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摘 要：本文研究了 TA15 钛合金激光沉积修复件经不同温度热处理后，在 500 ℃服役条件下

不同应力的高温疲劳性能，分析了其组织演变对疲劳寿命的影响。结果表明：热处理为 900 ℃
与 950 ℃时，母材初生 α 相含量减少，次生 α 生长变粗，热影响区组织由过渡组织向网篮组织转

变。当热处理温度达到 1 000 ℃时，α 相转变为高温 β 相，再结晶形成极细的 β 晶粒。3 种热处

理温度下 1 000 ℃试样的高温疲劳寿命最长，高应力下 900 ℃试样与 1 000 ℃试样的高温疲劳

寿命相差不大，950 ℃试样高温疲劳寿命在高、低应力下均短于其他两组。根据断口分析，

1  000 ℃试样疲劳裂纹主要为穿过 α 相扩展，消耗大量能量，造成其高温疲劳寿命相比其他两

种热处理温度更长。
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Abstract：This paper investigates the high-temperature fatigue performance of TA15 titanium alloy laser-
deposited repairs under different stress levels at 500 ℃ after heat treatment at various temperatures， 
analyzing the impact of microstructural evolution on fatigue life. The results show that when heat-treated at 
900 ℃and 950 ℃， the content of the primary α phase in the base material decreases， the secondary α phase 
coarsens， and the microstructure in the heat-affected zone transitions from a transitional structure to a 
basket-weave structure. When the heat treatment temperature reaches 1 000 ℃ ， the α phase transforms 
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into the high-temperature β phase， and recrystallization results in the formation of extremely fine β grains. 
Among the three heat treatment temperatures， the specimen treated at 1 000 ℃ exhibited the longest high-
temperature fatigue life. Under high stress， the fatigue life of the specimens treated at 900 ℃ and 1  000 ℃ 
was comparable， while the specimen treated at 950 ℃ showed shorter high-temperature fatigue life under 
both high and low stress conditions compared to the other two groups. Fractographic analysis indicated that 
in the 1 000 ℃ specimen， fatigue cracks predominantly propagated through the α phase， consuming 
significant energy， which contributed to its longer high-temperature fatigue life compared to the other two 
heat treatment conditions.
Key words：TA15 titanium alloy； laser deposition repair； heat treatment； microstructure； high 
temperature fatigue property

