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[ 摘要 ]　连续 SiC 纤维增强钛基（SiCf /Ti）复合材料是未来高性能动力装置的关键材料之一。针对 SiCf /Ti 复合材

料中纤维与试样轴向载荷常存在一定偏轴角度的问题，通过室温拉伸、有限元模拟和断口表征研究了偏轴角度对

SiCf /TC17 复合材料力学性能和失效机理的影响。根据 SiCf /TC17 复合材料力学性能、断口形貌和应力分布可以定

义一个临界偏轴角度，其数值约为 1°。结果表明，随偏轴角度的增加，复合材料试样的抗拉强度下降，且当偏轴角度

超过临界值时，抗拉强度下降速率增加。复合材料的失效机制与偏轴角度相关，当偏轴角度小于临界值时，试样断口

由数个平坦的断面组成，纤维拔出和界面开裂程度都较低，纤维断面基本垂直于轴线，为典型的正应力断裂形貌；当

偏轴角度大于临界值时，断口的起伏程度增加，纤维拔出和界面开裂现象都更加明显，部分纤维开始出现剪切断裂，

表明拉剪耦合在断裂中起到重要作用。因此，对于 SiCf /TC17 复合材料轴向试样而言，应将纤维与试样整体的偏轴

角度控制在临界值内，以获得有效的性能测试数据。
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面有所突破。SiCf /Ti 复合材料要

获得工程应用，需要大量的全面性

能数据，但目前缺乏有效的力学性

能测试标准以及相应的研究支撑。

SiCf /Ti 复合材料的力学性能测试多

采用单轴棒状试样，由于纤维内埋于

钛合金包套内部，加工时无法进行直

观判断，因此易出现加工偏心或偏轴

的情况。SiC 纤维作为陶瓷类纤维，具

有较强的剪切敏感性，存在偏轴角度

的 SiCf /Ti 复合材料在承受轴向载荷

时易导致纤维承受复杂应力状态 [18]，

造成 SiCf /Ti 复合材料试样的性能测

连续 SiC 纤维增强钛基 （SiCf /Ti）
复合材料是以连续 SiC 纤维为增强

体，钛合金为基体的复合材料。由于

SiCf /Ti 具有高比强度、高比模量及

良好的抗疲劳和抗蠕变等力学特征，

适用于 400~800 ℃的轻质结构材料，

是未来航空航天武器装备发展的关

键材料之一。因此，受到了美国 [1–3]、

英国 [4–6] 等航空强国的广泛关注。

目前国内外针对 SiCf /Ti 复合材

料的研究主要集中在工艺优化及构件

研制方面，并在涂层 [7–10]、界面 [11–15]、

基体微观结构和性能 [16–17] 的研究方
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试出现偏差。

