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摘要:以航空发动机用镍基高温合金 GH４１６９G 为研究对象,开展服役条件下车削 喷丸复合加工

表面完整性演化机理研究.通过模拟服役环境的热机载荷试验,分析了热载荷、机械载荷以及热机载荷

对表面完整性的作用形式,建立了表面完整性控制的热机载荷模型和基于余弦函数控制因子的残余应

力及显微硬度演化模型,掌握了热机载荷作用下的残余应力松弛规律和显微硬度及表层微观组织变化

规律.研究结果为掌握镍基高温合金在服役环境下加工表面完整性的演化形式提供了基础数据,进一

步优化了表面完整性控制工艺.
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０　引言

GH４１６９是一种沉淀强化镍基高温合金,在
６５０℃下的屈服强度居变形高温合金首位,具有

良好的高温抗辐射、抗氧化和抗腐蚀性,以及较高

的 高 温 疲 劳 强 度 和 断 裂 塑 性 及 韧 性[１Ｇ２].

GH４１６９G是在GH４１６９合金成分基础上采用B、

P微合金强化后发展而成的一种新型合金[３],其

高温持久性能和抗蠕变性能较 GH４１６９有进一

步提高,被应用于新一代航空发动机整体叶盘等

关键构件的研制中[４].整体叶盘制造过程中,车
削加工起“控形”的作用,喷丸强化起“控性”的作

用,其加工品质直接决定了构件的工作性能与疲

劳性能.在服役过程中,由于受到热载荷和机械

载荷的综合影响,构件的表面完整性特征不断变

化,常会出现残余压应力场松弛、显微硬度下降、
组织结构变化等现象[５Ｇ７],削弱了喷丸工艺对构件

的“强化”效果,从而导致构件的服役寿命下降.
􀅰０８７􀅰



因此,研究构件在服役环境下的表面完整性特征

演化规律是实现表面完整性控制、疲劳性能提高

的关键.
目前,已有学者对高温合金、钛合金等难加工

材料在服役条件下的表面完整性变化规律开展了

研究.CAI等[８]在研究高温合金In７１８喷丸残余

应力的高温松弛规律时发现,喷丸后的残余应力

松弛规律符合ZenerＧWertＧAvrami(ZWA)模型.

FOSS等[９]在研究高温环境下高温合金 RR１０００
的残余应力松弛过程中观察到在７００℃时残余应

力大幅降低.WU 等[１０]研究了热载荷作用下高

温合金In６２５喷丸残余应力和显微硬度,随着环

境温度的升高,两者的下降速度都越来越明显.
另外,有学者还探究了不同机械载荷对表面

完整性的影响[１１].赵慧生等[１２]对喷丸后的钛合

金 TC４加载机械载荷,发现高周加载过程中残余

应力松弛速率较慢,低周加载过程中残余应力松

弛速率较快.丁小岑[１３]通过研究得到,钛合金

TA１９车削后在热机载荷作用下残余应力随着加

载周次的增加呈指数形式衰减,之后逐渐稳定.
钟丽琼等[１４]分析了钛合金 TC１１喷丸强化与未

强化的表层硬度在不同载荷形式下的变化规律,
发现循环加载后表层硬度梯度有降低的趋势.部

分学者研究了机械载荷对高温合金残余应力的松

弛行为,指出残余应力松弛与载荷大小及加载次

数直接相关,载荷越大松弛越明显,随着加载次数

的增加,残余应力松弛也趋于稳定[１５Ｇ１７].
此外,学者们还通过研究材料微观组织的变

化情况进一步揭示了热机载荷对表面完整性的影

响.曾旭等[１８]认为更高的服役温度和更长的服

役时间容易使高温合金 GH４１６９析出更多的δ
相.GAO等[１９]对高温合金 GH４１６９G 加以不同

的温度载荷,探究了其在高温下的蠕变现象.
现阶段虽已有学者研究了热载荷与机械载荷

对高温合金表面完整性的影响规律,但对热机载

荷耦合作用下的高温合金表面完整性演化规律的

研究相对较少.本文以高温合金 GH４１６９G为研

究对象,分析了其在服役环境下表面完整性的变

化形式.通过试验研究,建立了热机载荷耦合作

用下的表面变质层特征演化模型,并获得其演化规

律,从而为高温合金的表面完整性控制提供参考.

１　试验

１．１　试验材料

GH４１６９G是一种镍基变形高温合金,镍元

素含量超５０％,其元素含量如表１所示.本文所

使用的 GH４１６９G 热处理工艺为固溶＋时效处

理,具体流程为:９７５ ℃保温１h,空冷;７２０ ℃保

温８h,炉冷(５０℃/h)至６２０℃,保温８h,空冷.
热处理后材料主要力学性能如表２所示.