0 引  言

TA15 钛合金的名义成分为 Ti-6. 5Al-2Zr-
1Mo-1V，属于高 Al 当量的近 α 型钛合金，其比强

度高、耐腐蚀性好［1，2］，并且在高温下具有优异的

机械特性［3］。TA15 钛合金长时间工作温度可达

500 ℃，瞬时温度可达 800 ℃。在 450 ℃下工作

时，寿命可达 6 000 h，被广泛应用于航空领域［4］。

和其他金属一样，TA15 钛合金在使用过程

中容易出现表面磨损、裂纹萌生甚至失效等缺陷，

加工新的 TA15 零件花费较高且费时费力，对损

坏零件进行修复会有更高的经济效益。手工焊

接、电镀、填补等传统的修复工艺存在着修复尺寸

精度低、修复界面黏合度差、修复组织不均匀等问

题［5］。激光沉积修复技术作为一种变革性增材修

复技术，弥补了传统修复工艺的不足，并具有可控

的热输入以及合理的修复成本等优点，受到了广

泛关注［6-8］。Dong 等［9］采用激光沉积修复技术用

AlSi10Mg 粉末对航空发动机的铝合金外壳进行

修复，发现 AlSi10Mg 修复层的显微硬度达到了

航空发动机外壳的 80% 以上，力学性能基本满足

航空发动机外壳的修复要求；Zhou 等［10］对激光沉

积修复 TA15 钛合金疲劳裂纹扩展行为进行了研

究，结果表明修复区的网篮组织有更强的抵抗裂

纹扩展的能力。

钛合金零件的工作环境使其长时间受到高温

与应力的作用，因此，对修复后 TA15 钛合金的高

温疲劳性能研究有重大意义。研究表明：显微组

织是影响疲劳性能的重要原因之一［11］。 Zhang
等［12］发现 Ti6Al4V 合金经 800 ℃处理 4 h 后，疲劳

极限由 203 MPa 提高到 225 MPa 左右，热处理能

通过对显微组织的调控有效改善了材料的疲劳性

能 ；陈 宇 强 等［13］研 究 了 Ti-55511 合 金 在 500~
600 MPa 应力条件下的疲劳性能，研究结果显示：

在同样的应变条件和温度下，片层组织的疲劳寿

命明显长于双态组织，中国科学院力学研究所非

线性力学国家重点实验室［14］对 TC17 钛合金高温

疲劳与表面氧化进行了一系列研究，结果表明：

400 ℃、高应力下 TC17 钛合金存在韧性裂纹和疲

劳裂纹，韧性裂纹归因于局部塑性应变的积累和

蠕变变形；低应力下，显微组织不均匀和损伤积累

为裂纹产生的主要原因。

虽然激光沉积修复技术已被广泛应用，但对

于钛合金修复件经热处理后的高温疲劳性能还未

了解，因此，本次试验对 TA15 钛合金进行修复，

经过不同温度热处理调整显微组织、改善性能。

本文通过分析激光沉积修复 TA15 钛合金的显微

组织、高温疲劳断口及断口萌生区附近金相，研究

激光沉积修复 TA15 钛合金的高温疲劳性能与断

裂机理。

1 试验与材料

1. 1　材料

本文基体为 TA15 锻件，采用体修复的方式

进行激光沉积修复，修复区体积与母材相同。

修复工艺参数：激光功率为 3 kW；送粉速率为 3 
min；扫描速为 1 000 mm/min；扫描间距为 3 mm；

分层厚度为 0. 9 mm。沉积修复材料为真空等离

子旋转电极 TA15 球形粉末，化学成分如表 1 所

示，粉末粒径大小为 45~148 µm。在试验前将

TA15 金属粉末在干燥箱内 130 ℃烘干 3 h，避免

水汽给修复件带来缺陷。图 1 为沉积修复加工示

意图，图 1（a）为激光沉积修复示意图和激光束扫

描路线，图 1（b）为试验试样尺寸。
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1. 2　热处理

激光沉积修复 TA15 钛合金修复件分别进行

900、950、1 000 ℃退火，保温 2 h，空冷处理。3 种

热处理温度分别为 β 相变点以下、接近相变点、相

变点以上，以此来研究热处理后不同显微组织对

修复件性能的影响。

1. 3　高温拉伸试验

按照国家标准《金属材料拉伸试验：室温试验

方法》（GB/T228. 1-2010）设计拉伸试样尺寸。

在朗杰高温疲劳试验机上进行静力拉伸试验，试

验环境为高温 500 ℃的空气，其静态下校正应力

误差不超过±1%，变动不超过 1%，拉伸速度为

2 mm/min。试验前，需要将试样用砂纸打磨，以

保证试样表面光滑。

1. 4　高温疲劳试验　

根据航空标准《金属材料轴向加载疲劳试验

方法》（HB5287-1996）设计疲劳试样尺寸。试验

在朗杰高温疲劳试验机上进行，加载类型为正弦

波，施加应力为 490、550 MPa，加载频率为 20 Hz，
试验环境为高温 500 ℃的空气，应力比 R=0. 06。
1. 5　微观组织与断口表征　

热处理后的备用试样切割制块，经打磨、抛光

后，使用 Keller 蚀刻试剂（HF∶HNO3∶H2O=1∶6∶
7）对样品横截面进行腐蚀。使用 OLYMPUS-
DP71 型光学显微镜观察裂纹扩展路径，用 JSM-

