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摘要：为了进一步挖掘６００℃高温钛合金整体叶盘的性能潜力，通过材料技术和工艺技术的优化，创新发展了双性能整

体叶盘设计思路及制备技术，即控制叶片和盘体分别采用最为适合航空发动机实际使用工况要求的组织状态，实现材料

性能和结构设计的融合。在回顾整体叶盘结构发展历程及应用的基础上，分析先进发动机结构设计由追求均质整体叶

盘向双性能整体叶盘转变的原因，重点介绍６００℃高温钛合金ＴＡ２９双性能整体叶盘锻件制备技术的最新研究进展。与

分区控温锻造相比，分区控温热处理更容易实现双重组织的控制，即叶片获得等轴均匀细小的双态组织，盘体通过精确

可控的β区热处理得到细晶的片层组织，过渡区的显微组织沿整体叶盘径向平缓变化。最后，指出６００℃高温钛合金双

性能整体叶盘应用研究未来拟解决的关键问题，包括整体叶盘叶片和盘体组织性能精确控制、过渡区位置及尺寸控制、

关键服役性能评价与研究等。
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　　现代军用飞机优异作战性能强烈依赖于先进高推

重比航空发动机的应用，而发动机日益减重的设计目

标需要使用轻质耐高温材料及与之相适应的高效整体

结构，结合工艺创新制备了如整体叶盘等轻量化结构，

减少零件数量，减轻结构质量，降低零件本身承载应力

及对压气机轴等配合件的负荷，从而提高发动机的推

重比和使用可靠性。

整体叶盘将叶片、轮盘等零件集成设计为一个整

体构件，较之传统的榫齿连接结构，整体叶盘减重约

３０％，消除了因连接和装配引起的零件间接触应力，避

免了叶片榫头与轮盘榫槽之间因微动磨损疲劳失效的

潜在风险，消除了气流在榫头与榫槽间的泄漏，减小了

叶片与轮盘转子组件的径向温度梯度，有效降低热机

械疲劳风险，改善压气机气动稳定性，提高整体叶盘的

使用可靠性［１］。因而，在一些新型发动机中将采用整

体叶盘作为改善性能的一项重要结构措施。除上述的

优势外，整体叶盘因无榫齿连接结构榫头与榫槽连接

处的机械阻尼，存在叶片振动问题包括盘体与叶片耦

合振动等［２］。同一级整体叶盘零件沿径向具有较大的

温度梯度和应力梯度，不同区域对材料性能的要求有

差异，叶片强调具有高的高周疲劳性能，盘体强调具有

高的高温蠕变抗力和损伤容限性能，使得常规的单一

合金均质整体叶盘在材料及组织选择时要做出妥协。

为了进一步发挥整体叶盘结构材料的性能潜力，叶片

和盘体可以采用更适应使用性能要求的合金材料和组

织状态，为此创新提出了钛合金双性能整体叶盘的设

计思路，改变传统设计所追求的均匀组织，优化了整体

叶盘结构和实现性能的最优化。

高压压气机整体叶盘是在高温、高压、高转速特别

是快的加减速瞬变造成应力和热负荷高低周交变条件

下工作，承受的温度、应力、环境极其复杂和苛刻［３］，要

求材料在３５０～６００℃范围内具有高的比强度、比模

量、蠕变、疲劳和断裂等性能，且随着使用温度的提高，

愈加强调蠕变与疲劳性能及两者的交互作用，即保载

疲劳［４］。然而，钛合金在６００℃以上的蠕变与抗氧化

性急剧下降，已难以胜任发动机苛刻的使用要求［５］，

６００℃被认为是传统固溶强化型钛合金的“热障”温度，

