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摘要: 采用力学性能测试和断口分析等方法研究了初生 �含量对 TG 6高温钛合金双态组织拉伸性能和热稳定性

的影响。当双态组织中的初生 �含量大约在 20% ~ 50%的范围内时, TG6钛合金的拉伸强度和塑性没有特别大的

差别。但当经过 600� /100h的试样热暴露后, TG6钛合金的拉伸强度略有增加,而塑性则明显降低。塑性下降的

程度与合金的初生 �相含量密切相关 ,初生 �含量越少, 则热暴露后塑性下降幅度越大。导致 TG 6钛合金热暴露

后塑性损失的主要因素有共格 �2相的析出、硅化物的析出以及表面氧化。相对而言, 其中共格 �2相的析出是合

金热暴露后塑性损失的最主要因素。
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� � 为了提高航空发动机的推重比, 必须减轻发动

机的结构重量、提高发动机的结构效率和燃气温度,

为此, 除改进发动机的设计方法外,在很大程度上依

赖于先进轻质高强耐高温材料的应用。在航空发动

机的压气机部位广泛使用了高温钛合金, 代替钢或

高温合金,制造盘、叶片、鼓筒、机匣等零部件, 明显

减轻了发动机的结构重量和提高了压缩空气的级压

比。目前, 高温钛合金的长期耐热温度已达到

600� ,其典型合金有英国的 IM I834
[ 1]
、美国的 T-i

1100
[ 2]
、俄罗斯的 BT36

[ 3]
等, 其中, IM I834合金已

在 E J200, TRENT800等发动机上得到了成功应用。

先进的航空发动机压气机转子的高温、高压、复

杂载荷的服役环境对所使用的高温钛合金材料提出

了极为苛刻的性能要求,可以说,航空发动机把结构

材料的能力提高到了它的极限水平。通过合金成分

的优化和工艺技术的改进, 在一定程度上提高了高

温钛合金的耐热能力,亦即高温长期使用的热强性,

但与此同时,合金的塑性和可加工性能受到了损失,

特别是在高温状态下长期使用时因微观组织的变化

和表面的氧化造成塑性的降低,亦即热稳定性的下

降。高温钛合金热稳定性的不足已成为在航空发动

机中长期服役的最主要的制约因素之一。

热稳定性表征了材料在高温长时作用下保持塑

性和韧性的能力, 是高温钛合金的一个重要力学性

能指标,对于保证高温钛合金部件的高温长期使用

可靠性具有重要的意义。本文提到的 TG6是针对

高推重比发动机的设计需求而研制的能在 600� 环

境下长期服役的新型高温钛合金, 其名义成分为 T -i

5�6A -l 4Sn-4Zr-0�7Nb-1�5Ta-0�4S-i 0�06C。 TG6 合

金具有高的高温蠕变抗力、疲劳强度和良好的损伤

容限特性, 适用于制造先进航空发动机压气机

600� 以下服役的高压段部件,如轮盘、叶片等。为

了获得良好的强度、塑性和疲劳强度的匹配,发动机

用高温钛合金叶片及其原材料棒材一般采用两相区

固溶和时效的热处理制度, 获得双态组织而使用。

影响钛合金双态组织力学性能的最重要组织参数是

初生 �相的尺寸及其含量。本研究通过测试 TG6

钛合金不同初生 �相含量的双态组织在热暴露前

后的强度和塑性值,并结合拉伸断口的形貌特征分

析,评估了该合金的热稳定性,分析了热暴露后 TG6

钛合金热稳定性下降的因素。

1� 试验材料和方法

实验材料为 TG6钛合金 �34mm棒材, 合金的

名义化学成分和实测结果见表 1。棒材由经三次真

空自耗电弧炉熔炼的 600kg铸锭, 经开坯及两相区

径向锻造制备获得。经金相法测定,近 �型钛合金

TG6的 ( �+ �) /�转变温度 (T� )为 1050� ,为了获
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得所需的初生 �相含量, 选择了两种不同的固溶处

