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文摇 摘摇 对 BTi-62421S 高温钛合金进行了高温超塑性拉伸实验,通过研究超塑条件下的力学性能、金相

组织及拉伸断口形貌,确定了该合金高温拉伸条件下的断裂机制及超塑成形最佳变形工艺参数,在此基础上进

行了 BTi-62421S 钛合金框架零件的超塑性成形实验。 结果表明:BTi-62421S 钛合金在 920益,应变速率

10- 3 / s 时具有最佳超塑性能,伸长率达到 448. 5% ;该合金拉伸断裂机制以韧性断裂为主,但在不同变形参数

下伴随着不同程度的脆性断裂;在超塑条件下可以成形出满足使用要求的航天用钛合金框架零件。
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Superplasticity and Application of High鄄Temperature Titanium Alloy BTi-62421S
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Abstract摇 The tensile tests under superplastic temperature of BTi-62421S titanium alloy were carried out. Me鄄
chanical property, metallurgical structure and morphology of failure surface were investigated to determine the fracture
mechanism and the optimum parameter of superplastic forming. Based on these researches, a BTi-62421S titanium
alloy frame was superplasticly formed. The results show BTi-62421S titanium alloy has the optimal superplastic per鄄
formance with an extensibility of 448. 5% when deformed at the temperature of 920益 and the strain rate of 1伊10- 3 /
s. The gliding fracture is the main mode during the fracture procedure, accompanied with the character of brittle frac鄄
ture on some conditions. A BTi-62421S titanium alloy frame satisfying the operating requirement can be formed suc鄄
cessfully at the optimal superplastic condition.
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1摇 引言

航空航天领域产品发展趋势是轻量化、复杂化

及整体化,并且要求耐高温,对使用材料及其加工工

艺提出更高的要求。 钛合金密度小、强度高,并具有

良好的耐热、抗腐蚀性能,但在普通成形条件下的变

形抗力大、弹性模量小、回弹严重,冷成形加工十分

困难,这在一定程度上限制了钛合金的扩大应

用[1 -2 ]。 而超塑性技术的发展,改善了上述状况,可
以一次成形出形状复杂的零件,并可减少加工工序,
降低装配成本,减轻零件结构质量,该技术的应用拓

宽了钛合金的应用范围。 目前,国内外对多种常用

钛合金的超塑性能及超塑工艺进行了大量研究,取
得很多实用性成果[ 3- 6]。 而 BTi-62421S 合金是一

种新型高温钛合金,使用温度比常规钛合金高,达到

550益甚至更高,在航空航天领域有很大的应用潜

力。 目前对该材料的性能尤其是超塑性能尚未见报

道。
本文以 BTi-62421S 钛合金为研究对象,通过高

温拉伸力学实验研究在高温下的超塑拉伸性能。 获

得了该合金的最佳超塑变形工艺参数,并在该条件

下成形出满足设计要求的钛合金框架零件。
2摇 超塑性拉伸实验
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由宝钛集团有限公司生产的 BTi-62421S 钛合