对于纤维增强树脂基复合材料

和陶瓷基复合材料，其拉伸、压缩等

力学性能与偏轴角度具有明显的相

关性 [19–20]。对纤维增强金属基复合

材料而言，其轴向力学行为亦与纤维

偏轴角度密切相关。由于纤维和界

面的拉 – 剪耦合效应，即使简单的载

荷也会引起复杂的应力状态 [18]。邹

鹏健 [21] 研究了 SiCf /Ti 复合材料在

复杂应力状态下的失效行为，通过采

用宏观 – 细观相结合的方式，计算了

偏轴加载角 θ对 SiCf /Ti 复合材料破

坏模式的影响。孙剑芬 [22] 通过计算

SiCf /Ti 复合材料抗拉强度等随偏轴

角度的变化规律，研究了 SiCf /Ti 复合

材料静拉过程中偏轴力学行为。同

时，其研究的陶瓷基复合材料在不

同偏轴角度的拉伸行为表明，当偏

轴角度较大 （>2°）时，基体开裂和

界面脱粘为复合材料失效的主要破

坏机制，且其强度和失效应变显著

降低 [23]。相类似的，树脂基复合材

料单向带铺层铺设方向公差为±3°。
对于 SiCf /Ti 复合材料而言，由于材

料组成与上述材料不同，无法完全参

考其标准及方法。SiCf /Ti 复合材料

试样加工时可能产生较小的偏轴角

度，而小偏轴角度对测试结果影响的

研究较少。为了进一步形成 SiCf /Ti

复合材料的性能测试标准并规范测

试方法，有必要明确加工引起偏轴角

度对力学性能的影响规律，在此基础

上获得 SiCf /Ti 复合材料试样及构件

加工偏差的允许范围，从而规范试样

的制备及加工。

本文以 SiCf /TC17 复合材料为

对象，研究了复合材料在偏轴载荷下

的拉伸行为，通过微纳 CT 对轴向不

同位置复合材料进行定位以计算实

际偏轴角度，并借助有限元计算不同

偏轴角度的抗拉强度；结合断口分

析不同偏轴角度的 SiCf /TC17 复合

材料在轴向载荷作用下的失效机理，

以获得单向 SiCf /TC17 复合材料试

样偏轴角度的加工允许偏差值。

1 试验

1.1 试样制备及检测

本 研 究 采 用 SiCf /TC17 复 合

材料，其中 SiC 纤维和 TC17 钛合

金均由中国航发北京航空材料研

究 院 制 备，SiC 纤 维 为 连 续 W 芯

SiC 纤维，TC17 钛合金名义成分为

Ti–5Al–2Sn–2Zr–4Mo–4Cr（质 量 分

数，%）。在 W 芯表面先后沉积 SiC
和 2~3 μm 的 C 涂层，并通过物理气

相沉积在含有 C 涂层的纤维表面沉

积 TC17 镀层，制备出 SiCf /TC17 先

驱丝。然后将一定数量的先驱丝整

体填充入 TC17 包套内，并采用电子

束焊接进行真空封装。之后将试样

毛坯在 920 ℃/120 MPa/2 h 条件下进

行热等静压，待冷却至室温后取出试

样毛坯。采用线切割将毛坯件加工

成拉伸试样，试样外形尺寸如图 1（a）
所示。将机床夹具角度分别设为 0°、
0.3°、0.6°、1.2°、1.5° 和 1.8°，用 来 加

工不同偏轴角度的试样，为了减少机

床加工误差，每个角度连续加工 3 组

试样，而后换下一个角度继续进行加

工。图 1（b）给出了偏轴角度和坐

标系的定义，试样轴线和加载方向相

同，定义为 Y 轴，Y 轴与纤维轴线的

夹角定义为偏轴角 θ。一般情况下，

纤维在 XOZ 平面还存在一个面内夹

角 φ。本文采用圆柱试样，为了方便

有限元计算，选择一组 X 轴和 Z 轴，

令面内夹角 φ为 0°，所得偏轴试样

如图 1（c）所示。从每种偏轴角拉

伸试样中随机选择一个试样，采用

CT 系统 （Phoenix v|tome|x m）表征

试样结构。将 SiCf /TC17 复合材料

拉伸试样安装于 CT 系统的样品台

上，对其进行三维扫描成型以获取轴

向不同位置的截面图像。由于 SiC
纤维和钛合金基体对 X 射线的吸收

率不同，可以清晰地分辨 SiCf /TC17
复合材料中的纤维和钛合金 （图 2），
进而计算复合材料中纤维的真实偏

图 1 SiCf /TC17 复合材料试样尺寸及偏轴截面示意图

Fig.1 Specimen size and off-axis section of SiCf /TC17 composites

（b）偏轴角度（a）室温拉伸试样尺寸（mm） （c）偏轴试样截面示意图 
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轴角度，以检验机床加工精度。

