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紧固件用TC16钛合金             
强化热处理工艺研究

庄宝潼，刘风雷，朱成祥
（中航工业北京航空制造工程研究所，北京 100024）

[ 摘要 ]   利用光学显微镜、扫描电镜以及拉伸实验机，研究不同热处理工艺下 TC16 钛合金的显微组织及力学性

能。结果表明：退火后的组织为等轴 α+β，晶粒大小约为 1μm ；固溶处理的组织为初生 α+α"+ 亚稳 β，随着

固溶温度的升高，初生 α 相减少，抗拉强度不随固溶温度的变化而变化，屈服强度较退火态下降较大，屈强比仅为

0.4 ～ 0.47 ；时效处理后的组织为初生 α+α+β，α、β 呈片状相间分布于原始 β 晶粒内，时效处理后的抗拉强度

最高可达 1226MPa，强塑积最高达 21834MPa · % ；退火态与固溶态的拉伸断口为韧性断口，而时效处理后的拉伸断

口为准解理断口。
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随着现代航空业的发展，钛合金

紧固件被越来越多的采用，钛合金紧

固件可以达到减重、耐腐蚀的目的，

是钛合金、碳纤维复合材料等结构件

必须选用的连接件。TC16（Ti-2.5Al-

5Mo-5V）为 α+β 型高强钛合金，是

一种马氏体型 α+β 两相钛合金，其

β 稳定系数 Kβ 为 0.8，具有良好的

工艺塑性 [1-3]。由于塑性良好，俄罗斯

（俄罗斯牌号为 BT16）大多采用冷镦

工艺加工紧固件：一方面，镦锻过程

中不需要加热即可成形复杂头型；另

一方面，由于变形后产生冷作硬化，

提高了强度，所以不需要进行后续的

热处理，减少了生产工序 [4-5]。随着航

空技术的发展，对紧固件的强度要求

不断提高，冷镦工艺生产的 TC16 紧

固件强度越来越难以满足高强度需

求，所以需要对 TC16 进行后续热处

理，以提高紧固件强度 [6-9]。

本文通过对 TC16 进行不同温度

下的固溶、时效处理，研究不同热处

理下的微观组织、力学性能，对 TC16

高强度紧固件的研制提供理论帮助。

试验材料及方法

TC16 材料成分如表 1 所示。材

料经熔炼 - 开坯 - 锻造 - 轧制 - 拉

丝工艺得到 φ6.34mm 棒材，利用金

相法测得该材料的（α+β）/β 转变

温度为 860~865℃。

力学性能在拉伸试验机（Zwick 

Z100）上 进 行，试 样 经 过 粗 磨、精

磨、抛光后，利用 Kroll 试剂腐蚀后，

在金相显微镜（Optical Microscopy, 

OM）Leica DM6000M 观察光学显微
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组织，利用电镜（Scanning Electroinic 

