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摘要：对ＧＨ４１６９合金中心孔板材进行冷挤压强化，研究其挤压前后８２５ＭＰａ／６００℃／犚＝０．１疲劳寿命，分析挤压前后

表面粗糙度变化和疲劳过程中的残余应力场演化，并细致观察两件挤压试样不同寿命（分别为２５１０５周次和１０７１９周

次）断口以分析表面完整性对疲劳过程的作用。结果表明：相比原始试样，冷挤压强化后试样中值疲劳寿命估计量提高

了１倍，挤压后较低的表面粗糙度和疲劳过程中稳定的残余应力场是疲劳寿命提高的主要原因。同时，挤压后疲劳寿命

标准差增大。由断口定量分析可知，两件试样距疲劳源区０．１ｍｍ之后的扩展寿命相当，而萌生寿命（分别为１８７８６周

次和５９１５周次）却相差巨大。造成孔挤压后寿命分散性大的原因是０．１ｍｍ以内的裂纹萌生寿命差别。为提高孔结构

疲劳性能稳定性，挤压时应注意近表层表面完整性的控制。
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　　作为发动机关键转子，轮盘
［１２］受到高转速引起的

离心载荷、热载荷及振动载荷等共同作用，其工作条件

恶劣。在适航规章中规定轮盘类构件为发动机“限寿

件”，容许失效概率小于１０－８次／飞行小时。螺栓孔是

典型的连接结构［３］，发动机轮盘螺栓孔在起落过程中

受到大应力交变载荷作用［４］，同时，结构应力集中系数

犓ｔ能达到２以上，容易发生疲劳失效
［５６］。１９９６年的

美国潘城空难，就是因辐板螺栓孔疲劳失效造成了一

级风扇盘破裂解体，击中机舱导致严重的民航飞行事

故。作为轮盘结构的强度弱点，孔结构的疲劳强度决

定轮盘的寿命和可靠性。鉴于国内外多次发生的孔结

构失效问题，为降低孔边应力，设计上采用细节优化设

计的方法［７］以减小孔边应力集中系数，但也带来加工

困难的问题［８］。

挤压强化是接触型表面强化技术，利用一定过盈

量的芯棒强行通过孔结构，引入均匀弹塑性形变层与

强化效果［９１０］。国外发动机将冷挤压强化技术作为提

高孔结构疲劳性能的重要手段。美国普惠公司和英

国罗罗公司曾对Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ，Ｉｎｃｏｎｅｌ７１８等发动机材

料冷挤压强化工艺高温及外载作用下的疲劳行为开展

了研究工作。在国内，孔结构在抗疲劳工艺上多采用

喷丸强化［１１］，仅有少量文献报道研究挤压对孔结构高

温疲劳性能的影响。杨兴宇等从数值模拟［１２］与工艺

角度［１３］研究了挤压工具、次数等对疲劳强化效果的影

响，优化了工艺方法；本课题组［１４１５］也研究了挤压对

ＧＨ４１６９合金孔结构高温疲劳性能，认为挤压后表面

完整性（粗糙度、残余应力和形变组织）对疲劳性能具

有增益作用。

将表面强化技术应用于航空器实现延寿，需要稳

定的疲劳强化效果［１６１７］。当前，挤压后试样疲劳寿命

分散带相对较大。在工艺应用之前，须明确影响疲劳

寿命的因素。断口反推分析［１８］方法可有效分离疲劳

萌生和扩展寿命，确定强化因素对疲劳过程的影响。

ＧＨ４１６９合金是发动机应用广泛的轮盘材料，本工作

针对简化的ＧＨ４１６９合金中心孔板材试样，对比开展

在苛刻交变条件下的挤压和原始试样疲劳寿命，利用

断口反推分析了两件寿命差别显著的挤压试样疲劳过

程，明确挤压后产生疲劳性能差异的原因，为挤压强化

工艺改进及轮盘孔结构应用提供技术支持。

１　实验材料与方法

在ＧＨ４１６９合金盘锻件上沿半径方向取样，按照

图１加工试样，其化学成分及力学性能分别如表１与

表２所示。锻件采用标准热处理，即９６５℃／１ｈ＋空

冷，７２０℃／８ｈ＋炉冷至６２０℃／８ｈ＋空冷。

图１　中心孔板材疲劳试样　（ａ）正视图；（ｂ）侧视图

Ｆｉｇ．１　Ｐｌａｔｅｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎｗｉｔｈｃｅｎｔｒａｌｈｏｌｅ

