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基于二次热处理的电火花制孔重铸层去除工艺
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[ 摘要 ] 气膜孔冷却技术是提高涡轮叶片承温能力的有效手段，而气膜孔电火花加工产生的孔壁重铸层严重威胁着

气膜孔的服役性能。为了消除重铸层，提出了一种通过二次热处理消除电火花制孔孔壁重铸层的工艺方法。试验发

现，电火花加工所得孔壁重铸层表现为 γ 单相组织，内部存在孔洞和微裂纹，且存在成分偏析现象。随后对气膜孔进

行固溶和时效的热处理，发现原重铸层区域形成了与基体一致的双相组织，成分分布均匀。同时，原重铸层区域与基

体取向一致，确保了叶片整体的单晶特性。高温拉伸试验表明，重铸层的消除避免了孔壁缺陷的危害，并改变了断裂

机制，提升了气膜孔的拉伸强度和延伸率。因此，所提出的基于二次热处理的电火花制孔重铸层去除工艺为高品质

气膜孔的制造提供了可靠手段。
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[ABSTRACT]  Film hole cooling technology is an effective means to improve the temperature bearing capacity of turbine 
blades, while the recast layer on the hole wall caused by EDM processing of film holes is a serious threat to the service 
performance of film holes. In order to eliminate the recast layer, this paper puts forward a process method to eliminate the 
recast layer on the wall of EDM hole by secondary heat treatment. Experimentally, it was found that the recast layer of the 
hole wall obtained by EDM was γ single-phase organization, with internal holes and microcracks, and the phenomenon of 
compositional segregation existed. Subsequently, the heat treatment process of solid solution and aging of the film holes 
revealed that  the original recast  layer region formed a two-phase organization consistent with the matrix, with uniform 
composition distribution. At the same time, the original recast layer region was oriented in the same direction as the matrix, 
ensuring the overall single-crystal characteristics of  the blade. The high-temperature  tensile experiments show that  the 
elimination of the recast layer avoids the hazards of the hole wall defects and changes the fracture mechanism, which 
improves the tensile strength and elongation of the film holes. Therefore, the proposed process of removing recast layer by 
EDM based on secondary heat treatment provides a reliable means for the manufacture of high-quality film holes.
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航空发动机的不断发展使得涡轮进口温度不断提