7001F 场发射扫描电镜分析热处理后的断口形

貌，通过对疲劳裂纹萌生区、裂纹扩展区与瞬断区

的观察与研究，得到其断裂机理。

2 试验结果与分析

2. 1　热处理 TA15钛合金修复件微观组织结构

激光沉积修复后的 TA15 钛合金分为母材

区、热影响区和修复区 3 部分，这与文献［15］所观

察到的现象一致［15］。图 2 为不同温度热处理后修

复件 3 个区域的微观组织形貌。图 2（a）热处理温

度为 900 ℃，母材区由等轴 α 相和包含次生 α 相的

条状 β 相组成。在修复过程中，高冷却速度和大

温度梯度在锻造基地形成了热量循环，极高的熔

池温度使熔池下方母材的显微组织发生转变，导

致热影响区的形成。图 2（b）热影响区的等轴 α 相

向外生长成齿轮状 α 相，整体逐渐过渡成图 2（c）
修复区的网篮组织。热处理温度为 950 ℃的组织

如图 2（d）（e）（f）所示，等轴 α 相含量降低，片层 α
相生长、变粗、互相截断分裂，促进了 α 相球形化。

表 1　TA15球形粉末化学成分

Table 1　Chemical composition of TA15 
spherical powder

成分

Al
V
Zr

Mo
O
Fe

含量

6.62
2.13
2.10
1.67
0.11
0.04

成分

Si
C
N
H
Ti

含量

0.02
0.01
0.01

0.003
余量

图 1　沉积修复加工示意图

Fig. 1　Schematic diagram of deposition repair processing
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可以观察到 α 相和 β 相有明显的粗化现象，但微观

组织整体仍和 900 ℃退火热处理类似。热处理温

度为 1 000 ℃的组织如图 2（g）（h）（i）所示，温度达

到 1 000 ℃处于 β 相变点以上时，微观组织发生了

实质性的变化。等轴 α 相与片层 α 相转变为高温

β 相，在 β 晶粒中再结晶形成极细的 β 晶粒。在冷

却过程中，α 相沿 β 晶界的生长速度减慢，同时在 β
晶粒内也形成了细长片层 α 相和保留的 β 相。

图 3 为金相转变示意图，灰色为等轴 α 相与其

变化后的相，蓝色为片层 α 相。热处理温度为

900 ℃的试样显微组织与典型的片层状 α+β 两相

组织相似，马氏体的分解导致 α+β 的体积分数增

加［16］。热处理温度为 950 ℃时，接近 β 相变温度，

部分等轴 α 相转变为 β 相。在随后的空冷过程中，

大量的片层状 α 相将从 β 相和转变的 β 基体中析

出。同时观察到 α 相的球状化，这与片层 α 相内亚

晶界的形成以及随后由于 β 形核和生长而导致的

晶粒分裂有关［17］。热处理温度为 1 000 ℃时，β 相

显著增加，同时伴随着大量细小的片层 α 分布在

转变的 β 相中，形成全区域细化的网篮组织结构。

这种结构会阻碍裂纹在材料内部的扩展，但同时

也伴随着延展性的降低。

图 2　不同温度热处理后的金相组织

Fig. 2　Metallographic structure after heat treatment at different temperatures

900 ℃ 950 ℃ 1000 ℃

图 3　不同温度热处理后的金相转变图

Fig. 3　Metallographic transformation diagram 
after heat treatment at different temperatures
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2. 2　高温拉伸性能

经热处理后将激光沉积修复 TA15 钛合金加

工成标准拉伸试样，图 4 为不同热处理条件下经

500 ℃高温拉伸后试样的平均强度和塑性。高温

下，试样热处理温度为 900、950、1 000 ℃的平均抗

拉强度分别为 676、669、638 MPa，整体呈现下降

趋势，1 000 ℃热处理的平均抗拉强度下降幅度略

大。3 种温度下的平均屈服强度分别为 527、510、
534 MPa，950 ℃热处理后屈服强度较低，1 000 ℃
热处理后屈服强度达到最高。900 ℃热处理后其