（ａ）ｆｒｏｎｔｖｉｅｗ；（ｂ）ｓｉｄｅｖｉｅｗ

表１　犌犎４１６９合金化学成分（质量分数／％）

Ｔａｂｌｅ１　ＣｈｅｍｉｃａｌｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆＧＨ４１６９ｓｕｐｅｒａｌｌｏｙ

（ｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎ／％）

Ｃ Ｃｒ Ｎｉ Ｃｏ Ｍｏ Ａｌ Ｔｉ Ｆｅ

０．０４ １９．０ ５３．０ ≤１．０ ３．０ ０．５ １．０ Ｂａｌ

表２　犌犎４１６９合金力学性能

Ｔａｂｌｅ２　ＭｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＧＨ４１６９ｓｕｐｅｒａｌｌｏｙ

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ／

℃

σｂ／

ＭＰａ

σ０．２／

ＭＰａ

δ４／

％

ψ／

％

２０ １３４５１４３０ １１４０１２００ １２２２ ２０３７

６５０ １１００１１６５ ９３０９９５ １２３０ ２５３８

孔加工方法为穿刺打孔－镗孔－铰孔－数控铣削

孔边倒角，最后一道精细铰削进刀量为０．０８ｍｍ。挤

压过程为：安装专用的连接轴和笔顶帽；在孔壁上涂覆

干膜润滑剂；穿过试样安装芯棒；启动拉拔枪使芯棒连

续通过孔结构。本研究采用的芯棒过盈量为０．４０ｍｍ，

前导端角为８５°。

７５１
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采用Ｔａｙｌｏｒ轮廓仪测试了挤压前后孔壁沿孔径

方向的平均粗糙度。为模拟轮盘孔边严酷受力状态，

表征冷挤压疲劳强化效果，采用 ＭＴＳ８１０液压伺服疲

劳试验机，参照 ＨＢ５２８７－１９９６的方法，表征了冷挤

压前后的中心孔板材的疲劳寿命，实验温度为６００℃，

应力为８２５ＭＰａ，应力比犚＝０．１，加载频率为４Ｈｚ

（以下所有疲劳实验条件均为上述条件，不再赘述），并

按照 ＨＢ／Ｚ１１２－１９８６的方法进行疲劳数据分析。采

用ＰＲＯＴＯＬＸＲＤ残余应力仪测试１６９Ｋ６８试样挤

压后、１００周次和１００００周次下试样孔边沿长度方向

的残余应力场云分布，靶材为 ＭｎＫα靶。相同挤压工

艺下１６９Ｋ３１和１６９Ｋ６７两件试样寿命差别较大，

清洗后采用ＱＵＡＮＴＡ６００扫描电镜观察两件试样断

口，并进行疲劳寿命定量反推。

２　结果与分析

２．１　挤压前后孔结构在８２５犕犘犪／６００℃／犚＝０．１条

件下疲劳寿命

挤压和原始试样在８２５ＭＰａ／６００℃／犚＝０．１条

件下的疲劳寿命如表３所示，可知：（１）未强化试样的

疲劳寿命在６４００～８１００周次，而挤压强化后试样寿命

在９１００～２５２００周次；（２）冷挤压试样最短寿命高于原

始试样的最长疲劳寿命，且冷挤压试样的中值疲劳寿

命达到原始试样的两倍以上，结果表明冷挤压对

ＧＨ４１６９合金孔结构强化效果良好。

表３　８２５犕犘犪／６００℃／犚＝０．１条件下挤压和原始试样的疲劳寿命

Ｔａｂｌｅ３　ＦａｔｉｇｕｅｌｉｖｅｓｏｆＣＥａｎｄａｓｒｅｃｅｉｖｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｓｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆ８２５ＭＰａ／６００℃／犚＝０．１