理温度, 且采用油淬的冷却方式, 而后均进行了

750� /2h的时效 (见表 2和表 3)。室温拉伸试样

和热稳定性拉伸试样均采用标距尺寸 �5mm �

25mm的圆柱形试样。热稳定性是将机械加工后的

拉伸试样在电炉中经过 600� /100h热暴露后测定

其室温拉伸性能。金相试样采用 K ro ll腐蚀液 ( 3%

H F+ 10% HNO3 + 87% H 2O )进行腐蚀,合金的金相

试样及拉伸断口均在 JSM-5600LV扫描电镜上进行

了观察和分析。

表 1� TG 6高温钛合金的名义化学成分和实测结果

T ab le 1� N om ina l chem ical com po sition and test result o f TG6 T -i alloy

A lloy ing e lem ents / w t%

T i A l Sn Zr Nb T a S i C

Im pur ities / w t%

Fe N O

N om inal Ba l 5. 6 4 4 0. 7 1. 5 0. 4 0. 06

T est resu lt Ba l 5. 72 3. 92 3. 76 0. 62 1. 60 0. 46 0. 062 0. 04 0. 009 0. 066

2� 试验结果

TG6钛合金 �34mm棒材横截面的锻态组织见

图 1,为典型的两相区变形组织, �相等轴化程度

好。两种热处理后合金的显微组织见图 2和图 3,

( a)为倍数较低的显微组织形貌, ( b)为 �转变组织

较高倍数的形貌。可见,经两种热处理后, TG6钛合

金棒材获得了典型的双态组织,初生 �相具有良好

的等轴化和均匀性分布,经 1000� /2h, OQ + 750� /

2h, AC热处理的合金,双态组织中初生 �相含量约

为 40%, 而经 1020� /2h, OQ + 750� /2h, AC热处

理的合金,相应的初生 �相含量约为 20%。因 TG6

合金只含有两个弱 �稳定化元素 N b和 Ta, 而且含

量较少, 因此, 稳定状态下合金中 �相含量极少。

棒材经固溶处理的保温阶段, 球状初生 �相与 �相

保持相平衡状态,而且,因溶质原子的再分配效应,

S i富集于 �相。固溶处理油淬快速冷却过程中, �

相发生了马氏体转变, 转变为 ��相, 在 750� 时效

时,非稳定状态的 ��分解, 转变为 �相以及析出细

小弥散的硅化物。从图 2和图 3中可以看出, 分解

了的 �转变组织中几乎不可见 �相, 只有在 �相上

弥散析出细小的硅化物, 平均尺寸为 0. 1�m, 将有

助于合金高温蠕变抗力的提高。表 2列出了 TG6

钛合金棒材经两种不同热处理后的室温拉伸性能。

可见, 随着固溶温度的升高, 初生 �相含量减少,强

度略有提高,而塑性略有下降, 但两者的拉伸性能没

有明显的差别。表 3列出了 TG6钛合金棒材不同

热处理的拉伸试样经 600� /100h试样热暴露后的

室温拉伸性能,可见, 经过高温长时的空气介质环境

下的暴露, 合金的强度略有增加, 而塑性则明显降

低,特别是断面收缩率受到了较大程度的损失。而

且, 双态组织中初生 �相含量越少, 合金热暴露后

的拉伸塑性损失则越大。为了保持良好的热稳定

性, 应保证合金双态组织中具有较高的初生 �相含

量。

图 1� TG 6钛合金棒材锻态的显微组织

F ig. 1� M icrostruc ture of TG 6 alloy bars as forged

表 2� 不同热处理对应的 TG6钛合金棒材的室温拉伸性能

T able 2� R oom tem pera ture tensile properties o f

d ifferen t heat treated TG 6 alloy bars

H eat treatment � b /M P a � 0. 2 /M Pa �5 /% � /%

Ⅰ: 1000� /2h,

OQ + 750� /2h, AC

1043 971 16. 4 26. 8

1042 975 15. 6 28. 3

Ⅱ: 1020� /2h,

OQ + 750� /2h, AC

1058 987 13. 5 25. 5

1058 989 14. 2 27. 6

表 3� 不同热处理对应的 TG 6钛合金棒材的试样热

稳定性 ( 600� /100h热暴露后室温拉伸 )

