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编-读-往-来

R E A D E R S   &   E D I T O R S

我投稿《航空制造技术》后，在收稿、初审、外审、返修、编校、出版等整个过程

中，与编辑部的工作人员有了许多接触，每当我咨询论文进度等事宜时他们总是

很耐心地给我解答，解决了我的许多困惑。非常感谢编辑部和各位审稿专家给予

论文许多珍贵的建设性意见。我在稿件修改的过程中也对论文的整个逻辑思路、

行文规范、框架结构、严谨性等有了更加深刻的认识。

祝《航空制造技术》越办越好，蒸蒸日上！也希望今后能与期刊有更密切的合

作。

� 南京航空航天大学  梁  标

    《航空制造技术》不仅为我们制造领域的技术人员提供了一个专业、严谨、求

实的学术研究交流的平台，也是一个传达知识理论创新和前沿技术的重要力量渠

道。希望期刊继续发挥行业标杆引领作用，不断优化出版流程，提高投审稿和出版

的时效性，并继续发挥学术期刊在学术交流中的桥梁纽带作用，通过电子期刊、网

络平台不断扩大期刊的传播途径，让更多渴望丰盈自己思想、开阔视野、提高专业

能力的读者受益。

    最后祝期刊越办越好，与广大学者共同打造优质、多元的技术交流圣地。

� 中国航发沈阳黎明航空发动机有限责任公司  兰影铎

为了获得更高的性能，航空发动机往往采用复杂的结构设计和新材料，这推动了航空

发动机先进制造技术的研发和应用。

本期为发动机专刊，来自南航、北方工大、中南、太原理工、北航、中国航发商发、江苏

大学等单位的专家团队聚焦叶片高精度制造、整体叶盘抛磨和高温防护涂层技术，分享了

最新研究进展。此外，上大王江教授在专稿中介绍了激光增材制造 TiAl 合金的研究现状，

以探究其在航空发动机上的应用前景；清华任祝寅教授在封面文章中介绍了数字孪生技

术在航空发动机燃烧室设计上的应用。对以上专家团队的支持表示诚挚的感谢！

� 学术编辑  王雪坤



� 广告索引号22-1022



航空发动机叶片阵列抛光轨迹调整技术研究

张 云  陈志同  朱正清

Research on Array Polishing Path Adjustment for Aero-Engine Blade
 ZHANG Yun CHEN Zhitong ZHU Zhengqing

58

钛合金宽弦空心风扇叶片高温弯扭成形及性能调控研究

陈明和  冯 瑞  王 宁  史文祥  谢兰生  马广璐  徐彦强  梅 寒

Research on Twist-Bend Forming and Performance Control of Titanium Alloy Wide-Chord Hollow Fan Blade Under High 
Temperature
 CHEN Minghe FENG Rui WANG Ning SHI Wenxiang XIE Lansheng MA Guanglu XU Yanqiang MEI Han

65

整体式氧化钙基陶瓷铸型在涡轮叶片精铸中的应用前景

杨 强  鲁中良  王 富  李涤尘

Application Prospect of Integral CaO-Based Ceramic Mold in Investment Casting of Turbine Blades
 YANG Qiang LU Zhongliang WANG Fu LI Dichen

49

数字孪生在航空发动机燃烧室设计阶段的应用与展望

任祝寅  周 华  张 健  张 琪

Application and Prospect of Digital Twin in Design Phase of Aero-Engine Combustion Chambers
 REN Zhuyin ZHOU Hua ZHANG Jian ZHANG Qi

34

封面文章  Cover Story

激光增材制造钛铝系金属间化合物的研究现状

王 江  曹庭玮  陈超越  赵睿鑫  徐松哲  胡 涛  帅三三  任忠鸣

Research Status of Laser Additive Manufacturing of Titanium-Aluminum Intermetallic Compounds
 WANG Jiang CAO Tingwei CHEN Chaoyue ZHAO Ruixin XU Songzhe HU Tao 
 SHUAI Sansan REN Zhongming

14

专稿  Feature

航空发动机叶片脉动分步精密电解加工方法研究

徐正扬  王京涛  刘 嘉  朱 栋  魏浩迪

Study on Stepwise Pulsant Precision Electrochemical Machining Method for Aero-Engine Blade
 XU Zhengyang WANG Jingtao LIU Jia ZHU Dong WEI Haodi

42

论坛  Forum

叶片高精度制造  High-Precision Manufacturing of Aero-Engine Blades

第65卷  第17期  半月刊  2022年9月1日出版

航空制造技术 HANGKONG ZHIZAO JISHU C0NTENTS
目 次



 · 2或4工位大批量生产的转位加工解决方案

· 多个模块联合可组成一条全自动化生产线

· 优化工作空间，符合人体工程学

· 集成在线测量系统，实现自适应加工

· 6轴或7轴，一次装夹完成多工序复杂加工

· 高精度轨迹跟踪，CyberMotion 6 多机器

   人管理软件，只需输入零件的三维模型，

   系统自动生成抛磨路径进行抛磨加工。

· 集成轨迹创建与编辑模块
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镁合金是最轻的金属

结构材料，比强度高，在航

空航天、军工硬件、汽车等

领域有广阔的应用前景。

但镁合金在室温下成形性

差，是限制其应用的关键

问题。成形性与大的加工

硬化能力和高的拉伸伸长

率密切相关。

为此，哈尔滨工程大

学张景怀团队开发了一种

具有异质晶粒的 Mg-3Al-
1Zn-0.4Mn （质量分数） 合
金，极限抗拉强度（UTS）
和屈服强度 （YS）的差

值 很 大（UTS-YS ： 164 
MPa），并且具有良好的伸

长率（22%）。

研究发现，大小晶粒

的不均匀变形主要受晶粒

间尺寸差异的影响，而非

织构的影响。高应变硬化

的原因是不均匀的微应变

在大晶粒和小晶粒之间的

晶界处堆积了几何必要的

位错。随着拉伸应变的增

加，非基底位错的比例大

大增加，有助于提高延展

性。因此，提出了一种通

过引入异质晶粒结构来提

高镁合金可成形潜力的新

策略。

相 关 研 究 成 果 以

Unveiling the deformation 
m e c h a n i s m o f h i g h l y 
deformable magnesium 
alloy with heterogeneous 
grains 为题发表在Scripta 
Materialia 上。

制 备 出 的 H-AZ31 
Mg 合金具有高加工硬化

能力和高延伸率，比其他

AZ31 合金成形性具有更

大的潜力。将类似的异质

结构引入高强度镁合金有

望开发出更理想的具有良

好成形性的高性能镁合

金。� （本刊记者   雪松）   

近 70 年 来，σ0 和 ky

在 Hall-Patch 关系（H-P
关系）中的计算和物理意

义一直利用晶体结构和位

错运动等物理理论修正和

解释。考虑位错源与晶界

之间距离、不同滑移体系

的影响来修正 H-P 关系，

诞生了许多经典的理论，

如 Ashby 几何必须位错理

论、Conrad 滑移距离模型、

Petch 和 Meakin 位错叠加

理论、Conrad 滑移距离模

型。但 H-P 关系仍有两

个不足之处：首先，当晶粒

较粗 ( 毫米级以上 ) 或较

细 ( 纳米级 ) 时，线性关系

存在明显偏差；其次，影响             
σ0 和 ky 的内在因素，以及

物理机制有待进一步明

确。

机器学习可基于一

系列数据直接进行回归建

模，揭示材料内部复杂的

物理关系。北京科技大学

的研究人员运用数据挖掘

的策略，探究了 H-P 关系

的物理本质，揭示了影响

多晶金属屈服强度的关键

物理量及其机制。建立屈

服强度、关键物理量和晶

粒尺寸之间的新的 Hall-
Petch 模型，以计算代替试

验拟合的方法直接预测

多晶金属的屈服强度，同

时实现金属成分之间跨

尺度相关计算的新方法。

相关研究成果以Physical 
mechanism interpretation 
of polycrystalline metals’ 
yield strength via a data-
driven method: A novel 
Hall–Petch relationship 为

题发表在Acta Materialia
上。

本研究揭示了影响多

晶金属屈服强度的机理，

为金属材料成分、晶粒结

构和力学性能之间的跨尺

度建模和计算提供了理论

方法。

 （本刊记者  雪松）

哈工程张景怀团队揭示哈工程张景怀团队揭示
高塑性异质结构镁合金的变形机理高塑性异质结构镁合金的变形机理

材料强度和塑性的相

互制衡是材料科学中的普

遍难题。高熵合金的出现

为合金设计和材料开发提

供了一种新的范式，尤其

是共晶高熵合金，因为具

有双相片层状异构组织，

展示出比传统合金更优异

的力学性能。传统铸造法

制备的共晶片层组织在微

米或亚微米尺度严重限制

了材料的强度。相反，纳

米片层组织具有高强度但

塑性较低。选区激光熔化

技术（L-PBF）制备的纳

米合金强度高但拉伸塑性

低。

因此，美国麻省大学

陈文团队利用 L-PBF 技

术制备出高性能的双相纳

米片层 AlCoCrFeNi2.1 共

晶高熵合金。该材料展示

出优异的强塑性匹配能力

（屈服强度 >1.3 GPa，且均

匀延伸率大于 14%），优异

的强塑性匹配能力明显优

于目前公开报道的 3D 打

印技术制备的其他合金。

同时，利用原位中子衍射

揭示了应力在不同晶面

及 FCC 和 BCC 相中的实

时分配情况及两相位错密

度的演变。佐治亚理工学

院朱廷团队开发了双相材

料晶体塑性有限元模型，

首次揭示了 BCC 纳米片

层罕见的显著加工硬化行

为。相关成果以Strong yet 
ductile nanolamellar high-
entropy alloys by additive 
manufacturing 为题发表在

Nature 上。

多尺度非平衡态纳米

片层组织实现强度塑性协

同效应。L-PBF 打印过程

中的极高温度梯度和冷却

速率使 AlCoCrFeNi2.1 共

晶高熵合金形成了多尺度

非平衡态组织：具有随机

织构的微米尺度共晶团中

3D打印高性能纳米片层共晶高熵合金3D打印高性能纳米片层共晶高熵合金

分布着 BCC+FCC 纳米片

层结构（平均片层间距约

215 nm），BCC 片层中的

调幅分解进一步导致纳米

尺度化学异构。共晶团的

随机晶体学取向和生长方

向有助于实现材料的各向

同性力学特性。

在这项研究中所采用

的原位中子衍射、双相晶

体塑性有限元模拟及透射

电镜等手段均证明 BCC
纳米片层比 FCC 纳米片

层具有更高的位错密度增

殖速率及加工硬化速率。

该研究揭示了利用

激光 3D 打印特有的热物

理场特性及高熵合金的多

主原特性设计高性能双相

/ 多相异质纳米结构的思

路。纳米片层组织特有的

强韧化机理可有效指导高

性能铝合金及钛合金多相

片层结构设计。

 （本刊记者    雪松）

近日，南方科技大学

机械与能源工程系讲席教

授张璧团队在难加工材料

超高速加工领域取得研究

进展，相关论文以Surface 
i n t eg r i t y and ma te r i a l 
removal mechanisms in high-
speed grinding of Al/SiCp  

metal matrix composites
为题发表在 International 
Journal of Machine Tools 
and Manufacture 上。研究

团队采用了最高线速度达

到 307 m/s 的超高速磨削

方式解决铝基碳化硅复合

材料在常规加工过程中发

热严重和表面完整性差的

问题，结合多尺度表征手

段揭示了铝基碳化硅中两

组分在高磨削速度下的材

料去除机理和亚表面损伤

演化规律，提出了利用超

高速磨削降低铝基碳化硅

中两组分性能差异的方式

来提高工件表面完整性，

以期实现复合材料的均质

化去除。

铝基碳化硅复合材料

的两组分（铝合金基体和

碳化硅颗粒增强相）之间

的硬度和塑性等性能差异

巨大，在常规加工中伴随

着塑性去除和脆性断裂两

种材料去除方式，因此往

往发热严重而且表面缺陷

和亚表面损伤非常严重。

超高速磨削涉及温度效

应、尺寸效应以及应变率

效应的相互作用。这些影

响因素在磨削过程中无法

直接测量，但是可以通过

工件材料的微观组织变化

来反映。

研究发现，超高速磨

削会降低工件亚表面塑性

流动层深度和铝合金晶粒

细化程度，抑制铝基碳化

硅中铝合金基体的塑性变

形，导致塑性组分塑性降

低，这说明应变率效应在

铝合金基体的变形过程中

起到了主导作用；磨削亚

表面脆性碳化硅颗粒增强

相中的位错密度提高，表

明塑性增强，这说明尺寸

效应在碳化硅颗粒增强相

的去除过程中起主要作用。

因此，超高速磨削有助于降

低塑性铝合金基体的塑性，

同时提高脆性碳化硅颗粒

增强相，有利于降低两组分

之间的性能差异，以实现

复合材料的均质化去除。

� （本刊记者   雪松）   
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简 讯 NEWS

近日，由美国空军研

究实验室联合麻省大学和

哈佛大学等研究团队提出

一种自组装结合 3D 打印

技术来创建具有从微米级

到纳米级的多级多孔陶瓷

结构。其中，微米尺度孔

隙率是通过墨水直写技术

创造具有 3D 晶格结构的

圆柱形支柱而成。纳米尺

寸孔隙率是在每个支柱内

部通过嵌段共聚物模板，

随后在无氧环境下进行光

聚合和热分解，从陶瓷前

驱体聚合物和聚碳硅烷转

变成具有“纳米珊瑚状”

形貌的 SiOC 陶瓷。

所制备的分级多孔

陶瓷 3D 晶格结构具有可

与金属泡沫材料相媲美的

优异能量吸收能力（0.31 

MJ/m3）。并具有比块体

陶瓷前驱体聚合物转化陶

瓷低一个数量级的热导率

（0.087~0.16 W/（m· K））。

另 外，在 热 分 解 之

前，可对打印的晶格结构

进行设计以形成更复杂

的形状。通过结合自组

装 和 定 向 组 装，本 文 为

制备分级多孔陶瓷开辟

了新的途径。相关成果

以 Hierarchically porous 
ceramics via direct writing 
of preceramic polymer-
triblock copolymer inks 为

题发表在Materials Today
上。

上图为对分级多孔陶

瓷进行弯曲、扭转和折叠

的过程。（本刊记者   雪松）

近日，南京理工大学

陈光院士团队和北京科技

大学乔利杰教授团队合

作，通过结合原位扫描开

尔文探针力显微镜和球差

校正透射电子显微镜，研

究了高强度低合金马氏体

钢中氢与纳米析出相交互

作用的机制，发现并不是

所有的非共格界面都能捕

获氢，有些甚至可能排斥

氢；析出相表面的碳 / 硫
空位和附近基体的弹性拉

应变场可能是影响界面

捕获氢行为的关键因素。

相关研究成果以Atomic-
scale insights on hydrogen 
t rapping and exclus ion 
at incoherent interfaces 
o f n an o p r ec ip i t a t e s i n 
martensitic steels 为题发表

在Nature Communications
上。

氢会对金属材料的力

学性能造成不利影响，包

括氢脆（HE）。氢脆敏感

性随材料强度的增加而增

加，这是高强度合金开发

和实际应用的一个主要问

题。缓解 HE 的最具吸引

力的方法之一是使用纳米

沉淀物捕获材料中的可扩

散氢原子。普遍认为，纳

米析出相可以通过空位、

特定界面结构和失配位错

捕获氢。然而，对于非共

格纳米析出相是否能捕获

氢仍存在争议。热脱附光

谱（TDS）结果表明，室温

充氢时，钢中的非共格纳

米析出相 TiC、NbC 和 VC
不能捕获氢。相反，原子

探针层析（APT）结果发现

氘在 NbC 和马氏体基体

的非共格界面处偏聚。从

根本上说，非共格纳米析

出相与基体的界面结构会

随着二者的相对取向而变

化，进而可能导致不同的

氢捕获行为。

本研究展示了一种可

行的方法来直接探测氢捕

获行为和微观机理，为氢 -

材料交互作用提供了新的

研究思路。

 （本刊记者   雪松）
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马氏体钢中氢捕获行为研究新进展马氏体钢中氢捕获行为研究新进展

通过创造杂化结构

集合晶态与非晶态的各

自优势一直是材料科学

家追求的理想目标。北

京 高 压 科 学 研 究 中 心

（HPSTAR）研究员吕旭

杰团队，采用压力调控，首

次在单一材料亚晶格尺度

上观察到晶体 - 非晶杂

化态，该材料兼具低热导

率和金属导电率，实现了

两种相互竞争的物理性

能的协同改善。相关研

究以Nested order-disorder 

framework containing a 
crysta l l ine matr ix with 
self-filled amorphous-like 
innards 为题发表在Nature 
Communications 上。

根据原子排列是否存

在长程周期性，固体一般

可分为晶态和非晶态。原

子之间不同的排列方式及

其相互作用使晶态、非晶态

材料展现出不同的物理和

化学性质。晶态和非晶态

材料各具优势，如何获得晶

体 - 非晶杂化材料以集成

科学家揭秘亚晶格尺度下科学家揭秘亚晶格尺度下
晶体-非晶杂化结构晶体-非晶杂化结构

纳米压入或原子力显

微镜 (AFM) 是探测纳米

尺度下材料力学性能和参

数的有力手段。传统的纳

米压入塑性理论认为，纳

米压入会在压痕下方产生

高密度的几何必须位错，

这些位错分布在一个半球

形的塑性影响区内。然而，

当压头尺寸减小到几十

nm 或更小时，纳米压入的

压入曲线上会出现不连续

的位移或载荷突跳（pop-
in），这种情况下压痕下方

可能出现不同于经典纳米

压入塑性理论所描述的塑

性影响区构型。因为缺乏

原位直观的技术手段，纳

米压入下塑性区的形成机

制和几何构型仍然是个

谜。

针对上述问题，西安

交通大学单智伟教授团队

利用聚焦离子束制备了一

系列尺寸不同的压头，采

用原位透射电镜纳米压入

技术，以单晶铝基体为模

型材料，原位观测了 pop-
in 发生时压头下方位错的

形核类型以及所形成的位

错塑性影响区构型。结果

表明，位错塑性区的形状

与压头尺寸紧密相关，若

假定压头顶部为半球状，

当 其 直 径 大 于 ~100 nm
时，pop-in 发生后会在压

痕下方形成半球状分布的

“三维”塑性区，内部有高

密度的常规位错，与传统

认知完全相符。然而，减

小压头直径到约 15 nm，则

塑性区将完全呈现为一维

形状，全部由规律分布的

棱柱位错环组成，避免了

位错之间的交割和缠结，

形成“一维”塑性区。随

着接触面积的增大，塑性

影响区也将从“一维”逐

渐向“三维半球状”转变。

上述研究成果为纳

米压入数据分析、薄膜表

层改性等应用场景提供了

试验和理论上的参考。相

关研究成果以 Ultralong 
one-dimensional plastic 
zone created in aluminum 
underneath a nanoscale 
indent 为题发表在 Acta 
Materialia 上。

� （本刊记者   雪松）

研究发现纳米压入可在金属中研究发现纳米压入可在金属中
制造出超长一维塑性区制造出超长一维塑性区

这两种状态的结构和性质

特点是理解其内在相互作

用机制的关键，也是新材

料设计开发的重要方向。

晶体和非晶结构在

宏观、介观尺度上的复合

研究已经取得了很大进

展，而更微观尺度的杂化

结构将具有更本征的特

性。吕旭杰团队提出了一

种调节晶体的化学键层级

的策略，选择了具有强化

学键层级结构的化合物

Cu12Sb4S13，利用压力调

节键合层次，得到了由自

填充的无定形 Cu 基亚晶

格“内脏”和坚固的晶体

框架组成的有序 - 无序嵌

套结构。

通过晶体结构和化学

键合分析，发现 Sb 阳离子

的孤对电子起到了重要作

用。孤对电子的强静电斥

力将部分铜原子从平衡位

置推离，从而产生无序的

亚晶格，而其余的晶体框

架保持不变。

左上图为亚晶格尺度

下有序 - 无序嵌套结构的

形成。 （本刊记者　雪松）
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激光增材制造钛铝系金属间化合物的研究现状*
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[ 摘要 ]　随着我国工业技术的不断发展，发动机材料已经成为制约我国航空技术发展的壁垒。降低能源损耗，提高

使用温度成为诸多发动机材料的发展方向。TiAl 合金具有密度低、抗氧化性能好、比强度高等优点，是极具潜力的低

压涡轮发动机备选材料。为探究激光增材制造技术所制备的 TiAl 合金在航空发动机上的应用前景，详细介绍了激

光增材制造所需 TiAl 粉末和相关的激光增材制造技术，以及利用激光增材制造技术制造 TiAl 合金的研究现状。分

析了使用激光增材制造技术制造 TiAl 合金的优势以及存在的缺点，提出了目前激光增材制造 TiAl 合金还需要深入

研究的问题。

关键词：金属间化合物；金属粉末；激光增材制造（LAM）；激光定向能量沉积；激光粉床熔化；航空航天
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（GEnxTM–1B）和波音 747–8 （GEnxTM–
2B）[3–5]。相较于同类发动机，GEnxTM

发动机的油耗降低了 20%，噪音降低

了 50%，氮氧化物排放降低了 80%[6]。

2008 年，CFM 公司也在 LEAP–X 发动

机中使用Ti–4822合金作为LPT叶片，

LEAP–X 发动机已取代 CFM56 发动

机为波音 737MAX、空客 A320neo 和

COMAC C919 飞机提供动力。国内

对于 TiAl 合金叶片的应用还在考核

阶段，之后其将应用于 COMAC C919
飞机所配套的 CJ1000 发动机。TiAl
合金在航空发动机上的广泛应用表

明，它将成为航空领域未来几十年内

不可替代的高温结构材料。

尽管 TiAl 合金表现出极具吸引

力的高温性能和比强度，但较差的室

温塑性导致 TiAl 合金的制备加工较

为困难 [7]。铸造 TiAl 合金需要进行

热等静压和均匀化退火来消除铸锭

航空发动机作为内部机械传动

复杂且技术要求严格的热力机械，

承载着国家军事和经济发展的重大

需求，减少环境污染和提高推重比

是轻质涡轮发动机的发展方向。作

为高强度质量比的轻质合金，钛合金

一直备受众人的关注。然而，传统钛

合金的使用温度局限于 400 ℃，难以

满足航空发动机热端部件的服役需

求。TiAl 合金具有优异的力学性能

（包括更高的屈服强度和比强度），高

温性能（例如抗蠕变和抗氧化性能）

也十分不俗，杨氏模量和热膨胀系数

几乎不受温度变化的影响，这种特性

使得它适用于制造对精度要求高、允

许误差小的精密部件 （例如航空发

动机和燃气轮机等）[1–2]。同时，TiAl
合金的低密度和抗钛火能力使其成

为低压涡轮发动机 （Low pressure 
turbine，LPT）极具潜力的使用材料。

2006 年，GE 公司使用第 2 代 TiAl 合
金 （Ti–48Al–2Cr–2Nb 合金，以下简称

Ti–4822 合金）作为 GEnxTM 发动机的

LPT 叶片，该发动机已装配到波音 787
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的缩孔缩松、宏观偏析等问题，最后

还需进行等温锻造来细化晶粒，该过

程复杂且耗时耗力 [8–9]。通过粉末

冶金制造的 TiAl 合金可以获得晶粒

细小的层片状组织，但可能出现粉末

边界，这将大大降低合金的力学性

能 [10]。此外，TiAl 合金的切削性能

低于其他合金，在切削过程中会造成

明显的刀具磨损 [11]。传统加工方法

导致 TiAl 合金受限于生产成本高、

生产周期长等问题，并且难以制造具

有复杂结构的 TiAl 合金零件，这严

重制约了该材料的发展。但值得注

意的是，TiAl 合金的磨削性能与其

他合金近似，所以对于具有复杂结构

的 TiAl 合金零件来说，采用增材制造 
（Additive manufacturing，AM）技术不

失为一种不错的成形方案 [12]。

AM 基于分层制造原理，将三

维形状信息转化为二维图形信息，

然后利用控制系统将材料按照设计

的二维形状逐层累积制造出三维实

体，具有柔性高、生产周期短和材料

利用率高等优点 [13]。Avio 公司成

功使用电子束选区熔化 （Selective 
electron beam melting，SEBM）技术

生产出 TiAl 合金叶片，该技术已应

用于 GE9x 发动机的第 5 级、第 6 级

LPT 叶片的制造。但是电子束增材

制造技术受限于高真空度要求的成

形环境和成形零件较高的表面粗糙

度，并且高真空的成形环境以及较高

的能量输入加重了 SEBM 过程中的

Al 元素烧损，导致 SEBMed TiAl 合
金产生凝固路线被迫改变和组织结

构粗大等问题 [14]。在生产成本和操

作便捷性等方面激光增材制造技术

更胜一筹，使用高能激光束作为能

量源的激光增材制造（Laser additive 
manufacturing，LAM）只需要惰性气

体成形环境和较低的预热温度就可

以成功制备复杂结构零件，所获得的

零件尺寸精度高，表面粗糙度低 [15–18]。

激光增材制造技术可分为以同步送

材为技术特征的激光定向能量沉积 

（Laser directed energy deposition，L–
DED）技术和以粉床铺粉为技术特

征的激光粉床熔化 （Laser powder bed 
fusion，L–PBF）技术，又称激光选区

熔化 （Selective laser melting，SLM）。

对于双相钛合金而言，由于 LAM 较

高的冷速，所获得的组织相比于铸造

钛合金更加细小，其性能与锻造合金

相当 [19–20]。但对于塑性较差的 TiAl
合金来说，高冷速也意味着较高的裂

纹敏感性，并且 LAM 成形过程中还

伴随着多次热循环，这使得零件内部

具有较大的残余应力 [21]。这些情况

都不利于 TiAl 合金的成形，但 TiAl
合金本身复杂的组织转变为提高它

的成形性提供了可能，通过调节工艺

参数和合金成分都可以获得高致密

度的 TiAl 合金零件 [22–24]。目前对于

TiAl 合金的 LAM 技术还处于研究阶

段，但为了提高 TiAl 合金的实用性，

LAM 将成为其主要发展方向之一。

本文总结了激光增材制造 TiAl
合金国内外研究现状，分别从 TiAl
合金粉末及 L–DED 和 L–PBF 两种

技术的成形工艺、显微组织和力学性

能等方面讨论了激光增材制造 TiAl
合金的“工艺 – 组织 – 性能”关系，

以目前的研究现状为基点，重点阐述

了激光增材制造 TiAl 合金的裂纹控

制以及组织调控的研究进展，并对其

未来发展做出展望。

1 激光增材制造所需 TiAl
  合金粉末

金属粉末是激光增材制造技术

的基础，所使用的 TiAl 合金粉末应

具有球型度高、流动性好和含氧量低

等特性，这些特性决定了粉末的激光

吸收率和铺粉 / 送粉效果，从而影响

着 TiAl 合金的成形性。

1.1 TiAl 合金的预合金粉末

目前制备 TiAl 合金预合金粉末

的主要方法有电极感应熔炼气雾化

法 （Electrode induction melting gas 
atomization，EIGA）和等离子旋转电极

法（Plasma rotating electrode processing，
PREP）[25]。

EIGA 技术通过高频感应电流

熔化预合金棒材，高速惰性气体气

流将熔化的金属液滴破碎，经雾化

冷却后形成金属粉末。在雾化过程

中少量金属液滴的凝固时间可能小

于球化时间，所以 EIGA 法制备的金

属粉末部分呈现椭球状或不规则球

状。同时，在高压气流的作用下大的

金属液滴会分裂出小液滴，而大液滴

具有较大的表面能，导致其需要更长

的凝固时间，先凝固的小液滴会吸

附在大液滴表面，从而形成卫星粉。

这些粉末的球形度缺陷会增加粉末

的内聚力，降低粉末的流动性，不利

于 LAM 过程的进行。在 EIGA 法

中，由于受到高速惰性气体的冲击，

金属液滴中可能会包裹进惰性气体，

形成空心粉末。这种粉末在 LAM
过程中会形成难以消除的孔洞，导

致 TiAl 合金抗高温疲劳和抗高温

蠕变性能下降。图 1[26] 为 EIGA、离

心式雾化 （Centrifugal atomization，
CA）和等离子体熔化诱导气体雾化

（Plasma melting induction guiding gas 
atomization，PIGA）技术中氩气含量

与粉末粒径的关系，可知，使用 EIGA
技术所制备的 TiAl 合金粉末，相比

于其他制备方法，其内部含氩量会随

着粉末粒径的增大而快速增大，也就

是说，其空心粉比例会随着粉末粒径

的增大而增大。PREP 技术使用等离

子发生器起弧加热预合金棒材，熔化

的金属液滴在高速离心力的作用下

被甩出，甩出的液滴与雾化室内的惰

性气体相作用，并在切应力的作用下

进一步破碎，同时因表面张力球化冷

却成金属粉末。相较于 EIGA 法，使

用 PREP 制得的粉末具有球形度高、

空心粉比例小、无卫星粉、氧含量低、

粒度分布窄等优点，是 L–DED 较为

理想的原材料，但是受限于旋转角速

度，粒径小于 75 μm 的粉末占比不足

15%，如图 2（a）所示 [27] ；而 EIGA 所
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得到的粒径小于 75 μm 的粉末占全部

粉末的 20% （图 2（b）[28]），PREP 较

低的细粉收得率会提高 L–PBF 的生

产成本。

光滑的表面形貌可以提高粉末

流动性，这对保证 LAM 过程平稳进

行至关重要。在两种制粉方法中，

都发现粉末的表面形貌与粉末粒径

息息相关，粗粉的表面为枝晶形貌，

而细粉则具有光滑的表面形貌，如

图 3（a）~（c）所示 [29]。出现这种

现象的主要原因是粉末粒径的差异

造成了冷速的变化，细粉在较高冷速

下形成平面凝固模式，从而具有光

滑的表面形貌，而随着粉末粒径的

增大，冷速减慢，平面凝固模式逐渐

转变为胞晶和枝晶凝固模式，导致粉

末表面出现枝晶形貌，这一点从粉末

的截面处也得到了相应的体现，如图

3（d）所示 [30]。不仅如此，粉末粒径

也与粉末含氧量有关，王刚等 [28] 发

现 TiAl 合金粉末粒径越小，其比表

面积越大，粉末活性越高，更容易吸

附氧。同时，由于 TiAl 合金复杂的

相变化，随着粉末粒径的减小冷速提

高，使 TiAl 合金粉末内 α2 相逐渐增

多，γ 相逐渐减少，得益于 α2 相的八

面体结构，它可以比 γ 相储存更多的

氧原子 [31–33]。需要注意的是，TiAl
合金对于氧含量较为敏感，过多的氧

含量会导致零件组织粗大和相成分

的变化，这对力学性能不利。所以在

使用 EIGA 法制备 TiAl 合金细粉时

需要注意其氧含量，避免因原材料氧

含量过多造成成形失败。王刚等 [28]

研究发现，EIGA 法制备的 TiAl 合
金粉末表面存在 Al2O3 和 TiO2 薄

膜。很难判断表面氧化物的形成是

否对 LAMed TiAl 合金不利，Zhou
等 [34] 发现 Ti–45Al–8Nb 合金粉末

的表面结构包括 TiO2+Nb2O5 （外表

面层） /Al2O3+Nb2O5 （中间层） /Al2O3 
（内 表 面 层） /Ti–45Al–8Nb （基 质），

这样的结构有利于吸收更高功率的

激光，后续的 L–PBF 试验证明，使用

图 1 不同雾化技术下氩气含量与粉末粒径的关系 [26]

Fig.1 Argon content versus powder particle size as a function of the various atomization 
techniques[26]
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Fig.2 Particle size distribution of TiAl alloys powder 

（b）EIGA制备的Ti–47Al–2Cr–
2Nb–0.2W–0.15B合金粉末[28]

（a）PREP制备的Ti-48Al-
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图 3 不同尺寸的高 Nb TiAl 粉末的 SEM 表面形貌

Fig.3 SEM surface morphology of high-Nb TiAl powder with different sizes

（d）粉末横截面的不同组织的BSE照片[30]
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这种粉末和优化的工艺参数可以实

现较高的致密度（约 98.70%）。并且

Yablokova 等 [35] 的研究表明，在钛合

金的表面形成氧化物会使得粉末表

面更加光滑，从而达到提高粉末流动

性的目的。从目前的研究报道来看，

TiAl 合金粉末的表面氧化物似乎不

会导致 LAMed TiAl 合金内部氧含

量急剧增高，且都在可接受范围内。

可见，在 L–PBF 过程中，若铺粉效果

不好可以考虑对粉末进行适当的热

处理获得粉末表面氧化物以期提高

粉末流动性。

1.2 TiAl 合金的混合粉末

除使用预合金粉末，还有部分学

者利用 L–DED 送粉与激光同步的

特性，使用混合纯金属粉末原位合金

化制备 TiAl 合金，这种方法可以降

低约 40% 的生产成本 [36]。但是随

着 TiAl 合金的发展，尤其是第 3 代

TNM 合金，其内部掺杂了更多的重

金属元素，如 Nb、Mo 等，它们与 Al
元素的熔沸点差异大，这导致获得均

匀的元素分布将更加困难。Gasper
等 [36] 使用 L–DED 工艺基于 Ti 丝和

混合 Al–Cr–Nb 粉末制备出无裂纹

的 TiAl 合金，但是在其内部发现了

未完全熔融的 Nb 颗粒。L–PBF 被

广泛应用于颗粒增强金属基复合材

料（Metal matrix composites，MMC）

的制造，较小的熔池尺寸可以从一定

程度上抑制混合粉末的宏观偏析，不

过这也受到混粉情况的影响。机械

合金化方法通过高能球磨使粉末反

复变形、冷焊、破碎，从而达到元素合

金化，该方法会改变粉末的球形度，

导致 TiAl 合金粉末的铺粉性大幅下

降。目前 TiAl 合金较为常用的混粉

方法为机械混合，该方法使用低功率

球磨机或振荡混合器将第二相粒子

附着在金属粉末表面，这种方法仅适

用于较少含量第二相粒子的混合 [37]。

除了机械混合，对于石墨烯材料常使

用液体沉积法，利用化学键使 TiAl
合金粉末表面形成石墨烯材料涂层，

与机械混合方法相比，该方法能够提

高粉末成分的均匀性 [38]。Li 等 [39]

使用球磨法制备含 2% B（质量分数）

的 L–PBFed TiAl，不仅获得了较均

匀的元素分布，还将 TiAl 合金的抗

压强度提高至 1610.53 MPa。

2 激光增材制造 TiAl 合金
  零件的工艺原理

2.1 激光粉床熔化技术

激光粉床熔化技术将三维零件

分层成二维图形数据，利用激光束将

几何数据输出到粉床上，完成一个扫

描面后，成形台下降一定厚度，同时

粉床上升，刮板刮过粉床并在成形台

上铺一层粉末，随后激光束进行下一

层的扫描，这一过程反复进行，直至

获得所需的金属零件，其过程示意图

如图 4 所示 [40]。激光粉床熔化技术

使用的激光光斑小 （50~150 μm），因

此所使用的金属粉末粒度也较小，约

为 15~50 μm。正因如此，L–PBF 所

生产的工件不仅致密度高，而且工件

的表面粗糙度可达到 20~30 μm，表面

尺寸精度可达到 20~50 μm，这一特点

使得 L–PBF 十分适合制造如涡轮叶

片等具有复杂几何形状的零件 [41]。L–
PBF 使用的激光功率相对较小，凝固

过程熔池具有较大的冷却速度（106 
K/s），导致零件内部存在很高的残余

应力，这为 L–PBF 制造 TiAl 合金带

来障碍，有研究表明在无预热的情

况下，L–PBF 制备的 TiAl 合金会出

现纵向裂纹致使成形失败 [42–44]。但

是 Doubenskaia 等 [43] 通过 L–PBF 制

造的 TiAl 合金的层片间距比定向凝

固铸件减小了 3/4， 这意味着 L–PBF
技术具有改良 TiAl 合金力学性能的

前景。目前对于 TiAl 合金的 L–PBF
研究还停滞在成形方面，为了提高

L–PBFed TiAl 的致密度，众多学者

提出使用预热基板的方法缓解零件

内部的残余应力，或者通过改变合金

成分的方式将 TiAl 合金转变为 β 凝

固 TiAl 合金，以提高 TiAl 合金的 L–
PBF 工艺窗口 [22，45]。

2.2 激光定向能量沉积技术

激光定向能量沉积技术是快速

成形技术和激光熔覆技术的有机结

合，根据零件的三维模型进行二维

图 4 激光粉床熔化成形基本原理示意图 [40]

Fig.4 Schematic diagram of the basic principle of L–PBF[40]
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分层，在数控系统的操纵下，激光熔

覆头熔化金属原料，并将材料沉积在

目标路径以形成分层的二维形状，重

复这一过程，通过逐层堆积的方式获

得三维实体零件，其原理如图 5 所

示 [46]。在不使用模具的前提下，L–
DED 技术可以实现高性能复杂几

何形状金属零件的制造，且无需后续

加工，极大地提高了生产效率和制造

柔性，同时零件可加工尺寸不受限制 
（仅受数控设备限制），这使得 L–DED
技术还适合对损伤部件进行修复，例

如航空工业制造院利用 L–DED 对某

型号航空发动机钛合金斜流整体叶

轮损伤部位进行了修复 [47–48]。与传

统加工方式相比，L–DED 可以大幅

度降低材料损耗，简化制造程序，降

低生产成本。L–DED 使用的激光器

功率一般较大，常使用的金属粉末粒

径为 75~125 μm，成形效率比 L–PBF
高 30 倍以上。但是由于使用的激光

光斑尺寸较大 （0.5~10 mm），L–DED
的成形件尺寸精度和表面质量稍差

于 L–PBF，部分零件需要后续的机

加工。在高能激光束的扫描过程中，

金属熔池中的温度梯度 （105~106 K/m） 
以及冷却速度 （104 K/s）都比较高，

可以获得非平衡凝固组织，只要保

证不同部位沉积的金属粉末化学成

分相同，可以在很大程度上抑制合

金元素的宏观偏析 [49–52]。然而铸造

TiAl 合金需要通过均匀化退火才能

获得成分较为均匀的组织，并且退

火后的晶粒十分粗大 [53]。尽管 Yu
等 [54] 提出一种利用 α 偏析细化晶

粒的方法，但是其热处理工艺较为复

杂。而通过 L–DED 制备的 TiAl 合
金的偏析程度较小，晶粒尺寸也较为

细小（50~150 μm），并且可以省去其

中繁琐的热处理过程 [24]。

3 激光粉床熔化成形 TiAl
  合金的研究现状

激光增材制造是一个由点到线

再到面的过程，通过逐层累积获得成

形零件，如果获得性能优良的二维层

面，并在每层都冶金结合较好的情况

下，理论上可以获得性能优良的三维

零件，因此致密度常作为衡量工艺是

否合格的基本指标 [18]。面对室温塑

性极差的 TiAl 合金，激光粉末熔化

成形面临的最大问题便是致密度通

常较低。TiAl 合金的 L–PBF 技术还

停步于成形问题，这严重影响了该技

术在 TiAl 合金上的开发及应用。本

节将从两种 TiAl 合金入手，介绍目前

TiAl 合金 L–PBF 技术的研究现状。

3.1 第 2代TiAl合金（Ti–4822合金）

在 L–PBFed TiAl 合金中影响致

密度的主要缺陷包括裂纹、气孔以及

熔合不良。裂纹一直是影响脆性材

料激光增材制造技术发展的最大问

题，其形成常与冷速有关，较高的冷

速会产生较大的残余应力，若内部应

力大于材料的抗拉强度，零件便会通

过开裂的方式释放应力，这为 TiAl
合金的激光增材制造过程带来困难。

金属的凝固从根本上来讲是一个能

量输入与释放的过程，有观点认为致

密度和能量密度密切相关，在 L–PBF
过程中，能量密度常表示为

E P
v d dv

h l

�
� �  （1）

式中，P为激光功率；v为扫描速度；

dh为扫描间距；dl为层厚度。

图 5 激光定向能量沉积技术原理示意图 [46]

Fig.5 Schematic diagram of the principle of L–DED[46]
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Fig.6 Process window of the single-track experiments with the indication of showing five 
different melt track morphologies[55]
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第 2 代 TiAl 合 金 的 L–PBF 工

艺窗口比较狭小，如图 6 所示 [55]，当

能量输入不足时，单道熔体在瑞利

不稳定性 （Rayleigh instability）的作

用下形成不连续的金属球。通过改

变激光功率和扫描速度进一步增加

激光能量的输入，可以形成光滑且

稳定的熔体轨迹，不会出现球状现

象或裂纹。然而进一步提高激光功

率，会造成 Al 元素的汽化，在气体反

冲压的作用下导致飞溅的产生。但

是在选用单道的最优工艺参数的情

况下，L–PBF 仍然难以获得致密的

Ti–47Al–2Cr–2Nb 合金零件，样品内

部不仅出现纵向裂纹和微孔，还存在

1.8% 的 Al 烧损 [55]。通过进一步的

研究发现，使用 200 ℃的预热温度可

以减缓前几层的冷却速度，从而达到

减小残余应力的目的 [44]。Yang 等 [56]

将预热温度提高至 300 ℃，尽管将残

余应力从（267.2±13.4） MPa 降低到

（172.6±8.6） MPa，但也没能阻止裂

纹的产生。

将 Ti–4822 合金的成形过程温

度控制在韧脆转变点 （700~800 ℃）

之间可以极大地提高其成形性。

SEBM 通过每一层的电子束预热可

以轻松达到此温度，然而对于传统

L–PBF 设备来说，高于 200 ℃的预

热都是比较困难的，Mizuta 等 [57] 使

用新型改造 L–PBF 设备，将基板预

热提高到 750 ℃，成功获得致密的

Ti–4822 合金零件，相较于 SEBM 制

备的 Ti–4822 合金，其微观组织更加

均匀，且具有更细小的晶粒尺寸 （6.9 
μm） 和更优的力学性能，如图 7 所

示。但是随着 L–PBF 过程的进行，成

形层逐渐远离基板，预热温度控制冷

却速度的能力也逐渐减小，零件内部

图 7 L–PBF 和 SEBM 成形 TiAl 合金的微观组织和高温力学性能 [57]

Fig.7 Microstructure and high-temperature mechanical properties of TiAl alloys formed by L–PBF and SEBM[57]
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Fig.8 Top view optical microscope images of TiAl alloy formed by L–PBF and a novel preheating method for L–PBF[45]
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依旧会出现裂纹 [44]。Caprio 等 [45] 在

成形缸顶部周围放置了电阻线圈，如

图 8 所示，电阻丝不会随着成形台的

下降而下降，可以对每层成形粉层进

行加热，达到控制熔池冷却速度的目

的；在使用合适的工艺参数 （Ev≥30 
J/mm3）的情况下，可以获得致密度

达到 99.5% 的 TiAl 合金 （之所以不

能达到 100%，是由于使用的气雾化

粉末中含有少量的空心粉，使得样

品内部存在一些圆形孔隙），这种新

型预热技术所得零件的显微硬度与

EBM 所得零件相当，并保持了 L–
PBF 成形精度高等优点。可以看出，

即使同样使用高温预热的办法，使用

L–PBF 制备的 TiAl 合金在激光制造

高冷速的特性的帮助下，显示出媲美

甚至超过 SEBMed TiAl合金的性能。

但需要指出的是，这对于 L–PBF 设

备的改造涉及问题较多，并不具有一

定的经济开发性。同时，在 750 ℃温

度下粉末质量是否对 L–PBF 成形过

程产生影响以及粉末的可回收性是

需要继续探究的。

除了预热基板，L–PBF 整个成形

模块的实时加热也可以抑制 TiAl 合
金的裂纹形成。Doubenskaia 等 [43] 提

出将 L–PBF 的整个成形模块都置于

炉子中，将 Ti–4822 合金粉末加热至

450 ℃进行 L–PBF 试验，该行为并不

会对粉末的相含量和流动性造成过

大的影响，但是在最优工艺参数下，

零件致密度也只能达到 93%±2%；

同时他们观察到 L–PBF 过程伴随着

剧烈的 Al 烧损，随着扫描速度的提

高，单道熔体具有较强的流动不稳

定性，这易导致飞溅和球化现象的

产生，如图 9 所示。这些缺陷往往

会成为裂纹的开动源，Zhang 等 [58]

