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FGH4096粉末高温合金保载低周疲劳性能研究*
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[ 摘要 ]　对 FGH4096 粉末高温合金在 700 ℃下进行了总应变范围控制的低周疲劳试验和拉伸应变保载低周疲劳试

验，研究了保载时间对滞回环特征、应力松弛、循环应力响应和疲劳寿命的影响及其产生作用的损伤机理。结果表明，

保载时间的引入可导致 FGH4096 合金疲劳寿命降低，随保载时间的延长，疲劳寿命降低速率逐渐减小；在总应变范

围 0.9% 下，不同保载时间下 FGH96 合金均表现出循环软化特征；在拉伸应变保持期间发生应力松弛现象，拉伸应

变保持初始阶段，应力急剧下降，之后随保持时间延长而趋于平缓。微观组织分析表明，低周疲劳断口和保载低周疲

劳断口均由疲劳源区、疲劳裂纹扩展区和瞬断区组成，疲劳源区均位于试样表面，扫描电镜下观察两种试样断口均未

发现明显的蠕变断裂特征。
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  高级工程师，研究方向为材料性能

检测与表征。

关注内容。

在镍基高温合金低周疲劳和保

载低周疲劳研究方面，国内外研究人

员针对高温合金的蠕变 – 疲劳性能依

赖于温度 [1–2]、应变范围 [3–4]、波形 [5–7]

及保载时间 [8–9] 等已开展了诸多研究

工作。对于大多数镍基高温合金来

说，温度、应变范围和保载时间的增

加会降低合金的疲劳寿命，压缩保载

下的疲劳寿命大于拉伸保载下的疲

劳寿命 [10]。Shahani[11] 和 Thakker[12]

等发现，在低总应变保载低周疲劳试

验中，Inconel 718 和 AF2–1DA 合金

的疲劳寿命会显著降低。Chen 等 [13]

研究了 FGH4096 高温合金在 60 s和
120 s保载条件下 650 ℃疲劳循环行

为和蠕变 – 疲劳交互作用，并建立了

基于蠕变 – 疲劳交互作用的寿命预

测模型。徐可君等 [14] 研究 FGH4096
粉末高温合金在 550 ℃下不同应力

水平及较短保载时间的循环应变响

随着航空燃气涡轮发动机对高

效率和高推重比的不断追求，涡轮

盘作为航空发动机关键热端部件要

承受高温和机械等载荷的交互作

用。FGH4096 粉末高温合金作为

我国研发的第二代损伤容限型粉末

高温合金，具有晶粒细小、组织均

匀、使用温度高和裂纹扩展速率低

等一系列优点，是制造先进航空发

动机涡轮盘的关键材料。涡轮盘长

期服役于高温、高转速等恶劣工况，

由于承受循环离心载荷造成低周疲

劳 （Low-cycle  fatigue，LCF）损伤，

同时高温工作环境使得涡轮盘易发

生蠕变损伤失效，蠕变 – 疲劳的交

互作用成为限制涡轮盘使用寿命的

重要因素。因此，涡轮盘的低周疲

劳行为和蠕变 – 疲劳交互作用下的

保载低周疲劳 （Sustained peak low-
cycle  fatigue，SPLCF）行为是航空

发动机安全性和可靠性保障的重要
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应及寿命变化规律，提出了一种基于