高，如何提升叶片的承温能力成为关键所在 [1–3]。气膜

孔冷却技术通过在叶片内腔引入高速冷却气流，形成覆

盖于叶片表面的气膜，避免了高温燃气的直接冲击，成

为保证叶片承温能力的可靠手段 [4]。然而，高温高压的

服役环境对气膜孔的加工精度和质量提出了严苛的要

求。目前成熟应用的气膜孔制造方法是电火花加工，它

通过电极与靶材之间的脉冲放电将材料以热熔形式去

除 [5]。与金属冷加工工艺不同，快速熔化凝固会导致高

温合金靶材产生重铸层等冶金缺陷，严重威胁着叶片的

高温服役性能，进而影响整个航空发动机的安全性。相

关研究表明，高温合金叶片的疲劳裂纹从重铸层内部萌

发并最终导致叶片失效 [6]。因此，如何去除电火花加工

过程中产生的重铸层至关重要。

近年来，为了去除气膜孔孔壁重铸层，相关学者首

先探索了电火花工艺参数对孔壁重铸层厚度的影响，期

望借助工艺优化的方式改善气膜孔加工质量 [7–8]。但

重铸层的形成是一个复杂的物理化学过程，难以直接可

控。例如，热效应和力学效应的耦合作用是重铸层内

部孔洞和微裂纹形成的诱因，而电火花加工过程中的温

度、应力等多物理场的演化过程复杂多变，进而导致难

以直接通过工艺参数进行精准调控。此外，电火花 – 电

液束等复合加工方式也被不断开发，其中电火花负责初

始的气膜孔加工，而电液束则用于对孔壁材料进行二次

去除 [9]。这种化学加工方式可以完全去除重铸层，但会

对孔壁造成附加损伤 [10]。更重要的是，二次加工改变

了原始孔径，加工精度面临挑战。因此，如何有效去除

气膜孔孔壁重铸层仍是亟需解决的问题。

本文提出一种电火花与热处理相结合的气膜孔制

造方法，通过对气膜孔进行二次热处理，对重铸层组织

进行调控，使其特征恢复至与基体相同。时效处理中，

元素成分充分扩散，消除了重铸层中的成分偏析。此外，
γ' 相的析出填补了重铸层中的孔洞和微裂纹。从而在

无需去除材料的前提下，消除了孔壁的重铸层，保证了

微孔的加工精度。同时，重铸层的消除也有效提高了气

膜孔的高温服役性能。

1 试验及方法

一般来说，所用材料为第二代镍基单晶高温合金

DD6，其化学成分如表 1 所示。在真空感应定向凝固

炉内制备 [001] 取向的单晶试板，控制其抽拉速率为 3 
mm/min。用劳埃 X 射线法测定单晶试板的 Z 轴方向与

[001] 方向间夹角不大于 5°。
试验选用北京迪蒙卡特公司生产的电火花机床进

行气膜孔加工，电流设置为 3 A，极性设定为正，孔径为

300 μm。气膜孔加工完成后，在真空箱式炉内进行固溶

和时效处理，具体热处理工艺如图 1 所示。电火花工艺

参数和热处理参数是通过一系列预先设定的正交试验

确定的。

2 结果与讨论

图 2（a）和 （b）为电火花加工后孔壁的重铸层形

貌，可以看出，镍基高温合金的基体为 γ 和 γ' 的双相组

织，其中 γ' 相呈现方格状。但微孔侧壁的重铸层仅为均

匀的 γ 单相组织，且重铸层与基体交界处存在不规则条

形的热影响区。在电火花加工过程中，放电产生高温使

表 1 DD6 单晶高温合金的化学成分 （质量分数）

Table 1 Chemical compositions of DD6 single crystal high
            temperature alloy (mass fraction) %

C Al Cr Co Mo Hf

0,008 5.92 4.42 8.96 2.10 0.10

Ta Nb W Re Ni —

6.80 0.96 7.30 2.04 余量 —

图 1 热处理工艺路线

Fig.1 Route of heat treatment process
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图 2 电火花加工后孔壁重铸层形貌及成分分布

Fig.2 Morphology and composition distribution of the recast layer 
on the hole wall after EDM
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得靶材快速熔化，随后熔化金属经历快速淬火过程再凝