国际上典型的６００℃高温钛合金有英国的ＩＭＩ８３４，美

国的 Ｔｉ１１００，俄罗斯的 ＢＴ１８ｙ 与 ＢＴ３６，中国的

ＴＡ２９
［６７］与 ＴＡ３３

［８］。国际上６００℃高温钛合金的研

究和应用以ＩＭＩ８３４最为成熟，应用于ＥＪ２００高压压

气机第３级整体叶盘、Ｆ１１９高压压气机后机匣、

ＰＷ１５０和ＰＷ３００压气机离心叶轮、ＴＲＥＮＴ系列发

动机高压压气机转子（轮盘、鼓筒及后轴用电子束焊接

成整体转子）等［９］。

本文在回顾整体叶盘结构发展历程及应用的基础

上，以６００℃高温钛合金ＴＡ２９双性能整体叶盘锻件制

备技术为例，重点分析分区控温锻造（ＳＲＴＣＦ）法和分区

控温热处理（ＳＲＴＣＨＴ）法等工艺对组织性能控制的

最新研究进展。

１　整体叶盘结构的发展与应用

整体叶盘结构的设计始于２０世纪６０年代，早期主

要应用于涡轴发动机压气机结构，将轴流式压气机转子

的叶片、盘、轴做成一体，采用数控铣削加工成零件［１０］。

目前，一些小型的发动机如ＰＷ３００和ＰＷ５００，其轴流

式压气机广泛采用了钛合金整体叶盘结构。基于小型

发动机上的成功应用，整体叶盘结构逐渐应用于大型

发动机的风扇和压气机，并采用两种主导制造方法：第

一，采用数控铣削或电化学加工方法从锻件上直接加

工成零件，多用于叶片尺寸较小的压气机整体叶盘；第

二，叶片与盘单独制造并采用线性摩擦焊连接成整体

叶盘，用于叶片尺寸较大的风扇整体叶盘。

整体叶盘是国外第三代航空发动机如 Ｆ４１４，

Ｆ１１０，Ｆ１００和第四代发动机如ＥＪ２００，Ｆ１１９，Ｆ１３５采

用的典型结构，其温度相对较低的风扇和高压压气机

前段一般选用钛合金材料。Ｆ４１４发动机风扇第２级

和第３级采用宽弦叶片的Ｔｉ１７钛合金整体叶盘，利

用电化学加工方法加工，与数控铣削方法相比，加工时

间可减少约８５％，还可避免产生加工残余应力。将两

个整体叶盘零件焊接在一起形成整体转子，使风扇转子

比原型的Ｆ４０４发动机（推重比约７．５）减轻２０．４３ｋｇ，并

可以避免螺栓连接方式带来的整体叶盘螺栓孔或螺栓

疲劳断裂的潜在危害［１１］；高压压气机前３级采用整体

叶盘，其中第１级和第２级采用Ｔｉ１７钛合金且焊成

一体；Ｆ４１４将几个整体叶盘串起焊成一体的设计，显

著减小转子质量，推重比达到９．１。１９９５年，ＧＥ公司

改进Ｆ１１０ＧＥ１２９为Ｆ１１０ＧＥ１２９Ｇ时，风扇采用了

宽弦叶片与整体叶盘结构。同时期，ＰＷ 公司改进

Ｆ１００ＰＷ２２９为Ｆ１００ＰＷ２２９Ａ时，将３级风扇叶片

改为宽弦设计，后两级风扇转子采用整体叶盘，第１级

仍用常规的榫齿连接结构。ＥＪ２００发动机从最初的验

证机到生产型，验证机风扇最初只在第３级采用电子

束焊接的整体叶盘，后来第２级和第１级亦采用了整

体叶盘；２０００年开始，ＲＲ与 ＭＴＵ合作，用线性摩擦

焊制造第１～３级风扇整体叶盘
［１２］；高压压气机结构

做了较大改进，由验证机的５级全榫齿结构改为原型

机的第３级采用ＩＭＩ８３４整体叶盘，其余４级仍为榫齿

结构；到了生产型，改为第１～３级采用整体叶盘，后两
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级为榫齿结构；到最终定型时，改为５级全部整体叶盘