将 SiCf /TC17 复合材料试样在

室温拉伸机 （GNT50）上进行室温

抗拉强度测试，每个偏轴角度选择 3
组试样进行测试，计算其平均抗拉强

度和对应的标准差。测试完成后通

过扫描电镜 （Tescan Clara GMU）对

SiCf /TC17 复合材料试样断口进行二

次电子形貌观察。

1.2 数值模拟

采用 ABAQUS 对 SiCf /TC17 复

合材料的轴向拉伸强度进行有限元

建模分析，分别建立了纤维偏轴角度

为 0°、0.5°、1°、1.5°、2° 的 SiCf /TC17
复合材料偏轴拉伸有限元模型。基

于模型的对称性特征，正轴 （0°）拉伸

模型采用 1/4 对称模型，其余偏轴模

型均采用 1/2 对称模型，如图 3 所示。

对于试样中的外部包套钛合金

材料及内部的 SiCf /TC17 复合材料，

采用 3D 六面体单元进行建模网格

划分。内部复合材料采用的单元尺

寸为 0.2 mm，外部钛合金包套的网

格密度为 3 层。在外部钛合金包套

和内部复合材料界面处，采用共节点

进行网格连接。

定义钛合金包套材料为各向同

性材料，弹性模量选择为 108 GPa，屈
服应力为 1000 MPa。采用 ABAQUS-
Standard 求解器，材料模型采用该求

解器材料库中的 Ductile 和逐步失效

材料模型。该材料模型采用单元的

塑性应变作为起始损伤的判据，而

失效后的损伤程度则根据单元塑性

位移进行判断，材料失效后的刚度

衰减采用指数形式。在计算过程中，

对 TC17 钛合金材料的应力值、材料

等效塑性应变 （PEEQ）、材料塑性

损伤判据 （DUCTCRT）、材料损伤

程度指数 （SDEG）等参数进行了输

出和监测。

定义 SiCf /TC17 复合材料为正交

异性材料，纤维方向沿 SiCf /TC17 复

合材料的轴线方向。采用 ABAQUS 
UMAT 开发的基于 Hashin 失效判据

的瞬间失效材料模型，在计算过程

中，对 SiCf /TC17 复合材料各方向的

应力值、失效判据、单元状态进行了

输出和监测。

TC17 钛合金的材料参数如表 1
所示，SiCf /TC17 复合材料的材料参

数如表 2 所示。

2 结果及分析

2.1 偏轴角度的检测与计算

图 4 给出了采用微纳 CT 检测

SiCf /TC17 复合材料偏轴角度的过

程示意图。图 4（a）和（b）为试样

在拉伸段标距的上端和下端位置的

CT 扫描截面图，可以很清楚地分辨

SiCf /TC17 复合材料试样内部的复

合材料芯在轴向不同位置的分布情

况，即随着轴向位置的变化，复合材

料芯在试样内部的位置发生了明显

的偏移，表明该试样纤维束与试样轴

表 1 TC17 钛合金材料参数

Table 1 TC17 titanium alloy material 
parameters

参数 数值

弹性模量 108.0 GPa

泊松比 0.3

屈服应力 1000.0 MPa

抗拉强度 1190.0 MPa

表 2 SiCf /TC17 复合材料参数

Table 2 SiCf /TC17 composite material 
parameters

参数 数值

弹性模量 E11 231.9 GPa

弹性模量 E22/E33 128.2 GPa

剪切模量 G12/G13 48.9 GPa

剪切模量 G23 48.0 GPa

泊松比 v12/v13 0.26

泊松比 v23 0.33

纤维向拉伸强度 St11 2130 MPa

纤维向压缩强度 Sc11 2000 MPa

横向拉伸强度 St22/St33 500 MPa

横向压缩强度 Sc22/Sc33 1000 MPa

剪切破坏强度 S12/S13 180 MPa

剪切破坏强度 S23 180 MPa

图 2 SiCf /TC17 复合材料 CT 三维成像图

Fig.2 Three-dimensional CT image of SiCf /TC17 composites 

（a）拉伸试样图 （b）截面图

2.5 mm

TC17 SiCf

图 3 SiCf /TC17 复合材料拉伸有限元模型

Fig.3 SiCf /TC17 composite tensile finite element model 

（a）正轴拉伸的1/4有限元模型 （b）偏轴拉伸的1/2有限元模型
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线存在一个偏轴角度。通过分析测