固形成重铸层 [11]。图 2（c）和 （d）为微孔侧壁的成

分分布，与基体相比，重铸层区域 Al 和 Cr 的含量更低。

通常而言，γ' 相为 Ni3Al 晶体。快速的升温降温过程导

致元素来不及进行充分的扩散，在 Al 元素缺失和极短

时间的情况下，γ' 相无法析出，因而最终呈现明显区别

于基体的微观组织。而 Cr 元素的贫乏则可能导致重铸

层硬度的下降。

此外，重铸层中往往存在多个微小孔洞和微裂纹，

如图 3 所示。电火花加工后的冷却过程中，熔化金属再

凝固过程中发生收缩，高收缩应力差异超过了材料的极

限抗拉强度，进而产生微裂纹和孔洞 [12–13]。相关研究表

明，这些缺陷会显著降低材料的抗疲劳和耐腐蚀能力，

缩短叶片服役寿命 [14]。综合微观组织特征及缺陷，如何

消除电火花加工气膜孔侧壁重铸层是亟需解决的问题。

图 4（a）和 （b）为二次热处理后的气膜孔侧壁组

织形貌，与电火花加工后不同，侧壁不再是均匀的 γ 单

相组织，而是转化为与基体几乎完全相同的 γ和 γ' 的双

相组织。固溶和时效处理可以促使元素扩散均匀，γ' 相
有充足的时间在原重铸层区域析出和长大。时效处理

的时间决定了 γ' 相的最终尺寸，本研究所设定工艺保证

了新析出 γ' 相与基体 γ' 相具有相近的尺寸。此外，图 4（c）
和 （d）为气膜孔侧壁成分分布，Al 和 Cr 元素的成分偏

析被消除，基体与侧壁呈现一致的元素分布特征。如前

所述，重铸层中的孔洞和微裂纹缺陷是危害气膜孔高温

服役性能的关键因素，而这些缺陷并未出现在二次热处

理后的微孔侧壁。事实上，在长时间的时效过程中，由

于界面能的作用，γ' 相优先在孔洞和微裂纹界面处形核

和长大，有效地填充了这些缺陷。因此，对电火花加工

所得气膜孔进行二次热处理的方法有效地消除了重铸

层及其内部缺陷。

本文所用靶材为涡轮叶片广泛应用的单晶镍基高

温合金，确保气膜孔加工后材料的单晶特性对保证叶片

的服役性能也至关重要。采用 EBSD 分别测定了热处

理后气膜孔孔壁与基体的取向特征，结果如图 5 所示。

基体和孔壁的极图一致，表明两者保持了相同的取向，

孔壁区域仍为单晶结构。因此，二次热处理的方式在消

除重铸层的同时，并未改变材料本身的单晶特性。

此外，为了说明二次热处理对 DD6 合金材料基体

特性的影响，对比了热处理前后基体的组织形貌及成

分特征。如图 6（a）和 （b）所示，热处理前后材料基

图 3 孔壁重铸层中的孔洞和微裂纹

Fig.3 Holes and microcracks on the hole-wall recast layer

（b）重铸层内部微裂纹（a）重铸层内部孔洞

2 μm 2 μm

图 4 热处理后孔壁重铸层形貌及成分分布

Fig.4 Morphology and composition distribution of the recast layer 
on the hole wall after heat treatment
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图 5 热处理后孔壁与基体取向对比

Fig.5 Comparison of hole wall and matrix orientation after heat 
treatment
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1 μm

