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直接时效 GH 4169高温合金
疲劳裂纹扩展性能试验

何玉怀, 于慧臣, 郭伟彬, 沈莉莉, 苏　彬
(北京航空材料研究院,北京 100095)

摘要: 对直接时效 GH 4169高温合金的疲劳裂纹扩展性能进行了试验研究。分别研究了厚度、温度、应力比等

因素对直接时效 GH 4169高温合金疲劳裂纹扩展性能的影响。结果表明,在4～ 10 mm 的厚度范围内,厚度对

直接时效 GH 4169高温合金疲劳裂纹扩展性能几乎没有影响,但厚度为2 mm 且应力比为011时其裂纹扩展速

率稍有下降; 应力比对直接时效 GH 4169高温合金疲劳裂纹扩展的影响随着应力比的提高逐渐减小; 温度的

提高对直接时效 GH 4169的裂纹扩展速率有明显的加速作用,但是随着应力强度因子范围的增加,其影响逐

渐减小,氧化作用是加速其裂纹扩展的主要机理。
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Exper imen ta l Study on Fatigue Crack Growth Behav ior

of D irect Aging GH4169 Supera l loy
H E Yu2huai, YU H ui2chen, GUO W ei2bin, SH EN L i2li, SU B in

(Beijing Institute of A eronauticalM aterials,Beijing 100095, Ch ina)

Abstract: Fatigue crack grow th tests w ere conducted on a CT specim en of a n ickel base

superalloy direct aging GH 4169. T he effects of th ickness, temperature and stress ratio on fatigue

crack grow th behavio r w ere studied separately. T he key results are as fo llow s: th ickness has no

effect on fatigue crack grow th behavio r in the th ickness range from 4 mm to 10 mm , but as

th ickness is decreased to 2 mm , the fatigue crack grow th rate decreases w hen stress ratio is 011;

the effect of stress ratio on fatigue crack grow th rate dim in ishes as stress ratio increases;

increasing temperature accelerates fatigue crack grow th rate, but the effect of temperature

dim in ishes w ith the increase of stress in tensity facto r and the m ain m echan ism for accelerating

fatigue crack grow th is ox idation.

Key words: aerospace p ropulsion system ; fatigue crack; crack grow th rate;
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　　金属结构材料在循环载荷下产生疲劳断裂问

题,一般而言循环受载构件的寿命由裂纹萌生和

裂纹扩展两个阶段组成。而疲劳裂纹扩展性能是

飞机和发动机损伤容限设计中必须考虑的一个重

要性能指标。美国空军早在1984年发布的发动机

结构完整性大纲 (EN S IP)M IL - STD - 1783就规



定了发动机断裂关键件要按损伤容限设计,目的

是提高发动机的结构可靠性,以确保使用寿命期

间的安全,我国的发动机设计也正在朝这个方面

努力,并且在一些部件上采用了损伤容限设计的

理论。

GH 4169高温合金是在我国航空发动机上应

用得比较普遍的一种材料,它是一种镍基变形高

温合金,广泛用于涡轮盘、涡轮轴、压气机盘、压气

机轴、压气机叶片、机匣等部件。在一些研究中对

GH 4169高温合金性能进行了较多的测试研究工

作[1～ 3 ],但是对于其高温裂纹扩展研究方面开展

的还不够深入。而直接时效 GH 4169高温合金作

为发动机涡轮盘材料,其裂纹扩展性能在寿命计

算中处于十分重要的地位, 因而针对直接时效

GH 4169高温合金,开展疲劳裂纹扩展行为研究是

十分必要的。在本文中研究了厚度、应力比、温度

等因素对直接时效 GH 4169高温合金疲劳裂纹扩

展行为的影响。

1　试验材料与方法

1. 1　材料与试样

　　在本研究中采用的材料为直接时效 GH 4169

高温合金, 直接从锻件上取样, 取样方向为C 2R
方向。它的基本成分和由标准试样得出的拉伸性

能在文献[ 1, 4 ]中可以查到。

在本研究中采用了标准的紧凑拉伸 (CT )试

样,韧带宽度W = 40 mm ,厚度B = 10 mm。为了

研究厚度对裂纹扩展的影响,采用了与标准试样

面内尺寸一致,但是厚度分别为2 mm 和4 mm 的

试样。

1. 2　试验条件与装置

　　所有试验均采用载荷控制方式,在空气环境

中进行,试验频率为10 H z,载荷波形为三角波。试

验均在M A YES5吨试验机上进行,采用电阻炉加

热方式,裂纹检测采用电位法。所有试样均预制1

～ 2 mm 的裂纹后开始正式试验。

1. 3数据处理方法

　　数据处理采用七点递增多项式法[5 ] ,即 a- N

数据中取数据点 i,根据 i点的数据 (a i, N i) ,加上

其前后各3个连续点,共7个数据点,对这7个数据

点建立如下二次多项式,并用最小二乘法进行局

部拟合。

aδi = b0 + b1
N i - C 1

C 2
+ b2

N i - C 1

C 2

2

(1)

