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从先进航空发动机焊接技术的发展趋势看，过渡液相

扩散连接（TLP-DB）、焊接修复及增材制造技术、激光（复合）

焊接技术和焊接表面完整性（焊缝性能恢复及增强技术）等

会成为今后新结构、新材料连接技术的重要发展方向。

相扩散连接（TLP-DB）、焊接修复及

增材制造技术、激光（复合）焊接技

术和焊接表面完整性（焊缝性能恢复

及增强技术）等会成为今后新结构、

新材料连接技术的重要发展方向。

过渡液相扩散连接
（TLP-DB）

TLP-DB 是针对新型高温材料

的高性能连接需求而发展的新型焊

接技术，TLP 采用与基体冶金性相匹
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研究开发，发表论文 10 余篇，获专利多

项。

焊接是航空发动机制造中的关

键技术之一，随着对航空发动机高推

重比、高可靠性、长寿命和低成本设

计和制造要求的不断提高，现已大量

采用新材料、新结构，如风扇整体叶

盘、单晶涡轮叶片以及多孔层板结构

等，焊接作为主要的加工工艺，其连

接工艺性、表面完整性、质量稳定性

和使用可靠性已成为决定航空发动

机性能的关键因素。从先进航空发

动机焊接技术的发展趋势看，过渡液
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配的中间层在焊接温度下发生一定

