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嵌入陶瓷基复合材料的光纤布拉格光栅 

高温和应变传感特性研究 
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3. 西北工业大学物理科学与技术学院陕西省光信息技术重点实验室，西安 710129) 

摘 要：针对陶瓷基复合材料(CMCs)热端部件在高温和高温应变监测中存在的测量困难与精度不足问题，提出一

种内嵌光纤布拉格光栅(FBG)高温和高温应变传感方法．利用飞秒激光直写法在单模光纤中制备了耐高温的 FBG，

并将其封装于高温合金毛细管内，构成耐高温光纤传感器．进一步通过飞秒激光微加工的方式分别在 CMCs 拉伸试

样和航空发动机导向叶片上制备微通道，将光纤传感器嵌入微通道内部，并采用高温胶进行封装固定，从而构建具

备功能和感知一体化能力的 CMCs 热端部件．在高温高速燃气冲刷条件下，对 CMCs 导向叶片进行了 50 次高温热

冲击试验，温度范围为 212.5～855.7℃．试验结果表明，内嵌光纤传感器的性能保持稳定，与实际工况基本一

致．在 800℃条件下对 CMCs 拉伸试样开展了 3 300 次高温循环拉伸测试，应变范围为 367 με～1 395 με，测得的位

移量与力学试验机夹具的位移量高度吻合，验证了该测试方法的有效性和稳定性，实现了 CMCs 部件内部高温和高

温应变的原位在线监测． 
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Abstract：To address the measurement difficulties and insufficient accuracy in the high temperature and high-

temperature strain monitoring of hot-end components made of ceramic matrix composites(CMCs)，we demonstrated 

an embedded fiber Bragg grating(FBG)sensing method for high temperature and high-temperature strain. First，high-

temperature resistant FBG were fabricated via femtosecond laser direct writing on gold-coated single-mode fibers and 

then encapsulated within a high-temperature alloy capillary tube to form a high-temperature resistant fiber optic sen-

sor. Furthermore，microchannels were integrated into the CMCs tensile specimens and aero-engine guide vanes 

through femtosecond laser microfabrication. Thereafter，the fiber optic sensors were embedded within these micro-

channels and adhered using a high-temperature ceramic adhesive，thereby constructing smart CMCs hot-end compo-

nents that seamlessly integrate structural functionalities and sensing capability. Under conditions simulating high tem-

perature and rapid gas scouring，we conducted 50 thermal shock tests on CMCs guide vanes across a temperature 
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range from 212.5 ℃ to 855.7 ℃. The results indicate that the performance of the embedded fiber optic sensors re-

mained stable and was largely consistent with the actual operating conditions. Additionally，the CMCs tensile speci-

mens were subjected to 3 300 cyclic tensile tests at temperatures approaching 800 ℃，obtaining strain values of 

367 με—1 395 με. The FBG-measured displacements exhibited a strong correlation with those recorded by the me-

chanical testing machine fixture，thus validating the effectiveness and stability of this testing methodology. Overall，

this research successfully achieved the simultaneous in situ online monitoring of high temperature and high-

temperature strain within CMCs components under extreme conditions.  

Keywords：fiber Bragg grating(FBG)；ceramic matrix composites(CMCs)；high temperature；strain；fiber optic

sensing 

 

提高涡轮进口燃气温度可直接提升航空发动机

的综合性能，极高的涡轮进口燃气温度给发动机热端

部件的设计和运行带来了极大挑战．目前航空发动

机的热端部件主要采用镍基高温合金和钛合金．但

随着航空发动机性能的不断提升，尤其是对大推力和

大推重比要求的不断提高，传统高温合金已经达到了

1 150℃的使用极限．虽然定向凝固合金、单晶合金

的广泛使用以及隔热涂层和气冷技术的不断发展，使

高温合金的极限使用温度显著提高，但传统高温合金

难以满足新一代航空发动机极限使用温度和轻质化

等需求．相比于传统合金材料，陶瓷基复合材料

(ceramic matrix composites，CMCs)具有耐高温、高硬

度、高强度、低密度以及优异的抗氧化和耐腐蚀等特

性，可将航空发动机热端部件的耐温极限提高到

1 500℃以上，极大地减轻部件重量并减少冷却空气

使用量，显著提高航空发动机的使用温度和性能[1]. 

