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摘要：为解决航空发动机常用 GH4169镍基高温合金超高周疲劳问题，基于压电超声疲劳测试系统，设计出一种可

实现 20 kHz超高频振动疲劳试样并完成测试；获得常温环境下 GH4169镍基高温合金在不同存活概率 5%、

50% 及 95% 下超高周振动疲劳 P-S-N曲线。测试结果表明：GH4169材料的疲劳寿命在达到 107 周次后曲线呈下

降趋势，没有出现疲劳极限，试样仍发生疲劳破坏。断口分析表明：超高周疲劳裂纹大多起源于试样表面或亚表面

的位置，存在单点起裂和多源起裂的情况，起裂方式表现为表面滑移起裂与非金属夹杂物滑移起裂两种形式。
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Abstract: To address the very high cycle fatigue（VHCF）issue of GH4169 nickel-based superalloy，which is widely utilized in aero-

engines， a  fatigue  specimen  subjected  to  20  kHz  ultrahigh  frequency  vibration  is  designed  and  tested  utilizing  a  piezoelectric

ultrasonic fatigue testing system. At room temperature，the P-S-N curves for VHCF of GH4169 nickel-based superalloy are obtained

under  various  survival  probabilities  of  5%， 50%， and  95%.  The  experimental  findings  reveal  that  the  GH4169  material’s  curve

exhibits  a downward trend when the fatigue life attains 107 cycles， indicating the absence of a fatigue limit  and the persistence of

fatigue  failure.  Fracture  analysis  results  indicate  that  the  majority  of  VHCF  cracks  initiate  from  the  surface  or  subsurface  of  the

specimen，with both single-source and multi-source cracking observed. The cracking modes encompass surface sliding cracking and

non-metallic inclusion-induced sliding cracking.
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镍基高温合金具有高强度、良好的耐腐蚀性和

优异的抗氧化性，广泛应用于航空发动机压气机及

涡轮叶盘、叶片等部件[1-2]。GH4169是一种沉淀强

化型镍基高温合金，作为目前应用较为广泛的发动

机热端部件材料之一，在服役期间往往承受由叶根

与气流引起的超高频振动疲劳载荷，疲劳载荷的次数

可达 109～1011 周次。2002年，美国修订颁布的《发

动机结构完整性大纲》（MIL-HDBK-1783B）全面

提出发动机部件超高周疲劳寿命的要求，即所有发

动机零件疲劳寿命都应达到不少于 109 次循环[3]。
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因此开展 GH4169镍基高温合金材料超高周疲劳