表１　GH４１６９G合金化学成分

Tab．１　ElementcontentofGH４１６９Gsuperalloy ％

w(Ni) w(Fe) w(Cr) w(Nb) w(Mo) w(Ti)

５３．７ 余量 １９．３１ ５．２７ ３．１ １．０５
w(Al) w(Co) w(Mn) w(B) w(P)

０．５７ ０．２６ ０．００６ ０．００９５ ０．０２４

表２　GH４１６９G主要力学性能

Tab．２　MainmechanicalpropertiesofGH４１６９G

温度
(℃)

抗拉强度

σb/MPa
屈服强度

σ０．２/MPa
伸长率

δs/％
断面收缩率

Ψ/％
２０ １４１７ １２１３ １８．５ ３６
６８０ １１０２ ９６６ ２３．０ ４８

１．２　试验方案

１．２．１　工艺试验

本文以 GH４１６９G高压压气机整体叶盘盘体

结构为研究对象,因其在服役环境下主要承受温

度载 荷 与 周 期 性 的 轴 向 载 荷,依 据 GB/T
１５２４８—２００８(金属材料轴向等幅低循环疲劳试验

方法)设计Kt＝１的拉 拉标准试样,试样采用车

削 喷丸复合工艺加工后进行载荷试验.
车削 工 艺 采 用 HK６３ 型 数 控 车 床 配 备

VBET１６０４０８ＧNGF型刀具进行加工,切削速度为

６０m/min,切削深度为０．２mm,进给速度为０．０５
mm/r.喷丸工艺采用 KXS３０３０P型数控喷丸机

配备S１１０ 铸钢丸进行加工,喷丸强度为 ０．１５
mmA(A 表 示 A 型 阿 尔 门 试 片),覆 盖 率 为

２００％.

１．２．２　热载荷试验

在模拟构件服役工况时,依据某型航空发动

机设计用材料力学性能手册[２０],GH４１６９G 镍基

高温合金高压压气机整体叶盘盘体的工作温度约

为５００℃,因此,选择５００℃为热载荷试验温度.
本文采用SX２Ｇ１２００型箱式马弗炉进行热载

荷试验,炉内允许达到的最高温度为１１５０℃.试

验前,将马弗炉在５００ ℃预热１５min,随后放入

试样进行１５min、３０min、６０min、１８０min和５４０
min的热载荷试验,结束后,试样空冷至常温.

１．２．３　热机载荷试验

依据某型航空发动机设计资料[２１],选择镍基

高温合金高压压气机整体叶盘盘体的工作载荷

为:最大应力９６５MPa,最小应力－５０MPa,应力

比约－０．０５１８.
本文采用 MTSＧ３７０．１０液压伺服试验机进行

􀅰１８７􀅰
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试样的热机载荷试验,应力加载频率为１０ Hz.
采用高温疲劳试验来模拟热机载荷环境,即同时

加载热载荷与机械载荷,每组试验循环周次提高

一个量级.

２　加工表层残余应力的演化规律

２．１　热载荷下残余应力松弛行为

２．１．１　残余应力松弛规律

图１所示为喷丸处理后 GH４１６９G在热载荷

下保温不同时间的表面残余应力变化规律.由图

１可知,GH４１６９G喷丸强化后表面呈残余压应力

状态,约－９６３MPa.在保温１５min、３０min、６０
min、１８０min、５４０min后,表面残余压应力逐渐

释放.热保温 １５ min 后,表 面 残 余 应 力 减 小

３３．７％,此时松弛速率较大.随着保温时间的增

长,残余应力松弛速率逐渐降低,当保温５４０min
后,表面残余应力松弛率为５４．９％,仅比保温１５
min的松弛率高了２１．２％.

图１　不同保温时间下的表面残余应力

Fig．１　Surfaceresidualstressunderdifferent
holdingtimes

上述现象表明,残余应力松弛现象主要发生

在热载荷的初始加载阶段,初始阶段的松弛速度

最快,随着热载荷时间的增长,残余应力松弛速度

逐渐下降.热载荷残余应力松弛现象主要是由高

温作用下的材料微观组织形变回复引起的.喷丸

产生的空位和位错等组织形变在高温下诱发回

复,回复过程使得材料中储存的应变能释放,从而

导致残余应力松弛.在热载荷试验的初始阶段,
材料表层由于喷丸产生的组织形变密度较大,形
变的回复率高,因此在初始阶段残余应力快速松

弛.随着时间的增长,大部分组织形变发生回复,
材料的形变密度显著降低,回复速率降低,最终引

起残余应力的松弛量下降[２２].
图２所示为喷丸处理的 GH４１６９G在热载荷

下保温不同时长后残余应力沿深度方向的分布规

律.保温不同时长后,表层残余应力沿深度方向

仍然保持着“勺形”分布,即残余压应力先下降后

上升,最终趋于基体应力状态.随着保温时间的

增长,残余压应力整体呈减小趋势,即表层残余应

力随着热保温时长的增长而持续松弛.