结构［１］。Ｆ１１９发动机３级风扇和６级高压压气机转

子全部采用整体叶盘结构，第１级风扇叶片采用超塑

成形和扩散连接方法制成的空心结构，用线性摩擦焊

将空心叶片焊接到盘上形成整体叶盘。Ｆ１３５发动机

由Ｆ１１９派生而来，其３级风扇和６级高压压气机（前

两级用钛合金，后４级用镍基高温合金）全部采用整体

叶盘；两级对转轴流式升力风扇系统采用ＲＲ公司设

计制造的整体叶盘，用线性摩擦焊将空心结构叶片焊

接到盘上形成整体叶盘。将几级整体叶盘焊接在一起

形成整体转子，可以进一步提高结构完整性和工作效

率，并允许叶片弦长做得更大，增强了抗外物损伤能力

和抗疲劳性能，提高了失速裕度［１３］。随着整体叶盘结

构设计和加工能力的提升及工程应用经验的积累，其

在发动机中的应用技术不断发展成熟。

基于整体叶盘结构在军用发动机上的成功应用，

将这一结构也逐渐应用于商用发动机，并取得良好的

使用效果，如 ＴＲＥＮＴＸＷＢ发动机中压压气机采用

Ｔｉ６２４６钛合金整体叶盘；ＧＥｎｘ发动机高压压气机第

１级、第３级和第５级采用整体叶盘；ＰＷ１０００Ｇ发动

机３级风扇均采用整体叶盘，高压压气机除第８级转

子叶片装在轮盘环形燕尾槽外，其余７级均采用整体

叶盘［１４］。当前，随着整体叶盘叶片增材制造修复技术

的发展和日趋成熟，修复后的叶片强度与原叶片相当，

使整体叶盘焕发了新的生命力［１５］。

２　钛合金双性能整体叶盘的设计思路及制造

方法

２．１　双性能的设计思路与实践

航空发动机盘件的双性能设计思路首先在高温合

金涡轮盘上得到发展与实践。涡轮盘的盘辐工作温度

相对较低，细晶组织更符合盘辐高的屈服强度和低周

疲劳性能要求；盘缘温度相对较高，粗晶组织具有高的

蠕变和损伤容限性能，适应榫槽可能出现的微裂

纹［１６］。在单一合金双组织涡轮盘基础上，又发展了双

合金涡轮盘，盘辐和盘缘采用不同的合金材料，美国

ＩＨＰＴＥＴ计划验证了双合金涡轮盘，盘缘用ＩＮ１００合

金，具有优良的抗冲击损伤能力，盘辐用ＡＦ２ＤＡ１镍

基粉末合金制造，能承受更高的拉应力作用［１７］。双合

金涡轮盘存在三大不足：第一，异种合金的连接界面可

能是一个“弱”区域；第二，异种合金弹性模量的差异导

致界面上有较大的热应力；第三，采用同一种热处理工

艺会妥协两种合金的力学性能［１８］。

ＧＥ公司于１９９４年采用盘缘加热和盘辐绝热内

封，通过气冷盘辐形成温度梯度的方法制备双性能涡

轮盘，盘辐得到等轴细晶组织，盘缘为粗大再结晶组

织，以适应更高温度对高蠕变强度的要求，成功获得双

重组织［１９］，２００２年该项技术再次升级
［２０］。ＰＷ 公司

于１９９７年采用双重组织热处理工艺（ＤｕａｌＭｉｃｒｏ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅＨｅａｔＴｒｅａｔｍｅｎｔ，ＤＭＨＴ）制造了ＩＮ１００双