Ｓｔａｔｅ ＳａｍｐｌｅＮｏ
σｍａｘ／

ＭＰａ

Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ／

ｃｙｃｌｅ

Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃ

ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ／ｃｙｃｌｅ

Ｍｅｄｉａｎｆａｔｉｇｕｅ

ｌｉｆｅ／ｃｙｃｌｅ

Ｍｅｄｉａｎｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ

ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ／ｃｙｃｌｅ

Ｓｔａｎｄａｒｄ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎ

１６９Ｋ２３ ７５７４ ３．８８

１６９Ｋ２５ ７０３８ ３．８５

１６９Ｋ２６ ８０２０ ３．９０

Ａｓｒｅｃｅｉｖｅｄ １６９Ｋ３８ ８２５ ７４１２ ３．８７ ３．９ ７３６２ ０．０３

１６９Ｋ５５ ６４４７ ３．８１

１６９Ｋ５９ ７７５２ ３．８９

１６９Ｋ６２ ７１２１ ３．８５

１６９Ｋ１７ １５０９８ ４．１８

１６９Ｋ３１ ２５１０５ ４．４０

１６９Ｋ３４ １３８４４ ４．１４

Ｃｏｌｄｅｘｐａｎｓｉｏｎ １６９Ｋ５２ ８２５ ９２４５ ３．９７ ４．２ １４９２７ ０．１３

１６９Ｋ６１ １２５５４ ４．１０

１６９Ｋ６７ １０７１９ ４．０３

１６９Ｋ６８ １５７２６ ４．２０

　　此外，原始试样寿命标准差为０．０３，挤压试样寿

命标准差达到０．１３，分散度增大。引起挤压试样寿命

分散度大的原因应为相同工艺实施下表面完整性状态

差别，且差别对疲劳过程产生了影响。１６９Ｋ６７和

１６９Ｋ３１试样寿命分别为１０７１９周次和２５１０５周次，寿

命差别较大，选择上述两件试样进行断口宏微观观察。

２．２　挤压试样表面完整性分析

表４为冷挤压前后的孔壁表面平均粗糙度。可知，

挤压前精细铰削状态下表面粗糙度犚ａ约为０．４μｍ，而

挤压后表面粗糙度犚ａ 下降到０．２μｍ。挤压后粗糙度

显著降低，与挤压过程中金属流动导致铰削表面“削峰

填谷”有关，缓和了表面加工导致的微观应力集中。

图２为不同疲劳周次停机后孔边残余应力场测试

结果，可知：（１）挤压后的残余压应力场呈倒钩形；

（２）在循环过程中，挤压残余压应力数值逐渐降低；（３）

１００００周次疲劳实验后，最大残余压应力数值松弛约

表４　原始试样和冷挤压试样表面粗糙度

Ｔａｂｌｅ４　ＳｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓｏｆａｓｒｅｃｅｉｖｅｄａｎｄＣＥｓａｍｐｌｅｓ

Ｎｏ
犚ａ／μｍ

Ａｓｒｅｃｅｉｖｅｄ Ｃｏｌｄｅｘｐａｎｓｉｏｎ

１ ０．４６ ０．２１

２ ０．４２ ０．１８

３ ０．４７ ０．１７

４０％，但孔边仍然存在残余压应力场。由于温度和大

应力交变载荷的作用，挤压残余压应力场发生松弛，但

疲劳过程中仍然存在的较稳定的残余压应力可以缓和

外载作用，起到疲劳强化效果。

２．３　挤压试样疲劳断口宏观观察

将两件寿命相差较大的挤压试样进行断口分析，

以明确寿命差别产生的原因，图３为疲劳试样宏观断

口。可知１６９Ｋ６７和１６９Ｋ３１试样均断裂于中心孔

位置，裂纹断裂方向与主应力方向基本垂直。试样中
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图２　挤压和不同疲劳周次下的孔边残余压应力场

Ｆｉｇ．２　ＳｕｒｆａｃｅｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｐｒｏｆｉｌｅａｆｔｅｒＣＥａｎｄｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆａｔｉｇｕｅｃｙｃｌｅｓ

