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[ 摘要 ]   采用单轴拉伸的方法测试了 SiC 纤维增

强钛基（SiCf/Ti）复合材料横向高温变形的应力 - 应变

关系，研究了温度、应变速率对应力 - 应变关系的影响

规律，分析了复合材料的高温变形机制。研究表明，在

应变速率为 1.0×10-4~5.0×10-3s-1，温度为 880~940℃条

件下，延伸率为 150％ ~200％。在高温变形过程中，复

合材料主要的变形机制是纤维 / 基体界面剥离和基体

的超塑性变形。

关 键 词：SiC 纤 维 增 强 钛 基 复 合 材 料 高 温 变

形 界面剥离

[ABSTRACT]   Tensile testing is adapted to test 
obtain the stress-strain curves of SiC fiber reinforced ti-
tanium matrix composites (SiCf/Ti) at high temperature 
along the transverse direction, the influence of temperature 
and strain rate on the stress-strain relation are studied, 
and the deformation mechanism is analyzed. It is showed 
that at a strain rate of 1.0×10-4~5.0×10-3s-1, at 880~940 ℃ 
conditions, the elongation of SiCf/Ti composites varies 
from 150％ to 200％ . The main deformation mechanism 
of SiCf /Ti composites includes two types, the fiber/matrix 
interface debonding and matrix superplastic deformation.
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连续 SiC 纤维增强钛基（SiCf/Ti）复合材料具有优

良的综合性能，采用 SiCf/Ti 复合材料制造叶片，用于代

替钛合金叶片，可以进一步降低结构重量 14％，而性能

特别是疲劳性能得到大幅度提高 [1-2]。SiCf/Ti 复合材料

中加入纤维后难于变形，采用传统方法对 SiCf/Ti 加工和

成形，效率低，成本高，成形难度大，成形过程中容易造

成纤维的损伤。为了解决 SiCf/Ti 复合材料成形的难题，

利用钛基复合材料沿横向（垂直纤维方向）具有大变形

的能力，从而可以成形出近终尺寸的空心结构件，解决

了 SiCf/Ti 复合材料的成形问题。

目前，国外针对 SiCf/Ti 复合材料高温变形的研究

主要集中在蠕变性能 [3-9]，而在更高温度条件下的变形

研究，特别是当基体材料处于超塑性状态下的高温变形

研究很少。日本的研究人员采用溅射法制造的 SCS-6/

SP700 复合材料表现出了超塑性，沿纤维横向在不同温

度、应变速率条件下进行拉伸试验，在 775℃ /（5×10-5 

~1×10-3s-1）时，应变速率敏感指数 m 为 0.58，最大延伸

率达到 200％，表现为界面剥离形成空洞而引起的超塑

性 [10]。本文针对 SiCf/Ti 复合材料成形的技术难题，采

用单轴拉伸的方法研究了 SiCf/Ti 复合材料横向高温变

形规律和机理，为研制 SiCf/Ti 复合材料空心结构件提供

参考。

1  材料与试验

1.1  原材料

试验中用到的原材料包括 SiC 纤维和 TC4 箔材。

SiC 纤维采用化学气相沉积在钨芯上制备而成，钨芯的

直径约为 12.5μm，沉积后的 SiC 柱状晶粒呈放射状分

布。SiC 纤维的拉伸强度达到了 3200MPa，弹性模量达

到了 400GPa。试验用到的 TC4 箔材由宝鸡钛业有限公

司提供，厚度约为 0.1mm。

1.2  制备工艺与试验方法

采用箔—纤维—箔方法制备 SiCf/Ti 复合材料，为

了获得均匀的纤维排布，减少对复合材料中纤维的损

伤，采用热等静压实现箔材与纤维布之间的复合，其中

热等静压复合的工艺参数为 925℃ /100MPa/2h。为了

测试 SiCf/TC4 复合材料沿横向的高温变形规律，选取

应变速率分别为 1.0×10-4s-1、5.0×10-4s-1、1.0×10-3s-1、

5.0×10-3s-1，选取温度为 880℃、900℃、925℃、940℃。

在 Instron 试验机上进行高温拉伸，试验过程中，试样随

炉升温至设定温度后保温 15min，再进行拉伸试验，试样

拉断后立即取出。在拉伸试件上切取试片，进行 SEM、

OM 组织分析。对拉伸后试件进行断口分析，分析高温

变形的机制和规律。
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复合材料的突然性断裂。因此，在高温变形过程中应避