T able 3� T he rm al stab ilities of 600� /100h expo sed spec im ens

m ach ined from d ifferent heat treated TG 6 a lloy bars

H eat treatment � b /M P a � 0. 2 /M Pa �5 /% � /%

Ⅰ: 1000� /2h,

OQ + 750� /2h, AC

1078 1009 12. 6 15. 9

1075 1009 13. 2 14. 4

Ⅱ: 1020� /2h,

OQ + 750� /2h, AC

1107 1036 8. 0 8. 6

1102 1034 8. 0 9. 7
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图 2� 1000� /2h, OQ + 750� /2h, AC热处理后 TG 6合金棒材的 SEM显微组织

( a) 双态组织,初生 �相含量约 40% ; ( b) 原 �转变组织中析出的硅化物

F ig. 2� SEM m icrostructure o f 1000� /2h, OQ + 750� /2h, AC heat trea ted TG6 a lloy ba rs

( a) B i- model struc ture, about 40% prim ary �; ( b) S ilic ides

precipitated from o rig ina l� transform ed structu re

图 3� 1020� /2h, OQ + 750� /2h, AC热处理后 TG 6合金棒材的 SEM显微组织

( a) 双态组织,初生 �相含量约 20% ; ( b) 原 �转变组织中析出的硅化物

F ig. 3� SEM m icrostructure o f 1020� /2h, OQ + 750� /2h, AC heat trea ted TG6 a lloy ba rs

( a) B -i model struc ture, about 20% prim ary �; ( b) S ilic ides

precipitated from o rig ina l� transform ed structu re

3� 分析和讨论

航空发动机压气机上长期使用的钛合金部件,

要求其材料具有优异的热强性,而且为了增加部件

的使用寿命,还要求材料具有良好的组织稳定性和

良好的抗氧化能力
[ 4]
。TG6钛合金是针对高推重比

航空发动机压气机高压段部位高温复杂苛刻的服役

环境要求而设计的, 在合金化设计时采用了多元复

合强化和弥散强化的强化方式,合金化时加入了较

高含量的 �稳定化元素 A l和中性元素 Sn、Zr, 并加

入一定含量的弱 �稳定化元素 Ta、Nb, 另外还通过

添加较高含量的 Si( 0. 4w %t ), 在热处理状态析出

细小弥散的硅化物颗粒,起到弥散强化作用,从而提

高合金的热强性能。根据 Rosenberg的 A l当量经验

公式, TG6钛合金的 A l当量为 8. 60(假定合金的氧

含量为 0. 1% ), 因此,在 600� 左右环境下长期使用

过程中将会在 �相中析出与 �共格的长程有序的

�2相, 从而导致合金的塑性降低, 影响合金长期使

用的力学性能和使用可靠性。为了保证高温钛合金

部件的使用寿命和使用可靠性, 尽量减小合金的脆

化, 通过变形和热处理等合理控制组织是提高高温

钛合金热稳定性的重要途径。在钛合金中的几种典

型组织类型中,等轴组织和双态组织具有良好的塑

性和热稳定性。为了使得合金的强度、塑性、稳定性

和疲劳强度等性能具有一个良好的匹配, TG6钛合

金棒材和叶片宜采用双态组织, 而双态组织中初生

�相的含量和尺寸对合金的力学性能影响很大, 因

此, 为了获得优良的韧性和热稳定性,应通过选择适

当的固溶处理温度和冷却方式以及后续的时效, 以

控制初生 �相的含量、�转变组织的形态以及微观

沉淀相的析出。

对于近 �钛合金的 TG6钛合金来说,合金稳定

态的 �相含量极少, 因此, 可热处理强化效果相应

较小。从表 2可以看出,随着固溶温度升高, 初生 �

相减少,室温拉伸的强度略有提高,拉伸塑性略有下
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降。表 3中的塑性保持率代表了合金的热稳定性的