性能粉末涡轮盘，即将盘辐封入绝热箱并依靠导热块

吸热，盘缘置于热处理炉内加热，沿盘体径向产生可控

的温度梯度［２１］，盘辐温度低于盘缘，通过控制热处理

温度与γ′相溶解温度的差值，使盘缘晶粒长大（约

３０～８０μｍ，ＡＳＴＭＥ１１２的５～７级），盘辐保持细晶

（约１０μｍ，ＡＳＴＭＥ１１２的１１～１２级），并成功应用于

Ｆ１１９发动机
［２２］。ＤＭＨＴ要求有特殊的电气和软件

控制系统，工艺装置的设计与制造是技术核心，关键在

于能否在盘辐和盘缘之间形成精确的温度梯度。尽管

工艺概念简单，但实际操作需要对时间和温度的动态

变化有非常精确的掌控，尤其是热处理后要在限定时

间内进行淬火处理，操作难度大。此外，每制造一种材

料和一种尺寸的双性能涡轮盘，要专门设计制造与之

相匹配的导热块，导致生产成本高。

２．２　钛合金整体叶盘从追求均质向双性能的变化

航空发动机整体叶盘工作时在温度相关（热疲劳、

热机械疲劳）、时间相关（蠕变、保载疲劳）和速率相关

（拉伸）载荷的共同作用下，呈现的力学行为复杂，且存

在各类损伤的耦合［３］。整体叶盘不同部位工作状况差

异大，叶片主要承受高频低幅的振动应力作用，高周疲

劳性能是影响叶片使用可靠性的第一要素；盘体承受

大的离心应力和热应力的作用，并考虑到高温长时工

作时叶片与机匣之间始终需保持较小的叶尖间隙，因

此，低周疲劳和蠕变性能是保证盘体使用可靠性的第

一要素，并应考虑盘体的损伤容限性能。

传统钛合金转子的榫齿连接结构，叶片和盘分开

制造，可以灵活选用不同材料或同一材料不同组织状

态，叶片采用α＋β区变形和α＋β区热处理得到的细

小双态组织，获得高的强度、塑性和高周疲劳强度；盘

采用β区加工（β锻或β热处理）得到网篮组织或片层

组织，获得高温蠕变、低周疲劳及损伤容限性能的最佳

组合。整体叶盘零件将叶片、盘等做成一个整体构件，

单一合金／单一组织状态的整体叶盘在合金材料和显

微组织的选择上要做出妥协，采用同一种组织状态，往

往难以满足叶片和盘不同的受力和受热条件要求，在

一定程度上各自损失了一些性能［２］。为了挖掘整体叶

盘的性能潜力，发展了双性能整体叶盘技术，突破传统

热加工技术追求均一组织的惯性思维，根据叶片和盘

的实际使用工况，选用恰当的合金材料及组织状态，实
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现不同部位采用不同热处理工艺的精细控制，达到构