量可知标距 （D0=18 mm）两端的复

合材料芯在试样径向方向上的偏移

长度 D。根据偏轴角度的计算公式

θ = arctan（D/D0），可计算试样的偏

轴角度 θ。表 3 为不同 SiCf /TC17 复

合材料试样偏轴角度的实测值，可以

看出，实测偏轴角度与机加工偏轴角

度误差较小 （≤6%），表明机加工精

度可以满足要求，在下文中均以机加

工的偏轴角度指代试样。

2.2 偏轴角度对 SiCf /TC17 复合材料

   室温拉伸性能的影响

将具有不同偏轴角度的 SiCf /TC17
复合材料进行室温单轴拉伸测试，其

抗拉强度和对应的标准差如图 5（a）
所示。可以看出，随着偏轴角度增

大，SiCf /TC17 复合材料试样的抗拉

强度呈现下降趋势。值得注意的是，

在不同偏轴角度范围，试样抗拉强

度的下降速率不同，θ小于 1° 时的

下降速率低于 θ大于 1° 时的下降速

率 （图 5（a）中的蓝色虚线）。根据

抗拉强度的数据可以计算出，当 θ小

于 1° 时，抗拉强度平均下降速率为

88 MPa/（°）；当 θ大于 1° 时，其平

均下降速率为 120 MPa/ （°）。因此，

SiCf /TC17 复合材料力学行为随着偏

轴角度的增加而产生变化，不同的偏

轴角度对应着不同的失效机制。

如图 5（b）所示，当试样不存在

偏轴角度时，计算所得的断裂载荷为

16092 N（断裂强度 1582 MPa）；当

偏轴角度为 0.5°、1°、1.5°、2° 时，计

算所得的断裂载荷分别为 15792 N、

15576 N、15305 N 和 14950 N，相应

的断裂强度分别为 1552 MPa、1531 
MPa、1504 MPa、1469 MPa。 从 图 5

（a）可以看出，不同偏轴角度试样

抗拉强度模拟值与试验值较为接

近，这证实了模型的可靠性。值得

注意的是，当偏轴角度由 0° 增加至

1° 时，抗拉强度模拟值的平均下降

速率为 51 MPa/（°）；当偏轴角度由

1° 增加至 2° 时，其平均下降速率为

62 MPa/（°）；随偏轴角度的增加，抗

拉强度模拟值的平均下降速率增加，

这与试验值相吻合。由于偏轴角度

的存在，轴向拉伸时在界面和纤维上

存在剪切分量，在“拉 – 剪”耦合效

应下，简单的拉伸载荷也可引起多轴

效应 [18]，因此在 SiCf /TC17 复合材料

芯部出现最大应力区。牛序铭 [23] 的

研究表明，陶瓷基复合材料 （CMC）

存在临界偏轴角度，即失效机制发生

转变的偏轴角度，伴随失效机制发生

转变的同时，材料的抗拉强度还会明

显下降；其研究的 CMC 临界偏轴角

度 θcr 为 2°，当偏轴角度 θ超过 2° 时，

其断裂强度明显下降，这意味着偏轴

角度可以影响连续纤维增强复合材

表 3 SiCf /TC17 复合材料试样偏轴角度的实测值

Table 3 Measured values of off-axis angle for SiCf /TC17 composites 

试样
编号

实际偏移距离
D/mm

标距
D0/mm

机加工偏轴角度
θ/（°）

实测偏轴角度
θ'/（°）

偏轴角度
误差 /%

1 0 18 0 0 0

2 0.0955 18 0.3 0.304 1.3

3 0.2 18 0.6 0.636 6

4 0.4 18 1.2 1.272 6

5 0.487 18 1.5 1.55 3.3

6 0.567 18 1.8 1.804 0.2

图 4 SiCf /TC17 复合材料偏轴角度检测

Fig.4 Detection of SiCf /TC17 composite off-axis angle

4 mm 4 mm

D

（a）试样上端位置的CT
扫描截面图

（b）试样下端位置的CT
扫描截面图

（c）偏轴角度
示意图

θ

实际偏移距离D

标
距

D
0

图 5 不同偏轴角度 SiCf /TC17 复合材料室温拉伸试验和模拟结果
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料的拉伸力学性能和断裂机制。