式中:

- 1≤
N i - C 1

C 2
≤ 1 (2)

C 1 =
1
2

(N i+ 3 + N i- 3) (3)

C 2 =
1
2

(N i+ 3 - N i- 3) (4)

其中: aδi为拟合的裂纹长度; b0, b1和 b2为在 a i- 3≤

a≤a i+ 3的区间按最小二乘法确定的回归系数。

在N i处的裂纹扩展速率,由式 (1)求导得:

da
dN

aδi =
b1

C 2
+

2b2 (N i - C 1)
C 2

2
(5)

2　试验结果与分析

2. 1　应力比对直接时效 GH 4169高温合金

　　　　　疲劳裂纹扩展性能的影响

　　为了研究应力比对直接时效 GH 4169高温合

金疲劳裂纹扩展性能的影响,在本研究中分别进

行了室温和650℃下不同应力比的试验,所采取的

应力比分别为011, 013和015。试验结果在图1中给

出。可以看出,应力比对直接时效 GH 4169高温合

金的疲劳裂纹扩展有着一定的影响,但是随着应

力比的增大影响逐渐减小,在相同的应力强度因

子范围下,应力比为013与015时的疲劳裂纹扩展

速率相差很小,但是它们均比应力比为011时的疲

劳裂纹扩展速率要大一些。应力比对其疲劳裂纹

扩展速率的影响主要原因是由于塑性诱发的裂纹

闭合[6 ] ,在相同的应力强度因子范围下,应力比高

则相应的最大应力强度因子要大一些, 根据

D ugdale 公式计算的塑性区尺寸也要大一些, 这

样其裂纹张开应力强度因子相应也大一些,表现

在疲劳裂纹扩展性能的影响上就是: 随着应力比

的增大,在相同名义 ∃K 下裂纹扩展速率增大。如

果采用有效应力强度因子范围 (最大应力强度因

子减去裂纹张开应力强度因子) ,则不同应力比下

的疲劳裂纹扩展曲线应该基本重合。

2. 2　厚度对直接时效 GH 4169高温合金疲劳

　　　　　　裂纹扩展性能的影响

　　在研究厚度对直接时效 GH 4169高温合金疲

劳裂纹扩展性能的影响中分别进行了不同试验条

件下10 mm , 4 mm 和2 mm 三种不同厚度试样的

疲劳裂纹扩展试验。所得到的试验结果在图2中给

出。可以看出, 在4～ 10 mm 范围内, 厚度的变化

对直接时效 GH 4169高温合金裂纹扩展速率基
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图1　不同应力比的裂纹扩展曲线

F ig. 1　C rack grow th curve of differen t stress ratio

图2　不同厚度的裂纹扩展曲线

F ig. 2　C rack grow th curve of differen t th ickness

本没有影响。但是当厚度减至2 mm 时,无论在室

温还是650℃,在相同应力强度因子范围下, 2 mm

厚试样比10 mm 和4 mm 厚试样的裂纹扩展速率

都要明显要低一些。厚度对疲劳裂纹扩展影响的

主要原因是试样应力状态的不同, 10 mm 和4 mm

厚试样的应力状态更偏近于平面应变一些, 而2

mm 厚试样的应力状态更接近于平面应力,因而

在宏观性能上就表现为2 mm 厚试样比10 mm 和

4 mm 厚试样的裂纹扩展速率明显要低一些。

2. 3　不同温度下直接时效 GH 4169高温合金

　　　　　疲劳裂纹扩展性能的比较

　　在本研究中分别进行了室温与650℃下的疲

劳裂纹扩展试验,现将它们的数据放在图3中进行

比较。可以看出,温度对直接时效 GH 4169高温合

金的疲劳裂纹扩展速率有十分明显的影响,温度

的升高对直接时效 GH 4169高温合金的裂纹扩

展有明显的促进作用。但是在不同的应力强度因
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图3　不同温度下的疲劳裂纹扩展曲线

