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摘要：针对由Ni3Al基 JG4246A高温合金精铸的航空发动机尾喷管密封片在工作后出现的裂纹故障，通过开展密封片外观检

查、裂纹断口分析、组织检查、化学成分分析、组织和再结晶热模拟试验等，对裂纹的性质和产生机理进行了分析。结果表明：密封

片的裂纹性质为以热应力为主导致的疲劳裂纹，起源于密封片表面的再结晶层。密封片边缘局部温度超过材料允许使用温度，使

其表面产生再结晶，在热应力作用下再结晶逐渐开裂形成微裂纹；局部超温也引起基体组织转变，降低了基体本身的高温性能，并

促进裂纹逐渐向基体扩展，最终形成宏观裂纹。为避免类似故障再次发生，建议进一步优化密封片结构，改善温度场温度梯度，降

低工作温度；增加去应力退火工艺，以降低构件的残余应力。
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Study on the Crack Failure Mechanism of JG4246A Nozzle Sealing Plates
LI Yan-ming，WANG Quan，LIU Ming-kun，LIU Huan，LI Qing，HAN Zhen-yu

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract：Aiming at the crack fault on the aeroengine nozzle sealing plates casted by Ni3Al-based JG4246A superalloy，crack mode
and failure mechanism were identified by the visual inspection of sealing plates，fracture analysis of cracks，metallographic examination，
chemical composition analysis，the thermal simulation experiments about organization and recrystallization. The results show that the crack
on the sealing plates was fatigue crack induced by thermal stress，originated from the recrystallization layer on the surface of the sealing
plates. Local over-temperature lead to re-crystallization layer on the edge of the sealing plates，and recrystallization gradually formed mi⁃
croscopic cracks under thermal stress. At the same time，local over-temperature also caused the transformation of matrix structure，re⁃
duced the high-temperature properties of the matrix，promoted the crack to gradually expand to the matrix and finally formed a macroscop⁃
ic crack. It is advised that the further optimization design of structure are aimed to improve the premature field gradient and reduce prema⁃
ture，and stress relief annealing process can effectively reduce the residual stress of the material.
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0 引言

Ni3Al基高温合金具有熔点高、密度低、高温强度

高和抗氧化性能优异等特点，在高推重比发动机的热

端部件上得到了广泛应用[1]。密封片采用 Ni3Al基
JG4246A高温合金精铸而成，是发动机尾喷管运动构

件链环中的关键部件之一，与调节片和连接件等一同

控制发动机尾喷管的收放运动。密封片具有尺寸大

和壁厚薄等特点，若发生故障失效，将严重影响发动

机的整体性能、寿命及可靠性[2]。

密封片通过熔模精密铸造而成，属于流道件，密

封片和调节片之间搭接重叠，工作环境中冷热交变应

力较大，裂纹频发，使得密封片在长期服役过程中存

在修理率高、报废率高、使用寿命短和可靠性低等问

题[3-4]。针对 JG4246A高温合金的铸造工艺、热处理

工艺和薄壁铸件的维修工艺有较多研究。姚雷等[5]

和潘年锋[6]根据铸件结构特点，设计优化内浇道尺寸

和位置，调整蜡模和铸件的造型和校形工艺，减小内
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浇道根部产生的应力，使铸件尺寸精度和合格率大幅