在 Ti–4822 粉末中加入氧化石墨烯

（Graphene oxide，GO），达到了控制

熔池飞溅的目的，并且由于 Ti–4822
和 GO 的热膨胀系数不匹配，在冷却

过程中形成的局部热残余应力足以

在 GO/金属界面处产生大量位错，使

得残余应力得到部分释放，从而减

少裂纹，同时 GO 片的存在还可以限

制裂纹的生长。尽管该方法仍未获

得完全致密的 Ti–4822 合金，但是加

入 GO的Ti–4822 合金的晶粒细化效

果显著，还获得了 591VHN 的高硬

度，这显现出第二相粒子应用于 L–
PBFed TiAl 合金的广阔前景。

3.2 β 凝固 TiAl 合金

除了预热基板或粉末，合金化也

是改善 L–PBFed TiAl 合金成形性能

的主要方法之一。优化成形工艺难

以有效提高第 2 代 TiAl 合金的 L–
PBF 成形性，如图 10（a）所示，Wang
等 [22] 指出导致 L–PBFed TiAl 合金成

形失败的原因主要为两点：一是 TiAl
合金的脆性与 Ti 和 Al 原子之间的

强定向共价键关系密切，Nb 元素可

以削弱共价键并增加滑移面，起到提

高塑性的作用，裂纹区域的 Nb 原子

分数明显低于合金标称含量，表明

在 L–PBFed TiAl 合金样品中存在贫

Nb 区并导致裂纹产生（图 10（b））；

二是 β 相和 α2 相之间存在较大的热

膨胀系数差异，这导致在 L–PBF 的

快速凝固过程中两相界面处会产生

较大的残余应力，最终形成裂纹如图

10（c）和（d）所示。该研究将 Ti–
4822 合金更改为 Ti–48Al–2Cr–8Nb
合金，可以实现致密 L–PBFed TiAl
合金的制造。

高 Nb 化 的 TiAl 合 金 是 新 一

代 TiAl 合金的发展方向，Nb、Mo、
Mn、V 和 Cr 等元素在 TiAl 合金中

属于 β 稳定元素 [59]。这些元素可以

使 TiAl 合金的凝固方式转变为 β 凝

固，β 相作为体心立方结构相可以在

高温时提供更多的滑移系，为 TiAl
合金扩大了 L–PBF 工艺窗口。同

时，5%~10% 的 Nb 可 以 降 低 层 错

能，提高屈服强度和抗蠕变性能，有

效提升 TiAl 合金的使用温度 [7]。例

图 9 L–PBF 过程中热发射场的红外摄像机图像和所有图像的跟踪俯视光学显微镜，以及

SEM 图像 [43]

Fig.9 IR-camera images of thermal emission field during L–PBF and tracks top view optical 
microscope for all images, plus SEM images[43]
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如，添加了 Nb 和 Mo 的 TiAl 合金被

称为 TNM 合金，其整体成分在 Ti–
（42~45）Al–（3~5）Nb–（0.1~2）
Mo–（0.1~0.2）B （原子分数，%）的

范围内。值得注意的是，β 凝固 TiAl
合金虽然具有较高的 L–PBF 成形

性，但是 L–PBF 的高冷速往往导致

β→α→α2+γ 相变过程不能充分进行，

残存大量的 β 相并在冷却后有序化

转变为 B2 相。研究表明 B2 相作为

一种脆性相对于合金的力学性能是

有害的，同时 B2 相较大的层片间距

和脆性导致合金的断裂韧性下降，裂

纹会沿着 B2 和 γ 之间的边界传播，

通常会穿过 B2 相 [60]。Löber 等 [61]

在无预热的情况下，使用内外轮廓不

同的工艺方法 （外轮廓：P =175 W，

v =1000 mm/s；内轮廓：P =100 W，v = 
50 mm/s，d =0.3 mm，h =75 μm）获得

了致密的 TNM–B1 合金零件，然而

原始 L–PBF 样品具有较差的机械

性能，经过热处理消除一定的 β 相

后，L–PBF 样品的机械性能得到一

定的提升，如图 11 所示。可见有序

化的 B2 相对室温力学性能危害较

大，需要后续热处理进行消除，而

B2 相的含量与工艺参数也是有关

的，通过控制工艺参数也可以改善

这一现象。Li 等 [62] 发现在 L–PBF
过程中，随着激光扫描速度增加，α2

相的含量减少，B2 相和 γ 相的含量

增加，而且晶粒明显发生细化但晶

体取向基本不变。

除加入 β 稳定元素外，B 和 Y
等元素也会导致 TiAl 合金的凝固行

为发生变化。在传统铸造中，加入原

子分数 0.1%~2% 的 B 元素对 TiAl
合金晶粒细化作用十分明显，细化的

等轴晶可以阻碍裂纹的扩展，提高

TiAl 合金的成形性，而且 B 元素的加

入还抑制了 α 晶粒的长大，有益于提

高合金力学性能 [63]。目前对于 B 元

素细化 TiAl 合金晶粒的机制还不清

楚，但值得提出的是，当 B 元素原子

分数低于 0.7% 时，B 元素作为形核

质点的细化机制是不正确的 [64]。同

时，B 元素还可以提高 TiAl 合金层片

的稳定性，抑制魏氏体组织和羽毛状

组织的形成，提高 TiAl 合金的持久寿

命 [65]。

Y 元素细化晶粒的作用得到了

众多研究学者的青睐，Y 元素和 Al
元素的高结合力使得熔体内生成

YAl2，分散在熔体内的 YAl2 颗粒作

为形核质点降低了等轴晶生长所需

的临界过冷度，细等轴晶粒的形成

增加了晶界数量，可以有效阻碍裂

纹扩展，而且 Y 元素还起到了提高

粉末的激光吸收率，降低熔体黏度

的作用 [66]。Y 元素的添加还明显地

减缓了冷却过程，较长的冷却过程

不仅降低了残余应力，还有助于降低

B2 相的含量，提高 TiAl 合金的延展

图 10 L–PBF 制备的 Ti–4822 合金样品 [22]

Fig.10 Ti–4822 alloy sample prepared by L–PBF[22]

（a）不同激光能量密度下L–PBFed
Ti–4822合金样品的相对密度和缺陷

100 μm
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Fig.11 TNM alloy samples prepared by L–PBF[61]
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性。Gao 等 [42] 选择在无预热的情况

下，加入 V 和 Y 元素作为提高 TiAl
合金成形性的方法，使用较慢的冷

却速率 （T· max≤8.46×104 K/s），获得

了致密的 TiAl 零件，并且该样品的

室温压缩性能优于铸态下的 β 凝固

TiAl 合金；从工艺角度上，Gao 等认

为在 L–PBF 成形过程中，TiAl 合金

的裂纹敏感性和熔池冷却速率的关

系可用不同的热传导模式表达，即高

能量密度下的 Keyhole 传热模式，以

及中等能量密度下的传导传热模式，

如图 12 所示。相比 Keyhole 模式，

传导模式下熔池内部的冷速更大，在

体积收缩和热收缩的作用下产生较

大的残余应力，并且在传导模式下，

液态金属来不及补充到熔池中心位

置，在中心粗大的柱状晶之间会形成

一层气膜，裂纹便会在残余应力的作

用下在此萌生，如图 13 所示 [42]，其

中图 13（a）~（c）为传导模式，图

13（d）~（f）为 Keyhole 模 式。 在

Keyhole 模式的低冷速下，液态金属

的动态黏度小，可以及时向熔池中心

补充避免裂纹的产生。从元素贡献

的角度上，V 可以通过降低层错能的

方式来提高 TiAl 合金的塑性，但是

在传导模式下，V 元素抑制了 β 相向

α 相的转变，使得 B2 相含量增多，降

低了合金的塑性，而 Y 元素可以细

化 TiAl 晶粒和减小层片间距，在一

定程度上可以提高层片组织的塑性。

尽管 β 凝固 TiAl 合金表现出更好的

高温延展性，添加 Y 元素的 TNM 合

金内部依然存在微裂纹，这表明 L–
PBF 成形中对于残余应力的控制显

得更为重要。Kenel 等 [67] 发现在不

预热的情况下，旋转 90° 进行重新扫

描可以有效抑制氧化物弥散增强的

TiAl 合金的开裂行为，最多可将裂纹

减少 1/2 ，且重新扫描可以有效提高

样品密度、降低表面粗糙度，同时对

零件内部的散热行为产生影响。使

用该方法是否可以降低合金化带来

的成本问题值得进一步研究。

图 13 有裂纹和无裂纹样品的熔池的微观结构和相特征 [42]

Fig.13 Microstructure and phase characteristics of the molten pool of cracked and 
non-cracked samples[42]
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（a）有裂纹样品SEM图像
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图 12 L–PBF 制备 Ti–40Al–9V–0.5Y 合金的开裂行为及裂纹抑制机理示意图 [42]

Fig.12 Schematic illustration of cracking behavior and crack inhibition mechanism for 
L–PBF-processed Ti–40Al–9V–0.5Y alloy[42]
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4 激光定向能量沉积 TiAl
  合金的研究现状

L–DED 技术制造 TiAl 合金起

源于激光熔覆 TiAl 合金耐磨层。结

合适当的预热温度，使用 L–DED 制

备第 2 代 TiAl 合金和 β 凝固 TiAl 合
金已不是十分困难的事情。虽然 L–
DED 制备 TiAl 合金依然存在开裂的

问题，但在高能激光束的作用下，L–
DED 技术的冷速比 L–PBF 小 1~2 个

数量级 [68]。并且随着沉积的进行，沉

积层具有较高的热量积累，进一步降

低了后续的冷却速度。L–DED 富有

特点的热循环过程为 TiAl 合金复杂

的微观组织演变提供了热力学条件。

本节将从 L–DED 成形工艺和凝固组

织两个部分，着重阐述激光定向能量

沉积 TiAl 合金的研究现状。

4.1 L–DED 成形工艺

即便 L–DED 技术已经成功获得

致密的 TiAl 合金零件，开裂问题依

旧困扰着该技术的发展，尤其基板与

沉积层的结合处常发生断裂，降低冷

却速度依旧是众多研究人员的选择。

比 L–PBF 更加宽阔的成形腔室，使得

加装基板预热装置并不困难 [69]。但

是由于 L–DED 技术沉积效率较高，

基板预热带来的积极影响会随着沉

积高度的提升而消失，若是在沉积

过程中途暂停，沉积层的温度快速

下降，继续成形时，在暂停位置极易

发生开裂。Thomas 等 [70] 在 L–DED
设备上加入一个侧轴辅助激光器，对

部分已凝固层进行再次加热，降低薄

壁样品的冷却速度，以获得无裂纹的

样品（图 14），但是额外的激光加热

会导致显微组织变得粗大，如图 14
（c）所示，并且，若是能量太高也会导

致薄壁的重新熔化，如图 14（b）所

示。在激光增材制造过程中，能量输

入对材料组织的影响贯穿始终，较高

的预热温度条件或较高的激光能量

密度条件将不可避免地导致熔池的

高过热度和合金元素的蒸发。由于

TiAl 合金的凝固范围较窄，当 Al 元
素烧损过多时，凝固路线转变为 β 凝

固，在较高的冷速下会残留较多的 β
相，在低温下经有序化转变为 B2 相，

这会增加 TiAl 合金的脆性，降低该合

金的力学性能 [71]。同时，如果系统的

能量输入过大，熔融金属粉末和零件

形成的熔池足够深且大，凝固速度有

所减慢，熔融状态下合金暴露的时间

长，这会增加合金零件中的氧含量。

前文提到，α2 和 γ 两相的溶氧能力不

同，所以 α2 相往往在系统输入能量较

大时作为主相存在 [71–73]。而 α2 相脆

性较大，若其含量较高对 TiAl 合金的

成形性以及力学性能都不利，一般 α2

相含量为 10%~20% 时 TiAl 双相合

金具有较好的综合性能 [64，74]。

在 L–DED 技术中不仅需要考虑

工艺参数和成形设备等因素，能量束

的特性同样会影响 TiAl 合金增材制

造的成形性。在激光增材制造中通

常使用的高斯激光束具有能量分布

不均匀的特点，在中心位置的热量比

四周高。在凝固过程中熔池的周围

会因为热效应和相的变化产生体积

膨胀或收缩，这种体积的变化受到下

方凝固层的限制，导致应力的产生，

当应力超过合金的屈服强度时，零件

可能会发生变形，或者通过形成裂纹

来减少应力 [75]。Wang 等 [76] 发现使

用平顶激光束和较高的激光功率时，

熔池会明显地变大，使得温度梯度和

冷速减小，从而减小内部应力。尽管

这一研究仅在镍基合金中得以验证，

但为 TiAl 合金的技术探索提供了有

力的支持。

4.2 组织形态

在激光沉积成形的前几层，

由于基板处快速的热量散失，L–
DEDed TiAl 合金的初始凝固组织

多为枝晶形貌，该形貌在 900 ℃/15 
min 的热处理过程中会转变为细小

的层片组织 [77]。随着沉积过程中热

积累的增加，降低的冷速使 γ 层片可

以从 α 相的晶界处形核，并逐渐向

晶内生长，TiAl 合金的组织形态向 
（α2+γ）层片组织发展，层片间距的

大小取决于冷却速度。这同时表明

在 L–DED 中 TiAl 合金的相变过程

可以完整进行，在 L–DEDed TiAl 中
γ 相会成为其主相，α2、β 相则受到

工艺参数和合金化的控制。Qu 等 [78]

使用 L–DED 获得了全层片形貌的

TiAl 合金，其层片团尺寸为 50~300 
μm，并且得益于 L–DED 较高的冷

却速度层片团内部的层片间距仅为

500 nm。这远小于铸造所得的 TiAl
合金（约 1000 nm）[8]。Srivastava 等 [79]

图 14 L–DEDed TiAl 合金样品的

SEM 显微照片 [70]

Fig.14 SEM micrographs of L–DEDed TiAl 
alloy samples[70]

（c）不含粉末的后加热
（每次扫描上升1 mm，扫描速度3000 mm/min）

（a）无任何后加热

100 μm

100 μm

100 μm

（b）不含粉末的后加热
 （每次扫描上升0.5 mm）
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指出随着激光功率的减小，（α2+γ）层

片组织的层片间距逐渐变小，400 W、

360 W 和 300 W 的激光功率分别对应

了 100~250 nm、30~100 nm 和 60~100 
nm 的层片间距。细小的层片间距有

利于提高 TiAl 合金的拉伸强度，这

表明 L–DEDed TiAl 具有巨大的开

发前景 [80]。

在 L–DEDed TiAl 中常观察到

不均匀的显微组织形态，这与熔池

的温度梯度 （G）和凝固速度 （Vs）

密切相关。在熔池的底部具有较高

的温度梯度，主要存在沿沉积方向

的柱状晶，而在熔池的顶部具有较

高的凝固速度，容易形成由柱状晶

转变而来的等轴晶 [81]。在 L–DED
过程中多层的熔覆造成沉积层处于

循环加热冷却状态中，在高能激光束

的作用下，沉积层以下的区域可以达

到 α 相转变温度（Tα ：1350 ~1370 ℃）

以上，该区域被称为热影响区 （Heat 
affect zone，HAZ）。在热循环的过

程中若沉积层重新被加热到 Tα 以

上，已形成的柱状晶会变得粗大，

树枝晶区域会转变为等轴晶。尽管

该温度受到合金化的影响，但在 L–
DED 的热循环过程中，热影响区甚

至熔覆层的前几层都可以达到该

温度 [68]。并且在热影响区内部的

温度从上到下是递减的，所以层高 
（Hlayer）和热影响的大小 （HHAZ）同

样影响着 L–DEDed TiAl 合金的组

织均匀性，若 Hlayer>HHAZ，不均匀的层

带组织就会出现，若相反则会获得均

匀的等轴晶组织，如图 15 所示 [82]。

这种不均匀的组织形态造成合金内

部明显的硬度起伏，如图 16所示 [68]，

不均匀的微观组织在 1073 K 下退

火 24 h 会得到改善，但其内部层片

结构会变得粗大，需要对 TiAl 合金

的 L–DED 工艺进行改善以获得均

匀的微观组织 [79]。

不同于热处理工艺，L–DED 的

热循环过程中 TiAl 合金会经历快速

的升温降温。在热影响区内，TiAl 合
金将会重复进行 α 相到 γ 相的转变，

导致合金内部产生大的弹性变形，加

之 L–DEDed TiAl 合金内层片间距

十分细小，这为热循环中组织形态的

改变提供了动力学条件 [83–84]。需要

指出的是，α→γ 存在两种相变类型，

一种是通过共析反应 α→α2→γ+α2，

从 α 相中析出片状 γ 相，该形核过程

中存在 Blackburn 位向关系：（0001）
α2//{111}γ 和 <112

-
0> α2//<11

-
0>γ，按

照此位向关系最终会形成两相合金

中典型的层片组织 α2/γ，发生这种反

应的条件是单相区内较低的冷却速

度，如炉冷；另一种是 α→γ，这是一

种非扩散相变，当冷却速度非常快时

图 15 L–DED 过程中微观结构演变示意图 [82]

Fig.15 Schematic diagram of microstructure evolution during L–DED[82]

（a）形成条带结构时的微观结构演变
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（如淬火），在 α 单相区中发生非扩散

型的转变，在 α 相的晶界处成核并长

大成块状 γ 相（Massive γ，γm），这种

转变受到淬火温度的限制，并且转变

温度与合金元素含量有关 [85–86]。在

L–DED 热循环过程中的冷速依旧

高达 104 K/s，所以在 L–DED 中观察

到 γm 并不奇怪。Wu 等 [24] 发现 L–
DED 制备的 TiAl 零件顶部等轴晶为 

（α2+γ）的全层片组织，而在样品内部

由于热循环而产生的等轴晶则为包

含 γm 的双态组织；柱状晶区域也存

在同样的情况，只是内部存在的 γ 相

都比较细小，所以这部分被认为是近

层片组织，如图17所示。这说明在L–
DED 过程中全层片组织是未经历热

循环的初始组织，而近层片组织和双

态组织则是热循环的产物。由于 L–
DED 技术可控变量较多，且成形三

维尺度较小，利用 TiAl 合金组织的

多变性，通过控制热循环可以获得目

标 TiAl 合金微观组织 [87]。

5 力学性能

TiAl 合金具有优异的高温性

能，当温度升至 760 ℃时还能保持较

高的强度，但是 TiAl 合金的室温塑

性很低。例如，SEBM 制备的 TiAl
合金仅具有 0.94%±0.06% 的室温

塑性 [88]。而 TiAl 合金的力学性能可

以通过调整微观组织和相成分来改

变。TiAl 合金具有 4 种典型显微组织

形态，如图 18 所示 [59]，分别为近 γ 组

织 （Near gamma）、双态组织 （Duplex 
microstructure）、近层片组织 （Near-

图 16 L–DEDed TiAl 合金样品的显微硬度 [68]

Fig.16 Microhardness of L–DEDed TiAl alloy sample[68]
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图 17 L–DEDed TiAl 合金的宏观 / 微观结构 [24]

Fig.17 Macro/microstructure of L–DEDed TiAl alloy[24]
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Fig.18 Four typical microstructures of γ–
TiAl based alloys[59]
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lamellar microstructure）和全层片组

织 （Full-lamellar microstructure）。表

1 展示了这 4 种显微组织的力学性能

特点 [59，89]。值得注意的是，相较于双

态组织，粗大晶粒的全层片组织具有

更高的拉伸强度。但是由于位错在

八面体平面上的滑移引起的反常硬

化，当温度升高到一定程度时全层片

组织的拉伸强度会升高，然后随着温

度的升高而降低。具有细小层片间距

的全层片组织在高温下的抗拉强度

和抗蠕变性比具有精细双态组织的

好得多，在 800 ℃下还能保持 45.5%
的塑性和 721 MPa 的抗拉强度 [90]。

5.1 激光粉床熔化成形 TiAl 合金的

   力学性能

对于 L–PBF 所制备的 Ti–4822
合金，由于难以获得致密的样品，极

限抗压强度和压缩应变分别仅为

（612±56） MPa 和 1.98%±0.55%，

若在成形时施加 900 ℃的预热，在

获得致密样品的同时，还可将这两

个数值提升至（2277±71） MPa 和

32%~35%[91]。值得注意的是，在高

预热温度下，L–PBFed Ti–4822 合金

具有较好的高温拉伸性能，断后延展

率相较于 SEBM 提高 8.3 倍，在 750 
℃下仍具有 610 MPa 的极限抗拉强

度，远高于 SEBMed TiAl 合金的 434 
MPa[57]。 这 不 仅 是 因 为 L–PBFed 
TiAl 合金具有更细小的晶粒，还与

其含有更多的 γ 相有关。在 750 ℃
预热下，L–PBF 依然具有较小的热

影响范围，这极大地抑制了热循环过

程中的相转变，因此 L–PBFed TiAl
合金可以保留下更多的 γ 相。相较

于 D019 六方结构的 α2 相，L10 四方结

构的 γ 相具有更优越的延展性。对

于成形性好的 β 凝固 TiAl 合金，通

过调控工艺参数，进一步细化晶粒

可以将 TiAl 合金的室温极限抗压强

度 从（829.41±24.88） MPa 提 升 至

（1216.16±36.48） MPa[62]。然而，调

控工艺参数对 L–PBFed TiAl 合金力

学性能的提升是有限的，为提高 β 凝

表 1 γ–TiAl 基合金 4 种典型的显微组织的力学性能 [59，89]

Table 1 Mechanical properties of four typical microstructures of γ–TiAl based alloys[59，89]

性能 近 γ 组织 双态组织 近层片组织 全层片组织

室温塑性 +/– + +/– –

抗蠕变性能 – – +/– +

室温裂纹扩展性 – +/– + +

室温断裂韧性 – +/– + +

拉伸强度 – + – –

  注：“+”表示较好；“+/–”表示一般；“–”表示较差。

固 TiAl 合金的力学性能，热处理是

必不可少的。Gao 等 [92] 认为 L–PBF
的热循环过程近似于退火处理，同时

高冷速使 TiAl 合金具有较高的晶格

能和细小的显微组织，这为后续热处

理提供了有利的动力学条件；时效

处理对于 L–PBFed TiAl 合金更为重

要，他 们 对 Ti–40Al–9V–0.5Y 合 金

进行了 6 h/950 ℃的时效处理，发现

B2 相含量大大降低的同时压缩应变

提升至 14%，并且极限抗压强度为

（2032±3）  MPa。
通过微合金化或添加第二相颗

粒也可以提高 L–PBFed TiAl 合金的

力学性能，如 B、Nb 和 Al2O3 等
[93–95]。

Li 等 [39] 发现加入质量分数 2% 的 B
后，TiAl 合金的极限抗压强度提升至

（1610.53±47.18） MPa，压缩应变提升

至 5.17%±0.18%，相较于无 B 添加的

TiAl 合金提高了50.73%。这与 B 元素

将 TiAl 合金晶粒细化至 5.66 μm 有很

大关系。根据霍尔佩奇公式，细小的

晶粒同样可以提高 TiAl 合金的硬度，

其中 B 作为铸造 TiAl 合金中常用的

细化剂，在 L–PBF 过程中不仅可以细

化晶粒，还可以增加高角度晶界的含

量，这有利于提升 TiAl 合金抗变形

能力，但需要注意的是 B 元素会粗化 
（α2+γ）层片组织的层间距，这对合金

的高温性能有一定影响，加入形核质

点提高延展性的方法还需要继续深入

研究 [39，95]。Li 等 [38] 将还原氧化石墨

烯 （Reduced graphene oxide，RGO）加

入到 Ti–43.5Al–6.5Nb–2Cr–0.5B 合金

中，在 L–PBF 制备过程中可以细化

晶粒，有效控制裂纹发展，该合金的

压缩形变为 5.34%±0.22%。RGO 具

有较大的比表面积，与金属基体接触

面积大，强化效率较高，在高温下极

易分解，不过 L–PBF 具有瞬时加温和

快速冷却的特点，可以减少 RGO 的

分解，但需要注意 RGO 会促进 B2
相的形成 [96]。

5.2 激光定向能量沉积 TiAl 合金的

   力学性能

相较于 L–PBF 近乎等轴晶的显

微组织，细小的全层片组织正是 L–
DED 制备 TiAl 合金的优势所在，然

而由于快冷导致的高残余应力使得

激光增材制造所得 TiAl 合金的塑

性并不高，一般仅有 0.5%~0.8%，但

将 L–DEDed TiAl 合 金 在 1250 ℃

下保温 4 h 消除残余应力后，获得

了 1.7% 的塑性，并且屈服强度达到

421 MPa，该力学性能与经过同样热

处理条件下的铸造 TiAl 合金差异不

大 [70]。表 2 整理了部分激光增材制

造和其他制造方法所得 TiAl 合金的

力学性能，可以看出，得益于其细小

的层片间距，激光增材制造所制备的

TiAl 合金具有较高的强度。

需要提出的是，L–DED 技术中

所获得的细小层片团对于 TiAl 合金

塑性以及硬度的提高也有较大的作

用，Huang 等 [103] 通过加入 LaB 获得

了更加细小的层片团组织，同时原

位形成的纳米颗粒阻碍位错运动，使

其压缩强度和压缩塑性分别提高到 
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表 2 部分 TiAl 合金的室温拉伸力学性能

Table 2 Room temperature tensile mechanical properties of some TiAl alloys 

材料 加工制造工艺 抗拉强度/MPa 延伸率/%

Ti–48Al–2Cr–2Nb[97] L–DED 706 0.51

Ti–48Al–2Cr–2Nb[98] L–DED+HT（1260 ℃/0.5 h） 469 1.1

Ti–48Al–2Cr–2Nb[99] SEBM 664.23 0.68

Ti–48Al–2Cr–2Nb[88] SEBM 603±18.38 0.94±0.06

Ti–47Al–2Cr–2Nb[100] SEBM+HT（1310 ℃/3 h） 581 0.78

Ti–48Al–2Mn–7Nb[94] L–PBF 1390 0.27

Ti–45.5Al–4Cr–2.5Nb[101] Cast+HT（1250 ℃/2 h） 608 0.7

Ti–48Al–2Cr–2Nb[102] Cast+HIP 465 2.4

图 19 L–DEDed TiAl 的 YOZ 平面的宏观 / 微观结构 [81]

Fig.19 Macro/microstructure of YOZ plane of L–DEDed TiAl[81]
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（2031.6±26.92） MPa 和 18.6%±1.46%。

在热循环的作用下，TiAl 合金

在沉积方向上会产生由组织差异导

致的力学性能变化。例如，TiAl 合
金试样底部的硬度往往最高，随着沉

积高度的提升而逐渐下降 [104]。在 L–
DED 较高的温度梯度下，TiAl 合金

会形成明显的柱状晶，并且由于 L–
DED 部分重熔的特性，这些柱状晶

显现出外延生长的特征，同时由于零

件表面散热更快，柱状晶会形成与垂

直方向大约 10° 的夹角，如图 19（a）
所示 [81]。仅在顶部由于未熔粉末或

柱状晶向等轴晶转变，形成部分等

轴晶，如图 19（b）和（c）所示。从

定向凝固的经验来判断，L–DEDed 
TiAl 合金在 X – Y 水平方向和 Z 垂

直方向会出现明显力学性能差别，并

且 Z 垂直方向将会出现较高强度。

但事实并非如此，如图 19（d）和

（e）所示，L–DEDed TiAl 合金内部

还存在着大量的层片团，TiAl 合金

的断裂面常沿着层片扩展。在 TiAl
合金的多层孪晶 （Polysynthetically 
twinned，PST） 晶体中，拉伸加载方

向与层片方向的差异 （φ）对力学性

能有较大的影响，如图 20 所示 [105]，

当 φ =90° 时，即拉伸加载方向垂直

于层片方向时，强度最高但是塑性几

乎为 0；当 φ =0° 时，即拉伸加载方向

平行于层片方向时，强度和塑性得到

平衡，强度不如φ =90° 时高，但室温

塑性可达 5% ；当φ =30~60° 时，强度

最低，但塑性比φ =0°/90° 时都高。在

L–DEDed TiAl 合金中存在的层片团

尽管存在较大的方向差异，但大多与

基板平行，偏差小于 20°，这一特性

为 L–DEDed TiAl 合金带来较强的

各向异性，并且与传统定向凝固理论

相反。Zhang 等 [97] 对不同方向的 L–
DEDed TiAl 合金进行了拉伸测试，

发现在水平方向具有最大的拉伸强

度和塑性 （706 MPa，0.51%），在竖直

方向表现出最差的拉伸强度和塑性

（273 MPa，0.16%），如图 21 所示，其
图 20 PST 晶体形变示意图 [105]

Fig.20 Schematic diagram of the deformation of PST crystals[105]

（b）PST晶体的宏观形变（a）PST的加载轴方向
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中平行线突出显示拉伸试样中交替

等轴晶带的方向。

6 结论

随着我国航空航天事业的不断

发展，轻质高温材料应用广泛，TiAl
合金的研究受到越来越多的重视。

综合利用 TiAl 合金的优点，进一步

提高航空发动机的推重比，是众多

科研人员追求的目标。但 TiAl 合金

的难加工性以及传统制造技术带来

的后处理问题，使得激光增材制造技

术成为 TiAl 合金方向上新的研究宠

儿。激光增材制造技术发展到今天，

已经在许多领域占据一席之地，对于

部分钛合金增材制造的技术性理论

也趋于成熟，但对于 TiAl 合金仍存

在些许问题。

（1）钛合金金属粉末的收得率

较低，导致激光增材制造 TiAl 合金

的成本较高，并且关于粉末性能对

LAM 工艺适用性的研究还较少，无

法判断粉末的可回收性。需要从粉

末氧含量、球形度、松装密度、紧实密

度和表面氧化层等多个方面对 TiAl
粉末的 LAM 成形性和成形组织进

行研究。同时，TiAl 合金粉末目前

国内市场较小，这不利于激光增材制

造 TiAl 合金的合金化研究，关于低

含量的细化元素或者第二相粒子的

图 21 沉积样品不同加载方向的拉伸应力 – 应变曲线 [97]

Fig.21 Tensile stress–strain curves of as-deposited specimens with different loading 
directions[97]
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加入方式对 LAMed TiAl 合金的影

响也需要深入探讨。

（2）由于 L–PBF 的冷却速度很

快，并且温度梯度较大，成形后的零

件内部存在较大的残余应力，这对

TiAl 合金的成形性很不利。研究证

明，对于 Ti–4822 等第 2 代 TiAl 合
金尽管可以通过预热基板等方式使

成形温度维持在韧脆转变温度以上

来获得致密零件，但是很难通过调

整工艺参数获得合格的零件。鉴于

β 相在高温时具有较好的变形能力，

在 TiAl 合金中加入 β 稳定元素，使

TiAl 合金经 β 凝固可以很好地避免

裂纹的产生，但是 β 相冷却后形成

的 B2 相脆性过大，不利于 L–PBFed 
TiAl 合金的力学性能，需通过热处

理对该相进行消除。TiAl 合金的 L–
PBF 过程失败率依旧较高，还需要进

一步优化 TiAl 合金的体系，并完善

L–PBF 的成形工艺以及后续的热处

理工艺。

（3）对于 L–DED 可以获得致密

TiAl 合金零件已经有了诸多报道，但

是在热循环的作用下 TiAl 合金显现

出不均匀的组织，这种组织对于力学

性能不利。同时，TiAl 合金中 Al 元
素的成分范围相对较窄，较小的成分

变化就会引起相转变路线变化。对

于 TiAl 合金在 L–DED 过程中相成

分的变化还不够清楚，这对力学性能

有较大的影响，所以 TiAl 合金体系

的工艺参数与显微组织之间的关系

还需要进一步探索。同时，激光增材

制造的热循环与热处理作用相似，是

否存在合适的工艺参数可以在加工

过程中对零件进行热处理还需要深

入研究。并且由于内部残余应力较

大，未进行退火处理的零件具有较差

的力学性能，而 TiAl 合金对热影响

十分敏感，不同的热处理路线获得的

组织形态大相径庭，对于期许的性能

需要不同热处理路线，适用于 TiAl
合金激光增材制造后的热处理工艺

还需要继续研究。受 TiAl 合金成形

性的影响，通过 L–DED 得到的试样

尺寸较小，导致对于 TiAl 合金应用

场景的性能测试不足，尤其是高温性

能，这对激光增材制造 TiAl 合金的

发展至关重要。

围绕着 TiAl 合金的激光增材制

造技术还需要更多的研究，妥善处

理好工艺到组织再到性能的关系，

势必对推进激光增材制造技术成为

TiAl 合金的主流制造技术产生积极

的影响。
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Research Status of Laser Additive Manufacturing of Titanium-Aluminum 
Intermetallic Compounds

WANG Jiang, CAO Tingwei, CHEN Chaoyue, ZHAO Ruixin, XU Songzhe, HU Tao, 
SHUAI Sansan, REN Zhongming

(State Key Laboratory of Advanced Special Steel, Shanghai University, Shanghai 200444, China)

[ABSTRACT]  With the development of China’s industrial technology, engine materials have become a barrier to 
the development of aviation technology. TiAl alloy has the advantages of low density, good oxidation resistance and 
high specific strength, and it is a promising alternative material for low-pressure turbine blades. In order to explore the 
application prospects of TiAl alloy prepared by laser additive manufacturing technology in aero-engines, this paper 
introduces in detail the TiAl powder required for laser additive manufacturing and related laser additive manufacturing 
technology, as well as the current research status. The advantages and drawbacks of using laser additive manufacturing 
technology for TiAl alloy are analyzed, and the problems that still need to be studied are proposed.
Keywords: Intermetallic compounds; Metal powders; Laser additive manufacturing (LAM); Laser directed energy
      deposition; Laser powder bed melting; Aerospace
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数字孪生在航空发动机燃烧室设计阶段的
应用与展望*
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[ 摘要 ]　随着航空发动机性能指标和系统复杂度的不断提升，数字孪生技术正在成为支撑航空发动机全生命周期管

理的重要手段。燃烧室是发动机的心脏，其研制过程具有难度大、周期长、花费高等特点。基于数字孪生的设计技术

能够预测燃烧室的性能，评估其可靠性，并对试验方案进行预先评估与优化，大幅缩短燃烧室设计的时间，同时降低

经费支出。简述了航空发动机燃烧室在设计阶段面临的挑战，并针对数字孪生在航空发动机燃烧室设计阶段的应用

与关键问题进行了简要的综述与展望。

关键词：数字孪生；航空发动机；燃烧室；计算流体力学；高保真数值模拟
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  教授，博士，杰青，研究方向为航空

宇航推进理论与技术和航空发动机燃

烧仿真与测试技术。

世界之间虚实交融的重要手段，基于

数字孪生的设计技术将助力燃烧室

跨越式发展 [3]。燃烧室的高保真数

字孪生体能够预测燃烧室的性能，评

估其可靠性，并对试验方案进行预先

评估与优化，大幅降低燃烧室设计的

时间与经费支出[4]。本文简述了航

空发动机燃烧室在设计阶段面临的

挑战，并针对数字孪生在航空发动机

燃烧室设计阶段的应用与关键问题

进行简要的综述与展望。

1 航空发动机燃烧室设计
  面临的挑战

燃烧室是发动机核心机的三大

部件之一，在燃烧室中化学能通过燃

烧过程转化为热能进而做功，燃烧室

因而被称为发动机的心脏。燃烧室

的工作条件非常严苛，承受着发动机

中最高的压力 （可达 7 MPa）与最高

的温度 （可达 2100 ℃），同时需要面

燃烧室是航空发动机的心脏，需

要在高温、高压、动态特性快速多变

的严苛条件下长期保持稳定的工作

状态。航空发动机燃烧室的研制过

程具有难度大、周期长、花费高等特

点。为满足不断提升的发动机任务

需求与技术指标，发动机系统的复杂

度显著增大，燃烧室设计也面临着跨

越式发展的挑战 [1]。

燃烧室性能是流动、燃烧、传热

等多学科深度耦合的综合效果，设

计极为复杂，目前国内航空发动机

燃烧室的研发仍以试验为主。随着

计算流体力学的快速发展，基于高

保真数值模拟的设计技术极大提升

了航空发动机的研发效率，使得发

动机的研制周期由 10~15 年缩短至

4~5 年，同时大幅降低了研发成本，

使得样机数量由 40~50 台减少到 10
台左右 [2]。

近年来，随着计算机技术、信息

技术与数据科学的进一步发展，以智

能制造为主导的数字化制造技术正

在形成。作为支撑未来物理与虚拟
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对快速多变的系统需求。在恶劣的

工作条件下，燃烧室还需要具备优异

的性能，包括高空、高原和高寒条件

下的点火性能，慢车贫油、吞水、吞冰

以及武器发射情况下的稳燃性能，高

燃烧效率、低污染排放等 [2]。

目前先进燃烧室可以称作第 3
代，索建秦等 [5] 对航空发动机燃烧

室的划代进行了详细的描述，第 1 代

燃烧室大致出现于 20 世纪 40~70 年

代，典型压比约为 10，火焰筒上设置

有主燃孔与掺混孔，主要形式是环管

燃烧室，典型的代表包括 WP6 发动

机燃烧室和 J79 发动机燃烧室；第 2
代燃烧室出现于 20 世纪 70~90 年代

末，典型的压比约为 20，主要形式是

短环型燃烧室，典型代表有 RB–211
发动机燃烧室和 CFM–56 发动机燃

烧室；第 3 代燃烧室分为低污染燃烧

室和高油气比燃烧室，参与燃烧的空

气全部由头部进入，没有主燃孔。可

以看出，每代燃烧室的构型以及对设

计的要求均有所不同。以第 3 代燃

烧室为例，由于参与燃烧的空气全部

由头部进入，燃烧区的空气动力学几

乎完全由头部进气决定，造成其设计

和研发与前两代发动机存在显著差

异。随着飞机对发动机要求的不断

提高，对燃烧室的要求也越来越高，

燃烧室设计也面临着跨越式发展的

挑战。

航空发动机燃烧室的研制是一

项典型的复杂系统工程，面临着研制

需求、系统组成、项目管理、工作环境

复杂等问题。燃烧室的一些性能要

求往往造成互相矛盾的设计方案，比

如高温升燃烧室大工况下冒烟与小

工况下贫油熄火之间的矛盾，低污染

燃烧室中氮氧化物排放与一氧化碳

排放之间的矛盾等。另外，由于燃烧

室内部流动、燃烧、传热之间的深度

耦合特性，造成设计指标与设计参数

之间往往缺乏简单的对应关系，而且

牵一发而动全身。这些特性给燃烧

室的设计带来了诸多挑战。

2 数字孪生在燃烧室设计阶段
  的应用、关键技术与展望

2.1 数字孪生的含义

2003 年，美 国 密 歇 根 大 学 的

Michael Grieves 教授提出了“数字复

制品”的概念。2011 年，美国空军研

究实验室（AFRL）提出了“机体数字

孪生”的概念。近年来，关于数字孪

生的概念层出不穷，其核心元素包括

物理实体、数字实体及二者之间的连

接。根据文献 [6] 中的定义：物理实

体包括物理环境和物理本体，数字实

体包括数字本体和数字环境。二者

之间数据双向传递：物理实体向数

字实体中传递传感器等客观的数据；

数字实体利用数据对数字本体和数

字环境建模仿真后，向物理实体传递

具备描述、诊断、预测和优化等特征

的信息，它们能实时指导物理实体的

行为，并为系统运行提供辅助决策。

随着航空发动机性能指标和系

统复杂度的不断上升，数字孪生技术

正在成为支撑航空发动机全生命周

期的重要手段。金如山 [7]、索建秦 [5]

等针对国内航发设计体系的建设与

完善，阐述了先进航空发动机燃烧室

全生命周期的设计研发体系，包括概

念性预先研究阶段、方案论证选择阶

段、技术研发阶段、发动机型号研发

阶段和售后服务及改进阶段 5 个阶

段。在航空发动机全生命周期的不

同阶段，数字孪生均能发挥重要作

用，但其表现形式与侧重解决的问题

各有不同，以下主要介绍数字孪生在

航空发动机燃烧室设计阶段的应用

与关键问题。

2.2 数字孪生在燃烧室设计中的应用

在现阶段，虽然燃烧室的研发仍

以试验工作为主，但是由于航空发动

机燃烧室的性能要求越来越高、研制

进度愈加紧迫，造成未来燃烧室的研

发难度越来越大，从“传统设计”到

“预测设计”的模式变革势在必行，基

于数值仿真的正向设计研发体系是

航空发动机研发体系的发展趋势 [1，3]。

基于数字孪生的双 V 型研发体系本

质是基于数值仿真的正向设计研发

体系的一种形式，其核心在于基于数

值仿真技术开展数字化试验，减小对

于物理试验的依赖。图 1 对比了传

统的 V 型正向研发体系以及基于数

字孪生的双 V 型研发体系，通过开

展基于数字孪生技术的数字化试验，

能够大幅缩减需求分析、方案设计、

详细设计、工艺设计等阶段对于物理

实体试验的依赖。具体来说，通过将

量化的需求指标输入到数字孪生体

中，可以在数字孪生的模拟环境下，

对燃烧室的气动热力性能、结构强度

性能等开展评估，诊断可能发生的故

障及其产生机理，从而对燃烧室设计

进行综合评估 [4]。与此同时，可以对

数字孪生体开展大量的虚拟地面试

验和高空台试验，预测燃烧室的功

能、性能表现，以及可能出现的故障，

评估燃烧室的可靠性，并对即将开展

的试验方案进行评估与优化，以缩短

试验台的建设周期，降低建设经费。

2.3 燃烧室数字孪生的关键技术与

   挑战

在设计阶段，燃烧室数字孪生的

表现形式主要为“离线”孪生，其关

键技术是高保真孪生模型的构建技

术与不确定性量化技术。

2.3.1 高保真孪生模型的构建技术

目前，航空发动机燃烧室仿真

广泛采用的湍流模型仍是基于雷诺

平均 （RANS）或是非稳态雷诺平均

（URANS）的方法；燃烧模型通常采用

小火焰面类 （Flamelet-based）模型结

合详细机理 [8–9]，或是涡耗散（EDC）模

型结合简化机理 [10] ；对于喷雾雾化的

模拟多是基于经验模型给定初次破碎

后的液滴粒径与速度的分布 [11]，而后

采用基于球形液滴的二次破碎模型，

如 TAB[12] 和 WAVE[13]，结合经典的基

于平衡态假设的蒸发模型 [14]，对二次

雾化与蒸发过程建模。尽管现有模型

存在诸多缺陷，然而，在给定合适的边
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界条件的前提下，现有的仿真技术对

于流动分配、总压损失已能达到较高

的模拟置信度，对于出口平均温度径

向分布也能达到中等的置信度。图 2
所示为燃烧室设计阶段需要考虑的

部分关键问题以及现有模型、方法对

于这些关键问题的预测置信度示意

图。总体来说，目前对于燃烧室内部

的流动、压降、油气掺混的预测结果

较为可信。然而，对于贫燃吹熄、高

空点火与污染物排放的预测依然面

临挑战。这些挑战性问题的核心都

是对于两相燃烧过程的高保真模拟，

而作为两相燃烧最基本的物理过程，

喷雾模型与燃烧模型的构建是燃烧

室高保真数字孪生的关键。

喷雾模型方面，当前对于远离喷

嘴出口的二次雾化机理的认知较为

透彻，并在此基础上建立了一系列较

为成熟的模型。然而，对于近喷嘴出

口处发生的初始雾化的机理认识还

很欠缺，各影响因素的作用机理和规

律仍有待探索。航空发动机燃烧室

中常用的油膜雾化方式涉及的物理

过程极为复杂，包括液滴吸收、溅射、

表面脱离和边界分离等，其雾化机理

的研究尚处于起步阶段。初次雾化

对后续的二次雾化及整个雾化性能

起着决定性的作用，而目前缺乏模拟

初次雾化的有效手段，目前通常依赖

经验公式描述喷雾过程，给预测结果

引入了极大的不确定性。

燃烧模型方面，当前主要包括基

于总包反应的有限速率模型、火焰面

类模型以及输运概率密度函数类模

型 3 种模型，均存在不足之处。基于

总包反应的有限速率模型，如涡破

碎 （EBU）、加厚火焰面模型 （TFM），

由于未考虑详细反应动力学，难以准

确模拟点 / 熄火、污染物排放等问题；

火焰面类模型，如火焰面反应进度变

量 （FPV）、火焰面生成流形 （FGM）

模型，由于低维流形假设的限制，难

以准确刻画燃烧室内部强烈的湍

流 – 化学反应相互作用导致的局部

熄火、再燃等问题；输运概率密度函

数类模型，对于点 / 熄火、污染物排

放等挑战性问题的预测精度较高，但

其计算开销一般较高，难以应用于要

求快速迭代的设计阶段。综上，现有

燃烧模型面临精度与效率的挑战，难

以两者兼顾。

当然，除了喷雾模型、燃烧模型，

燃烧室的高保真孪生模型还涉及（近

壁面）湍流模型、湍流弥散模型、蒸

发模型、辐射模型等。这些模型的未

来发展方向包括发展基于大涡模拟

（LES）方法的湍流模型，解决 RANS/
URANS 方法对于强旋流、回流、非稳

态流动预测不准的问题；发展基于输

运概率密度函数 （TPDF）方法 [15]、加厚

火焰面 （ATF） 方法 [16] 的燃烧模型，增

强对于湍流 – 化学反应相互作用的捕

捉能力；发展计算量可接受的初次雾

化模型，提升现有的水平集 – 流体体

积法 （Level Set-VOF）[17]、光滑粒子法 
（SPH）[18] 等的计算效率，减轻对于初

次破碎经验公式的依赖。由此可见，

要实现燃烧室的高保真数字孪生还有

很多建模方面的难点需要突破。

2.3.2 不确定性量化技术

燃烧室的高保真数字孪生涉及

图 1 航空发动机传统的 V 型正向研发体系与基于数字孪生的全新双 V 型研发体系

Fig.1 Traditional V-shaped forward R&D system of aero-engine and new double-V-shaped R&D system based on digital twin technique