F ig. 3　C rack grow th curve of differen t temperature

图4　裂纹扩展试样的断口微观形貌

F ig. 4　F ractography of crack grow th specim ens

子范围下,其影响的程度是不一样的:在较低的应

力强度因子范围下, 直接时效 GH 4169高温合金

650℃的裂纹扩展速率比室温下要高接近一个数

量级,但是随着应力强度因子范围的增大,室温与

650℃的裂纹扩展速率的差别逐渐变小。温度对裂

纹扩展速率的加速有以下几个方面的原因[6～ 10 ]:

一是随着温度的提高,材料的屈服强度与弹性模

量均有明显降低,因而对裂纹扩展有加速作用;其

二是环境影响因素 (高温下表现为氧化作用) ; 另

一种因素为蠕变裂纹扩展。由本研究的试验结果
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与试样断口分析可知直接时效 GH 4169高温合金

在高温下裂纹扩展的加速主要因素是高温氧化作

用, 在高温暴露下, 氧气比较容易沿直接时效

GH 4169高温合金的晶界扩散进入裂纹尖端,造成

晶界氧化和脆化,从而为裂纹扩展提供了方便的

通道,加速裂纹扩展,所以在这种情况下,其微观

破坏模式一般是沿晶界进行的,而一般机械疲劳

裂纹的扩展模式是穿晶破坏,具体的分析在2. 4节

中给出。

2. 4　断口的微观分析

　　图4 (a)和 (b)分别为直接时效 GH 4169高温

合金在650℃下较小 (约20 M Pam 1ö2)和较大 (约40

M Pam 1ö2 )应力强度因子范围下试验试样的断口

微观形貌;图4 (c)和 (d)分别为直接时效 GH 4169

高温合金在室温下较小 (约20 M Pam 1ö2 )和较大

(约40 M Pam 1ö2)应力强度因子范围下试验试样的

断口微观形貌。

从图4 (a)和 (b)的比较可以看出,在较低的应

力强度因子范围下, 直接时效 GH 4169高温合金

的高温疲劳裂纹扩展的破坏形式是既有沿晶破坏

又有穿晶破坏 (疲劳条带) ,更为明显的是大量的

沿晶裂纹,说明在较小的应力强度因子范围下,氧

化作用对直接时效 GH 4169高温合金的裂纹扩展

有很大的贡献;而在较高的应力强度因子范围下,

直接时效 GH 4169高温合金的高温疲劳裂纹扩展

的破坏形式主要是穿晶破坏 (疲劳条带) ,说明在

较大的应力强度因子范围下,机械疲劳是其裂纹

扩展的主要原因。而在室温下,无论在较小还是较

大应力强度因子范围下, 直接时效 GH 4169高温

合金的疲劳裂纹扩展的破坏形式都是穿晶破坏

(疲劳条带) (见图4 (c)和 (d) ) ,说明在室温下,机

械疲劳是其裂纹扩展的唯一原因。这也与宏观试

验结果是相符合的,即随着应力强度因子范围的

增大,室温与650℃的裂纹扩展速率的差别逐渐变

小。

从图4 (a)和 (c)的比较可以看出, 在高温下

(650℃) ,直接时效 GH 4169高温合金的疲劳裂纹

扩展试验断口的微观形貌存在大量的沿晶裂纹,

同时也可见疲劳条带 (穿晶) ,说明在高温下,直接

时效 GH 4169高温合金的裂纹扩展是机械疲劳与

环境氧化共同作用的结果;而在室温下,直接时效

GH 4169高温合金的疲劳裂纹扩展试验断口的微

观形貌仅见疲劳条带 (穿晶) ,说明在室温下,其裂

纹扩展是由机械疲劳引起的。这也证实了宏观试

验结果, 温度的提高对直接时效 GH 4169高温合

金的裂纹扩展有明显的加速作用。

3　结　论

　　通过对直接时效 GH 4169高温合金疲劳裂纹

扩展行为的试验研究,可以得出如下结论:

( 1) 应力比的提高能明显加速对直接时效

GH 4169高温合金的裂纹扩展,但是随着应力比的

提高其影响逐渐减小,其原因是由于塑性诱发的

裂纹闭合。

(2) 在4～ 10 mm 的厚度范围内,厚度的改变

对直接时效 GH 4169高温合金的裂纹扩展性能没

有影响; 但2 mm 试样在应力比为011时的裂纹扩

展速率要低于4 mm 和10 mm 试样, 其原因是厚

度不同而引起的应力状态的不同。

(3) 温度对直接时效 GH 4169高温合金的裂

纹扩展性能有明显影响,在650℃下其裂纹扩展速

率相对室温明显加快,裂纹尖端的氧化作用是加

速其裂纹扩展加速的主要机理。
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