Microscopy， SEM）Zeiss SUPRA55 观

察微观组织及断口形貌。

结果与讨论

1   退火态组织与性能

退火态组织由等轴 α+β 组成，

晶粒细小，大小约为 1μm，如图 1 所

示。其中，图 1（a）中白色的为 α 相，

这是因为退火过程发生了 β → α

转变，同时又发生了 α 相、β 相的

再结晶。退火后的力学性能为：抗拉

强度 870MPa，屈服强度 830MPa，延

伸率 22%。

2   固溶处理的影响

不 同 固 溶 温 度 下 的 组 织 如 图

2 所 示。 固 溶 处 理 后 组 织 为 初 生

α+α"，如图 2 中的（a）~（c）所示，

由于 TC16 中 β 稳定系数为 0.83，在

淬火后 β 相不会完全转变为 α"，

所以还存在亚稳态 β 相。随着固溶

温度的升高，α 相越来越少，这是因

为在固溶温度下，发生了 α → β 转

变，随着温度的升高，生成的 β 相越

多，从而使 α 相减少，在随后的快速

冷却时，α 相保持不变，β 相转变为

50μm

2μm

图1   原材料显微组织

Fig.1   Microstructure of raw material 

（a）OM

（b）SEM

50μm

50μm

50μm

2μm

2μm2μm

（a）固溶温度为 800℃下光学显微镜组织

（c）固溶温度为 840℃下光学显微镜组织

（e）固溶温度为 820℃下扫描电镜组织 （f）固溶温度为 840℃下扫描电镜组织

（b）固溶温度为 820℃下光学显微镜组织

（d）固溶温度为 800℃下扫描电镜组织

图2   不同固溶温度下的显微组织

Fig.2   Microstructure at different solution temperatures

表2  TC16热处理工艺

序号 热处理工艺 工艺参数

1 退火 750℃ ×2h，炉冷至 550℃，空冷至室温

2

固溶

800℃ ×2h，水淬

3 820℃ ×2h，水淬

4 840℃ ×2h，水淬

5

固溶 + 时效

820℃ ×2h，水淬；
540℃ ×10h，炉冷

6
820℃ ×2h，水淬 ;
560℃ ×10h，炉冷

7
820℃ ×2h，水淬 ;
580℃ ×10h，炉冷

8
840℃ ×2h，水淬 ;
540℃ ×10h，炉冷

9
840℃ ×2h，水淬 ;
560℃ ×10h，炉冷

10
840℃ ×2h，水淬 ;
580℃ ×10h，炉冷

11
860℃ ×2h，水淬 ;
540℃ ×10h，炉冷

12
860℃ ×2h，水淬 ;
560℃ ×10h，炉冷

13
860℃ ×2h，水淬 ;
580℃ ×10h，炉冷
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β 亚稳相及 α" 马氏体，如图 2（d）

~（f）所示，β 相中可见针状的马氏

体 α"。

不同固溶温度下的力学性能如

图 3 所示，随着固溶温度升高，抗拉

强度变化不大，约为 920MPa，比退火

态抗拉强度高 50MPa 左右；延伸率

变化也较小，约为 25.5% ；屈服强度

随着固溶温度的增高而增大，并且发

现屈服强度较退火时下降较多，仅为

370~430MPa，此时屈强比较低，约为

0.40~0.47。

分析认为固溶后屈服强度下降

的原因由以下两种因素造成：（1）由

于固溶温度在 α+β 两相区，在此温

度下合金元素、第二相粒子更多地溶

入 β 固溶体中，在快速冷却过程形

成过饱和固溶体，在变形过程中，由

于没有合金元素、二相粒子的钉扎作

用，位错移动的阻力减少，在很小的

外力下就能够使材料发生塑性变形，

从而使屈服强度下降；（2）固溶处理

后，由于 β 亚稳相的存在，在拉伸过

程中，β 亚稳相在应力作用下发生

分解生成 α" 相，即所谓的 TRIP 效

应，宏观上表现为在低应力下材料即

发生塑形变形，从而降低屈服强度。

抗拉强度与退火态相比提高不

多，是因为生成的马氏体 α" 强度不

高，不像钢铁中的马氏体能够大大提

高强度，固溶温度对抗拉强度的影

响由多方原因造成：（1）随着固溶温

度的升高，α 相减少，而 α 相强度

较 β 相高，从而造成材料强度降低；

（2）固溶处理后生成过饱和固溶体，

随着固溶温度的升高，过饱和固溶体

增多，根据固溶强化原理，从而提高

材料强度；（3）β 亚稳相在拉伸变形

过程中，会发生 TRIP 效应，虽然降低

了屈服强度，但生成了 α" 相，从而

提高抗拉强度；所以抗拉强度的影

响为各方综合因素的结果。

3   时效处理的影响

固 溶 + 时 效 后 组 织 为 初 生

α+α+β，如图 4 所示，固溶处理时

生成的初生 α 在时效处理后不改

变，过饱和固溶体 α" 以及亚稳相

β 发 生 脱 溶 转 变 [10]，生 成 α+β，

α+β 呈片层相间分布在原始 β 晶

粒内部，并且随着时效温度的升高，

α、β 片 层 增 厚，如 图 4（d）~（f）

所示。

不同时效温度对抗拉强度、屈服

强度、延伸率的影响如图 5 所示，在

相同的固溶温度下，随着时效温度的

升高，抗拉强度、屈服强度降低，当时

效温度为 540℃时，3 种固溶温度下的

试样抗拉强度均 >1100MPa，其中当

固溶温度为 840℃、时效温度为 540℃

50μm

50μm

50μm

2μm

2μm2μm

（a）时效温度为 540℃下光学显微镜组织 （b）时效温度为 560℃下光学显微镜组织

（d）时效温度为 540℃下扫描电镜组织

（f）时效温度为 580℃下扫描电镜组织

（c）时效温度为 580℃下光学显微镜组织

（e）时效温度为 560℃下扫描电镜组织

图4   不同时效温度下的显微组织（固溶温度为820℃）

Fig.4   Microstructure of aging treatments (Solution temperature of 820℃)
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Fig.3   Mechanical property at different solution temperatures
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时，抗拉强度最高，达到 1226MPa，为

