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摘  要：对 GH4169 合金中心孔板材试样进行冷挤压强化，研究了冷挤压和(600 ℃, 500 h)热时效对试样在

(600 ℃, 820 MPa, R=0.1, 三角波)条件下的低循环疲劳性能的影响。结果表明：冷挤压后中值疲劳寿命估计

量由原始状态的 7278 周次提高到 19536 周次，提高了约 2.5 倍，显著提高了高温疲劳寿命，而热时效后原

始状态疲劳寿命由 7278 周次降低到 4717 周次，降低了 35.8%，发生了疲劳弱化。疲劳弱化的原因是热时

效使 γ″强化相向 δ 相转变，强化相含量减少，δ 相数量增多且发生形态变化。热时效后，原先冷挤压表面

残余压应力由−708 MPa 降低到−483 MPa。仍然起到强化作用的稳定部分残余压应力场与热时效后强化相减

少的弱化作用综合影响，使得冷挤压强化+热时效后疲劳寿命(8188 周次)较原始状态寿命(7278 周次)提高了

12.5%。 
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疲劳失效是影响飞行器服役安全的重大问题。

据报道[1]，疲劳失效占发动机系统机械失效事故案

例的 90%以上。孔结构是发动机重要连接和通气结

构，也是强度关键部位[2−3]，曾多次出现疲劳失效

问题。1996 年的美国潘城空难中，航空发动机风扇

盘螺栓孔疲劳失效，风扇盘发生非包容性破裂致 2

人罹难[4]。某发动机九级篦齿盘均压孔曾多次发生

疲劳裂纹问题[5]，严重影响发动机可靠性。 

为了保障孔结构疲劳性能，部分研究从孔结构

设计出发，减小孔边应力，缓和应力集中。陈秋任

等[6]对涡轮盘孔结构进行设计优化，采用多段圆弧

异形孔减低孔边最大应力。殷良伟等[7]讨论了异型

孔的重要设计尺寸公差带对孔边应力分布及配合

的影响，建立了公差选取要求。然而在工程上，异

形孔加工难度大、易超差，且通过异形孔设计来减

小受力难度很大。为此，工业界开始利用表面强化

工艺提高孔结构强度。 

    在国内外，冷挤压强化是提高飞机零件孔结构

疲劳寿命的重要技术。ÖZDEMIR 等[8]研究了冷挤

压方法和孔厚度对疲劳过程的影响；王强等[9]研究

了冷挤压对 TC18 合金焊缝孔结构影响，挤压后焊

缝上孔结构寿命提高了 6 倍；张坤等[10]研究 7055 
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铝合金冷挤压后的疲劳过程，认为挤压形成的表面

变质层可有效延缓疲劳裂纹扩展速率，从而提高试

件疲劳寿命。冷挤压在发动机材料孔结构上的研究

应用相对较少，国外早在 1993 年即有将冷挤压技

术向发动机孔结构推广的研究[11]，而国内基本上在

2010 年后才开展了该方面研究，而且主要集中在挤

压后孔高温疲劳性能[12−13]、数值模拟[14]和结构适用

性[15]，说明采用适宜冷挤压工艺可提高合金孔结构

高温疲劳性能。 

发动机零件在高温下服役，冷挤压引入的变质

层作为亚稳态结构，将在高温下发生松弛[16−17]。此

外，合金的典型相成分若在热时效中发生变化[18−19]，

也可能对高温疲劳性能产生影响。本研究针对发动

机典型材料 GH4169 合金，分析冷挤压和模拟服役

的热时效对疲劳性能、表面完整性和组织的影响，

为冷挤压在发动机零件上应用提供技术指引。 

 

1  实验 
 

实验材料为高强态 GH4169 合金，化学成分如

表 1 所示，热处理制度为标准热处理态，即(965 ℃, 

1 h, 空冷)+(720 ℃, 8 h, 以 50 ℃/h 炉冷至 625 ℃)+ 

(625 ℃, 8 h, 空冷)，其典型力学性能如文献[12]所

示。合金相组成为基体相 γ、次强化相 γ′、主强化

相 γ″(Ni3Nb，体心四方)和 δ 相(Ni3Nb，正交结构)