提高；薛鑫等[7]通过改进铸件浇注系统、型壳的焙烧温

度和铸件的浇注温度，有效控制了铸造缺陷，提高了

产品合格率，对于工作后出现故障的密封片，可以通

过热校形和打磨等措施进行修复；Xia等[8]探究了

JG4246A高温合金的热处理工艺参数，当合金的固溶

温度为 1270 ℃、固溶时间为 6 h时，合金具有更平滑

的共晶区边界、更稳定的碳化物和相对较高的显微硬

度；Wang 等[9]研究了 JG4246A高温合金的热变形行

为，随着温度的升高、应变速率的降低，二次γ相的数

量减少，三次γ´相的数量增加，微观结构未表现发生

动态再结晶现象。齐歆霞等[10]采用砂轮和风钻逆裂

纹方向打磨修复裂纹方法，并保证打磨处和基体圆滑

转接，满足了试车考核要求，大大降低了修理成本。

以上研究主要集中在密封片的铸造工艺和维修方面，

对使用过程中的密封片裂纹性质和产生原因等方面

的报道较少。因此，研究密封片裂纹的性质及形成机

理对密封片结构设计改进和维修具有重要意义。

某型航空发动机密封片在工作过程中出现裂纹，

严重影响了其安全性。本文对故障密封片进行外观

检查、断口分析、表面形貌检查、化学成分分析、金相

组织检查、再结晶和组织热模拟试验，确定了裂纹性

质和产生机理，并提出相应的改进措施。

1 检查与分析

故障密封片采用 JG4246A高温合金精铸而成，工

艺流程主要为：蜡模制备→型壳制备→造型→熔炼浇

铸→清壳→热处理→热矫形→吹砂→表面检查→荧

光检查等。

1.1 宏观检查

故障密封片局部宏观图像如图 1所示。从图中

可见，在密封片底板的一侧有 1条裂纹；在底板流道

面及非流道面均可见宏观变色现象；裂纹贯穿底板两

侧表面，由边缘向中部扩展，扩展路径均较平直，在流

道面及非流道面扩展长度分别约为 28.2 mm和 27.6
mm。经荧光检测发现，在底板裂纹同侧的流道面存

在 5条小裂纹，在非流道面存在 3条小裂纹，小裂纹均

未贯穿底板厚度方向，如图２所示。从侧面对故障密

封片进行观察，密封片底板整体向流道面一侧存在一

定的翘曲变形，在裂纹处变形较严重，如图３所示。

1.2 断口分析

将故障密封片底板裂纹打开，断口为沿晶特征，

形貌如图 4所示。表面较粗糙，呈深灰色；人为打开

区表面呈浅灰色。断口局部放大形貌中隐约可见疲

劳弧线形貌特征，表明断口的性质为疲劳；根据疲劳

弧线的方向判断，裂纹分别起始于底板流道面和非流

道面，呈多源特征。

（a）流道面 （b）非流道面

图1 故障密封片局部宏观图像

（a）流道面 （b）非流道面

图2 小裂纹荧光显示位置

（a）故障密封片

（b）新密封片

图3 故障密封片变形和新密封片对比

（a）整体形貌

（b）局部放大形貌1 （c）局部放大形貌2
图4 故障密封片底板断口宏观形貌

流道面

非流道面

人为打开区
断口

1[31571.44 μm]

1[28173.43 μm] 1[27571.52 μm]

变形区

裂纹
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在扫描电镜中放大观察，断口低倍形貌如图 5所
示。隐约可见疲劳弧线和放射棱线形貌特征，根据疲

劳弧线和放射棱线的方向判断，裂纹起始于底板流道

面和非流道面，呈多源特征，与断口宏观分析结果一

致。放大观察疲劳源区，表面可见再结晶层，如图 6
中箭头所示。

放大观察断口扩展区，大部分区域已被致密的

氧化颗粒覆盖，如图 7所示。在未被氧化颗粒覆盖区

域隐约可见疲劳条带形貌（如图 8所示），进一步表明

裂纹性质是疲劳。

人为打开荧光检测的

1条小裂纹，裂纹断口宏观

形貌和微观形貌如图 9、10
所示。裂纹的性质也为疲

劳，起始于密封片底板流道

面再结晶层，呈多源特征，

与宏观大裂纹的性质一致。

1.3 组织分析

从故障密封片底板裂纹附近切割取样进行组织

检查，从裂纹开口向裂纹尖端选取 3个区域：a（边

缘）、b（中部）和 c（远离边缘），如图 11中红色虚线所

示。同样对故障密封片远离裂纹部位的基体取样，进

行组织检查对比分析。远离裂纹基体组织形貌如图

12所示。区域 a、b在流道面和非流道面均形成了再

结晶层，其深度分别约为 130.91 μm和 92.73 μm，区
域 c没有产生再结晶层。

基体表面没有产生再结晶

层，表明密封片边缘再结

晶不是在加工过程中产

生，而是在工作过程中产

生的。

远离裂纹基体微观组织形貌如图 13所示。均由

γ基体和 γ´相组成。区域 a、b组织变化程度较大，从

区域 b到区域 a，1次 γ´相逐渐减少，重新析出细小的

（a）低倍形貌1 （b）低倍形貌2
图5 故障密封片底板断口低倍形貌

（a）低倍形貌1 （b）低倍形貌2
图6 断口源区微观形貌

1 mm

50 μm

图7 氧化颗粒 图8 疲劳条带

图9 小裂纹断口宏观形貌

（a）源区形貌 （b）疲劳条带

图10 小裂纹断口微观形貌

图11 组织观察

图12 故障密封片底板组织形貌

流道面

流道面

非流道面

非流道面

流道面

流道面

非流道面

非流道面

区域b

基体

区域 a

区域 c
20 μm

20 μm

20 μm

20 μm

20 μm

20 μm

20 μm

20 μm

c

b

a

（a）区域 a （b）区域b

（c）区域 c （d）基体

图13 故障密封片底板微观组织形貌

200 mm

100 mm

20 μm 10 μm

20 μm 10 μm

2 μm 2 μm

2 μm 2 μm
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2次γ´相，分布在γ相中；区域 c组织变化程度相对较