图２　不同保温时长下的残余应力深度方向分布

Fig．２　Thedistributionalongthedepthdirectionof
residualstressunderdifferentholdingtimes

与表面残余应力松弛规律相似,随着保温时

间的增长,残余应力的松弛量逐渐减小.以表层

峰值残余压应力为例,在保温１５min、３０min、６０
min、１８０min、５４０min后,峰值残余压应力由初

始状态的－１１２１ MPa分别下降到－９６２ MPa、

－９２９MPa、－８６５ MPa、－８２１ MPa、－７７６ MPa.
可以看到,峰值残余应力在保温的初始１５min内

减小了１４．２％,而保温５４０min后,峰值残余应力

松弛量为３０．１％,比保温１５min的松弛量高了

１５．９％.由此说明,残余应力松弛速度对环境温

度更为敏感,而与温度作用时长相关性不强.另

一方面,由表面和峰值残余应力的松弛量以及图

２可以看出,在相同的保温时长下,表面残余应力

的松弛量最大.这是因为喷丸过程中丸粒与材料

表面直接接触,表面材料的塑性变形程度最大,所
以表面的形变量最大;随着深度的增加,形变量逐

渐减小,而形变程度是导致残余应力松弛的根本

原因.

２．１．２　残余应力松弛模型

ZWA模型是描述残余应力随时间释放的常

用模型,其具体形式如下:
σt/σ０ ＝exp(－(At)m ) (１)

A ＝Bexp(－ΔH/(kT)) (２)

式中:σt 为保温t时长后的残余应力值,MPa;σ０ 为初始残

余应力值,MPa;m 为热松弛系数;B 为材料常数;ΔH 为

残余应力释放激活焓,eV;k 为玻尔兹曼常数,J/K;T 为

保温温度,K.

对式(１)两边同时取对数,可得

lg(ln(σ０/σt))＝mlgt＋mlgA (３)

式(３)表明,给定材料在特定温度下的热保温

过程中,残余应力的松弛率与保温时长成对数关

系.为获得ZWA 模型中的 ΔH,进行了６００ ℃
􀅰２８７􀅰
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下相同保温时长的热保温试验,根据 GH４１６９G
喷丸试样的热保温试验结果,得到表面残余应力

松弛曲线,如图３所示.

图３　表面残余应力松弛规律曲线

Fig．３　Relaxationcurveofsurfaceresidualstress

由式(３)可得,图３中直线的斜率即为热松弛

系数m,通过线性回归分析计算出５００ ℃和６００
℃时两条直线的斜率分别为０．１７６３和０．１５３８.
代入式(２)可计算出ΔH＝０．７０６０eV.由图３可

知,随着温度的升高,残余应力松弛量增大,最终

接近稳定时的残余应力松弛量也更大,这说明部

分形式的缺陷(孪晶等)仅在足够的温度下才会消

失,对应的储存能量才得以释放.

２．２　机械载荷下残余应力松弛行为

图４所示为喷丸处理后 GH４１６９G在机械载

荷下的表面残余应力变化规律.残余应力测试方

向为平行于加载方向(轴向).由图４可知,表面

残余压应力无明显变化,均在－９５０ MPa左右,
考虑到测量误差,认为在机械载荷的作用下表面

残余应力基本保持稳定状态.

图４　机械载荷下的表面残余应力变化

Fig．４　Surfaceresidualstressvariationunder
mechanicalloading

图５所示为喷丸处理后 GH４１６９G在机械载

荷下的表层残余应力分布规律.由图５可知,在
不同机械载荷加载周次后,残余应力沿深度方向

先增大后减小,当加载周次达到１０３、１０４ 时才出

现了小幅度的松弛现象.这与表面残余应力的变

化规律相似,文献[２３]的研究中也观察到相同现

象.这主要是因为本试验所选择的机械载荷较

大,加载周次较短,故残余应力变化不明显.

图５　不同加载周次下的残余应力分布

Fig．５　Residualstressdistributionunderdifferent
loadingcycles

２．３　热机载荷耦合下残余应力松弛行为

２．３．１　残余应力松弛规律

图６所示为喷丸处理后 GH４１６９G在热机载

荷下的表面残余应力变化规律,在热机载荷的耦

合作用下,表面残余应力松弛现象明显,且随着加

载次数的增加,残余应力松弛量持续增大,这与热

载荷作用下的残余应力松弛规律相似.在１０１ 加

载周次内残余应力松弛最为明显,减小了４２．５％.
每提升一个量级,残余应力的松弛量随之减小.
在１０４ 加载周次后(即加载约１７min后),表面残

余应力减小９０．６％,几乎完全松弛.由前文的研

究结果可知,在热载荷下保温１５min后的残余应

力松弛率为３３．７％,可见热机耦合作用会加速残

余应力松弛.