2.3 不同偏轴角度的 SiCf /TC17 复合

   材料室温拉伸失效机理分析

图 6 为不同偏轴角度 SiCf /TC17
复合材料试样断裂起始阶段的轴向

应力分布图。可以看出，所有试样的

断口位置均在有效拉伸段范围内，且

试样的断裂起始位置均为复合材料

芯部。当偏轴角度小于 1° 时 （0° 和

0.5°），试样的最大应力均匀分布于

整个有效拉伸段内，意味着在不考虑

缺陷的情况下，有效拉伸段范围内每

一处发生断裂的概率相同；当偏轴

角度增大至 1° 及以上时 （1°、1.5°、
2°），最大应力位于有效拉伸段的两

端，即在试样两端发生断裂的概率更

大。这表明当试样的偏轴角度超过

一个临界值时，由于剪应力的增加导

致试样始断裂位置发生变化。

为分析偏轴角度对 SiCf /TC17

复合材料试样室温拉伸断裂失效机理

的影响，采用 SEM 对不同偏轴角度试

样进行断口形貌观察。图 7（a） ~（d）
给出了正轴试样 （偏轴角 0°）的断口

形貌图。断口全貌 （图 7（a））显示

正轴试样的断口由芯部复合材料和

外部包套组成，芯部复合材料断口主

要由两个不同高度的平坦断面组成，

这是由两个平面裂纹遇到同一个纵

向裂纹面而形成 [24] ；包套的典型断

口形貌如图 7（b）所示，断口由大量

韧窝组成，表明包套在断裂前发生大

量塑性变形，为韧性断裂；芯部断口

的放大图 （图 7（c））表明，基体断面

比较平坦，多数纤维断面与基体断面

处于同一平面，仅有少量纤维出现拔

出现象，且拔出高度有限，可以观察

到纤维 / 基体界面开裂，但界面开裂

程度较低；纤维断口的放大图（图 7
（d））显示纤维断面与纤维轴线基本

垂直，为典型的正应力主导下的断口

形貌。值得注意的是，基体断面纹路

与先驱丝柱状晶的生长方向一致，呈

现出由内向外的发散形状，表明基体

为脆性断裂。图 7（e）  ~（h）为偏轴

角度 0.3° 的试样断口形貌。和正轴

试样类似，芯部复合材料断口由多个

高度不同的断面组成（图 7（e）），外
部包套断面存在大量韧窝 （图 7（f））；
复合材料断面平坦，多数纤维断面与

基体断面一致，纤维拔出现象少，界

面开裂不明显 （图 7（g））；纤维断

面与轴线垂直，基体呈现脆性断裂 
（图 7（h））。总之，正轴试样和 0.3°
偏轴试样的断口特征基本一致，即复

合材料脆性断裂，包套韧性断裂，纤

维拔出和界面开裂都比较少，纤维断

裂由正应力主导。

图 8 给出了偏轴角度为 1.2° 和

1.8° 试样的断口形貌。两个试样芯

图 6 不同偏轴角度下 SiCf
  /TC17 复合材料试样断裂起始阶段的轴向应力分布

Fig.6 Stress along the fiber axis direction for SiCf /TC17 composites with different off-axis angles at beginning time of fracture 
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部复合材料断口均由多个不同高度

的断面组成（图 8（a）和（e）），与正

轴试样和 0.3° 偏轴试样相比，随偏

轴角度的增加，复合材料断面数量

更多。此外，偏轴角度更大 （1.2° 和

1.8°），试样的纤维拔出数量和高度

明显增加，而且界面开裂程度更大，

如图 8（a）、（c）、（e）和 （g）所示。

图 8（g）显示，基体出现了平行于

纤维轴向的纵向裂纹，通常情况下，

由于基体变形量有限、界面开裂不明

显，纵向裂纹不易被观察到 [25]。因此，

纵向裂纹的出现也表明了试样界面

开裂程度更高。值得注意的是，部分

纤维断口出现台阶 （图 8（d））和斜

切形貌 （图 8（h）），这是典型的剪切

断裂特征，表明纤维断裂时受到了剪

切力的作用 [26]。图 8 （d）和 （h）显

示基体呈现脆性断裂，断面纹路沿着

先驱丝柱状晶生长的方向，由 SiC 纤

维向外发散。图 8（b）和 （f）表明

包套材料为韧性断裂。事实上，4 种

不同偏轴角度试样的包套断口都没

有发现脆性断裂的痕迹，而且包套的

塑性变形能力明显高于芯部复合材

料，这说明 SiCf /TC17 复合材料起始

失效源于复合材料芯部，包套最后发

生断裂 [26]，这与图 6 计算所得的规

律一致。与偏轴角度小于 1° 的试样

（图 7）相比，当偏轴角度进一步增加

时，芯部复合材料的断面数量更多，

纤维拔出数量和高度明显增加，界面

开裂程度更大，更为重要的是部分纤

图 7 偏轴角度为 0° 和 0.3° 时 SiCf /TC17 复合材料试样的断口形貌

Fig.7 Fracture morphology of SiCf /TC17 composite specimens with off-axis angles of 0° and 0.3°
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Fig.8 Fracture morphology of SiCf /TC17 composite specimens with off-axis angles of 1.2° and 1.8°
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维出现剪切断裂的特征。这些现象