传统航空发动机正向研发体系 基于数字孪生的全新正向研发体系
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的模型众多，每个模型均包含多个参

数，而每个参数都包含着不确定性。

因此，基于数字孪生开展的性能分析

与虚拟试验必然存在不确定性，而

量化数字孪生的不确定性是量化数

字孪生预测结果置信度的前提，对于

评估数字孪生的预测结果至关重要。

在 2014 年，美国国家航空航天局 
（NASA）经过大量调研形成了一份

综合分析报告，对计算流体力学所涉

及的技术到 2030 年时的需求及能力

做了分析和预测 [19]。在这份报告中，

将不确定性量化单独作为一个条目，

详细规划了至 2030 年的关键技术节

点，足见不确定性量化的重要性。

燃烧室数字孪生的输入参数空间

包含初始、边界条件参数和模型参数，

如化学反应动力学模型的反应常数、

湍流模型、燃烧模型参数等。由此构

成的输入参数空间的维度极高。以化

学反应动力学为例，从氢气到大分子

碳氢燃料的反应机理，由数十到近千

步反应组成，而每步反应均有一定的

不确定性，导致仅在化学反应动力学

模型中就存在海量的不确定性参数。

由于参数众多且燃烧室高保真数字孪

生的计算成本高，使得燃烧室数字孪

生的不确定性量化面临由于高维输入

参数空间造成的“维度灾难”。

2.4 燃烧室数字孪生关键技术的展望

在高保真孪生模型的构建方面，

美国航空航天学会（AIAA）在 2021
年梳理了当前航空发动机整机高保

真仿真面临的重大挑战，并提出了在

2040 年达到一周内完成航空发动机

整机高保真仿真的远景目标 [20]。图

3 所示为实现这一远景目标过程中

的关键里程碑节点与面临的挑战，从

中可以看出多物理场的耦合能力，以

及更高的精度与效率是高保真孪生

模型的发展趋势。为了解决现有模

型不能兼顾精度与效率的问题，构建

高效、通用的自适应模型是发展趋势

之一。自适应燃烧模型能够根据局

部湍流 – 化学反应相互作用特性权

衡精度与效率，自适应选取局部最优

的燃烧模型。以杨天威 [21] 提出的基

于层流有限速率 – 输运概率密度函

数的自适应燃烧模型为例，在湍流 –
化学反应相互作用弱的区域，采用基

于总包机理的层流有限速率模型降

低时间开销，在湍流 – 化学反应相互

作用强的区域，采用基于详细机理的

输运概率密度函数模型保证精度。

自适应湍流模型则能够实现雷诺平

均 （RANS）与大涡模拟 （LES）方法

的联合使用，达到权衡精度与效率的

目的。以 Han 等 [22] 提出的超大涡模

拟 （VLES）为例，该模型能够根据局

部湍流尺度和计算网格尺度之间的相

对大小关系，在 RANS 与 LES 之间自

适应切换。自适应模型能够兼顾精度

与效率，代表了高保真孪生模型未来

的发展趋势。需要强调的是，此处介

绍美国的技术路线，目的是提炼其中

涉及的关键技术问题，做好相关的技

术研发与储备工作，绝不是生搬硬套。

一切的根本还是要落实技术储备。

在不确定性量化方面，为了解决

高维输入参数空间带来的“维度灾

难”问题，发展基于活性子空间降维

的不确定性量化方法是一条极具潜

力的技术路线。活性子空间方法是

通过对目标量 （QoI）梯度的偏协方

差矩阵进行特征分解，得到活跃特征

方向，构建输入参数低维子空间。利

用输入参数在低维子空间的投影得

到活跃变量，达到降低输入参数维度

图 3 航空发动机整机高保真仿真远景目标与挑战 [20]

Fig.3 Vision and challenges of high-fidelity simulation of full aero-engine[20]
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的目的。图 4（a）为基于活性子空

间方法构造低维映射的示意图。基

于活性子空间方法，Wang 等 [23–24] 提

出了连续降维方法，如图 4（b）所示。

该方法是利用零维或一维化学动力

学模型作为替代模型，首先对动力学

模型参数进行降维，对由降维后的活

性动力学参数与物理模型参数组成

的新输入空间进行再次降维，从而实

现输入参数空间的连续降维。连续

降维方法是实现燃烧室数字孪生海

量输入参数大幅降维的有效手段，是

实现燃烧室数字孪生不确定性量化

的一条具有潜力的技术路线。 
在高性能计算方面，基于高保真

数字孪生的数字化试验的计算开销

大，发展与之匹配的高性能计算能力

是未来重要的发展方向之一。在同

等算力条件下，GPU 比 CPU 具有明

显的性价比优势，而且 GPU 的运算

性能明显优于 CPU。因此，如果能

够将数字孪生中计算密集部分的工

作负载转移到 GPU，而采用 CPU 运

行其余部分，则能够大大提升计算速

度，同时降低计算成本。目前，基于

GPU 的高性能计算已经广泛应用于

分子动力学模拟、机器学习、天气预

测等领域 [25–26]，基于 GPU 的计算流

体力学仿真尚处于起步阶段 [27]。可

以预见，基于 GPU 的高性能计算方

法将成为高保真数字孪生的助推器。

在机器学习方面，深度学习技术

能够从大数据中自动寻找隐藏的特

征信息，并且可以直接处理原始形态

数据获得经验或知识，从而预测复杂

非线性系统的未来行为 [28]。经过长

足的发展，深度学习的技术拐点正在

到来，其计算效率高、适用性强的优

势正在逐步显现。其中，基于物理约

束的深度学习方法通过引入物理方程

的约束，能够使网络收敛于物理控制

方程，实现可解释的深度学习技术 [29]。

这将是深度学习方法在工程领域应

用的主要方向，发展前景巨大。基于

物理约束的深度学习方法构建面向

航空发动机的高精度、实时仿真方法

将是未来发展的重点方向之一。

3 结论

随着计算机技术、信息技术与数

据科学的进一步发展，以智能制造

为主导的数字化制造技术正在形成。

作为支撑未来物理与虚拟世界之间

虚实交融的重要手段，基于数字孪生

的设计技术将助力燃烧室跨越发展。

燃烧室的高保真数字孪生体能够预

测燃烧室的性能，评估其可靠性，并

对试验方案进行预先评估与优化，大

幅缩短燃烧室设计的时间开销，同时

降低经费开支。

在设计阶段，燃烧室数字孪生的

表现形式主要为“离线”孪生，其关键

技术是高保真孪生模型的构建技术与

不确定性量化技术。在高保真孪生模

型的构建方面，关键是解决喷雾与燃

烧的建模问题。除此之外，燃烧室的

高保真孪生模型还涉及 （近壁面）湍流

模型、湍流弥散模型、蒸发模型、辐射

模型等，要实现燃烧室的高保真数字

孪生还有很多建模方面的难点需要突

破。自适应模型能够兼顾精度与效率，

代表了高保真孪生模型未来的发展趋

势。在不确定性量化方面，关键是解

决高维输入参数空间带来的“维度灾

难”问题。连续降维方法是实现燃烧

室数字孪生海量输入参数大幅降维的

有效手段，是实现燃烧室数字孪生不

确定性量化的一条具有潜力的技术路

线。另外，基于 GPU 的高性能计算方

法和基于物理约束的深度学习方法将

成为高保真数字孪生的助推器。
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Application and Prospect of Digital Twin in Design Phase of Aero-Engine 
Combustion Chambers

REN Zhuyin, ZHOU Hua, ZHANG Jian, ZHANG Qi
(Institute for Aero Engine, Tsinghua University, Beijing 100084, China)

[ABSTRACT]  With the ever-increasing requirements for the better performance of aero-engines, and the increasing 
complexity of the aero-engine system, digital twin is becoming an important tool to support the management of the whole 
life cycle of aero-engines. Being the heart of an aero-engine, the design phase of the combustion chamber is known for its 
difficulty, as well as its high cost in time and money. The digital-twin based design process can significantly reduce the time 
and cost of the design phase of the combustion chamber by predicting its performance, evaluating its reliability, as well as 
pre-evaluating and optimizing the testing protocol. In this work, the challenges faced by aero-engine combustion chambers 
in the design phase are briefly described, a brief review and outlook on the application and key issues of digital twins in the 
design phase of aero-engine combustion chambers are provided.
Keywords: Digital twin; Aero-engine; Combustion chambers; Computational fluid dynamics; High fidelity simulations

（责编  阳光）
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叶片形状复杂、使用环境恶劣，其设计和

制造水平对航空发动机性能至关重要。新材

料、新结构的设计和使用，在保证发动机性能

和寿命的同时也带来制造上的难题。除了精

密铸锻造、特种加工、超塑成形等，增材制造技

术也越来越多地应用到叶片制造中。
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航空发动机叶片脉动分步精密电解加工
方法研究*
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[ 摘要 ]　电解加工在欧美航空发动机叶片或整体叶盘等核心部件的高效、精密制造中起到了重要作用。传统叶片

电解加工模式中，叶盆工具电极和叶背工具电极相向运动，同时加工出叶型和进排气边轮廓，此时叶型精度易保证

而进排气边精度低。提出了叶片脉动分步精密电解加工方法，旨在进一步提高叶身型面精度的同时提升进排气边

轮廓精度。叶片电解加工分为两个不同的阶段，首先通过脉动态变参数模式进行叶身型面精密电解加工，其次利用

微量脉冲电解模式进行进排气边的切向电解加工。阐述了脉动态变参数加工方法和进排气边微量脉冲切向加工

方法在成型机理和工艺试验等方面的研究，并针对传统径向流场中存在被动分流的问题，提出了主动分流式径向

流场。试验结果表明，提出的精密电解加工方法表现出很好的工艺效果，叶盆型面和叶背型面的轮廓度加工误差

分别为 –0.013~0.025 mm 和 –0.003~0.030 mm，进气边轮廓度加工误差为– 0.034~0.041 mm，排气边轮廓度加工误差

为– 0.038~0.034 mm，叶盆型面和叶背型面的表面粗糙度分别为 Ra 0.333 μm 和 Ra 0.287 μm。提出的方法为实现航空

发动机叶片的高精度制造提供了新的解决途径，并可用于其他复杂型面类部件的电解加工。

关键词：电解加工（ECM）；分步式加工；脉动态；微量脉冲；叶片；整体叶盘；航空发动机
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  教授，博士生导师，长期从事特种

加工技术的研究与教学工作，入选中组

部“万人计划”领军人才。

学溶解原理，借助于成型的工具电

极，将工件按照一定的形状和尺寸加

工成形的一种非常规加工方法 [6]，具

有许多独特的优点，例如可加工性与

工件材料力学性能无关、无工具损

耗、无重铸层、少无加工力、生产效率

高、可批量生产等。由于这些特点，

电解加工在航空强国受到普遍重视。

如德国 MTU、英国罗·罗公司和美国

Teleflex·Aerospace 公司都将电解加

工作为叶片、整体叶盘、机匣等关键

部件的首选制造技术 [7]。

随着航空发动机的持续发展和

不断改型升级，航空发动机叶片、整

航空发动机是飞机的“心脏”，被

誉为现代工业“皇冠上的明珠”[1–2]。

发动机中存在大量叶片、整体叶盘、

扩压器等复杂结构，其型面扭曲、叶

身超薄、进排气边缘曲率变化剧烈，

且材料多为镍基高温合金、钛合金等

难切削材料，加之其制造精度和表面

质量要求极高，这些特点给制造带来

巨大挑战。使用传统切削方法加工

此类零部件时常常存在问题，如加工

应力、微裂纹和刀具磨损等 [3–5]。此

外，整体叶盘叶栅通道窄、开敞性差

等因素也制约了传统切削方法的效

率和经济性。电解加工是基于电化



432022年第65卷第17期·航空制造技术

叶片高精度制造High-Precision Manufacturing of Aero-Engine Blades

体叶盘等关键零部件的精度要求日

益提高，给电解加工技术带来了挑

战。制约宏观电解加工精度提升主

要有两点原因： （1）加工间隙中各类

产物沿电解液流程积累，影响了间

隙内电场、流场和电化学场的分布； 
（2）无法准确地描述间隙内电导率

的变化规律，不能准确计算和预测极

间间隙分布，制约了工具形状的精确

设计。近年来，许多学者在这两方

面开展了研究工作，例如，采用工具

电极辅以周期性振动的电解加工模

式，使加工间隙交替扩大和缩小，以

强化加工间隙内各类产物的输运，改

善电解液的流动状态和电导率分布。

Schaarschmidt 等 [8] 建立了振动进给

电解加工的多物理场模型，预测了

工件最终加工的形状轮廓。Liu[9] 和

Fang[10] 等在电解加工中引入工具电极

振动强化了电解质更新及电解产物的

输运。此外，高频脉冲电源替代直流

电源强化了电解产物的更新，改善了

电化学溶解定域性。Volgin 等 [11] 分

析了脉冲开启和脉冲关闭时间对超短

脉冲电解加工的影响，建立了双电层

充电时间的近似解析模型。Lyubimov
等 [12] 研究表明，使用脉冲电流可以减

小加工间隙，提高加工精度。在叶片

或整体叶盘电解加工技术上，国内外

开展了大量的研究，如 Demirtas[13] 和

Paczkowski[14] 等提出了一种高曲率

自由曲面电解加工阴极轮廓的数学

模型，求解工具阴极设计轮廓。国内

有南京航空航天大学、中国航空制造

技术研究院、沈阳黎明航空发动机集

团有限责任公司等长期进行系统的

研究。南京航空航天大学朱荻等 [15]

开展了整体叶盘、叶片和机匣的脉动

态电解加工，有效提升了整体叶盘的

电解加工精度和加工稳定性，取得了

实质性的突破。Wang 等 [16] 开展了

钛铝叶片的电解加工研究，解决了钛

铝叶片电解加工表面的缺陷，表面质

量得到明显改善。张晓博 [17]、Lei[18] 

等开展了叶型弯扭、通道狭小的整体

叶盘薄壁叶片的旋转偏移套料电解

加工，余量差显著减小。Wang 等 [19]

提出了工具阴极和工件协同旋转进

给方法，提升了整体叶盘叶栅通道

电解预加工的余量均匀性。此外，中

国航空制造技术研究院针对航空发

动机整流器开展了精密振动电解加

工研究，优化了工艺参数，加工出的

叶型轮廓度误差可达 – 0.023~0.025 
mm，表面粗糙度达到 Ra 0.55 μm[20]。

沈阳黎明航空发动机集团有限责任

公司开展了精密电解套料阴极设计

与优化研究，解决了套料电解加工中

流场不均等问题 [21]。

目前，在整体叶盘或叶片精密电

解加工中，叶盆工具电极和叶背工具

电极分别沿着最优进给方向相向进

给，同时加工出叶身型面以及进排气

边。此时叶身型面法线方向与工具

电极进给方向夹角通常小于 45°，为
端面加工，叶型精度可得到较好保

证，然而进排气边的法线方向与工具

电极进给方向夹角接近 90°，为侧向

加工，轮廓精度很难精确控制。为了

进一步提升复杂叶片型面电解加工

精度，同时保证和提升进排气边特殊

区域的加工精度，本文提出了脉动分

步精密电解加工方法。在叶片电解

加工过程中，先采用脉动态变参数模

式进行叶身型面精密电解加工，然后

采用微量脉冲切向电解加工模式进

行进排气边加工，有效实现了叶片全

轮廓高精度电解加工。

1 脉动分步精密电解加工方法

为了提高叶片全轮廓加工精度，

提出了脉动分步精密电解加工方法，

原理如图 1 所示。在叶片电解加工

过程中，先采用脉动态变参数模式进

行叶身型面精密电解加工，并在进排

气边保留一定加工余量，随后采用微

量脉冲切向电解加工模式进行进排

气边加工。在叶身型面脉动态变参

数加工过程中，叶盆工具电极和叶背

工具电极分别面向叶片毛坯沿最优

进给方向做匀速进给运动 + 周期性

往复振动运动，在振动周期内，当加

工间隙达到最小值附近时进行通电

加工，其余时刻断电，使间隙内的溶

液获得彻底更新。在进排气边切向

电解加工过程中，首先将叶片不同截

面轮廓投影到同一平面上，在截面轮

廓中绘制若干内切圆，然后将所有内

切圆圆心从进气边到排气边依次连

接构成中弧线，在中弧线与进气边、

排气边交点处向轮廓外侧做中弧线

切线，取该切线方向作为中弧线矢

量方向。定义进排气边工具电极最

优进给方向为最大中弧线矢量方向

vuper 和最小中弧线矢量方向 vlower 的

角平分线。进气边工具电极和排气

边工具电极分别沿最优进给方向进

给，通过微量脉冲电解加工模式完成

叶片进排气边加工。

2 叶身型面脉动态变参数
  电解加工模式

脉动分步精密电解加工方法

中，首先利用脉动态变参数电解加

工模式进行叶身型面加工，其原理

如图 2 所示。脉动态，是指在匀速

进给的工具电极上叠加一个频率数

为 10 Hz 的微幅振动，当工具电极

与阳极工件之间的加工间隙达到最

小值附近时施加微量脉冲电流，进

行电解加工，其余时刻断电使得间

隙内的溶液获得彻底更新。其优势

在于阳极溶解始终发生在间隙最小

值附近，可获得更高的加工精度。

其次，在极短暂的加工周期内加工

产物积累少，加工产物在脉动周期

的间歇期间足以“重新清零”，提高

了加工状态的一致性，并使得微小

间隙得以实现。所谓变参数，是指

在提升精度的同时，为了兼顾加工

效率和稳定性，将工艺过程分为预

成型阶段和小间隙精密成型阶段两

个不同阶段。在预成型阶段，采用

超长脉冲电流匹配大振幅来均匀叶

片毛坯的余量分布，并确保加工的
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高效率。在小间隙精密成型阶段，

则采用超短脉冲电流匹配微振幅，

实现叶身型面的小间隙精密电解加

工，得到更为精确的叶身型面。

在叶身型面脉动态变参数电解

加工过程中，电解液流场状态会随着

叶盆工具电极和叶背工具电极的振

动进给而产生变化。为了解决传统

径向流动模式下电解液存在被动分

流的弊端，提出了一种主动分流式径

向流场模式。主动分流，是指电解液

从叶尖被主动分成两股液流，使流入

叶盆和叶背的电解液流量得以主动

控制，如图 3 所示。根据叶尖轮廓中

弧线设计了分流装置，分流装置呈楔

形状，其前端厚度和最终叶片的厚度

一致。此外，根据叶盆截面线和叶背

截面线设计电解液导流装置，引导电

解液有序流入加工区域，导流装置可

以与工具电极同步振动进给。该流

场模式的最大优势为在叶片最终成

型阶段电解液与叶尖之间的碰撞被

有效消除，有效解决了叶片尖端被动

分离电解液和流量分布不均匀的问

题，提高了加工稳定性。

针对电解液主动分流式径向流

动模式开展了流场仿真研究。电解

液入口和出液口背压分别为 0.95 
MPa 和 0.15 MPa。图 4（a）为加工

图 1 脉动分步精密电解加工方法

Fig.1 Pulsant stepwise precision electrochemical machining
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图 2 叶身型面脉动态变参数电解加工

Fig.2 Pulsant dynamic variable parameter electrochemical machining of blade profile
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区的压力云图，可以看出，压力损失

沿电解液入口到出口的流动方向逐

渐增加。整个流场模式没有负压，这

有利于促进电解液的有序流动，提高
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叶身型面加工的稳定性。研究已表

明，加工区流道无负压时，电解加工

更稳定 [22]。图 4（b）为加工区的速

度云图，加工区域相对于非加工区域

具有较高的流速，以满足叶身型面高

加工精度的要求。叶盆和叶背加工

区域的速度分布如图 4（c）所示，可

以看出，电解液流入叶盆和叶背的速

度大于 15.5 m/s。根据 Wang 等 [23] 的

研究，电解加工中电解液的流速范围

一般为 10~60 m/s。因此，该模型下电

解液的流速足以快速冲走加工区域

中的电解产物、气泡和焦耳热，满足

叶片电解加工对电解液流速的需求。

以航空发动机镍基高温合金

（GH4169）叶片为对象，采用电解液

主动分流式径向流动模式进行叶身

型面脉动态变参数电解加工工艺试

图 4 主动分流式径向流场仿真结果 
Fig.4 Simulation results of active diversion radial flow field

（c）加工区流速分布（a）压力云图
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图 5 叶身型面两步变参数脉动态电解加工策略示意图

Fig.5 Schematic diagram of two-step pulsant dynamic variable parameter electrochemical 
machining of blade profile

叶身型面脉动态两步变参数电解加工策略

第1步

预成型阶段实现叶身
毛坯的大余量去除

小间隙精密成型阶段实现
叶身型面的高精度成型

第2步

验。叶身型面脉动态变参数电解加

工采用两步变参数电解加工策略，分

别为预成型阶段和小间隙精密成型阶

段，如图 5 所示。在第 1 步预成型阶

段中，采用占空比 5/12、振动幅度 0.4 
mm 和进给速度 0.12 mm/min 的大参

数进行脉动态电解加工，实现叶身毛

坯的大余量去除和叶身型面预成型，

保证加工的稳定性和高效率；在第 2

步小间隙精密成型阶段中，采用占空

比 1/12、振动幅度 0.2 mm 和进给速

度 0.05 mm/min 的小参数进行脉动

态电解加工，实现叶身型面的高精度

成型。这两个加工步骤是连续进行

的，即在第 1 步结束后只需自动调整

部分参数，即可开始第 2 步加工。详

细试验参数如表 1 所示。

图 6 为使用脉动态两步变参数

图 3 传统径向流场与主动分流式径向流场对比 
Fig.3 Comparison of traditional radial flow field and active diversion radial flow field
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表 1 脉动分步精密电解加工参数

Table 1 Pulsant stepwise precision electrochemical machining parameters

试验参数 预成型阶段 小间隙精密成型阶段

电解液 20% NaNO3 20% NaNO3

电解液温度/℃ 30±0.3 30±0.3

电解液压力/MPa 0.95 0.95

加工电压/V 20 20

工具阴极振动频率/Hz 10 10

占空比/% 5/12 1/12

工具阴极振动幅度/mm 0.4 0.2

进给速度/（mm·min–1） 0.12 0.05

图 6 电解加工叶片实物和表面粗糙度结果  
Fig.6 Electrochemical machining blades sample and surface roughness results
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电解加工制造的叶片样品。可以看

出，叶片表面非常光滑，没有流痕和

短路烧伤等加工缺陷。为了更准确

地表征叶身型面的表面质量和加工

精度，从叶根到叶尖依次在叶盆型面

和叶背型面上选取了 5 条测量线 （测

量线 1、 测量线 2、 测量线 3、 测量线

4 和 测量线 5），该测量线与叶片底

座的高度位置尺寸分别为 32 mm、38 
mm、44 mm、50 mm、56 mm。经表面

粗糙度仪检测获得了叶身型面测量

线处的表面粗糙度，可以看出叶盆

型面的表面粗糙度为 Ra 0.333~0.362 
μm，叶 背 型 面 的 表 面 粗 糙 度 为

Ra 0.287~0.358 μm。此外，采用等距

采样的测量方法，从排气边到进气边

方向，依次对叶盆型面和叶背型面测

量线处的轮廓偏差进行测量，型面

采样距离为 30 mm，经三坐标测量

机检测获得了叶身型面的误差分布。

可以看出，叶盆型面的轮廓度误差

为 – 0.013~0.025 mm，叶背型面的轮

廓度误差为 – 0.003~0.030 mm，其具

体的误差分布如图 7 所示。综上所

述，采用脉动态两步变参数电解加工

模式制造的叶片具有较高的表面质

量和叶型轮廓精度。

3 叶片进排气边微量脉冲切向
  电解加工方法

叶身型面加工完毕后，进排气边

留有一定的余量，此时采用微量脉冲

切向电解加工方法进行进排气边的

加工。该方法是工具电极沿切向进

给，以间歇式微量电流模式进行周期

断续的电化学溶解，如图 8 所示。它

利用脉间的断电间歇去极化、散热，

使间隙内的电化学特性、流场、电场

分布恢复起始状态。在加工过程中，

进气边工具电极和排气边工具电极

分别沿中弧线端部的角平均线向进

气边 / 排气边进给，电解液流动方式

采用从进排气边一侧流入，翻过进排

气边流至另一侧的侧流式流场方式。

加工过程中脉宽通电加工时间尽量

短暂，避免造成产物的显著积累；脉

间断电时间适当延长，使得间隙内的

电解产物在脉冲间歇期间能够及时

排出。该方法最大的优势有 3 点：一

是可实现小间隙加工，提高工件加工

精度；二是进排气边在其加工过程
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表 2 微量脉冲切向电解加工参数

Table 2 Tangential feeding electrochemical 
machining parameters with micro energy pulse

试验参数 数值

电解液 20 % NaNO3

电解液温度/℃ 30±0.3

电解液压力/MPa 0.3

加工电压/V 20

加工频率/Hz 5000

占空比/% 20

进给速度/（mm·min–1） 0.25

初始加工间隙/mm 0.3图 7 电解加工叶片的轮廓精度 
Fig.7 Contour accuracy of electrochemical machined blade
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图 8 进排气边微量脉冲切向电解加工

Fig.8 Sketch of tangential feeding electrochemical machining with micro energy pulse
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中始终处于法向溶解状态，且进排气

边附近不存在开口电场和开口流场；

三是由于电解液流程极短，可大大降

低产物、气泡以及温度变化对加工过

程的影响，提升加工的稳定性和加工

精度。

以航空发动机镍基高温合金

（GH4169）叶片为对象，开展了叶片

进排气边微量脉冲切向电解加工试

验研究，试验参数如表 2 所示。

整个进排气边微量脉冲切向电

解加工过程稳定，无火花放电以及

短路等不良现象。加工完成后获得

了理想的进排气边轮廓，如图 9 所

图 9 带有进排气边结构的完整叶片

Fig.9 Machining results of the complete 
blade with leading and trailing edges
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示。采用等距采样的测量方法，从

叶盆侧翻过进排气边到叶背侧方

向，依次对进气边和排气边测量线

2 处的加工圆弧进行测量，圆弧采

样距离为 0.2 mm，经三坐标测量机

检测获得了叶片进排气边的误差分

布。可以看出，进气边轮廓度误差

为 – 0.034~0.041 mm，排气边轮廓度

误差为 – 0.038~0.034 mm。同时，在

测量线 2 位置切割叶片后，使用数字

显微镜观察进排气边轮廓的横截面，

可以看出叶片进排气边圆弧平滑，未

出现尖锐、平钝或者偏头等形状突变

现象。
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4 结论

（1）本文提出了叶片脉动分步

精密电解加工方法，可用于航空发动

机复杂型面叶片 / 整体叶盘的精密

电解加工，有效提升了叶型全轮廓的

加工精度。

（2）针对叶身型面加工提出了脉

动态变参数电解加工策略，进一步提升

了叶片表面的轮廓精度和表面质量。结

果表明，叶盆型面和叶背型面的表面粗

糙度分别为Ra 0.333 μm 和 Ra 0.287 μm，

轮廓度加工误差分别为 – 0.013~0.025 
mm 和 – 0.003~0.030 mm。

（3）针对进排气边加工提出了

一种微量脉冲切向电解加工方法，

进一步提升了叶片进排气边加工精

度。结果表明，进气边轮廓度误差

为 – 0.034~0.041 mm，排气边轮廓度

误差为 – 0.038~0.034 mm。

（4）提出了一种电解液主动分

流式径向流动模式，有效消除了传统

径向流动模式中被动分流与流量分

布不均的问题，进一步提升了叶身型

面脉动态变参数电解加工的稳定性。
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整体式氧化钙基陶瓷铸型在涡轮叶片精铸中的
应用前景*
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[ 摘要 ]　涡轮叶片作为航空发动机的第一关键部件，其制造能力已成为衡量一个国家制造水平的重要标志。陶瓷铸

型制备是叶片制造的关键环节，铸型材料和制备工艺对叶片制造质量具有直接影响。基于光固化 3D 打印技术的型

芯 /型壳一体化陶瓷铸型制造技术为复杂空心涡轮叶片的快速制造提供了一种新的工艺方法。CaO具有使用温度高、

高温化学稳定性好、热膨胀系数与高温合金相近，且易脱除、价格低廉等优点，是一种理想的铸型材料。分析了氧化

钙基陶瓷铸型在涡轮叶片精铸中的优势与存在的问题，介绍了整体式氧化钙基陶瓷铸型制备的研究进展，并探讨了

整体式氧化钙基陶瓷铸型在涡轮叶片精铸中的应用前景。

关键词：光固化；涡轮叶片；整体式；CaO；陶瓷铸型
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  助理教授，博士，研究方向为增材

制造（3D 打印）理论和技术、航空发动

机 / 燃气轮机关键零部件高性能先进

制造技术。

制造技术，结合光固化 3D 打印技术

和凝胶注模技术，以光固化树脂原

型替代了传统模具，实现了涡轮叶

片陶瓷铸型的整体式制造，不仅显

著提升了复杂叶片的制造能力，减

少了叶片制造工艺步骤，降低了制

造对叶片设计的限制，而且具有无模

化、周期短、成本低、工艺反应快等优

点，在小批量涡轮叶片的生产以及测

试件、修复件的快速制造中具有显著

的优势 [5–7]。

当前涡轮叶片陶瓷铸型主要采用

氧化硅和氧化铝作为铸型基体材料。

硅基铸型使用温度一般为 1450 ~1500 
℃，当使用温度超过 1500 ℃时，铸型

的化学稳定性和高温抗蠕变性显著

下降，易与高温合金中的某些活泼元

涡轮叶片作为航空发动机的第

一关键部件，因其工作在温度高、应

力复杂、环境恶劣的部位，且制造工

艺极其复杂，被誉为“皇冠上的明

珠”[1–2]。目前国内外涡轮叶片主要

采用精密铸造工艺制造，因而陶瓷铸

型的制备成为制造涡轮叶片的关键

环节。传统熔模铸造工艺制造涡轮

叶片的主要步骤包括型芯模具的设

计与制造、压制型芯、蜡模模具的设

计与制造、装配组蜡、挂浆制壳、脱

蜡、焙烧、浇铸叶片、脱芯等环节，该

工艺在大批量生产涡轮叶片方面具

有成形精度高、尺寸稳定等优点，但

是也存在周期长、成本高、工艺反应

慢等问题 [3–4]。基于光固化 3D 打印

技术的型芯 / 型壳一体化陶瓷铸型
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素（如 Ti、Mg、Al、Hf、Nb 等）发生化

学反应，同时型芯会发生严重变形，

因此硅基铸型能够用于等轴晶和定

向晶叶片的浇铸，但是难以满足更高

浇铸温度的单晶叶片的铸造要求 [8]。

铝基陶瓷铸型在烧结和铸造过程中

结构稳定，不发生晶型转变，热膨胀

系数低，热化学稳定性良好，故相比

硅基铸型，铝基铸型的化学稳定性、

高温强度与抗蠕变性能更好 [9]，但是

铝基型芯脱除异常困难，需要经过碱

液反复蒸煮才能脱除，且脱芯周期

长，对金属叶片的腐蚀很大，严重影

响了金属叶片的表面质量 [10]。因此，

研制出一种既能满足单晶涡轮叶片

高温铸造要求，又可以快速脱除的陶

瓷铸型材料及其制备技术具有重要

的工程应用价值。

相比于其他氧化物陶瓷材料，

CaO 耐热温限高且高温化学稳定性

好，具有很高的使用温度和优异的高

温化学稳定性，易于获取、价格低廉，

且极易脱除，是一种高温热端部件精

密铸造型芯和铸型的理想材料，近年

来受到了广泛的关注 [11–14]。但是由

于 CaO 极易吸潮水化，导致氧化钙

基陶瓷铸型的制备无论是材料设计

还是制造工艺都非常复杂，严重制约

了氧化钙基陶瓷铸型的大规模应用

和推广[15]。本文分析了氧化钙基陶

瓷铸型在涡轮叶片精密铸造中存在

的优势与问题，介绍了西安交通大学

研究团队在整体式氧化钙基陶瓷铸

型制备方面的研究工作，并对整体式

氧化钙基陶瓷铸型在涡轮叶片精铸

中的应用前景进行了探讨。

1 氧化钙基陶瓷铸型的特点

1.1 CaO 材料特性

CaO 的熔点为 2572 ℃，沸点为

2850 ℃，高温饱和蒸气压比其他碱

性氧化物低，工业上常用的氧化物

陶瓷材料熔点及其使用温度见表 1。
氧化物陶瓷材料的生成自由能与温

度的关系如图 1 所示，氧化物陶瓷材

料与镍基高温合金热膨胀系数对照

关系如图 2 所示。由表 1、图 1 和图

2 可知，CaO 不仅能承受很高的使用

温度，还具有很多其他优异的性能，

如高温化学稳定性极好，不与合金中

活泼元素反应；热膨胀系数与高温

合金相近；金属液凝固时，氧化钙铸

型能与金属接近同步收缩，避免凝固

过程中铸型出现应力胀裂 [16]。此外，

CaO 易与水反应，极易脱除，不会对

铸件造成任何损伤。因此，CaO 是

一种非常适合于制备陶瓷铸型的氧

化物材料。

在 20 世纪 50~60 年代出现过

石灰质耐火材料的研究热潮，德国、

波兰、日本等国家对石灰质耐火材料

做了大量深入的研究，70 年代初期，

石灰质耐火制品已开始工业化试验

及应用 [17–18]。但是由于具有易水化

的特点，氧化钙基陶瓷的制备和保存

工艺非常困难，制约了氧化钙基陶瓷

材料的生产应用，致使后续一段时间

表 1 常用氧化物陶瓷材料的熔点及使用温度

Table 1 Melting point and service temperature of common oxide ceramic materials

参数 SiO2 Al2O3 BeO ZrO2 MgO CaO

熔点/℃ 1650 2050 2550 2680 2800 2850

使用温度/℃ 1500 1600 1750 1900 2000 2100

图 1 氧化物的生成自由能与温度的关系

Fig.1 Relationship between free energy of oxides formation and temperature
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图 2 不同氧化物与镍基高温合金的热膨胀系数

Fig.2 Thermal expansion coefficients of different oxides and nickel-based superalloys
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内鲜有对氧化钙基耐火材料的报道。

近年来随着钛合金和钛铝合金精密

铸造技术的发展需要，氧化钙基陶瓷

铸型又成为一个研究热点。

1.2 氧化钙基陶瓷铸型在精密铸造

   中的应用

CaO 具有优异的高温化学稳定

性，因而起初氧化钙铸型大多被用于

钛合金的铸造。日本东北大学金属

材料研究所佐藤敬等 [19] 用氧化钙粉

末混合氯化钙乙醇溶液压制成型，在

950 ℃条件下保温 3 h 烧结，制得了

氧化钙铸型，并铸造得到了质量优良

的钛合金铸件。三井造船株式会社

Degawa 等 [20] 使用氧化钙铸型成功

铸造出了钛合金零部件，其总氧含量

低，且在铸件表面没有检测到 Ca 元

素的存在，但是该研究也指出在应用

CaO 时要严格控制杂质含量和氧化

钙粉体的烧结状态。美国 Honeywell
公司 Lasalle 等 [21] 发明了一种用于

钛合金熔模精密铸造的氧化钙面层

浆料，采用碳酸钙和水基黏结剂为

原料配制成涂料，涂挂在蜡模或模

具表面，脱蜡之后铸型经高温 1000 
℃焙烧，可直接转化为 CaO，并在

700~800 ℃温度条件下浇铸出了质

量良好的钛合金铸件。北京航空航

天大学 Zhou 等 [14] 提出了一种钛合

金铸造用氧化钙基陶瓷型芯及其制

备方法，其主要过程是将二氧化锆、

氧化钇、氧化钍和 CaO 的混合粉料

与油酸、石蜡、蜂蜡搅拌混合后，注射

成型氧化钙基陶瓷型芯，该型芯与熔

融钛不易发生反应，且具有耐高温、

易脱芯、成本低等优点。上述方法主

要是针对钛合金零件的铸造，由于钛

合金与高温合金的铸造工艺差异比

较大，所以这些方法制备的氧化钙铸

型并不完全适用于高温合金叶片的

铸造。

美国联合航空公司 Hulse[16] 发

明了一种用水溶性氧化钙陶瓷型芯

铸造镍基高温合金的方法，拟解决脱

芯困难的问题。该方法采用热压 10 

μm 氧化钙粉体直接成形氧化钙基

陶瓷型芯，其中 CaO 的质量分数在

50% 以上，并且可以通过添加适量

MgO、ZrO2、Al2O3、SrO 和 BaO 来

控制陶瓷型芯的水溶速率。华中科

技大学 Liu 等 [12] 以 Ca（OH）2 为原

料，利用环氧树脂作为黏结剂制备了

一种固相体积分数 48% 的水基陶瓷

浆料，采用凝胶注模技术制备了一种

可水解的氧化钙基陶瓷型芯，但是该

型芯在 1300 ℃烧结后线性收缩率过

大，达到 11.31%，无法满足精密铸造

的精度要求。

尽管氧化钙陶瓷铸型在精密铸

造领域已经有不少研究工作，但是

真正将氧化钙铸型应用于生产的却

很少，相关信息显示，目前将氧化钙

陶瓷铸型用于生产的仅有日本两家

工厂 [22–24]，但是并无正式的科技文

献报道。

1.3 氧化钙基陶瓷铸型存在的问题

从优异的耐火度和丰富的资源

角度出发，研究人员一直试图将氧化

钙耐火材料大量地应用于生产，但至

今都未能成功，其原因归结起来主要

有 3 个方面：首先，CaO 需要很高的

烧结温度，纯 CaO 需要 1900 ℃烧结

才能获得所必需的致密度和力学性

能；其次，CaO 极易与水、水蒸气和

潮湿的空气作用发生水化，形成消石

灰，丧失使用功能；最后，CaO 易与

酸性氧化物发生反应，生成软化温度

低于耐火度下限的化合物，例如，与

SiO2 生成 CaSiO3 （熔点为 1540 ℃），

与 Al2O3 生成 12CaO · 7Al2O3 （熔点

为 1392 ℃）。这其中阻碍氧化钙陶

瓷制品应用最致命的缺陷就是易水

化的问题，可见提高氧化钙基陶瓷的

抗水化性对其实际的工程应用至关

重要。

为了克服氧化钙陶瓷的易水化

缺点，国内外的学者也做了大量的研

究，并深入分析了氧化钙陶瓷的水化

机理。Li 等 [15] 研究表明，CaO 的水

化速率并不是恒定的，而是随着时间

的推移不断改变，图 3 为致密氧化

钙在潮湿空气中的水化示意图。Li
等 [15] 认为 CaO 的水化分为 3 个阶

段：第 1 阶段，水分子直接与表层发

生反应，生成 Ca（OH）2 附着在 CaO
周围，此阶段材料的体积密度是影响

水化性能的主要因素；第 2 阶段，伴

随着外层水化反应的进行，水分子通

过 Ca（OH）2 之间的缝隙进入里层，与

里层 CaO 反应生成少量 Ca（OH）2，

此时材料的密实度与晶粒的大小将

成为影响材料抗水性能的主要因素；

第 3 阶段，由于内外表面生成大量的

Ca（OH）2 会发生膨胀，体积变大，从

CaO 表层脱落，露出里层新的 CaO，

从而使得反应又重复第 1 阶段，如此

循环进行。

武汉理工大学陶志南 [25] 研究了

CaO 与水蒸气和液态水的水化反应

自由能的变化，认为 CaO 在水蒸气和

液态水中的水化程度取决于温度的

变化。CaO 具有 NaCl 型晶体结构，

立方晶系，面心立方点阵，自由能较

大，具有很强的化学活性。根据 CaO
的水化反应：

CaO （s） + H2O （g） → Ca （OH）2 （s）
ΔG0

T= – 109.35 + 0.4T （1）

图 3 CaO 在潮湿空气中的水化示意图 [15] 

Fig.3 Schematic diagram of the hydration of CaO in humid air[15]

水蒸气

裂纹

CaO

Ca(OH)2
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CaO （s） + H2O （l） → Ca （OH）2 （s）
ΔG0

T= – 70.00 + 0.05T （2）
根据上述两个自由能计算公式

可以得出，在 T < 120 ℃时，CaO 在水

蒸气中更容易水化；在 T > 120 ℃时，

CaO 与液态水更容易发生水化，水化

温度延伸到 1150 ℃。

印度中央玻璃与陶瓷研究所

Bhattacharya等 [26] 研究了氧化钙晶粒

尺寸对其水化增重率的影响，发现随

着晶粒尺寸的增加，其水化率降低。

原因是晶粒越大，晶界面积和表面自

由能就越小，晶粒越稳定，水化活性

越低；氧化钙颗粒尺寸越小，其比表

面越大，与水接触的表面积越大，水

化越严重。同时孔隙率越高，水蒸气

越容易进入到氧化钙陶瓷的内部，越

容易产生水化。

因此，通过材料设计和烧结工艺

的优化，促进氧化钙晶粒发育，增加

晶粒尺寸，提高氧化钙陶瓷的烧结致

密度并形成少量的抗水化增强相，可

有效提高氧化钙陶瓷制品的抗水化

性，进而可应用于高温合金涡轮叶片

的精密铸造。

2 整体式氧化钙基陶瓷铸型
  的制备

2.1 制备工艺

西安交通大学机械制造系统工

程国家重点实验室研究团队在利用

整体式氧化钙基陶瓷铸型完成涡轮

叶片的精密铸造方面展开了相关研

究，并取得了一定的进展和成果。

本课题组提出的基于光固化快

速成形技术的型芯 / 型壳一体化陶

瓷铸型的制造方法为解决这一制造

难题提供了新途径 [3–7]。如图 4 所示，

该方法的工艺流程主要有以下 4 步。

（1）空心涡轮叶片整体式树脂

原型模具的 CAD 设计及光固化快速

制备。

（2）制备高固相低黏度的非水

基氧化钙陶瓷浆料，注入树脂原型

模具中。待陶瓷浆料原位固化后，

即可获得整体式陶瓷铸型湿坯。

（3）对陶瓷铸型进行包埋干燥、

真空脱脂、终烧结等操作，最终得到

空心涡轮叶片整体式陶瓷铸型。 
（4）向陶瓷铸型中浇注高温合

金液，待铸件凝固后脱除陶瓷型芯，

得到空心涡轮叶片。

2.2 材料设计

由于氧化钙粉末极易水化，因此

在采用凝胶注模工艺成型整体式氧

化钙基陶瓷铸型的过程中，粉体的预

处理工艺至关重要。采用凝胶注模

成型工艺制备氧化钙基陶瓷铸型，获

得均匀稳定分散的高固相、低黏度浆

料至关重要，研究表明，陶瓷粉体的

表面性状对浆料的流变特性具有重

要的影响 [27]。本研究采用的氧化钙

粉体原料为普通工业级氧化钙粉末，

其表面性状很难满足凝胶注模成型

工艺中浆料的制备要求，因此需对粉

体进行表面预处理，改善其表面性

状，以获得符合凝胶注模工艺要求的

粉体。目前，常用的陶瓷粉体预处理

方法主要包括对粉体表面的水洗、酸

洗、碱洗、包覆以及煅烧等，但由于

CaO 是一种极易水解和强碱性的物

质，因此水洗、酸洗、碱洗的方法均不

适用于对其进行预处理。 
煅烧是一种方便简捷的陶瓷粉

体预处理方法，将氧化钙粉体在大气

气氛中升温至 1200 ℃，保温 2 h 进

行煅烧，为了提高处理后氧化钙粉末

的抗水化性，在煅烧时加入质量分数

2% 的 ZrO2，ZrO2和CaO 反应生成少

量 CaZrO3 并均匀弥散在粉体中，以

提高氧化钙粉体的抗水化性。煅烧

后的粉体会产生团聚现象，因此粉

体需经破碎、球磨 （300 rad/min，30 
min）和过筛处理 （160目），最终得到

煅烧预处理后的粉体。对未经煅烧

处理的粉体和煅烧处理后的氧化钙

粉体进行 XRD 物相检测，其结果如

图 5 所示。采用恒温恒湿法对煅烧

前后氧化钙粉体的抗水化性能测试，

其结果如图 6 所示。

由图 5 和 6 可以看出，在添加质

量分数 2% 的 ZrO2 煅烧后的粉体中

有少量 CaZrO3出现，且相较于未进

行煅烧处理的氧化钙粉体，其水化增

重率出现大幅度下降；在温度 20 ℃、

湿度 50% 的环境中，经过 8 d 静置测

试后其水化增重率仅为 2.26%，而未

经处理的氧化钙粉体在同样条件下，

其水化增重率达到了 17.38%。说明

添加少量 ZrO2进行 1200 ℃煅烧处

理后的粉体可以有效降低氧化钙粉

体在空气中的水化速率，提高粉体在

空气中的抗水化性。

图 4 涡轮叶片型芯 / 型壳一体化制备工艺

Fig.4 Manufacturing process of hollow turbine blade using core/shell integral ceramic mold