图６　高温状态不同加载周次下表面残余应力变化

Fig．６　Surfaceresidualstresschangesunderdifferent
hightemperatureloadingcycles

图７所示为喷丸处理后 GH４１６９G在热机载

荷下的表层残余应力分布规律,可以看到,在热机

载荷作用下,表层残余压应力整体呈现出随加载

周次的增加而减小的趋势.以峰值残余压应力为

例,在１００、１０１、１０２、１０３、１０４ 加载周次后,峰值残

余应 力 分 别 减 小 了 ２９．７％、３９．８％、４４．７％、

４９．０％、５２．７％.与表面残余应力的持续快速松

弛不同,表层残余压应力的峰值松弛速率明显下

降.另外,通过对比不同加载周次下的残余应力
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分布规律可以看出,残余应力呈先增大后减小的

变化规律,最终与基体保持一致,其峰值出现在距

离表面２０~３０μm 处,影响层深在１３０μm 左右.

图７　高温状态不同加载周次下残余应力深度方向分布

Fig．７　Thedepthdistributionofresidualstressunder
differenthightemperatureloadingcycles

对比热载荷和热机载荷试验的残余应力松弛

规律可以发现,热机载荷试验的持续时间比热载

荷试验短,但残余应力松弛程度更高,说明在热机

载荷条件下,机械载荷在一定程度上加速了残余

应力的松弛.由于在单一机械载荷的作用下,残
余应力松弛现象不显著,因此热载荷对残余应力

的松弛起到了主导作用.

２．３．２　表层残余应力松弛模型

考虑到 GH４１６９G表层残余应力呈“勺形”分
布,选择余弦衰减函数用于残余应力的参数化表

征[２４],表达式为

σr(h)＝Aσexp(－λσh)cos(ωσh＋θσ) (４)

式中:h为距表面的深度,μm;σr(h)为深度为h时的残余

应力,MPa;Aσ 为残余应力幅值系数;λσ 为残余应力场衰

减系数;ωσ 为固有角频率;θσ 为初始相位角.

归一化处理后,残余应力的余弦衰减函数拟

合结果如图８所示,对应的余弦衰减函数控制因

子Aσ、λσ、ωσ、θσ 的值如表３所示.由表３可以看

出,各组数据的决定系数 AdjＧR２ 均大于０．９５,表
明余弦衰减函数具有较高的拟合精度.

图８　 余弦衰减函数残余应力拟合结果

Fig．８　Residualstressfittingresultsofcosine
attenuationfunction

表３　 残余应力场余弦衰减函数拟合控制因子

Tab．３　Thecosineattenuationfunctionfittingcontrol
factorofresidualstressfield

序号
控制因子

Aσ λσ ωσ θσ
AdjＧR２

TM０ －１．６７８ －２．４５３ －１４７．２０５ －６０．８３０ ０．９９４

TM１ －１．７６１ －３．３７０ －１４６．７８９ －７４．４２１ ０．９６５

TM２ －１．８４８ －３．６９２ －１４６．０７２ －７９．３５２ ０．９６５

TM３ －１．９６３ －４．２１４ －１４５．２７２ －８２．７１９ ０．９７８

TM４ －２．１１６ －４．４３５ －１４４．９７６ －８６．４１５ ０．９９０

TM５ －２．１４７ －４．７５９ －１４４．８３７ －８８．０７５ ０．９９４

　　 根据热机载荷残余应力余弦衰减函数拟合

结果,建立了余弦衰减函数控制因子与加载周次

的关系模型如下:
Aσ ＝ －１．７５９－０．１０４lgN

λσ ＝ －３．３４７－０．４３７lgN ＋０．０２１(lgN)２

ωσ ＝ －１４６．８＋０．９７４lgN －０．１１９(lgN)２

θσ ＝ －７４．４３－５．２１２lgN ＋０．４４４(lgN)２

ü

þ

ý

ï
ïï

ï
ï

(５)

３　加工显微硬度的演化规律

３．１　热载荷对显微硬度的影响

图９所示为喷丸处理后 GH４１６９G在热载荷

下保温不同时间的表层显微硬度演化规律.由图

９a可知,在热载荷作用下,表面显微硬度整体呈

(a)表面显微硬度

(b)显微硬度沿深度分布

图９　不同保温时长下的显微硬度变化

Fig．９　Microhardnesschangesunderdifferent
holdingtime
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下降趋势,且在前６０min硬度下降明显,下降量

随保温时间的增长逐渐增加,总体表现为循环软

化现象.在热载荷的作用下,显微硬度的整体降

低量 并 不 显 著,在 保 温 ５４０ min 后 仅 降 低 了

１１．４％,这是因为基体硬度较高,所以显微硬度的

降低量占比较小.由图９b可知,试样表面硬度随

保温时间的增长逐渐降低,同时沿深度方向的显

微硬度也相应降低,在较长保温时间下表层硬度

随深度的增加更快接近材料基体硬度.

３．２　机械载荷对显微硬度的影响

图１０所示为喷丸处理后 GH４１６９G 在机械

载荷下的显微硬度变化规律.由图１０a可知,表
面硬度呈先升高后降低的变化趋势.如图１０b所

示,在不同加载周次下,显微硬度沿深度方向逐渐

降低,在较高加载周次下显微硬度沿深度方向更

快接近材料基体硬度.