实验，获得其超高周疲劳数据，对发动机涡轮部件

强度设计，疲劳寿命预测及断裂机制分析具有重要

的科学与工程价值。燕怒等[4] 基于超声疲劳试验

机开展了 GH4169超高周疲劳测试，获得了室温

下的 S-N曲线。宋宗贤等[5] 完成了 650 ℃ 下GH4169
镍基高温合金超高周疲劳实验，研究表明裂纹起裂

位置与其寿命有关，低于 107 次循环裂纹主要萌生

于试样表面，高于 107 次循环裂纹主要萌生于试样

内部。许巍等[6] 提出了一种高周疲劳 P-S-N曲线的

优化处理方法，结果表明该数据处理方法不但适用

于高周疲劳性能数据处理，还适用于超高周疲劳性

能数据处理，其处理效率显著提升。

目前主要超高周疲劳测试技术包括高频振动

疲劳测试技术与超声疲劳测试技术。电磁谐振式

高频振动疲劳测试技术已较为成熟，但其工作频率

通常仅有 100 Hz，要完成 109 周次疲劳寿命测试将

消耗大量时间；超声疲劳测试技术具有节能省时的

优点，其加载方式有：轴向拉压、三点弯曲、对称弯

曲和旋转弯曲 [7] 等。刘璐等 [8] 基于旋转弯曲

（52.5 Hz）和超声波（20 kHz）轴向加载疲劳实验探

究应力比、加载方式和夹杂物对 CL60钢超高周疲

劳性能的影响。张海威等[9] 采用模态与谐响应分

析方法确定了适用于 TC17钛合金弯曲疲劳试样尺

寸并完成室温下超高周疲劳测试。为模拟航空发

动机转子叶片主要失效形式，亟需开发一种高频弯

曲振动疲劳测试方法，本工作将基于压电超声疲劳

测试原理，设计出可模拟发动机叶片振动方式的薄

片试样，开展 GH4169镍基高温合金超高周弯曲振

动疲劳实验，并对结果进行分析，通过扫描电子显

微镜（SEM）观察疲劳断口，获取材料疲劳裂纹萌生

扩展现象和机理。 

1    实验材料与方法
 

1.1    实验材料

实验材料取自西安三角防务有限公司 GH4169
镍基合金叶盘模锻件，其化学成分（质量分数）组成

为：54.31%Ni，17.96%Cr，3.03%Mo，0.93%Ti，0.51%
Al，0.39%Co，0.08%Mn，0.07%Cu，0.03%C，余量为

Fe。锻件出厂后进行标准热处理，即 960 ℃×
1 h，空冷+720 ℃×8 h，炉冷，热处理后的 GH4169
镍基合金晶粒组织尺寸相对均匀，经测试该合金材

料的室温力学性能如表 1所示。GH4169镍基合金

显微组织的 EBSD图像如图 1（a）所示，可以观察

到有大量退火孪晶存在。通过 SEM观察到少量二

次析出相（主要为碳化物）和针棒状细颗粒 δ相

（Ni3Nb）分布在面心立方基体中[10-12]，元素分析的

结果证实 δ相的存在，尺寸为 2～5 μm，倾向于在

晶界附近沉淀析出，如图 1（b）所示。图 1（c）为
TEM暗场像，可以观测到 GH4169的基体中存在大

量纳米级强化相 γ′和 γ″（10～30 nm），其中 γ″为主

要强化相。图 1（d）所示的二次析出相由NbC和 TiC
的混合物组成，统称为非金属夹杂物（NMIS）[13-14]。

经计算分析本次实验所用 GH4169镍基合金的平

均晶粒尺寸为 7.239 μm，材料的维氏硬度为（480±
15）HV。

  
表 1    GH4169镍基高温合金力学性能及密度

Table 1    Mechanical properties and density of GH4169 
nickel-based superalloy

Rm/MPa ReL/MPa E/GPa ρ/（kg·m－3） μ A/% Z/%

1469 1211 198 8270 0.3 21.0 38.1

  
1.2    测试系统及试样设计

悬臂式超高频振动疲劳测试系统是基于超声

疲劳测试原理进行设计和改进的，主要包括超声信

号发生器、换能器、变幅杆、疲劳试样、测控系统

（计算机控制系统，激光位移传感器）和冷却系统组

成，如图 2所示。超声信号发生器提供激振电源和

高频振动电信号，控制和跟踪系统的谐振频率，将

50 Hz工频电压转换为 20 kHz的正弦电信号；压电

换能器将发生器提供电信号接收并转化为同频率

的机械振动，但其输出振幅较小（通常＜10 μm），最

终根据实验所需要的疲劳加载水平，通过缩小一端

的截面积来放大压电换能器输出的机械振动幅值，

对试样的固定端进行高频激励，从而使试样端部发

生一阶对称弯曲谐振，该激振方式与振动台叶片振

动实验方法原理一致[15]。计算机控制系统用于控

制疲劳振动位移幅值，能够实时采集系统的振动频

率、输出电压、疲劳循环周次，激光位移传感器通

过对弯曲试样的根部位移进行采集并反馈给控制

系统，保证实验过程中试样振动的稳定。同时考虑

到超声疲劳加载过程中 GH4169材料的升温问题，

采用压缩空气对试样进行冷却，使试件在加载过程

中稳定在室温，保证数据的准确性。

依据航空工业标准 HB 5277—1984《发动机

叶片及材料振动疲劳试验方法》中关于振动疲劳

试样尺寸的基本要求，参考高潮等[16] 关于弯曲振

动疲劳试样的设计思路，为满足压电超声疲劳试验
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机 20 kHz的谐振频率，设计出一种薄片弯曲疲劳

试样，如图 3所示。在试样的根部设置一螺孔，与

变幅杆螺栓连接，使来自换能器的激振力传达至薄

片试样上；同时在自由端设置半圆凹槽，目的是将

最大应力区域移向自由端，使最大应力区域大致分

布在半圆凹槽部位，便于测试结束后对裂纹萌生位

置考核与断口观测。通过有限元计算结果可知试

样的一阶固有频率可达到 20.07 kHz，其一阶振型

为纵向弯曲，且最大应力位置位于圆弧过渡段，有

限元模型如图 4所示。 

1.3    实验过程

实验开始前分别采用激光位移传感器和应变

计进行振动实验的标定，从两方面验证所施加应力
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图 1    GH4169内部微观结构的 EBSD、SEM和 TEM图 　（a）IPF 图；（b）δ相（Ni3Nb）分布及元素组成图；
（c）γ′及 γ″强化相在 [001] 方向上的 TEM暗场图；（d）非金属夹杂物