CAD mold

SLA mold

Non-aqueous
ceramic slurry

SLA fabrication Gelcasting Drying

Metal parts Casting Sintering Pre-sintering
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2.3 整体式氧化钙基陶瓷铸型制备

采用煅烧处理后的氧化钙粉体

作为原料，叔丁醇 （TBA）为溶剂，

N, N' –二 甲 基 丙 烯 酰 胺 （DMAA）

为单体，N, N' – 亚甲基双丙烯酰胺

（MBAM）为交联剂，聚乙烯吡咯烷

酮 （PVP K30）为分散剂，经搅拌、球

磨后，配制出固相体积分数为 55%
的氧化钙基陶瓷浆料，测得其表观黏

度为 836 mPa·s，满足凝胶注模浆料

黏度要求。经真空除气后，向上述

浆料中加入适量引发剂过氧化苯甲

酰 （BPO） 和催化剂 N, N' – 二甲基苯

胺，采用负压吸注工艺[5]，将其注入

光固化 3D 打印的涡轮叶片树脂模

具中，待浆料固化完成后即可得到整

体式氧化钙基陶瓷铸型素坯，对素坯

的充型情况采用工业 CT 检测后发

现，涡轮叶片铸型的型壳与型芯均充

型完整，在易出现充型缺陷的型芯 U
形梁部位和排气边部位均充型完整，

未出现充型缺陷，如图 7 所示。

2.4 整体式氧化钙基陶瓷铸型制备

   过程中的挑战

虽然目前在整体式氧化钙基陶

瓷铸型的制备过程中取得了一些研

究进展，能够采用光固化 3D 打印技

术和凝胶注模成形技术有效成形出

涡轮叶片氧化钙基陶瓷的素坯，但是

氧化钙基陶瓷铸型的特性决定了其

制备工艺比较复杂，在后续的制备过

程中依然存在一些亟待解决的问题。

由于 CaO 与空气中的水蒸气接

触后易水解，导致铸型溃散，因此在

干燥过程中必须采用真空干燥的方

法。然而随着真空度的提高，溶剂

的沸点急剧下降，溶剂挥发加快，干

燥应力增大，铸型会出现局部开裂现

象，如图 8 所示。由于陶瓷与树脂原

型的热膨胀系数不一致，导致陶瓷铸

型在脱脂过程中出现树脂原型膨胀

将铸型胀裂的现象，如图 9 所示。陶

瓷铸型在烧结过程中的收缩亦会导

致铸型的尺寸精度下降。由于涡轮

叶片对铸造精度的要求极为严格，而

上述问题都会造成铸型的完整性和

精度严重受损，从而无法满足涡轮叶

片的浇铸要求，可见在整体式涡轮叶

片的制备过程中依然存在着很大的

挑战。

针对上述整体式氧化钙基陶瓷

铸型在制备过程中出现的问题，课题

组提出采用固体干燥和真空脱脂的

方法予以解决。

固体干燥法的核心工艺为：首

先在一个干燥容器内装满固体干燥

剂，然后将凝胶注模得到的氧化钙基

陶瓷铸型的湿坯埋置于固体干燥剂

之中，随后将整个干燥容器置于普通

的对流干燥箱中进行加热干燥，如图

图 5 煅烧前后氧化钙粉体的 XRD 物相

Fig.5 XRD phases of CaO powder before and after calcination
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图 6 煅烧前后氧化钙粉体水化增重率

Fig.6 Hydration weight gain rate of CaO powder before and 
after calcination
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图 7 涡轮叶片整体式氧化钙基陶瓷铸型素坯的 CT 图

Fig.7 CT image of CaO-based integral ceramic mold for turbine blades
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10 所示。

以某型导向叶片氧化钙基陶瓷

铸型的制备为例（图 11），该方法相

对传统的真空加热干燥或者真空冷

冻干燥具有 3 个显著优点： （1）固体

干燥剂覆盖在陶瓷素坯表面，阻隔了

氧化钙陶瓷铸型与空气的直接接触，

可以避免 CaO 的水解，因而无需抽

真空，直接置于普通的对流加热干燥

箱中即可完成干燥； （2）由于无需抽

真空，TBA 的沸点仍然维持在 82.5 
℃，既不需要太高的加热温度，TBA
的挥发速率也相对缓慢，不会因为过

快的干燥速率引起铸型坯体的开裂； 
（3）固体干燥剂和陶瓷坯体之间存

在微摩擦力，具有一定的抑制素坯收

缩的效果。因此，固体干燥方法是一

种非常适用于氧化钙陶瓷铸型的干

燥方法，用该方法可制得无干燥裂纹

的整体式氧化钙陶瓷铸型，如图 11
（b）所示。

由于在大气脱脂过程中树脂原

型与有机凝胶分解产生的水蒸气会

与铸型基体的 CaO 材料发生反应，

造成铸型表面的起皮与开裂。而真

空脱脂工艺中，由于脱脂炉内是高真

空环境，树脂与坯体内的有机凝胶不

存在剧烈的氧化分解过程，而是逐渐

被脱水、碳化。因此该工艺有两个显

著的优点：一方面脱脂过程中树脂

原型与有机凝胶热解产生的水蒸气

会被真空泵快速带走，避免因水蒸气

与氧化钙陶瓷铸型表面发生反应而

造成的铸型表面起皮；另一方面由

于树脂原型在真空脱脂过程中是缓

慢碳化，而不是剧烈的分解，因此不

会存在树脂原型的体积快速膨胀和

分解气体的大量溢出，从而减小了对

氧化钙陶瓷铸型坯体的挤压，避免了

陶瓷铸型在脱脂过程中的开裂，因此

可以获得结构完整、无开裂的整体式

氧化钙陶瓷铸型，如图 11（c）所示。

进一步的，将脱脂后的陶瓷铸型置于

大气烧结炉中进行高温强化烧结（烧

结温度 1450 ℃，保温时间 1 h），即可

获得结构完整的氧化钙基陶瓷铸型

（图 11（d））。
为了降低整体式氧化钙基陶瓷

铸型的烧结收缩率和提高氧化钙基

陶瓷铸型的力学性能，课题组提出了

添加 MgO、金属锆粉和 ZrO2短切纤

图 8 铸型干燥裂纹

Fig.8 Crack of ceramic mold in drying process

图 9 铸型脱脂裂纹

Fig.9 Cracks of ceramic mold in debinding process

裂纹

裂纹

图 10 固体干燥工艺示意图

Fig.10 Schematic diagram of solid drying process
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维 [28] 综合调控的方法，最终制备出

性能良好的整体式氧化钙基陶瓷铸

型。表 2 是本研究制备的氧化钙陶

瓷铸型的性能与华中科技大学制备

的氧化钙基陶瓷型芯 [12] 以及北京航

空材料研究院制备的 AC–2 陶瓷型

芯 [29] 的性能对照表。

由表 2 中对比数据可以看出，本

研究制备的氧化钙基整体式陶瓷铸

型已经基本实现低收缩控制，且力学

性能基本与北京航空材料研究院制

备的 AC–2 型芯相当，已经能够满足

精密铸造的要求。

3 整体式氧化钙基铸型的应
  用前景

虽然整体式氧化钙基陶瓷铸型

目前在制备工艺中存在一些挑战和

困难，但是其兼具了整体式陶瓷铸型

和氧化钙陶瓷铸型两者的优点，因此

在涡轮叶片精密铸造中仍具有很大

的应用前景。

随着航空发动机推重比要求的不

断提高，涡轮前进气温度也在不断提

升，对冷却效率的要求也越来越高，这

必然使得叶片内部的冷却结构更加复

杂，进而加大了涡轮叶片的制造难度。

双层壁冷却作为下一代航空发动机

透平叶片的高效冷却技术，具有很高

的冷却效率[30]，如图 12 所示，但是其

复杂的双层薄壁结构也为叶片的制

造带来了极大的挑战。整体式氧化

钙基铸型因型芯 / 型壳一体化成型，

制造工艺无需受到模具的制约，能够

快速有效地成型双层壁叶片的陶瓷

铸型，打破制造对设计的制约。

随着航空发动机推重比的不断

提高，涡轮进口温度也不断提高。推

重比 12~15 一级涡轮风扇发动机的

涡轮前温度已经达到 2000~ 2100 K，

而下一代推重比 15~20 一级涡轮

风扇发动机的涡轮前温度则可能提

高到 2050~2150 K。考虑到新型双

层壁冷高效冷却和热障涂层的降温

效果，对涡轮叶片材料本身承温能

表 2 氧化钙基整体式陶瓷铸型与氧化钙陶瓷型芯及 AC–2 型芯的性能对比

Table 2 Performance comparision of integral CaO-based ceramic mold, CaO-ceramic core 
and AC–2 ceramic core

性能指标
氧化钙基整体式陶瓷铸型

（西安交通大学）
氧化钙陶瓷型芯

（华中科技大学）[12]
AC–2 型芯（北京

航空材料研究院）[29]

室温抗弯强度/MPa 22.88±0.28 25.00±1.2 9.00~11.00

高温抗弯强度/MPa 15.74±0.26（1200 ℃） 未见报道 6.0~8.0（1500 ℃）

烧结收缩率/% 0.4±0.06 11.31 0.40~0.60

开气孔率/% 31.42±1.2 30.50 37.00

图 11 某型导向叶片氧化钙基陶瓷铸型制备

Fig.11 Preparation of CaO-based ceramic mold for guide blade

（d）烧结后

（a）凝胶注模浇注 （b）干燥后

（c）脱脂后

图 12 双层壁叶片模型 [30]

Fig.12 CAD mold of double wall turbine blades[30]
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力的要求也由 1320~1370 K 提高到

1420~1570 K[31]。面对下一代更大推

重比的涡轮发动机，现有的镍基高

温合金涡轮叶片显然已经无法满足

其要求。新型的铌 – 硅基合金（Nb–
Si） 熔点高、密度小、具有较高的高

温强度和一定的室温韧性，有望成

为 1200~1400 ℃温度下工作的发动

机叶片候选材料。然而，铌 – 硅基超

高温合金的熔点高达 1800 ℃，现有

的硅基和铝基的铸型都无法满足如

此高温度的铸造要求；且铌 – 硅基

超高温合金中含有的 Ti、Hf 等活泼

元素会与硅基或铝基陶瓷铸型的表

面发生反应，影响铸型的表面质量。

氧化钙使用温度高，高温化学稳定

性好，在新一代铌 – 硅基超高温合

金涡轮叶片的制造中具有很大的应

用前景。

4 结论

CaO 使用温度高、高温稳定性

好、易脱除、易获取、价格低廉，是一

种可用于涡轮叶片精密铸造的理想

铸型材料，但是易水化的致命缺点导

致其难以得到广泛应用。基于光固

化 3D 打印技术的型芯 / 型壳一体化

铸型制造技术，为整体式氧化钙基陶

瓷铸型的制备和应用提供了一种行

之有效的工艺方法。通过采用非水

基凝胶注模方法可以有效避免 CaO
在制备过程中的水化问题，同时结合

材料配方的优化设计，解决了铸型在

贮存和使用过程中的水化问题，制备

出的整体式氧化钙基陶瓷铸型满足

了空心涡轮叶片精密铸造的基本使

用要求。就目前来看，整体式氧化钙

基陶瓷铸型在涡轮叶片精密铸造中

具有非常大的应用前景，但是其制造

工艺的优化，高温力学性能、高温抗

蠕变性能以及尺寸精度的工艺控制

依然是后续研究的重点。
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Application Prospect of Integral CaO-Based Ceramic Mold in Investment 
Casting of Turbine Blades 

YANG Qiang1, 2, LU Zhongliang1, 2, WANG Fu1, 2, LI Dichen1, 2

(1. School of Mechanical Engineering, Xi’an Jiaotong University, Xi’an 710049, China; 
2. State Key Laboratory for Manufacturing Systems Engineering, Xi’an Jiaotong University, Xi’an 710049, China)

[ABSTRACT]  The manufacturing technology of turbine blade, which is the first key component of aero-engine, 
has become an important indicator of a country’s manufacturing level. Ceramic mold preparation is a key step of 
blade manufacturing because the mold materials and preparation processes have a direct effect on the quality of blade 
manufacturing. The fabrication technology of core/shell integral ceramic mold based on stereolithography provides a new 
process for rapid fabrication of complex hollow turbine blades. Calcium oxide (CaO) is an ideal casting mold material 
with the advantages of high service temperature, good chemical stability at high temperature, similar thermal expansion 
coefficient to superalloy, easy removal, low price, etc. The advantages and problems of CaO-based ceramic mold in 
turbine blade investment casting are investigated in this paper, the research progress of the preparation of integral CaO-
based ceramic casting is introduced, and the application prospect of integral CaO-based ceramic casting in turbine blade 
investment casting is discussed.
Keywords: Stereolithography; Turbine blade; Integral; Calcium oxide (CaO); Ceramic mold

（责编  雪松）
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航空发动机叶片阵列抛光轨迹调整技术研究*
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[ 摘要 ]　航空发动机叶片的高效率自动化抛光是替代人工打磨、保证精加工型面质量的重要手段。本研究在前期

研制的阵列加工机床上，针对多主轴阵列抛光时由批量叶片制造误差引起的抛光轨迹自动化调整需求，开展待抛光

叶片变形分析及进排气边关键区域的抛光工艺试验，由此建立以抛光去除量差异最小为目标函数，表面粗糙度为约

束条件的阵列抛光轨迹调整算法，并利用数控系统坐标转换功能实现 G 代码的自动调整。在保证阵列抛光精度及

表面粗糙度的前提下，达到高效率多主轴同步抛光的目的。采用 4 件典型叶片进行阵列抛光验证，抛光后线轮廓度

≤0.032 mm，表面粗糙度 Ra < 0.4 μm，平均单件叶片抛光工时达到 2.75 min。
关键词：航空发动机叶片；阵列机床；同步抛光；轨迹调整；抛光工艺
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张 云

  讲师，研究方向为复杂曲面 CAD/
CAM技术、先进制造装备与数字化制造。

根据弹性工具抛光原理建立了抛光

效率的数学模型，并结合正交试验结

果的灰色关联度优化抛光参数组合。

北京航空航天大学陈志同等 [10] 为提

高抛光效率研制了可同步加工多个

叶片的多主轴阵列加工系统。德国

亚琛工业大学与 STAMA 公司的研

究表明，当采用双主轴阵列机床时，

平均单件加工成本和工时可降低到

单主轴机床上加工同样两件工件的

70% 以下 [11–12]。然而，由于叶片制

造面临薄壁结构、复杂曲面、难加工

材料等难点，型面精加工后叶片普遍

存在线轮廓度、位置度、相对扭转等

误差 [13]。为此，本团队依据误差分

布情况开展批量叶片数字化分组研

究，以降低阵列抛光时各叶片间的型

面差异 [14]。但同组叶片实际型面与

理论模型间仍存在差异，由理论模型

生成的抛光轨迹极易出现过抛、漏抛

叶片是航空发动机中数量最多、

且直接参与能量转换的核心动力部

件 [1]，其加工质量及生产效率尤为重

要。目前，国内航发制造企业仍大规

模采用人工打磨方式进行叶片抛光，

但随着叶片设计、材料、工艺体系的

快速发展，对于已经完成型面精加工

的批量叶片，高效率、自动化数控抛

光成为替代人工打磨、保证抛光质量

的有效手段之一 [2]。

数控抛光的工艺灵活性和装备

适应性较强 [3]，主要实现形式为以砂

带、砂布轮、橡胶轮等为工具的工业

机器人和数控机床抛光 [4]。近年来，

为了全面替代人工打磨，在保证抛光

质量的前提下，众多学者开展了大量

抛光提效研究。其中，华中科技大学

徐小虎 [5] 通过力 – 位双控及工艺参

数优化，使得机器人砂带磨抛效率相

较于人工打磨可提高 50% 以上。重

庆大学 Xiao[6] 和 Li[7] 等研制出多工

位集成自适应砂带磨抛系统，具备上

料、检测、力控调整等自动化功能。

西北工业大学淮文博 [8] 和 Chen[9] 等
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等问题。因此，本文以叶片变形分析

及进排气边抛光工艺试验为基础，开

展阵列抛光轨迹自动化调整研究，在

保证抛光精度及表面质量的前提下，

达到高效率、自动化多主轴阵列抛光

的目的。

1 多主轴同步定轨迹抛光

1.1 多主轴同步抛光

如图 1 所示，多主轴 （2×2）同步

加工机床具有 3 个移动轴 X、Y、Z 和

2 个转动轴 B、C，主轴摆头 B 转动角

度为 ±45°，回转工作台 C 为 360° 连

续转动，多支 （2×2）轮式抛光工具通

过标准刀柄连接至 B 上，工件通过快

换工装安装于 C 上，通过工具与叶

片间的轨迹控制，即定轨迹轮式抛光

方式，实现高效率的同步抛光。

1.2 定轨迹轮式抛光

定轨迹轮式抛光采用具有准确

尺寸和确定弹性的柔性工具（图 2
（a）），该工具设计直径为 D，环面管

半径为 ρ。当给定转速 ω时，该工具

在预压量 E 下与叶片表面接触后被

压缩产生弹性变形，进而提供稳定可

控的接触压力，使得工具表面附着的

超硬磨料对接触表面起到抛光作用

（图 2（b））。

2 叶片变形分析及抛光工艺
  试验

精加工后叶片实际型面普遍存

在设计公差内容许的线轮廓度、位置

度、相对扭转等误差，而这些误差又

显著影响进排气边区域的实际形状，

图 3（a）给出了第 4 节验证实例中

9 件抽样叶片进排气边区域的测量

结果。当抽样叶片采用阵列抛光时，

各叶片实际形状差异，尤其在进排气

区域，将导致抛光预压量 E 的差异，

进而造成阵列抛光后各叶片抛光去

除量 ε和表面粗糙度 Ra 存在差异。

因此，阵列抛光轨迹应在考虑上述差

异的影响下实现自动调整。

针对验证实例中型面精加工后

待抛光叶片进排气边圆弧半径 r 范

围 （r = 0.1~0.3 mm），设计如图 3（b）
所示圆弧试件 r = 0.1 mm、0.2 mm、0.3 
mm，开展抛光工艺试验建立预压量

E 与抛光去除量 ε、表面粗糙度 Ra 的

关系，如式（1）和（2）所示。

� � � � � � � �f1 1 1 1

2

1

2

1 1( , )r E a r b E c r d E g rE h

       � � � � � � � �f1 1 1 1

2

1

2

1 1( , )r E a r b E c r d E g rE h  （1）
R r E a r b E c r d E g rE ha � � � � � � �f 2 2 2 2

2

2

2

2 2( , )

       R r E a r b E c r d E g rE ha � � � � � � �f 2 2 2 2

2

2

2

2 2( , )  （2）
式中，拟合参数 a1/a2 = –0.34/–0.37，
b1/b2 = 0.57/–7.81，c1/c2 = 0.98/1.44，d1/
d2 = –0.1/23.71，g1/g2 = –1.5/–0.55，h1/
h2 = 0.012/0.82。图 4 给出了 E 与 ε、
Ra 关系图，如 r = 0.1 mm 时，随着 E

（E = 0.05 mm、0.10 mm、0.15 mm、0.20 
mm）的增加，ε增加，而 Ra 先降低后

增加。而实际上，图 3（a）所示型面

精加工后叶片实际形状存在差异，造

成阵列抛光时实际预压量较理论值

存在差异。所以，应结合叶片实际形

状对阵列抛光轨迹中实际预压量进

行调整，保证叶片各不同圆弧半径处

抛光去除量的差异最小，同时抛光表

面质量满足设计要求。

3 阵列抛光轨迹调整

阵列抛光轨迹调整主要包括 3
个步骤。

（1）测量规划。采用接触式扫

图 1 4 主轴阵列抛光机床

Fig.1 Four-spindle array polishing machine tool

X

Z

C

B

C

B

C

B

C

B
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n件叶片

-Y

图 2 定轨迹轮式抛光

Fig.2 Wheel polishing with determined-path

（a）定轨迹抛光轮 （b）抛光姿态

ω

D

E

ρ



60 航空制造技术·2022年第65卷第17期

FORUM论坛

描测头对叶片进行测量，但由于对象

为批量叶片，应尽可能减少测量时

间。由第 2 节分析可得各叶片进排

气边处差异显著，因此测量点应分布

于进排气边处，为实际预压量调整提

供测量数据。

（2）最优配准。将各测点处实

际预压量和曲率半径共同代入式（1）
和 （2），可得到执行当前抛光轨迹后

各测点处表面粗糙度和抛光去除量。

而在轨迹调整时，以抛光后表面粗糙

度为约束，以实际预压量引起的抛光

去除量差异最小为配准目标函数，通

过求解旋转和平移量实现最优配准。

（3）轨迹调整。由数控系统坐

标转换功能对阵列抛光轨迹所在加

工坐标系进行旋转与平移，实现实际

预压量的在机调整，从而提高阵列抛

光加工的效率和自动化程度。

3.1 阵列抛光叶片的测量规划

采用同一加工轨迹进行阵列抛

光的叶片数量记为 n，在理论加工

坐标系 MCS 下由定义截面蒙皮方式

构建的叶片型面记为 S（u，v）。采用

三坐标测量机 （配置接触式扫描测头

PH10M SP25M）检测如图 5 所示测量

曲线 （红色线条，是进排气边与盆背转

接点的等 u 线，u = 0、0.45、0.50、0.95），
由测量曲线与定义截面求交可获得

m 个测量点，则 n 件叶片的测量点集

为 P = {pij | i = 1，…，n；j = 1，…，m}。
3.2 面向阵列抛光的最优配准

通过最小二乘拟合算法求解

S（u，v）与 P 之间的平移与旋转变

换矩阵 RT，考虑到计算复杂度和截

面定义方式，如图 5 中 RT 的参量

简化为绕着 Z 坐标轴的旋转分量

Δγ和沿着 X、Y 坐标轴的平移分量

Δx、Δy。pij 至 S（u，v）的最短距离

点为 qij = S（uij，vij），相应点集记为

Q ={qij | i = 1，…，n；j = 1，…，m}。
则在目标函数 minF（RT）下

以 Q'  = Q·RT 逐步逼近 P，其中 q' ij = 
qij·RT，当相邻迭代目标函数差值小

于指定阈值时，迭代终止。

在 MCS 下，由 S （u，v） 生成的

阵列抛光加工轨迹为 GPath，由工

艺要求确定各点理论预压量函数为

E0 （u，v），则在 qij 处实际预压量为

E'  （uij，vij）= E0 （uij，vij） +  ·  （uij，

vij）。其中， （uij，vij） 为 S （u，v） 在
q' ij 处的外法矢方向。给定在 q' ij 处的

曲面曲率半径为 r（uij，vij），则依据式

（1）和（2）计算抛光去除量 εij 和抛

图 3 叶片变形分析及抛光工艺试验

Fig.3 Blade deformation analysis and polishing process

（b）圆弧试件及工艺试验

理论型线

测量型线0.15 mm

（a）抽样叶片测量结果

r

图 4 对 r = 0.1 mm、0.2 mm、0.3 mm 试件抛光建立 E 与 ε、Ra 关系曲线

Fig.4 Relationship of E and ε, Ra for r = 0.1 mm, 0.2 mm, 0.3 mm workpieces
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光后表面粗糙度 Ra，ij 为

� ij ij ij ij ijf r u v u v( ) [ ( , ), ( , )]RT � 1 É
 （3）

R f r u v u vij ij ij ij ija, ( ) [ ( , ), ( , )]RT = 2 É

 （4）
给定目标函数 minF （RT）为阵

列抛光时各叶片测量点处抛光去除

量差异最小，则可写作

min ( ) | ( ) |F ij j
i

n

j

m

RT RT� �
��
�� � �

11

 （5）
式中，ε-j 为 q' ij（i = 1，…，n）处的去除

量均值。当要求叶片抛光表面粗糙

度达到 Ra0.4 μm 以下时，给定约束

条件为

s t a. . ( ) .,  R ij RT 0 4  （6）
由式（5）和 （6）求解 RT 为典

型的非线性约束优化问题，可用非线

性优化算法进行求解 （Δx，Δy，Δγ），
本文不再详述 [15]。

3.3 阵列抛光轨迹的在机调整

由 3.2 节 所 得 （Δx，Δy，Δγ）对

GPath 进行调整。如图 6 所示，由于

在数控系统中加工轨迹执行先旋转

再平移的绝对变换，因此由 MCS 形

成新的加工坐标系 MCS' 时，式（7）
给出了先旋转 Δγ后的平移量 Δx'、Δy'
计算方法。

� � � � �
� � � � �
x x y
y y x
'
'
=

=

� � �
� � �

�
�
�

cos sin

cos sin

� �
� �

 （7）

则调整后的阵列抛光轨迹 GPa' th
采用 Simense 840D 数控系统坐标转

换功能对 GPath 进行自动调整，代码

释义如表 1 所示。

4 阵列抛光加工验证

所验证实例为某型号航空发动机

压气机叶片，材料为高温合金，如图 7
所示，尺寸规格约为 22 mm×35 mm，

依据型面几何属性确定柔性轮式工具

尺寸为 D = 29.6 mm、ρ = 1.5 mm。

对待阵列抛光验证的 4 件叶片进

行三坐标测量，测量曲线与定义截面

求交可获得如图 8所示的测量点集P。

表 1 GPa' th 的 G 代码与注释

Table 1 G-code and its denote of GPa' th

程序代码 注释

N10 G17 G54 设置轨迹工作平面 X/Y，工件零点

N20 AROT RPL = Δγ 围绕垂直于平面 G17 的 Z 轴旋转 Δγ

N30 TRANS XΔx' 0Δy' 沿着 X 与 Y 轴绝对偏移 Δx' 和 Δy'

N40… 在新坐标系 MCS' 下执行 GPath

… …

N100 M30 阵列抛光程序结束

图 5 叶片扫描测量线示意图

Fig.5 Sketch of blade measurement

ZZ

MCS MCS
Y

定
义
截
面

定
义
截
面

S(u, v)
Y

Z

u=0 u=0.45 u=0.50 u=0.95

图 7 阵列抛光加工验证叶片模型

Fig.7 Array polishing blade model

图 6 阵列抛光轨迹调整 – 坐标变换

Fig.6 Array polishing path adjustment–
coordinate transformation
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图 8 4 件待阵列抛光叶片的测量结果

Fig.8 Measurement result of 4 blades before array polishing 

定义截面
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将 P 代入式（5）和（6），利用外

罚函数法求解得到 Δx = –0.024 mm，

Δy = +0.0103 mm，Δγ = –0.262°。则

对 4 件待抛光叶片进行坐标变换，重

新计算 P 至 S （u，v）的偏差值，结果

如表 2 所示。

用 式（7）换 算 后 Δx' = –0.0241 
mm，Δy' = 0.0102 mm，图 9 举例给出

了在 MCS' 下叶背、进气边加工程序。

阵列抛光过程如图 10 所示，包括粗

抛光、半精抛光和精抛光过程，所用

抛光轮的磨料及主要抛光工艺参数

如表 3 所示。

目前，在航空发动机制造企业中

该叶片采用人工打磨方式，单件打磨

时间约为 10 min。而采用表 3 中抛

光轮和工艺参数进行单件抛光时，粗

抛、半精抛、精抛工时分别约为 4.5 
min、3 min 和 3.5 min，则单件抛光工

时约为 11 min，此时单件抛光效率

较人工打磨略有降低。而采用 4 主

轴阵列抛光后，由于同步抛光 4 件

叶片，平均单件抛光工时约为 11/4 
min = 2.75 min，阵列抛光效率比人工

打磨提高了约 2.6 倍。因此，采用阵

列抛光后效率提升明显。

采用三坐标测量机对抛光后 4 件

叶片进行精度检测，盆 / 背的最大 / 最
小误差 （CV/CC_MAX/MIN）、进 / 排
气边的最大 / 最小误差 （LE/TE_MAX/
MIN）如表 4 所示。则 1# ~ 4# 叶片

经过阵列抛光后，由最大误差与最小

误差的差值确定的线轮廓度分别为

0.031 mm、0.032 mm、0.0265 mm 和

0.0306 mm。

采用车间型精密粗糙度轮廓仪

（Form TalySurf Intra）对抛光后 4 件

叶片的中间截面进行表面粗糙度检

测，表面粗糙度 Ra < 0.4 μm，满足设

计要求。

5 结论

本文针对阵列抛光加工轨迹的

自动调整需求开展技术研究，并利用

典型型号叶片进行了阵列抛光验证，

取得的主要结论如下。

（1）结合叶片关键区域抛光预

压量与抛光去除量、表面粗糙度的工

艺试验分析结果，对阵列加工轨迹的

配准变换进行了有效求解，并利用数

控系统坐标转换功能完成 G 代码的

自动调整，实现阵列抛光过程轨迹调

整的自动化。

（2）4 件典型叶片经过阵列抛

光后，线轮廓度分别达到 0.031 mm、

0.032 mm、0.0265 mm 和 0.0306 mm
以内，表面粗糙度 Ra < 0.4 μm，阵列

抛光质量得到保证。同时，平均单件

叶片抛光工时达到 2.75 min，抛光效

率提升明显。
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表 4 4 件叶片表面粗糙度和精度分析

Table 4 Surface roughness and accuracy analysis of 4 blades

分析项 1# 叶片 2# 叶片 3# 叶片 4# 叶片 叶片实物

CV_MAX/mm 0.0214 0.0209 0.0092 0.0064

1#

3#

2#

4#

CV_MIN/mm 0.0097 –0.0028 0.0012 –0.0041

CC_MAX/mm 0.0202 0.0139 0.0063 0.0042

CC_MIN/mm 0.0055 –0.0047 –0.0074 –0.0086

LE_MAX/mm 0.0244 0.0132 0.0147 0.0076

LE_MIN/mm –0.001 –0.0111 –0.0118 –0.0184

TE_MAX/mm 0.0295 0.0179 0.0126 0.0122

TE_MIN/mm –0.0015 –0.0099 –0.0061 –0.0114

Ra/μm 0.31 0.35 0.32 0.28
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Research on Array Polishing Path Adjustment for Aero-Engine Blade

ZHANG Yun1, CHEN Zhitong2, ZHU Zhengqing2

(1. North China University of Technology, Beijing 100144, China;
2. Beihang University, Beijing 100191, China)

[ABSTRACT]  High efficiency automatic polishing of aero-engine blade is an important means to replace manual 
polishing and ensure the quality of finish machined profile. In this paper, blade measurement analysis and polishing 
experiment for leading/trailing edge are carried out on the array machining machine tool. Therefore, the array polishing path 
adjustment algorithm with the objective function of minimum polishing removal difference and the constraint condition of 
surface roughness is established, and the coordinate transformation function of NC system is used to realize the automatic 
adjustment of G-code. On the premise of ensuring the polishing accuracy and surface roughness, the purpose of high-
efficiency multi-spindle synchronous polishing is achieved. Four typical blades are used for array polishing verification, 
their linear profile is no more than 0.032 mm and the surface roughness is Ra<0.4 μm. The average polishing time of a 
single blade is 2.75 min.
Keywords: Aero-engine blade; Array machine tool; Synchronous polishing; Path adjustment; Polishing process

（责编  阳光）

Study on Stepwise Pulsant Precision Electrochemical Machining Method for 
Aero-Engine Blade

XU Zhengyang, WANG Jingtao, LIU Jia, ZHU Dong, WEI Haodi
(Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

[ABSTRACT]  Electrochemical machining (ECM) has played an important role in the efficient and precise manufacturing 
of core components such as aero-engine blades or blisks in Europe and the United States. Using the traditional ECM, the 
cathode tools for machining blade concave and convex surfaces move towards each other, and the profile of the blade and 
the contour of the leading and trailing edges are processed at the same time. At this time, the accuracy of blade profile is 
easy to ensure, while the accuracy of leading and trailing edges is low. In this paper, a stepwise pulsant precision ECM 
method for blade is proposed, which aims to further improve the profile accuracy of blade and the contour accuracy of 
leading and trailing edges. The method is divided into two different stages. Firstly, the blade surface is machined precisely 
by pulsant dynamic variable parameter ECM mode, and then the leading and trailing edges are machined by micro pulse 
ECM mode. The research of the above two stages in machining mechanism and processing experiment are described in 
detail. Aiming at the problem of passive diversion in the traditional radial flow field, an active diversion axial flow field is 
proposed. The experimental results indicate that this method shows favorable process effects. The machining error of the 
concave surface and convex surface is – 0.013 – 0.025 mm and – 0.003 – 0.030 mm, respectively. The machining error of 
leading edge is – 0.034 – 0.041 mm, the machining error of trailing edge is – 0.038 – 0.034 mm, and the surface roughness 
of the concave profile and the convex profile are respectively Ra0.333 μm and Ra0.287 μm. The proposed method provides 
a new solution for the realization of high-precision manufacturing of aero-engine blades, and can be used for machining of 
other complex-shaped components.
Keywords: Electrochemical machining (ECM); Step by step processing; Pulsant dynamic; Micro energy pulse; 
      Blade; Blisk; Aero-engine

（责编  阳光）

（上接第 48 页）
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钛合金宽弦空心风扇叶片高温弯扭成形及
性能调控研究*

陈明和 1，冯 瑞 1，王 宁 2，史文祥 1，谢兰生 1，马广璐 3，徐彦强 3，梅 寒 3
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[ 摘要 ]　利用 UTM 5504X 电子万能试验机对 TC4 钛合金在变形温度 650~850 ℃和应变速率 10–3~1 s–1 条件下进行

高温拉伸试验，研究了 TC4 钛合金热变形行为，建立了修正的 Misiolek 硬化方程，可以准确预测该材料在不同变形

条件下的流动应力。同时构建 TC4 钛合金空心叶片的高温弯扭成形有限元模型，结合有限元仿真研究结果确定空

心风扇叶片弯扭成形的最佳工艺参数为扭转成形温度 750 ℃、扭转成形截面 550 mm 和扭转角速度 1.938°/min。结

合微观组织试验观察发现，高温变形条件下 α 相含量减少，β 相含量持续升高，材料具备较高的延伸率和塑性成形性

能。最终通过弯扭成形制备的空心叶片的叶身整体过渡圆滑、无表面缺陷，成形质量良好，研究结果可为 TC4 钛合

金宽弦空心风扇叶片批量化制造生产提供指导性意见。

关键词：TC4 钛合金；热变形；本构模型；空心风扇叶片；弯扭成形；数值模拟
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方向为板料成形 CAE 技术、高性能轻

量化材料精确成形技术、材料超塑性及

成形 / 扩散连接技术、飞行器钣金精密

制造及抗疲劳制造技术。

外学者的广泛关注。

某型号新型对开式钛合金宽弦

空心叶片设计要求空心率不低于

20%，扭转角度为 58°，其外形为弯扭

复合的叶型，内部为有筋条支撑的空

心结构，具体外形结构如图 1（a）所

示。复杂的空心结构设计可以有效

减少叶片的总质量并提高其性能，

但在制造中既要保证内部减重结构

的完整性，又要保证外部气动曲面形

状的准确性，故其制造技术难度非常

高。世界各国纷纷选择超塑性 / 扩
散连接 （Superplastic forming/diffusion 
bonding，SPF/DB）成形技术 [4] 来制

备钛合金宽弦空心风扇叶片。目前

钛合金风扇叶片是军用航空发

动机的核心部件之一，其成形制造是

国家航空工业研制的关键技术，制造

质量将直接影响到发动机的整体寿

命和运行的可靠性，同时它代表着国

家国防工业的发展。传统实心叶片的

窄弦设计阻碍了弦线宽度设计，无法

避免超高转速时的颤振 （气动弹性共

振变形）问题，并且大直径的实心风扇

叶片还会带来重量过大、制造及维修

成本高和噪声大等问题 [1–2]。为解决

以上问题，20 世纪 80 年代美国率先

研制出新一代钛合金宽弦空心风扇

叶片，具有质量轻、高推重比和抗外

物损伤能力强等优点 [3]，并受到国内
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英国罗·罗和美国普惠等公司均大

规模采用该技术制造钛合金空心叶

片，并一直占据着世界航空发动机空

心风扇叶片大部分市场 [5]。国内中

国航空制造技术研究院开展了 SPF/
DB 钛合金空心风扇叶片成形有限元

分析和数控精加工研究 [6–7]，成功研

制且通过了 CJ–1000AX 装机考核。

本课题组也独自摸索出一套完整的

对开式钛合金宽弦空心风扇叶片制

造工艺 [8]，其主要流程为铣削内筋→

扩散焊接→扭转预成形→模具精整

→超塑气胀校形→数控精加工，其中

在高温下“扭转预成形”是成形的关

键工序，同时也是技术难点。在高温

炉中一端夹住榫头，另一端夹住叶尖

进行等温扭转，其弯扭成形示意图如

图 1（b）所示。在国外，Sharman等[9]

学者对 TC4 钛合金进行了高温弯扭

变形试验，研究结果证明高温扭转变

形可以细化晶粒，提高材料的抗拉强

度。在国内，张文井等 [10] 学者同样证

明 TC4 钛合金在经历高压扭转后微

观组织更为均匀，从而证明了本研究

钛合金高温弯扭成形的理论可行性。

选用超塑性材料是 SPF/DB 工

艺的基础，大部分钛合金在高温下

具有较高的延伸率。考虑到 α 型和

β 型均为单相钛合金，其塑性变形能

力较差，α+β 两相钛合金在高温超塑

性变形中两相相互制约，晶粒难以长

大，细晶粒能长时间保持下来有利于

超塑性变形 [11]。沈阳工业大学王鑫

等 [12] 对 TC4 钛合金在变形温度 800 ℃
下进行 10–2~10–4 s–1 超塑拉伸试验，

其最大延伸率为 867% ；Velay 等 [13]

学者通过对比 TC4 钛合金不同晶粒

尺寸下等轴组织在热超塑性成形条

件下的组织演变和力学行为，发现在

650 ℃下，α 相平均晶粒尺寸为 3 μm
的超塑拉伸的延伸率超过 1000%。

故选择延伸率较高的 TC4 两相钛合

金作为空心风扇叶片的材料。

本研究针对钛合金空心风扇叶

片的高温弯扭成形工艺展开研究，首

先以 TC4 钛合金高温拉伸物理试验

为基础，结合材料热变形行为，建立

材料的修正 Misiolek 硬化方程；然

后在有限元 ABAQUS 软件上建立高

温弯扭仿真模型和设计模型对比，得

到最优成形工艺参数；最后对空心

风扇叶片毛坯进行高温扭转试验，得

到空心叶片叶身整体过渡圆滑，无过

度减薄、凹陷，验证了有限元模型仿

真的正确性，为 TC4 钛合金宽弦空

心风扇叶片工艺方案制定及批量化

生产提供技术储备。

1 试验及方法

试验用原始材料为 TC4 钛合金

板材，厚度为 70 mm，其化学成分如

表 1 所示。TC4 钛合金的原始微观

组织如图 2（a）所示，合金材料由初

生等轴 α相、次生 α相和 β双相组成，

高温拉伸试样按照 GB/T 24172—
2009《金属超塑性材料拉伸性能测

定方法》 [14] 制备，形状尺寸如图 2（b）
所示。在变形温度 [15] 为 650 ℃、700 
℃、750 ℃、800 ℃和 850 ℃及应变速

率 10–3 s–1、10–2 s–1、10–1 s–1 和 1 s–1 条

件下，利用 UTM 5504X 电子万能试

验机进行TC4钛合金高温拉伸试验。

试验前，为了减少高温氧化对拉伸试

验结果的不利影响，在试样表面喷

涂了少量氮化硼。通过此试验获取

图 1 双层钛合金宽弦空心风扇叶片结构及弯扭成形示意图

Fig.1 Structure of two layers titanium alloy wide-chord hollow fan blade and diagram of 
twist-bend forming

（a）对开式钛合金宽弦空心风扇叶片结构 （b）弯扭成形示意图

榫头夹头

叶尖夹头

叶片毛坯

表 1 TC4 钛合金化学成分（质量分数 ）
          Table 1 Chemical composition of TC4 alloy (mass fraction) %

Al V Fe N C O H Ti

6.2 4.16 0.05 0.01 0.03 0.15 0.012 余量

图 2 TC4 钛合金原始微观组织及高温拉伸试样

Fig.2 Original microstructure of TC4 titanium alloy and high temperature tensile specimen

（a）TC4钛合金原始微观组织

20 μm

（b）高温拉伸试样

6.32 mm

22.2 mmR1.6

20.5 mm

2 mm
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TC4 母材高温拉伸力 – 位移曲线，进

行数据处理后可获得真应力 – 真应

变曲线。

试验完成后立即采用水淬冷

却，将试样沿着轴向剖开并镶嵌，

然后用砂纸打磨并在抛光机上进

行抛光，再选择腐蚀试剂 （体积比

HNO3∶HF∶H2O =1∶3∶7）进行腐

蚀，最后在光学显微镜下对试样组织

进行观察，后续利用 Image-pro plus
软件对微观组织图像进行二值化处

理，并统计分析相含量。

2 结果与讨论

2.1 TC4 钛合金热变形行为

图 3 为 TC4 钛合金在变形温度

为 650~850 ℃和应变速率 10–3~1 s–1

下的高温拉伸真应力 – 真应变曲线，

反映了变形温度和应变速率对流动

应力的影响。由图 3 可知在拉伸试

验初期，流变应力随真应变的增大而

迅速上升，达到屈服应力后随真应变

的增大而缓慢下降。达到颈缩后，流

动应力曲线迅速降至 0。这主要是

因为在初始阶段，加工硬化占主导地

位，流动应力迅速增加。随着拉伸应

变的增大，出现 DRV 和 DRX，软化

效应增强，流动应力缓慢减小，直至

颈缩 [16–17]。

从图 3 的总体趋势可以看出，当

变形温度一定时，屈服强度会随着应

变速率的增大而增大；当应变速率

一定时，变形温度的升高会导致屈服

强度的降低。主要原因是在相同的

变形程度下，应变速率的增加会缩短

拉伸时间，材料在短时间内不能完全

发生位错滑移和孪生，加工硬化占据

主导地位，增加了材料的变形抗力。

变形温度的升高会增强材料中原子

的激活能，原子扩散速度的加快会促

进材料的动态软化效应，降低合金的

流动应力 [18]。

2.2 建立 TC4 钛合金的修正

   Misiolek 硬化方程

钛合金属于高层错能金属，具有

明显的加工软化现象，流动应力在进

入塑性阶段后增长速度放缓出现下

降，尤其在发生颈缩后应力直线下

降。考虑到传统的 Arrhenius、JC 和

Fields–Backofen 等 [19–20] 唯象本构模

型无法准确预测材料在断裂后的流

动应力趋势，故 20 世纪 70 年代波兰

Misiolek 等 [21] 在研究锌合金中温单

向拉伸变形试验时提出建立分段模

型，又称 Misiolek 本构模型。该模

型采用两个不同的公式分别对应变

硬化和应变软化两个阶段进行描述，

可以精确地预测拉伸流动应力曲线。

具体如式 （1）和 （2）所示。

� �e � �E  （1）

� � �p exp� �C nn ( )1  （2）
式中，σe 和 σp 为弹性阶段流动应力

和塑性阶段流动应力；E 为弹性模

量，表示材料弹性变形的难易程度；ε
为应变；C、n 和 n1 均代表材料参数。

尽管分段式 Misiolek 方程的拟合精

度较高，但并没有考虑到应变速率和

变形温度的影响，故本文在此参照

F–B 修正本构模型，引入变形工艺参

数对 Misiolek 本构模型进行修正。

具体方程如式（3）所示。

� � � �p � C nn m
 exp( )1  （3）

式中，ε· 为应变速率；m 为应变速率

敏感系数；n 和 n1 为应变硬化指数；

C 为材料的强化系数。其中 C、n、n1

和 m 4 个参数均与应变速率和变形
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Fig.3 True stress–true strain curve of TC4 material at high temperature tensile
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温度相关，为进一步求解参数，对方

程（3）等式两侧取对数，可得

ln ln ln ln� � � �
p
� � � �C n m n

1

 （4）
对式（4）求偏导，可得

m � � �ln / ln� �
p

  （5）
n � � �ln / ln� �

p  （6）
结合 2.1 节流动应力试验数据，

取塑性段真应变 0.2 为例进行计算，

建立 lnσp – lnε· 的线性拟合关系，其拟

合直线曲线斜率即为 m 值。如图 4
所示，计算可得 m 的平均值为 0.113。
对真应力 – 真应变曲线上塑性流动

阶段进行线性拟合，得到不同变形条

件下的加工硬化 n 值，考虑到软化阶

段流动应力数值波动较大，其平均值

不具备参考价值，故对 n 值进行应变

速率修正，建立 n 值与应变速率的一

元线性方程，如式（7）所示。

n A B�
� �
� �

� �
ln( )

ln( )
ln

� �
� �

�1 2

1 2

  （7）

继续建立 n – lnε· 的线性拟合关

系，如图 4 所示，通过拟合直线斜率

的平均值可得 A 和 B 的值分别为

0.0036 和 0.0411。根据拟合后的式

（7）计算不同变形温度和应变速率

下的 n 值，带入到修正后的 Misiolek
硬化方程中。考虑到 C 和 n1 属于

与变形参数相关的材料参数，故用

Matlab 软件对其进行非线性拟合，可

得参数表达式为

n T
1

2
0 026 37 379 18 923� � �. (ln ) . / .�

        n T
1

2
0 026 37 379 18 923� � �. (ln ) . / .�  （8）

C T� � �569 941 67901 1 704
2

. / . (ln )�
        C T� � �569 941 67901 1 704

2
. / . (ln )�  （9）

综上，可得 TC4 钛合金在变形温

度 650~850 ℃、应变速率 0.001~1 s–1

下修正的 Misiolek 硬化方程为

� � � ��
p
� � � �
( . / . (ln ) )

. ln . .
569 941 67901 1 704

2 0 0036 0 0411 0 113T  
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2 0 0036 0 0411 0 113T  



eexp . (ln )
.