(a)表面显微硬度

(b)显微硬度沿深度分布

图１０　常温状态不同加载周次下的显微硬度变化

Fig．１０　Variationofmicrohardnessunderdifferentcycles
atroomtemperatureconditions

循环硬化是由于晶界、孪晶界等结构对位错

运动的阻碍,产生位错塞积或者位错钉扎,使得材

料的变形抗力增加[２２].而循环软化是由于析出

相尺寸减小导致对位错阻碍能力的降低,析出相

被位错切割导致对位错的钉扎作用减弱,以及析

出相的溶解和无序化[２５]等因素共同导致的.

３．３　热机载荷对显微硬度的影响

图１１所示为喷丸处理后 GH４１６９G 在热机

载荷下的显微硬度变化规律.由图１１a可知,在
热载荷和机械载荷的共同作用下,表面显微硬度

随加载周次增加而降低.在经历第１个加载周次

后,表面显微硬度下降幅度最大.随着加载周次

的增加,显微硬度持续降低,而下降速率基本保持

一致.由图１１b可知,表层显微硬度随加载周次

的增加逐渐降低,在第１个加载周次后下降最为

明显,随后持续缓慢降低.表层显微硬度随深度

的增加逐渐降低,当深度大于１３０μm 后,显微硬

度与基体硬度基本一致并在较小范围内波动,这
与热载荷作用下的显微硬度变化规律相似.

(a)表面显微硬度

(b)显微硬度沿深度分布

图１１　高温状态不同加载周次下的显微硬度变化

Fig．１１　Variationofmicrohardnessunderdifferentcycles
athightemperatureconditions

对比热载荷和热机载荷试验的显微硬度变化

规律可以发现,热机载荷下的显微硬度变化规律

受热载荷影响较大.在高温疲劳过程中,材料始

终保持循环软化现象.

３．４　热机载荷耦合下显微硬度演化模型

显微硬度的分布沿深度方向递减,表面硬度

最高,逐渐降低至基体硬度.采用指数函数对显

微硬度分布曲线进行表征,表达式如下:
HV(h)＝AHVexp(λHVh) (６)

式中:HV(h)为深度h时的显微硬度;AHV 为显微硬度幅

值系数;λHV 为显微硬度场衰减系数.

图１２所示为归一化处理后的指数函数拟合

结果,对应的指数函数控制因子AHV、λHV 如表４
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所示.各组数据的决定系数 AdjＧR２ 均大于０．８,
表明函数的拟合精度较高.

图１２　 指数函数显微硬度拟合结果

Fig．１２　Exponentialfunctionmicrohardnessfittingresults

表４　 显微硬度场指数函数拟合控制因子

Tab．４　Theexponentialfunctionfittingcontrolfactor
ofmicrohardness

序号
控制因子

AHV λHV
AdjＧR２

TM０ ０．９４３ －４．５２２ ０．９８９
TM１ ０．６７０ －４．７６５ ０．９８８
TM２ ０．６１８ －４．９６３ ０．９６３
TM３ ０．４７１ －５．１７８ ０．９３４
TM４ ０．３５９ －５．００６ ０．９００
TM５ ０．２６８ －４．８０２ ０．８７７

　　 根据高温疲劳显微硬度指数函数拟合结果,
建立指数函数控制因子与加载周次的关系模型

如下:
AHV ＝０．６８９６－０．１０６２lgN

λHV ＝ －４．７４９－０．３５２１lgN ＋０．０８５０９(lgN)２}
(７)

４　微观组织的演化规律

４．１　热载荷对微观组织的影响

图１３所示为喷丸处理后 GH４１６９G 在热载

荷下保温不同时长的表层微观组织状态.喷丸后

的试样表层从表面沿深度方向具有一层厚约１５

μm 的严重塑性变形区,存在滑移迹线弯曲现象.
随着保温时间的增长,滑移迹线弯曲区域的厚度

逐渐减小.在热保温１５min后,滑移迹线弯曲区

域层深减小至８μm,而在保温１h后滑移迹线基

本消失.这是因为塑性变形层内的位错等缺陷在

高温下诱发回复作用,使得表层组织位错结构变

化或消失,导致材料性能部分回复到塑性变形前

的状态,在一定程度上削弱了喷丸工艺的强化作

用.此外,随着保温时间的增长,晶界处的δ相由

短棒状逐渐转变为细长的针状,材料中δ相含量

降低.另外,由于δ相具有阻碍晶界滑动的作用,
可强化晶界强度,提高材料硬度[２６],故随着热保

温时间的增长,δ相对阻碍晶界滑动的作用减弱,
因此试样表层显微硬度呈下降趋势.

