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连续SiC纤维增强钛基复合材料
研制

黄  浩，王敏涓，李  虎，李四青，张书铭，李臻熙，黄  旭，解  川
（中国航发北京航空材料研究院，北京 100095）

[ 摘要 ]  钛基复合材料由于在中高温环境下具有很高的比强度、比模量以及良好的抗疲劳和抗蠕变特性，受到研

究者的广泛关注。回顾了国内外该材料的发展历程，详细介绍了连续 SiC 纤维增强钛基复合材料的研制过程，包括

SiC 纤维制备、涂层制备、复合材料成型及构件制备等工艺过程。概述了研究团队近年来在连续 SiC 纤维增强钛基

复合材料研究领域开展的工作及取得的进展，包括成功研制了高性能连续 SiC 纤维并实现小批量试制，设计了适用

于不同增强基体合金的界面涂层，研究表明研制的 C 涂层可使复合材料经 1100℃处理后界面涂层保存较好；实现了

20~50μm 性能优异的钛合金、铝合金、高温镍合金先驱丝的沉积；完成了 Ф600mm×160mm 尺寸的复合材料环形件

及 Ф50mm×300mm 转动轴部件的试制。最后对该材料未来的发展趋势进行了展望。
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博士、高级工程师，近年来主要从

事 SiC 纤维增强钛基复合材料的研制

工作，针对 SiC 纤维、涂层、钛合金沉积

工艺、复合材料制备与表征进行了广泛

研究。

与 Timetal 834 两种材料分别在室温

和 600℃条件下的疲劳性能（拉拉模

式）。由图 2 可以看出，TMCs 不管

是低周疲劳还是高周疲劳，均比基体

材料提高 100% 以上，在 600℃条件

下优势更为明显。600℃基体材料疲

劳载荷为 400MPa，而 TMCs 的疲劳

载荷超过了 1000MPa。
由于钛基复合材料是由增强

体连续钨芯（或碳芯）SiC 纤维和基

体钛合金或钛铝系合金复合而成。

SiCf/Ti 复合材料具有各向异性，纵

向性能远远高于横向性能，比如纵

向拉伸强度比基体强度高 1 倍以

上（SiCf/Timetal 834 室温强度可达

2400MPa[2]），横向强度只有基体强度

的 50%。因此 SiCf/Ti 复合材料更适

用于制备受力特点鲜明的构件，如叶

环、涡轮轴、拉伸杆、活塞杆、蒙皮、弹

连续 SiC 纤维增强钛基（SiCf/
Ti）复合材料具有高比强度、高比刚

度以及良好的耐高温、抗蠕变及优异

的疲劳性能，是适用于 600~800℃轻

质结构的理想材料，并可在 1000℃
高温下短时使用，因此在航空航天

领域得到了广泛的应用。SiCf/Ti 复
合材料和典型航空用材料的比强

度 – 温度关系如图 1[1] 所示。由图

1 可以看出，典型的近 α 钛合金，α2–
Ti3Al、Ti2AlNb、γ–TiAl 和 IN718 室

温 时 比 强 度 在 10~30km 范 围 内，

800℃时比强度在 10~15km 范围内；

而 SiCf/Ti 复合材料在室温时比强度

高达 40~55km，700℃时为 50km，远

高于上述几种合金。

高应力载荷下的疲劳性能是转

动部件选材最重要的设计准则之

一，图 2[1] 反映了 SiCf/Timetal 834
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其中温度是影响 SiC 纤维沉积最重

要的因素，会对 SiC 纤维表面形貌、

晶粒尺寸、应力和 Si/C 成分比均造

成影响 [6–7]。

国际上制备 SiC 纤维的公司

主要有美国 Textron 公司（SCS 系

列）和英国 DERA 公司（Sigma 系

列），其分别采用 C 芯和 W 芯作为

载体沉积 SiC 纤维，拉伸强度均高

于 3.6GPa。纤维主要以 SCS–6、
Ult ra SCS、SM1140+ 和 SM2156
为代表。SCS–6 与 SM1140+ 均由

靠近芯材的细小晶粒与外部粗大

晶粒构成，Ult ra SCS 与 SM2156
的 SiC 层均为细小晶粒 [8–15]。目前

图2 TMCs和未增强基体材料的疲劳强度（拉拉模式）

Fig.2 Fatigue strength of TMCs in comparison to the unreinforced 
matrix material in the tension-tension mode