研究结果表明，将 CMCs 用于燃烧室、涡轮和尾喷管

等热端部件，可使发动机工作温度提高 300～500℃，

结构减重 50％～70％，推力提升 30％～100％
[2]. 因

此，CMCs 被世界各国视为未来航空发动机热端部

件的战略热结构材料，具有巨大的应用价值．除了要

研发性能优异的耐高温材料外，还需要有与之匹配的

高温和高温应变测试手段．目前航空发动机领域高

温测试方法[3]主要有电测法(热电偶和热电阻)、光纤

传感法、晶体法、示温漆法、红外辐射法等．高温应变

测试方法主要有电测法(高温应变片和高温引伸计)、

光纤传感法和光学数字图像相关法等．然而现有的

用于高温合金材料高温和高温应变的测试方法难以

直接用于 CMCs 材料，例如传统的热电偶和高温应

变片无法焊接在 CMCs 上；CMCs 本身脆性较大，不

适于用螺丝固定；采用高温胶黏接方式固定的传感器

在高温、高压和高速气流冲刷下，极易失效，导致目

前 CMCs 热端部件存在“测不到”和“测不准”的

难题．随着 CMCs 在航空发动机上的大量应用，迫切

需求一种可用于 CMCs 热端部件高温和高温应变测

试的新方法． 

光纤传感法凭借其测量精度高、耐温特性好、尺

寸小、易于植入等优势[4]，在航空发动机 CMCs 热端

部件监测领域具有很大的优势和应用潜力，也是国内

外普遍采用的温度和应变测试方法之一．光纤布拉

格光栅(fiber Bragg grating，FBG)型光纤传感器具有

可复用、测量精度高、应用范围广等优点已成为主

流．利用飞秒激光在石英光纤中制备耐高温 FBG 的

技术已经比较成熟，主要有相位掩模(phase mask，

PM)法[5]、飞秒激光直写法(包括逐点(PbP)
[6]、逐线

(LbL)
[7]和逐面(Pl-b-Pl)

[8]法)和塔尔博特干涉法 [9]. 

人们首先采用近红外(800 nm)飞秒激光以 PbP 法在

掺锗的普通单模光纤中成功制备了长周期光纤光 

栅[10]，之后分别利用近红外飞秒激光和 PM 法[11]以

及 PbP 法[12]在掺锗单模光纤中实现了Ⅰ型和Ⅱ型

FBG 的制备．目前，人们用飞秒激光已在纯硅纤芯光

纤、稀土掺杂光纤、锥形光纤和微结构光纤等几乎所

有类型光纤中成功写入了 FBG，并实现了采样、啁

啾、相移、变迹和倾斜 FBG 的制作．研究发现，用飞

秒激光制作的 FBG 遵循多光子非线性吸收过程，石

英 FBG 可耐受 1 000℃以上的高温[13-14]．1 000℃已

接近石英光纤的测温极限，如果要实现更高温度的测

量，则需要使用耐温特性更好的蓝宝石 FBG
 [15]．但

是蓝宝石光纤为无包层结构、横截面呈六边形的单

晶，且其折射率高达 1.76，直径为 60 μm的蓝宝石光

纤中可传输上万个模式，导致蓝宝石 FBG 的反射光

谱呈多峰结构，且其反射率普遍较低，与普通单模光

纤的兼容性也较差，在实际应用方面还需要进一步 

研究． 

光纤传感技术在航空领域的高温与应变测试方

面已得到广泛应用，国内外研究机构为此开展了大量

实践．早期研究集中于将光纤传感器通过焊接或高

温胶黏贴于被测件表面．例如，国外的普惠公司利用

光纤传感器监测 PT6 涡桨发动机机匣的温度和应 

变[16]，之后又实现了对发动机高温燃气温度分布的
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测量[17]，德国 MTU 公司也将其用于发动机总温的监