件整体性能的最优化［１６］。此外，为了避免单一合金整

体叶盘只能选择同一种材料的限制，提出了双合金整

体叶盘的概念，叶片与盘体选择不同的合金材料，更具

灵活性。双合金整体叶盘也可以认为是对常规单一合

金双性能整体叶盘的一种变化。

２．３　钛合金双性能整体叶盘制造方法

钛合金双性能整体叶盘（含双性能盘）一般采用同

一种合金，其制造方法主要有锻造法、热处理法和焊接

法。锻造法［２３２４］首先通过β热处理或β锻制备一个钛

合金预制坯，随后在α＋β区对预制坯选定部分进行锻

造变形，促使初生α等轴化，其余部分不进行有效变

形，因变形量不充分导致初生α等轴化程度不够，基本

保留原始的片层α形态。曾经提出过差温锻造的思

路，即锻造前锻坯不同部位采用不同的加热温度，这在

理论上是可行的，但实际操作却难以实现加热温度的

精确控制。

根据某一特定形状和尺寸的整体叶盘锻件，分区

控温热处理法设计和采用一套较为复杂的局部包覆强

制冷却装置，将盘体置于炉膛通过电炉辐射加热，叶片

区域放置水冷或其他强制冷却装置，通过改变循环水

或其他冷却介质流动速率实现温度梯度的精确控制，

实现双性能整体叶盘的制造，工艺参数可控性强。

美国哥伦布空军材料实验室采用焊接法制备了Ｔｉ

６２４２钛合金双性能盘。焊接法亦可实现异种材料的连

接，如西北工业大学对ＴＣ１１与Ｔｉ３Ａｌ或Ｔｉ２ＡｌＮｂ双合

金的电子束焊接构件进行等温锻造，使异种合金熔焊接

头铸造组织改变成变形组织，并锻合焊接气孔，提高焊

接接头的抗拉强度［２５２６］。焊接法的最大问题是连接区

域往往会成为整个构件的薄弱环节，这对于强调高可靠

性和长寿命的航空发动机高速转动部件来说是个重要隐

患，随着叶片与盘零件焊接技术的发展与不断成熟，如采

用线性摩擦焊等方法逐步解决技术难题，线性摩擦焊在

双性能整体叶盘的制造与修复方面具有较大技术优势。

德国 ＭＴＵ公司开发和验证了双材料钛合金线性

摩擦焊整体叶盘（ＤｕａｌＭａｔｅｒｉａｌＴｉｔａｎｉｕｍＡｌｌｏｙＬｉｎｅ

ａｒＦｒｉｃｔｉｏｎＷｅｌｄｅｄＢｌｉｓｋ，ＤＵＴＩＦＲＩＳＫ）项目
［２７］，将不

同合金、不同组织状态的叶片和盘采用线性摩擦焊方

法连接，盘采用高强高断裂韧度的 Ｔｉ６２４６或 Ｔｉ１７

（网篮组织），叶片采用高强的Ｔｉ６２４６，Ｔｉ６２４２或Ｔｉ

６Ａｌ４Ｖ（双态组织或片层组织），使得叶片和盘的材料

与组织状态选择更适应整体叶盘实际工况，对各项力

学性能有更针对性的特定要求，提高整体叶盘零件的

疲劳性能和使用可靠性。ＭＴＵ公司计划在下一代发

动机上使用双合金整体叶盘技术。

随着增材制造技术的发展和不断成熟，逐渐将这一

技术应用到整体叶盘叶片的修复［２８］，甚至直接在盘体

上增材生长出叶片，通过同轴送粉激光熔覆方法，在钛

合金盘体边缘预先加工出凸台，逐层堆积成钛合金叶片。

３　６００℃高温钛合金双性能整体叶盘锻件制备

技术及组织控制

　　近α型６００℃高温钛合金具有优异的热强性，适

用于先进航空发动机高压压气机５００～６００℃以下高

温段的部件，最具标志性的应用对象是整体叶盘。采

用复杂及恰如其分的合金化保证合金关键力学性能

外，合适的性能匹配还需通过合理控制显微组织才能

得以充分发挥。组织状态对６００℃高温钛合金力学性

能的影响显著，细小的双态组织具有最佳的高周疲劳

性能、强度和塑性，符合叶片使用工况要求；细小的片

层组织具有最佳的高温蠕变抗力和损伤容限性能，符

合盘体使用工况要求。如果将６００℃高温钛合金整体

叶盘的叶片和盘体分别获得细小的双态组织与片层组

织，就可以尽量发挥材料不同组织状态的优势，也有助

于发动机结构的设计优化，更好地满足航空发动机长

寿命和高可靠性的使用要求。以６００℃高温钛合金

ＴＡ２９（名义成分为 Ｔｉ５．８Ａｌ４Ｓｎ４Ｚｒ０．７Ｎｂ１．５Ｔａ

０．４Ｓｉ０．０６Ｃ）双性能整体叶盘锻件为例，对比分析分

区控温锻造和分区控温热处理的优缺点、可行性及组

织性能的影响。

３．１　分区控温锻造法工艺实验

选择某型发动机高压压气机整体叶盘锻件为试制

对象。为了实现ＴＡ２９钛合金双性能整体叶盘锻件的

双重组织，设计采用两火锻造成形，第一火在β区锻造

变形得到片层组织，根据整体叶盘成形过程数值模拟

的研究结果，优化设计了预成形坯料的形状和尺寸，见

图１（ａ），叶片区呈哑铃状；第二火在α＋β区进行模锻

成形，为避免产生折叠，模锻前坯料表面涂覆玻璃润滑

剂以促进顺畅成形，等效应变分布见图１（ｂ）。盘体区

等效应变小于０．３，保证盘体保留片层组织形态。叶

片１区的等效应变为０．５～０．７５，２区等效应变为

０．７５～１，４区等效应变最大，最大为１．８，以促进α相

的扭折和等轴化。过渡区大部分区域等效应变在

０．４～１之间，３区等效应变稍大，在１．２５～１．５之间，

组织形态介于片层组织与等轴组织的过渡状态。大变

形的叶片区宽度约８２ｍｍ，小变形的盘体区宽度约

１７５ｍｍ，过渡区宽度约３２ｍｍ。采用分区控温锻造法

制备的ＴＡ２９钛合金双性能整体叶盘锻件见图２，锻

件采用α＋β区固溶时效处理。
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图１　分区控温锻造法制备ＴＡ２９钛合金双性能整体叶盘的预制坯（ａ）及锻件等效应变分布（ｂ）