图1 TMCs及其他航空材料比强度与温度的关系

Fig.1 Specific strength and temperature dependence of TMCs and 
other aerospace materials
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翼等 [3–4]。未来航空发动机用材料中，

多个部件均可采用 SiCf/Ti 复合材料

制造，钛基复合材料的用量约占整个

发动机材料的 30%，钛铝基复合材料

约占 15%，如图 3 所示 [1]。

连续 SiC 纤维增强钛基复合材料

的制备主要包括如下过程：

（1）采用化学气相沉积（CVD）

方法在直径 12~15μm 钨芯或直径

30~33μm 碳芯表面沉积 SiC 纤维；

（2）采用 CVD 或物理气相沉积

（PVD）的方法在 SiC 纤维表面沉积

界面涂层，涂层主要作用在于阻止过

度的界面反应，保护纤维，调节应力并

实现载荷传递；

（3）通 过 PVD、电 子 束 蒸 镀

（EBPVD）或等离子喷涂等方法在带

涂层的 SiC 纤维表面涂覆钛合金或钛

铝金属间化合物（简称先驱丝）；

（4）将先驱丝以一定方式缠绕或

铺放制备成预成型件；

（5）将毛坯件通过真空热压或热

等静压实现毛坯件的成型；

（6）将毛坯件经热处理和加工，

最终实现典型件的制备。具体研制过

程如图 4 所示。

本文将综述 SiC 纤维增强钛基

复合材料的主要制备工艺过程，包括

SiC 纤维沉积、涂层研制、先驱丝制

备及复合材料成型，并对钛基复合材

料未来的发展进行展望。

高性能 SiC 纤维的研制

连续 SiC 纤维作为增强体，其性

能和稳定性是影响 SiCf/Ti 复合材料

最终性能的关键因素之一。采用常

压 CVD 方法制备 SiC 纤维时，通过

水银封在 W 芯（C 芯）两端通电流

加热到所需温度，通入原料气体并使

其高温裂解后在载体上沉积 SiC 纤

维。由于整个 CVD 过程只有大约

20~40s，且受沉积温度、沉积压力、

各路气体流量、配比和张力等影响，

因此对沉积过程的控制尤为重要 [5]。

图3 TMCs在未来发动机上的应用

Fig.3 Potential application of titanium matrices composites for aero-engine
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国际上常用 SCS–6 纤维增强钛基

复合材料，其微观形貌照片及成分

分布如图 5 所示。

北京航空材料研究院和中科院

金属所“九五”期间开始研制 SiC
纤维，目前室温抗拉强度均稳定在

3800MPa 以上且已实现小批量试制，

最大拉伸强度为 5500MPa 的 SiC 纤

维还处于实验室研究阶段。

国外 SCS 系列和 SM 系列 SiC 纤

维均采用双层 SiC 结构，即接近芯材的

富碳 SiC 层与外侧具有 1∶1 Si/C 比

图4 连续SiC纤维增强钛基复合材料制备过程

Fig.4 Manufacturing route of continuous SiC fiber reinforced titanium matrix composites

图5 SCS-6 纤维断口照片及成分分布

Fig.5 Facture morphology and element distribution of SCS-6 fiber
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的 SiC 层。北京航空材料研究院通