.0 026
37 379

18 923
2
� � ��
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�
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        � � � ��
p
� � � �
( . / . (ln ) )
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p
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

eexp . (ln )
.

.0 026
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18 923
2
� � ��
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 （10）

通过上述所建立的 Misiolek 硬

化模型，带入不同变形温度和应变速

率，得到图 5 所示的预测数值与试验

数据对比，选取 650 ℃和 700 ℃，拟

合结果和试验数据基本吻合，可以得

出该修正模型可以较好地预测 TC4
钛合金的流变行为，研究结果可为该

合金的后续有限元仿真和实际热加

工成形提供理论指导。

2.3 空心叶片高温弯扭成形工艺

   有限元仿真

分析空心叶片外形特征，考虑到

其特殊的扭转工艺角度，将模型设计

为由扭转夹具、压弯模具和平板叶片

3 部分组成。采用叶片榫头端弯曲

后固定夹持、叶尖端通过夹具带动扭

转成形方法，设计榫头弯曲模具及扭

转夹具。为优化有限元分析流程、减

少运算量，将有限元分析模型简化，

如图 6（a）所示。由于空心叶片在

整体上并非呈对称分布，且弯扭预成

形过程是非均塑性变形，因此需取完

整的空心叶片毛坯进行建模分析。

在不影响成形质量的基础上合理简

化压弯模具和扭转夹具，将其设置为

刚体，并进行离散化处理。空心叶片

平板毛坯是变厚度的中空结构件，采

用 ABAQUS 自带的网格划分工具

会影响叶身的布局，因此采用前处理

软件 HyperMesh 对空心叶片平板毛

坯进行网格划分，生成三维四面体网

格，网格尺寸为 5 mm，整个叶身共计

90447 个网格。将生成的网格导入

ABAQUS 赋予单元类型，采用四节

点线性三维四面体单元 C3D4，各向

同性，结合上述 TC4 高温拉伸试验

数据及修正 Misiolek 硬化方程，选用

Mises 屈服准则。对于简化后的压弯

模具和扭转夹具，同样选择 C3D4 网

格属性。

图 4 线性拟合关系 
Fig.4 Relationship of linear fitting
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Fig.5 Comparasions of predicted values of modified Misiolek constitutive model under 
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同时为了更好地检验空心叶片

有限元分析结果与设计要求之间的

匹配度，分析从不同截面扭转获取到

的成形结果与后续加工情况来选取

合适的成形截面，用以确定最终开展

成形试验时扭转夹具的位置。故将

榫头处定位圆柱底面定为基准面，按

梯次分别设立 350 mm、400 mm、450 
mm、500 mm、550 mm 5 个等截面，如

图 6（b）所示。在确定扭转截面后，

为进一步确定扭转中心和扭转角，在

Catia 软件中依据叶片设计外形作叶

片中性面，以叶片榫头底部平面为参

照，如图 7 所示。之后作平行的一系

列扭转截面与叶片中性面的相交线，

作过相交线两端点的辅助线，辅助线

平行且与相交线相切，继续作两辅助

线的中心线，叶片毛坯榫头底部平面

中心线及辅助线中心线交点即为扭

转截面内的扭转中心 P，两中心线夹

角为扭转截面内的扭转角 α。
对成形工艺参数进行分析，在本

研究中主要讨论试验温度、扭转截面

位置以及扭转角度等工艺参数变量。

根据上述 TC4 高温拉伸试验数据及

修正的 Misiolek 硬化方程，确定有限

元分析模型的主要工艺参数：扭转温

度分别为 650 ℃、700 ℃、750 ℃、800 
℃和 850 ℃，扭转截面位置分别为

350 mm、400 mm、450 mm、500 mm 和

550 mm，扭转角速度分别为 0.969  
°/min、1.938°/min 和 3.876°/min， 其

中扭转中心设为 （78.695 mm，6.762 
mm，596 mm），扭转时间均为1800 s。
确定工艺参数后，规划有限元分析的

试验方案，确定不同工艺参数条件下

的成形质量，从而确定最优化工艺参

数指导后续空心叶片成形试验。

2.4 弯扭成形有限元仿真分析结果

如图 8 和 9 所示，分别为变形

温度 750 ℃和 850 ℃下不同扭转截

面位置 （距离叶片榫头底面距离为

350mm、400mm、450mm、500mm、

550mm）经历 1800 s 高温扭转后叶

片变形情况。从图 8（a）~（e）可以

看出，成形过程平均应力差别不大，

相比较低温 （650 ℃和 700 ℃）条

件下有所下降。但扭转截面在 350 
mm、400 mm 位置时，空心叶片两侧

薄边部位和尺寸突变部位的应力集

中情况较为明显。从成形质量来看，

叶身整体圆滑过渡效果良好，无表面

塌陷等失效情况出现。从图 9（a）~
（e）中可以明显观察到高温 Mises 应

力整体继续下降，在两侧薄边部位和

尺寸突变部位的应力集中情况轻微，

但由于弯扭温度较高，材料流动特性

比较明显，在夹具夹持部位厚度方向

有所减薄，有轻微成形缺陷出现。

对比相同截面内扭转截面条件

下在经历不同温度、1800 s 扭转时间

后的应力分布图可以看出，成形过

程平均应力随着温度的升高逐渐下

降，在成形过程中的应力集中情况也

有所降低，无明显成形缺陷出现。在

450 mm 扭转截面条件下，在 800 ℃、

850 ℃时有成形缺陷出现。在 500 

mm 扭转截面条件下，在 850 ℃时有

较为明显成形缺陷出现，且厚度方向

出现严重减薄。在 550 mm 扭转截

面条件下，无明显的应力集中现象，

且应力分布较为均匀，无明显的成形

缺陷出现。

通过以上模拟结果可以看出，叶

片成形过程中，平均应力的大小随

着温度的升高不断降低，应力的分布

随着温度的升高变得均匀，随着温度

的升高，材料的流变特性变得越来越

好，在温度达到 800 ℃以上时有应力

集中和边缘减薄等成形缺陷出现。

同时，随着扭转截面的不断升高，成

形应力的分布也变得更加均匀。综

合仿真结果，选择 750 ℃为扭转成形

温度，选择 550 mm 截面为扭转成形

截面。

对 550 mm 扭转截面在 750 ℃变

形温度条件下进行不同扭转角速度

的扭转过程有限元模拟，分析扭转角

速度对成形结果的影响，如图 10 所

图 7 空心叶片在扭转截面内扭转中心及扭转角度计算方法

Fig.7 Calculation method of twist center and twist angle of hollow blade in twist section
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图 6 钛合金空心风扇叶片弯扭成形有限元分析模型

Fig.6 Finite element analysis model of twist-bend forming about titanium alloy wide-chord 
hollow fan blade 

（a）弯扭成形有限元模型 （b）不同扭转截面分布示意图
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图 8 在 750 ℃、扭转时间 1800 s 条件下不同扭转截面高温扭转模拟结果

Fig.8 High temperature twist simulation results of different torsional sections at 750 ℃ in 1800 s
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图 9 850 ℃、扭转时间 1800 s 条件下不同扭转截面高温扭转模拟结果

Fig.9 High temperature twist simulation results of different torsional sections at 850 ℃ in 1800 s
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示。可以看出，随着扭转角速度的降

低，叶身在扭转过程中产生的应力减

小。在扭转角速度为 3.876°/min 时，

在叶片空心部位蒙皮产生的凹陷更

小，但叶身左侧沿着边缘出现应力集

中，减薄现象严重。同理，当扭转角

速度为 0.969°/min 时，在叶片边缘产

生局部的应力集中，易导致叶片局部

过度减薄，极易导致最终成形叶片局

部材料不足，无法机加工出目标叶片

外形。综合考虑扭转过程所需扭矩及

成形质量，选择 1.938°/min 作为最终

扭转角速度。

综上所述，综合考虑 TC4 高温力

学性能、弯扭预成形有限元模拟分析

结果，选定 750 ℃为扭转成形温度，

扭转成形截面 550 mm、扭转角速度

1.938°/min 为钛合金宽弦空心风扇叶
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片的最佳弯扭成形工艺参数。

2.5 空心叶片弯扭成形过程微观

   组织性能调控

在应变速率 0.001 s–1、真应变 0.2
下不同变形温度的 TC4 微观组织如

图 11 所示。可以看出，经过 700~850 
℃退火，微观组织发生了再结晶现

象，α 相形成细小的无畸变小晶粒，

随着变形温度的升高，再结晶程度不

断加强，小晶粒不断相互吞食而长

大，等轴 α 相含量减少，同时转变 β
相含量增加，β 相转变基体上析出少

量的次生片状 α 相。

图 12 为相含量统计结果，可以

发现随着拉伸变形温度的升高，等

轴 α 相 （包含次生 α 相）含量减少，

考虑到钛合金α相是密排六方结构，

具有高强度特点，此时材料的强度

降低，但又因为 β 相是体心立方，具

有较高的塑性延伸率，故高温情况

下具有较好的塑性加工成形性能，

可在高温变形下实现空心叶片的性

能协调调控。 

2.6 弯扭成形空心叶片试验及外形

   检验

试验前在空心叶片平板毛坯、叶

身扭转夹头、榫头压弯模具表面喷涂

具备防氧化能力的氮化硼试剂，以降

低在试验过程中高温带来的表面氧

化的影响。按照卧式弯扭预成形试

验平台的设计原理开展空心叶片平

板毛坯的高温弯扭预成形试验。利

用加热控制柜将目标成形温度设定

为 750 ℃，加热升温速度为 150 ℃/h，
在炉温达到 450 ℃、600 ℃时各保温

10 min，最终在模具温度达到 750 ℃

图 10 550 mm 扭转截面在不同扭转角速度

下的应力分布

Fig.10 Stress distribution of 550 mm twist 
cross section at different twist angular velocities 
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图 11 不同温度下应变速率 0.001 s–1、真应变 0.2 时的 TC4 微观组织 
Fig.11 Microstructure of TC4 with strain rate 0.001 s–1 and true strain 0.2 at different temperatures
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图 12 不同变形温度下 TC4 微观组织相含量

Fig.12 TC4 microstructure phase content at different deformation temperatures
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后保温 1 h。通过 PLC 控制器设置

叶尖扭转角度。在叶片扭转试验结

束后，榫头压弯模具、叶身扭转夹头

和空心叶片均随炉冷却。待炉内温

度在 200℃以下时，打开炉门，取出

叶片，之后随空气冷却至室温。

如图 13 所示，对高温弯扭预成

形后的空心叶片进行外形检测，对叶

片表面进行细致的检查后发现叶身

整体过渡圆滑，无过度减薄、表面凹

陷、扭转过度等情况出现。为判断空

心叶片平板毛坯经高温弯扭预成形

后的成形质量，以榫头底面为基准，

偏移 80 mm 作为第一外形检验样板

截面 1，依次向叶尖作 100 mm 等距

的其他 4 个检测截面，分别对叶片 5
个截面进行外形检验。通过塞尺对

每个截面样板及叶片外形进行间隙

检验，发现预成形后具备过渡外形的

空心叶片可以与样板很好地贴合，各

截面样板最大间隙为 0.2 mm，这就说

明高温弯扭预成形试验可以将空心叶

片平板毛坯成形至所需的过渡外形。

3 结论

（1）对 TC4 钛合金在变形温度

为 650~850 ℃和应变速率 10–3~1 s–1

下进行高温拉伸试验，分析材料的热

变形行为，采用线性拟合的方法建立

修正的 Misiolek 硬化方程，该模型可

以准确预测 TC4 钛合金不同变形条

件下的流动应力。

（2）建立 TC4 高温弯扭预成形

图 13 钛合金空心叶片的外形检测

Fig.13 Shape detection of titanium alloy hollow blade

（a）叶片外形检验工装 （b）高温弯扭预成形得到的空心叶片

叶片

检验样板

检验样板
支座

有限元模型，验证了空心叶片弯扭成

形工艺的可行性。结合有限元模拟

仿真结果确定空心风扇叶片弯扭成

形的最佳工艺参数：扭转成形温度

750 ℃、扭转成形截面 550 mm 和扭

转角速度 1.938°/min。
（3）随着变形温度的增加，TC4

钛合金微观组织中等轴 α 相含量减

少，但体心立方 β 相含量持续升高，

材料具备较高的塑性延伸率，具有良

好的塑性加工成形性能。最终通过

弯扭成形制备的空心叶片的叶身整

体过渡圆滑、无表面凹陷，成形质量

高，对航空发动机扭转类零件的精确

热成形工艺研究进行了有益的探索。
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Research on Twist-Bend Forming and Performance Control of Titanium 
Alloy Wide-Chord Hollow Fan Blade Under High Temperature

CHEN Minghe1, FENG Rui1, WANG Ning2, SHI Wenxiang1, XIE Lansheng1, 
MA Guanglu3, XU Yanqiang3, MEI Han3

(1. Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China;
2. Nanjing Vocational University of Industry Technology, Nanjing 210023, China;

3. AECC Shenyang Liming Aero-Engine Co., Ltd., Shenyang 110043, China)

[ABSTRACT]  The thermal deformation behavior of TC4 titanium alloy was studied by using UTM 5504X electronic 
universal testing machine at 650 – 850 ℃ and strain rate 10–3 – 1 s–1. The modified Misiolek hardening model was 
established and the flow stress of the material under different deformation conditions can be predicted accurately by this 
model. At the same time, the finite element model of high temperature twist-bend forming of TC4 titanium alloy hollow 
blade was established. Considering the simulation results, the optimal process parameters of twist-bend forming of TC4 
titanium alloy hollow blade were determined as follows: twist forming temperature 750 ℃, twist forming section 550 mm 
and twist angular velocity 1.938°/min. The result is found that the content of α phase decreases and the content of β phase 
continues to increase under the condition of high temperature deformation, and the material has high elongation and plastic 
forming property. Finally, the hollow blade prepared by bending and torsional forming has a smooth overall transition, no 
surface defects and has good forming quality. The research results can provide guidance for the mass manufacturing of TC4 
titanium alloy wide-string hollow fan blade.
Keywords: TC4 titanium alloy; Hot deformation; Constitutive model; Hollow fan blade; Twist-bend forming; 
      Numerical simulation

（责编  阳光）
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[ 摘要 ]　使用两种第二代镍基高温合金 CMSX– 4 和 DD419 在相同工艺条件下制备相同形状的单晶叶片和试板铸

件，检验铸件的铸态和固溶热处理态组织。结果表明，两种合金虽然化学成分相似，但 CMSX– 4 合金铸态组织中的

γ/γ′ 共晶分数比 DD419 高出约 39%，固溶热处理后的残余共晶含量也相应更多，存在残余共晶含量超过技术标准的

风险。CMSX– 4 合金叶片铸件中共晶组织在不同部位的分布呈现更明显的不均匀性，这些都对单晶叶片的机械性

能产生不利影响。
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赵运兴

  工程师，博士研究生，研究方向为

铸造高温合金研究及涡轮叶片制造。

高出第一代单晶高温合金 CMSX– 2
和 CMSX– 3 合金约 18 ℃，在国内

外航空发动机和燃气轮机的单晶

涡轮叶片中有着广泛的应用 [9–10]。

DD419为国产第二代单晶高温合金，

其成分及性能与进口 CMSX– 4 合金

基本相当，目前已应用到国产航空发

动机单晶叶片的研制。本文对进口

合金 CMSX– 4 与国产合金 DD419
在相同工艺条件下进行相同形状单

晶叶片的铸造试验，检测其在铸态及

固溶热处理态组织中的 γ/γ′ 共晶含

量，对比两者的铸造性能，为单晶叶

片生产工艺的合理制定提供相关的

依据和支撑。

1 试验方法

试验中所用的进口 CMSX– 4 合

金和国产 DD419 合金的实测成分见

表 1，对比其中数据可见，两种合金

镍基单晶高温合金具有优良的

高温性能，被广泛应用于航空发动机

单晶涡轮叶片的制备 [1–3]。单晶高

温合金的铸态组织主要由树枝状的
γ 基体和团状的 γ/γ′ 共晶组织组成。

经固溶热处理后，合金中的元素分布

会趋于均匀化，γ/γ′ 共晶组织会减少

甚至完全消除。通常情况下，叶片铸

态组织中共晶组织的含量越少，经热

处理后的残余 γ/γ′ 共晶组织也就越

少，叶片的高温性能越好 [4–8]。残余
γ/γ′ 共晶的含量是单晶叶片质量检测

的一项重要指标，对叶片的不同位置，

一般规定残余共晶的上限是 1%~3%。

若铸态组织中 γ/γ′ 共晶含量太多，不

但造成后续热处理过程的复杂化，也

会使残余 γ/γ′ 共晶超出技术标准，造

成单晶铸件废品率的增加。

CMSX– 4 为美国 CM 公司研发

的第二代单晶高温合金，其耐温能力
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中各种元素的含量非常相似。

使用上述两种合金，在进口的

VIM–IC/DS/SC（ALD）真空定向凝

固炉中，以同样的浇铸工艺，在同样

的Al2O3基陶瓷型壳中分别浇注了一

批某型号的双联导向单晶叶片和厚

度为 5 mm 的带凸台单晶试板，如图

1 所示。具体浇铸工艺为：模壳加热

器保温温度 1550 ℃，抽拉速率 3.5 
mm/min。铸造完成后除去模壳，切

除浇注系统。取其中 1 片叶片铸件，

按照技术标准规定的共晶检测方法

做纵向剖面，如图 1（a）所示，在上

部的缘板部位 A 和中部的叶身部位

B 选取若干视场，检测相应的铸态组

织。对于单晶试板，在距离试板底部

25 mm 位置处取截面进行检测，如

图 1（b）所示。采用型号为 NIKON 
MM–400 的光学显微镜 （OM）观察

铸态金相组织，检测其中的 γ/γ′ 共晶

含量。另各取 1 件叶片和试板铸件

在 15.0VPT– 4022/24HVIQ 型真空热

处理炉中按照以下制度进行固溶热

处理： 1280 ℃/1 h+1290 ℃/2 h+1300 
℃/2 h + 1308 ℃/4 h + 氩气冷淬；然

后按同样方法在叶片及试板检测

位置选取若干视场，用光学显微镜 
（OM）观察其热处理态下的残余 γ/
γ′ 共晶含量。同时，为了验证检测

结果的可靠性，对采用 CMSX– 4 和

DD419 合金铸造并热处理的相同

型号的双联导向单晶叶片的批量产

品中的残余共晶情况进行了统计和

比较。

2 试验结果

2.1 铸态组织的共晶含量

图 2 为 CMSX–4 合金浇注的单

晶叶片铸态组织的金相图，其中图 2
（a）的样品取自叶片缘板部位 A，图
2（b）取自叶片叶身部位 B。其中亮

白色的团块状组织为 γ/γ′ 共晶组织，

可以看到 CMSX– 4 合金铸件中共晶

组织含量较多，其中部位 A 比叶身部

位 B 的共晶组织更多些。

在上述叶片的部位 A 和 B 中分

别随机选取了 4 个视场，定量检测了

各视场中亮白色 γ/γ′ 共晶组织的面积

分数作为铸态组织中共晶分数 fE（也

称共晶含量），检测结果如表 2 所示。

可以看到，在铸态条件下部位 A 每个

视场的共晶含量都高于部位 B 的各

个视场。部位 A 和 B 两处的平均共

晶含量分别为 8.09% 和 6.51%，可见

尺寸厚大的缘板部位 A 比起薄壁部

位的叶身部位 B 会产生更多的共晶

组织。这一方面是因为 A 处的散热

和凝固速率较慢，元素偏析更严重，

利于产生大块的共晶团；另一方面是

因为部位 A 位于叶片上端，共晶由于

上聚效应会在部位 A 产生富集 [11–12]。

采用同样的方法对国产 DD419
合金叶片的缘板部位 A 和叶身部位

B 的铸态组织进行了观察，图 3 展示

了两处的典型铸态组织。可以看到，

在铸态条件下，作为第二代单晶高温

表 1 CMSX–4 合金和 DD419 合金的化学成分（质量分数）

   Table 1 Chemical composition of CMSX–4 alloy and DD419 alloy (mass fraction) %

合金 Cr Co Mo W Re Al Ti Ta Hf Ni

CMSX–4 6.26 9.51 0.58 6.37 2.82 5.72 0.94 6.51 0.09 余量

DD419 6.36 9.49 0.59 6.23 2.92 5.44 1.02 6.43 0.10 余量

图 1 叶片和试板铸件形状和检测位置示意图

Fig.1 Blade and plate shape and inspection position

缘板部位A

叶身部位B

（a）双联导向单晶叶片

检测截面

25 mm

（b）带凸台单晶试板 图 2 CMSX–4 合金叶片的铸态组织

Fig.2 As-cast microstructure of CMSX–4 
alloy blade

（a）缘板部位A

200 μm

200 μm

（b）叶身部位B
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合金的 DD419 中共晶组织含量也较

多。在部位 A 和 B 分别随机选取了

4 个视场，进行了共晶分数 fE 的定量

检测，结果如表 2 所示。可以看到，

在叶片缘板部位 A 的共晶平均含量

为 5.51%，高于叶身部位 B 的 5.00%。

从图 4 可以看到，叶片的缘板

部位 A 中 CMSX–4 合金的平均共晶

含量远高于 DD419 合金。而在叶身

部位 B 中 CMSX–4 合金的平均共晶

含量也明显高于 DD419 合金。若将

每种叶片 A 处和 B 处的数据进行综

合平均，得到 CMSX–4 和 DD419 合

金铸态组织中共晶平均含量分别为

7.30%和5.25%，前者为后者的1.39倍。

为了验证上述叶片中检测结果

的可靠性，采用相同的检测方法对相

同工艺浇铸的 1 组试板铸件的铸态

共晶含量进行了检测，金相图如图 5
所示。可以看到，采用 CMSX–4 合

金浇铸的试板铸件图 5（a）中共晶

含量明显高于 DD419 合金的试板

（图 5（b）），这与叶片的检测结果相

同。在两种合金试板铸件的检测截

面上分别随机选取 8 个视场进行共

晶含量 fE 的定量检测，检测结果如表

3 所示。

可以看到，在铸态条件下，CMSX– 
4 合金试板中几乎每个视场的共晶含

量都高于 DD419 合金试板。对于

试板铸件，合金 CMSX–4 与 DD419
的平均共晶含量分别为 7.10% 和

5.62%，前者为后者的 1.26 倍。再次

表明，两种合金的成分虽然非常相

似，但 CMSX–4 合金铸态组织中的

共晶含量要明显高于 DD419 合金。

图 3 DD419 合金叶片的铸态组织

Fig.3 As-cast microstructure of DD419 alloy blade

（a）缘板部位A

200 μm 200 μm

（b）叶身部位B

图 4 CMSX–4 合金和 DD419 合金叶片中铸态共晶含量对比

Fig.4 Comparison of eutectic fraction in as-cast blade of CMSX–4 alloy and DD419 alloy
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图 5 CMSX–4 合金及 DD419 合金单晶试板铸态金相组织

Fig.5 As-cast microstructure of CMSX–4 alloy and DD419 alloy plate

（a）CMSX-4合金

200 μm 200 μm

（b）DD419合金

表 2 CMSX–4 合金和 DD419 合金叶片铸态组织中共晶分数 fE 测量结果

          Table 2 Measurement result of eutectic fraction fE in as-cast structure of CMSX–4 alloy and DD419 alloy blades %

合金
缘板部位 A 叶身部位 B

总平均
视场 1 视场 2 视场 3 视场 4 平均 视场 1 视场 2 视场 3 视场 4 平均

CMSX–4 8.28 8.43 7.50 8.16 8.09 6.19 7.08 6.55 6.21 6.51 7.30

DD419 5.55 5.47 5.35 5.68 5.51 4.98 4.71 5.18 5.11 5.00 5.25
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2.2 热处理后的共晶含量

图 6（a）和 （b）分别为固溶热

处理后的 CMSX–4 合金叶片在缘板

部位 A 和叶身部位 B 的金相组织图。

可以看到，叶片经固溶热处理后，共

晶组织显著减少，特别是叶身部位

B，仅有少量残余共晶存在。

同样，对 DD419 合金叶片铸件

固溶热处理后的组织进行了检测，如

图 7 所示。由于这种合金铸态组织

的共晶含量本来就相对较少，经固溶

热处理后，仅叶片缘板部位还存在少

量的残余共晶，而叶片叶身部位的共

晶组织已经完全回溶，没有发现残余

共晶。

在固溶热处理后的 CMSX–4 和

DD419 合金叶片的缘板与叶身部位

分别随机选取 4 个视场，进行共晶含

量检测，结果如表 4 所示。可以看到，

CMSX–4 合金中残余共晶的含量明

显多于 DD419 合金。在叶片的缘板

部位，CMSX–4 合金的平均残余共晶

含量为 1.45%，远高于 DD419 合金中

的 0.48%。在叶身部位，CMSX–4 合

金残余共晶为 0.14%，而 DD419 合金

的共晶组织已经完全固溶，各个视场

中均未发现残余共晶。将 A 处和 B
处的数据进行综合平均，CMSX–4 叶

片中的残余共晶为 0.80%，而 DD419

表 3 CMSX– 4 合金和 DD419 合金试板铸态组织中共晶分数 fE 测量结果

  Table 3 Measurement result of eutectic fraction fE in as-cast structure of CMSX–4 alloy and DD419 alloy plates %

合金
视场

均值  
1 2 3 4 5 6 7 8

CMSX–4 7.42 6.88 8.71 6.76 6.82 6.83 6.92 6.42 7.10

DD419 6.64 5.27 6.36 5.59 5.29 5.63 4.52 5.67 5.62

图 6 CMSX–4 合金叶片的热处理态组织

Fig.6 Heat treated microstructure of CMSX–4 alloy blade

（a）缘板部位A

200 μm 200 μm

（b）叶身部位B

图 7 DD419 合金叶片的热处理态组织

Fig.7 Heat treated microstructure of DD419 alloy blade

（a）缘板部位A

200 μm 200 μm

（b）叶身部位B

表 4 CMSX–4 合金与 DD419 合金热处理态叶片共晶分数 fE

   Table 4 Eutectic fraction of heat treated blade of CMSX–4 alloy and DD419 alloy % 

合金
缘板部位 A 叶身部位 B

总平均
视场 1 视场 2 视场 3 视场 4 平均 视场 1 视场 2 视场 3 视场 4 平均

CMSX–4 1.20 1.69 1.41 1.48 1.45 0.22 0.13 0.15 0.06 0.14 0.80

DD419 0.56 0.36 0.61 0.39 0.48 0 0 0 0 0 0.24

合金中仅为 0.24%，前者为后者的

3.3 倍。可见，不论是在叶片铸件的

缘板还是叶身部分，固溶热处理后

CMSX–4 合金中残余共晶含量都明

显高于合金 DD419（图 8）。
同样，为了验证上述检测结果的

可靠性，对用相同工艺浇注及热处

理的试板铸件，采用相同的检测方法

检测了残余共晶的含量，金相图如

图 9 所示。可以看到，CMSX–4 合

金试板中残余共晶的含量明显高于

DD419 合金试板，这与叶片的检测
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结果一致。

固溶热处理后，在两种合金试

板的检测截面分别随机选取 8 个视

场进行残余共晶含量检测，结果如

表 5 所示。可以看出，试板铸件中

CMSX–4 合金残余共晶含量平均值

为 0.11%，远高于 DD419 合金中的

残余共晶含量（0.01%）。

为了进一步验证检测结果的可

靠性，在进行试验工作的同时，也对

批量生产的相同型号的双联导向单

晶叶片的有关质量检查情况进行了

统计。根据客户需求，采用 CMSX–4
和 DD419 合金分别生产了 6 个熔批

共 705 件单晶叶片铸件。作为产品

的一项重要技术指标，需要检测铸件

中的残余共晶含量。根据要求在热

处理后，在每种合金的每个熔批中随

机抽取 1 片叶片进行解剖，在双联

导向单晶叶片相同的部位采用相同

的方式进行了残余共晶含量的检测。

经统计，在抽查的 6 件 CMSX–4 合

金叶片样品中，残余共晶含量的平均

值为 0.79%，而 DD419 合金的 6 件

叶片中残余共晶含量仅为 0.36%，前

者为后者的 2.2 倍。由于进行的热

处理制度相同，可以推断，两种合金

铸态组织中的共晶含量存在差别，再

次验证了不论是在铸态条件下，还

是在经过相同的热处理后，CMSX–4
合金铸件中的共晶含量明显高于

DD419 合金。

3 讨论

3.1 合金种类与共晶含量

在镍基高温合金单晶叶片的凝

固过程中，先是 γ 相以柱状树枝晶

的形态从合金熔体中长出，随着固

相分数的不断增加，被排入到液体

的 γ' 相形成元素 Al+Ti+Ta 的含量

也不断增加。当液相中的 Al+Ti+Ta
的含量超过共晶成分饱和度时，枝晶

间的残余液体中开始产生 γ/γ' 共晶。

从表 1 可以看到，虽然 CMSX–4 和

DD419 合金的化学成分非常相似，

图 8 CMSX–4 合金和 DD419 合金叶片铸件热处理后共晶含量对比

Fig.8 Comparison of eutectic fraction of heat treated blade of CMSX–4 alloy and DD419 alloy

均值

均值
均值

均值

视场

缘板部位A 叶身部位B

CMSX-4

DD419

DD419
CMSX-4

1 2 3
0

0.5

1.0

1.5

2.0

4 1 2 3 4

共
晶

分
数

f E/
%

图 9 CMSX–4 合金及 DD419 合金试板热处理后金相组织

Fig.9 Heat treated microstructure of CMSX–4 alloy and DD419 alloy plate

（a）CMSX-4合金

200 μm 200 μm

（b）DD419合金

表 5 CMSX–4 合金与DD419 合金热处理态试板共晶含量

           Table 5 Eutectic fraction in heat treated plate of CMSX–4 alloy and DD419 alloy %

合金
视场

均值
1 2 3 4 5 6 7 8

CMSX–4 0.16 0.09 0.03 0 0.09 0.13 0.34 0.02 0.11

DD419 0 0.01 0 0.01 0.01 0.02 0 0.02 0.01

但 CMSX–4 合金中的 Al+Ti+Ta 含

量为 13.17%，要高于 DD419 合金中

的 12.89%。特别是最重要的 γ' 相
形成元素 Al 的含量在 CMSX–4 合

金中为 5.72%，要高于 DD419 中的

5.44%，这就决定了 CMSX–4 合金

铸态组织中的 γ/γ' 共晶含量要高于

DD419 合金。但是这两种合金中的
γ' 相形成元素的差别微小 （Al 含量

仅相差 5.1%，Al+Ti+Ta 含量仅相差

2.2%），却导致了合金铸态组织中γ/γ'
共晶含量的明显差别 （表 2 和 3），这

其中的机理还需要进一步研究。

本文的研究结果表明， CMSX–4
和 DD419 合金铸态组织中共晶含量

的不同，导致两者在经过相同的固溶

热处理后残余共晶含量相差 2 倍多。

而在高温合金单晶叶片的生产制造

过程中，对残余共晶含量的要求是比

较严格的。叶片在服役过程中，若叶

片中的残余共晶含量较高，残余共晶

往往会是裂纹萌生的起点，造成叶片

发生断裂失效。本文研究的导向叶

片中，CMSX–4 合金叶片经热处理
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后，虽然残余共晶含量的总量在标准

规定的范围之内 （小于 3%），没有造

成叶片报废，但残余共晶含量明显高

于合金 DD419 的叶片，这使其机械

性能会受到一定的影响。

本文作者在制备尺寸更大的另一

种型号的叶片时发现，部分 CMSX–4
合金叶片的厚大缘板部位在经固

溶热处理后，出现残余共晶总量超

出标准的情况。如图 10（a）所示，

该 CMSX–4 合金叶片在缘板厚壁

处的残余共晶组织含量为 3.90%，超

出了标准规定值 3.00%，从而造成了

该叶片的报废。而在同样条件下制

备的 DD419 合金叶片在同一部位的

残余共晶含量仅为 0.14%，如图 10
（b）所示，为合格产品。这说明，使

用 CMSX–4 合金生产单晶叶片时，有

可能因残余共晶超标而报废，而采用

DD419 合金时则不存在该风险。

3.2 共晶在铸件中的非均匀分布

本研究还发现，叶片上部的厚大

缘板部位的共晶含量要高于中部的

叶身部位，一方面是因为共晶组织的

形成除了受合金成分影响外，还受铸

件局部凝固条件影响。作为 γ' 相的

形成元素，Al、Ti 和 Ta 为典型的正

偏析元素，凝固过程中富集于枝晶间

的残余液体中，凝固后富集于以 γ/γ'
共晶形式析出的 γ' 相中。在尺寸和

壁厚较大的缘板部位，由于散热和凝

固速率较慢，会出现较宽的糊状区和

粗大的枝晶组织，元素偏析更严重，

利于产生大块的共晶团。

另一方面，叶片上部缘板处共

晶较多的原因是共晶组织的上聚

效应 [11–12]。在 γ 相柱状枝晶向上

生长过程中，富集在残余液体中的

Al+Ti+Ta 元素除了溶入枝晶间析出

的 γ/γ' 共晶外，也会由于溶质浓度的

差别而向上部的液体区扩散。此外，

由于 Al 和 Ti 的密度很小，导致枝晶

间残余液体因 Al 和 Ti 浓度的提高而

发生密度反转即密度减小 [13–21]，并在

重力作用下向上对流，导致 γ/γ' 共晶

组织在铸件上端如上部缘板处富集。

合金 CMSX–4 不但比 DD419 具有更

高含量的共晶组织，而且其共晶组织

在铸件中非均匀分布的现象也更为

明显。

4 结论

虽然高温合金 CMSX–4 与 DD419
的化学成分相似，但是前者铸态和热

处理后组织中的 γ/γ' 共晶含量明显

高于后者。因此采用合金 CMSX–4
生产单晶叶片时有可能因残余共晶

含量超过技术标准而报废，而采用

DD419 合金时风险则减小很多。本

研究还发现，高温合金叶片上部厚大

的缘板部位共晶含量要高于中部的

叶身部位，特别是在合金 CMSX–4
中更为严重。这一方面是因为铸件

厚壁处散热和凝固较慢，元素偏析更

严重，利于产生大块的共晶团；另一

方面是由于共晶的上聚效应导致共

晶在铸件上端产生富集。
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Experimental Investigation on Eutectic Fraction in Single Crystal Castings of 
Superalloy CMSX– 4 and DD419

ZHAO Yunxing1, 2, YUAN Yingying2, MA Dexin1, 2, XU Weitai2, XU Fuze2, WEI Bing2

(1. Powder Metallurgy Research Institute, Central South University, Changsha 410083, China;
2. Wedge Central South Research Institute Co., Ltd., Shenzhen 518045, China)

[ABSTRACT]  Using two types of the second generation superalloys CMSX– 4 and DD419, the single crystal blades 
and plates with the same shape were produced under the same process conditions. The as-cast and solution heat treated 
microstructures of the blade castings were detected and analyzed. It was found that the γ/γ′ eutectic fraction in as-cast 
structure of CMSX– 4 alloy is about 39% higher than that in alloy DD419, in spite of the similar chemical compositions of 
the both alloys. After solution heat treatment, the residual eutectic in CMSX– 4 alloy was observed to be higher than that of 
DD419 alloy, revealing more risk to exceed the technical standard. Besides the significant higher eutectic fraction, CMSX–
4 exhibits also more non-uniform distribution of eutectic in different blade positions, so that the mechanical properties of 
the CMSX–4 castings is further negatively influenced.
Keywords: Superalloy; Single crystal blade; Eutectic structure; As-cast state; Heat treated state

（责编  晓月）
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[ 摘要 ]　利用第二代单晶高温合金 DD5，在工业设备条件下批量制备了两种结构的单晶叶片铸件，并对它们的振动

频率进行了测量和分析。结果表明，叶片的振动频率随着一次晶向偏离角增大而显著提高，但受二次晶向偏离角的

影响很小；叶身结构是决定叶片振动频率的另一重要因素，但对叶片总重量的影响并不显著。为严格控制叶片的振

动频率，在设计上应进一步优化叶身结构，在铸造过程中应尽量减小叶片的一次晶向偏离。
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DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2022.17.081

孙洪元

  工程师，博士研究生，研究方向为

单晶高温合金冶金缺陷与检测技术。

45000 r/min 工作转速下该叶片的前

6 阶振动频率在相应结晶取向范围内

的变化规律，发现第二欧拉角对该叶

片的低阶固有频率影响较大，但该研

究未涉及实测数据。张根等 [11] 研究

了晶轴偏转 （结晶取向偏离）对 DD6
合金带冠叶片频率特性的影响，采用

有限元分析方法，对 DD6 单晶带冠

叶片进行静应力和模态分析，获得了

不同偏转角下叶片固有频率及叶冠

间挤压力的变化规律，但未将固有频

率与结晶取向之间的关系进行量化

分析。张江伟等 [12] 以某型号航空发

动机高压涡轮转子叶片为研究对象，

对其叶冠进行改型分析，发现叶冠改

型后叶片各阶固有频率均略有降低。

王瀚艺 [13] 对某故障涡轮叶片进行延

展改型并通过 ANSYS 有限元进行验

证，发现改型后的叶片成功避开了原

叶片发生故障时的频率。

鉴于目前有关叶片结晶取向和

经过几十年的发展，航空发动机

工作时涡轮前进气口温度越来越高，

推重比进一步增大，这对涡轮叶片的

合金材料及其制造工艺提出了更高

的要求。相比于高温合金等轴晶和

定向晶叶片，单晶高温合金叶片具有

更出色的蠕变持久性能和热机械疲

劳性能 [1–3]，如等轴晶合金 K417 在

850℃/500 MPa 下的持久时间为 30 
h[4]，二代单晶合金 DD6 在同样条件

下持久时间约为 500 h[4]，DD6 持久

性能是 K417 的 17 倍。因单晶高温

合金具有更优异的力学性能 [5]，越来

越多的单晶叶片被应用到航空发动

机与燃气轮机高低压涡轮工作叶片

和导向叶片中 [6–8]。其中镍基单晶高

温合金为面心立方结构，材料物理特

性具有各向异性，即弹性模量、泊松

比等参数均具有方向性，结晶取向的

偏离将直接影响叶片的疲劳强度和

振动等性能 [1，9]。

目前，关于结晶取向对高温合金

单晶叶片振动频率影响的研究较少。

陶仙德等 [10] 研究了结晶取向对 DD3
单晶叶片固有频率的影响，采用有限

元法分析了该叶片的前 6 阶静频和
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叶片结构对振动频率影响方面的

研究并不充分，本文对两种结构的

DD5 合金低压涡轮转子叶片振动频

率进行测量研究，对影响因素进行探

讨，可为叶片结构的设计与振动频率

控制提供基础数据。

1 试验方法

本研究采用的合金材料为第二

代单晶高温合金 DD5，合金成分见

表 1。
本研究制备的产品为某型航空

发动机带冠低压涡轮转子叶片，改型

前为 A 型结构，改型后为 B 型结构

（图 1），两者的高度、叶冠结构和榫齿

至缘板的结构完全相同，设计重量也

相同。不同的是 A 型叶片的叶身带

有排气窗口，而B型叶片没有。另外，

A 型叶片实际重心位置比 B 型叶片

的更靠近榫齿，B 型叶片的扭角在 A
型叶片基础上进行了调整。 

用常规的熔模法制备叶片浇注

用陶瓷型壳，所有单晶叶片均采用

德国 ALD 公司的真空定向凝固炉 
（VIM–IC/DS/SC）铸造而成。单晶叶

片均按以下不同工艺进行标准热处

理：固溶热处理为 1300 ℃，保温 2 h +
氩气冷却； 1 次时效处理为 1120 ℃，

保温 4 h  + 氩气冷却； 2 次时效处理

为 1080 ℃，保温 4 h + 氩气冷却； 3 次

时效处理为 900 ℃，保温 4 h + 氩气冷

却。对叶片采用完整的机械加工、喷

丸、涂层等成品叶片加工工序。

采用加拿大 Proto 公司的劳厄

晶体衍射仪 （LAUE COS XRD）对

两种单晶叶片的一次与二次晶向偏

离角（分别记为 β和 α）进行检测，如

图 2 所示 [11]。根据技术标准要求，一

次晶向偏离角（β < 15°）的单晶叶片

作为晶向合格产品，对二次晶向偏离

角 α未作要求。

如图 3 所示 [11]，分别将 A 型与

B 型叶片的榫头采用专用夹具刚性

夹紧 （夹紧力固定），然后固定到定制

的专用振动台上，采用敲击共振法对

叶片一阶弯曲振动频率 （简称振动

频率）进行检测。 

2 结果与讨论

2.1 A 型叶片振动频率

对 68 件 β < 15° 的 A 型叶片，按

照 β值从小到大的顺序测量振动频

率，结果如表 2 所示。该型叶片振动

频率的要求值为（395±20） Hz，测量

结果显示有 18 件叶片超出规格上限

值 415 Hz。该型叶片外形尺寸和壁

厚尺寸等均满足设计要求，但出现了

高达 26.5% 的频率超标的报废叶片，

需要分析原因并进行改进。

从表 2 可以看出，超标的频率主

要分布在 β值较大的区域。在 β < 7.5°
的前 43 件叶片中，仅有 3 件的频率超

标，超标率为 7.0% ；而在 7.5° < β < 15°
范围的后 25 件叶片中，却有 15 件频

率超标，超标率高达 60%。可见当 β
值增大时，不仅叶片机械性能逐渐变

差，频率超标率更是显著增大，严重

影响单晶叶片的成品率。因此需要

加强对单晶铸件定向凝固工艺的控

制，尽可能减小一次晶向偏差。

2.2 B 型叶片振动频率

B 型叶片为 A 型叶片的设计改进

版，去掉了尾缘排气窗口，并调整了叶

型尺寸。对 44 件 β < 15° 的 B 型单晶

叶片进行振动频率测量，结果如表 3
所示。该型叶片振动频率要求值与 A
型叶片一样，为 （395±20） Hz。从表 3
可以看出，仅有 β值最大的 44 号叶片