循环应变特征的疲劳 – 蠕变寿命预

测方法。虽然针对航空发动机用高

温合金的疲劳行为已开展了大量研

究，但针对 FGH4096 高温合金在较

高使用温度 （700 ℃）下的疲劳行为

研究则较少，对保载时间大于 2 min
的疲劳行为研究鲜有报道。700 ℃为

FGH4096 高温合金涡轮盘典型服役

工况温度，超过 2 min保载下的疲劳

行为更接近服役条件。

基于此，本文以 FGH4096 高温

合金为研究对象，开展 0.5 ~ 30 min
不同保载时间下 700 ℃应变控制低

周疲劳试验，对疲劳循环过程应力、

应变及疲劳寿命进行了分析，为涡轮

盘蠕变 – 疲劳寿命设计提供支持。

1 试验材料及方法

1.1 试验材料

试验材料为 FGH4096 合金，该

合金的主要化学成分见表 1。试验用

FGH4096 合金通过氩气雾化制粉、热

等静压、锻造和热处理制备而成，热

处理制度为 1150 ℃×2 h+760 ℃×8 
h + 空冷。在热处理后的锻件本体切

取试样毛坯，加工出图 1 所示试样进

行疲劳试验。 
1.2 试验方法

试验采用MTS–370电液伺服疲

劳试验机，引伸计型号为 632.53F–14，
按照 ASTM E606和 ASTM E2714检

测标准，在疲劳试验机上进行无保

载和保载疲劳试验，试验温度为 700 
℃，控制方式为总应变范围控制，应

变比 Rε=0.05，试验失效判据为峰值

载荷下降 25% 或试样断裂。开展

总应变范围为 0.85%、0.9%、1.0% 和

1.2% 的低周疲劳试验，以及不同保

载时间条件下总应变范围为 0.9% 的

拉伸应变保载疲劳试验（SPLCF），试
验条件如表 2 所示。无保载疲劳试验

频率为 0.5 Hz，保载疲劳试验采用梯

形波，波形如图 2 所示，其中 Δt 为保

载时间。试验结束后，在距离断口约

10 mm处使用线切割进行断口取样，

在扫描电子显微镜下观察断口形貌。

2 结果与分析

2.1 保载对循环应力 – 应变曲线的

   影响

图 3 为 FGH4096 合金 700 ℃下

LCF 和总应变范围 0.9% 下 SPLCF
试验循环应力 – 应变曲线 （滞回曲

线）。由图 3（a）可知，LCF 滞回曲

线宽度随总应变范围的增加而增大，

表明总应变范围越大，塑性应变范围

也越大。材料疲劳寿命会因塑性应

变的产生而降低，因此，在 LCF 试验

中，随着塑性应变范围的增加，试样

疲劳性能会显著降低。对比图 3（b）
的 SPLCF 试验结果，其曲线形状与

无保载条件下相似，但曲线位置明显

向下移动，且随着保载时间的增加，

向下移动幅度越大。此外，保载疲劳

试验中发生了明显应力松弛现象，如

图 3（b）放大图所示，拉伸应变保持

表 1 FGH4096 合金的化学成分（质量分数）

 Table 1 Chemical composition of FGH4096 superalloy (mass fraction) %

Cr Co W Mo Ti Al Nb Ni

16.04 13.16 4.02 4.08 3.75 2.18 0.68 余量

表 2 疲劳试验条件

Table 2 Summary of fatigue tests

温度/℃ 应变比Rε 保载时间/min 总应变范围Δε/%

700 0.05

0 0.85/0.9/1.0/1.2

0.5 0.9

2 0.9

8 0.9

30 0.9

图 1 疲劳试验用试样形状及尺寸（mm）

Fig.1 Shapes and dimensions of the testing specimen for fatigue tests (mm)
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图 2 加载波形示意图 
Fig.2 Schematic diagram of loading waveform 
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阶段应变不变，峰值应力逐渐下降。