过多沉积室的设计，分别制备了双层

C 芯 SiC 纤维及双层 W 芯 SiC 纤维，

其断口形貌及 Si/C 比分别如图 6 和

图 7 所示。

界面涂层研制

纤维表面涂层能有效地改善纤

维与基体之间的浸润性，阻止过度的

界面反应，提高复合材料的强度。表

面涂层在复合材料界面起反应层、阻

挡层和缓冲等作用，即表面涂层与基

体发生适当的反应，提高界面的结合

强度；同时也要阻止界面的过度反

应以保护纤维，改善纤维与基体的化

学相容性。另外，涂层在界面处作为

过渡层，以缓解纤维与基体热膨胀系

数和弹性模量不同而产生的界面应

力，改善纤维与基体的物理相容性。

表面涂层的选择要从材料的物理特

性以及反应热力学和动力学等角度

综合考虑。涂层既不能降低纤维的

强度，又要在高温和长时间工作条件

下保持界面的稳定。

界面反应涂层是影响复合材料

性能的关键因素之一。研究表明采

用无涂层及 2μm 碳涂层的 SiC 纤维

分别制备钛基复合材料性能差异较

大。无涂层的钛基复合材料室温抗

拉强度为 500MPa，具有 2μm 碳涂层

的钛基复合材料室温抗拉强度达到

1850MPa。理想的涂层不仅可以保

护纤维，也可阻止界面反应并实现载

荷传递，使复合材料的力学性能得到

优化并提高 [16–18]。

国际上主要采用富碳涂层、C/Si
梯度涂层和 TiB2 涂层增强金属基复

合材料。例如，英国 DERA 公司的

SM–1140+ 纤维和 SM2156 纤维涂层

为富碳涂层，而 SM–1240 纤维涂层

具有碳和 TiBx 双结构；美国 Textron
公司的 SCS–2 纤维为具有 1μm 厚的

富碳涂层并在涂层外表面富硅，该纤

维适用于 Al 基复合材料；SCS–6 纤

维涂层表面有 3μm 厚的富碳涂层，

涂层外表面富硅，在距外表面 1.5μm
厚处 Si 含量达到最高值，这种纤维

适用于增强钛合金及陶瓷；SCS–8
纤维涂层表面有 6μm 厚的微晶 β–
SiC 和 1μm 厚的富碳涂层，外表面同

样富硅，这种纤维适用于制备形状较

为复杂的铝基及镁基复合材料 [19–26]。

此外，国外在 SiC 纤维表面也开发了

TiC、TiB2、TiN、BN 等涂层 [27–31]，但

只是作为探索性研究并未实际应用。

北京航空材料研究院针对铝合

金、钛合金、钛铝金属间化合物分别

研发了 B4C 涂层、C 涂层、TiC 涂层，

3 种涂层的断口形貌如图 8 所示。

目前研制的 3 种涂层中，TiC 涂层模

量最高且硬度大，因此具有较大的应

力，在制备过程中容易造成开裂等现

象，研制难度较大。通过调整涂层中

Ti/C 的比例，改善应力状态，解决了

TiC 涂层剥落和开裂等问题，实现了

涂层的连续制备。TiC 涂层的高分

辨 TEM 如图 9 所示。

从图 9 可以看出，TiC 由两种结

构组成，一是晶粒尺寸大约为 5nm
的结晶相，二是大量的非晶相。非

晶相包裹了结晶相，形成复合膜结

构。X 射线衍射分析结果表明结晶

体为 TiC，XPS 结果表明非晶相为

α-C:H。通过调整 C 含量，涂层由完

全结晶的 TiC 变成了非晶 α-C:H 包

裹纳米晶 TiC 的复合结构，优化后

的涂层结构更有利于阻止过度界面

反应的发生 [32–33]。

自行研制的涂层在保护纤维和

（b）W 芯

（a）C 芯

图7 双层C芯SiC纤维及双层W芯SiC纤维成分

Fig.7 Element distribution of C-core and W-core SiC fiber
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阻止过度界面反应方面均取得了良