Fig. 1    EBSD，SEM and TEM images of the internal microstructure of GH4169　 （a）IPF diagram；（b）δ phase distribution and
element composition；（c）TEM dark field image of γ′ and γ″ intensification phase in direction [001]；（d）nonmetallic inclusion
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图 2    悬臂式超高频振动疲劳测试系统

Fig. 2    Bending vibration ultrahigh frequency fatigue system
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图 3    振动疲劳试样图

Fig. 3    Drawing of vibration fatigue specimen

 

 

图 4    振动疲劳试样有限元模型

Fig. 4    FEM model of vibration fatigue specimen
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的准确性，以减小仿真计算与实际加载之间的误

差，以标定后修正的应力位移系数作为实际数据进

行计算。利用应变计和动态应变采集系统完成试

样应变的采集、记录和分析。由有限元的模态分析

结果可知，试样在一阶弯曲模态下的最大应力点位

于试样的圆弧过渡段，此处应力梯度较大，有限元

结果表明最大应力截面处的位移变化 0.5 mm，其

应力幅的变化可达 10%。为减小标定结果的误差

将小尺寸电阻式应变计（型号：BE120-05AA-QT）
粘贴在试样圆弧过渡段最大应力位置的中心处，距

试样末端 8.2 mm，同时在粘贴应变计时尽可能控

制位移偏差（±0.5 mm内），应变片粘贴位置的具体

情况如图 5（a）所示；激光点位置距试样末端

1 mm中心处，此处的振幅较大且便于测量，如图

5（b）所示。将应变片标定得到的电压-应变的关系

通过乘以弹性模量转化为电压-应力的关系。将点

激光传感器得到的电压-位移的关系（如图 6所示）

通过转换得到位移-应力的关系，如图 7所示。经

计算 GH4169镍基合金试样的应力 -位移系数

Cs=17.11 MPa/μm。 

2    结果与分析
 

2.1    振动疲劳实验结果

根据标定结果对 GH4169薄片试样开展超高

频振动实验，以试样的位移作为控制变量，由于在

超高周疲劳范畴合金材料的分散性较大，传统的成

组疲劳实验方法并不适用，本次实验将通过调整试

样振幅实现实验数据点均匀分布在 106～109 寿命

范围内，从而获取较为可靠的 S-N曲线；将不同应

力幅下的振动疲劳寿命进行统计，获得 16个有效

数据点，具体情况如表 2所示。由于本次实验中有

部分疲劳寿命数据在 104～105 之间，不属于超高周

疲劳范畴，且断口形貌表现为非正常疲劳失效，经

计算这些数据造成同一应力幅下的疲劳寿命平均

值误差达 36%～49％，故对部分无效实验结果进行

剔除，使发生断裂的每一级应力幅下至少具备 3个

有效数据，确保拟合参数及结果的可靠性。 

2.2    P-S-N 曲线

S-N曲线是材料所承受载荷与失效循环周次间

的关系曲线，也是开展疲劳寿命预测的前提。由于

超高周疲劳实验数据具有离散性，使得应力-疲劳

寿命之间并不是对应的单值关系，而是与存活率

P紧密相关。在许多情况下，尤其是结构件的可靠

性设计中，根据实际要求，需要得到不同存活率

P的 S-N曲线。P-S-N曲线有效地解决了材料疲劳

寿命分散引入的不确定性，使之作为结构强度的设
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图 5    标定测试方案 　（a）应变计粘贴位置；
（b）激光测振点位置

Fig. 5    Calibration experiment scheme 　（a）position of strain
gauge；（b）laser measurement of vibration point position
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图 6    振动疲劳试样电压-位移关系曲线

Fig. 6    Voltage-displacement relation curve of vibration
fatigue specimen
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图 7    振动疲劳试样位移-应力关系曲线

Fig. 7    Displacement-stress relation curve of vibration
fatigue specimen
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x