（b）基体极图

（c）孔壁区域极图

{100} {110} {111}
Y0

X0

{100} {110} {111}
Y0

X0



124 航空制造技术·2025年第68卷第5期

研究论文 RESEARCH

体显现出相同的组织特征，均为 γ + γ' 双相组织，其中 γ'
相以规则的方格均匀分布在 γ 相基体上，其尺寸约为

800 ~ 900 nm。类似地，如图 6（c）和 （d）所示，EDS 测

量所得成分结果表明基体材料以 Ni 为主元素，同时含

有 Al、Cr、Co、Ta、W 等多种微量合金元素。成分的定

量对比结果见表 2，热处理前后基体成分无明显变化，

均与表 1 中 DD6 母合金成分一致。

由上述分析可知，尽管二次热处理后原重铸层区域

组织特征发生了明显的变化，但与之相邻的基体并未发

生变化。如图 7 所示，对比了同一样品热处理前后的孔

壁组织特征。由于制孔前材料为热处理态，基体已形成

了典型的 γ + γ' 双相组织。制孔后，孔壁则由于电火花

的热效应重熔为单相组织。在二次热处理过程中，材料

首先经历 1200° 下的固溶处理，溶解 γ' 相得到了过饱和

固溶体。此时，材料基体与重铸层区域为均匀的单相组

织，消除了两者之间的差异。随后，两次时效使得 γ' 相
重新均匀析出，因而原重铸层区域得到了与基体一致的

组织特征。同时，由于二次热处理工艺与材料制孔前热

处理工艺一致，所以基体重新析出得到的双相组织与原

始组织一致。因此，本研究所提出利用二次热处理方法

在消除气膜孔孔壁重铸层的同时并未影响基体材料特

性，确保了其在航空发动机上的可靠应用。

为进一步探究热处理对气膜孔高温服役性能的影

响，对带孔试样进行了高温拉伸试验，并对其断裂行为

进行原位观察。拉伸试验在 Lasertec（日本）带拉伸压

缩的激光共聚焦显微镜下完成，选取 0.02 mm/min 的拉

伸速率，加热速率为 100 ℃/min，保温时间为 3 min，冷
却速率 200 ℃/min，拉伸温度为 800 ℃。图 8 为拉伸过

程原位观察结果，可以看出，有无热处理气膜孔的最终

断裂都主要沿 45° 方向。所不同的是，在拉伸前期，无

热处理微孔下端孔壁优先于 45° 位置产生裂纹并扩展

至基体，热处理后的微孔中并未观察到这一现象。无

热处理微孔的高温抗拉强度约为 840 MPa，延伸率为

5.5%，而热处理后微孔的高温抗拉强度提升至约 970 
MPa，延伸率提升至约 12.1%。这说明，重铸层内部的

微裂纹或气孔等缺陷严重影响了气膜孔的高温服役性

能，对其进行二次热处理是改善这一问题的有效手段。

此外，还对拉伸断裂后的断口进行了分析，如图 9 所示，

为 [001] 方向拉伸断口扫描电镜结果。无热处理时，断

口附近几乎没有明显的缩颈，主要由许多小平面组成，

表 2 DD6 高温合金基体热处理前后的化学成分对比 （质量分数）

    Table 2 Comparison of chemical composition of DD6 superalloy matrix before and after heat treatment (mass fraction) %

阶段 Al Cr Co Mo Ta Nb W Re Ni

热处理前 5.83 4.52 9.13 2.24 6.91 1.10 7.34 2.14 余量

热处理后 6.09 4.70 9.14 2.16 7.15 1.03 7.46 2.02 余量

2 μm

（a）处理前基体组织形貌 （b）热处理后基体组织形貌

2 μm

（c）处理前基体成分 （d）热处理后基体成分

Map sum spectrum

200

100

0
0 5 10 15 keV

cp
s/

eV

Map sum spectrum

200

100

0
0 5 10 15 keV

cp
s/

eV

图 6 热处理前后基体材料特性对比

Fig.6 Comparison of characteristics of matrix materials before and after heat treatment
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形成多种台阶状形貌，为准解理断裂特征。而热处理后，

断口呈现出明显不同的特征，分为两个区域。图 9（b）
左图中呈现与无热处理时较为类似的台阶形貌，比较光

滑，而图 9（b）右图则有明显的韧窝形貌出现。断口呈

现准解理断裂与韧窝断裂的特征。因此，通过热处理消

除重铸层组织可以改变微孔力学行为和断裂失效机制，

提升微孔高温服役性能。

3 结论

本文提出了一种基于二次热处理的电火花制孔重

铸层去除工艺，通过二次热处理消除了电火花加工过程

中产生的孔壁重铸层，为高品质气膜孔制备提供了一种

可靠的解决方案，主要结论如下。

（1）电火花加工过程中，熔化金属经历快速淬火过

程再凝固形成重铸层。重铸层为 γ 单相组织，且存在成

分偏析，相对于基体 Al 和 Cr 含量更低。

（2）熔化金属凝固过程中与基体间的收缩应力差

异导致重铸层内部存在孔洞和微裂纹缺陷。

（3）二次热处理使得元素充分扩散，并为重铸层区

域 γ' 相的重新析出提供了充足的驱动力，孔壁形成与基

体一致的双相组织。同时，γ' 相的析出填补了原重铸层

区域的孔洞和微裂纹缺陷。此外，热处理未改变孔壁区

域的取向，维持了材料整体的单晶特性。

（4）高温拉伸下，微孔孔壁重铸层中的缺陷会引起

裂纹的扩展，降低气膜孔的高温拉伸性能，其断裂机制

主要表现为多种台阶状形貌的准解理断裂；而二次热处

理可以消除孔壁缺陷带来的影响，提升气膜孔高温拉伸

强度和延伸率，其断裂机制表现为准解理断裂与韧窝断

裂的混合机制。
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