好的效果 [34–35]。分别将带 C 涂层

的 SiC 纤维以及带 TiC 涂层的 SiC
纤维制备成复合材料，并分别进行

920℃保温 10h 和 1100℃保温 5h 的

热处理。热处理后复合材料截面的

WDS 结果（图 10）表明，单一碳涂

层的钛基复合材料在 920℃热处理

后，C 涂层保留完好，但是随着热处

理温度提高到 1100℃，C 涂层遭到

了严重的破坏，复合材料性能急剧下

降；采用 TiC 涂层的钛基复合材料

在 1100℃ /5h 热处理后，TiC 涂层依

然保存较完整，有效阻止了钛合金基

体与 SiC 纤维的界面反应。

SiC 纤维增强钛基复合材料的
研制

目前 SiCf/Ti 的制备方法主要

有：箔压法、粉末浆料法、等离子喷

涂法和基体涂覆 PVD 法。箔压法技

术成熟，但箔材成本高，纤维间距难

以控制 [36–37]，适用于做板材类构件，

如叶片。粉末浆料法是将钛合金粉

末与黏结剂混合成浆料涂抹在纤维

表面或铸造成复合材料，该方法工艺

复杂且污染大，基体致密困难。等离

子喷涂法是在 SiC–Ti 箔上采用等离

子喷涂法涂覆基体，该方法工艺简单

但喷涂冲击力会造成纤维的损伤，体

积分数较低，限制了其发展。基体

涂覆 PVD 法采用磁控溅射 PVD 或

EBPVD 在 SiC 纤维表面涂覆基体钛

合金，该方法纤维分布均匀，适用于

制备复杂部件，综合性能最好但是成

本较高 [38–40]。这几种方法的纤维间

距分布频率如图 11[41]。

由图 11 可以看出，基体涂覆法

所制备的钛基复合材料具有很窄的

纤维间距分布区间，即复合材料中纤

维排布较均匀 [42–43]，间距在 40~80μm
之间。纤维间距分布频率过大或间

距过小均会导致微裂纹的产生 [44]，

如图 12 所示。

目前国内普遍采用直流磁控

PVD 工艺将合金涂覆在 SiC 纤维表

面制备先驱丝，合金涂层的厚度决定

了复合材料的纤维体积分数。先驱

丝钛合金涂层的成分组元、相组成、

晶粒度、表面形貌和应力状态等都对

后续的成型以及复合材料的性能有

重要影响。在磁控溅射过程中，可以

通过调整沉积工艺如靶基距、溅射电

流、沉积温度、溅射压强、基材偏压等

来控制涂层性能 [45–46]。PVD 法制得

（a）带 C 涂层 SiCf/Ti 复合材料热处理
920℃ /10h

（b）带 C 涂层 SiCf/Ti 复合材料热处理
1100℃ /10h

（c）带 TiC 涂层 SiCf/Ti 复合材料热处理
1100℃ /10h

图10 不同涂层高温热处理后碳元素分布

Fig.10 WDS result of C element for various 
coatings after heat treatment at 

high temperature

图9 TiC涂层高分辨TEM
Fig.9 High resolution transmission electron 

microscopy (HRTEM) for TiC coating

5nm

（a）B4C 涂层

（b）C 涂层

（c）TiC 涂层

图8 SiC纤维表面断口形貌

Fig.8 Facture morphology of SiC fibers 
surface

20μm

20μm

20μm

5nm
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图12 纤维分布差的条件下产生的缺陷裂纹

Fig.12 Manufacturing defects resulted from poor fiber distribution

图14 先驱丝涂层二维AFM
Fig.14 Two-dimensional AFM for  precursor 

coatings
图13 先驱丝涂层的不同形貌

Fig.13 Morphology for various precursor coating

图11 不同制备方法中SiC纤维间距分布频率

Fig.11 Distribution frequency of edge-to-edge inter-SiC fiber spacing for composites made by 
different routes

（a）致密柱状晶 （b）等轴柱状晶 （c）V 型柱状晶

很多更细小的柱晶聚集而成。这样

的纳米晶溅射涂层有利于后续热压

工艺的优化。在压制的过程中，可以

利用涂层的超塑性流动，从而降低成

型温度和减小压力，避免界面过度反

应和纤维损伤。

针对不同的基体材料，如铝合

金、钛合金以及镍合金，调整合金

涂层组织、应力状态等方式，制备

了 20~50μm 厚的各类先驱丝涂层，

用于后续复材及构件的制备，见图

15。
钛基复合材料成型主要有真空

热压（VHP）以及热等静压（HIP）
两种方法。真空热压适用于制备板

材构件，而复杂构件常采用热等静

压制备。成型过程中要控制升温升

压速率，保温保压时间以及降温降

压速率，满足复合材料致密化的同

时也要有效控制界面反应 [47–50] 和残

余应力。钛基复合材料中不同材料

的热膨胀系数不匹配引起了成型后

的残余应力。此外，纤维体积分数

及排布方式对复合材料内应力有明

显影响，图 16 给出了六边形及四边

形的纤维排布方式下，钛合金基体

内部最大主应力的分布。可以看出

对于两种纤维排布方式的 SiCf/Ti 复
合材料，最大主应力在 400~600MPa
之间。在纤维和基体的界面处，最
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的先驱丝形貌如图 13 所示，通常为