意味着偏轴角度可以影响 SiCf /TC17
复合材料的失效机制。

当试样存在偏轴角度时，纤维轴

向与试样整体载荷方向为不同轴状

态，将在垂直于纤维轴向上产生剪切

分力 σ剪 （σ剪 =σsinθ，σ 为纤维沿试

样整体载荷方向的应力水平）。图 9
给出了不同偏轴角度试样在 14900 
N 外加载荷下的剪切应力分布图。

可以看出，正轴试样的剪切应力基本

可以忽略，为 0.2 MPa；当偏轴角度为

0.5° 时，试样对应的剪切应力极值为

10 MPa；当偏轴角度为 1°、1.5°、2°，
剪切应力极值进一步增加到 19~41 
MPa。事实上，随着偏轴角度的增加，

试样剪切应力极值和整体剪切应力

水平都在增加。通常 SiCf /TC17 复

合材料中界面结合强度为几十 ~100
多 MPa 不等 [14，27]，若 σ剪小于界面剪

切强度时，裂纹将穿透 SiC 纤维继续

扩展。在 0° 或小角度偏轴试样中，

由于不存在 σ剪，或 σ剪的作用较小，

试样受载过程中发生由正应力主导

的纤维断裂失效，另一方面由于界面

强度高，界面开裂和纤维拔出现象都

不明显。当 σ剪超过界面剪切强度 （横

向强度）时，界面处将产生裂纹直至

破坏，继而出现纤维拔出现象，界面

处的裂纹将沿着钛合金基体扩散至

下一根纤维的界面处，即复合材料在

拉剪耦合作用下，将发生界面和基体

的复合失效。因此，当偏轴角度增大

时，SiCf /TC17 复合材料中将发生大

量的界面开裂和纤维拔出现象 [21]。而

且由于剪切应力的存在，部分纤维在

拉剪耦合的作用下开始出现了剪切

断裂，这降低了纤维的力学性能 [26]。

本文中的 SiCf /TC17 复合材料，存在

一个临界偏轴角度 θcr。当试样偏轴

角度小于临界值时，复合材料失效机

理由正应力主导；当试样偏轴角度

大于临界值时，拉剪耦合在材料失效

中起到重要作用，纤维拔出和界面

开裂现象更加明显，纤维开始出现

剪切断裂，导致 SiCf /TC17 复合材料

力学性能随偏轴角度的增加快速下

降。根据综合力学性能、断口形貌和

应力分布结果，可以推测临界偏轴角

度 θcr 在 1° 附近。因此，加工 SiCf /
TC17 复合材料轴向受力试样时，应

将偏轴角度控制在临界值以内，以保

证所测数据的有效性。

SiCf /TC17 复合材料可以应用

在 800 ℃以下的服役环境中，高温下

复合材料的径向残余压应力下降，纤

维 / 界面的结合强度明显降低 [28]，这

使得拉剪耦合作用下的界面开裂和

纤维拔出现象更为明显。此外，高温

时 SiC 纤维性能没有明显降低，而钛

图 9 不同偏轴角度下 SiCf /TC17 复合材料试样在 14900 N 载荷下标距部分的剪切应力分布

Fig.9 Shear stress distribution in gauge section for SiCf /TC17 composites with different off-axis angles at load of 14900 N 

应力/MPa

应力/MPa

应力/MPa

应力/MPa

应力/MPa

+2.454e-01
+2.078e-01
+1.702e-01
+1.326e-01
+9.504e-02
+5.744e-02
+1.984e-02
-1.776e-02
-5.535e-02
-9.295e-02
-1.306e-01
-1.682e-01
-2.057e-01

（a）0° （b）0.5°

（c）1° （d）1.5°

（e）2°

-7.723e+00
-7.988e+00
-8.254e+00
-8.519e+00
-8.784e+00
-9.050e+00
-9.315e+00
-9.581e+00
-9.846e+00
-1.011e+01
-1.038e+01
-1.064e+01
-1.091e+01

+1.940e+01
+1.909e+01
+1.878e+01
+1.847e+01
+1.816e+01
+1.785e+01
+1.754e+01
+1.723e+01
+1.692e+01
+1.661e+01
+1.630e+01
+1.599e+01
+1.568e+01

+3.289e+01
+3.196e+01
+3.102e+01
+3.009e+01
+2.916e+01
+2.823e+01
+2.730e+01
+2.637e+01
+2.543e+01
+2.450e+01
+2.357e+01
+2.264e+01
+2.171e+01

+4.127e+01
+4.031e+01
+3.935e+01
+3.839e+01
+3.743e+01
+3.647e+01
+3.551e+01
+3.455e+01
+3.359e+01
+3.263e+01
+3.167e+01
+3.071e+01
+2.975e+01