计依据。超高周疲劳通常以实验数据满足对数正态

分布为前提，以疲劳寿命平均值 和标准差 s为参量[17]，

得到给定存活概率下的疲劳寿命 xp。

xp = x+up·s·β (1)

x1 x5

式中：xp 为概率疲劳寿命；up 为标准正态偏差；β为

标准差修正系数。根据表 2的实验结果，分别获得

5组应力幅下疲劳寿命平均值 ～ 和标准差 s1～
s5，当存活率 P=5%、50% 及 95%，根据标准正态分

布函数表得出 uP5%=1.645， uP50%=0，uP95%=−1.645，
参 考 HB/Z  112 —1986标 准 ， 当 子 样 n=3时 ，

β=1.128。 最 终 根 据 式 （1） 得 到 各 级 应 力 幅 下

P=5%、50% 及 95% 概率疲劳寿命。

超高周疲劳研究常用 Basquin模型[18] 将材料

的疲劳数据拟合成 S-N曲线，Liu等[19] 基于３种弹

簧钢的超高周疲劳实验数据以及各应力幅下的概

率疲劳寿命，通过 Basquin模型拟合得到 P-S-N曲

线。Basquin模型如式（2）所示：

Sa = σ
′
f· (Nf)b (2)

式中：Sa 为应力幅值；σ'f 为疲劳强度系数；Nf 为振

动疲劳寿命；b为常数。

根据拟合结果获得不同存活率 P=5%、50% 及

95% 下的 P-S-N曲线为：

Sa (P = 5%) = 1199.71(Nf)−0.02849 (3)

Sa (P = 50%) = 1015.08(Nf)−0.02144 (4)

Sa (P = 95%) = 1011.61(Nf)−0.02384 (5)

超高频振动疲劳数据分布及 P-S-N曲线如

图 8所示。
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图 8    超高频振动疲劳试样 P-S-N曲线
Fig. 8    P-S-N curve of ultra-high vibration fatigue specimen

  

2.3    疲劳断口分析

疲劳实验结束后对试样进行观测，如图 9所

示。超高周疲劳裂纹均出现在振动疲劳试样圆弧

过渡段，并对裂纹位置进行测量，与有限元分析结

果中试样危险截面位置（图 4）基本一致，证明本次

测试结果有效。

  

 

图 9    疲劳断裂后的试样
Fig. 9    Fatigue fracture specimen

 

通过扫描电镜（SEM）对断裂后的断口进行分

析，发现疲劳裂纹萌生位置并未随 P-S-N曲线的下

降呈现明显的规律性，大部分裂纹均起裂于试样表

面或亚表面，且存在单点起裂和多源起裂的失效

模式，属于典型弯曲疲劳断裂特征 [20]。图 10为

σa=756 MPa，Nf=1.75×10
6 试样的疲劳失效断口形

貌。可以发现断口呈现单点起裂模式，如图 10（a）
所示（Ⅰ为裂纹源区，Ⅱ为裂纹扩展区，Ⅲ为瞬断

 

表 2    GH4169镍基高温合金振动疲劳实验结果
Table 2    Vibration fatigue test result of GH4169 nickel-based

superalloy

Specimen number σa/MPa N/cycle Fracture condition

1 717.20 2.01×106 ○

2 717.20 1.01×107 ○

3 717.20 7.94×106 ○

4 755.56 1.75×106 ○

5 755.56 2.08×106 ○

6 755.56 1.13×107 ○

7 742.88 4.94×107 ○

8 742.88 7.48×105 ○

9 742.88 2.33×106 ○

10 704.85 2.35×108 ○

11 704.85 2.87×107 ○

12 704.85 7.58×107 ○

13 641.45 1.17×108 ○

14 641.45 6.47×107 ○

15 641.45 3.16×108 ○

16 590.74 1.00×109 ×

Note：○—fractured； ×—unfractured
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区）。裂纹萌生于试样表面的边角处，如图 10（b）
所示；裂纹萌生位置存在大量且明显的疲劳条带，