的频率较高，超出规格上限 415 Hz。
通过对比表 2 和表 3 发现， B 型

叶片中的频率超标率仅为 2.3%，比 A
型叶片的 26.5% 的平均频率超标率

低了约 1 个数量级。实际上 B 型叶

片的频率平均值约为 405.9 Hz，低于

表 1 DD5 合金的化学成分（质量分数）

    Table 1 Chemical composition of  DD5 alloy (mass fraction) %

C Al Co Cr W Ta Mo Hf Re B Ni

0.050 6.16 7.42 6.85 4.97 6.52 1.52 0.15 3.03 0.004 余量 

图 1 两种结构叶片的外形示意图

Fig.1 Schematic image of two structural 
blades

排气缝

叶身

榫头

（b）B型叶片（a）A型叶片

图 2 一次与二次结晶取向偏离角示意图 [11]

Fig.2 Schematic image of primary and 
secondary crystal orientation deviation angles[11]

X
α

γ

100

Y

β
Z

010

001

图 3 叶片测频装夹 [11]

Fig.3 Clamping of vibration frequency 
measurement for blades[11]

叶片

夹具
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表 2 A 型叶片振动频率测量结果

Table 2 Vibration frequency of blade type A 

序号 频率 ω/Hz β/（°） α/（°） 重量 /g 序号 频率 ω/Hz β/（°） α/（°） 重量/g 序号 频率 ω/Hz β/（°） α/（°） 重量/g

1 412 2.3 76.0 243.2 24 406 5.1 73.9 249.5 47 405 8.5 55.6 247.4

2 406 2.7 23.1 247.8 25 409 5.1 28.3 248.2 48 410 8.7 12.7 245.1

3 408 2.8 16.7 246 26 412 5.1 2.8 243 49 411 9.0 2.5 245.7

4 416 3.0 62.7 249 27 411 5.1 70.7 244.3 50 411 9.2 3.1 246.3

5 409 3.1 24.2 249.4 28 407 5.3 58.4 247.1 51 419 9.6 84.1 246.3

6 408 3.1 35.5 243.7 29 407 5.4 61.0 244.7 52 424 9.8 36.0 243.9

7 410 3.2 4.9 246.8 30 410 5.4 44.1 248.6 53 411 10.1 78.3 247.5

8 416 3.4 80.1 242.8 31 411 5.6 20.9 242.5 54 421 10.2 12.0 244.6

9 402 3.8 15.0 249.1 32 411 5.6 71.5 246.9 55 413 10.2 12.9 243.5

10 417 3.8 36.1 243.1 33 414 5.7 50.0 247.9 56 423 10.5 50.0 246.6

11 405 4.0 65.6 247.5 34 410 6.1 71.8 242 57 419 10.5 50.4 244.3

12 413 4.0 12.7 246.8 35 405 6.1 13.1 246 58 414 10.7 51.2 242.2

13 414 4.1 86.8 245.7 36 404 6.1 58.6 244.5 59 425 10.9 48.3 245.8

14 410 4.2 66.3 249 37 407 6.2 36.1 247.2 60 418 11.1 23.1 242.2

15 404 4.3 2.4 248.4 38 409 6.4 33.5 247.3 61 416 11.2 5.0 244.8

16 411 4.7 86.8 243.1 39 413 6.4 18.7 245.8 62 424 11.3 33.0 248

17 409 4.7 46.9 248.4 40 408 6.6 6.6 245.5 63 429 11.8 14.0 245.7

18 404 4.8 20.8 245.6 41 412 6.9 43.5 244.6 64 411 12.1 12.6 247.7

19 410 4.8 84.3 247.6 42 412 7.2 43.3 242.1 65 426 12.7 88.8 243.5

20 408 4.9 41.0 249.1 43 410 7.4 20.0 247.3 66 419 12.8 82.8 248.6

21 408 4.9 82.8 247 44 414 7.8 44.1 247.7 67 414 12.8 51.9 242.6

22 413 5.0 22.3 247.5 45 418 8.2 68.2 246.2 68 426 13.8 27.4 248.2

23 408 5.0 57.6 242.8 46 421 8.3 53.9 245.4 平均 413 6.9 42.3 245.9

A 型叶片的频率平均值（约 413 Hz），
更接近标准要求值 （395±20） Hz。这

说明 B 型叶片在结构上有利于降低频

率，能够实现较高的频率合格率。

2.3 影响叶片振动频率的相关因素

叶片无阻尼自由振动方程为 [14]

[ ]{ } [ ]{ }M q K q � � 0 （1）

[ ] [ ] [ ] [ ]M M N N� �� ����e
e v� T d

           [ ] [ ] [ ] [ ]M M N N� �� ����e
e v� T d  （2）

[ ] [ ] ([ ] ) [ ][ ]K K B D B ve e e� �� ���� T d

           [ ] [ ] ([ ] ) [ ][ ]K K B D B ve e e� �� ���� T d  （3）
式中，[M]为总质量矩阵；[K] 为总刚

度矩阵；{q}为节点位移矩阵；[N] 为

形状函数矩阵；[B]e 为应变 – 位移矩

阵，[D] 为弹性矩阵。

设解的形式为
{q}={Φ}sin ωt （4）

式中，{Φ}为振幅列向量，是时间 t
的函数；ω 为频率。将式（4）代入

式（1）得
[K]{Φ}=ω2[M]{Φ} （5）
求解式（5），即可得到叶片的各

阶固有频率。

从式（5）可以看出，频率 ω主要

与叶片的总刚度矩阵 [K] 和总质量

矩阵 [M] 相关。

表 2 中 A 型叶片频率平均值约

为 413 Hz，接近规格上限，超标率高，

可能是由于刚度矩阵偏大或者重量

矩阵偏小。

对于叶片的刚度，一方面叶片结

构会对其产生影响；另一方面，在叶

片结构一定时，影响刚度的主要为弹

性模量 （结晶取向、内部组织等影响

弹性模量），经金相检测分析比较叶

片内部组织无明显差异，所以推测结

晶取向为影响频率的重要因素，包括

一次晶向偏离角 β和二次晶向偏离

角 α。
对于重量矩阵，有两个方面的影

响因素，即重量大小和重量分布。
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2.4 振动频率的相关性分析

采用 QI Macros 软件对 A 型和

B 型两种结构叶片的频率与一次晶

向偏离角 β、二次晶向偏离角 α、重量

的相关性进行分析，分析结果如表 4
所示。

可以看出，A 型和 B 型叶片频率

与一次晶向偏离角 β的相关性系数

分别为 0.652 和 0.615，p 值均为 0，具
有显著相关性，并且呈正相关；A 型

和 B 型叶片频率与二次晶向偏离角 α
的相关性系数分别为0.093和– 0.227，
p 值均大于 0.05，基本不具有相关性。

A 型和 B 型叶片频率与重量的相关

性系数分别为 – 0.197 和 – 0.017，p 值

均大于 0.05，基本不具有相关性。

2.5 一次晶向偏离角 β与振动频率

   的关系

分别将 A 型叶片 （68 个）与 B
型叶片 （44 个）的振动频率测量数

据，以一次晶向偏离角 β为横坐标，

振动频率 ω为纵坐标，绘制成散点

图，如图 4 所示。

拟合得到的线性方程见式 （6）
和 （7），拟合后关系式的决定系数

R2 分别为 0.434 和 0.378，发现频率

与 β 呈线性正相关，与表 4 得出的

结论一致。

yA=1.308βA+403.5 （6）
yB=1.012βB+400.1 （7）
按式（6）和（7）计算，在一次取

向为 10° 时，A 型与 B 型叶片的振动

频率分别为 416.6 Hz 和 410.2 Hz。可

以看出，通过降低叶片的一次晶向偏

离角 β可以解决单晶叶片振动频率

超出设计上限的问题。按表 2 和表

3 数据，如果将一次结晶取向偏离角

的控制范围由 β < 15° 改进为 β < 10°，
A 型叶片频率超标率将由 26.5% 降

到 13.5%，而 B 型叶片则全部合格。

由式（6）计算得到，A 型叶片在

一次晶向偏离角 β由 0增加到 15°时，

振动频率由 404.9 Hz 提高到 423.1 
Hz，增加了 4.5%；由式（7）计算得

到，B 型叶片在一次晶向偏离角 β由

0 增加到 15° 时，振动频率由 400.1 
Hz 提高到 415.2 Hz，增加了 3.8%。

表 3 B 型叶片振动频率测量结果

Table 3 Vibration frequency of blade type B

序号 频率 ω/Hz β/（°） α/（°） 重量/g 序号 频率 ω/Hz β/（°） α/（°） 重量/g 序号 频率 ω/Hz β/（°） α/（°） 重量 /g

1 406.0 0.9 69.5 241.3 16 402.0 4.8 36.2 242.5 31 408.0 6.8 64.3 239.1

2 403.0 1.3 24 239.3 17 403.0 4.9 82.8 242.8 32 407.0 6.9 1.1 236.7

3 403.0 1.7 61.8 241.9 18 402.0 5 34 240.7 33 415.0 7.8 36.2 243.2

4 404.0 1.8 80.5 242.2 19 406.0 5 13.1 237 34 403.0 7.9 87.7 241.9

5 402.0 1.9 66.2 240.8 20 405.0 5.3 69.8 241.9 35 409.0 8 2.1 237.7

6 400.0 2.1 63.9 241 21 404.0 5.4 70.1 239.6 36 414.0 8.1 48.1 243.3

7 407.0 2.2 19.2 241.1 22 410.0 5.5 48.8 238.2 37 407.0 8.2 89.4 234.9

8 402.0 2.4 32.2 240.6 23 406.0 5.6 69.9 240.5 38 415.0 8.9 60.7 239.5

9 405.0 2.8 44.1 242.9 24 405.0 5.8 35.1 242.1 39 402.0 8.9 79.6 240

10 409.0 3.5 18.1 238.1 25 403.0 5.8 47.5 241.9 40 404.0 8.9 23.2 241.2

11 405.0 4 30 238.9 26 405.0 5.9 19.2 242.8 41 408.0 10 20.7 241.9

12 398.0 4.2 89.3 238.7 27 406.0 6 27.9 241.1 42 415.0 10.9 67.9 238.8

13 401.0 4.4 30.4 240.2 28 405.0 6.2 46.9 239.8 43 409.0 12.2 74.7 242

14 404.0 4.4 46.3 241.7 29 403.0 6.5 32.1 239.9 44 422.0 12.4 1.3 242.5

15 400.0 4.4 22 242.2 30 407.0 6.7 36.9 239.1 平均 405.9 5.7 46 240.5

表 4 A 型和 B 型叶片振动频率与一次晶向偏离角 β、二次晶向偏离角 α和重量的相关性

Table 4 Vibration frequency of blade type A&B correlated with primary orientation β, 
secondary orientation α and weight

类别
相关系数 p 值

A 型叶片 B 型叶片 A 型叶片 B 型叶片

频率&一次晶向（偏离角 β） 0.652 0.615 0 0

频率&二次晶向（偏离角 α） 0.093 – 0.227 0.451 0.138

频率&重量 – 0.197 – 0.017 0.107 0.913 

 注：p≤0.05 代表显著相关。
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张根等 [11] 采用 ANSYS 有限元

法对 DD6 合金的某型带冠叶片也进

行了类似分析，结果为一次晶向偏

离角 β =15° 时的频率比 β =0 时的大

5%，与本文研究结果接近，说明振动

频率随一次晶向偏离角的增加而不

断提高，如图 5 所示。

图 6[15] 为 Wells 模型和 Voigt 模
型得到的杨氏模量与一次晶向的关系

图，可以看出，一次结晶取向在 0~15°
变化时，杨氏模量均呈现接近线性增

加。由于叶片的刚度同样随着杨氏

模量的增加而增加，所以推测振动频

率随着一次晶向的增大而增大，本质

上是由杨氏模量的变化引起的。

2.6 二次晶向偏离角 α对振动频率

   的影响

分别将 A 型叶片 （68 个）与 B
型叶片 （44 个）的振动频率测量数

据，以二次晶向偏离角 α为横坐标，

振动频率为纵坐标，绘制成散点图

（图 7），发现数据较发散。将 A 和 B
型叶片频率测量数据与二次取向偏

离角 α进行拟合，拟合后关系式的决

定系数 R2 分别为 0.0099 和 0.0517，
发现无明显相关性，说明二次取向不

是影响振动频率的主要因素。

2.7 重量大小与重量分布的影响

分别以 A 型叶片 （68 个）与 B
型叶片 （44 个）的涂层重量为横坐

图 4 A 型与 B 型叶片振动频率 ω与一次晶向偏离角 β的关系

Fig.4 Relationship between vibration frequency ω and primary orientation deviation angle β of blade type A and B
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图 5 某 DD6 叶片振动频率 ω与一次晶向 β的关系 [11]

Fig.5 Relationship between vibration frequency ω and primary orientation deviation 
angle β of a DD6 blade[11]
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Fig.6 Relationship between Young’s modulus and primary orientation deviation angle[15]
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标，振动频率为纵坐标，绘制成图 8，
拟合得到关系式的决定系数 R2 分别

为 0.0428 和 0.0003。根据式（5）得

出叶片的振动频率与重量有着密切
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关系，但从图 8 来看，随重量增大 A
型叶片振动频率仅有小幅度下降，

而 B 型叶片振动频率无明显变化。

A 型和 B 型叶片的重量控制较严

格，波动范围分别为 242~249.5 g 和

234.9~243.3 g ，约 3% 的重量变化未

引起振动频率的明显变化。特别是

叶片的重量主要集中在厚大的榫头

部位，但进行振动试验时榫头被专用

夹具夹紧，被敲击振动的主要是空心

薄壁的叶身部位。由于各个叶片在

叶身部位的重量差别较小，所以不会

引起叶身振动频率的明显变化，也就

无法证明叶片重量大小与振动频率

的相关性。

为了排除一次取向偏离角 β的

干扰，将表 2 和 3 中 β < 10° 的叶片

测量数据进行统计，得出 A 型与 B
型叶片平均重量分别为 246.1 g 和

240.5 g，而两者的平均振动频率分别

为 410 Hz 和 405.2 Hz，也就是说，重

量较大的 A 型叶片的振动频率也较

大，但似乎与常识不符。根据上面所

述，叶片的重量主要集中在不参与振

动的厚大榫头部位，所以叶片的振动

频率并不取决于叶片的总重量，而是

与参与振动的叶身本身的结构和重

量等因素有关。A 型叶片叶身的尾

缘开有一列排气缝，比起具有封闭尾

缘的 B 型叶身减轻了重量，也使得

叶身的重心更靠向被夹紧固定的榫

头，这些因素都使得 A 型叶身的振

动频率增大。

3 结论

（1）单晶叶片的一次晶向偏离

角 β对振动频率值 ω有显著影响，ω
值随 β值的增大而显著增大。但二

次晶向偏离角 α对叶片振动频率的

影响较小。

（2）叶片的振动频率与叶身的

结构密切相关，但叶片总重量对其影

响不显著，这是因为重量集中的厚大

榫头部位并不参与振动。

（3）为了有效控制叶片铸件的

振动频率，在设计上应该优化叶身结

构，在铸造过程中尽量减少一次晶向

的偏离。
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Experimental Investigation on Vibration Frequency of DD5 Superalloy Single 
Crystal Blades

SUN Hongyuan1, 2, MA Dexin1, 2, GONG Xiaoyi2, ZHAO Yunxing1, 2, 
YUAN Yingying2, WEI Bing2

(1. Powder Metallurgy Research Institute，Central South University, Changsha 410083, China;
2. Wedge Central South Research Institute Co., Ltd., Shenzhen 518045, China)

[ABSTRACT]  In the present work, two types of single crystal (SC) blades using second generation superalloys DD5 
were directionally solidified under industrial conditions. As one of the important material properties, the vibration frequency 
of the blades were measured and analyzed. It was found that clearly higher vibration frequency was exhibited in the blades 
with larger primary orientation deviation. In comparison, it was little affected by secondary orientation deviation. Another 
important factor influencing the vibration frequency is the airfoil constitution, instead of the total weight of a blade. In order 
to strictly control the blade vibration frequency, the airfoil constitution should be further optimized in the design, and the 
deviation of the primary crystal orientation of the blades should be minimized during the casting process.
Keywords: Superalloy; DD5; Single crystal blade; Vibration frequency; Crystal orientation

（责编  晓月）
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[ 摘要 ]　整体叶盘的表面完整性对航空发动机的服役性能和寿命影响巨大，而抛磨技术是用于实现整体叶盘成性制

造的一类关键技术。针对整体叶盘成性制造后不满足使用要求的问题，从材料特性、结构特征、加工要求 3 个层面分

析了整体叶盘的抛磨特点；综述了手工抛磨、数控抛磨、磨粒流抛磨、磁力研磨、滚磨光整加工的发展历程、研究现状

和抛磨效果，对比分析了各类抛磨技术的优势与局限性。在此基础上，提出整体叶盘抛磨技术的发展趋势，即探索形

性协同式、多工序组合式的抛磨工艺，实现抛磨工艺的智能决策化，并向绿色环保方向转型发展。

关键词：整体叶盘；抛磨技术；数控抛磨；磨粒流抛磨；磁力研磨；滚磨光整加工

DOI: 10.16080/j.issn1671-833x.2022.17.088

李文辉

  教授，研究方向为高性能零件形性

协同制造。

余应力、表面纹理等 [7]。整体叶盘长

期服役于高温、高压、高速的复杂工

况下，其表面完整性对发动机的服

役性能和寿命影响巨大。例如，叶

片表面粗糙度增大是发动机性能下

降的重要原因 [8] ；Gilge 等 [9] 发现压

气机叶片粗糙度增大会导致压力升

高，增加发动机的燃油消耗率；Liu
等 [10] 通过试验研究了叶片表面粗糙

度对压气机性能和噪声的影响，结果

表明，随着叶片表面粗糙度的增加，

压气机总压比和等熵效率逐渐降低，

总噪声级增加，当发动机转子叶片的

加工精度从 60 μm 提高至 12 μm，表

面粗糙度 Ra 由 0.5 μm 降至 0.2 μm
时，发动机的效率将从 89% 提升至

94%[11]；同时，表面粗糙度增大还会

导致抗疲劳性、抗腐蚀性降低，而表

面残余压应力能够阻碍裂纹扩展，延

长其疲劳寿命 [12–13]。

先进航空发动机的加工制造水

平是国家综合科技水平、工业基础实

力和综合国力的重要标志 [1]。整体

叶盘作为航空发动机的核心零件，创

新性地将叶片和轮盘作为整体结构，

取代了传统的榫头榫槽结构，减少了

零件数量，使结构大为简化，同时便

于装配平衡，工作效率和可靠性也得

到提升 [2]。与传统结构相比，整体叶

盘结构重量可减轻约 50%[3]；GE 公司

研制的 F414 发动机采用了 5 级整体

叶盘结构，使其推重比提升至 9.1[4]。

目 前，整 体 叶 盘 结 构 已 在 YF22、
FA18、F22A 等战斗机和波音 787、空
客 A380 等客机上得到应用 [5]。国家

在“两机”专项、《中国制造 2025》、
“十三五”科技重大专项等重大战略

规划中都重点强调了上述高端装备

制造的重要地位 [6]。

表面完整性是从加工表面的几

何纹理状态和物理力学性能变化等

方面来评价和控制表面质量的技术

指标，主要包括表面粗糙度、表面残
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整体叶盘制造工艺技术包括近

净成形毛坯制造技术、精确成形技

术和表面成性技术 [14]。精确成形

制造主要依赖于精密加工技术的发

展，但成形加工后，整体叶盘的表面

完整性仍不满足使用要求。例如，

数控铣削后表面粗糙度 Ra 在 1.6 
μm 左右，存在加工纹理和接刀痕，

且表面存在残余拉应力 [15–16]；电解加

工后表面粗糙度 Ra 可达 0.6 μm，且

加工稳定性不易控制 [17] ；电火花适

用于加工闭式整体叶盘，加工后表面

粗糙度 Ra 在 0.8~1.6 μm，表面存在

残余拉应力，且表面存在重熔层、微

裂纹等缺陷 [18–19]。

目前，表面完整性已成为制约整

体叶盘质量提升的难题。针对整体

叶盘成形加工后不满足使用要求的

问题，本文从整体叶盘的材料特性、

结构特征、加工要求 3 个层面总结分

析了整体叶盘的抛磨特点；对整体

叶盘现有抛磨工艺 （手工抛磨、数控

抛磨、磨粒流抛磨、磁力研磨、滚磨光

整加工）的发展历程、研究现状、抛

磨效果、技术优势与局限性进行了综

述，并提出了整体叶盘抛磨技术的发

展趋势，为高性能整体叶盘的成性制

造提供了研究思路与方向。图 1 为

研究内容结构图。

1 整体叶盘抛磨特点

整体叶盘长期处于高温、高压、

高速环境下，受离心载荷、气动载荷、

高周疲劳载荷等多种载荷作用，容易

产生外物损伤失效、腐蚀失效、疲劳

失效等 [20–21]。图 2[22] 为叶片失效原

因统计，可见叶片的材料、加工技术

等对其使用寿命有很大影响。随着

航空发动机服役性能和寿命要求的

持续提升，对整体叶盘的材料、结构

和加工质量提出了更高的要求，其抛

磨特点包括难加工的材料特性、复杂

的结构特征和较高的加工要求。

1.1 材料特性

整体叶盘常用材料包括钛合金、

高温合金、不锈钢、复合材料等，具体

牌号如表 1 所示，不同的材料对抛磨

过程影响不同。由于钛合金导热系

数小，与磨具材料的化学亲和性较

强，容易造成磨屑黏附，还会形成较

大热应力，造成局部烧伤或变形 [23–25]；

高温合金中钴、铬、钼等强化元素含

量较高，高温强度高，且导热系数小，

容易造成表面烧伤 [26–27]；不锈钢导热

系数小，线膨胀系数较大，在抛磨过

程中容易引起表面烧伤或变形 [28–29] ；

复合材料导电性能低、硬度高、脆性

大，抛磨过程中易造成磨具磨损，且

容易导致表面烧伤、产生表面拉应力

等 [30]。针对不同的材料，需要选择

图 1 研究内容结构图

Fig.1 Structure chart of research content

整体叶盘抛磨特点

难加工的材料特性   钛合金、高温合金、
不锈钢、复合材料

复杂的结构特征 叶型复杂、叶片
薄、流道深且窄

较高的加工要求 表面完整性
型面精度

整体叶盘抛磨技术 发展趋势

形性协同式抛磨

多工艺组合式抛磨

抛磨工艺智能决策化

绿色环保型抛磨工艺

数控抛磨 轨迹规划、力控
技术、自适应加工

磨粒流抛磨 夹具设计、磨料研发

磁力研磨 磁极设计、磨具
研发、工艺复合

滚磨光整加工 颗粒流场调控
保形控性抛磨

加剧抛磨
成本和

抛磨难度

对抛磨
技术提出
更高要求

无法满足
整体叶盘

全型面
抛磨要求

整体叶盘
多样化发

展趋势
智能制造
工程和绿
色制造工

程战略
部署

图 2 叶片失效原因统计 [22]

Fig.2 Statistical of blade failure causes[22]

（a）涡轮叶片 （b）压气机叶片
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合适的抛磨工艺以实现难加工材料

的高效率、高质量去除。

1.2 结构特征

如图 3 所示，整体叶盘在结构上

呈现出叶片厚度薄且薄厚不均、叶型

复杂、弯扭度大、叶展长、流道深且窄

等结构特征，使得整体叶盘抛磨的难

度和成本大幅增加。整体叶盘叶片

型面为复杂自由曲面，薄厚不均使得

其加工余量分布不均匀，磨具系统让

刀现象严重；叶片厚度薄，使得其刚

性差，在抛磨过程中极易发生变形，

从而影响表面质量和型面精度；进

排气边厚度更薄，如大型风扇整体叶

盘叶片进排气边厚度约 0.3 mm，小

型压气机叶盘叶片厚度甚至可达 0.1 
mm，在抛磨过程中易发生过抛现象；

由于流道深且窄的特点，磨具系统的

可达性差，在抛磨过程中磨具易与叶

片发生干涉，使得整体叶盘叶根处及

流道面的抛磨效果较差 [30–33]。

1.3 加工要求

由于整体叶盘的表面完整性和

型面精度对航空发动机的服役性能

和寿命影响巨大，使得其具有较高的

加工要求。图 4 为整体叶盘抛磨部

位示意图，包括叶盆型面、叶背型面、

进气边、排气边、叶端、轮盘端面、轮

盘流道面等，其抛磨要求如下：叶片

全型面表面粗糙度 Ra 低于 0.4 μm，轮

盘流道表面粗糙度 Ra 低于 0.8 μm，轮

盘端面 Ra 低于 1.6 μm；轮盘端面轮

廓度 0.1 mm、流道面轮廓度 0.2 ~ 0.4 
mm ；压气机整体叶盘叶片型面轮廓

度为 – 0.03 ~ + 0.05 mm，风扇整体叶

盘的叶片型面轮廓度为 – 0.12  ~ + 0.08 
mm；材料去除深度为 0.002 ~ 0.020 
mm；表面残余压应力在 – 800 MPa 左

右 [30，34–36]。

2 整体叶盘抛磨技术

目前整体叶盘抛磨技术包括手

工抛磨、数控抛磨 （数控抛光轮抛

磨、数控砂带抛磨、机器人辅助抛

磨）、磨粒流抛磨、磁力研磨、滚磨光

整加工等。手工抛磨依靠技术人员

利用手持式砂带或砂轮抛光机对整

体叶盘进行抛磨，最终的表面质量主

要取决于工人的经验和技能，且抛磨

效率低、劳动强度大、加工质量不稳

定，因此迫切需要发展其他抛磨技术

以适应整体叶盘日益增长的需求。

2.1 数控抛磨

数控抛磨是利用多轴数控机床

或机器人等夹持抛光轮、砂带等磨

具，根据整体叶盘结构特征，执行一

定的运动轨迹，从而实现对整体叶盘

型面的数控抛磨。根据数控设备和

磨具的不同，数控抛磨分为数控抛光

轮抛磨、数控砂带抛磨、机器人辅助

抛磨等。

2.1.1 数控抛光轮抛磨

20 世纪 80 年代美国开始研究

整体叶盘的数控 CBN 砂轮抛磨技

术，到 20 世纪末，美国 HUFFMAN
公司已开发出了系列化的砂轮和砂

带磨削机床。在国内，北京航空航天

大学提出了利用 CBN 砂轮实现整体

叶盘及其叶片型面的抛磨方法，并研

制出 QMK50A 和 QMK100 两种型

号的五轴联动磨床 [37]。中国航发南

方工业有限公司黎先才等 [16] 从抛光

轮结构、抛磨轨迹及工艺参数等方面

对中小型整体叶盘进行抛磨研究，抛

磨后铣削纹理被完全去除，表面粗糙

度 Ra 小于 0.4 μm。中国航发沈阳黎

明航空发动机有限责任公司陈雷等 [38]

针对窄流道整体叶盘构型特征，分别

设计了用于抛磨叶片型面、流道及叶

根处的抛光轮，抛磨后表面粗糙度 Ra

小于 0.4 μm。

北京航空航天大学陈志同教授

团队从抛磨工艺、抛磨轨迹、抛光轮

设计等方面对数控 CBN 砂轮抛磨

整体叶盘工艺进行研究：Li 等 [39] 采

用电镀 CBN 砂轮对 GH4169 整体

叶盘进行抛磨试验，抛磨后叶片表面

显微硬度为 538.6HV，残余压应力可

达 –1200 MPa，显著提高了表面完整

性；Zhu 等 [40] 研究了插磨加工、螺旋

加工、宽行加工 3 种抛磨轨迹对整

体叶盘的抛磨效果；徐汝锋等 [41] 采

用分层对称周磨、分层对称插磨、螺

旋周磨和对称插磨 4 种抛磨轨迹对

GH710 整体叶盘进行抛磨，4 种抛磨

表 1 整体叶盘常用材料

Table 1 Blisk commonly used material

材料 类别

钛合金 TC4、TC17、TC25G、Ti60、Ti6242

高温合金 MAR–M247、GH4169、GH710

不锈钢 1Cr11Ni2W2MoV

复合材料 陶瓷基复合材料、SiC 纤维增强钛基复合材料

图 3 整体叶盘

Fig.3 Blisk

图 4 整体叶盘抛磨部位示意图

Fig.4 Schematic diagram of the polishing 
parts of blisk

叶端

叶背
型面

排气边

轮盘
流道面

叶盆
型面

轮盘端面

进气边
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轨迹如图 5 所示；Zhang 等 [42] 提出

一种近净成形整体叶盘叶片前后缘

的五轴自适应加工方法，抛磨后叶片

前后缘尺寸精度满足加工要求，表面

粗糙度 Ra 在 0.3 μm 左右。

由于 CBN 砂轮磨削力较大，抛

磨过程中砂轮和叶片为刚性接触，不

仅容易引起叶片变形，还可能出现过

抛现象，严重时导致整体叶盘报废。

为此，西北工业大学自主研发了“五

轴数控 + 柔性磨头 + 弹性磨具”的

抛磨装置用于整体叶盘抛磨，装置示

意图如图 6（a）所示 [30]。该机床采

用龙门式结构，X、Y、Z 为直线坐标

轴，为磨具提供 3 向直线运动；A、C
为旋转坐标轴，A 轴实现磨具提供摆

动，C 轴实现工作台旋转从而带动整

体叶盘做旋转运动。为实现柔性化，

设计了浮动主轴机构，如图 6（b）所

示 [30]，通过调节气缸流量来调节抛

光力的大小。

西北工业大学史耀耀教授团队

对抛磨工艺参数和砂布轮轨迹进行

优化研究：Zhang 等 [43] 采用响应曲

面法建立表面粗糙度与砂布轮直径、

接触力、主轴转速、进给速度等参数

的预测模型，优化后叶片表面粗糙度

Ra 在 0.4 μm 以下，抛磨前后对比如

图 7 所示；Huai[44] 和 Lin[45–46] 等利用

正交试验和响应曲面试验确定了表

面粗糙度 Ra、材料去除深度和表面

残余应力对抛磨参数的敏感性和相

对敏感性程度，得到较优的抛磨参数

区间，抛磨后表面粗糙度 Ra 为 0.32 
μm，材料去除深度为 2 μm 左右，残

余压应力可达 –786.62 MPa；淮文博

等 [47] 基于砂布轮抛磨原理提出了抛

磨效率优化方法，通过灰色关联度分

析获得较优的工艺参数，抛磨时间为

32 min，表面粗糙度 Ra 由 0.96 μm 降至

0.37 μm ；Huai 等 [48] 提出了一种砂布

轮抛磨路径轨迹规划方法，给出了偏

移曲面、抛磨间距、抛磨步长和刀轴矢

量的计算公式，使得抛光轮在抛磨过

程中与叶片有效贴合，且抛磨力的方

向和大小基本相同；Wang 等 [49–50] 建

立了砂布轮抛磨曲面的物理模型，分

析了砂布轮位置对压缩量偏差和晶

粒轨迹的影响规律，在此基础上提出

砂布轮位置优化方法，抛磨后表面粗

糙度 Ra 可达 0.20~0.25 μm。

图 5 抛磨轨迹简图 [41]

Fig.5 Diagram of polishing trajectory[41]

X Y
Z

X Y
Z

（d）对称插磨（a）分层对称周磨

X Y
Z

（b）分层对称插磨

X Y
Z

（c）螺旋周磨

图 6 整体叶盘抛磨装置示意图 [30]

Fig.6 Schematic diagram of the blisk polishing device[30]

（b）浮动主轴机构示意图（a）整体叶盘抛磨装置示意图

左轴

电主轴

主轴轴套 油缸

位移传感器

摆动支撑轴
右轴

气缸支撑盖

X轴

传动链
伺服电机

主轴箱

Z轴

A轴 C轴

柔性磨头

旋转平台

图 7 砂轮抛磨前后整体叶盘表面形貌对比 [43]

Fig.7 Comparison of surface morphology of blisk before and after grinding wheel polishing[43]

（a）抛磨前

（b）抛磨后
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2.1.2 数控砂带抛磨

重庆大学黄云教授团队对砂带

抛磨整体叶盘开展了大量研究：基

于整体叶盘构型特征，程荣凯 [51] 分

析了整体叶盘砂带磨削特点，在 UG
环境下探究了整体叶盘多磨头式、刀

库式、内外弧砂带磨削及机器人磨削

方案的优缺点，得到整体叶盘全型面

磨削集成装备；张叠 [52] 进行整体叶盘

砂带当量磨削试验，得出当量磨削对

表面质量的影响规律；为保证整体叶

盘的加工均匀一致性，肖贵坚等 [53] 提

出一种砂带磨削新方法，基本原理如

图 8 所示，运用该方法对整体叶盘

叶片型面进行抛磨，加工后表面粗

糙度 Ra 低于 0.25 μm，表面残余应力

为 –200 ~ –400 MPa，均匀一致性较

好；刘秀梅等 [54] 分析了数控砂带抛

磨整体叶盘叶身、叶缘和叶根部位的

过程，提出了带有压力反馈的磨削压

力控制系统来实现磨削变形的控制，

叶身和叶根部位抛磨前后对比如图

9 所示；Xiao[55–56] 和梅科 [57] 等利用

ANSYS 等软件对砂带磨削过程仿

真，分析各工艺参数对抛磨过程中振

动现象的影响规律。

为消除多次定位和装夹产生的

误差，吉林大学张雷教授团队设计了

一种用于整体叶盘抛磨检测一体化

的砂带抛磨装置，装置分为基础结

构、工作台模块、加工模块、检测模

块、数控系统和冷却润滑系统，可实

现整体叶盘的抛磨加工和检测一体

化功能 [58–59]。在该设备基础上，高亚

鹏 [60] 基于模糊 PID 控制方法开发恒

压力抛磨控制软件，并通过试验证明

了该方法的有效性。贺昌龙 [61] 针对

叶片叶身、叶缘和叶根部分不同的特

征，分别设计了专用的抛磨工具。袁

强 [62] 对整体叶盘的抛磨和测量轨迹

进行了规划，并进行整体叶盘砂带抛

磨试验，验证了该装置抛磨系统和检

测系统的性能。

2.1.3 机器人辅助抛磨

工业机器人已应用于搬运、喷涂

图 8 砂带抛磨新方法基本原理 [53]

Fig.8 Basic principle of new abrasive belt polishing method[53]
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图 9 叶片型面和叶根抛磨前后对比 [54]

Fig.9 Comparison of blade profile and blade root before and after polishing[54]

（b）叶根

（a）叶片型面

已抛磨
表面

未抛磨表面

及焊接等简单作业和尺寸测量、磨

削等精密作业，在航空航天、汽车、船

舶等领域有着广泛的应用前景 [63]。

机器人具有灵活性强、通用性强、智

能化、操作空间大等优点，已被应用

于整体叶盘的抛磨加工中。美国

ACME、HUCK 等公司采用机器人砂

带抛磨整体叶盘 [30]。对于国内而言，

各高校主要将机器人应用于单个叶

片的抛磨加工中 [64–66]，对于整体叶盘

的机器人抛磨研究较少。中国航发

西安航空发动机有限公司李飞等 [67]

利用等弦误差法对整体叶盘机器人

砂带抛磨轨迹进行优化，优化后整体

叶盘加工效率提高 42.9%，表面粗糙

度 Ra 可达 0.26 μm，其表面纹理较均

匀一致，抛磨后表面形貌如图 10 所

示。华中科技大学尝试将机器人抛
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磨技术应用于整体叶盘抛磨，李鼎

威 [68] 提出了规划接触力方向角的力

控方法，并进行了仿真分析和试验验

证。陈霖 [69] 搭建了整体叶盘机器人

抛磨系统，并基于叶片曲面主曲率特

征对抛磨轨迹进行规划，对抛磨力、

转速和进给速度等参数进行优化和

抛磨试验验证。

随着数控技术的蓬勃发展，整体

叶盘数控抛磨装置已逐渐走向成熟，

国内众多高校从抛磨工艺参数优化、

抛磨轨迹规划、抛磨工具设计等方面

对整体叶盘数控抛磨技术开展研究。

但由于砂带和砂轮易磨损、抛磨过程

中易发生颤振等问题导致整体叶盘

各部位的接触状态、受力情况、运动

轨迹发生变化，从而使得加工均匀性

变差；且抛磨工具易与叶片之间发

生干涉，使得叶根处的抛磨效果较

差。为解决这些问题，应当分析抛磨

过程中的颤振远离，并采用数控编程

技术、抛磨工艺参数优化、提高系统

刚性等方式抑制抛磨过程中的颤振

作用；基于力控原理控制抛磨工具

与整体叶盘之间的接触力，从而实现

各区域具有相同的材料去除率；通

过无干涉抛磨路径规划、抛磨轨迹运

动仿真等技术避免抛磨过程中的轨

迹干涉问题。

2.2 磨粒流抛磨

磨粒流抛磨是指磨料介质在压

力作用下沿着夹具与整体叶盘形成

的特定流道运动，使磨粒与整体叶盘

表面发生相对运动，从而对整体叶盘

进行加工，达到材料去除、表面抛光

及提高表面完整性的目的。磨粒流

抛磨具有抛磨效率高、质量好、形状

适应性强等优点，目前已应用于航空

航天、生物医学、汽车、增材制造等领

域零件的抛磨加工 [70]。

美国DYNATICS、EXTRUDEHONE
等公司采用磨粒流抛磨整体叶轮，提

高了发动机性能，解决了叶轮因应力

集中而断裂的问题 [71]。GE 公司采用

磨粒流技术抛磨 T700 发动机上 I 级
压气机叶盘 1 h 后，表面粗糙度 Ra 从

2.0 μm 降至 0.8 μm[72]。法国 SNECMA
公司将磨粒流技术应用于粗铣前、

精铣前和精铣后整体叶盘的抛磨加

工 [1]。首都航空机械公司陈济轮等 [71]

利用加工实例说明磨粒流技术对电

解加工、电火花加工、数控铣削和精

密铸造后的叶轮等零件均有较好的

抛磨效果。北京航空工艺研究所郭

应竹等 [73] 介绍了磨粒流技术在航空

发动机扩压器叶片和涡轮泵转子等

关键零部件中的应用，与手工抛磨相

比，磨粒流抛磨效率提高数十倍。沈

阳鼓风机有限集团刘向东等 [74] 采用

磨粒流技术对窄流道闭式叶轮进行

抛磨，抛磨后流道表面粗糙度 Ra 可

达 0.14 ~ 0.45 μm，效率提高 1% 左右；

季田等 [75] 采用磨粒流技术对离心压

缩机闭式叶轮流道进行抛磨，抛磨后

表面粗糙度 Ra 可达 0.29 μm 左右，

且各流道加工效果较均匀。

大连理工大学高航教授团队建

立了整体叶盘磨粒流抛磨试验平台，

并开展了大量模拟分析和可行性研

究：Fu 等 [76–77] 采用数值模拟和试验

相结合的预测方法，对单个和多个颗

粒进行了材料去除分析，说明了单向

和双向磨粒流的材料去除分布规律，

并进行了试验验证，通过模拟分析整

体叶轮流道内的磨料流场分布，如图

11 所示，磨料介质在叶片前后缘发

生不规则运动，导致叶片前后缘发生

过抛现象，并设计了一种带导向块的

新式夹具用于调节整体叶轮叶片前

后缘附近的磨料流动，改善叶片表面

加工均匀一致性，表面粗糙度 Ra 从

0.513 μm 降至 0.141 μm；为提高整体

叶轮和叶盘的表面完整性，Fu 等 [78]

提出了旋转磨粒流抛磨方法，基本原

理如图 12 所示；朱建辉 [11] 从理论

上分析了旋转磨粒流抛磨过程中的

磨粒运动及材料去除模型，模拟分析

了单个叶片流道的流场动力学特性；

高航等 [79] 采用旋转磨粒流机床抛磨

钛合金整体叶轮，以整体叶轮运动状

态和磨粒流挤压出口有无背压为变

量进行对比试验，抛磨前后对比如图

13 所示。

国内其他高校也对磨粒流抛磨

整体叶轮和整体叶盘开展了一些研

究。李俊烨等 [80] 采用 Fluent 软件模

拟了磨粒流抛磨整体叶轮的过程，分

析了磨料速度对静态压强、动态压强、

湍动能、湍流强度和壁面剪切力的影

响。赵路等 [81] 利用 Fluent 软件仿真

分析夹具对流场的影响规律，优化夹具

结构并用于整体叶盘抛磨试验，验证了

夹具对于整体叶盘的适用性。孙冉 [82]

分析了涡轮整体叶盘构型特征，在此

基础上设计了磨粒流抛磨整体叶盘的

夹具，并进行了抛磨试验。蔺小军等 [83]

提出一种整体叶盘磨粒流抛磨专用

夹具，能够正确引导磨料流动，避免

整体叶盘在抛磨过程中发生叶片进

排气边过抛、变形等现象。

目前，磨粒流抛磨整体叶盘技术

已在国内外企业中得到应用，但由于

磨粒流技术的局限性，难以抛磨大尺

图 10 机器人抛磨后表面形貌 [67]

Fig.10 Surface morphology after robot polishing[67]

500 μm
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解加工时需严格控制影响因素，避免

加工质量下降。

随着加工技术向高效、精密和超

精密方向发展，具有纳米级光整潜力

的磁力研磨方法已得到广泛应用与

研究。但与其他抛磨技术相比，其材

料去除率低，对镍基合金等难加工材

料的加工效果有限。为此，应着重分

析磁性磨粒的组成成分，制备新型磁

性磨粒以提高磁性磨粒的硬度和强

度，从而增强磁性磨粒的加工能力和

图 13 磨粒流抛磨前后对比 [79]

Fig.13 Comparison before and after abrasive flow polishing[79]

（a）抛磨前 （b）抛磨后

图 11 磨料介质流场分布 [77]

Fig.11 Flow field distribution of abrasive medium[77]

（b）自下而上流动（a）自上而下流动
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图 12 旋转磨粒流加工原理图 [78]

Fig.12 Schematic diagram of rotary abrasive flow machining[78]
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寸的整体叶盘。此外，整体叶盘的复

杂构型特征使得叶片进排气边处容

易发生过抛，叶片型面各区域加工不

均匀。因此，需通过仿真分析磨料介

质的流场分布特征和动力学行为，设

计夹具以改变整体叶盘叶片附近磨

料介质的流动特性，缓解叶片进排气

边处磨料的运动紊乱现象，适应不同

大小、间距的叶盘流道，从而改善叶

片型面的加工均匀性，满足高性能整

体叶盘零件的抛磨要求。

2.3 磁力研磨

磁力研磨是利用磁性磨粒在磁

场作用下形成柔性磁刷，并产生研磨

压力，施加运动使得磁刷与整体叶盘

发生相对运动，从而实现整体叶盘抛

磨 [84]。由于其良好的适应性、自锐

性、可控性，又可与数控机床或机器

人结合，对于复杂曲面抛磨具有较大

的优势 [85–87]。

辽宁科技大学陈燕教授团队提

出一种整体叶盘磁力研磨方法：杜

兆伟等 [88] 采用该方法对 GH4169 高

温合金整体叶盘抛磨 30 min 后，表

面粗糙度 Ra 由 0.82 μm 降至 0.25 μm；

郭龙文等 [89] 对 2017 硬质铝合金的

整体叶盘叶背区域进行抛磨，从表面

粗糙度、微观形貌和残余应力等方面

验证了抛磨效果；陈燕等 [90] 分析了

磁极布置形式、开槽形状、比例等对

加工效果的影响，得出径向磁力研磨

可避免磁极与整体叶盘叶片发生干

涉，开矩形槽可有效增大研磨压力，

从而提高抛磨效率；为进一步提高

效率，于克强等 [91] 提出了超声波辅

助磁力研磨加工整体叶盘的方法，加

工 60 min 后，表面粗糙度 Ra 由 1.38 
μm 降至 0.18 μm，效率比无超声波

研磨更高，表面更加细密、均匀，图

14 为抛磨前后表面形貌对比；此外，

Du 等 [92] 提出了电解磁力复合研磨

GH4169 高温合金整体叶盘的加工

工艺方案，与传统磁力研磨工艺相

比，复合工艺效率提高约 50%，但电
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使用寿命；深入探究磁场源产生磁