52 航空制造技术·2024年第67卷第8期

FORUM论坛

合金基体性能大幅下降，导致高温

下基体变形量增加，基体变形会在纤

维表面形成压缩载荷，使纤维沿着基

体颈缩方向 （与加载方向成 55° 夹角）

有断裂趋势，纤维更容易发生剪切断

裂 [25]。因此，在拉剪耦合作用和高温

环境下，复合材料界面开裂、纤维拔

出和纤维剪切现象更加明显，这些断

裂行为都会降低复合材料的力学性

能。若需要降低复合材料在高温下

力学性能随偏轴角度增加而下降的

幅度，则需要更小的剪切力，即更小

的偏轴角度。由此推测，在高温下复

合材料可能具有更小的临界偏轴角

度 θcr，这对毛坯件的加工精度提出了

更高的要求。需要指出的是，目前尚

缺乏温度对 SiCf /TC17 复合材料偏轴

力学行为的系统研究，这方面的定量

研究工作有必要在未来继续开展。

3 结论

采用微纳 CT 表征 SiCf /TC17 复

合材料的三维结构，通过不同截面纤

维分布计算出拉伸试样的偏轴角度，

通过室温拉伸、有限元模拟和断口

表征研究了偏轴角度对复合材料力

学性能和失效机理的影响，获得如

下结论。

（1）根据 SiCf /TC17 复合材料的

力学性能和断裂机制可以定义一个

临界偏轴角度，其数值在 1° 附近。

（2）随偏轴角度的增加，SiCf /
TC17 复合材料的抗拉强度下降；相

对于低于临界偏轴角度的情况，当偏

轴角度高于临界值时，复合材料抗拉

强度的下降速率更大。

（3）SiCf /TC17 复合材料室温单

轴拉伸的裂纹起源于复合材料芯部；

当偏轴角度小于临界值时，断口形貌

平坦，纤维拔出和界面开裂都不明

显，纤维断面基本垂直于轴线，为正

应力主导的断裂机制；当偏轴角度

大于临界值时，断口出现明显的纤维

拔出和界面开裂，部分纤维开始出现

剪切断裂。
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Study on Tensile Behavior of Continuous SiC Fiber Reinforced Titanium 
Matrix Composites Under off-Axis Loading

WANG Minjuan1, 2, CHEN Yonggang3, QI Jinlei1, 2, SUN Guangyao1, 2, WANG Bao1, 2, 
HUANG Xu1, HUANG Hao1, 2

(1. AECC Beijing Institute of Aeronautical Material, Beijing 100095, China; 
2. Aviation Key Laboratory on Advanced Titanium Alloys of AECC, Beijing 100095, China; 

3. Techsim (Beijing) Technology Limited Company, Beijing 100085, China)

[ABSTRACT]  Continuous SiC fiber-reinforced titanium-based (SiCf /Ti) composites are one of the key materials for future 
high-performance power devices. To address the problem that the axial loading of fibers and specimens in SiCf /Ti composites 
often exists at a certain off-axis angle, the influence of the off-axis angle on the mechanical properties and failure 
mechanism of SiCf /TC17 composites was investigated using room temperature tensile, finite element simulation and 
fracture characterization. The results show that a critical off-axis angle can be defined based on the mechanical properties, 
fracture morphology and stress distribution of SiCf /TC17 composites, and its value is about 1°. The tensile strength of 
the composite specimens decreased with the increase of the deflection angle, and the decreasing rate of tensile strength 
increased when the deflection angle exceeded the critical value. The failure mechanism of the composite material is related 
to the off-axis angle. When the off-axis angle is smaller than the critical value, the specimen fracture consists of several 
flat sections, the degree of fiber pullout and interfacial cracking is low, and the fiber section is basically perpendicular to 
the axis, which is a typical positive stress fracture; when the off-axis angle is larger than the critical value, the degree of 
undulation of the fracture increases, and the phenomena of fiber pullout and interfacial cracking become more obvious, and 
some of the fibers start to appear shear fracture, indicating that tension-shear coupling plays an important role in fracture. 
Therefore, for the axial specimens of SiCf /TC17 composites, the off-axis angle between the fibers and the specimen as a 
whole should be controlled within the critical value in order to obtain effective performance test data.
Keywords: Titanium matrix composites; SiC fiber; Off-axis tensile; Fracture morphology; Critical off-axis angle
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