程度的熔化后填充焊缝，固液相之间

相互扩散，随后发生以基体为母晶的

外延生长方式的等温凝固，再经过充

分扩散，获得与基体材料组织性能相

近的焊缝组织。TLP-DB 适用于难

焊接材料的连接，如金属间化合物、

单晶合金、氧化物弥散强化（ODS）

合金及异种合金等，而且焊缝综合性

能良好。美国于 20 世纪 70 年代在

金属间化合物合金导向叶片上率先

采用 TLP 技术获得成功，使不能采

用熔焊方法实现可靠连接的新型高

温材料应用范围大大增加，降低结构

重量，提高了发动机性能。

TLP 一 般 分 为 液 相 生 成（中

间层的熔化或中间层与基体的共

晶 反 应）、等 温 凝 固（Isothermally 

Solidification）、成分和组织的均匀化

（Homogenized）3 个 阶 段。 典 型 的

TLP 焊缝见图 1[1]，TLP 的主要优点有：

等温凝固后接头成分与母材相近，焊

缝综合性能好；比扩散焊要求的压

力小或不加压力，零件焊接变形小；

对结合面的氧化层清理要求低，有一

定的“自清洁”能力，工艺适应性广；

接头在较低的温度下实现焊接，高温

性能好。

由于上述优点，TLP 在焊接复

杂结构及特殊材料高温部件时体现

出极好的工艺适应性，焊缝综合性能

好。国内现已开展了相关研究，并已

取得一定进展，在一些高温部件上

已有应用。今后的研究重点是： TLP

连接中间层合金设计技术；特种材

料 TLP 焊接的工艺问题，如焊接后

熔蚀、多晶化及强化相控制技术等。

焊接修复及增材制造技术

每年全球航空发动机（燃机）零

件，尤其是热端部件修复市场有数十

亿美元的规模，国外的焊接修复技术

已经成熟、稳定地应用于航空发动机

涡轮叶片等热端部件上，在可修复缺

陷界定、缺陷去除、焊缝清理及焊后

寿命评估方面已形成完整的工程化

体系。目前，国内航空发动机涡轮叶

片等热端部件焊接修复存在的技术

难点有：

（1）焊前缺陷的清理问题。高

温使用的发动机部件裂纹等缺陷内

部常沉积了大量的积碳和氧化物等，

影响焊接修理质量。焊前将这些沉

积物彻底清理难度较大，通常的机械

打磨方式会对基体材料造成较大的

损伤，打磨后形成的大间隙对后期修

理有不利影响。目前国外已采用一

些新工艺来解决此类问题，如真空气

相清理技术等。

（2）焊接过程中的问题。如高

铝钛含量镍基合金熔焊时由于 γ 相

中 γ′相析出而产生的热裂纹和钎焊

时焊缝中产生低熔点脆性相问题不

易解决，因此这些都是在技术开发中

应重点研究的问题。目前国内已在

一些发动机和燃机压气机叶片、涡轮

叶片上采用多种焊接工艺修理并取

得较大进展，但一些关键技术未能突

破，还没有达到国外的工程化、大批

量成熟应用水平。

相对于涡轮叶片等热端部件修

复技术，整体叶盘修复技术基本还处

于实验室验证阶段，欧美等国外研究

机构均长期投入巨资研究，目前有报

道称经激光快速成型修复后叶盘通

过试车考核，但零件疲劳强度降低了

20%~30％左右。

航空发动机整体叶盘结构修复

的研究重点是：可修复缺陷范围的

界定、缺陷去除范围和评估、焊接修

复工艺和变形控制技术、焊接缺陷控

制及检测技术、焊后局部热处理技

术、焊后零件自适应加工及变形控制

技术、焊后零件性能恢复（强化）技

术、修复后零件质量评估及寿命考核

等，尤其对新型航空发动机整体叶盘

零件，修复后材料性能恢复和零件性

能寿命考核是目前亟待解决的技术

难题。

除常规的熔焊、钎焊方法修复

外，近年来增材制造技术在焊接修

复领域受到极大关注。增材制造技

术因其在生产和维修方面的突出优

点而成为美国国防领域最具价值的

技术之一。其中，基于粉末的增材制

造技术可用于修复航空发动机零件

以及直接进行快速成型制造，如电子

束冶金方法（EBM）、激光近净成型

（LENS）、选择性激光烧结（SLS）等。

无论是焊接修复还是快速成型制造，

它们均以数字化 CAD 模型为基础，

应用分层制造思想，提取成型路径，

将粉末分层沉积到基体上，最终实现

原始尺寸恢复或沿成型基面快速成

形制造。采用了快速凝固技术后，可

获得非平衡态过饱和固溶体及组织

均匀致密的金相组织 [2]，几乎达到或

超过锻件水平。图 2 为国外采用激

光修复的单晶涡轮叶片和钛合金叶

片 [3]。

激光复合焊接技术

激光的能量密度要比电子束高

一个数量级，因此更能体现出高能束

流的优点，中航工业黎明公司完成的

试验表明，钛合金激光焊的室温和高

温瞬时强度与电子束焊相当，但激光

焊接形成的更具多向性的特殊网篮

组织使焊缝低周疲劳循环次数达到

电子束焊的 1.4 倍。

国外已将激光焊代替传统工艺

大量应用于飞机钛合金壁板和桁条

的连接 [4]，降低了结构重量，提高了

生产效率和使用安全性（图 3）。

美 国 普 惠 公 司 完 成 涡 轮 叶 片

100μm

图1　Incone1625合金的TLP焊缝
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所需部件的自动激光焊接，如 JT9D