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｅｆｏｒｍｅｄｓｔｏｃｋ（ａ）ａｎｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒａｉｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（ｂ）ｏｆＴＡ２９ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ

ＤＰＢｌｉｓｋｆｏｒｇｉｎｇｂｙｍｅａｎｓｏｆＳＲＴＣＦ

图２　ＴＡ２９钛合金双性能整体叶盘锻件

Ｆｉｇ．２　ＴＡ２９ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙＤＰＢｌｉｓｋｆｏｒｇｉｎｇ

　　图３为分区控温锻造法制备的ＴＡ２９钛合金双性

能整体叶盘叶片和盘体对应的显微组织，叶片为扭曲

条状初生α的双态组织，初生α未能很好地球化，盘体

组织中的初生α全部保留平直状。经过一个火次单一

方向的α＋β区锻造变形，尽管有效应变较大并经固溶

时效处理，叶片区原始片状组织不能完全转化为等轴

组织，得到的扭曲α组织具有明显的方向性排列，而且

残留原始β晶界痕迹。分区控温锻造法制备的ＴＡ２９

钛合金双性能整体叶盘锻件叶片和盘体典型力学性能

见表１，叶片与盘的性能相比较，盘体具有更好的高温

图３　分区控温锻造法制备ＴＡ２９双性能整体叶盘锻件显微组织　（ａ）叶片区；（ｂ）盘体区

Ｆｉｇ．３　ＭｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｏｆＴＡ２９ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙＤＰＢｌｉｓｋｆｏｒｇｉｎｇｂｙｍｅａｎｓｏｆＳＲＴＣＦ　（ａ）ｂｌａｄｅｒｅｇｉｏｎ；（ｂ）ｄｉｓｃｒｅｇｉｏｎ

表１　分区控温锻造法制备犜犃２９钛合金双性能整体叶盘锻件典型力学性能

Ｔａｂｌｅ１　ＴｙｐｉｃａｌｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＴＡ２９ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙＤＰＢｌｉｓｋｆｏｒｇｉｎｇｂｙｍｅａｎｓｏｆＳＲＴＣＦ

Ｒｅｇｉｏｎ
Ｒｏｏｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｔｅｎｓｉｌｅ ６００℃ｔｅｎｓｉｌｅ