数值。对比表 2和表 3的拉伸性能数据可以看出,

经过 600� /100h的试样热暴露后,合金的拉伸强度

增加 30 ~ 50MPa, 而塑性则明显下降, 热处理Ⅰ的

TG6钛合金棒材, 600� /100h试样热暴露后的室温

拉伸延伸率 (�5 )保持了原始延伸率的 81% ,断面收

缩率保持了原始的 55%; 而热处理Ⅱ的 TG6钛合金

棒材, 600� /100h试样热暴露后合金的室温拉伸延

伸率保持率为 58%, 断面收缩率保持率则降低到了

原始值的 34%。可见, 初生 �相含量对 TG6钛合金

的热稳定性具有较大的影响, 特别是对断面收缩率

的影响相对更为显著。图 4和图 5分别显示了两种

热处理制度对应的室温拉伸试样及其经 600� /

100h试样热暴露后拉伸试样的断口形貌, 虽然均显

示了韧性断裂的韧窝特征, 但与不经热暴露的室温

拉伸试样断口相比,热暴露后的室温拉伸试样断口

表面更为平直, 韧窝浅且小, 表现为拉伸塑性的下

降。

图 4� 热处理Ⅰ及其热暴露后室温拉伸试样的断口 SEM形貌

( a) 室温拉伸试样; ( b)试样热暴露拉伸试样

F ig. 4� F racture surface of TG 6 tensile and therm a l stab ility spec im ens of hea t treatm entⅠ

( a) R oom tem pe rature tensile test; ( b) therm al stability test

图 5� 热处理Ⅱ及其热暴露后室温拉伸试样的断口 SEM形貌

( a) 室温拉伸试样; ( b)试样热暴露拉伸试样

F ig. 4� F racture surface of TG 6 tensile and therm a l stab ility spec im ens of hea t treatm entⅡ

( a) R oom tem pe rature tensile test; ( b) therm al stability test

� � 钛合金拉伸塑性的大小与拉伸微区变形不均匀

的程度和滑移带的长度、间距有关,随着滑移带间距

的减小,材料断裂前所能承受的塑性变形能力增加,

塑性值提高
[ 5]
。与片层组织相比, 等轴组织的滑移

带间距小,因此, 具有更高的塑性变形能力。等轴组

织和双态组织的拉伸变形是在等轴初生 �的个别

晶粒中以滑移开始的,随着变形程度的增加,滑移占

据越来越多的 �晶粒, 并向周围的 �转变组织扩

展, �转变组织的片状结构中不同片层具有相同的

惯习面,位错能迅速穿过互相平行的 �片, 容易出

现粗滑移带和微区变形不均匀, 促进孔洞的形成和

发展, 导致试样过早断裂。因此, 初生 �含量的多

少影响滑移带的间距和微区变形的均匀程度, 从而

影响塑性变形能力。初生 �含量越多,在初生 �中

的滑移程度高,从而具有更高的塑性值。

引起合金热稳定性下降的主要原因有三个方

面: ①�2沉淀相的析出;②硅化物颗粒的析出;③表

面氧化层。

在两相区固溶处理时,合金元素将发生再分配,

�稳定化元素在初生 �相中富集, �稳定化元素在
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�相中富集, 在 600� 长期热暴露过程中, �2相主要