金热轧板材,其名义成分为 Ti-6Al-2Sn-4Zr-2Nb-
1Mo-Si,微观组织形貌如图 1 所示,可见其原始组织

晶粒尺寸不是很均匀,既有被拉伸的细长晶粒,又有

等轴的晶粒,并且等轴晶粒尺寸差别较大。 采用德

国 Netzch 公司的 STA-449C 型同步热分析仪测该合

金的相转变温度为 975益。 超塑拉伸实验在 IN鄄
STRON 5582 型电子万能实验机上进行,所用板材厚

度 1郾 5 mm。 对拉伸后试样的金相组织和断口形貌

进行观察,金相腐蚀剂为 5% HF+15% HNO3 +80%
H2O。

图 1摇 BTi-62421S 原始组织形貌

Fig. 1摇 Initial microstructure of BTi-62421S

3摇 结果与分析

3. 1摇 力学性能分析

高温超塑拉伸实验结果见表 1。 在 920益、应变

速率为 10-3 / s 时 BTi-62421S 合金的伸长率达到最

大值 448. 5% ,且流变应力只有 35 MPa。

表 1摇 超塑拉伸实验结果

Tab. 1摇 Results of superplastic tensile forming

温度 / 益 初始应变速率 / 10-4 s-1 抗拉强度 / MPa 伸长率 / %

870 10 66 372. 0

870 1 31 344. 5

920 10 35 448. 5

920 1 15 361. 5

950 10 24 324. 0

950 1 14 195. 5

摇 摇 图 2 所示为不同应变速率下抗拉强度与温度的

关系,可见 BTi-62421S 钛合金的变形抗力随着变形

温度的增加和应变速率的降低而下降,但温度超过

920益变形抗力下降趋势变缓。 图 3 所示为不同应

变速率下伸长率与温度的关系,可见该合金的伸长

率对温度与应变速率都比较敏感,在相同温度条件

下,伸长率随应变速率降低而下降,在相同的应变速

率下都是在变形温度为 920益时达到峰值。

图 2摇 抗拉强度与温度的关系

Fig. 2摇 Relationship between tensile strength and temperature

图 3摇 伸长率与温度的关系

Fig. 3摇 Relationship between elongation

and temperature

3. 2摇 超塑性变形中组织分析

BTi-62421S 合金超塑拉伸变形微观组织见图

4。 变形温度 870益、应变速率 10-3 / s 变形条件下的

组织[图 4(a)]与原始组织比较显示,经过高温变形

后,变形组织产生动态再结晶,粗大的长晶粒变为等

轴细晶,且晶粒尺寸均匀。 新的再结晶晶粒形成时,
消耗了应变能并使位错密度降低,为合金超塑变形

提供条件[ 7 ],从而有利于材料的超塑性成形的发

挥。 随着温度的升高,晶粒尺寸有所增大,如图 4
(b)所示。 当应变速率很低(10-4 / s),变形时间很长

时,晶粒尺寸较原始组织明显长大,如图 4(c)所示,
该组织不利于钛合金超塑性能的发挥,这也是应变

速率过低(10-4 / s)时合金的伸长率变小的原因。

(a)摇 870益, 10-3 / s
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(b)摇 920益, 10-3 / s

(c)摇 920益, 10-4 / s
图 4摇 不同拉伸条件下的微观组织

Fig. 4摇 Microstructures at different tensile strain

结合力学性能分析与微观组织观察,可确定发

挥该合金最佳超塑性能的变形条件是变形温度

920益,应变速率 10-3 / s。
3. 3摇 拉伸断口形貌分析

通过断口形貌,可以初步判断断裂的性质和原

因[ 8 ]。 图 5 是由扫描电镜观到 BTi-62421S 钛合金在

不同拉伸条件下的断口形貌。 显示该合金在 920益,
应变速率为 10-2和 10-3 / s 条件下拉伸断裂后均形成

大量的韧窝,其中应变速率为 10-2 / s [图 5(a)] 时塑

性变形量稍小,断口面积稍大,可以观察到较清晰的

韧窝状形态。 应变速率为 10-3 / s [图 5(b)] 时塑性

变形量最大,面缩很大,断口面积很小,韧窝形态不明

显。 但在试验温度达到950益,应变速率为10-4 / s [图
5(c)] 时由于加热时间长,微观组织中晶粒长大明

显,因此塑性较差,其拉伸断口可以看到较大的解理

面,而韧窝较少,体现出较为明显的脆性。 因此,可以

认为实验条件下 BTi-62421S 钛合金拉伸断裂总体上

是以韧性断裂为主,在变形温度过高、加热时间过长

时发生脆性断裂。

(a)摇 920益, 10-2 / s

(b)摇 920益, 10-3 / s

(c)摇 950益, 10-4 / s
图 5摇 不同拉伸条件下的断口形貌

Fig. 5摇 Fracture patterns at different tensile strain
4摇 实验验证

根据以上研究,确定了钛合金 BTi-62421S 的超

塑成形工艺参数为:920益,10-3 / s,在此条件下进行

某航天用钛合金框架零件的超塑成形。 实验在本厂

500 吨热 /超塑成形机上进行。 工艺流程为:下料寅
酸洗寅喷涂防氧化保护涂料寅超塑成形寅切割零件

及余量寅碱崩去除涂料和疏松氧化皮寅酸洗。 实验

过程中分阶段对钛板施加气压以保证超塑成形稳定

性并尽可能保证成形速率控制在选定的超塑性应变

速率范围内。 为使模具的拐角处充分贴模,在气压

达到 1 MPa 时保压 10 min,成形时间共 30 min,设置

模具闭合压力 3. 5 MPa。
最终获得的钛合金框架超塑成形件如图 6 所

示,经检测各部分成形完整,尺寸及壁厚分布符合要

求。

图 6摇 框架超塑成形件

Fig. 6摇 Superplasticly formed frame

图 7 显示框架超塑成形零件金相组织呈均匀等

轴状。 材料晶粒伴随着成形过程中的动态生长和热

曝露中的静态生长,其晶粒尺寸与该合金原始组织
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(图 1)比较略有长大,但晶粒尺寸大小及晶粒分布

都比较均匀,此种组织有利于改善成形后零件的力

学性能。 研究结果表明,采用超塑成形工艺制造航

天用框架零件十分有效。

图 7摇 框架超塑成形件金相组织

Fig. 7摇 Microstructure of superplasticly formed frame

5摇 结论

(1)BTi-62421S 钛合金在 920益,10-3 / s 时伸长

率达到 448. 5% ,具有最佳的超塑性能。
(2)BTi-62421S 钛合金在实验条件下拉伸断裂

时以韧性断裂为主,但在变形温度过高、加热时间长

时发生不同程度的脆性断裂。
(3)在超塑性成形工艺条件下,BTi-62421S 钛

合金可成形出满足设计要求的航天用框架零件。
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