σｂ／ＭＰａσ０．２／ＭＰａ δ５／％ ψ／％ σｂ／ＭＰａσ０．２／ＭＰａ δ５／％ ψ／％

６００℃／１６０ＭＰａ／１００ｈ

ｃｒｅｅｐｓｔｒａｉｎεｐ／％

Ｒｏｏｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｒａｃｔｕｒｅ

ｔｏｕｇｈｎｅｓｓ犓ＩＣ／（ＭＰａ·ｍ１
／２）

Ｂｌａｄｅ １０２０ ９４０ ９．５ １５．５ ６４５ ５１５ １３ ２３．５ ０．１１５ ４５

Ｄｉｓｃ ９８２ ８９２ ８．２ １３．８ ６４０ ５１０ １１ ２４．０ ０．０３９ ５５

蠕变抗力和断裂韧度，抗拉强度和塑性略低；叶片的抗

拉强度、塑性略有优势，因叶片区无法得到理想的等轴

细晶组织，致使其拉伸塑性、热稳定性和疲劳性能有所

损失。

３．２　分区控温热处理法工艺实验

为了改善叶片区初生α相的球化程度，提出了一

种新的制造方法，即分区控温热处理法。针对某

ＴＡ２９钛合金整体叶盘锻件的结构特征，设计了一套

０４
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分区控温热处理装置，即将整体叶盘锻件叶片区附加

空心的风冷套结构，风冷套外壁包覆隔热材料，风冷套

内设置压缩空气通风管路，风冷套装置连同锻件一起

组装完成后整体进行β区热处理，盘体暴露于炉膛。

采用常温的压缩空气对风冷套内的叶片区进行强制冷

却，通过调节通风参数控制叶片区的温度，从而沿整体

叶盘锻件径向形成较大且稳定的温度梯度，见图４，叶

片和盘体固溶处理温度的差异是获得双重组织整体叶

盘的关键。热处理工装上装有负载热电偶，实时记录

和监控热处理过程中炉膛和锻件不同位置的温度，并

与热处理炉控制箱连接，当风冷套内温度达到设定值，

压缩空气阀自动打开进气口并调节进风量，保证风冷

套内叶片区的温度始终小于设定值，可以实现自动控

制。这种结构的梯度加热控温装置可以在整体叶盘锻

图４　分区控温热处理时整体叶盘锻件径向温度梯度分布

Ｆｉｇ．４　Ｒａｄｉａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｂｌｉｓｋ

ｆｏｒｇｉｎｇｄｕｒｉｎｇＳＲＴＣＨＴ

件径向形成大于１５０℃的温度梯度，过渡区的位置与

尺寸通过隔热层和风冷套的厚度进行调控。

实际操作时，将热处理工序置于预先固溶处理和

时效处理之间，预先固溶处理一般在α＋β区进行，固

溶温度的选择依据所要求的初生α相含量来确定。热

处理加热温度根据盘体所需要的组织状态确定，如要

得到片层组织，应将加热温度控制在β区。图５和图

６是分区控温热处理法制备的ＴＡ２９双性能整体叶盘

锻件典型的径向低倍组织以及锻件叶片、过渡区和盘

体的显微组织。可见，叶片保持了α＋β区固溶条件下

的组织状态，低倍为完全的模糊晶，高倍为双态组织，

初生α含量约４０％（体积分数，下同），说明风冷套内

的温度始终低于设定值；盘体低倍为细小的清晰晶，高

倍为片层组织，说明热处理时盘体温度落入了β区；过

渡区组织是从盘体的片层组织到叶片的双态组织呈渐

进变化，初生α含量递增，且过渡比较平缓。

图５　分区控温热处理法制备的ＴＡ２９双性能整体叶盘

锻件径向低倍组织

Ｆｉｇ．５　ＲａｄｉａｌｍａｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＴＡ２９ＤＰＢｌｉｓｋｆｏｒｇｉｎｇ

ｂｙｍｅａｎｓｏｆＳＲＴＣＨＴ

图６　分区控温热处理法制备ＴＡ２９双性能整体叶盘锻件径向不同位置的显微组织　（ａ）叶片；（ｂ）过渡区；（ｃ）盘体

Ｆｉｇ．６　ＭｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｇｉｏｎｓｏｆＴＡ２９ＤＰＢｌｉｓｋｆｏｒｇｉｎｇｂｙｍｅａｎｓｏｆＳＲＴＣＨＴ　（ａ）ｂｌａｄｅ；（ｂ）ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｒｅｇｉｏｎ；（ｃ）ｄｉｓｃ

　　ＴＡ２９钛合金双性能整体叶盘锻件叶片和盘体典

型力学性能见表２，叶片与盘体性能相比较，片层组织

的盘体具有更好的蠕变性能和断裂韧度，更符合大离

心应力使用条件对高蠕变抗力和损伤容限性能的要

表２　分区控温热处理法制备犜犃２９双性能整体叶盘锻件典型力学性能

Ｔａｂｌｅ２　ＴｙｐｉｃａｌｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＴＡ２９ＤＰＢｌｉｓｋｆｏｒｇｉｎｇｂｙｍｅａｎｓｏｆＳＲＴＣＨＴ
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求，但抗拉强度、塑性和热稳定性有所损失；而双态组