V 型柱状晶、等轴柱状晶和致密的等

轴柱状晶。

在 SEM 下观察可知晶粒尺寸为

微米级，但通过 XRD 衍射峰半高宽

晶粒尺寸为 30~150nm。采用原子力

显微镜（AFM）进一步分析先驱丝表

面形貌观察得出，SEM 中观察到的

宏观柱状晶是由很多单晶柱聚集而

成的，见图 14。每个柱的顶端是由

50μm 50μm
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图15 不同合金先驱丝断口形貌

Fig.15 Appearance of precursor fracture with various kinds of alloy

图16 不同排布方式基体的最大主应力

Fig.16 Maximum primary stress for matrix in different fiber configuration

（a）Ti60 先驱丝

（c）Ni738 先驱丝

（a）六边形排布

（b）TiAl 先驱丝

（d）Al 先驱丝

（b）四边形排布

大主应力方向和环向应力方向一致；

在其他区域，则和轴向应力一致。

由于最大主应力方向往往和裂纹的

扩展方向垂直，因此，该裂纹的出现

位置通常在纤维间距离最小位置。

图 17 中给出了不同纤维体积分

数的正六边形和正四边形纤维排布

的残余 Von–Mises 应力。从结果中

可以看出，随着纤维体积分数的增

加，热等静压残余热应力会显著增

加；在纤维体积分数相同的情况下，

采用正六边形纤维排布会显著降低

图18 体积分数为40%的SiCf/Ti截面形貌

Fig.18 Cross morphology for SiCf/Ti 
composite with 40% fiber volume fraction

图19 Rolls–Royce公司TMCs叶环

Fig.19 TMCs bling fabricated by 
Rolls–Royce

图17 两种排布方式下最大残余Von-Mises 
应力和纤维体积分数关系

Fig.17 Distribution curve for the maximum 
residual Von-Mises stress and the fiber 

volume fraction

Von–Mises 应力值。

通过控制先驱丝涂层厚度、先

驱丝排布以及热等静压成型工艺，

实现了 35%~50% 体积分数具有六

边形排布钛基复合材料的研制，其

中 40% 体积分数的复合材料截面如

图 18 所示。

钛基复合材料构件制备

在 SiCf/Ti 应用方面，国外目前

多为仅完成地面测试。Rolls–Royce
公司制备的 SiCf/Ti 叶环（图 19）减

重 37%，使用温度提高 10%，且转速

提高 15%[51–54]。ARC 公司采用纤维 /
金属丝编织条带与 Ti 粉热压复合工

艺制作了直径 17.8cm 的模拟叶环和

长 35.6cm 发动机矢量喷管驱动器传
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斗机上 F110 发动机的风扇叶片及