等[20]。δ 相是一个平衡相，其含量、形态和分布对

合金力学性能有很大影响，第二次时效目的是为了

析出 γ″相并调节 δ相形态[21]。 

 

表 1  GH4169 合金化学成分 

Table 1  Chemistry composition of GH4169 alloy (mole 

fraction, %) 

C Mn Si Ni Cr Nb+Ta Fe 

0.023 0.05 0.05 54.26 17.80 5.38 Bal 

 

盘锻件上取样，加工中心孔板材试样，如图 1

所示。冷挤压强化过程如文献[12]所示。为解耦冷

挤压和热时效对疲劳性能的影响，设计的实验组为

AR(原始，未经过冷挤压和热时效)、CE(冷挤压，

原始试样经过冷挤压，未经过热时效)、AG(热时效，

原始试样未经过冷挤压，经过热时效)、CA(冷挤  

压+热时效，原始试样经过冷挤压和热时效)。选择

温度为 GH4169 合金轮盘典型服役温度 600 ℃，模

拟服役的总时效时间为 500 h。 

 

 

图 1  中心孔棒材疲劳试样 

Fig. 1  Sheet fatigue specimens with central hole (Unit: 

mm) 

 

采用 MTS−810 液压伺服试验机测试了 4 种状

态下的疲劳性能，温度为 600 ℃，应力为 820 MPa，

频率为 4 Hz，应力比 R=0.1；采用 PROTO LXRD

的 Mn Kα靶测试了在 600 ℃时效 1、10、20、50、

100、200 和 500 h 后的残余应力场，衍射角为 152°。

测试时，据孔边每隔 0.2 mm 进行一次测试，测试

的应力方向为试样的长度方向。采用 QUANTA 600

扫描电镜和 JEOL JSM2010 场发射透射电镜观察了

组织情况。 

 

2  结果与分析 
 

2.1  疲劳性能 

   4 个实验组的疲劳性能如表 2 所示。以原始组中

值疲劳寿命估计量为基础，对比可知：1) 相比原始

状态，冷挤压强化后，疲劳寿命估计量由 7278 周

次提高到 19536 周次，提高幅度约为 2.5 倍，说明

冷挤压显著提高了孔结构的高温疲劳寿命，同时，

挤压后分散度由 0.04 变为 0.06，分散度稍微增大；

2) 原始状态进行热时效后，疲劳寿命从 7278 周次

降低到 4717 周次，降低幅度为 35.8%；3) 冷挤压

后进行热时效，疲劳寿命由挤压后的 19536 周次降 
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表 2  GH4169 合金冷挤压和热时效低循环疲劳寿命 

Table 2  LCF lives of GH4169 alloy after cold expansion and aging 

Statue No Fatigue cycle, n Logarithm Average of logarithm Median estimate value, n Standard deviation 

AR 

1 7404 3.87 

3.86 7278 0.04 
2 7048 3.85 

3 6407 3.81 

4 8394 3.92 

CE 

5 18069 4.26 

4.29 19536 0.06 
6 22918 4.36 

7 21350 4.33 

8 16474 4.22 

AG 

9 5043 3.70 

3.67 4717 0.02 
10 4394 3.64 

11 4622 3.66 

12 4833 3.68 

CA 

13 8713 3.94 

3.91 8188 0.03 
14 7937 3.90 

15 8668 3.94 

16 7498 3.87 

 