图 4 为 LCF 和 SPLCF 滞 回 曲

线示意图，可知，在拉伸应变保载过

程中，试样总应变范围 ∆εt 保持不变，

在适当的温度及应力条件下，试样产

生应力松弛 ∆σr，tension，同时非弹性应

变 ∆εp 增加，弹性应变 ∆εe 减小，应力

范围 ∆σ缩小。图 5 中所展示不同保

载时间的试样都存在应力松弛现象，

应力松弛的发生导致了保载阶段应

力值逐渐降低。此外，保载 8 min 和

30 min 的应力松弛量明显大于保载

0.5 min 和 2 min，保载阶段的时间长

短对应力松弛起到重要的作用。

图 6 为保载 2 min 1 ~ 6 循环周

次的应力 – 时间曲线，可以看出，随

着循环加载的进行，每次循环的峰值

应力总体呈减小趋势，且随着循环周

次的增大，峰值应力的降低速率减

慢。循环第 1 周峰值应力较大，保载

阶段产生明显的应力松弛量，导致下

一循环的峰值应力降低较多。随着

疲劳循环的进行，峰值应力不断降

低，应力松弛量也不断减小，造成峰

值应力的降低速率减慢。应力松弛

驱动力的降低造成上述现象发生。

进一步放大曲线，可以看出，在保载

的初始几秒钟，应力快速降低，但随

图 3 LCF 和 SPLCF（总应变范围 0.9%）半寿命循环应力 – 应变曲线 
Fig.3 Cyclic stress – strain curves under LCF and SPLCF tests (total strain range of 0.9%) at half-life

（a）LCF （b）SPLCF（总应变范围0.9%）
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图 4 LCF 和 SPLCF 试验滞回曲线示意图

Fig.4 Schematic diagram of hysteresis curves under LCF and SPLCF tests
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图 5 不同保载时间半寿命应力松弛曲线（总应变范围 0.9%）

Fig.5 Stress relaxation curves under different load-holding time at half-life 
(the total strain range of 0.9%)
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着保载的进行，应力降低幅度逐渐

减小。

2.2 保载对于循环应力响应的影响

 图 7（a）为总应变范围 0.9%
下不同保载时间平均应力随循环次

数变化曲线，与无保载 LCF 试验相

比，SPLCF 试验条件下平均应力呈

下降趋势，但平均应力随着循环次

数增加下降更加明显。此外，保载 8 
min 和 30 min 试验平均应力降低速

率大于保载 0.5 min 和 2 min 试验。

SPLCF 试验条件下平均应力逐渐降

低，随着循环次数的增加，产生压缩

平均应力，保载时间越长，产生的压

缩平均应力越大。这种压缩平均应

力是每个周期的拉伸停留期间的应

力松弛而导致的，应变峰值保持阶

段，最大应力不断降低。另外，应变

峰值保持阶段弛豫引起的非弹性应

变的逆转需要较高压应力来闭合滞

后回路。在相同循环次数下，保载 8 
min 和 30 min 试验的应力松弛量明

显大于保载 0.5 min和 2 min试验 （图

5），因此，保载时间越长其峰值应力

下降越多，导致保载时间越长平均应

力下降速率越大。

图 7（b）是总应变范围 0.9% 下

不同保载时间应力范围随循环数变

化曲线，无保载条件下应力范围随循

环次数的增加先增大后减小，表现出

先循环硬化后循环软化现象，这与

Chen 等 [4] 研究发现一致。与无保

载相比，不同保载时间下，应力范围

随循环次数的增加先减小，后趋于稳

定，最后又减小，总体表现出循环软

化现象。此外，对比不同保载时间的

曲线发现，保载时间越长，应力范围

下降越大。

2.3 保载对于蠕变 – 疲劳寿命的影响

不同总应变范围、不同保载时间

的 LCF和 SPLCF疲劳寿命如图 8 所

示。LCF试验疲劳寿命随总应变范

围增加而减小，如图 8（a）所示。

在 0.9% 总应变范围下，SPLCF试验

疲劳寿命比 LCF显著降低，拉伸应变

图 6 保载 2 min 典型应力松弛曲线

Fig.6 Typical stress relaxation curves at holding time of 2 min
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图 7 总应变范围 0.9% 下不同保载时间平均应力和应力范围随循环次数变化曲线

Fig.7 Curves of the mean stress and stress range with the number of cycles under different 
load-holding time at the total strain range of 0.9%
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保载时间越长，疲劳寿命越短，如图 8
（b）所示。对比不同保载时间的疲劳

寿命发现，0.5 min保载时，疲劳寿命

降低最为显著，延长保载时间时，疲

劳寿命下降趋势变缓。从图 6 可知，

应力松弛主要发生在应变保持阶段

的前 10 s左右，继续增加保载时间，

对应力松弛的影响却并不显著，保载

疲劳寿命降低趋势变缓。在 Ding[15]