测[18]．同时光纤传感器还是一种性能优良的航空发

动机叶尖间隙传感器[19]．国内的北京强度环境研究

所[20]及中国空气动力研究与发展中心[21]分别使用光

纤传感器测试了高温合金、碳基复合材料等的高温应

变．然而，此类表面安装方式难以实现材料内部的高

温及应变测量． 

近年来，光纤传感器的集成方式逐步由表面安装

向嵌入内部发展，尤其在复合材料与金属结构中已较

为成熟．例如，美国航空航天局通过 3D 打印技术将

光纤传感器嵌入金属部件[22]；美国橡树岭国家实验

室利用超声波增材制造技术实现光纤在金属内部的

集成，并成功在 400℃下进行应变测量[23]．在欧盟资

助下，法国国立高等工程技术学院与赛峰集团合作，

进一步在飞机发动机风扇叶片中采用 3D 打印方式

集成光纤传感器，使复合材料与钛合金前缘结构具备

感知能力[24]．英国罗罗公司也在其新一代 UltraFan

航空发动机测试中，于风扇叶尖安装光纤传感器，实

现了对风扇应变、裂纹等状态的实时在线监测[25]．尽

管光纤传感器在中低温部件中的集成与应用中已取

得显著进展，但在下一代航空发动机关键高温材料

CMCs 内部嵌入耐高温光纤传感器，并实现高温环境

下材料内部物理量的实时监测，仍是当前研究的空

白．现有技术多集中于 400℃以下高温应变测量，如

何在高温条件下实现稳定、可靠的内嵌传感，是未来

需要突破的关键方向． 

本文提出一种内嵌于 CMCs的 FBG高温和高温

应变传感技术并验证其可行性．首先利用飞秒激光

在单模光纤中制备耐高温的 FBG，并将其封装以形

成耐高温的光纤传感器．其次，利用飞秒激光微加工

的方式在 CMCs 热端部件上制备微通道，将耐高温

的光纤传感器嵌入微通道中，采用高温陶瓷胶封装固

定，形成具有功能和感知能力的一体化 CMCs 热端

部件．在实验室环境和高温燃气冲刷条件下，对一体

化的 CMCs 热端部件的高温和高温应变特性进行了

测试与分析． 

1 工作原理 

当一束宽带激光在 FBG 中传输时，满足布拉格

衍射条件的光波会沿着入射光的方向被原路返回，形

成布拉格反射光谱，反射光谱的中心波长即为 FBG

的中心波长λB，而其余的光波则会几乎没有损耗地透

过，从而在透射光谱中形成一个与反射光谱对应的损

耗峰．FBG 相当于一个全光纤滤波器，滤掉特定波长

的光波，透过其余的光波．可以将 FBG 看作是纤芯

中周期为 Λ 的一维衍射光栅，其满足的布拉格衍射

条件为 

   
B eff

2m n Λλ =  (1)
 

由式(1)可知，FBG 的中心波长主要取决于光栅

周期 Λ、纤芯的有效折射率 neff 和光栅的阶数 m，对

于飞秒激光制备的 FBG，m 通常取 2．在传感过程

中，随着外界作用量的改变，FBG 的光栅周期和有效

折射率也会相应发生改变，从而导致 FBG 的中心波

长发生漂移，故可以通过监测 FBG 的中心波长变化

实现对外界作用量的测量． 

对式(1)进行微分，可以得到 FBG 中心波长漂移

量ΔλB的表达式，即 

   
B eff eff

n nλ Λ ΛΔ = Δ + Δ  (2)
 

式中： ΛΔ 为 FBG 光栅周期的改变量；Δneff为纤芯有

效折射率的改变量． 

当 FBG 所受的温度变化为ΔT 时，热膨胀效应

引起光栅周期发生变化，热光效应引起有效折射率发

生变化，则 FBG的中心波长变为  

   B

T

B

( ) T k T
λ α ζ

λ
Δ = + Δ = Δ  (3)