免出现纤维 / 基体界面剥离，这样才能够保证复合材料

成形后的使用性能。

图 2 是 925℃，应变速率为 5.0×10-4s-1、1.0×10-3s-1 条

件下变形时的应力 - 应变关系曲线。从图中看出，随着

应变速率提高，流动应力迅速升高，最高达到了 400MPa

以上，但是延伸率变化不大，分别为 160％、164％。从应

力 - 应变曲线看，应力达到峰值后，流动应力会很快下

降，直至断裂，说明复合材料中纤维 / 基体界面发生剥离

之后，继续施加载荷，复合材料会很快断裂，这是导致复

合材料延伸率较低的原因。由此可知，当以较高的应变

速率成形时，复合材料中产生的应力会迅速升高，这样

也会加剧纤维 / 基体界面的剥离，或者是其他缺陷的产

生，因此，在基体和纤维受到较小氧化的前提下，应尽量

选用较低的应变速率来成形复合材料。

3.3  组织与断口分析

图 3 是 SiCf/TC4 复合材料高温变形前后的微观组

织，变形前，纤维与基体结合良好，没有界面缺陷，经过

高温变形后，钛合金基体的晶粒尺寸由 19μm 增长为

24μm。由图 3（b）可知，层内纤维间距约为 80~100μm，

层间间距约为 10~20μm，与晶粒尺寸接近，部分纤维与

基体界面发生了剥离，导致了试件断裂，其余纤维 / 基体

界面结合良好，未发生剥离。在图 3（c）中，由于纤维

间距较小，发生了层间剥离，即相邻层的箔材沿着扩散

连接位置发生了开裂，并沿着层间纤维进行扩展，这种

层间裂纹进一步加速了复合材料的断裂和失效。

图 4 是在不同温度条件下的拉伸断口。由图可知，

在变形温度为 940℃时，在纤维 / 基体界面剥离的位置

2  界面微观组织分析

在工艺参数为 925℃ /100MPa/2h 条件下制备的 SiCf/

TC4 复合材料，在制备过程中，纤维 / 基体界面发生界面

反应，反应层厚度不均匀，厚度约为 2.0~2.5μm。反应层

不均匀可能是由纤维的 C 涂层与钛合金的 α 相、β 相反

应速度不同所导致，由于元素在 β 相中具有更大的扩散

系数，C 涂层与 β 相居于更快的反应速度。在纤维 / 基

体界面上，基体与反应层、反应层与纤维之间结合紧密，

没有出现孔洞、裂纹等缺陷。经过热等静压复合后，基体

钛合金晶粒约为 10~20μm，与原始组织（<10μm）相比，

基体组织略有长大。可见选用的热等静压工艺参数获得

了良好的界面结合和基体微观组织，工艺参数是适宜的。

 
3  高温变形试验分析

3.1  试验参数

在不同工艺参数条件下拉伸，复合材料的延伸率为

150％ ~200％。在工艺参数为 925℃ /1.0×10-4s-1 时，获

得最大延伸率 200％。在工艺参数为 925℃ /1.0×10-4s-1、

925℃ /5.0×10-4s-1 时，钛合金的延伸率分别达到 370％、

260％。可见在基体中加入纤维后，由于纤维不具有塑

性变形能力，其断裂延伸率一般低于 1%，显著降低了复

合材料的变形能力。在断裂时，钛合金表现为局部颈缩，

而复合材料的断口颈缩不明显，由此可见，当拉伸试件

的某一位置发生失效后，会很快在该位置发生断裂，而

不会像钛合金基体在超塑变形过程中，颈缩位置不断发

生转移，具有抵抗材料不均匀变形的能力。

3.2  应力 - 应变关系

为了分析温度、应变速率对复合材料高温变形的影

响规律，对比不同温度和不同应变速率条件下，复合材

料的应力 - 应变曲线。图 1 是应变速率为 5.0×10-4s-1

时，温度为 880℃、925℃条件下的应力 - 应变关系。从

图中可以看出，随着温度提高，流动应力下降，但是在

较高温度时的延伸率并未提高，在 880℃时，延伸率为

185%，而在 925℃时，延伸率是 160%。这主要是由于在

高温条件下，基体变形能力的提高并不显著，但是随着

变形发展，当纤维 / 基体界面发生剥离时，氧元素会沿

着裂纹位置迅速向基体和纤维中扩散，导致暴露在高温

环境下的界面和基体发生脆化，促进了裂纹的扩展，造

成复合材料很快断裂。由此可见，在复合材料中，纤维 /

基体界面的剥离对复合材料变形起重要的作用。但是

在高温变形过程中的纤维 / 基体界面剥离协调机制，并

不是复合材料结构件成形所需要的，这是因为在成形后

的复合材料中形成了界面裂纹，使得纤维不能有效传递