和 陈 立 美 [16] 等 对 UDIMET720 和
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DZ445 合金保载疲劳的研究中发

现相似结果。拉伸应变保载会降低

FGH4096 合金的疲劳寿命，这与保载

过程中的应力松弛密切相关。

2.4 断口分析

图 9 为不同保载时间试样的宏

观断口形貌，对比发现，断口均呈典

型的疲劳源区 + 疲劳裂纹扩展区 +
瞬断区形貌，即图 9 中的Ⅰ区、Ⅱ区

和Ⅲ区。疲劳源区均位于试样表面；

裂纹扩展区光滑、平坦，呈扇形特征；

瞬断区比较粗糙，表面凹凸不平。保

载 8 min 试样的瞬断区明显较小，这

与较长保载时间使得峰值应力下降

较大有关。

对比图 9 中不同保载时间试样

断口颜色发现，从疲劳源区到疲劳裂

纹扩展区的颜色变化为：灰色→棕

色→淡黄色→淡蓝色，分析认为这代

表了氧化程度由重到轻变化。保载

8 min试样的疲劳源区和部分疲劳裂

纹扩展区呈现灰色，表明此区域氧化

较为严重。

使用扫描电镜 （SEM）对试样断

口表面进行微观分析，SPLCF 试验

虽然引入了蠕变损伤试验条件，但未

发现蠕变的韧窝状断口形貌。发现

无保载和保载 8 min 的裂纹源均起

源于试样表面，如图 10（a）和 （b）
所示。另外，对比图 10（a）和 （b）
发现，8 min 保载表面氧化程度较无

保载的更严重，这也验证了宏观断口

观察到的现象。在裂纹源区未发现

次表面萌生裂纹，裂纹源处未发现夹

杂、未融颗粒等缺陷。试样断口疲劳

裂纹扩展区均呈解理断裂特征，未发

现沿晶断裂形貌。在疲劳裂纹扩展

区有少量二次裂纹，如图 10（c）和

（d）中白色箭头所示。

3 讨论

3.1 保载效应

平均应力和应力范围 （或应力

幅）影响疲劳寿命，平均应力和应力

范围越大，疲劳寿命越短，反之亦然。

图 8 不同总应变范围及不同保载时间的 LCF 和 SPLCF 疲劳寿命

Fig.8 Fatigue life in LCF and SPLCF tests at different total strain range and different load-
holding time
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图 9 不同保载时间的断口宏观形貌

Fig.9 Macro morphology of fracture surfaces with different load-holding time
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从图 7（a）中发现拉伸应变保载试

验条件下试样平均应力逐渐减小，由

拉伸转变为压缩平均应力。平均应

力对保载疲劳寿命的影响与非弹性

应变和弹性应变的大小有关，保载时

形成的非弹性应变越大，弹性应变则

越小，平均应力降低则越多，平均应

力绝对值越小，对疲劳寿命的影响则

越小。在研究中发现虽然保载时间

较长试样的平均应力较小、应力范围

也较小或相差不大，但其疲劳寿命显

著低于保载时间较短的试样。这一

现象与保载阶段发生的应力松弛有

关。保载阶段发生的应力松弛使部
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分弹性应变转变为非弹性应变，造成