 

式中：α 为光纤的热膨胀系数；ζ 为光纤的热光系

数；kT 为温度灵敏度系数．常温下，石英光纤的热光

系数ζ＝7×10-6
/℃比热膨胀系数α＝0.5×10-6

/℃大一

个数量级，所以温度引起 FBG 中心波长的变化主要

由热光效应所致．需要注意的是，当温度变化范围较

小时，热光系数和热膨胀系数变化很小，温度灵敏度

系数 kT 恒定，故 FBG 中心波长的变化量与温度变化

量呈线性关系；当温度变化范围较大时，热光系数和

热膨胀系数都会随温度发生改变，此时 FBG 中心波

长的变化量与温度变化量之间遵循非线性关系． 

当 FBG 受轴向应变作用时，其中心波长相对变

化量和轴向应变ε
 

之间的关系为 

   ( )B

B

1 P kε
λ ε ε

λ
Δ = − =  (4)

 

式中：P 为有效弹光系数；kε为应变灵敏度系数．由式

(4)可知 FBG 的中心波长变化量与应变量呈线性 

关系． 

2 FBG的飞秒激光制备 

2.1 制备方法及反射光谱测量 

  利用飞秒激光和 PbP法制备 FBG的光路示意和

实验装置如图 1 所示．飞秒激光系统输出 800 nm 近

红外激光，其激光能量可由 1/2 波片和格兰泰勒棱镜

组合来调节，调节能量后的飞秒激光束经一个二向色
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镜反射，该二向色镜可反射 800 nm 的光束，透过其

他可见光．反射后的光束垂直入射进显微物镜(×40，
数值孔径为 0.75)，该显微物镜可将飞秒激光准确聚

焦在纤芯上．光纤通过两个光纤夹具固定在高精度

的三维电控微位移平台(Aerotech ANT 130 XY＋

ANT 130 LZ)上，光纤轴线垂直于入射激光，并可沿

着光纤轴线按照设定的速度匀速移动．经光纤反射

的光透过显微物镜后，再透过二向色镜，由透镜成像

在上方的电荷耦合器件(charge-coupled device，CCD)

上，用于在水平方向上监测聚焦后的激光在纤芯的位

置．根据飞秒激光的重复频率，按照所需 FBG 的周

期，设定三维微位移平台的移动速度 v，选取合适的

激光曝光强度，即可在光纤纤芯中制备 FBG．在制备

过程中，利用自发辐射放大(amplified spontaneous 

emission，ASE)光源和光谱分析仪(横河 AQ6370D)

对 FBG 的反射光谱进行实时监测．实验中采用纯石

英纤芯光纤(Fibercore SM1250SC(9/125))，其纤芯的

有效折射率为 1.446，800 nm 飞秒激光可透过其聚酰

亚胺涂覆层直接在纤芯中制备 FBG．将飞秒激光的

重复频率 f 设为 1 kHz，则 FBG 的光栅周期Λ＝

v/f．为了在光纤上制备 4 点 FBG 串，将 v 分别设定

为 1.061 5 mm/s、1.065 0 mm/s、1.068 4 mm/s 和

1.071 8 mm/s，则制备的 4 个 FBG 的反射光谱如图 2

所示，其中心波长分别为 1 534.99 nm、1 539.98 nm、 

 

（a）光路示意 

 

（b）装置实物 

图 1 飞秒激光和 PbP法制备 FBG的实验装置 

Fig.1  Experimental setup for FBG fabrication using 

femtosecond laser and PbP method 

1 544.89 nm 和 1 549.80 nm，边 模抑制比均大于

25 dB．由于待测导向叶片的叶身高度为 20mm，将 4

个 FBG 等间隔分布，分别标记为 FBG1～FBG4，光

栅长度均为 3mm，FBG1 和 FBG4 之间的中心距为

20mm． 

 