图３　中心孔板材疲劳试样断裂外观

Ｆｉｇ．３　Ｆｒａｃｔｕｒｅａｐｐｅａｒａｎｃｅｏｆｐｌａｔｅｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

ｗｉｔｈｃｅｎｔｒａｌｈｏｌｅ

心孔附近颜色较深，呈蓝色、棕色和黄色的混合颜色。

１６９Ｋ６７断裂成２个断口，可见从中心孔发出的

放射棱线，由此判断源区位于中心孔处，源区处由于氧

化呈蓝色；裂纹从中心孔向试样宽度两侧扩展，扩展前

期断面平坦，呈棕色和黄色，左右两侧平坦区长度均约

为３．５ｍｍ，断面上可见弧形分界形貌；其余断面呈灰

色，与主应力方向成约４５°夹角，如图４（ａ）所示。１６９

Ｋ３１断口与１６９Ｋ６７断口基本相似，可见中心孔发

出放射棱线，源区处呈蓝色；扩展前期平坦，左面平坦

区为７．５ｍｍ，前半段４．５ｍｍ呈蓝色，后半段为棕色。

两件试样断口宏观差别在于１６９Ｋ３１试样的右侧断

面扩展很不充分，疲劳扩展过程主要为左侧（见图４

（ｂ））；而１６９Ｋ６７试样在疲劳过程中是两侧萌生裂

纹，随着疲劳周次的增加两侧裂纹均扩展，故寿命较

短。疲劳过程的差别是疲劳寿命产生差别的原因。

２．４　挤压试样疲劳断口微观分析

为方便对比，同样选择两件试样（１６９Ｋ６７和

１６９Ｋ３１）扩展较充分的左侧断口进行微观分析，如图

５与图６所示，分别观察了源区形貌，源区放大，裂纹

扩展前、中、后期疲劳条带以及瞬断区形貌。

１６９Ｋ６７试样（寿命１０７１９周次）断口源区位于

试样中心孔倒角，呈线源，如图５（ａ）所示，未见冶金及

加工缺陷，如图５（ｂ）所示；左侧断口裂纹稳定扩展长

图４　中心孔板材疲劳试样断口宏观形貌　（ａ）１６９Ｋ６７；（ｂ）１６９Ｋ３１

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｒｏｓｃｏｐｉｃｆｒａｃｔｕｒｅａｐｐｅａｒａｎｃｅｓｏｆｐｌａｔｅｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｃｅｎｔｒａｌｈｏｌｅ　（ａ）１６９Ｋ６７；（ｂ）１６９Ｋ３１

度约为３．２ｍｍ，断面可见大量的疲劳条带，扩展前、

中、后期的疲劳条带宽度分别约为０．６０，０．７５μｍ和

１．１０μｍ，见图５（ｃ）～（ｅ）；瞬断区呈韧窝特征，见图５（ｆ）。

１６９Ｋ３１试样（寿命２５１０５周次）断口左侧源区

位于试样中心孔倒角，呈线源，源区未见冶金及加工缺

陷，如图６（ａ），（ｂ）所示；左侧断口裂纹稳定扩展长度约

为４．８ｍｍ，断面可见大量的疲劳条带，扩展前、中、后期

的疲劳条带宽度分别约为０．５０，０．９０μｍ和１．１０μｍ，见

图６（ｃ）～（ｅ）；瞬断区也呈韧窝特征，见图６（ｆ）。

２．５　两件挤压试样疲劳断口定量分析

为了研究相同工艺挤压的两件试样寿命分散性，

采用断口定量分析的方法分析疲劳过程。鉴于

ＧＨ４１６９合金材料塑性良好，基于疲劳累积损伤原理，

将疲劳条带作为寿命断口定量分析的参量，从疲劳源

区开始对扩展区内的疲劳条带进行测定，在每个测定

点及其附近的区域测量３次取平均值作为该处的疲劳

条带间距，即疲劳裂纹扩展速率。由于中心孔板材分

左右侧，以扩展充分一侧累计扩展作为总扩展寿命。
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图５　１６９Ｋ６７试样左侧断面微观形貌