和 F LO 的二级涡轮转子叶片以及

V2500、F100-PW-220、PW2037、

PW4000 等发动机的涡轮叶片、导向

叶片、机匣、燃烧室等。美国 GE 公

司也已成功完成了发动机导向叶片

组件的激光焊接，有效地解决了镍基

合金零件激光焊接变形与裂纹等问

题，并用 6kW 的 CO2 激光设备焊接

喷气发动机燃烧室衬套。英国 R&R

公司用固体激光器与机器人组合完

成钛合金和高温合金的自动化焊接，

保证了焊缝和焊接过程的一致性，减

少了焊接变形，接头残余应力低，大

大减少校形工作量。国外还在金属

间化合物等特殊材料（如 Ni3Al）激

光焊方面做了很多研究工作。

激光复合焊接是近年来最受业

界瞩目的焊接技术之一，是下一步最

有可能在航空制造业中得到大规模

应用的焊接技术。该技术利用可填

丝的优点，在提高焊接熔深和工艺适

应性的同时，还可以改善焊缝冶金性

能和微观组织。激光具有吸引、约束、

稳定电弧的特点，不仅能够改善电弧

的形态，也能够改变熔滴的过渡方

式，电弧的预热作用可以大大提高材

料对激光的吸收率，可焊接厚板，焊

接适应性更高。它的高适应性不仅

在于对间隙、错边、对中偏离的敏感

性降低，还可以降低对焊前加工精度

和焊接工装的要求。通过调节电弧

与激光的不同作用位置，可有效提高

对间隙误差的容忍度。激光复合焊

接技术（如激光 -MIG 复合）在发动

机机匣类零件和飞机钛合金结构焊

接方面具有独特优势，比 MIG 焊接

的热输入小很多，零件变形和焊后残

余应力小，比电子束焊要求的装配精

度低，在焊接过程中送丝可实现空间

复杂形状安装座的角焊缝焊接。与

MIG 和激光焊相比，激光复合焊接的

热源形式决定了其有更大的熔深和

更好的外观质量。

激光复合焊接技术在航空发动

机薄壁零件制造上有极大的优势和

应用空间。焊接变形是影响薄壁零

件质量和生产效率的主要因素之一，

焊接变形的存在不仅影响产品的制

造过程，更重要的是也影响产品的使

用性能。产生零件焊接变形的根本

因素是焊接过程中不均匀的加热和

冷却造成的温度应力和材料组织转

变（相变）引起的组织应力，而焊后

残余应力还会对零件最终加工精度

和尺寸稳定性、沉淀强化合金再热裂

纹的产生以及零件的疲劳强度产生

很大的不利影响，因此实现焊接变形

控制是薄壁机匣类零件焊接的最主

要技术难点 [5]。采用激光复合自动

化焊接工艺是保证工艺过程稳定并

控制零件变形、保证焊接工艺一致性

和稳定性的最直接方法。

高推重比发动机机匣筒体已普

遍采用了化铣结构，焊接接头厚度进

一步增加，甚至达到 12mm 左右，激

光 -MIG 复合焊工艺以其热源集中

的特点可以实现更大的深宽比，同样

可以体现出其工艺优势。

激光复合焊接技术的研究重点

是：焊接变形预测及控制技术、焊接

过程工艺控制技术、空间型面焊缝自

动跟踪技术、焊接质量在线检测技术

等。

焊接表面完整性及焊缝性能
恢复（增强）技术

零件焊接后表面几何特征、内部

组织和应力状态会发生明显变化，焊

接区性能会极大地影响零件的使用

性能，如焊缝焊趾处的应力集中系数

可达平均值的 1.5 倍 [6]，另外焊缝和

热影响区组织性能差异的影响，尤其

图2　激光修复叶片

图3　激光焊接设备及工装
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是焊后温度应力、组织应力以及拘束

应力的叠加作用降低了零件的疲劳

极限和使用寿命。

在航空发动机制造和修理过程

中的焊接或补焊会导致材料的性能

损失，一些零件焊接或补焊后无法通

过热处理消除应力和恢复性能，对产

品性能和质量影响极大，如何恢复或

增强焊缝性能一直是难以解决的工

艺问题，这在复杂结构零件如整体叶

盘的修理上表现得非常突出。超声

冲击和振动时效技术属于非热处理

消除焊接残余应力的方法，它通过微

观塑性变形和应力均匀化作用能够

消除或降低焊接残余应力水平，避免

热处理带来的焊接变形问题，并可大

幅度提高焊接接头疲劳寿命。

超声冲击和振动时效技术主要

应用于石油管道、建筑桥梁以及大型

结构件等民用行业。近年来，随着航

空发动机行业对焊接修复构件非热

处理方法消除残余应力的迫切需求，

中航工业黎明公司开展了超声冲击

和振动时效工艺基础试验研究工作，

并针对薄壁无余量机匣进行了处理

后的应力测试，试验数据表明，采用

高频超声冲击设备对补焊多次的钛

合金焊缝进行去应力处理，残余应力

消除率达到 70％以上，提高疲劳循

环次数 2~3 倍，完全能够满足焊接修

复后的去应力处理要求。将高频超

声去应力设备与相应的机械加工设

备配合使用，能够实现自动化去应力

处理并降低表面粗糙度，对提高航空

发动机焊接机匣零件表面完整性和

疲劳寿命具有明显效果。

除超声冲击和振动时效技术外，

近年来国内外对激光表面冲击强化

技术的研究给予了更多的关注。作

为一种新型高能量密度的高效强化

技术，国外在整体叶盘及叶片强化领

域已得到应用，对提高零件抗疲劳

性能、抗外物损伤能力（FOD）和表

面完整性效果极其明显。2002 年以

来，美国已将激光冲击强化技术大规

模用于航空部件的制造和修理中，以

改善零件疲劳寿命，不但可以提高飞

机发动机的安全可靠性，而且还可节

约昂贵的飞机保养费和零件更换费

用。国外的激光冲击强化试验表明：

激光冲击强化能将整体叶盘缺口疲

劳强度提高 1 倍以上；国内对铝合金

激光表面冲击强化研究的结果显示，

激光强化后材料表面粗糙度降低，表

面位错密度增加，导致表面硬度值提

高了 36％，强化搭接区硬度提高了

46％，其抗塑性变形能力、耐磨性和

抗疲劳性均得到了相应的提高 [7]。

由于激光表面强化技术的独特

优点，使其在焊接及修理工艺上有广

泛的应用空间。我们知道，零件总寿

命为裂纹起始寿命与裂纹扩展寿命

的总和，引起疲劳失效的裂纹经常从

表面萌生，焊缝或焊接修理区域通

过激光冲击强化作用可消除焊缝表

面拉应力，对材料表面至一定深度施

加压应力，产生一定的屈服和塑性变

形，可提高材料表面完整性，防止或

延缓表面裂纹等缺陷在使用过程中

向材料内部扩展，使初始裂纹稳定扩

展阶段后移，提高疲劳扩展门槛应力

强度因子，增加了零件使用总寿命和

安全性。试验表明，激光冲击强化后

的疲劳寿命延长了一个数量级，抗疲

劳强度提高了 30%~50%[8]，如图 5 所

示。

焊缝或表面修理区激光冲击强

化技术研究的重点是：激光冲击强

化工艺对零件应力状态及性能影响

基础研究；冲击强化后评价方法研

究；激光强化技术标准体系建立等。
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图5　激光冲击强化后提高了高周疲劳强度