平 均 断 面 伸 长 率 和 收 缩 率 分 别 为 16. 0%、

40. 8%；950 ℃热处理后其平均断面伸长率和收

缩率分别为 18. 0%、39. 9%；1 000 ℃热处理后其

平均断面伸长率和收缩率分别为 4. 8%、36. 4%。

可以看出，1 000 ℃热处理的屈服强度相对较高，

材料的屈服强度能较好地反映其本征晶体强度，

高的本征晶体强度有利于阻止位错的运动和聚

集，从而有效抑制疲劳裂纹的萌生，因此，具有高

屈服强度的材料往往具有高的疲劳强度［18］。

2. 3　高温疲劳性能

2. 3. 1　高温疲劳寿命对比

热处理后将激光沉积修复 TA15 钛合金加工

成标准疲劳试样，进行疲劳试验。因 550 MPa 接

近其高温拉伸的屈服强度，高应力下高温疲劳性

能影响主要为应力，导致其疲劳寿命较短，不同温

度热处理后修复件的高温疲劳性能差异不明显，

因此，对低应力下的高温疲劳试验进行对比。在

500 ℃下分别进行 550 MPa、20 Hz 和 490 MPa、
20 Hz 两种条件下的高温疲劳试验，得到不同试

样与加载条件下的高温疲劳寿命，对激光沉积修

复 TA15 钛合金修复件的疲劳试验数据进行处

理，并绘制高温疲劳寿命的柱状图，进行对比分

析，得出不同试样的疲劳性能优劣。

图 5 为激光沉积修复 TA15 钛合金的高、低

应力高温疲劳寿命对比柱状图。当施加应力为

550 MPa 时，其应力大小与激光沉积修复 TA15
钛合金高温拉伸的屈服强度相近，应力对疲劳性

能产生较大影响，使其随着循环次数的增加，损伤

快速累积，造成不同疲劳寿命相差不大。当应力

降到 490 MPa，不同温度热处理后的修复件的高

温疲劳性能差异明显，高温疲劳影响的主要因素

为显微组织，由于热处理温度不同导致显微组织

变化进而使其疲劳性能产生不同的结果。

2. 3. 2　高温疲劳寿命统计

高温疲劳数据存在分散性，通过分析激光沉

积修复钛合金的疲劳寿命试验结果，应用统计分

编号

1

寿
命

/N

2 3 4 5 6
0.0

2.0×104

4.0×104

6.0×104

8.0×104

1.0×105

1.2×105

1.4×105

1.6×105
490 MPa-900 ˚C 

490 MPa-950 ˚C 

490 MPa-1 000 ˚C 

550 MPa-900 ˚C 

550 MPa-950 ˚C 

550 MPa-1 000 ˚C

图 5　高、低应力高温疲劳寿命对比柱状图

Fig. 5　Bar chart of fatigue life comparison between 
high and low stress at high temperature

(b)断面收缩率和伸长率

900 920 940 960 980 1000
热处理温度/˚C

50

45

40

35

30

25

20

15

10

5

0

σ,
Ψ

/%

延伸率
收缩率

(a)抗拉强度和屈服强度

900 920 940 960 980 1000
热处理温度/˚C

强
度

/M
Pa

480

500

520

540

560
580

600

620

640

660

680

700
屈服强度
抗拉强度

图 4　不同热处理温度下的拉伸性能

Fig. 4　Tensile properties at different heat 
treatment temperatures
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析技术处理数据，对疲劳寿命进行比对。“正态概

率密度函数”在疲劳寿命可靠性分析中常被用于

研究，且其基体分散性不高，因此，本文使用子样

数据来估计其整体参数。根据疲劳试验结果及式

（1）（2）（3）（4）（5）（6）分别计算子样的平均值
-
x、

标准差 S、子样变异系数 C v、中值疲劳寿命 N 50，结

果如表 2、表 3 所示。

-
x = 1

n ∑
i = 1

n

xi = 1
n ∑

i = 1

n

lg N i （1）

S =
∑
i = 1

n

x2
i - 1

n
( ∑

i = 1

n

xi )2

n - 1 （2）

C v = S
x

（3）

N 50 = 10-
x （4）

F = S2
2

S2
1

（5）

t = (-x1 --x2 )