低到 8188 周次，但较未经过热时效的原始状态(寿

命 7278 周次)仍然提高达 12.5%，同时，较原始+热

时效状态的疲劳寿命(4717 周次)提高 73.6%。 

疲劳实验表明：1) 在(600 ℃, 500 h)热时效后，

GH4169 合金基体疲劳性能显著弱化，孔结构疲劳

寿命降低 30%以上；2) 冷挤压强化 GH4169 孔试样

经过(600 ℃, 500 h)热时效后，虽抗疲劳强化效果有 

所下降，但疲劳寿命仍高于原始和原始+热时效试

样；3) 在孔边名义应力 820 MPa、温度 600 ℃、

应力比 R=−0.1 这类较严酷的疲劳条件下，冷挤压

强化后试样的低循环寿命得到提高。作为发动机轮

盘材料，GH4169 合金在发动机上服役时必将经历

热时效过程，为此，重点分析热时效后疲劳弱化和

冷挤压+热时效后实现强化的原因。 

 

2.2  残余应力 

CE、CA 组的残余应力场分布如图 2 所示。对

比可知：1) 冷挤压后残余应力场呈倒钩型，表面残

余应力为−708 MPa，最大残余应力为−715 MPa，深

度大于 1.4 mm；2) 冷挤压后进行热时效，残余应

力场发生松弛，松弛随时间增大而增大，经过 500 h 

 
图 2  冷挤压和挤压+热时效态孔边残余应力场 
Fig. 2  Residual stress profile of CE and CA on hole edge 
 

后，表面残余应力为−483 MPa，深度仍然大于   

1.4 mm。 

    观察应力场可知：1 h 热时效松弛程度最大，

残余应力数值松弛达到 23%；500 h 热时效松弛程

度为 32%。在强度上，残余压应力可以抵消外加拉

应力载荷，降低拉应力幅值，起到疲劳强化作用。

观察表 2，相比于冷挤压状态中值寿命 19536 周次，

CA 状态寿命降低至 8188 周次，说明残余压应力在

高温条件下发生演化，残余压应力数值的减小影响

了疲劳寿命。 
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2.3  组织状态 

图3所示为原始状态与经过(600 ℃, 500 h)热时

效的 GH4169 合金组织 SEM 像。对比可知，原始

状态组织的 δ 相(颜色较深的相)呈短棒状，尺寸较

小，而经过(600 ℃, 500 h)热时效，δ相呈圆形或椭

圆形，且尺寸明显变大。 

图 4 所示为经过(600 ℃, 500 h)热时效的

GH4169 合金组织，通过衍射斑点标定可知位置 1

为 γ相、γ′相、γ″相组织，位置 2 为 δ相。γ相和 γ′

相形成超点阵，γ″相在析出时由两个取向(见图 4(c) 
 

 

图 3  原始组织与(600 ℃, 500 h)热时效后组织 

Fig. 3  Original structure (a) and structure after (600 ℃, 500 h) aging (b) 

 

 

图 4  在(600 ℃, 500 h)热时效后 GH4169 合金 TEM 像及衍射斑点 

Fig. 4  Microstructure and diffraction patterns of GH4169 alloy after (600 ℃, 500 h) aging: (a) Microstructure, TEM image;          

(b) Diffraction pattern of position 1; (c) Analysis of position 1 diffraction patter; (d) Diffraction pattern analysis of position 2 
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中绿色和黄色箭号、图 5)，γ相、γ′相、两个 γ″相四

者取向关系为[001] //[001] //[010] //[0 10]     。本研

究的 GH4169 合金为标准热处理态，第二次时效条

件为(625 ℃, 8 h)，空冷。本研究中，用于模拟服役

的(600 ℃, 500 h)热时效制度与第二次时效(625 ℃, 

8 h)温度接近，时间更长。观察图 4(a)和图 6 箭头

可知，δ相周围的 γ″相组织(黑色)很少。 

 

 

图 5  GH4169 合金 γ″相析出 

Fig. 5  γ″ phase precipitation of GH4169 alloy 

 

 

图 6  GH4169 合金 δ相周边的 γ″相贫化 

Fig. 6  γ″ phase dilution around δ phase of GH4169 alloy 

 