尾喷部分的一些压缩连杆可以减重

43%，并已在 F–16 上成功试验 [62–63]，

见图 23。2003 年，荷兰飞机起落架

开发公司 SP 宣称，荷兰皇家空军试

飞了装有该公司制造的 SiCf/Ti 主起

落架下部后撑杆的 F–16。与原用的

300M 钢相比，新材料可减重 40%，成

本也接近战斗机设计认可指标 [64]，见

图 24。
国内钛基复合材料的应用研

究相对开展较晚，“十五”期间开

始小型环形件的研制，应用研究进

展缓慢。从“十二五”开始，国家

对钛基复合材料的应用研究大力

投入，北京航空材料院和中科院金

图21 PW4084风扇叶片

Fig.21 PW4084 fan blade

图22 GE XTE–45低压风扇轴

Fig.22 GE XTE–45 low pressure fan shaft

图24 F–16主起落架下部支撑杆

Fig.24 Lower-after poles of main landing 
gears of F–16 fighter

图23 F110连杆

Fig.23 Connecting rod of F110

图25 环形部件受力特点

Fig.25 Force analysis for ring-like 
component

（a）径向受力分布

（b）周向受力分布

图20 F119发动机矢量喷管驱动器传动活塞杆

Fig.20 Transmission piston rod of vector 
nozzle driver of F119 engine

属研究所开展了多个试验件的研

制工作。

钛基复合材料在制备构件时具

有较强的可设计性，根据构件的使用

和受力特点，对纤维的排布方式和位

置进行设计，从而使构件的优势部位

承受应力载荷。

叶环部件作为高推重比航空发

动机的标志性部件，受力特点鲜明，

如图 25 所示。可以看出，环形部件

高速旋转过程中，环内壁主要受周向

应力，环中间部位主要受径向应力。

根据该特点，应将复合材料尽量靠近

环内壁。

动活塞杆，并用于 F–22 飞机上 F119
发动机 [55]（图 20）。普惠公司制备

了 PW4084 SiCf/Ti 风扇叶片，见图

21[56–57]。用与轴向成 ±（15º~45º）
的纤维感应等离子体沉积（IPD）条

带叠层热压复合制成长 127cm、直径

12.1cm 的 GE XTE–45 试验发动机

的涡轮传动轴构件，减重 30% 的同

时提高刚度 40%[58–61]，见图 22。用

等离子喷涂条带热压复合成 F–16 战
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转动轴部件在使用过程中同时

受到拉伸、扭转和弯曲 3 个力，应考

虑纤维与轴向呈一定角度排列，以

同时提高转动轴抗拉、抗扭和抗弯

的性能。

结论

连续 SiC 纤维增强钛基复合材

料具有优异的力学性能，尤其在中

高温服役温区有着传统钛合金不

可比拟的优势，将在航空航天领域

获得重要应用。本文采用自行研

制的高性能 SiC 纤维，针对不同的

被增强基体沉积相应的界面保护

涂层，并采用 PVD 工艺制备钛合

金先驱丝，然后通过热等静压工艺

制备钛基复合材料环形构件及转

动轴部件。

未来限制 SiCf/Ti 复合材料获得

广泛应用的最主要因素是生产成本，

成熟的纤维增强钛基复合材料的低

成本技术尚待进一步研究，是很大一

项挑战。

国内外钛基复合材料研制差距

巨大，为缩短差距，未来的研究工

作主要针对钛基复合材料无损检

测技术、失效分析与寿命预测、低

成本钛基复合材料制备技术、应力

检测与调控技术、复合材料成型技

术以及构件制备和设计考核验证

技术进行展开，优化并提高钛基复

合材料的各项综合性能，尽早实现

连续 SiC 纤维增强钛基复合材料

的应用。
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Preparation of SiC Fibers Reinforced Titanium Matrix Composites

HUANG Hao, WANG Minjuan, LI Hu, LI Siqing, ZHANG Shuming, LI Zhenxi, 
HUANG Xu, XIE Chuan

(AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials, Beijing 100095, China)

[ABSTRACT]  Due to the high specific strength and modulus, as well as excellent anti-fatigue and creep resistance 
properties in the high temperature, continuous SiC fibers reinforced titanium matrix composite (SiCf/Ti) has attracted 
extensive attention. In the paper, we overviewed the manufacture techniques in the fabrication processing of SiCf/
Ti composites, including the SiC fiber and coating deposition technique, hot isostatic press (HIP) consolidation tech-
nique and component manufacturing. Besides, our study and progress carried out in this area in recent years were 
summarized. We successfully can make a small bath trial for SiC fiber and also prepare SiCf/Ti composite with bril-
liant property. In addition, the interfacial reaction investigation in different matrix system consists of Ti alloy, Ti-Al, 
Al alloy have been performed. The experiments showed that the interface of SiCf/Ti composites can be retained intact 
with the help of protective coating (C coating) under heat treatment at 1100 ℃ /10h. Moreover, SiC fiber precursor 
wires of titanium alloy, aluminum alloy, and nickel-based super alloy have been explored through physical vapor de-
position technique (PVD), respectively. The most important is that we had a successful tempt to fabricate ring-like 
component with the size of Ф600mm×160mm at 1∶1 ratio and roll shaft with the size of Ф50mm×300mm were fabri-
cated successfully.
Keywords:  SiC fiber; Coating; Titanium matrix composites; Fabrication processing; Manufacture techniques
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