v1 S2
1 + v2 S2

2

v1 + v2

1
n1

+ 1
n2

（6）

式中：N i 为不同试样的疲劳寿命；xi 为不同试样的

对数疲劳寿命；n 为试验试样的样本个数；
-
x 为对

数疲劳寿命母体平均值。

对于 σmax = 5% 误差限度和 p = 99. 9% 存活

率以及 γ = 95% 置信度，根据变异系数 Cv和最少

观测个数表查得，分别最少需要 3 个观测值。本

试验各已取得 6 个数据，表明观测值个数均已满

足要求。

数据统计结果表明：490 MPa 下 1 000 ℃热处

理中值疲劳寿命最长，900、950 ℃热处理后高温

疲劳寿命只能达到 1 000 ℃热处理的 50. 57%、

26. 26%。550 MPa 下 1 000 ℃热处理与 900 ℃热

处理后修复件的高温疲劳中值寿命相差不大；

950 ℃热处理后高温疲劳中值寿命短于其他两

组。当应力达到 550 MPa 时，应力接近修复件高

温屈服强度，使其快速疲劳断裂，造成不同疲劳寿

命相差不大；当应力为 490 MPa 时，修复件经过长

时间高温、不同显微组织抵抗裂纹能力不同，造成

其疲劳寿命有较大差别。1 000 ℃热处理后的高

温疲劳寿命较长，主要由于细长的片层组织对高

温疲劳抵抗能力较强。而 950 ℃与 900 ℃退火处

理后，950 ℃热处理后显微组织中相变得更粗更

不均匀，导致其疲劳性能最差。

2. 4　疲劳断裂分析

图 6、图 7 分别为高、低应力不同温度热处理

后试样高温疲劳断口的萌生区，可以看出，激光

沉积修复 TA15 钛合金高温疲劳从试样表面萌

生，在外应力作用下，随着循环次数的增加，由滑

移导致裂纹的萌生开裂。图 6（a）为 900 ℃热处理

试样高应力高温疲劳萌生，其整体形貌粗糙，有

明显撕裂脊，由不同裂纹源的裂纹汇聚形成，整

体裂纹路径曲折；图 6、图 7 的（b）为 950 ℃热处理

试样高、低应力高温疲劳断口萌生，无明显撕裂

脊，且裂纹路径相较其他试样更平坦，其萌生、扩

展速度较快，导致其疲劳寿命较短；图 6（c）为

1 000 ℃热处理试样高应力高温疲劳萌生，有明显

的撕裂脊，为准解离断裂，由多个裂纹源组成，其

扩展速度快，导致其疲劳寿命较短［19］。图 7（a）为

900 ℃热处理试样低应力高温疲劳萌生，其有明

表 2　490 MPa应力下的高温疲劳寿命统计参数

Table 2　Statistical parameters of fatigue life at high temperature under 490 MPa stress

试样类型

900 ℃

950 ℃

1 000 ℃

对数寿命平均值/-x

4.809 059

4.524 402

5.105 196

标准差/S

0.072 442

0.062 452

0.049 183

子样变异系数/Cv

0.015 063

0.013 803

0.009 634

中值疲劳寿命/N50

64 426

33 451

127 408

试样个数/n

6

6

6

表 3　550 MPa应力下的高温疲劳寿命统计参数

Table 3　Statistical parameters of fatigue life at high temperature under 550MPa stress