小，接近基体的微观组织形貌，表明密封片裂纹附近

的组织变化不是在加工过程中产生，而是在工作过程

中产生的。

1.4 成分分析

对故障密封片底板基体和断口表面进行能谱分

析，结果见表 1。从表中可见，断口表面氧元素质量

分数明显偏高，表明断口表面氧化严重。基体主要合

金元素质量分数基本符合 JG4246A的标准要求。

2 模拟试验

2.1 组织热模拟试验

为了明确 JG4246A合金组织随工作温度的变化

规律，结合发动机工作过程中的实际工作温度情况，

设计热模拟试验。从故障密封片远离裂纹处基体取

样，分别在 950、1000、1050、1100、1150、1200、1250和
1300 ℃下保温 2 h后进行空冷处理，各试样的微观组

织形貌如图14所示。

在 1050 ℃以下保温处理后，试样组织未发生明

显变化，与基体原始组织形貌基本相同。在 1100~
1200 ℃时，随着加热温度的升高，初生 γ´相开始逐渐

回溶，γ´相形状趋于规则化，所占比例逐渐减小，尺寸

逐渐减小。组织中也重新析出细小的 2次γ´相，弥散

分布在 γ 相中，2 次 γ´相尺寸也逐渐增大。在

1250 ℃保温处理后，初生 γ´相基本完全回溶。在

1300 ℃保温处理后，初生 γ´相已经完全回溶，局部

出现初熔孔洞。

2.2 再结晶热模拟试验

为确定故障密封片再结晶过程，从故障密封片远

离裂纹处基体取样进行再结晶模拟试验，试验条件和

结果见表 2，不同试验条件下的再结晶形貌如图 15所

元素

断口

基体

标准

元素

断口

基体

标准

O
25.3

Al
6.54
7.76
7.6~8.5

Cr
7.95
7.45
7.4~8.2
Ti
1.21
0.88
0.6~1.2

Ni
50.8
76.6
余

Fe
0.56
0.34
≤2.0

W
2.65
2.26
1.5~2.5
Hf
0.32
0.40
0.3~0.9

Mo
4.32
4.02
3.5~5.5
Si
0.28
0.31
≤0.5

表1 故障密封片底板基体能谱分析结果 wt%

（e）1150 ℃ （f）1200 ℃
2 μm2 μm

（a）950 ℃ （b）1000 ℃

（c）1050 ℃ （d）1100 ℃
2 μm2 μm

2 μm2 μm

试验

温度/℃
1000
1000
1050
1050

保温

时间/h
2
8
2
8

有无

再结晶

无

无

无

有

试验

温度/℃
1100
1100
1150
1200

保温

时间/h
2
8
2
2

有无

再结晶

有

有

有

有

表2 再结晶模拟试验条件和结果

图15 热模拟再结晶组织形貌

流道面

流道面

非流道面

非流道面

流道面

流道面

非流道面

非流道面

1000 ℃/2h

流道面

流道面

非流道面

非流道面

流道面

流道面

非流道面

非流道面

1050 ℃/2h

1100 ℃/2h

1150 ℃/2h

1000 ℃/8h

1050 ℃/8h

1100 ℃/8h

1150 ℃/8h

20 μm 20 μm 20 μm 20 μm

20 μm 20 μm 20 μm 20 μm

20 μm 20 μm 20 μm 20 μm

20 μm 20 μm 20 μm 20 μm

1[32.73 μm]

1[89.79 μm] 1[40.28 μm]

1[86.44 μm] 1[134.27 μm]

1[52.03 μm]

1[29.79 μm]
1[50.77 μm]

1[23.92 μm]

20 μm

（g）1250 ℃ （h）1300 ℃
图14 热模拟组织微观形貌

2 μm2 μm
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示。模拟试验结果表明，再结晶的最低温度约为