图 2 飞秒激光制备的 4点 FBG串反射光谱 

Fig.2 Reflection spectra of a 4-point FBG array fabri-

cated by femtosecond laser 

2.2 光纤传感器的封装 

  光纤的涂覆层聚酰亚胺最高只能耐受 350℃，在

更高温度下会逐渐碳化，因此采用外径为 1.0 mm、内

径为 0.8 mm 的 GH3030 高温合金毛细管对 FBG 进

行封装，如图 3 所示． 

 

（a）FBG温度传感器 

 

（b）FBG应变传感器 

图 3 封装于高温合金毛细管中的 FBG传感器 

Fig.3 FBG sensors encapsulated in a high-temperature 

alloy capillary tube 

  GH3030 高温合金毛细管具有很好的高温机械

强度和抗氧化性，常用于航空发动机燃烧室等 800℃

以下的关键部件，因此在实验过程中可以对 FBG 进

行有效防护．对于 FBG 温度传感器，其示意如图

3(a)所示，将 4 点 FBG 串全部封装于高温合金毛细

管内，仅受温度的影响，FBG4 的中心距离端头约

2.5 mm，为了防止光纤涂覆层在高温环境下持续氧

化，对高温合金毛细管测点端头用高温胶进行了封口

处理．为了考核光纤涂覆层在高温下对测量结果的

影响，采用了一只镀金 FBG 作为对比．镀金 FBG 的

制备方法如下：利用王水将镀金光纤的一段镀金区腐

蚀掉，酒精清洁后利用飞秒激光和 PbP 法在纤芯中
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制备一个 FBG，然后利用磁控溅射方式对光栅区进

行金膜再涂覆，金膜厚度约为 500 nm．虽然金的熔点

高达 1 064℃，而镀金光纤长期使用温度最高只到

700℃．在 800℃测试温度下金膜的形态会发生变

化，对光纤的防护效果会变差．但由于金膜很薄，不

足以对 FBG 产生明显的温度增敏效果．采用相同的

方法，将镀金 FBG 封装于高温合金管内，FBG 中心

距离端头约为 2.5 mm．对于 FBG 应变传感器，其示

意如图 3(b)所示，只是将光纤尾纤封装于高温合金

管内，以免在高温拉伸测试中损坏，而光栅区域裸漏

在外，后续将采用高温陶瓷胶以两点黏接方式来固定

FBG，FBG 的中 心距离高温合金毛细管端头约

10.0 mm． 

2.3 高温测试标定 

在高温测量前，需要对飞秒激光和 PbP 法制备

的 FBG 在 1 000℃内的温度特性进行测试，进而标

定出其温度系数．将 FBG 与 S 型热电偶的测点紧贴

固定在一起，一并置于高温管式炉内．将温度从 40

℃逐步提高至 1 050℃，温度步长为 100℃，在每个

温度点下保持 10min，待温度稳定后用光谱分析仪记

录其反射光谱．提取每个反射光谱的中心波长，得到

下 FBG 中心波长与温度之间的关系，对其进行非线

性拟合，拟合结果如图 4 所示，可以看出 FBG 的中

心波长随温度的变化呈二次多项式函数关系． 

 

图 4  飞秒激光和 PbP法制备的 FBG中心波长与温度的

关系 

Fig.4  Relationship between the central wavelength and

temperature of FBGs fabricated by femtosecond

laser and PbP method 

在实际使用过程中，只能测量 FBG 的中心波

长，且每个 FBG 的中心波长初始值有所不同，因此

根据图 4 测试结果，建立 FBG 中心波长的漂移量

ΔλB与温度 T 之间的普适关系，如图 5 所示，拟合得

到的函数为 

   2

B B
1.447 87.130 40.379T λ λ= − Δ + Δ +  (5)

 

因此，通过监测 FBG 中心波长的漂移量，根据

式(5)即可得到温度值． 

 