(a)t＝０

(b)t＝１５min

(c)t＝６０min

(d)t＝５４０min

图１３　不同保温时长后的微观组织变化

Fig．１３　Microstructurechangesafterdifferent
holdingtime

４．２　机械载荷对微观组织的影响

图１４所示为喷丸处理后 GH４１６９G 在机械

载荷下的表层微观组织状态.相比于喷丸试样的

初始状态,加载机械载荷后的试样严重塑性变形

层厚度有所减小.同时,在近表层区域出现了由

交变机械应力引起的滑移迹线.这是因为喷丸试

样的表面形貌引起应力集中,使得靠近表面区域

的机械应力更大,更易形成滑移迹线.另外,随着

􀅰６８７􀅰

中国机械工程 第３６卷 第４期２０２５年４月



加载周次的增加,仍可观察到短棒状δ相,但δ相

数量明显减小,在较高的加载周次后,只有部分晶

界处存在δ相,此区域硬度下降,导致高加载周次

下出现循环软化现象.

(a)N＝１００

(b)N＝１０２

(c)N＝１０４

图１４　常温状态不同加载周次下的微观组织变化

Fig．１４　Changesinmicrostructureunderdifferentcycles
atroomtemperatureconditions

４．３　热机耦合对微观组织的影响

图１５所示为喷丸处理后 GH４１６９G 在热机

载荷下的表层微观组织状态.热机载荷后的试样

表层微观组织与热载荷后试样表层微观组织相

似.受热载荷的影响,在第１个加载周次后,滑移

迹线弯曲区域厚度减小至１０μm.虽然加载１个

周次所需要的时间很短,但由于在试验前需要将

试样加热到５００℃,此时试样已经处在受热状态,
因此滑移迹线弯曲区域的厚度变化较大.随着加

载周次的增加,在机械载荷的作用下,滑移迹线逐

渐变得明显.另外,随着加载周次的增加,δ相含

量下降,明显低于常温加载试验中同加载周次时

的δ相含量,在１０４ 加载周次后几乎观察不到δ
相,这也说明热载荷与机械载荷对表面变质层的

(a)N＝１００

(b)N＝１０２

(c)N＝１０４

图１５　高温状态不同加载周次下的微观组织

Fig．１５　Changesinmicrostructureunderdifferentcycles
athightemperatureconditions

影响存在相互促进作用.

５　结论

以新一代航空发动机整体叶盘用镍基高温合

金 GH４１６９G为研究对象,开展了服役环境下车

削 喷丸复合加工表面完整性演化规律研究,得到

如下结论.

１)获得了热机载荷作用下的残余应力演化规

律并建立了残余应力余弦衰减函数松弛模型.结

果表明,表面与表层残余应力在热机耦合作用下

均产生应力松弛现象,该现象在载荷施加初始阶

段表现显著,其中热载荷对应力松弛起决定性作

用,机械载荷仅对表层残余应力松弛有一定影响,
而对表面残余应力影响较小.

２)掌握了热机载荷作用下的显微硬度演化规

律并建立了显微硬度指数函数演化模型.结果表

明,表面与表层硬度在热机耦合作用下均呈逐渐

降低的趋势,该趋势在载荷施加初始阶段表现显
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著,其中热载荷对显微硬度的降低起主导作用,机
械载荷仅对表面硬度的降低有一定影响,而对表

层硬度影响较小.

３)分析了表层微观组织形貌,获得了热机载

荷作用下的微观组织演化规律.结果表明,在热

机耦合作用下,表层组织中因喷丸形成的严重塑

性变形层厚度减小,δ相含量降低,滑移迹线增

加.其中,热载荷作用引起了严重塑性变形层厚

度减小及δ相含量降低的现象.机械载荷作用使

得表层组织中的滑移迹线增加.热载荷与机械载

荷对表层组织的影响存在相互促进作用.

参考文献:
[１]　ZHANG Shuaiqi, YANG Zhongxue, JIANG

Ruisong,etal．EffectofCreepFeedGrindingon

SurfaceIntegrityandFatigueLifeofNi３AlBased

SuperalloyIC１０[J]．ChineseJournalofAeronauＧ

tics,２０２１,１(３４):４３８Ｇ４４８．
[２]　牛湛皓,史耀耀,黄新春,等．GH４１６９G 高温合金

车削切削力与切削温度有限元仿真研究[J]．工具

技术,２０２４,５８(１):９５Ｇ１００．

NIUZhanhao,SHIYaoyao,HUANGXinchun,et
al．FiniteElementSimulationofCuttingForceand

CuttingTemperatureinTurningofGH４１６９GSuＧ

peralloy[J]．ToolEngineering,２０２４,５８(１):９５Ｇ１００．
[３]　李忠群,石晓芳,王志康,等．航空高温合金材料切

削加工 研 究 现 状 与 展 望 [J]．制 造 技 术 与 机 床,

２０１８,１２:５５Ｇ６０．

LIZhongqun,SHIXiaofang,WANGZhikang,et

al．ResearchStatusandProspecton Machiningof

AeronauticalSuperalloy Materials[J]．ManufacturＧ
ingTechnology& MachineTool,２０１８,１２:５５Ｇ６０．