了更好衡量材料的综合性能，常用强

塑积（抗拉强度与延伸率的乘积）的

大小表达，其中当固溶温度为 820℃、

时效温度为 540℃时，强塑积最高，达

到 21834MPa·%，说明在此工艺下材

料达到强度与塑性最好的组合。延

伸率随着时效温度的升高先降低后

升高。

固溶处理后生成的亚稳 β 相和

α" 在时效过程中析出弥散的 α 相

和 β 相，从而同时提高了材料的抗

拉强度和屈服强度，这也是时效处理

的本质所在，随着时效温度的增加，

析出的弥散质点开始聚集，从而降低

了弥散强化作用，使得时效强化作用

减弱。

同时发现，在相同时效温度下，

固溶温度越高，时效后材料的强度也

越高，这是因为固溶温度越高，时效

后产生的强化相越多，从而提高了强

度。

由于固溶处理后抗拉强度提高

不大，而塑性高，研制锁紧螺母时，在

固溶态下进行收口：一方面，可以避

免在收口过程由于大变形产生裂纹，

而且所需要的收口力小；另一方面，

随后的时效处理由于温度低，不会使

产品产生变形，从而避免了在时效处

理后所产生的收口问题。

4   不同热处理工艺对拉伸断口的影响

不同热处理态下的拉伸断口如

图 6 所示，3 种不同热处理制造下的

宏观断口具有纤维区、剪切唇区，其

中退火态、固溶态试样纤维区具有明

显的韧窝，在拉伸外力下，内部位错

产生堆积，在变形大的区域产生许多

显微空洞，由于塑性好，这些空洞不

断长大、聚集形成裂纹最终断裂。退

火态与固溶态的韧窝较深，大小相差

不大，塑性相当，这与力学结果相一

致。

固溶 + 时效处理后的断口平面

较平，断口上有大量高密度的短而弯

曲的撕裂棱线、片，此断口属于准解

理断口，此种断口塑性较差。

结束语

（1）TC16 在 750℃退火后的组

织为等轴 α+β，抗拉强度 870MPa，

屈服强度 830MPa，延伸率 22%。

（2）TC16 固溶处理后的组织为

初生 α+α"+ 亚稳态 β，随着固溶

图5   不同时效温度下力学性能

Fig.5   Mechanical property at different 

aging temperatures
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（a）750℃退火后断口组织

（b）820℃固溶处理后断口组织

（c）820℃固溶 +540℃时效后断口组织

图6   不同热处理工艺下的拉伸断口

Fig.6    Tensile fractures at different heat treatments
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温度的升高，初生 α 相减少；随着固

溶温度的升高，抗拉强度变化不大，

约为 920MPa，比退火态抗拉强度高

50MPa ；屈服强度和延伸率随着固溶

温度的提高而增大，屈服强度较退火

时下降较多，仅为 370~430MPa，此时

屈强比较低，约为 0.40~0.47。

（3）固溶 + 时效处理后的组织

为初生 α+α+β，在相同的固溶温

度下，随着时效温度的升高，抗拉强

度、屈服强度降低，延伸率先降低后

升高，当固溶温度为 840℃、时效温

度为 540℃处理后，最高抗拉强度达

到 1226MPa，当固溶温度为 820℃、

时效温度为 540℃处理后，最高强塑

积为 21834MPa·%。

（4）通过分析不同热处理状态

下的断口，得出拉伸断口主要为纤维

区和剪切唇区，退火态和固溶态断口

中纤维区为韧性断裂，可以观察到明

显的韧窝，宏观表现为塑性好；固溶

+ 时效后的断口纤维区为准解理断

裂，塑性差。
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Study of Heat Treatment Process on TC16 Titanium Alloy for Fastener

ZHUANG Baotong, LIU Fenglei, ZHU Chengxiang
(AVIC Beijing Aeronautical Manufacturing Technology Research Institude, Beijing 100024, China)

[ABSTRACT]   Microstructure and mechanical properties of TC16 titanium alloy for fastener are studied by OM, SEM, 
and tensile testing machine. The results show that equiaxed α and β grains are observed at annealing treatment, of which 
the size is about 1μm. There are primary α +α" + metastable β phases after solution treatment. With the increase of solu-
tion temperature, the amount of primary α grains is decreased, tensile strength does not change at different solution tem-
peratures, and the yield ratio is only 0.4~0.7. The primary α + α + β phases are observed at aging treatment, with lamellar 
α and β phase distributing in original β phase, and strength and product of strength and elongation are up to 1226MPa and 
21834MPa·% after aging treatment. The tensile fracture is tough break after annealing and solution treatment, which is 
quasi-cleavage fracture after aging treatment.
Keywords:  TC16 titanium alloy; Heat treatment; Fastener; Tensile fracture  
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