图 5 待测温度与中心波长变化量之间的标定曲线 

Fig.5 Calibration curve of the temperature to be meas-

ured vs the variation of the central wavelength 

在高温下，FBG 的应变灵敏度系数会发生变

化．将 FBG 置于高温管式炉内，其两端固定在两个

手动的微位移平台上，在高温下，移动微位移平台对

FBG 施加应变，实验测得 800℃高温下 FBG 的应变

灵敏度系数约为 1.288 pm/με，稍大于室温下的测量
值 1.2 pm/με． 

3  FBG在 CMCs中的内嵌方法 

本文 所用的碳化硅 /碳化硅(SiC/SiC)组 分的

CMCs 是一种兼有金属材料、陶瓷材料性能优点的热

结构/功能一体化新型材料，具有耐高温、低密度、高

强比、高比模、抗氧化、抗烧蚀、对裂纹不敏感、不发

生灾难性损毁等特点．考虑到航空发动机涡轮导向

叶片具有工艺设计环节多、规格尺寸小、尺寸精度要

求高、质量控制点类型复杂等特点，所以采用化学气

相渗透技术来制备 CMCs 涡轮导向叶片和 CMCs 拉

伸试样，试样的长×宽×厚为 320mm×6mm×

3mm，主要用于做高温拉伸实验，导向叶片主要做热

冲击实验． 

将光纤传感器内嵌至 CMCs 中的工艺流程如图

6 所示，分别经过预制体裁剪、预制体铺排、预制体定

型、预制体致密化、粗加工、精加工、抛光打磨、水导

激光刻槽或者微孔制备、光纤传感器内嵌、高温胶封

装固定以及测试等环节．利用水导激光在拉伸试样

表面沿长度方向加工一个深为 1.2 mm、宽为 1.2 mm

的通槽．将带有高温合金毛细管的光纤传感器放置

于通槽内，利用高温胶通过两点黏接的方式将裸漏在

高温合金毛细管外的 FBG 固定在通槽内，同时将部

分高温合金毛细管也固化在其中．在固定过程中，对

FBG 施加一定的预拉伸，避免光纤在固化后出现松

弛的现象．对于导向叶片，沿着叶身方向用水导激光

加工 3 个内径为 1.2 mm 的微通道，分别位于导向叶

片的前缘、叶背和尾缘位置．在封装有 FBG 的高温
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合金毛细管壁上涂覆一层高温胶后将其插入导向叶

片上的微通道内固定．为了减小高温下不同材料热

膨胀系数差异导致的脱胶问题，采用与 CMCs 基体

成份相近的高温胶．本文选用了可耐受 1 200℃的世

林 SL8308 型高温胶，该胶非常适合对高温陶瓷等进

行灌封．其固化方式为：在 30℃下固化 2 h，升温至

50 ℃再固化 4 h．固化完成的内嵌光纤传感器的

CMCs 导向叶片和拉伸试样示意如图 7 所示，其中导

向叶片叶身的前缘、叶背和尾缘位置分别封装一只

FBG 温度传感器，前缘和叶背的温度传感器为 4 点

FBG 串，尾缘处为镀金 FBG．为了保证试样在拉伸

过程中不滑移，在试样两端前、后表面分别黏接了 2

块加强铝片． 

 

图 6 光纤传感器内嵌至 CMCs中的工艺流程 

Fig.6  Process flow for embedding fiber optic sensors into

CMCs 

 

（a）CMCs 导向叶片 

 