（ａ）源区形貌；（ｂ）放大源区形貌；（ｃ），（ｄ），（ｅ）前／中／后期疲劳条带；（ｆ）瞬断区

Ｆｉｇ．５　Ｌｅｆｔｓｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｅｓｏｆ１６９Ｋ６７ｓａｍｐｌｅ　（ａ）ｓｏｕｒｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙ；（ｂ）ｓｏｕｒｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙａｆｔｅｒａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ；

（ｃ），（ｄ），（ｅ）ｆａｔｉｇｕｅｂａｎｄｉｎｅａｒｌｙ／ｍｅｄｉｕｍ／ｌａｔｅｒｓｔａｇｅ；（ｆ）ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｆｒａｃｔｕｒｅｒｅｇｉｏｎ

图６　１６９Ｋ３１试样左侧断面微观形貌

（ａ）源区形貌；（ｂ）放大源区形貌；（ｃ），（ｄ），（ｅ）前／中／后期疲劳条带；（ｆ）瞬断区

Ｆｉｇ．６　Ｌｅｆｔｓｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｅｓｏｆ１６９Ｋ３１ｓａｍｐｌｅ　（ａ）ｓｏｕｒｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙ；（ｂ）ｓｏｕｒｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙａｆｔｅｒａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ；

（ｃ），（ｄ），（ｅ）ｆａｔｉｇｕｅｂａｎｄｉｎｅａｒｌｙ／ｍｅｄｉｕｍ／ｌａｔｅｒｓｔａｇｅ；（ｆ）ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｆｒａｃｔｕｒｅｒｅｇｉｏｎ

具体方法如文献［１９］所述，表达式如式（１）所示。

犖ｆ＝∑犖狀 ＝∑（犪狀－犪狀－１）／
ｄ犪狀
ｄ犖狀

＋
ｄ犪狀－１
ｄ犖狀－１

烄

烆

烌

烎２

（１）

式中：犪狀 为第狀点距离源区的裂纹长度；犪狀－１为第狀－１

点距离源区的裂纹长度；ｄ犪／ｄ犖 为裂纹扩展速率。

（１）１６９Ｋ６７试样

１６９Ｋ６７试样左侧断面从距源区约０．１ｍｍ后即

可观察到疲劳条带，对疲劳条带进行测量，测定的数据

见表５，１６９Ｋ６７试样左侧断面距源区３．７４７ｍｍ为
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最后观察到疲劳条带位置，利用表５中数据进行曲线

拟合，可以获得疲劳裂纹扩展速率与裂纹长度之间的

关系曲线，如图７所示，可见裂纹扩展速率随裂纹长度

的变化逐渐增大。采用式（１）的列表梯形法计算疲劳

扩展寿命，具体计算结果见表５中的 犖犻 值。其中从

距源区３．２３５ｍｍ到距源区３．７４７ｍｍ之间断面呈韧

窝＋疲劳条带特征，且疲劳特征约占该区断面的１／２，

定量分析时寿命也相应乘于１／２。因此，１６９Ｋ６７试样

左侧断面从距源区０．１ｍｍ之后的疲劳扩展寿命为

４８０４循环周次。

表５　１６９犓６７试样左侧断面疲劳条带测量结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｅｆｔｓｅｃｔｉｏｎａｌｆａｔｉｇｕｅ

ｂａｎｄｓｏｆ１６９Ｋ６７ｓａｍｐｌｅ

Ｎｏ

Ｃｒａｃｋ

ｌｅｎｇｔｈ／

ｍｍ

Ａｖｅｒａｇｅｓｐａｃｉｎｇ

ｏｆｆａｔｉｇｕｅｂａｎｄｓ／

μｍ

犖′犻／

ｃｙｃｌｅ

犖犻／

ｃｙｃｌｅ

１ ０．１００ ０．６５ １８７５ １８７５

２ １．３１９ ０．６５ １２０２ １２０２

３ ２．０８２ ０．６２ ５４３ ５４３

４ ２．４５７ ０．７６ ９３２ ９３２

５ ３．２３５ ０．９１ ５０４ ２５２

６ ３．７４７ １．１２ ∑犖狀＝５０５６ ∑犖狀＝４８０４

图７　１６９Ｋ６７试样左侧断面裂纹扩展速率与裂纹长度的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｒａｔｅａｎｄｃｒａｃｋ