试样类型

900 ℃

950 ℃

1 000 ℃

对数寿命平均值/-x

4.460 225

4.213 428

4.440 090

标准差/S

0.063 247

0.025 561

0.085 627

子样变异系数/Cv

0.014 180

0.006 066

0.019 285

中值疲劳寿命/N50

28 855

16 347

27 548

试样个数/n

6

6

6
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显撕裂脊，整体裂纹路径平坦；导致其疲劳寿命较

短；图 7（c）为 1 000 ℃热处理试样低应力高温疲劳

萌生，其疲劳源为扇形，向四周扩散，为单一裂纹

源，并且整体裂纹萌生扩展路径相比其他试样路

径更曲折，导致其裂纹萌生、扩展受到抵抗，高温

疲劳寿命更长。整体上，高应力的萌生区比低应

力下萌生区更加平坦，其高温疲劳寿命更短。

图 8、图 9 为高、低应力的不同温度热处理后

高温疲劳断口的扩展区，（b）（d）（f）分别为（a）（c）

（e）的局部放大图。不同温度热处理试样疲劳断

口都存在撕裂脊、疲劳辉纹与二次裂纹。撕裂脊

与二次裂纹，能消耗能量，延缓裂纹的扩展，根据

不同试样的疲劳辉纹可以判断其裂纹扩展速率，

疲劳辉纹的扩展方向改变，能够延缓裂纹的扩

展［20］。图 8 与图 9 的（a）（c）的形貌较为平整，疲劳

辉纹的间距更大，其裂纹扩展速率更快，存在少量

撕裂脊与二次裂纹，对高温下裂纹扩展的抵抗能

力相对较弱，因此，其疲劳寿命较短。图 8 与图 9

图 6　高应力高温疲劳断口萌生区

Fig. 6　High stress and high temperature fatigue fracture initiation zone

图 7　低应力高温疲劳断口萌生区

Fig. 7　Low stress high temperature fatigue fracture initiation zone

图 8　高应力高温疲劳断口的扩展区

Fig. 8　Extension zone of high stress and high temperature fatigue fracture
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的（e）（f）中存在较多撕裂脊和二次裂纹，整体扩

展区域的路径相比其他试样更加曲折，因此，抵抗

裂纹扩展的能力更强。裂纹扩展区域还存在脆性

解理特征，这是由于修复区微观组织的变化导致

的。随着裂纹的向前扩展，抵抗裂纹扩展能力逐

渐减弱，修复试样的裂纹扩展速率变快，疲劳扩展

区的断口起伏较大。由于其疲劳辉纹相比其他热

处理试样间距更小，其高温环境下裂纹扩展更为

缓慢，并且疲劳辉纹存在多次方向的改变，导致其

高温环境下的裂纹扩展消耗能量更多，高温疲劳

寿命更长。

在疲劳裂纹扩展的后期，激光沉积修复试

样在材料残余面积不足以抵御其外部施加的往

复应力的情况下会发生瞬间断裂，瞬断区断面

粗糙。图 10 和图 11 是典型的疲劳瞬断区断口

的微观形状，（b）（d）（f）为（a）（c）（e）的局部放大

图。不同于裂纹扩展区与萌生区的是，瞬断区

主要由类似于拉伸试样的断口微观形貌的大量

韧窝构成。由于图 10 中的 3 种试样瞬断区断口

更浅，且有解离台阶，属于准解离断裂。图 11 中

900、950 ℃热处理修复件高温疲劳断口瞬断区

韧窝更大，韧性更好。1 000 ℃瞬断区存在韧窝

图 9　低应力高温疲劳断口的扩展区

Fig. 9　Extension zone of low stress and high temperature fatigue fracture

图 10　高应力高温疲劳断口瞬断区

Fig. 10　High stress and high temperature fatigue fracture transient zone
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细小、密集，其韧性稍差。高应力下的韧窝整体