同时发现在裂纹扩展过程中由于表面发生摩擦而

形成的刮擦特征，疲劳裂纹源附近呈现类解理断裂

形貌，见图 10（c）。图 11为 σa=717 MPa，Nf=2.01×10
6

试样的疲劳失效断口形貌。裂纹萌生区较为平滑，

这是由于疲劳裂纹在萌生阶段扩展速率较慢，裂纹

反复张开-闭合使得断口呈现光滑平面，如图 11（a）
所示。裂纹在表面的裂纹萌生区形成后，沿着裂纹

稳定扩展区域向试样内部扩展形成发射状脊线，如

图 11（b）所示。由图 11（c）、（d）可以发现裂纹萌

生于试样次表面的非金属夹杂物，通过能谱仪

（EDS）确定该夹杂物是 GH4169在热处理过程中

形成的一种常见的二次析出相 NbC，这种非金属硬

质相与基体间存在硬度差异，硬质相和材料基体间

的应力集中被认为是导致疲劳起裂的原因[21-22]。

裂纹源附近存在大量的滑移迹线以及大面积刻

面。因此，可以发现在高应力水平作用下，疲劳断

口呈现表面及次表面滑移起裂机制。

图 12为 σa=641 MPa，Nf=3.16×10
8 试样的疲劳

失效断口形貌。整个断口呈多源起裂方式，可以观

察到 3个明显的裂纹扩展区（Ⅰ区，Ⅱ区，Ⅲ区），如

图 12（a）所示。该工况下试样发生较为明显的表面

滑移起裂，疲劳裂纹均萌生于试样表面的 3个边角

处，在裂纹萌生区域和次表面的位置有明显的疲劳

条带和大面积的刻面生成，表面位置的刻面形成致

使裂纹的萌生。裂纹萌生区域较为粗糙，整体呈类

解理断裂的形式，如图 12（b）～（d）所示。图 13为
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图 10    σa=756 MPa，Nf=1.75×10
6 试样疲劳断口形貌　 （a）宏观断口；（b）裂纹扩展区；（c）裂纹源区

Fig. 10    σa=756 MPa，Nf=1.75×10
6 specimen fatigue fracture morphology 　（a）macroscopic fracture；

（b）crack propagation region；（c）crack source region
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图 11    σa=717 MPa，Nf =2.01×10
6 试样疲劳断口形貌　（a）宏观断口；（b）裂纹扩展区；（c）裂纹源区；（d）非金属夹杂物

Fig. 11    σa=717 MPa，Nf =2.01×10
6 specimen fatigue fracture morphology　（a）macroscopic fracture；

（b）crack propagation region；（c）crack source region；（d）nonmetallic inclusion
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σa=705 MPa，Nf=7.58×10
7 试样的疲劳失效断口形

貌，可分别观察到两个裂纹扩展区（Ⅰ区，Ⅱ区），如

图 13（a）所示。此外发现一种特殊的多点起裂特

征，起裂位置位于同一边角处的表面和次表面，接

近试样表面位置发现大量的疲劳条带，次表面区域

有非金属夹杂物的存在。这种现象是由于裂纹先

萌生于试样表面，位错在滑移方向上不断移动，形

成大量平行的滑移带，经过非金属夹杂物的连续滑

移带均被非金属夹杂物阻挡，滑动的位错受到阻

碍，导致位错的局部累积，因此由夹杂物附近局部
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图 12    σa=641 MPa，Nf=3.16×10
8 试样疲劳断口形貌　 （a）宏观断口；（b）裂纹扩展区Ⅰ；（c）裂纹扩展区Ⅱ；（d）裂纹扩展区Ⅲ

Fig. 12    σa=641 MPa，Nf=3.16×10
8 specimen fatigue fracture morphology　 （a）macroscopic fracture；

（b）crack propagation regionⅠ；（c）crack propagation regionⅡ；（d）crack propagation region Ⅲ
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图 13    σa=705 MPa，Nf=7.58×10
7 试样疲劳断口形貌 　（a）宏观断口；（b）裂纹扩展区Ⅱ；（c）裂纹源区；（d）撕裂脊形貌

Fig. 13    σa=705 MPa，Nf=7.58×10
7 specimen fatigue fracture morphology　 （a）macroscopic fracture；

（b）crack propagation regionⅡ；（c）crack source region；（d）tear ridge morphology
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应力集中引起的微裂纹在裂纹源区域进一步萌生

和扩展，随后沿滑移面发生类解理断裂，在交变应

力幅的作用下扩展至整个横截面[23-24]，如图 13（b）、
（c）所示。并且在裂纹扩展区域发现撕裂脊的存

在，瞬断区表现出韧窝断裂特征，如图 13（d）所示。 

3    结论

（1）GH4169镍基合金疲劳寿命达 107 周次后

仍发生疲劳破坏，不存在传统意义的疲劳极限，因

而发动机转子部件在设计时须考虑 107 周次以上的

超高周疲劳性能，才能确保构件耐久性。

（2）通过激光位移传感器和应变片完成振动实

验的标定，得到 GH4169镍基合金试样的应力位移

系数 Cs=17.11 MPa/μm。

（3）疲劳裂纹萌生位置并未随 P-S-N曲线的下

降呈规律性变化，裂纹大多起源于试样表面或亚表

面，表现为单点起裂和多源起裂的失效模式，裂纹

萌生机制为表面滑移起裂与非金属夹杂物滑移起

裂，通过类解理断裂的方式使裂纹发生扩展，最终

导致试样的疲劳断裂。 
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