2.4  分析与讨论 

    文献[22]说明，在(750 ℃, 500 h)时效条件下

GH4169 合金中的 δ 相在晶界呈颗粒状形核，使得

低循环疲劳性能下降；文献[23]说明经过 650 ℃时

效后，GH4169 合金中的 δ 相数量有所增加，使得

疲劳裂纹扩展速率随时效时间延长略有增加。在本

研究中，经过(600 ℃, 500 h)时效后，δ相含量增多，

且形态由短棒状变为圆形或椭圆形，使得 γ″相数量

减小，强化相含量减少。同时，含量增多的 δ相周

边的 γ″相贫化，使得其周边性能进一步下降，因此

AG 组疲劳性能小于 AR 组疲劳性能。在发动机长

寿命服役的总要求下，GH4169 合金轮盘可能在服

役条件下经历长时热时效，其对轮盘疲劳性能影响

值得注意。 

另一方面，冷挤压强化作为一种形变强化方

法，主要在基体 γ相中产生形变强化效果。残余压

应力是一种介稳状态，足够高温度的热时效，将开

动位错，使得弹性应变能通过微观塑性形变逐步释

放[24]，表现为残余压应力演化。由 2.2 节可知，经

过热时效后，冷挤压残余应力场松弛约 32%，但仍

有 68%保持，依然是一种疲劳强化作用。而在热时

效后，δ 相增多，且发生形态变化，消耗了用于组

织强化的 γ″相，这是一种疲劳弱化作用。在两个作

用的影响下，综合表现为冷挤压+热时效(CA 组)后，

疲劳性能略高于 AR 组疲劳性能。 

 

3  结论 
 

1)相比于不进行冷挤压和热时效的原始状态，

冷挤压显著提高了孔结构高温疲劳寿命，中值疲劳

寿命估计量提高幅度大约 2.5 倍；热时效显著弱化

了孔结构高温疲劳寿命，疲劳寿命降低了约 35.8%；

经过冷挤压和热时效后，疲劳寿命较原始状态提高

12.5%。 

2) 冷挤压后残余压应力场呈倒钩型，表面残余

应力为−708 MPa；经过(600 ℃, 500 h)热时效后后，

表面残余应力松弛 32%，最初 1 h 热时效松弛程度

最大，残余应力数值松弛达到 23%。此外，热时效

使 δ相呈圆形或椭圆形，且尺寸明显变大，使得强

化相 γ″相减少，因此热时效后寿命较原始状态下降。 

3) 保留的 68%的残余压应力场仍起到疲劳强

化效果，与热时效后强化相减少的弱化作用相互影

响，最终表现为冷挤压+热时效后的疲劳寿命较原

始试样略有提高。 
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Effects of cold expansion and aging on high-temperature low-cycle 
fatigue of GH4169 alloy with hole structure 
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Abstract: The GH4169 alloy center hole plate samples were cold-expanded, and the effects of cold expansion and 

(600 ℃, 500 h) thermal aging on the low-cycle fatigue performance under the conditions of 600 ℃, 820 MPa, 

R=0.1, and triangular wave were studied. The results show that the median fatigue life estimation increases from 

7278 cycles in the original state to 19536 cycles after cold expansion, representing an increase of about 2.5 times 

and indicating that the cold expansion process significantly improves the high-temperature fatigue life. While the 

thermal aging process is subjected, the fatigue life decreases from 7278 cycles to 4,717 cycles. The 35.8% 

reduction indicates that fatigue weakening has occurred after thermal aging. The reason for fatigue weakening is 

that thermal aging transforms the γ" strengthening phase to δ phase, therefore the content of strengthening phase 

decreases while the number of δ phases increases and the morphology changes. Additionally after thermal aging, 

the original cold expansion surface residual compressive stress is reduced from −708 MPa to −483 MPa. The stable 

part of compressive residual stress profiles that still plays a role of strengthening, and the weakening effect of the 

reduction of the strengthening phase after thermal aging has a comprehensive effect, making the fatigue life of cold 

expansion and thermal aging (8188 cycles) increases by 12.5% compared to the original life (7278 cycles). 

Key words: cold expansion; aging; hole structure; low-cycle fatigue; δ phase transformation 
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