（b）CMCs 拉伸试样 

图 7  内嵌光纤传感器的 CMCs 导向叶片和拉伸试样示意

Fig.7  Schematic of CMCs guide vane and tensile speci-

men with embedded fiber optic sensors 

4 内嵌于 CMCs中的 FBG传感特性 

4.1 高温传感 

  将内嵌有光纤传感器的 CMCs 导向叶片安装在

航空发动机部件级测试平台上，在高温、高压

(2.5MPa)、高速(85m/s)气流冲刷下，模拟导向叶片

在热冲击工况下的工作状态，并测试该工况下导向叶

片各部位的温度变化．测试过程中，利用高温合金毛

细管封装的尾纤将信号引出，在安全区域利用光纤光

栅解调仪(MOI SM130)对光纤传感器的中心波长进

行实时采集，并根据前期标定的温度系数换算为温度

值，采样频率设定为 100 Hz．施加的温度载荷如下：

采用燃烧室产生的高温燃气直接加热导向叶片，使其

温度在 50 s 内迅速升至 600℃左右，然后利用低温燃

气在 30 s 内冷却导向叶片至最低温度 200℃左右，再

迅速升至 600℃左右，依此循环 10 次，每个循环约

82 s．再在 50 s 内将其温度迅速升至 850℃左右，再

迅速降至 200℃左右，依此循环 10 次，每个循环约

82 s．按照此规律总共执行 50 次循环． 

利用内嵌的 FBG 传感器所测试的结果如图 8 所

示．其中 C1T1、C1T2、C1T3、C1T4 分别表示前缘通

道 1 中第 1～4 个 FBG 的测试结果，C2T1、C2T2、

C2T3、C2T4 分别表示叶背通道 2 中 4 个 FBG 的测

试结果，C3T1表示尾缘通道 3 中一个 FBG的测试结

果．从图 8(a)可以看出，CMCs 被迅速加热到 576.3

℃，又快速降温至 212.5℃，10 次循环后又快速升温

至 855.7℃，每次循环的时间为 82 s，可见光纤传感

器可以完全响应升降温的速度变化．在开展第 2 组

850℃的高温循环实验时，10 次循环测量得到的最高

温度值分别为 826.5℃、843.5℃、848.6℃、846.1℃、

847.2 ℃、848.6 ℃、847.2 ℃、846.1 ℃、844.9 ℃、

843.5℃，可见除了第 1 次循环温度稍微不稳定外，

其余 9 次温度值的最大偏差约为 5.1℃，说明温度测

试结果在允许的 1%误差范围之内．每个周期温度点

与施加值之间的偏差是该 CMCs 所处位置与测试平

台中热电偶测点位置不同所致．从图 8(a)～(d)可以

看出，通道 1 中每个循环的最高温度值是依次递减

的，且第 1 个和最后 1 个 10 次循环中的温度差逐次

减小，分别为 363.8℃、324.6℃、137.4℃、219.3℃和

352.6℃、352.6℃、294.3℃、362.2℃．从图 8(e)～

(h)可以看出，通道 2 遵循了相似的规律，即温度差

分别为 335.6℃、269.9℃、191.3℃、173.1℃和 340.4

℃、305.3℃、231.5℃、213.1℃．对于镀金 FBG，第 1

个和最后 1 个 10 次循环中的温度差分别为 247.1℃

和 271.3℃，如图 8(i)所示，可见镀金对 FBG 的性能

影响不大．另外，从测试结果发现在部分周期的最高

温度点处，所测温度曲线会出现轻微的毛刺现象，特

别是图 8(d)中 C1T4 的后半段曲线，这是由于 FBG

封装在高温合金毛细管中呈松弛状态，合金管尾端用

高温胶进行了封口，该高温胶在高速高压气流冲刷下

可能会脱落，导致合金毛细管中的光纤呈自由状态. 
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受高温气流冲击和振动的直接影响，其中心波长发生

轻微变化，进而引起测量结果轻微振荡．后期可采用

封口的合金毛细管来消除该影响． 

 

（a）C1T1 测试结果                      （b）C1T2 测试结果                      （c）C1T3 测试结果 

 

（d）C1T4 测试结果                      （e）C2T1 测试结果                      （f）C2T2 测试结果 

 