疲劳寿命损伤，且保载时间越长，疲

劳损伤越大。因此，与保载阶段应力

松弛造成的损伤相比，平均应力对疲

劳寿命的影响则不显著。此外，较高

的试验温度 （700 ℃）、长时间的保

载，以及氧化也是影响疲劳寿命的

因素。

在保载初始阶段，峰值应力急剧

降低，保载 2 min 初始 10 s 左右，应

力已下降到总松弛量的 40%，这种现

象在陈立佳等 [17] 的 3 种合金长时应

力松弛试验中也有所提及。对于这

一现象进一步分析，随着保载过程中

应力松弛的产生，使得弹性应变 ∆εe

转变为非弹性应变 ∆εp，总应变范围

∆εt 保持不变，如图 4 所示，非弹性应

变的增加降低了疲劳寿命。当保载

时间超过 0.5 min 时，随着保持时间

增加，SPLCF 寿命降低趋势变缓，这

与应力松弛主要发生在应变保持初

始阶段有关，继续增加保载时间，保

载疲劳寿命降低趋势变缓。

3.2 损伤机制

FGH4096 合金 LCF和 SPLCF试

验宏观断口形貌 （图 9）表明试样均

为脆性断裂，未发生明显塑性变形。

疲劳裂纹源均位于试样表面，大多为

单裂纹源。而聂潇乾 [18] 和肖阳 [19] 等

发现，保载时间的引入使得断面呈现

多裂纹源特征，疲劳试样表面粗糙度

要求为 Ra0.32 μm 和 Ra0.8 μm，而本

文所用疲劳试样表面粗糙度要求为

Ra0.25 μm。因此，认为本文试样大多

为单裂纹源与疲劳试样表面粗糙度

较低有关。

SPLCF 试验过程中影响疲劳寿

命的主要因素有氧化和蠕变两个方

面。当试验温度较高、保载时间较长

时，氧化对疲劳寿命的影响会越加

显著。应变保载过程中蠕变的产生

降低了疲劳寿命，而应力松弛使得峰

值应力不断下降，蠕变驱动力逐渐减

小，因此，应变保载会削弱蠕变对疲

劳寿命的贡献。保载过程中蠕变和

氧化都会降低疲劳寿命，疲劳寿命降

低程度受试验温度、载荷类型、载荷

大小和保载时间综合影响，而 LCF
试验通常时间较短，受蠕变和氧化的

影响较小。

4 结论

（1）拉伸应变保载时间的引入

可导致 FGH4096 合金 SPLCF 疲劳

寿命降低，随保载时间的增大，疲劳

寿命降低速率逐渐减小。

（2）在总应变范围 0.9% 下，不

同保载时间下 FHG96 合金均表现出

循环软化特征，保载时间越长，循环

软化现象越显著。

（3）在拉伸应变保持期间发生

应力松弛现象，拉伸应变保持初始阶

段，应力急剧下降，之后随保载时间

延长而趋于平缓。

（4）LCF 和 SPLCF 断口均由疲

劳源区、疲劳裂纹扩展区和瞬断区组

成，疲劳源区均位于试样表面，断口

均未发现明显的蠕变断裂特征。
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Study on Sustained Peak Low-Cycle Fatigue Performance of PM FGH4096 
Superalloy

LU Liang, ZHANG Jianfeng, XU Yao, YANG Jing
(AECC Commercial Aircraft Engine Co., Ltd., Shanghai 200241, China)

[ABSTRACT]  Total strain-controlled low-cycle fatigue tests and sustained peak low-cycle fatigue tests with load-holding 
at maximum tension strains were conducted on powder metallurgy (PM) FGH4096 superalloy at 700 ℃. The influence of 
the dwell time on the hysteresis loops, stress relaxation, cyclic stress response, fatigue life and damage mechanism were 
discussed. As shown in  test  results,  tensile strain holding reduce fatigue  life. PM FGH4096 superalloy exhibits cyclic 
softening with different dwell time at the total strain range of 0.9%. The saturation phenomenon of holding effect is found 
when dwell time increases. Stress relaxation and creep deformation occur during the tensile strain holding period. The stress 
decreases sharply in the first few seconds of the tensile strain holding period and much slowly later. The low-cycle fatigue 
fracture and sustained peak low-cycle fatigue fracture are composed of fatigue source area, fatigue crack propagation area 
and instantaneous fracture area. The fatigue source area is  located on the specimen surface. No obvious creep fracture 
characteristics are found in sustained peak low-cycle fatigue fracture and low-cycle fatigue fracture.
Keywords: FGH4096; Powder metallurgy superalloy; Load-holding low-cycle fatigue; Stress relaxation; Tensile strain;
       Fatigue fracture
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