场的机理，通过改变磁场分布来提高

磁性磨粒的研磨压力；探索磁力研

磨与其他加工技术的复合工艺，如超

声复合、化学复合、电化学复合等，充

分发挥各加工技术的优势，从而进一

步提高加工质量和加工效率。

2.4 滚磨光整加工

滚磨光整加工是将颗粒介质和

液体介质放入容器中，依据一定的几

何约束和运动约束，构成强制的动

态平衡的液粒耦合流场；整体叶盘

以不同的预设位置及不同的预设运

动方式运动，与颗粒介质发生相对运

动，颗粒介质以不同程度的作用力对

整体叶盘表面进行碰撞、滚压、划擦、

刻划等综合的微量磨削作用，从而提

高整体叶盘的表面完整性，实现整体

叶盘的成性制造，整体叶盘滚磨光整

加工内涵如图 15 所示 [93]。

国内外企业采用振动设备对整

体叶盘进行抛磨。Feldmann 等 [94–95]

利用喷丸强化、振动光饰、振动喷丸

方法加工三级整体叶盘，并从表面粗

糙度 Ra 值、表面残余应力和高周疲

劳强度等方面评价其加工效果，研

究表明振动喷丸方法使得表面粗糙

度 Ra 降低至 0.25 μm 以下，残余压

应力可达 –800 MPa，疲劳强度提高

约 35%；喷丸强化显著提高了表面残

余压应力和疲劳强度，但增大了表面

粗糙度 Ra 值，不同工艺改善残余应力

效果如图 16 所示。Alcaracz 等 [96] 提

出了一种 DEM–FEM 耦合方法研究

振动喷丸三级整体叶盘的抛磨强化

过程，结果表明，滚抛磨块的相对速

度和法向累积接触能量影响整体叶

盘的表面强化效果，而滚抛磨块的

接触力和切向累积接触能量影响整

体叶盘的抛磨效果。中国航发西安

航空发动机有限公司何坚等 [97] 采用

R420DL 振动光饰机和 RCP 203/05 
ZS–V 滚抛磨块对钛合金和高温合金

整体叶盘进行抛磨，使得整体叶盘叶

片表面粗糙度 Ra 值提高 1~1.5 个等

级。汪斌等 [98] 阐述了振动光饰技术

在航空发动机叶片、整体叶盘等重要

零件抛磨中的应用情况，抛磨后整体

叶盘表面粗糙度 Ra 值提高 1~1.5 个

等级，采用合理的工艺方法和参数以

及叶缘保护装置，可避免叶缘过抛。

中国航发沈阳黎明航空发动机有限责

任公司刘随建等 [35] 采用 BJG–2500 振

动光饰机对整体叶盘进行抛磨，加工 4 
h后表面粗糙度Ra值由1.6 μm降至0.4 
μm 以下。杨万辉等 [99] 采用无岛式振

动光饰机对整体叶盘进行抛磨，其表

面粗糙度 Ra 值提高 1~2 个等级，在

图 14 磁力研磨抛磨前后表面形貌对比 [91]

Fig.14 Comparison of surface morphology before and after magnetic abrasive finishing[91]

（c）超声波辅助磁力研磨

300 μm

（b）磁力研磨

300 μm

（a）加工前

300 μm

图 15 整体叶盘滚磨光整加工内涵 [93]

Fig.15 Connotation of barrel finishing technology of blisk[93]
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叶片表面引入残余压应力，表层显微

硬度和疲劳强度提高。张文明等 [100]

提出了一种整体叶盘振动光饰保护

方法，对进排气边进行仿形保护，缓

解进排气边的过抛问题。

基于大量的滚磨光整工艺研发

和工业应用，太原理工大学尝试采用

新的滚磨光整加工方法实现整体叶

盘叶片型面抛磨：王秀枝等 [101] 利用

EDEM 软件对航空发动机盘类零件

滚磨光整加工过程进行模拟，提取了

多个区域滚抛磨块的接触力、相对速

度和磨损量，得出一定条件下振动式

优于回转式和离心式方法的结论，为

航空发动机盘类零件加工工艺的选

择提供了参考依据；在此基础上，李

鹏 [102]、郭鹏辉 [103]、闫泽昭 [104] 等以

接触力、磨损量、累积接触能量等为

评价指标，分析了振幅、频率、回转速

度、滚抛磨块填充量等参数对整体叶

盘加工效果的影响规律，得出振动回

转式方案可得到较好的加工效果，并

采用振动平台进行了整体叶盘模拟

件加工试验，验证了仿真的有效性；

此外，对滚抛磨块在不同工况下的流

场分布特征和动力学行为进行了深

入研究，图 17 为振动回转式滚磨光

整加工整体叶盘过程中滚抛磨块流场

分布，由于整体叶盘的复杂结构特征，

叶片型面不同区域所受的滚抛磨块作

用行为呈现出较大差别，导致加工均

匀一致性差；为此，闫泽昭等 [104] 尝试

采用挡条等装置调控流场分布，改善

叶片型面的加工均匀性。

相较于其他抛磨工艺，滚磨光整

加工设备简单，操作方便，成本较低，

且滚抛磨块兼具微量材料去除、表面

光整和表面强化的作用，现已在众多

航空企业中得到应用，已成为提高整

体叶盘服役性能和寿命的一种极具

发展潜力的成性制造技术。滚磨光

整加工技术可较好地适应整体叶盘

的特殊型面，但加工均匀一致性同样

难以保证。为使得滚磨光整加工技

术有效解决整体叶盘叶片型面光整

加工均匀一致性难题，首先应当通过

模拟分析振动式、回转式等多种工艺

下滚抛磨块之间的相互作用关系，探

究整体叶盘的复杂构型特征对于颗

粒流场的影响规律，研究滚抛磨块在

抛磨过程中的流场分布、速度场和作

用力场特征；其次研究抛磨过程中

的加工机理，从微观、介观、宏观多角

度分析滚抛磨块作用特征和加工效

果之间的映射关系；然后通过优化

加工工艺参数、滚筒形状、夹具设计

等手段使得滚抛磨块对整体叶盘进

行“适流道”加工，提高整体叶盘的

加工均匀性；同时，研究滚抛磨块对

整体叶盘的表面强化作用，综合改善

整体叶盘的表面完整性。

2.5 对比分析

通过对整体叶盘抛磨技术的发

展历程、研究现状、抛磨效果的分析

可知，针对整体叶盘抛磨国内高校和

企业已进行大量研究，但各类抛磨技

术大多处于研究阶段，在抛磨效率、

抛磨质量、抛磨成本等方面存在差

图 16 不同工艺改善残余应力效果 [94]

Fig.16 Improvement effect of residual stress of different processes[94]
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异，基于此对各类抛磨技术的特点、

局限性和抛磨效果进行对比分析，如

表 2 所示。

3 整体叶盘抛磨技术发展趋势

目前，先进航空发动机已朝着高

推重比、长寿命和低油耗方向发展，

其服役性能和寿命的提高强烈依赖

于先进设计技术、先进材料和先进制

造技术的发展。整体叶盘大多采用

钛合金、镍基高温合金及金属基复合

材料等典型难加工材料，而整体叶盘

结构上呈现出叶片薄、扭曲大、叶展

长、流道深且窄等特点，其难加工的

材料特性和复杂的结构特征使得抛

磨难度显著提升。我国航空发动机

整体叶盘抛磨技术处于发展阶段，难

以满足整体叶盘日益增长的市场需

求，针对现有整体叶盘抛磨技术的局

限性及研究现状，提出其发展趋势，

即探索形性协同式、多工序组合式的

抛磨工艺，实现抛磨工艺的智能决策

化，并向绿色环保方向转型发展。

（1）整体叶盘的型面精度同样

对航空发动机的服役性能有较大影

响，其叶片前后缘的形状尺寸决定了

气流方向，影响航空发动机的气动性

能。现有抛磨技术在研究过程中或

重点关注型面精度，或关注表面完整

性，没有全面分析。形性协同式抛磨，

即在保证整体叶盘型面精度的前提

下，提升其表面完整性。需深入研究

各类抛磨技术的加工机理和表面完

整性创成机理；采用理论研究、仿真

分析、试验验证相结合的手段研究抛

磨工艺参数对整体叶盘型面精度和

表面质量的影响规律；以整体叶盘

表面粗糙度 Ra 值、型面精度、残余应

力等为评价指标，研发具有形性协同

抛磨优势的抛磨技术，满足整体叶盘

对于型面精度和表面完整性的加工

要求。

（2）各类抛磨技术在抛磨效率、

抛磨质量、抛磨成本上存在差异，具

有不同的优势和局限性，采用一种抛

磨工艺或一道抛磨工序难以实现整

体叶盘全型面抛磨要求。采用多工

序组合式抛磨工艺，即充分发挥各类

抛磨技术的优势，选用最优的抛磨工

序组合，实现整体叶盘优质抛磨。应

基于各类抛磨技术的加工机理，结合

各类抛磨技术的特点设计不同的多

工序组合式抛磨工艺，分析不同工序

组合对整体叶盘型面精度和表面质量

的作用规律，指导研发最优的抛磨工

艺，进一步提高整体叶盘的抛磨质量。

（3）随着航空发动机服役性能

和寿命要求的不断提高，整体叶盘材

料更为特殊，结构更加复杂，为适应

整体叶盘多样化的发展趋势及日益

增长的市场需求，实现抛磨工艺的智

能决策化势在必行。目前，国外对整

体叶盘抛磨技术及其装备严格保密，

国内抛磨技术大多处于研究和试验

阶段，导致整体叶盘抛磨工艺数据较

少，难以实现对后续整体叶盘抛磨的

指导作用。基于各类抛磨技术的整

体叶盘抛磨案例构建抛磨工艺案例

库，具体涉及整体叶盘材料特性、结

构特征、加工要求、抛磨工艺及抛磨

效果；结合人工智能、大数据、云平

台等手段，基于案例库开发面向整体

叶盘成性制造的智能工业软件，通过

深度学习、遗传算法等方法对整体叶

盘抛磨过程进行智能化分析、判断、

决策，优选抛磨工艺方案；利用先进

的检测手段实时监测并控制抛磨过

程，提高抛磨质量，并将抛磨过程及

表 2 整体叶盘不同抛磨工艺对比

Table 2 Comparison of different blisk polishing processes

抛磨工艺 特点 局限性 抛磨效果

手工抛磨
成本低，可根据实际情况对局部

区域进行抛磨
抛磨效率低，劳动强度大，质量

不稳定
Ra0.4 ~0.8 μm，有不规则的表面纹理 [78]

数控 CBN 砂轮抛磨
效率高，易于对进排气边、叶尖等

区域抛磨
磨削力大，易导致叶片变形

Ra0.2 ~0.4 μm，残余压应力可达
–1200 MPa[39]

数控柔性抛光轮抛磨
效率高，灵活性好，可控制

抛磨力大小
磨具利用率低，易磨损；易与叶片发生
干涉；未对叶片根部、边缘展开研究

Ra0.2 ~0.4 μm，材料去除深度 2 μm 左右，
残余压应力可达 –780 MPa[44–46]

数控砂带抛磨
效率高，柔性好，抛磨力小，

材料去除量小，温度低
抛磨过程中砂带易磨损、易颤振导致
加工质量变差；加工小叶盘时易干涉

Ra0.2 ~0.3 μm，残余压应力为 – 200~
– 400 MPa[54]

磨粒流抛磨 效率高，加工质量较好
夹具设计难度大、通用性差；加工均
匀性差；难以引入残余压应力；加工

叶盘尺寸受限
Ra0.2 ~0.4 μm[78]

磁力研磨
柔性好，自适应性、自锐性、可控性强，

加工质量较均匀

效率较低，难以去除大余量；磨具易
飞溅，损耗较快，重复利用率低；难

以引入残余压应力
Ra0.2 ~0.4 μm[89，92]

滚磨光整加工
效率高，适应性强，成本低，磨具
使用寿命较长，可引入残余应力

进排气边、叶尖处易过抛；叶根处磨
料受阻碍导致欠抛；加工均匀性较差

Ra0.4 μm 以下，残余压应力可达
– 800 MPa[34，94]
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时反馈至案例库中。通过一系列手

段实现整体叶盘抛磨技术的智能决

策化，这也与《中国制造 2025》中智

能制造工程战略高度融合。

（4）随着可持续发展的不断深

入，资源和环境问题成为整体叶盘抛

磨工艺必须考虑的因素。各类整体

叶盘抛磨技术中磨具损耗、磨液排放

等问题引起的能源损耗和环境污染

使得抛磨成本急剧增加。为响应《中

国制造 2025》中“全面推行绿色制

造”和实施“绿色制造工程”的战略

部署，整体叶盘抛磨工艺应向绿色环

保方向转型发展。一方面，需要从磨

具高效利用、磨具与磨液回收、磨液

后处理等方面开展研究，减少环境污

染、资源浪费；另一方面，探索高效

率、高质量的整体叶盘抛磨技术，提

高整体叶盘寿命裕量，减少抛磨成本

和维修成本，实现绿色制造。
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Research Status and Development Trend of Blisk Polishing Technology

LI Wenhui1, 2, WEN Xuejie2, 3, LI Xiuhong2, 3, ZHANG Yan2, 3

(1. College of Aeronautics and Astronautics, Taiyuan University of Technology, Jinzhong 030600, China;
2. Shanxi Key Laboratory of Precision Machining, Taiyuan 030024, China;

3. College of Mechanical and Vehicle Engineering, Taiyuan University of Technology, Taiyuan 030024, China)

[ABSTRACT]  The surface integrity of the blisk has a great influence on the engine performance and service life, and the 
polishing technology is the key technology to realize the blisk performance manufacturing. In view of the problem that the 
blisk does not meet the use requirements after forming and manufacturing, the characteristics of polishing were analyzed 
from three aspects of material characteristics, structural characteristics and processing requirements. The development 
history, research status and polishing effect of polishing technology were introduced from the aspects of manual polishing, 
numerical control polishing, abrasive flow polishing, magnetic abrasive finishing and barrel finishing. And the advantages 
and limitations of each polishing technology were compared and analyzed. On this basis, the development trend of the 
blisk polishing technology was put forward, to explore the precision and performance coordination type and multi-process 
combination type of polishing technology, to realize the intelligent decision making of the polishing process, and to the 
direction of green environmental protection.
Keywords: Blisk; Polishing technology; Numerical control polishing; Abrasive flow polishing; Magnetic abrasive finishing; 
      Barrel finishing
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[ 摘要 ]　针对抛光整体叶盘根部与流道面工具损耗快、抛光效率低等问题，基于分区域抛光的思路从工具选型、轨迹

优化、区域搭接及划分等方面开展研究。对抛光工具与轨迹进行优化；针对子区域之间的搭接问题建立优化模型并

进行分析计算。在此基础上，基于分区域加工的方式对根部与流道面进行划分。工程环境下的抛光试验表明，分区

域抛光将根部与流道面的工具损耗降低约 30%，同时抛光效率提升约 30%，从而推进了自动化抛光技术在整体叶盘

上的工程化应用。
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叶 欢

  博士研究生，研究方向为先进制造

技术。

了研究，其研究成果已在航空发动机

叶片上得到了应用，并且在整体叶盘

部分型面的砂带磨削试验方面也取得

了一定进展 [6–7]。西北工业大学在整

体叶盘抛光机床与抛光磨头研制、叶

片型面抛光轨迹以及前后缘抛光方法

等领域取得了一定的成果 [8–9]。在机

器人抛光领域，华中科技大学在材料

去除率、轨迹规划以及末端柔顺控制

等技术上开展了较多工作 [10–11]。

经过多年的研究与积累，国内在

自动化抛光技术领域取得了较大的

进步，目前基本能够实现航空发动机

单个叶片、大中型整体叶盘叶片型面

等开敞性良好区域的自动化抛光加

工，但对于诸如中小型整体叶盘等干

涉严重的结构，目前国内鲜有完全突

破该技术的报道。事实上，整体叶盘

中干涉最为严重的区域为根部区域

与流道面区域。可以说，若能彻底突

破中小型整体叶盘的根部与流道面

抛光问题，则整体叶盘抛光的干涉问

在航空制造领域，推重比是衡量

航空发动机性能的重要指标之一 [1]。

传统情况下，发动机叶片采用榫头安

装于轮盘上的榫槽中，再利用锁紧装

置将叶片固定 [2]。20 世纪 80 年代

中期出现了将叶片与轮盘做成一体

的结构，称为整体叶盘。该结构在简

化发动机结构的同时，还减少了气流

损失，提高了发动机的效率 [3]。因此，

美国 IHPTET 计划指出，其战斗机上

发动机的涡轮都将采用整体叶盘结

构。可见，自主掌握并提高整体叶盘

的设计制造技术对于提升我国未来

航空发动机的竞争力意义重大。

抛光是整体叶盘整个制造流程

中的重要一环，直接影响零件的最终

尺寸与表面质量。在国外，整体叶盘

的自动化抛光技术已达到工程化应

用的水平，如机器人抛光、磨粒流抛

光等 [4–5]。在国内，由于起步较晚，目

前仍依赖于手工抛光的方式，导致零

件质量的一致性和稳定性难以保证，

且操作人员的身体健康受到严重威

胁。近年来国内也相继开展了航空

发动机叶片与整体叶盘的自动化抛

光技术研究。重庆大学黄云教授团

队在多轴砂带磨削装备研制、工艺研

究与优化以及轨迹规划等领域开展
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题都将得到解决。

北京航空航天大学在航空发动

机叶片及整体叶盘等零件的制造技

术领域开展了长期的研究工作。在

复杂曲面宽行加工理论方面，提出了

刀具离散的经线法与纬线法、基于特

征线的刀位优化方法以及中点法、端

点法、双端点法、双切点法等刀轨生

成算法 [12] ；在软件方面，自主开发了

国产 CAM 软件 CAM5；在实际加工

方面，研究了宽行铣削与磨削加工技

术，叶片型面加工后面轮廓度达到了

30 μm 以内，可加工最小前后缘半径

达到了 50 μm[13]；针对闭式曲面的加

工难题，提出了利用非回转工具进行

加工的装置及刀轨生成算法；在零

件的抛光方面，发明了超硬磨料柔性

抛光轮 [14]，研制了多主轴阵列抛光

机床，实现了多个叶片的高效阵列抛

光，并得到了中国航发各应用单位的

一致认可。此前，北京航空航天大学

联合中国航发南方工业有限公司等

单位对整体叶盘的自动化抛光技术

进行攻关，实现了中小型整体叶盘的

全型面自动化抛光 [15]。但在抛光根

部与流道面区域时，由于只采用了小

尺寸的球头抛光工具，其损耗较快，

抛光效率较低。此外，单次完成整个

根部或流道面的抛光必须采用五轴

联动的方式，因而轨迹干涉与光顺性

等问题也增加了工艺人员编制程序

的难度。因此，本文在前期研究基础

上提出分区域抛光的方案，从抛光工

具、工艺以及轨迹等方面开展研究，

旨在推进整体叶盘自动化抛光技术

的工程化应用。

1 整体叶盘抛光要求

以某型号整体叶盘为例 （图 1），
该零件材料为钛合金 TC11，流道面

铣削残余高度为 0.01 mm，要求全型

面抛光，去除深度为 0.01~ 0.02 mm，

抛光后表面粗糙度 Ra < 0.6 μm，且表

面无凸起、凹坑等缺陷。

图 2 展示了该零件一个通道内

的根部与流道面区域。尺寸上，相邻

叶片最小间距不足 10 mm，空间较为

狭小；区域一致性上，流道面区域较

为平坦，而根部圆弧半径只有 2 mm，

曲率变化较大；形状上，在靠近叶盆

叶背附近，流道面区域边界较为规

则，而在靠近前后缘的部分，流道面

区域边界形状较复杂。此外，叶根圆

弧在铣削清根时留下了深浅不一的

接刀痕，需要通过抛光进行去除。因

此，相比于叶盆叶背等区域的抛光，

根部与流道面区域对抛光工具研制、

工艺方案以及轨迹规划等提出了更

高的要求。为了降低轨迹规划与抛

光区域搭接的难度，研究团队在流道

面区域采用半径为 R3 的球头抛光工

具进行抛光，从而抛光工具的寿命、

抛光效率以及轨迹生成等方面受到

较大限制。因此，本文针对根部与流

道面的分区域抛光技术开展研究。

2 根部与流道面分区域抛光
  技术

2.1 抛光工具选型

根部及其附近区域是限制抛光

工具尺寸的主要因素。对于根部区

域，考虑到抛光工具的适用性，仍使

用 R2 球头抛光工具，对于流道面而

言，可分为主要区域与边界区域，如

图 3 所示。由于边界区域与根部具

有公共边界，需要使用 R2 球头抛光

工具，而对于主要区域，可以使用诸

如鼓形轮等更大尺寸的抛光工具。

本研究设置边界区域的宽度为 0.3 
mm，并据此设计了针对主要区域的

鼓形抛光工具。最终，抛光根部与流

道面将使用图 3（b）所示的两种抛

光工具。该工具为北京航空航天大

学发明的一种新型抛光工具，其表层
图 1 某型号整体叶盘

Fig.1 A certain type of blisk

图 2 根部与流道面抛光难点

Fig.2 Polishing difficulties of root and hub area

（a）根部与流道面结构

（b）流道区域边界与根部的接刀痕

铣
削
接
刀
痕

流

道
面
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为电镀 CBN 砂带，磨料粒度可根据

需要进行选择 （本研究选择 400#），
柔性基体为橡胶，具体结构与详细制

作方法见文献 [14]。
2.2 根部抛光轨迹优化

抛光轨迹是影响球头抛光工具

寿命的重要因素之一。在磨削加工

中，提高砂轮线速度能够降低磨料的

负荷，从而提高砂轮的使用寿命。依

据这个思路，本研究尽可能使用球头

抛光工具上线速度较大的部分进行

抛光。图 4 为根部抛光时刀轴矢量

示意图，其中，θ角为刀轴矢量与触

点法矢的夹角。考虑刀杆与零件之

间需留有足够的空间以避免干涉，本

研究取 θ ≈ 75°，而优化前 θ角范围为

20°~40°，优化后抛光线速度提高了

1.5~2.8 倍。

影响根部抛光效率的另一个重

要因素是铣削清根时留下的接刀痕。

该接刀痕一般位于根部与叶身以及

流道面的交界处，且去除难度较大，

如图 5 所示。根据手工抛光的经验

可知，当抛光进给方向与待抛光表面

纹路方向接近垂直时，材料去除效率

最高。优化前抛光进给方向与接刀

痕方向近似平行，因此本文将其调整

为垂直于接刀痕方向。

2.3 抛光区域搭接方法研究

调整抛光工具与轨迹后，对于根

部或流道面区域，单次抛光难以覆盖

整个区域。以流道面为例，在抛光远

离刀杆且位于前后缘附近的流道面

区域时容易发生干涉，且叶片中弧线

的曲率越大，发生干涉的可能性也越

大，如图 6 所示。因此，需要将根部

与流道面区域分为若干个子区域进

行抛光以避免干涉。

首先对抛光区域的去除轮廓进

行说明。图 7（a）为单个抛光区域

在某个截面内的轮廓示意图。抛光

工具走过某段轨迹后，将去除部分工

件材料并形成新的工件表面。由于

抛光工具与工件表面的接触作用以

及退刀轨迹设置等因素，实际去除区

域的范围要大于 CAM 软件中编程

区域的范围。本文称超出编程区域

外的部分为边界区域，其宽度为 Wb。

图 7（b）为两个相邻抛光区域的轮

廓示意图，可见区域搭接的光滑程度

主要取决于搭接区域轮廓。

假设两个区域的最大去除深度

相等，为 h0，且不同抛光区域的边界

曲线是相同的。建立如图 8 所示坐

标系，记左侧区域在整个相邻抛光区

图 3 抛光工具选型

Fig.3 Lectotype of polishing tools

（b）两种抛光工具

R2球头工具 鼓形工具

（a）流道面区域说明

   主
  要  
区   
域     

边界区域

图 4 刀轴矢量优化

Fig.4 Optimization of tool axis vector

（b）优化后的刀轴（a）优化前刀轴

θ
n

θ

n

图 5 根部抛光轨迹调整

Fig.5 Adjustment of toolpath for root area

调整后的进给方向

原先的进给方向

铣削接刀痕

图 6 抛光流道面干涉示意图

Fig.6 Interference schematic of polishing hub area

（b）叶片中弧线曲率较大（a）叶片中弧线曲率较小

易
干
涉

易
干
涉
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域内的轮廓曲线为

y x
x

f x x W
h x W

1

0

0 0

0( ) ( ) ( , )� �
�

�
�

�
�

�

�
b

b

 （1）

式中，W 为搭接区域的宽度；f（x）为

边界区域轮廓曲线的表达式。由对

称性知，右侧区域在整个相邻抛光区

域内的轮廓曲线为 y2 （x）= y1 （W – x），
从而整个相邻抛光区域内的轮廓曲

线可表示为

y  （x）= y1 （x）+ y2 （x）– h0 （2）
因此，抛光搭接问题即为求最优

曲线y1 （x），使得搭接区域光滑性最佳。

为了衡量区域搭接的光滑程

度，选择 || ρ （x）||∞ 作为指标，ρ （x）为

y （x）的曲率半径。考虑到对于实际

工程应用的需要，本研究以搭接稳定

性为目标进行优化，约束条件为：对

于单个区域的轮廓曲线 y1 （x），要求

在理论搭接宽度 W 下由 y1 （x）得到

的 || ρ （x）||∞ 在整个搭接区域都为 0，
记满足该条件的 y1 （x）的集合为 L。
优化目标为：当实际搭接宽度与理

论搭接宽度存在偏差 ΔW 时，求最优

y*
1 （x）满足

|| ( ) || min || ( ) ||*

( )
� �x x

y x L� � ��
1

 （3）

式中，ρ*  （x）和 ρ （x）分别是由最优

y*
1 （x）与满足约束条件的 y1 （x）计算

得到的曲率半径。由约束条件可得，

当 x∈（0，W）时，有

y（x）=   y1（x）+ y1（W – x）– h0 = 0
 （4）
即 y1（x）关于点 （W/2，h0/2）中

心对称。当实际搭接距离存在偏差

ΔW 时，相当于将 y2（x）沿 x 轴进行

平移得到 y2（x–ΔW），如图 9 中虚线

所示。此时 y（x）仍可按式（2）求得，

且由几何关系得

y x x W h
W W

( )d � �
�

� �
�

0
0

 （5）

根据式（1）~（5），若给定去除

深度 h0、搭接宽度 W 及偏差 ΔW，则

可求得 f（x）的数值解，或限制 f（x）
为多项式函数进行求解。

2.4 抛光区域划分

由于定轴加工的刚性好，进给速

度平稳，因此在定轴抛光的基础上进

行区域划分，并计算各子区域所需刀

轴矢量。图 10（a）为区域划分的流

程，主要包括初值选取、曲面离散、可

行域计算、稳定值判断以及刀轴矢量

计算等步骤。需要指出的是，由于流

道面在靠近前后缘附近的部分尺寸

较小，且边界形状复杂，因而选择 R2
球头工具进行抛光。最终整个区域

划分的结果与使用的抛光工具如图

10（b）所示。其中，右侧的备注为

抛光工具及其方位，例如，“B+ 鼓形”

表示从刀杆指向 B 侧，并使用鼓形工

具进行抛光。

3 试验验证与结果分析

为了验证分区域抛光的可行性，

本研究首先在北京航空航天大学实

验室中的五轴数控磨抛机床上对试

验件开展了抛光试验。所用抛光工

具如图 3（b）所示；在进行区域搭接

时，给定了搭接宽度及其最大偏差，

限制 f（x）为三次多项式函数进行

了求解；其他抛光参数如下。

（1）抛光根部时，转速 15000 r/min、

进给速度 1500 mm/min、压紧量约

0.2 mm；

（2）抛光流道面时，转速 20000 
r/min、进给速度 3000 mm/min、压紧

量约 0.2 mm。

在 CAM 软件 NX12.0 中生成了

各子区域的抛光轨迹，如图 11 所示。

以流道面的两个相邻子区域为

例，说明子区域之间的搭接轨迹，如

图 12 所示。可以看到，两个子区域

之间存在一定范围的搭接区域；在

非搭接区域内，抛光轨迹与常规轨迹

是相同的，而在搭接区域内，考虑搭

接的抛光轨迹将会缓慢离开工件表

面，从而在满足去除深度要求的前提

下，实现相邻区域之间的光滑过渡。

开展抛光试验，并对搭接区域的表面

轮廓进行了测量，其结果如图 13 所

示。可以看到，采用分区域抛光后，

抛光表面效果较好，无明显残留痕

迹；搭接区域无明显凸起或凹坑，局

部高度差不超过 2 μm，可以认为区

域之间的过渡较为光滑。需要指出

的是，分区域抛光将会带来子程序数

量的增加，但由于每个子程序的编制

过程较为相似，因此程序编制的工作

量不会很大。

针对真实零件的抛光试验是在

图 7 抛光区域轮廓示意图

Fig.7 Schematic of polishing area profiles

（a）单个区域 （b）两个相邻区域

工件实际去除区域

编程区域

边界区域

工件表面

Wb

触点轨迹

抛光区域1 抛光区域2

工件表面 搭接区域W

h0 h0

图 8 搭接区域坐标系

Fig.8 Coordinate system for 
overlapping area

搭接区域

X

Y

h0

O

f(x) f(W-x)

Wb WW-Wb

x=W/2

图 9 搭接宽度偏差示意图

Fig.9 Schematic of overlapping width 
deviation 

XW

y(x)

y1(x)

Y

h0

h0/2

O

x=W/2 ΔW
y2(x)
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中国航发湖南南方通用发动机有限

公司的五轴专用磨抛机床上进行的，

试验对象为某型号整体叶盘零件。

抛光现场如图 14 所示，所用抛光参

数与上述试验相同。为了验证抛光

过程的稳定性，在抛光现场连续抛光

了 6 个通道区域，并在根部与流道面

上各取 3 处位置进行了测量，其结果

如表 1 所示。可以看到，抛光去除深

度约为 0.01~0.02 mm，表面粗糙度

Ra 约为 0.3~0.4 μm，与文献 [15] 达到

的效果相当，且满足该零件的技术指

标。此外，在效率方面，抛光单个根

部时间为 320 s，相比优化前的 500 s

缩短了约 36%；抛光整个流道面的时

间为 150 s，相比优化前的 240 s 缩短

了约 37.5% ；在工具损耗方面，单个

R2 球头工具与单个鼓形工具在抛光

6 个根部与流道面区域后，抛光工具

无明显磨损，去除深度与表面粗糙度

未发生明显差异，相比优化前的单个

工具抛光 3~4 个根部或流道具有较

图 10 区域划分实例

Fig.10 An instance of the region partition

（a）划分流程

否

是

开始

选择抛光工具方位

计算点的可行域

指定子区域

设置干涉体

插入等参数线与等距点

指定角度初始搜索范围，
或更新角度范围

指定初始区域范围，
或更新区域范围

指定最后一个可行域的
重心作为刀轴

可行域面积大于阈值

否

等参数线距离大于阈值
是

结束

（b）划分结果

A侧

B侧

A+R2

A+R2

B+R2

B+R2

A+鼓形

B+鼓形

图 11 各区域抛光轨迹

Fig.11 Tool paths of subregions

（a）抛光A侧的根部与流道面

（b）抛光B侧的根部与流道面

图 12 流道面子区域之间的搭接轨迹

Fig.12 Overlapping tool path in the hub area

（b）考虑搭接的抛光轨迹（a）搭接区域与非搭接区域

非搭接区域
搭接区域

常规轨迹 搭接轨迹
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大提升。

4 结论

通过对抛光工具、轨迹规划以及

工艺方法等方面的优化研究，实现了

整体叶盘根部与流道面的分区域抛

光加工，在提高抛光效率的同时，降

低了抛光工具的损耗以及轨迹生成

的难度。

（1）分区域抛光可满足根部与

流道面抛光的区域全覆盖、尺寸精度

以及表面质量要求，有望解决诸如离

心叶轮、闭式叶环等复杂零件的自动

表 1 根部与流道面抛光前后对比

Table 1 Comparison between root and hub area before and after polishing

参数 抛光
根部 流道面

位置 1 位置 2 位置 3 位置 1 位置 2 位置 3

零件余量 /mm
抛光前 0.052 0.036 0.085 0.037 0.064 0.083

抛光后 0.038 0.020 0.065 0.021 0.053 0.067

表面粗糙度Ra/μm
抛光前 0.84 0.87 0.86 1.47 1.51 1.53

抛光后 0.36 0.35 0.38 0.33 0.30 0.31

图 13 分区域抛光实例

Fig.13 Verification of regional polishing

（b）搭接区域的轮廓

（a）抛光表面效果

抛光部分区域 抛光整个区域抛光前

约为1.5 μm

轮廓仪下的测量位置/mm

原
始

轮
廓

/μ
m

121.0
120.5
120.0
119.5
119.0
118.5
118.0
117.5
117.0
116.5
116.0

-40.5 -39.5 -38.5 -37.5 -36.5 -35.5 -34.5 -33.5 -32.5 -31.5 -30.5

化抛光难题。

（2）在满足精度与质量的前提

下，抛光工具寿命、抛光效率等指标

在原先的基础上提升约 30%，有利于

推进该技术的工程化应用。

下一步，研究团队将针对整体叶

盘实际加工中存在的局部超差问题

开展整体叶盘局部误差自适应修正

技术研究，为实现整体叶盘自动化抛

光技术的全面应用提供技术支持。
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研究方向为先进数控加工技术与装备。

Subregional Polishing Technology for Root and Hub Area of Blisk

YE Huan1, CHEN Zhitong1, SI Chuanrui1, LI Xiancai2, ZHENG Qiang2, CHAI Jinfeng2

(1. Beihang University, Beijing 100191, China;
2. Hunan South General Aviation Engine Co., Ltd., Zhuzhou 412000, China)

[ABSTRACT]  Aiming at the problems of severe tool wear and low polishing efficiency in polishing the root and hub 
area of blisk, a study was carried out based on the idea of subregional polishing from the aspects of tool selection, toolpath 
optimization, area overlapping and division. Based on the idea of subregional machining, the polishing tool and toolpath are 
optimized; An optimization model for the overlapping problem between subregions is established and analyzed. After that, 
the root and hub area is divided based on the method of subregional polishing. Experiments in engineering environment 
show that the tool wear is reduced by about 30% and the polishing efficiency is increased by about 30%, which promotes 
the engineering application of automatic polishing technology in blisk.
Keywords: Blisk; Polishing; Subregional machining; Root area; Hub area

（责编  阳光）
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引文格式：洪智亮 , 崔永静 , 郭洪宝 , 等 . 等离子喷涂 BSAS 环境障涂层 SiCf /SiC 复合材料扇形燃烧室环境损伤行为 [J]. 航空制

造技术 , 2022, 65(17): 110–116.
       HONG Zhiliang, CUI Yongjing, GUO Hongbao, et al. Damage behavior of SiCf /SiC composites with BSAS environmental barrier 

coating by plasma spraying during sector combustor test[J]. Aeronautical Manufacturing Technology, 2022, 65(17): 110–116.

等离子喷涂BSAS环境障涂层SiCf /SiC复合材料
扇形燃烧室环境损伤行为*

洪智亮 1，崔永静 2，3，郭洪宝 1，周 晨 1，侯敬通 4，蒋 婷 1，王子媛 1，陈 超 3，冯晓星 1

（1. 中国航发商用航空发动机有限责任公司，上海 200241；
2. 中国航发北京航空材料研究院，北京 100095；

3. 西北工业大学超高温结构复合材料重点实验室，西安 710072；
4. 中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500）

[ 摘要 ]　针对基于化学气相沉积工艺（CVI）的 SiCf /SiC 陶瓷基复合材料扇形火焰筒，利用扇形燃烧室试验台进行

燃气环境性能考核。其中，扇形火焰筒试验件由内/外环和左/右侧板组成，并在其流道表面采用大气等离子喷涂工

艺制得 BSAS/Mullite/Si 3 层结构环境障涂层（EBC）。试验后，取样并分别利用力学性能测试、扫描电子显微镜和X
射线衍射分析等手段进行分析，对试验件的力学性能、微观结构和表面相组成的演变进行表征。结果表明，喷涂态涂

层主要由单斜结构钡长石BSAS相和 BaAl2O4相组成。试验后，核心烧蚀区域主要由斜方晶系莫来石相 Al2（Al2.8Si1.2）

O9.6、立方晶系Si 和六方晶系BaAl2O4相组成，可以观测到表面出现硅熔滴和残留孔洞。取样力学性能分析结果显示，

涂层完整区域 SiCf /SiC复合材料的拉伸强度未受影响；核心烧蚀区域，SiCf /SiC复合材料的拉伸强度出现明显下降，

最终探讨出涂层的高温烧蚀损伤机制。
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基复合材料及其环境障涂层应用技术。

导向叶片等热端零件。CMC 材料已

经成为先进航空发动机热端部件的

必然选择和发展趋势。

然而，在发动机燃气环境下，高

温、水蒸气等介质腐蚀、燃气冲刷以

及复杂应力等多因素交互作用使得

干燥环境具有良好稳定性的 CMC 材

料表面稳定性发生急剧恶化，与水蒸

气反应生成挥发性的 Si （OH）4，导致

材料发生损失、综合性能明显下降，

这成为目前限制 CMC 材料在热端

部件实现工程应用的主要因素 [9–15]。

Padture[16] 研究发现，在燃气环境中，

SiC 材料的损失速率达到约 1 μm/h，

连续碳化硅纤维增韧碳化硅

（SiCf /SiC）陶瓷基复合材料 （Ceramic 
matrix composite，CMC）具有耐高

温、低密度、高比强、高比模量等优

点，已经成为商用航空发动机燃烧室

和涡轮等部件的主要候选结构材料

之一 [1–8]。法国 Snecma 公司生产的

SiCf /SiC 陶瓷基复合材料调节片、密

封片已经获得应用，减重达到 50%，

其高温疲劳性能优于高温合金；美

国 GE 公司持续投入 CMC 材料相关

技术的研发工作，在 LEAP 和 GE9X
发动机中大规模采用 CMC 材料制

备燃烧室火焰筒内外环、涡轮外环和
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极大地制约了该材料在航空发动机

热端部件领域的应用。BSAS （BaO–
SrO–Al2O3–SiO2）涂层具有较低的硅

活度（<0.1）、与碳化硅基体有较好的

热物理化学匹配性，可以有效提高碳

化硅陶瓷基复合材料在 1300 ℃以下

的抗环境腐蚀性能和可靠性 [17]。针

对 CMC 材料的水氧腐蚀问题，美国

GE 公司率先在发动机燃烧室和外

环部件上测试了 BSAS 环境障涂层

体系的有效性，结果显示在测试温

度 1250℃、0.1 MPa 的水汽条件下，

BSAS 环境障涂层经历 12822 h（包

含 46 次启停循环）考核后未发生失

效，验证了 BSAS 环境障涂层的有效

性 [18]。鲁琳静等 [19] 利用浆料工艺

研究了 Ba0.25Sr0.75Al2Si2O8 环境障碍

涂层的制备与耐水腐蚀性能。焦春

荣等 [20] 研究了不同 BSAS 粉体材料

等离子喷涂涂层的性能，结果显示喷

涂态涂层呈现单斜相 BSAS和BAS
两种相结构。贺世美等 [21] 的研究结

果显示等离子喷涂的 BSAS 涂层内

含有单斜相 BSAS、四方晶 SrO2 和

正斜方晶的 SiO2。同时，高温水汽环

境下涂层内部的相变不可避免地会

在涂层内部产生应力，进而导致涂层

内部产生裂纹，最终引起涂层失效。

然而，针对 BSAS 环境障涂层在发动

机模拟高温燃气环境下涂层的烧蚀

行为鲜有报道。

本文使用固相烧结法制备出

BSAS 粉末，采用大气等离子喷涂工

艺制备了 BSAS/Mullite/Si 3 层结构

环境障涂层试验件，利用燃烧试验台

对试验件进行高温燃气环境性能考

核试验，对试验前后环境障涂层组织

结构、相变规律以及复合材料的力学

性能进行了分析测试，探讨了 BSAS
涂层高温燃气烧蚀损伤机制。

1 试验及方法

1.1 试验件

扇形燃烧室试验件由火焰筒内 /
外环和左 / 右侧板组成，如图 1 所

示。试验件本体采用 CVI 工艺制备

的 SiCf /SiC 复合材料。其中，纤维采

用福建立亚新材公司生产的 SiC 纤

维 （Cansas–3303）；纤维预制体为二

维叠层缝合结构。试验件流道表面

白色涂层为 BSAS 系 EBC 涂层。

1.2 涂层制备与热处理

涂层由 BSAS/Mullite/Si 3 层结构

组成，其中 Si 层采用市售熔融破碎硅

粉，粒度 44~74 μm ；Mullite 层采用固

相烧结法制造 Al2O3·SiO2，粒度 10~90 
μm ；BSAS 面层喷涂粉末以 BaCO3、

SrCO3、Al2O3和SiO2 为原材料，采用固

相烧结法制备，粉末粒度 10~90 μm。

采用美科公司 F4 等离子喷涂设

备，以氩气和氢气为等离子气体，按表

1 中的参数在 SiC 陶瓷片表面依次制

备 Si 层、Mullite+BSAS 层和 BSAS 层。

将涂层试样放置于电阻炉中，温度分

别设定为 1100 ℃、1200 ℃、1300 ℃、

1350 ℃和1400 ℃，保温时间均为 2 h，
将试样取出置于空气中冷却，随后进

行微观组织和相结构分析。

1.3 扇形燃烧室试验

利用扇形燃烧室产生的高温高

压燃气对带 EBC 涂层的 SiCf /SiC 复

合材料单扇区火焰筒试验件进行模

拟台架试验考核。其中，燃烧室进口

压力约 2100 kPa，燃烧室进口总温约

800 K。试验工况主要模拟了慢车、进

场、巡航、起飞和爬升等典型工况，试

验时数总计 16.5 h。扇形燃烧室试验

台的试验段与后测量段如图 2 所示。

1.4 取样力学性能测试与微观结构

   及物相分析

受限于火焰筒内外环试验件的

结构约束，难以取出其中标准平板力

学性能试样。与此同时，结合试验前

后 CMC 火焰筒内外环的目视观测

和CT扫描结果，均未发现损伤迹象。

因此，本工作将针对侧板试验件烧

蚀区域以及未烧蚀区域进行取样对

比分析。试样形式和尺寸要求参照

ASTM–C1275 标准要求，试样尺寸

表 1 等离子喷涂工艺参数

Table 1 Parameters of plasma spray

材料 电流 /A 氩气/nlpm 氢气/nlpm 送粉速率/（g·min–1） 喷涂距离/mm

Si 400 40 4 15 150

Mullite 500 45 8 20 150

BSAS 500 45 8 20 150

图 1 BSAS 涂层 CVI–SiCf /SiC 复合材料扇形燃烧室试验件

Fig.1 CVI–SiCf /SiC sector combustor liner with BSAS coating
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为 120 mm×10 mm×3 mm。 采 用

万能试验机对燃烧试验后的试样进

行常温面内拉伸强度测试，取 3 点平

均值作为拉伸强度值。

利用美国 FEI 公司的 Quanta 600
扫描电子显微镜观察涂层试样的微

观形貌并使用附带的能谱仪测定涂

层化学成分；利用 Image J 软件测试

涂层截面孔隙率；采用 RIGAKU 公

司的 SmartLab 衍射仪（Cu 靶）进行

涂层的相结构分析。其中，扫描步

长 0.02°，扫描速度 8°/min，扫描范围

10°~90°。

2 结果与讨论

2.1 制备态涂层显微组织和相组成

采用大气等离子喷涂工艺制备

BSAS 环境障涂层，图 3 显示了喷涂

态涂层的截面显微组织。可以看到，

涂层由 3 层结构组成，从内到外依次

是 Si 层、Mullite 层 和 BSAS 层。Si
层与基体界面结合紧密，未发现界面

裂纹，Si 层的厚度为 75 μm；Mullite 层

呈现深灰色，厚度约为 108 μm；面层

内部未发现贯穿性裂纹，BSAS 层的

厚度约为 220 μm，BSAS 层内部可以

观察到孔隙和少量微裂纹存在，如图

3（a）所示。采用 Image J 软件测试

BSAS 层的孔隙率为 14.0%±1.5%。

图 3（b）显示了喷涂涂层表面的形

貌，可以看到试样表面呈现典型等离

子喷涂 BSAS 形貌，EDS 能谱测试

涂层化学成分为（原子分数）： 5.8% 
Ba、1.77% Sr、15.06% Si、17.66% Al
和59.71% O，与 Ba0.75Sr0.25Al2Si2O8相