        （g）C2T3 测试结果                      （h）C2T4 测试结果                      （i）C3T1 测试结果 

图 8 内嵌光纤传感器的导向叶片温度测试结果 

Fig.8 Temperature test results of guide vanes with embedded fiber optic sensors 

4.2 高温应变传感 

  由于导向叶片的形状不规则，无法在电子万能试

验机下对其施加拉力和应变．因此采用内嵌光纤传

感器的 CMCs 拉伸试样来开展本试验．将封装有光

纤传感器的 CMCs 拉伸试样两端分别加持在万能试

验机的两个夹具上，两个 加持点的距离为

280 mm．利用高温炉加热的同时，对试件进行拉伸，

其测试装置如图 9(a)所示．首先将炉内温度上升到

800℃，升温曲线如图 9(b)所示，待温度稳定后，在

此高温下对拉伸试样施加 0.1～2.0 kN 的周期性拉

力，每个周期为 0.066 6 s，总共持续约 3 300 个循

环．拉伸过程中，实时记录万能试验机上的载荷和两

个夹具之间的位移，作为电学位移传感器测量的位移

量，如图 10(a)所示．图 10(a)中仅给出 66.24～

66.90 s 范围内 10 个拉伸循环的载荷和位移变化量，

此时万能试验机自身测量的位移从 0.061 mm 变化到

0.368mm，位移变化量为 0.307 mm．利用光纤光栅解

调仪实时测量 CMCs 拉伸试样中光纤传感器的中心

波长，根据前期标定的传感器应变系数 1.288，计算

得出实时的应变，如图 10(b)所示，实验测量得到的

应变值为 367 με～1 395 με．再根据两个夹具加持点

的距离 280 mm，算出 CMCs 上的位移变化量，并对

测试结果采用正弦函数拟合，位移的测试结果和拟合

结果如图 10(c)所示.  可见实验测得的周期也为

0.066 6 s，位移从 0.102 mm 变化到 0.392 mm，位移变

化量为 0.290 mm. 对测试数据进行正弦拟合后，从拟

合曲线得到其位移从 0.096 mm 变化到 0.401 mm，位

移变化量为 0.305 mm，该测试结果与施加的位移变 
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（a）测试装置实物 

 
（b）温度测试曲线 

图 9 CMCs拉伸试样高温应变测试装置和温度测试曲线 

Fig.9  High-temperature strain testing device and tem-

perature test curve for CMCs tensile specimens 

 
（a）力学试验机施加的载荷和位移 

 
（b）应变测试结果 

 
（c）位移测试结果 

图 10 CMCs拉伸试样高温应变测试结果 

Fig.10  High-temperature strain test results of CMCs ten-

sile specimens 

化量 0.307mm 高度吻合．在实验和数据记录过程

中，难以实现同步采集，因此图 10(a)～(c)中的时间

轴没有对应，图 10(b)和(c)中横坐标为相对时间． 

从图 10 的测试结果可以看出，800℃下 CMCs

拉伸试样在 367 με～1 395 με应变测量范围内，内嵌

的光纤传感器性能稳定，测试结果的重复性非常好. 

由于石英 FBG 的极限测量温度约为 1 000℃，且石

英光纤在超过 800℃后其机械强度会急剧下降，因此

本文没有再进行更高温度或者更大应变的测试.  

5 结 语 

本文提出了一种内嵌于 CMCs的 FBG高温和高

温应变传感技术．利用飞秒激光制备的 FBG 具有耐

高温的特性，将其封装于高温合金毛细管中形成了耐

高温的光纤传感器．利用高温陶瓷胶将光纤传感器

封装固定于 CMCs 拉伸试样和航空发动机导向叶片

上的微通道中，形成了同时具有功能和感知能力的一

体化 CMCs 热端部件．在航空发动机部件级测试平

台上，对一体化 CMCs 导向叶片在高温燃气冲刷下

的高温传感特性进行了测试，可以看出，在 212.5～

855.7℃温度范围内经过 50 次高温循环测试后，其性

能几乎没有下降，且测试结果与模拟工况基本一

致．利用万能试验机在 800℃和 367 με～1 395 με范

围内测试了 CMCs 试样的高温应变特性，经过 3 300

个高温应变循环实验，测试得到的循环周期和位移变

化量与施加结果高度吻合，证明了该方法的有效性和

可靠性．该测试方法为航空发动机 CMCs 热端部件

的结构健康监测提供了一种新的测试手段．  
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