[４]　JIAD,SUN W,XUD,etal．DynamicRecrystalliＧ

zation Behavior of GH４１６９G Alloy during Hot

CompressiveDeformation[J]．JournalofMaterials
ScienceTechnology,２０１９,３５(９):１８５１Ｇ１８５９．

[５]　韩坤鹏,张定华,姚倡锋,等．滚压强化表面状态特

征的疲劳演化及抗疲劳机制研究进展[J]．航空学

报,２０２１,４２(１０):８７Ｇ１０４．
HAN Kunpeng,ZHANG Dinghua,YAO ChangＧ

feng,etal．Fatigue Evolution and AntiＧfatigue

Mechanism ofSurface CharacteristicsInduced by
DeepRolling[J]．ActaAeronauticaetAstronautica

Sinica,２０２１,４２(１０):８７Ｇ１０４．
[６]　胡瑞泽．基于塑性变形机制的 H１３ 钢切削变质层

显微组织演化[D]．济南:山东大学,２０１９．

HU Ruize．Microstructure Evolution of Cutting
MetamorphicLayerofH１３SteelBasedonPlastic
DeformationMechanism[D]．Jinan:ShandongUniＧ

versity,２０１９．
[７]　LIAOZ,POLYAKOV M,DIAZOG,etal．Grain

RefinementMechanism ofNickelＧbasedSuperalloy
bySevere Plastic DeformationＧmechanical MachiＧ
ningCase[J]．ActaMaterialia,２０１９,１８０:２Ｇ１４．

[８]　CAID,NIEP,SHANJ,etal．Precipitationand
ResidualStressRelaxationKineticsinShotＧpeened
Inconel７１８[J]．JournalofMaterialsEngineering&
Performance,２００６,１５:６１４Ｇ６１７．

[９]　FOSSBJ,GRAYS,HARDYMC,etal．Analysis
ofShotＧpeeningandResidualStressRelaxationin
theNickelＧbasedSuperalloyRR１０００[J]．ActaMateＧ
rialia２０１３,６１(７):２５４８Ｇ２５５９．

[１０]　WUL,JIANGC．EffectofThermalRelaxationon
ResidualStressand Microstructureinthe NearＧ
surfaceLayersofDualShotPeenedInconel６２５
[J]．Advancesin MechanicalEngineering,２０１８,

１０(１０):１Ｇ６．
[１１]　LIUChengsong,LIU Daoxin,ZHANGXiaohua,

etal．OntheInfluenceofUltrasonicSurfaceRollＧ
ingProcessonSurfaceIntegrityandFatiguePerＧ
formanceof Ti６AlＧ４V Alloy[J]．Surfaceand
CoatingsTechnology,２０１９,３７０:２４Ｇ３４．

[１２]　赵慧生,陈国清,盖鹏涛,等．拉Ｇ拉疲劳载荷下钛

合金湿喷丸的残余应力松弛及再次喷丸工艺[J]．
材料工程,２０２０,４８(５):１３６Ｇ１４３．
ZHAO Huisheng,CHENGuoqing,GAIPengtao,

etal．ResidualStressRelaxationandReＧshotＧpeeＧ
ningProcessofWetShotＧpeenedTitanium Alloy
duringTensileFatigueLoad[J]．JournalofMateriＧ
alsEngineering,２０２０,４８(５):１３６Ｇ１４３．

[１３]　丁小岑．轮盘车削加工表面完整性在热/应力耦合

作用下的演化过程研究[D]．南京:南京航空航天

大学,２０２１．
DINGXiaocen．ResearchontheEvolutionProcess
oftheSurfaceIntegrityofTurnedBliskunderthe
EffectofThermalＧmechanicalCoupling[D]．NanＧ

jing:NanjingUniversityofAeronauticsandAstroＧ
nautics,２０２１．

[１４]　钟丽琼,严振,梁益龙,等．残余应力场和不同应

力比下 TC１１钛合金的高周疲劳性能[J]．稀有金

属材料与工程,２０１５,４４(５):１２２４Ｇ１２２８．
ZHONGLiqiong,YANZhen,LIANGYilong,et
al．PropertyofHighCycleFatigueofTC１１under
ResidualStressand DifferentStress Ratios[J]．
RareMetalMaterialsandEngineering,２０１５,４４
(５):１２２４Ｇ１２２８．

[１５]　ZHOUZ,AMRINDERSG,QIAN D,etal．A
FiniteElementStudyofThermalRelaxationofReＧ
sidualStressinLaserShockPeenedIN７１８SuperＧ
alloy[J]．InternationalJournalofImpactEngineerＧ

􀅰８８７􀅰

中国机械工程 第３６卷 第４期２０２５年４月



ing,２０１１,７(３８):５９０Ｇ５９６．
[１６]　王辰辰．残余应力测试与校准方法研究现状与展

望[J]．计测技术,２０２１,４１(２):５６Ｇ６３．
WANG Chenchen．Review on Measurementand
MetrologyMethodsofResidualStress[J]．MetrolＧ
ogy& MeasurementTechnology,２０２１,４１(２):