载荷，界面裂纹在受到外载荷时，成为裂纹源，容易导致

图1   不同温度下的应力-应变关系，5.0×10-4s-1

Fig.1   Stress-strain at different temperature with 5.0×10-4s-1
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出现了针状物，而在温度为 900℃时，这种在界面剥离

位置产生的针状物并不明显。在复合材料拉伸过程中，

一旦出现断裂，断口附近的纤维 / 基体界面和钛合金基

体很容易受环境影响，生成脆性反应相，这加速了裂纹

扩展，导致复合材料迅速断裂。从高温变形试验结果看，

复合材料的延伸率都较低，一般在 150％ ~200％之间，

不同工艺参数的延伸率差别不大，这主要是由于在高温

变形时会发生大量的纤维 / 基体界面剥离，界面剥离限

制了复合材料的进一步变形，使得在界面发生剥离后迅

速断裂。

由以上分析可知，SiCf/Ti 复合材料在发生高温拉伸

断裂失效时，主要的变形机制是纤维 / 基体界面的剥离

和基体的超塑性变形。当纤维含量较高时，纤维间距较

小，能够发生超塑性变形的基体合金量较少，随着变形

量增加，当基体的变形不能满足外部拉伸的宏观变形量

时，而纤维以及纤维 / 基体界面又不能通过自身变形来

协调，就会发生纤维 / 基体界面的剥离。纤维 / 基体界

面发生剥离后，界面不能够有效地传递载荷，成为裂纹

源萌生或扩展的路径，对于复合材料来说是一种缺陷和

损伤，导致复合材料性能大大降低。因此，SiCf/Ti 复合

材料通过高温变形来成形零件时，为了避免在成形后的

复合材料中产生界面剥离等缺陷，应尽量选择较小的变

形量和较低的应变速率。通过对 SiCf/Ti 复合材料高温

变形的研究，为采用超塑成形等高温变形方法制备的复

合材料结构件提供参考。

4  结论

（1）SiCf/Ti 复合材料在高温拉伸变形过程中，存在

基体变形和界面剥离两种变形机制，其中界面剥离是有

害的变形机制，为了避免这种变形机制，应选用较低的

变形量和应变速率。

（2）在 钛 合 金 基 体 中 加 入 纤 维 后，沿 着 纤 维 方

向不具有塑性变形的能力，在垂直纤维方向上，复合

材料的变形延伸率也大大降低。SiCf/Ti 复合材料在

（880~940℃）/（1.0×10-4~5.0×10-3s-1）参数下发生横

向高温变形，延伸率为 150％ ~200％，而在相同参数条

件下，钛合金的延伸率最高则达到了 370%。
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图3  SiCf /TC4 变形前后的组织，925℃/5.0×10-4s-1

Fig.3   Microstructures of SiCf/TC4 composites before and after 

high temperature deformation with 925℃/ 5.0×10-4s-1
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Fig.2   Stress-strain with different strain rate at 925℃
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车与移动平台连接，之后对模拟墙的位姿进行自动化调

整。

5  结论

目前该位姿调整平台已应用到多个型号太阳翼产

品的装配和零重力展开试验环节，具有很强的适用性和

实用性，为此工艺人员制定了专门的太阳翼快速装调工

艺规范，作为一种通用工艺在太阳翼装配的研制过程逐

渐得到推广。该解决方案不仅可应用于太阳类产品的

部装、展开试验，以及基地发射前的试验中，也可扩展应

用于其他需要精确调整、对接操作等环节。该位姿调整

平台的应用，能大大降低操作者的工作强度，提升太阳

翼装配工艺技术，提高装配的自动化水平，对提高操作

效率，增强装配可靠性、稳定性方面起到非常重要作用。

依托现有成熟工艺技术和工艺测量方法改进，使装配过

程简便、快捷、高效，满足后续太阳翼批量化研制需求，

适应了“十二五”期间航天产业的快速发展需要。
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