比低应力韧窝更小且浅，整体更易断裂，寿命

更短。

2. 5　高温疲劳断口显微组织断口形貌分析

不同热处理后修复件的疲劳断口位置不同，

显微组织不同，造成其疲劳断裂萌生与扩展方式

不同。由于受强烈变形影响，双态组织的疲劳裂

纹主要萌生于初生 α 相。在晶界的片层 α 相与 β
界面附近区域主要萌发片层组织的疲劳裂纹，并

逐渐扩展。双态组织裂纹尖端区域受强烈剪切变

形的影响，发生了显著的纳米晶化，使次生 α 相几

乎完全溶解并转化为 β 晶粒，从而使合金的抗裂

纹伸缩能力明显减弱。

图 12 为高温疲劳断口萌生区附近的显微组

织，（a）（b）（c）为高应力下断口萌生区附近金相，

（d）（e）（f）为低应力下断口萌生区附近金相。根

据穿过相的不同，双态组织穿过初生 α 相、次生 α
相，沿着初生 α 相、次生 α 相扩展；裂纹与片层组织

图 11　低应力高温疲劳断口瞬断区

Fig. 11　Low stress high temperature fatigue fracture transient zone

图 12　断口萌生区附近金相组织

Fig. 12　Microstructure near fracture initiation
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关系为穿过片层 α 相或者沿着片层 α 相扩展。经

900 、1 000 ℃热处理后，高温疲劳均断裂于修复

区，高应力下，片层 α 相出现弯曲变形，裂纹萌生

主要在片层 α 相与 β 界面附近区域并逐步沿相扩

展。低应力下裂纹穿过片层 α 相增多，1 000 ℃热

处理后的试样疲劳裂纹萌生区附近裂纹与高应力

下不同，主要为穿过细小片层 α 相，消耗能量更

多，造成其高温疲劳寿命相比其他两种热处理更

长。950 ℃热处理后，试样断裂于母材区域，萌生

附近断口主要为沿着次生 α 相与初生 α 相扩展，穿

过初生 α 相、次生 α 相较少，且双态组织抵抗高温

疲劳裂纹萌生与扩展的能力相比片层组织差，导

致其高温疲劳寿命更短。

根据不同高温疲劳断口金相分析，1 000 ℃热

处理修复件为片层组织，其裂纹主要为穿过片层

α 相，消耗大量能量，片层组织对高温疲劳的裂纹

萌生与扩展的抵抗能力更强，其塑性相比 900 ℃
热处理修复件稍差，综合其抵抗裂纹能力，其高温

疲劳性能更优。并且，由于高应力为 550 MPa，接
近修复件高温环境下的屈服强度，造成疲劳萌生

与扩展过程中出现相的变形，导致其抵抗萌生与

扩展能力降低，从而使疲劳寿命变短；而低应力下

的相变形较小，存在二次裂纹，消耗能量更高，其

疲劳寿命更长。

3 结  论

（1）经过不同温度热处理后修复件组织发生

了变化：热处理为 900 ℃与 950 ℃时，母材初生 α
相含量减少，次生 α 生长变粗，热影响区组织由过

渡组织向网篮组织转变，片层 α 相变粗变短。当

热处理温度达到 1 000 ℃时，α 相转变为高温 β 相，

再结晶形成极细的 β 晶粒。同时在冷却过程中，

在 β 晶粒内也形成了精细的马氏体相和保留的

β 相。

（2）对修复件高温疲劳性能进行试验，结果

表明 1 000 ℃热处理后试样的高温疲劳性能更好。

490 MPa 下 1 000 ℃热处理中值疲劳寿命最长。

950 ℃热处理修复件中值疲劳寿命达到 1 000 ℃
高温中值疲劳寿命的 26. 26%，900 ℃热处理修复

件高温中值疲劳寿命达到 1 000 ℃高温中值疲劳

寿命的 50. 57%。 550 MPa 下 1 000 ℃热处理与

900 ℃热处理后修复件的高温疲劳中值寿命相差

不大；950 ℃热处理修复件高温中值疲劳寿命只

达到 900 ℃热处理修复件的 56. 65%。

（3）高应力下，900、1 000 ℃热处理后，裂纹萌

生主要在片层 α 相与 β 界面附近区域并逐步沿相

扩展，导致二者高温疲劳寿命相差不大。而低应

力下，1 000 ℃热处理试样，裂纹主要为穿过细小 α
相，消耗大量能量，导致其高温疲劳寿命长于

900、950 ℃热处理试样。950 ℃热处理后，裂纹主

要为沿着次生 α 相与初生 α 相扩展，造成其在高、

低应力下高温疲劳寿命均短。
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