是从双态组织中的球状初生 �相上共格析出。 �2

相是指以 T i3A l为基的有序相, 其空间群结构为

D019型。它与 �相的区别在于: �相是无序相, 而 �2

相为长程有序相。两者的取向关系为: ( 0001) �2 / /

( 0001)�, < 0001> �2 / /< 2110 > �; �2 相晶胞尺寸

与 �相晶胞尺寸关系为: c�2
= c�; a�2

= 2a�
[ 6]
。 �2

相析出的数量和尺寸与初生 �相中 �稳定化元素

的含量有关,即初生 �相中的 �稳定化元素含量越

高,其 A l当量也越高, �2 相析出的数量将越多。拉

伸变形时,当位错运动遇到 �2 颗粒时,会切割 �2 颗

粒,不仅破坏了有序结构而引入有序能,而且切割以

后,下一个位错在同一滑移面内运动所需的应力变

小,使得更容易在已活动的滑移面上运动,在其它滑

移面内滑移困难, 使得滑移过程有平面化趋向。较

多的位错集中在较少的滑移面内, 形成共面位错塞

积,造成应力集中而成为裂纹源
[ 7]
。裂纹的生核和

扩展, 促进了材料由韧性断裂向脆性断裂方式的转

变。

为了提高高温钛合金的高温蠕变抗力, 几乎所

有的高温钛合金中都加入了不同含量的硅。硅是 �

相稳定化元素, 在 �相和 �相两相处于平衡状态

时, �相中的硅含量要高于 �相中的硅含量,因此,

双态组织中的硅化物主要是在 �转变组织中析出。

TG6钛合金中含有 0. 4%的硅, 在时效过程中, 在原

�转变组织上析出均匀细小的硅化物,见图 2b和图

3b,硅化物颗粒的尺寸在 0. 1�m左右, 即在热暴露

之前, 硅化物相已经基本处于平衡状态。从表 2的

拉伸塑性可见,在 TG6钛合金中尽管有大量弥散的

硅化物的析出,但合金仍保持了良好的塑性,因此可

以认为,硅化物的析出对合金塑性的影响不是合金

热稳定性下降的最主要因素。

限制高温钛合金在 600� 及其更高温度下使用
的一个重要因素是表面氧化,影响钛合金氧化程度

的因素除了温度和时间以外,还与合金成分和组织

类型有关
[ 8]
。TG6钛合金在进行成分设计时充分考

虑了高温氧化的因素,因此,在选择合金化元素时采

用了提高钛合金抗氧化能力的 Nb、Ta、S i等元素,

TG6合金热稳定性试样断口表面的氧化层很薄,显

示了该合金良好的高温抗氧化能力。在拉伸过程

中,脆性的氧化层一般首先启裂,成为拉伸断裂的裂

纹源。但 TG6钛合金具有良好的高温抗氧化能力,

因此, 合金经 600� /100h热暴露后生成的氧化层很

薄,没有成为合金热稳定性下降的最主要因素。当

然, 随着热暴露时间的增加, 氧化层的厚度也在不断

增加,表面氧化对合金热稳定性下降的作用将愈来

愈突出,因此, 对于航空发动机使用几千小时长寿命

的要求,在 600� 左右环境下长期服役的高温钛合

金, 仍要充分考虑表面氧化的因素,特别对于薄截面

的叶片类零件,通过合金成分的设计、表面改性等技

术提高合金的抗氧化能力。

4� 结 � 论

( 1)随着固溶温度的提高和初生 �含量的相应

减少, TG6钛合金双态组织的室温拉伸强度略有提

高, 塑性略有下降;

( 2)经 600� /100h试样热暴露后, TG6钛合金

的室温拉伸强度增加, 而塑性明显下降, 初生 �相

含量越少,热稳定性的塑性损失程度越大;

( 3)导致 TG6钛合金热暴露后塑性下降的因素

有共格 �2相析出、硅化物析出及表面氧化, 其中占

主导作用的是共格 �2相析出。
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Effect of Primary �Phase Volum e Fraction on
Tensile Property and Thermal Stability of

Near-A lpha TG6 Titanium A lloy

DUAN Ru,i � CA I Jian-m ing, � LI Zhen-x i

( Be ijing Institute o f A eronau tica lM a terials, B eijing 100095, China)

Abstrac t: The effect of pr ima ry � phase vo lum e fraction on the tensile prope rty and therm a l stab ility o f the near-� TG 6 T -i a lloy is in-

vestiga ted using m echanical properties testing and fracture analysis. The tensile strength and ductility have no obv ious difference when

the pr im ary � fraction var ies from 20% to 50% . W hile the spec im ens are subjected to 600� /100h exposition in the high temperature

air env ironm en t, the tensile streng th increases slightly and the spec im ens decrease ser iously. T he degree o f ductility deg radation is

strong ly depended on the equiaxed prim ary � fraction. D ecreasing the prim ary� frac tion m ay acce lerate the ductility loss afte r therm a l

expo sition. T he re are seve ra l structura l and env ironm enta l factors enhance the ductility degrada tion for TG 6 alloy, such as coherent�2

precipitation, silic ide and surface ox idation, contrastively, coheren t�2 prec ip itation during the therm a l exposition p lays the m ost im po r-

tant ro le.

K ey words: prim a ry a lpha phase; high temperature titan ium a lloy; b-im ode l structure; therm al stability
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