接近。XRD 测试结果显示，喷涂态涂

层主要由44% 单斜结构钡长石 BSAS 
相（PDF38–1450）和 56% BaAl2O4 相

（PDF71–1323）组成 （图 4）。
2.2 试验后力学性能测试和断口分析

图 5 显示了燃烧试验后试验件

表面的宏观形貌，目视可以观察到黑

色的核心烧蚀区 （Ablation zone）和

白色涂层完整区域 （Intact zone）。在

核心烧蚀区域和白色涂层完整区域

图 2 扇形燃烧室试验台示意图

Fig.2 Schematic of sector combustor test rig

试验段
后测量段

CMC单扇区火焰筒

图 4 喷涂态涂层 XRD 图谱

Fig.4 XRD pattern of as-sprayed coating
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图 3 喷涂态涂层截面和喷涂涂层形貌

Fig.3 Cross section morphology and surface morphology of the as-sprayed coatings

（a）截面形貌 （b）喷涂涂层

BSAS
Mullite
Si
SiC

100 μm 10 μm

图 5 试验件烧蚀后形貌及拉伸试样

Fig.5 Morphology of the test piece after ablation and tensile specimen

（b）拉伸试样 （a）烧蚀形貌

烧蚀区
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XRD 的测试结果与 EDS 测试结果

一致。分析认为由于硅的熔点较低

（1410 ℃），烧蚀过程中的局部高温

效应造成了环境障底层的 Si 出现熔

融现象，熔融的硅通过毛细管效应逐

渐渗透腐蚀 Mullite 中间层和 BSAS
面层形成低熔点和低黏度的玻璃相。

在高速燃气的冲刷作用下，BSAS 面

层和 Mullite 中间层形成的低黏度玻

璃相又相继发生了挥发、鼓泡和剥离

等损失现象。原有的涂层结构也受

到破坏。因此，核心烧蚀区域所显示

的是涂层残留且已被破坏的结构。

图 10 显示了烧蚀区域与涂层完

好区域交界面的显微组织。可以看

到烧蚀过渡区表面光滑，呈现一定玻

璃化倾向，而涂层完整区域表面呈现

与沉积态涂层相类似的球形颗粒堆

叠形貌。背散射电子扫描显微镜下

观察过渡区由短棒状钡长石相组成，

越靠近涂层完好区钡长石相越细密。

这主要是因为烧蚀试验过程中核心

区的烧蚀温度较高，钡长石相的长大

较快，而远离核心区的温度较低，钡

长石相长大较慢，因此产生了钡长石

相尺寸的过渡分布。

图 6 试验件烧蚀后拉伸强度测试

Fig.6 Tensile strength test of test piece after ablation

Ablation zone Intact zone
0

50

100

150

200

250

300

154.8

256.9
Te

ns
ile

 st
re

ng
th

/M
Pa

分别截取 3 件试样进行拉伸强度测

试，测试结果如图 6 所示。可以看到

白色涂层完整区域烧蚀试验后，SiCf /
SiC 复合材料的拉伸强度平均值为

（256.9±36.7）MPa，该测试值与 SiCf /
SiC 复合材料制备态的测试值相当；

核心烧蚀区域内，SiCf /SiC 复合材料

的拉伸强度平均值为（154.8±10.8） 
MPa。显然，烧蚀过程对复合材料的

拉伸强度产生较大影响，证明完整的

EBC 涂层对于 SiCf /SiC 复合材料力

学性能的保持至关重要。

从拉伸试验试样断口的显微组

织可以看到核心烧蚀区域浅表层已

经发生明显的烧结现象，非烧结区域

纤维断口呈现明显的纤维拔出效应，

有利于保证复合材料的拉伸强度；

而浅表层由于发生高温烧结产生的

孔洞，一定程度上加速了裂纹的萌生

和扩展，对基体材料的力学性能造成

了一定影响，如图 7（a）所示。涂层

完整部位的 CMC 材料符合典型的

2D–SiCf /SiC 复合材料内部微观形

貌特点，表面存在完整致密的 EBC
涂层，断口呈现蜂窝状结构；Si 层与

SiC 基体材料结合良好，SiC 材料内

部 SiC 纤维外存在完整界面层，并被

致密的 SiC 基体包裹，可见其材料内

部没有出现氧化、烧蚀等损伤，如图

7（b）所示。

2.3 试验后的显微组织和相组成

图 8（a）中箭头所示区域呈现

明显的鼓包，EDS 能谱分析该鼓包

主要存在 Si 元素和 O 元素，确认该

鼓包来源于环境障涂层中的硅层。

同时烧蚀区域涂层表面呈现出大量

的孔洞和凹坑，如图 8（b）和（c）所

示。EDS 能谱分析烧蚀区表面主

要存在 Al、Si、Ba 和 O 元素。采用

XRD 测试烧蚀区表面相组成（图 9），
结果显示涂层表面主要由 54% 的斜

方晶系莫来石相 Al2（Al2.8Si1.2）  O9.6

（PDF79–1275） 、 18% 的 立 方 晶 系

Si（PDF27–1402）和 28% 的六方晶

系 BaAl2O4 相 （PDF71–1323）组成。
图 7 拉伸试验断口显微组织

Fig.7 Microstructure of fracture surface in tensile test 

（b）涂层完整区

（a）核心烧蚀区
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Pores

10 μm

EBC coating
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图 11 显示了烧蚀核心区和过渡

区的截面显微组织，可以看到核心

区的外表面仍残留一定量的多孔氧化

物，EDS 能谱分析成分 （原子分数）主

要 为 33.96% Si、8.25% Al、1.4% Ba 和

56.39% O。同时可以发现在 CMC
基体内部存在一定的内氧化现象，

如图 11（a）箭头所示。在烧蚀过

渡区，BSAS 环境障涂层保持完整，

可以观察到从表面延伸至莫来石层

的裂纹，BSAS 表层呈现明显烧结和

玻璃化倾向，表面致密度显著提升。

BSAS 表面玻璃化区域主要由白色

相和暗色相组成，呈现枝晶状排列，

其中白色相的化学成分 （原子分数）

为17.96% Si、22.08% Al、6.58% Ba
和 53.38% O；而暗色相的化学成分 

（原子分数）为19.43% Si、21.59% Al、
2.75% Ba 和 56.23% O。显然白色相

的钡含量更高。

综上所述，燃烧试验过程中烧蚀

区的温度应在 1400 ℃以上，高温下

烧蚀区面层中的 BSAS 发生了快速

图 9 核心烧蚀区域表面 XRD 图谱

Fig.9 XRD pattern of the core ablation area surface
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图 8 核心烧蚀区域表面形貌及不同区域的 EDS 测试结果

Fig.8 Surface morphology of core ablation area and EDS results of different area

（a）整体表面形貌 （b）B区放大表面形貌 （c）C区放大表面形貌

 （d）A区EDS测试结果
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注：K和L代表能谱分析用线系。

（f）C区EDS测试结果
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图 10 烧蚀过渡区表面二次电子形貌及背散射电子形貌

Fig.10 Surface morphology of the ablation transition zone secondary electron and 
backscattered electron 

（b）背散射电子形貌（a）表面二次电子形貌
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烧结，形成短棒状的钡长石相，烧结

造成涂层内部应力过大，产生裂纹宽

展至莫来石层。而环境障涂层中的

硅黏结层在高温下逐渐熔化并沿裂

纹和孔洞逐渐渗透到 BSAS 涂层表

面，形成球形液滴。在高速的燃气流

下，环境障涂层从莫来石层内部被冲

刷掉，残留少量莫来石层，部分区域

裸露出硅层。对于烧蚀核心区，由于

缺少涂层的有效保护，陶瓷基复合材

料基体出现了局部烧结，导致材料拉

伸强度显著降低，而涂层完整区域的

力学性能未受到显著影响。

3 结论

（1）采用等离子喷涂工艺在 SiC
陶瓷基复合材料表面成功制备了

BSAS/Mullite/Si 3 层结构环境障涂层，

喷涂态涂层主要由 44% 单斜结构钡

长石 BSAS 相和 56% BaAl2O4 相组成。

（2）燃烧试验后，涂层完整区域

SiCf /SiC 复合材料的拉伸强度平均值

为 （256.9±36.7）MPa，基本未受影响；

烧蚀区域，SiCf /SiC 复合材料的拉伸

强度平均值为 （154.8±10.8）MPa，拉
伸强度出现明显下降。

（3）烧蚀过程中核心区的温度

在 1400 ℃以上，高温下核心区面层

中的 BSAS 发生了快速烧结，形成

短棒状的钡长石相，烧结造成涂层内

部应力过大，产生裂纹宽展至莫来石

层。而环境障涂层中的硅黏结层在

高温下逐渐熔化并沿裂纹和孔洞逐

渐渗透到 BSAS 涂层表面，形成球形

液滴。在高速的燃气流下，环境障涂

层从莫来石层内部被冲刷掉，残留少

量莫来石层，部分区域裸露出硅层。
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Damage Behavior of SiCf /SiC Composites With BSAS Environmental Barrier 
Coating by Plasma Spraying During Sector Combustor Test

HONG Zhiliang1, CUI Yongjing2, 3, GUO Hongbao1, ZHOU Chen1, HOU Jingtong4, 
JIANG Ting1, WANG Ziyuan1, CHEN Chao3, FENG Xiaoxing1

(1. AECC Commercial Aircraft Engine Co., Ltd., Shanghai 200241, China;
2. AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials, Beijing 100095, China;

3. Science and Technology on Thermostructural Composite Materials Laboratory, 
Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China;

4. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment, Chengdu 610500, China)

[ABSTRACT]  SiCf /SiC composites combustor liner which consists of inner liner, outer liner, left and right plate prepared 
by chemical vapour infiltration process (CVI), was exposed to simulated aero-engine service environment by sector 
combustor rig. A three-layer BSAS/Mullite/Si environmental barrier coating (EBC) was deposited on the flow surface of 
the combustor liner by atmospheric plasma spraying. The evolution of the defect, mechanical property, microstructure and 
surface phase composition of the composite liner subjected to combustion environment were evaluated by mechanical test, 
scanning electron microscope and X-ray diffraction, respectively. The results indicate that the as-sprayed coating is mainly 
composed of monoclinic celsian BSAS phase and BaAl2O4 phase; After the sector combustor test, the core ablation area 
is mainly composed of orthorhombic mullite phase Al2(Al2.8Si1.2)O9.6, cubic Si, and BaAl2O4 phases. Meanwhile, silicon 
droplets and holes can also be observed on the surface. In addition, the results of mechanical properties after the burner rig 
test show that the tensile strength of SiCf /SiC composites in the coating integrity area is not affected, while that of the core 
ablation area decreased significantly. The high-temperature ablation mechanism of the coating was discussed at final.
Keywords: Environmental barrier coating (EBC); Plasma spraying; SiCf /SiC composite material; BSAS; Environmental damage

（责编  晓月）
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[ 摘要 ]　利用强流脉冲电子束（HCPEB）技术对 NiCoCrAlYSiHf 涂层进行辐照处理，对改性前后涂层表面状态（粗

糙度、宏观形貌）和微观结构（相组成、晶体缺陷和活性元素分布）进行表征，并对改性前后涂层 1100 ℃循环氧化性

能进行研究。微观表征结果表明，脉冲电子束改性后原始涂层制备缺陷消失，涂层表面平整致密，并形成丰富的变形

结构及均匀分布的活性元素析出相；循环氧化结果表明，改性态涂层在循环过程中热生长氧化物（TGO）具有更优异

的化学稳定性，脉冲电子束改性技术能够显著延缓 TGO 开裂剥落现象，提高涂层抗热循环性能。

关键词：强流脉冲电子束（HCPEB）；NiCoCrAlYSiHf 涂层；微观结构；循环氧化；热生长氧化物（TGO）
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  副研究员，主要研究方向为高能束

表面改性技术和高温防护涂层。

或 Ni+Co 混合，X 是添加活性元素）、

Ni/PtAlX 等 [7–9]。在高温环境下，黏

结层中的金属元素（以 Al 为主）会

向外扩散，并在陶瓷层 / 黏结层界面

处形成热生长氧化层（TGO），其是

影响 TBCs 热力学性能和耐久性的

关键因素。理想状态下，以连续、致

密且单一的 Al2O3 为主的 TGO 可以

有效提高涂层热防护性能，但随着

热暴露时间的延长，Al2O3 会逐渐消

耗并转化为以尖晶石氧化物为主的

TGO，此时 TGO 形貌、成分及形态

均会发生剧烈变化，TGO 的非受控

生长及快速增厚被认为是导致 TBCs
剥落失效的最关键因素 [8，10–11]。

研究表明，MCrAlYX 涂层的表

面状态、微观结构及元素分布等对诱

热障涂层（Thermal barrier coatings，
TBCs）是以特定方法将具有高热稳

定性、低热导率的材料覆盖于高温合

金基体表面所形成的热防护涂层，具

有高效热障、抗氧化、抗冲蚀等复合

功能 [1–2]。沉积 100~400 μm 的 TBCs
可使高温合金基体工作温度降低

100~300 ℃，有效延长热端零部件使

用寿命，间接提高了发动机推重比以

及燃料燃烧效率 [1–4]。典型 TBCs 多

采用双层结构，表层为陶瓷层，起隔

热降温作用，常见材料为氧化钇部分

稳定氧化锆（7~8YSZ）[5–6] ；底层为

金属黏结层，主要用于改善陶瓷与基

体合金间力学匹配和物理相容性，并

起到抗高温氧化的作用，常用材料有

MCrAlYX（M为过渡族金属 Ni、Co
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导 TGO 稳态生长并提高涂层抗高温

氧化性能至关重要，不同工艺制备的

涂层具有不同的结构特点。按照原

理不同，MCrAlYX 涂层制备工艺总

体可分为喷涂沉积法与物理气相沉积

法两大类。物理气相沉积法中，多弧

离子镀 （Arc ion plating，AIP）技术由

于离化率高、生产率高、绕镀性好及成

本低等优点，在制备高致密组织、高结

合强度以及低内应力水平的优质金属

涂层方面具有突出优势 [12–14]。但是，

AIP 涂层在制备过程中，高温弧斑使

靶材突然蒸发会产生不均匀的大颗

粒，进而引起涂层表面粗糙不平，降

低表面质量，给涂层服役性能带来不

利影响，因此，通常需要进一步优化

工艺或结合后续处理来消除这一制

备缺陷 [14–16]。

强流脉冲电子束 （High-current 
pulsed electron beam，HCPEB）是一种

极具应用价值的材料表面结构优化

技术 [17–19]，具有以下技术特点：低加

速电压（20~30 kV）使电子能量集中

于材料表层；非聚焦型束斑  （Φ60~ 
100 mm）实现大面积辐照处理；短脉

冲（1~5 μs）和强束流（约 10 kA）配合

产生高能量注入，将材料表层瞬间加

热、熔化甚至汽化，并借助基体的导

热急剧冷却；在此过程中同时会诱

发超高幅值应力使材料发生强烈而

快速的变形，进而实现材料表层抛光

净化、晶粒细化、成分均匀化，并产生

丰富的变形结构。利用 HCPEB 改

性技术改善材料表面状态并获得特

殊的改性效果是传统表面处理工艺

无法实现的。针对 MCrAlYX 涂层，

以上改性特征中，通过晶粒细化和塑

性变形结构能够有效促进氧化初期

单一的保护性 Al2O3 膜快速形成；化

学成分的均匀调控（主要是活性元

素）有利于提高氧化膜界面结合强

度；表面形貌的精整处理有利于降

低氧化膜局部应力集中，进而有效提

高涂层的抗高温氧化性能。

本 文 以 AIP–NiCoCrAlYSiHf 涂

层为研究载体，分析 HCPEB 辐照效

应对涂层微观结构及化学成分的影

响，并在此基础上对比测试改性前

后涂层抗高温服役性能，分析 TGO
生长演化规律与涂层改性机理，建

立 HCPEB 改性技术 – 涂层微观结

构 –TGO 生长行为的关系，为提高

MCrAlYX 涂层服役寿命提供必要的

试验和理论储备。

1 试验及方法

1.1 NiCoCrAlYSiHf 涂层制备

选用 GH4169（Inconel 718）镍

基高温合金为基体材料，其化学元素

组成见表 1，基体尺寸为 10 mm×10 
mm×5 mm（单面沉积涂层，用于微

观表征）及 12 mm×10 mm×3 mm
（全包覆涂层，用于氧化称重）。采用

多弧离子镀技术制备涂层，沉积所用

的 NiCoCrAlYSiHf 阴极合金靶材化

学元素组成见表 2。采用真空热压

烧结方法制备靶材，由广东中吉新材

料科技有限公司提供。涂层制备前

需要对基体表面进行预处理：首先

利用 600~2000 目砂纸依次对基体表

面进行机械打磨及抛光处理，后在丙

酮、乙醇中超声清洗，以获得清洁的

表面状态。

采用沈阳威利德真空技术有限

公司的 PVD–7590 型多弧离子镀设备

进行涂层制备。首先，将弧源靶材固

定于镀膜室内壁，样品通过定制模具

固定于工件转架，靶基距为 130 mm。

沉积过程中，镀膜室首先升温至 200 

℃，抽真空至 5×10–3 Pa 后通入氩气，

在高温及外加 –1000 V 偏压作用下

Ar 原子离化得到 Ar+，在电磁场作用

下对基体表面轰击 1 h 以清除污物杂

质。采用优化后的多弧离子镀工艺

参数 （弧电流 85 A，弧电压 20 V，基体

偏压 –100 V，占空比 60%）所制备的

涂层厚度为 50~60 μm。为消除制备

过程引起的残余应力，提高涂层与基

体界面间的结合力，将制备态涂层置

于 900 ℃、10–3 Pa 的条件下进行真空

退火 4 h，升温速率 7 ℃/min，降温过

程采用随炉冷却方式，真空退火设备

为 KCTL–300 热处理炉。

1.2 HCPEB 表面改性

对退火态涂层进行 HCPEB 辐

照改性试验，设备为大连理工三束

改性实验室研制的 HOPE–1 型强流

脉冲电子束系统，如图 1 所示，该系

统包括电子枪真空室、电源、真空系

统以及控制测量面板。HOPE–1 型

HCPEB 设备电子枪真空室内部结构

见图 1（b），主要包括：磁场线圈、阴

极、阳极（包括阳极环与等离子体发

生装置）、样品、工作台。电子束由阴

极部分产生并发射，在阳极环及磁场

线圈约束和驱动下到达样品台。试

验所选用的辐照工艺参数如下：辐照

室真空度为 5×10–3 Pa、能量 27 keV、

电流脉宽 1.5 μs、能量密度 5 J/cm2，辐

照轰击次数为 24 次。

1.3 试验测试及表征

按照 HB 5258—2000 航空工业

标准《钢及高温合金的抗氧化性测

表 1 GH4169 高温合金化学元素组成（质量分数）

 Table 1 Chemical composition of GH4169 superalloy (mass fraction) %

Cr Nb Mo Co Ti Al Mn Si Ni

17~21 5~5.5 2.8~3.3 ≤1.00 0.8~1.2 0.3~0.7 ≤0.35 ≤0.35 余量

表 2 NiCoCrAlYSiHf 弧源靶材元素组成（质量分数）

 Table 2 Chemical composition of NiCoCrAlYSiHf alloy (mass fraction) %

Cr Co Al Y Hf Si Ni

28 20 10 0.8 0.15 0.08 余量
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定试验方法》开展循环氧化试验，循

环条件为： 1100 ℃下保温 1 h+ 空冷 5 
min（降至约 400 ℃）记作 1 次循环，

共计进行 100 次循环。采用氧化增重

法分析涂层氧化动力学行为，试验前

10 次循环，分别在第 1、第 4、第 7、第
10 次循环结束后进行称重，之后每隔

10 次循环取样称重，每次记录多组

数据以计算其平均增重量，将结果绘

制成增重曲线并计算平均氧化速率。

此外，在试验过程中选取 10 次、50 次

以及 100 次循环点样品进一步表征

其微观形貌及相组成。其中，采用全

包覆涂层（脉冲电子束全面辐照）进

行氧化称重试验，单面沉积涂层 （脉

冲电子束单面辐照）进行微观分析。

采用 SHIMADZU XRD – 6000
型X 射线衍射仪 （X-ray diffraction，
XRD）分析 HCPEB 改性前后及循环

氧化测试后的样品物相组成，所选量

程为20°~90°，测试速率为 8°/min。宏

观形貌通过高清摄像机、VK–X260K
三维激光共聚焦显微镜 （3D laser 
scanning microscopy，3D–LSM）表征，

表面粗糙度由 VK–X260K 激光共聚

焦显微镜输出；采用 JSM 7800F 和

FEI Nova Nano 450 型扫描电子显微

镜 （Scanning electron microscope，
SEM）及 JSM–IT300 能谱仪 （Energy 
dispersive spectroscopy，EDS） 分 析

涂层微观形貌及成分分布。其中，

循环氧化测试前的样品截面需要

金相腐蚀以区别涂层、基体与重熔

层，将 H3PO4、H2SO4、H2O 按体积比

6∶3∶1 配置腐蚀液，腐蚀时间为 75 
s，结束后流水冲洗掉残余腐蚀液。采

用 FEI F200X TALOS 透射电子显微

镜 （Transmission electron microscopy，
TEM）对样品的表面微观结构进一

步表征，重点分析改性态涂层表面晶

体缺陷、析出相等。制样过程中，首

先从涂层表面切割 500 μm 薄片并机

械减薄至 100 μm，后冲成尺寸为 Φ3 
mm 的圆片，机械减薄至 30 μm 后在

Gatan 精密离子抛光机上进行离子减

薄直至穿孔，待观察。

2 结果与讨论

2.1 形貌表征

退火态及改性态涂层宏观形貌、

三维形貌及表面粗糙度大小如图 2
所示。退火过程中引起的轻微氧化

导致涂层表面呈现深灰色。从 3D–
LSM 输出的三维形貌中可以观察到

涂层表面分布较多大颗粒，经测量

退火态涂层表面粗糙度 Sa 值为 2.66 
μm。HCPEB 辐照后，改性态涂层表

面呈现银白色抛光态，三维形貌较为

平整，退火态涂层表面的大颗粒缺陷

消失，表面粗糙度 Sa 降低至 1.35 μm。

图 3 为退火态及改性态涂层的

XRD 图谱。HCPEB 改性前后涂层

均由 γ–Ni/γ′–Ni3Al 相组成，但主衍

射峰取向有所变化，改性后涂层晶体

生长的择优取向明显，主峰由（111）

图 1 HOPE–1 强流脉冲电子束系统

Fig.1 HOPE–1 HCPEB system

（a）HOPE-1强流脉冲电子束系统实物图 （b）真空辐照室结构示意图

线圈
阴极

阳极

涂层
样品

工作台

图 2 退火态与 HCPEB 改性态涂层表面状态

Fig.2 Surface states of annealed and HCPEB modified coating

（a）退火态及改性态涂层宏观形貌

（b）退火态涂层三维形貌
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转变为（200），这主要由脉冲电子束

辐照处理后涂层表层产生的凝固织

构所致 [14]。此外，HCPEB 辐照后，

退火态涂层中的 NiCoCr 相以及 β–
NiAl 相消失，前者由于辐照重熔过

程中发生了固溶，后者则是由于辐照

过程中相变所致 （γ–Ni+β–NiAl→γ′–
Ni3Al）。利用 JADE 软件进行分析，

改性态涂层的 γ/γ′ 相的 FWHM（半

峰全宽）B 值高于退火态涂层。参考

Scherrer 公式（D = Kγ/Bcosθ），B 值

越高，则说明晶粒尺寸越细小 （即 D
越小），该晶粒细化现象可归因于辐

照改性过程中涂层表层组织的快速

重熔和凝固，辐照后晶体大量形核

但无法在短时间内快速长大。

图 4 所示为 HCPEB 改性前后

AIP 涂层表面及截面 SEM 形貌。图

4（a）中，退火态涂层表面较为粗糙，

可以观察到 AIP 沉积引起的典型大

颗粒缺陷 （框线标记）及其周围存

在的微裂纹 （箭头标记）。图 4（b）
为退火态涂层的截面形貌，涂层厚

度约为 55 μm，其中的黑色点状区

域是金相腐蚀后所造成的，用以标

记 β–NiAl 相。对比之下，图 4（c）
中 HCPEB 改性态涂层表面被重熔

抛光，大颗粒及微裂纹消失，高倍

下可以观察到滑移变形结构，说明

HCPEB 辐照后涂层表面发生了剧烈

的塑性变形。从图 4（d）截面图像

可以观察到约为 6 μm 厚的重熔改性

层，熔化层抗腐蚀能力非常强，且界

面处非常光滑平整。

图 5 所示为制备态、退火态及

HCPEB 改性态涂层表层区域 TEM
结果。制备态及退火态涂层均由 γ/
γ′ 相组成，退火前晶粒尺寸较小，约

为 100 nm （图 5（a））；退火后纳米晶

转化为等轴晶，晶粒尺寸为 200~1000 
nm，且晶粒内部伴有典型的退火孪晶

产生（图 5（c））。改性态涂层表层同

样以 γ/γ′ 相为主，且观察到大量的位

错结构，如图 5（e）所示。此外，在

晶粒内部观察到大量均匀弥散的黑

色小颗粒，如图 5（f）中区域 1 所示，

EDS 点扫描结果显示这些纳米颗粒

Y 元素含量非常高（原子分数 11%）。

由于 Y 元素在 γ/γ′ 相基体内固溶度

过低，其在辐照改性引起的快速重熔

及凝固过程中未能溶入基体而被脱

溶析出，并被快速“冷冻”，进而形成

了这些纳米级的析出颗粒。大量弥

散的纳米析出颗粒可以有效钉扎位

错，将其划分为更加细小的位错胞或

亚晶结构，由此也说明辐照处理后涂

层表层晶粒明显细化。

2.2 循环氧化试验

1100 ℃ 热 循 环 10 次、50 次 及

100 次后退火态涂层 XRD 图谱如图

6 所示。10 次热循环后，初始态涂层

中的 NiCoCr 相、β–NiAl 相消失，此

时 TGO 主要成分为 Al2O3，说明此阶

段主要以Al元素的选择性氧化为主；

50 次热循环后，Al2O3 衍射峰逐渐增

图 3 HCPEB 改性前后涂层 XRD 结果

Fig.3 XRD results of coatings before and after HCPEB modification

(111)
(220)

(200)

NiCoCr
γ-Ni/γ′-Ni3Al β-NiAl

峰
强
（

a.
u.）

2θ/（°）

退火态

改性态

9080706050403020

图 4 扫描电镜下 HCPEB 改性前后涂层的表 / 截面形貌

Fig.4 Surface and cross-sectional SEM morphologies of the coatings before and 
after HCPEB modification

重熔层：约6 μm

（a）退火态涂层表面SEM （b）退火态涂层截面SEM

10 μm
基体

γ/γ′+β-NiAl

10 μm

（c）改性态涂层表面SEM （d）改性态涂层截面SEM

基体
10 μm30 μm

滑移系
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加，同时观察到 NiAl2O4、NiCr2O4 尖

晶石氧化物与 Cr2O3 衍射峰。100 次

热循环后，TGO 相组成较为复杂，

NiAl2O4、NiCr2O4 尖晶石氧化物以及

Cr2O3 的含量明显增加，同时 Al2O3

衍射峰占比减少，说明此时涂层发生

了贫 Al 现象，进而导致混合氧化物

的大量生成。

相比之下，如图 7 所示，改性态

涂层循环 10 次后，涂层表面除探测

到 Al2O3 衍射峰外，还观察到 Cr2O3及

YAM（Y4Al2O9）相衍射峰；循环 50
次后，Al2O3 相衍射峰增多，而 Cr2O3

衍射峰强度明显降低，这一阶段 TGO
主要成分为 Al2O3；循环 100 次后，观

察到少量的 Cr2O3 和尖晶石氧化物衍

射峰，但 TGO 主要物相仍为 Al2O3，

且伴有少量的 YAM 相。在循环氧化

中所形成的 YAM 相能够有效钉扎氧

化膜，提高氧化膜结合强度，并减少

氧化膜开裂倾向 [20]。

图 8 为 1100 ℃循环氧化 10 次、

50 次及 100 次后原始涂层 TGO 表

面 SEM 形貌。表 3 为图 8 中红色标

记区域 EDS 能谱扫描结果。循环氧

化 10 次后，从低倍率图中可以看出

涂层表面较为粗糙 （图 8（a）），弥散

分布较多的团簇状氧化物，局部放大

如图 8（b）所示，高倍率下表面起伏

形貌明显，且团簇状氧化物与周围组

织间观察到微裂纹。对区域 A 及区

域 B 进行 EDS 扫描，其主要成分均

为 Al2O3。平整区域局部放大如图 8

图 5 原始及改性态涂层表层区域透射电镜表征结果

Fig.5 TEM analysis of surface region on the original and modified coatings

（a）原始制备态涂层 （b）原始退火态涂层（等轴晶） （c）原始退火态涂层（退火孪晶）

100 nm

（d）改性态涂层 （e）改性态涂层（位错） （f）改性态涂层（纳米析出相）

200 nm 500 nm

200 nm 200 nm
2

1200 nm

图 6 1100 ℃循环氧化不同次数后退火态涂层表面 XRD 图谱

Fig.6 XRD results of annealed coating under thermal cycling at 1100 ℃
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（c）所示，该区域 Al2O3 呈紧密堆积

的颗粒状结构。50 次循环后，TGO
表面形貌如图 8（d）~（f）所示，低

倍下可以观察到局部凹陷及团簇大

颗粒形貌，其形成与热循环应力引起

的变形及剥落有关，该区域氧化物以

Cr2O3 为主。凸起形貌顶部存在明

显孔隙，根据 EDS 结果（区域 E），其
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主要为 Al2O3、Cr2O3 及尖晶石组成

的混合氧化物，由于尖晶石类氧化物

脆性较大，裂纹及孔隙也伴随出现。

100 次循环后 TGO 表面形貌如图 8
（g）~（i）所示。低倍率下 TGO 表

面观察到较多的孔隙 （图 8（g））且

尺寸较大，说明此时 TGO 已经发生

了大面积剥落；高倍率下观察，孔隙

图 7 1100 ℃循环氧化不同次数后 HCPEB 改性态涂层表面 XRD 图谱

Fig.7 XRD results of HCPEB modified coating under thermal cycling at 1100 ℃
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区域 Cr 含量较高而 Al 元素含量极

少，说明其主要为 Cr2O3。团簇状氧

化物 （图 8（i））中心及周围同样观察

到孔隙缺陷，氧化产物以 Cr2O3为主。

图 9 为 HCPEB 改性态涂层在

1100 ℃热循环 10 次、50 次及 100 次

后 TGO 表面 SEM 形貌。表 4 为图 9
中红色区域 EDS 扫描结果。从图 9

（a）~ （c）中可以看出，10 次循环后，

TGO 表面较为平整，未出现大颗粒

团簇状氧化物及明显的表面起伏，此

时 TGO 表面有两种特征区域，即以

区域 1 为代表的 Al2O3+Cr2O3网状混

合氧化物区 （图 9（b）），同时观察到

嵌入生长的活性元素氧化物颗粒，

呈现较为规则的圆形形貌；以区域 2
为代表的 Al2O3 平整氧化物区 （图 9

（c））。50 次循环后，TGO 表面灰白

色网状混合氧化物消失，氧化物形貌

趋于一致，但局部区域氧化物呈现凸

起或凹陷。对局部区域放大观察，平

整区域 Al、Ni 元素含量较高，说明

存在混合氧化物，而凹陷区域 Al 元
素含量较高，说明处于上层且力学稳

定性较差的混合氧化物在热循环应

力作用下的剥落导致内部 Al2O3氧化

物暴露。就整体而言，改性涂层相对

平整的表面形貌一定程度上避免了

应力集中现象，减小了表层混合氧化

物开裂剥落的倾向。100 次循环后，

TGO 表面形貌如图 9（g）~（i）所示，

TGO 局部区域出现了明显的凸起，

形成类似火山口的形貌（图 9（g）），

图 8 1100 ℃循环氧化 10、50、100 次后退火态涂层 TGO 表面 SEM 形貌

Fig.8 Surface SEM morphologies of TGO developed on annealed coating after 10, 50 and 100 cycles at 1100 ℃

（g）100次循环低倍率SEM （i）图8（g）中团簇氧化物区域（h）图8（g）中孔隙区域
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（d）50次循环低倍率SEM （f）图8（d）中团簇氧化物区域（e）图8（d）中凹陷区域
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根据 EDS 结果，该“火山口”内部 
（区域 F）以 Cr2O3 为主。涂层表面

整体较为平整 （图 9（i）），根据 EDS
分析结果 （区域 G），该区域主要为

NiAl2O4 氧化物，说明此时 TGO 表面

被一层尖晶石类氧化物覆盖，局部混

合氧化物在热循环应力作用下发生

变形及剥落。

图 10 为退火态及改性态涂层循

环氧化期间单位面积氧化增重曲线

及相应阶段 TGO 截面形貌。单位

面积增重值 G+以及平均氧化速率 Kp

值计算公式为 [21–22]

G
M M

S
� �

�final initial  （1）

K G
tp �
�( )2

 （2）

式中，M为某次循环的涂层样品质量；

S为涂层与高温环境的接触面积；t 为
热暴露的总时长；单次热循环暴露

时长为 1 h，总计 100 h。氧化增重曲

线符合 Wagner 氧化增重规律 [23–24]。

针对退火态涂层，前 10 次循环中，涂

层中所有金属元素均参与氧化反应，

随后转变为 Al 元素的选择性氧化，

由于与高温环境接触且氧分压较高，

此阶段涂层单位面积质量增加较快。

根据 10 次循环后截面形貌及能谱结

果（图 10（a）），TGO 以 Al2O3 为主，

截面形貌不平整，且观察到裂纹存

在。10 次后，Al2O3 膜已连续覆盖涂

层表面，元素扩散及氧化反应一定程

度上被抑制，使得 10 次至 70 次循环

期间单位面积增重趋于平缓。但由

于氧化引起翘曲现象，TGO 及 TGO
与涂层间出现微裂纹，导致内氧化的

发生（图 10（b））。70 次循环后，氧

化增重更加明显，尤其是 80 次循环

后，增重曲线陡然升高，在这一阶段

内，涂层中发生贫 Al 现象，Al2O3 的

单一生长无法维持，已产生的 Al2O3

和 Cr2O3 会与 NiO、CoO 发生反应

被消耗，形成疏松多孔的尖晶石氧化

物，反应如下：

（Al，Cr）2O3+  （Ni，Co）O →

（Ni，Co）（Al，Cr）2O4 （3）
另一方面，循环期间的应力也会

表 3 图 8 中 A~H 区域 EDS 扫描分析（原子分数）

     Table 3 EDS analysis of region A – H area in Fig.8 (atomic fraction) %

区域 O Al Si Y Cr Co Ni Hf

A 59.70 34.65 — 0.48 3.67 0.65 0.86 —

B 59.69 35.00 — 0.27 3.50 0.57 0.96 —

C 59.79 35.27 — 0.78 3.10 0.41 0.64 —

D 57.47 5.76 — 0.50 23.60 3.68 8.98 —

E 57.47 14.20 — 1.52 14.17 1.54 11.10 —

F 59.84 1.74 0.32 1.22 35.74 — 1.14 —

G 59.80 0.26 — — 38.94 — 1.00 —

H 59.67 13.84 — 0.19 24.63 — 1.67 —

图 9 1100 ℃热循环 10、50、100 次后改性态涂层 TGO 表面 SEM 形貌

Fig.9 Surface SEM morphologies of TGO developed on the HCPEB modified coating after 10, 50 and 100 cycles at 1100 ℃

2
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引起 TGO 剥落（图 10（d）），将内部

涂层组织暴露于高温环境中，进一

步加剧内氧化，这导致样品质量迅

速增加。由式 （1）和（2）计算得到

退火态涂层单位面积质量增重 G+为

20.89 g/m2，Kp为 4.36 g2/（m4·h）。
HCPEB 改性态涂层热循环增重

曲线整体平缓，直至 100 次循环结束

未发生增重突然加剧的情况，稳定氧

化阶段一直持续到试验结束。通过

计算，改性态涂层 G+值为 3.59 g/m2，

Kp 为 0.13 g2/（m4·h）。根据截面形

貌结果 （图 10（c）、（e）和（f）），改

性态涂层 10 次循环后形成的 TGO
平整且厚薄均匀，线扫描结果显示，

此阶段 TGO 外层为 Cr2O3，内层为

Al2O3； 50 次热循环后，TGO 厚度增

加明显且产生一定起伏，主要成分

为表层混合氧化物以及底部 Al2O3，

Al2O3下界面生长不规则，但整体较

为致密、连续，能够继续提供保护作

用； 100 次热循环后，TGO 未出现大

面积剥落及内氧化，但分层现象较为

明显，上层Al2O3转变为混合氧化物，

下层则依旧为连续致密的 Al2O3。改

性态涂层较退火态涂层循环氧化服

役性能提升明显。

2.3 讨论

2.3.1 HCPEB改性对涂层组织的影响

HCPEB 改性过程中，脉冲电子

束会与涂层表面产生原子级别的交

互碰撞，进而在瞬间对涂层表面施加

热力共同作用，被辐照区域的组织也

会经历快速加热、熔化 （约109 K/s）、
冷却及凝固 （约107 K/s）等一系列物

理化学过程。从微观形貌角度分析，

HCPEB 辐照处理后，涂层表面突起

的大颗粒区域处易积聚电荷，辐照诱

发的等离子放电效应在这些区域比

在平整区域更加剧烈，导致该区域组

织被率先熔化甚至汽化。另一方面，

由于辐照次数较高（24 次），制备缺

陷及不均匀凹凸表面形貌被不断抹

平，反复熔化和凝固也使表面变得愈

加平坦；同时，由于 Y 元素在 γ/γ′ 基

表 4 图 9 中 A~G 区域 EDS 扫描分析（原子分数）

    Table 4 EDS analysis of region A – G area in Fig.9 (atomic fraction) %

区域 O Al Si Y Cr Co Ni Hf

A 57.14 — — — 28.55 9.98 4.33 —

B 59.94 17.11 — 17.13 3.17 0.48 1.01 1.16

C 59.74 23.44 — 0.25 15.28 0.43 0.85 —

D 57.32 19.49 — 1.64 8.15 0.69 12.71 —

E 58.27 24.35 — 1.49 7.25 2.78 5.85 —

F 59.87 0.36 0.32 — 39.11 — 0.66 —

G 57.82 20.92 — 1.44 8.45 — 11.13 0.24

图 10 HCPEB 辐照前后涂层氧化增重曲线及相关阶段 TGO 截面形貌

Fig.10 Oxidative weight gaining curve of coating before and after HCPEB irradiation and TGO cross-sectional morphologies after different thermal cycles
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体中固溶度较低，极易被脱溶析出形

成 Y 富集纳米弥散颗粒。从塑性变

形角度分析，改性态涂层中产生大量

位错缠结，说明 HCPEB 辐照重熔过

程伴随产生了剧烈的塑性变形。如

前所述，辐照改性期间，能量快速注

入材料表层后会形成极大的动态温

度场及动态应力场，温度和应力协同

作用导致重熔层产生不同的非平衡

状态，其中位错是强烈塑性变形中常

见的线缺陷结构。值得注意的是，针

对该涂层而言，纳米弥散析出颗粒与

位错结构同时存在，使这些颗粒可以

有效钉扎位错，并将其转换成位错胞

或亚晶结构，这是十分重要的晶粒细

化机制。 
2.3.2 HCPEB 改性对涂层循环氧化

   服役性能的影响

HCPEB 辐照引起的重熔消除了

原始涂层表面的粗糙形貌及微裂纹、

大颗粒等制备缺陷。循环试验中，改

性态试样表面形成的 TGO 继承了氧

化前的平整形貌，有效避免了波峰及

波谷区域引起的应力集中，即使热循

环后期出现了以 AB2O4 尖晶石为主

的混合氧化物层，但下层 Al2O3 膜仍

然致密且连续，其理想的表面状态为

保护性 TGO 的稳态生长提供了良好

的基础条件。其次，重熔层内部产生

的晶粒细化、位错增殖等微观结构为

Al 元素在热暴露期间的扩散提供了

大量通道，从而有效降低了形成保护

性 Al2O3 膜所需的临界 Al 含量。根

据循环氧化试验结果，HCPEB 改性

态涂层样品保护性 Al2O3 膜稳定且

连续，在整个热循环过程中，未发生

明显的贫 Al 现象。此外，HCPEB 辐

照后涂层表面诱发的均匀分布的纳

米量级 Y 富集纳米颗粒在氧化前期

有利于促进 Al2O3 的形核；在氧化后

期，可以通过形成氧化物“销钉”效

应来增强 TGO 的结合力 [25]，有效抑

制了热循环条件下 TGO 开裂、剥落

的倾向。显然，HCPEB 技术可以有

效提高涂层的抗高温氧化性能。

3 结论

（1）退火态涂层由 γ–Ni/γ′–Ni3Al、
NiCoCr、β–NiAl 相组成，表面粗糙 

（Sa = 2.66 μm）且可观察到团簇大颗

粒、微裂纹等制备缺陷。HCPEB 改

性态涂层宏观下表面呈银白色抛光

态，粗糙度较低 （Sa = 1.35 μm），表层

形成厚度约为 6 μm 的致密重熔层，

且重熔层晶粒得到细化，并观察到高

密度的塑性变形结构，此外，熔化层

内部形成大量的 Y 富集纳米颗粒。

（2）循环氧化期间，退火态涂

层 TGO 生长受其原始表面形貌影

响较大。热循环初期，TGO 起伏明

显且存在少量横向裂纹，主要成分为

Al2O3；热循环中期，TGO 翘曲现象严

重，裂纹密度较高且出现氧化物分层

及内氧化现象；热循环后期，TGO 上

层混合氧化物厚度进一步增加，且出

现明显剥落。退火态涂层在 100 次

循环氧化后单位面积增重 G+为 20.89 
g/m2，Kp为 4.36 g2/（m4·h）。改性态

涂层表面物相组成及氧化动力学表

现较为理想，在热循环初期，Al2O3 保

护膜快速形成，在热循环后期，仅局

部区域出现氧化膜翘曲，氧化膜剥落

现象不明显，此时单位面积增重 G+为

3.59 g/m2，Kp为 0.13 g2/（m4·h）。
（3）HCPEB 辐照可以实现涂层

表面抛光净化，消除因起伏形貌引起

的应力集中现象，为平整均匀 TGO
的形成提供理想表面状态；表层组

织晶粒细化、位错强化以及弥散分布

的纳米析出颗粒提高了热暴露早期

Al 元素的扩散效率，促进了 Al2O3 保

护膜的快速形成及稳定生长，延长涂

层服役寿命。
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Modification Mechanism and Thermal Cycling Oxidation Behavior of 
Arc Ion Plated NiCoCrAlYSiHf Coating Irradiated via High-Current 

Pulsed Electron Beam

CAI Jie1, 2, YAO Yiming1, 2, GAO Jie1, 2, GUAN Qingfeng3

(1. Institute of Advanced Manufacturing and Modern Equipment Technology, Jiangsu University, Zhenjiang 212013, China;
2. School of Mechanical Engineering, Jiangsu University, Zhenjiang 212013, China;

3. School of Materials Science and Engineering, Jiangsu University, Zhenjiang 212013, China)

[ABSTRACT]  The NiCoCrAlYSiHf coatings were modified via high-current pulsed electron beam (HCPEB) in this 
contribution. The surface state (surface roughness and macro morphology) and microstructures (phase composition, crystal 
defects, and reactive element distribution) of the original and irradiated coatings were comparatively characterized. Thermal 
cycling tests at 1100 ℃ were also performed. Microstructural characterization results show that preparation defects of the original 
coating are eliminated, and the irradiated coating surface becomes smooth and dense. In addition, abundant plastic 
deformation structures and uniformly distributed reactive element precipitates (nano-sized) can be observed. These 
irradiated effects can ensure the chemical stability of the thermally grown oxide (TGO) during the cycling process and 
significantly delay the cracking and spallation of TGO. The thermal cycling resistance of the irradiated coatings is improved 
significantly.
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