织的叶片在抗拉强度、塑性、热稳定性、高低周疲劳性

能方面有优势，更符合高频振动使用条件的要求。

４　未来拟解决的关键问题

为了实现６００℃高温钛合金双性能整体叶盘锻件

的稳定制造与可靠应用，需根据整体叶盘零件实际服

役工况和使用寿命要求，进一步开展深入研究工作，未

来重点解决以下方面的关键问题。

（１）整体叶盘叶片和盘体组织性能的精确控制

通过调整热机械处理工艺参数可以调控整体叶盘

叶片和盘体的力学性能。叶片要求有高的高周疲劳强

度，同时兼顾高温蠕变性能，为此，初生α相含量控制

在１０％～３０％最为适宜，固溶温度的精确控制至关重

要，实际热处理时须严格控制合金相变点的测试精度、

炉温均匀性和保温时间等。盘体通过控制β热处理的

加热温度、保温时间及随后的冷却速率，得到细小等轴

的β晶粒，晶内为细小的片层组织，从而获得高的蠕

变、断裂韧度及抗拉强度，以适应高推重比发动机大应

力使用条件对整体叶盘更高的性能设计要求。

（２）整体叶盘过渡区位置、尺寸及组织性能控制

整体叶盘是轴对称设计，应保证双性能整体叶盘

过渡区位置的同心和等圆，过渡区尺寸适中，为此，工

装设计和实际装配时应设置一些定位机构。从整体叶

盘的盘体到叶片的过渡区，要求组织是平稳渐进过渡，

需要研究和掌握过渡区组织形态（包括组织类型、晶粒

尺寸、α相晶体取向）梯度变化对关键力学性能及残余

应力场的影响规律和机制。

（３）整体叶盘关键服役性能评价与研究

近α型钛合金具有高的保载敏感性，特别是当显

微组织中α相在微小尺度区域存在集中的晶体取向

（即微织构）时，保载敏感性增加。为此，应充分评估在

模拟工况条件下整体叶盘片层组织区域的保载疲劳性

能，确定保载应力、保载时间、微织构等对疲劳性能的

影响规律。阻燃性能是衡量发动机用钛合金使用安全

性的关键性能指标之一［２９］，开展模拟服役气流环境下

整体叶盘的阻燃性能研究，揭示显微组织、力学性能与

阻燃性能的相关性。

此外，还需开展整体叶盘锻件的水浸超声检测研

究，提高检测灵敏度，锻件全部区域得到可靠检测，排

除影响使用的内部缺陷；开展整体叶盘表面完整性研

究，降低整体叶盘零件如螺栓孔、犚角等结构处的应力

集中程度，通过优化和控制机械加工、表面处理等工

艺，降低零件内部有害的残余应力，提高抗疲劳性能。

５　结束语

钛合金整体叶盘从单一合金单一组织的状态向双

性能方向的发展，需要充分融合发动机设计、材料选择

和制造技术，对于发动机设计选材和挖掘材料性能潜

力等方面打开了新的思路。

制造钛合金双性能整体叶盘锻件的方法有多种，

各有优点和不足之处。较之于分区控温锻造工艺，采

用分区控温热处理工艺，在叶片与盘体之间更容易形

成稳定可控的温度梯度，从而得到所需要的双重组织，

而且工艺过程操作相对容易，一致性好。分区控温热

处理法改变了传统热处理空间维度温度场均一、时间

维度温度变化单一的模式，建立了空间和时间范围内

所期望的温度控制。经过数值模拟和工艺实验，不断

改进分区控温热处理装置和优化工艺及相应的操作细

节，分区控温热处理法可以稳定可靠地制备６００℃高

温钛合金双性能整体叶盘锻件。叶片区获得细小均匀

等轴的双态组织，根据具体服役条件，通过控制预先固

溶处理的温度调控等轴初生α含量，盘体在β区热处

理得到细小均匀的片层组织，过渡区组织变化平缓。

精确控制双性能整体叶盘叶片、盘体、过渡区的组织与

性能，合理布局过渡区的位置和尺寸，掌控保载疲劳、

阻燃等服役性能及其影响因素，为钛合金双性能整体

叶盘在先进航空发动机上的可靠应用奠定技术基础。
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