ｌｅｎｇｔｈｉｎｌｅｆｔｓｅｃｔｉｏｎｏｆ１６９Ｋ６７ｓａｍｐｌｅ

　　（２）１６９Ｋ３１试样

１６９Ｋ３１试样左侧断面扩展充分，右侧扩展很

少，对左侧主裂纹处的扩展寿命进行观察与测量。同

理获得１６９Ｋ３１试样左侧断面疲劳条带测量结果及

其裂纹扩展速率与裂纹长度的关系曲线，分别如表６

和图８所示。可知，１６９Ｋ３１试样左侧断面从距源区

０．１ｍｍ之后的疲劳扩展寿命为６２２９循环周次。

由此可见，经过相同工艺冷挤压后，１６９Ｋ６７试

样从距源区０．１ｍｍ之后的扩展寿命为４８０４循环周

次，萌生寿命为５９１５循环周次；１６９Ｋ３１试样从距源

区０．１ｍｍ之后的扩展寿命为６２２９循环周次，萌生寿

命为１８７８６循环周次。断口定量分析表明，两件试样

扩展寿命相当，寿命差别主要在于萌生寿命。

表６　１６９犓３１试样左侧断面疲劳条带测量结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｅｆｔｓｅｃｔｉｏｎａｌｆａｔｉｇｕｅ

ｂａｎｄｓｏｆ１６９Ｋ３１ｓａｍｐｌｅ

Ｎｏ
Ｃｒａｃｋ

ｌｅｎｇｔｈ／ｍｍ

Ａｖｅｒａｇｅｓｐａｃｉｎｇｏｆ

ｆａｔｉｇｕｅｂａｎｄｓ／μｍ
犖′犻／ｃｙｃｌｅ

１ ０．１００ ０．４８ ７４３

２ ０．４６８ ０．５１ １０１６

３ １．０３７ ０．６１ １０２６

４ １．６６８ ０．６２ １０３５

５ ２．４６０ ０．９１ ９２８

６ ３．３８８ １．０９ ５５１

７ ３．９３１ ０．８８ ７１７

８ ４．６３４ １．０８ ２１３

９ ４．８６８ １．１２ ∑犖狀＝６２２９

图８　１６９Ｋ３１试样左侧断面裂纹扩展速率与裂纹长度的关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｒａｔｅａｎｄｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ

ｉｎｌｅｆｔｓｅｃｔｉｏｎｏｆ１６９Ｋ３１ｓａｍｐｌｅ

挤压强化在表面和近表层引入强化作用。表面的

强化作用包括降低了表面粗糙度、通过形变引入残余

压应力等；近表层的强化作用主要为深层压应力场和

高位错密度的组织。挤压强化后引入的表面强化作用

差异是造成两件试样寿命差别的主要原因。以上结果

说明，在实施挤压工艺的过程中，应继续推进工艺研

究，提高表面完整性的一致性，则可以缩小挤压试样的

疲劳寿命分散带，推进应用。

３　结论

（１）相比原始试样，冷挤压强化后 ＧＨ４１６９合金

中心孔板材试样中值疲劳寿命估计量提高了１倍，但

代表分散性的标准差增大。

（２）挤压后表面平均粗糙度犚ａ减低至０．２μｍ以

及疲劳过程中稳定的挤压残余压应力场是疲劳强化的

主要因素。

（３）１６９Ｋ６７试样和１６９Ｋ３１试样同为挤压强

１６１



材料工程 ２０２０年６月

化试样，但疲劳寿命分别为１０７１９周次和２５１０５周次，

相差很大；由断口定量分析可知，两件试样距疲劳源区

０．１ｍｍ之后的扩展寿命相当，分别为４８０４周次和６２２９

周次，造成寿命差异较大的原因是０．１ｍｍ以内的裂纹

萌生寿命差别（分别为５９１５周次和１８７８６周次）。
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