５６Ｇ６３．
[１７]　HUAY,LIUZQ．ExperimentalInvestigationof

PrincipalResidualStressandFatiguePerformance
forTurned NickelＧbased SuperalloyInconel７１８
[J]．Materials,２０１８,１１(６):８７９．

[１８]　曾旭,张显程,涂善东,等．热处理对 GH４１６９合

金组织及低周疲劳寿命的影响[J]．机械工程材

料,２０１６,４０(４):２１Ｇ２４．
ZENGXu,ZHANGXiancheng,TUShandong,et
al．EffectsofHeatTreatmenton Microstructure
andLowCycleFatigueLifeofGH４１６９Alloy[J]．
Materialsfor MechanicalEngineering,２０１６,４０
(４):２１Ｇ２４．

[１９]　GAOS,GES,YANGX,etal．EffectofTemperＧ
atureontheCreep Behaviorand Mechanism of
GH４１６９Alloy[J]．ChineseJournalofEngineerＧ
ing,２０２３,４５(２):３０１Ｇ３０９．

[２０]　苏彬,程荣辉．某型航空发动机设计用材料力学性

能手册(上)[M]．北京:航空工业出版社,２０１９．
SUBin,CHENGRonghui．HandbookofMechaniＧ
calPropertiesofMaterialsfortheDesignofaCerＧ
tainTypeofAeroＧengine(FirstBook)[M]．BeiＧ

jing:AviationIndustryPress,２０１９．
[２１]　苏彬,程荣辉．某型航空发动机设计用材料力学性

能手册(下)[M]．北京:航空工业出版社,２０１９．
SUBin,CHENGRonghui．HandbookofMechaniＧ
calPropertiesofMaterialsfortheDesignofaCerＧ
tainTypeofAeroＧengine(NextBook)[M]．BeiＧ

jing:AviationIndustryPress,２０１９．
[２２]　艾瑞克．材料科学基础[M]．北京:机械工业出版

社,２０１２．
ERICJ．FundamentalsofMaterialsScience[M]．
Beijing:ChinaMachinePress,２０１２．

[２３]　丁小岑,何宁,宋迎东,等．TA１９钛合金端面车削

表面完整性的低周疲劳演化[J]．航空材料学报,

２０２１,４１(４):５７Ｇ６５．
DINGXiaocen,HENing,SONGYingdong,etal．
EvolutionofSurfaceIntegrityofTurning TA１９
Titanium AlloyEndFaceunderLowCycleFatigue
[J]．JournalofAeronauticalMaterials,２０２１,４１
(４):５７Ｇ６５．

[２４]　谭靓．抗疲劳表面变质层的多工艺复合控制方法

[D]．西安:西北工业大学,２０１８．
TAN Liang．MethodofControlling AntiＧfatigue
Surface Metamorphic Layer during Integration
ManufacturingProcesses[D]．Xi􀆳an:Northwestern
PolytechnicalUniversity,２０１８．

[２５]　薛河,侯鹏飞,李富强,等．残余应力与３０４奥氏

体不锈钢表面硬度的关系[J]．热加工工艺,２０２０,

４９(２２):４４Ｇ４７．
XUEHe,HOUPengfei,LIFuqiang,etal．RelaＧ
tionship between Residual Stress and Surface
Hardnessof３０４AusteniticStainlessSteel[J]．Hot
WorkingTechnology,２０２０,４９(２２):４４Ｇ４７．

[２６]　郑建军,张涛,乔欣．热处理工艺对 GH４１６９高温

合金组织与力学性能的影响[J]．热 加 工 工 艺,

２０２４,５３(１８):５２Ｇ５５．
ZHENG Jianjun, ZHANG Tao, QIAO Xin．
EffectsofHeatTreatmentProcessonMicrostrucＧ
tureandMechanicalPropertiesofGH４１６９SuperＧ
alloy[J]．Hot Working Technology,２０２４,５３
(１８):５２Ｇ５５．

(编辑　袁兴玲)

作者简介:何　喆,男,１９９４年生,博士研究生.研究方向为航空

发动机先进制造技术,高温合金表面完整性演化机理,难加工材

料抗疲劳制造.黄新春∗ (通信作者),男,１９８３年生,副研究员.

研究方向为航空发动机先进制造技术,表面完整性形成机理与工

艺控制方法.

本文引用格式:

何喆,李佳乐,史恺宁,等．热机载荷下 GH４１６９G 车削 喷丸加工

表面完整性的演化机理[J]．中国机械工程,２０２５,３６(４):７８０Ｇ７８９．

HEZhe,LIJiale,SHIKaining,etal．Evolution Mechanismof

SurfaceIntegrityofGH４１６９GTurningＧshotPeeningunderTherＧ

maland MechanicalLoads[J]．China MechanicalEngineering,

２０２５,３６(４):７８０Ｇ７８９．

􀅰９８７􀅰

热机载荷下 GH４１６９G车削 喷丸加工表面完整性的演化机理———何　喆　李佳乐　史恺宁　等