1050 ℃。随着温度的升高和保温时间的增加，再结

晶层的厚度逐渐增加；温度对再结晶的形成和长大影

响更加明显；在相同温度和保温时间下，非流道面侧

再结晶层厚度比流道面侧的大，再结晶程度更明显。

3 分析与讨论

通过对故障密封片宏观和断口分析可知：裂纹性

质为疲劳，起源于流道面和非流道面两侧再结晶层，

向中部扩展，呈多源特征。

故障密封片边缘存在 1条大裂纹和多条小裂纹，

表面局部存在氧化变色现象。裂纹断口呈沿晶特征，

表面深灰色，并被氧化产物所覆盖。裂纹呈多源特

征，从密封片的表面再结晶层向内部扩展。一般出现

热应力裂纹的故障件，在表面特定区域存在多条裂

纹，裂纹扩展曲折呈沿晶特征，断口表面存在氧化颗

粒。密封片位于发动机尾喷管部位，不属于典型的转

动部件，不会受到很大的转动离心力载荷作用。在发

动机起动过程中，密封片流道面会经历高速气流和高

温火焰作用。在发动机停车过程中，流道面表面会迅

速冷却。在急速地高温或冷却过程中，密封片在很短

的时间内受到热应力作用。同时，密封片流道面和非

流道面两侧会形成一定的温度差，密封片受到高低温

交变热循环载荷的作用，从而易引起热应力疲劳裂纹

的萌生[11-12]。因此，判断故障密封片裂纹性质应为以

热应力为主导致的疲劳裂纹。

JG4246A是以金属间化合物Ni3Al为基的等轴晶

铸造高温材料，其铸态组织由γ相、γ´相、（γ-γ´）共晶

和少量初生 MC型碳化物组成，使用温度范围为

1200 ℃以下，初熔温度约为 1290 ℃。其中，γ´相的形

貌和尺寸受工作环境影响较大，尤其是在高温下，可

以通过热模拟 γ´相的形貌与温度之间的演变规律，

来反推故障部位的实际最高工作温度。γ´相的数量

和尺寸也会直接影响高温合金的强度，当工作温度较

高时，γ´相会发生部分回溶甚至全部回溶，合金的抗

高温性能会急剧降低。对密封片基体组织进行热模

拟试验得出：随着最高加热温度的升高，JG4246A合

金组织中枝晶干区域初生γ´相开始逐渐回溶，所占比

例逐渐降低；至 1100 ℃开始，组织中重新析出尺寸细

小的 2次 γ´相，2次 γ´相排列较整齐，弥散状分布在 γ

相中；当最高加热温度达到 JG4246A合金的许用温度

上限 1200 ℃时，呈现出初生 γ´相大量回溶，所占比例

大幅降低，重新析出的 2次 γ´相尺寸达到最大；至

1250 ℃时初生 γ´相基本完全回溶[13-15]。本次故障密

封片裂纹附近区域的组织中初生γ´相出现大量回溶，

且重新析出大量的 2次 γ´相，并与热模拟试验组织形

貌进行对比分析，推断出裂纹附近区域经历了 1200~
1250 ℃之间的最高温度，已经超过了合金许用温度

的上限。

故障密封片断口边缘存在再结晶层，与原始铸造

晶粒相比，再结晶晶粒尺寸远小于基体组织晶粒尺

寸。晶粒越细小，晶界面积越大，晶界处萌生裂纹几

率增大。晶粒越细小，材料的耐高温疲劳性能也会降

低，在热应力作用下，再结晶晶界易开裂形成微裂

纹[16-17]。同时，对故障密封片裂纹附近的组织检查也

可知，在靠近密封片边缘和中部区域的基体组织发生

明显变化，γ´相大部分回溶，析出大量的 2次 γ´相。

因此，故障密封片由于边缘和中部组织的变化，基体

高温力学性能急剧降低。再结晶层的形成和基体组

织的转变共同促进了裂纹的形成和扩展。

故障密封片裂纹附近表面存在再结晶层，远离裂

纹的基体表面无再结晶层，表明再结晶不是在密封片

原始加工过程中产生，而是产生于密封片的使用过程

中。再结晶是在高内应力（通常是塑性变形引起的）

状态下，加热到一定温度，通过形核和长大形成基本

上无应变的等轴晶粒的过程。产生再结晶要同时满

足 2个条件：足够的内应力（残余应力）和温度达到再

结晶温度[18-19]。本文通过模拟试验成功复现出再结

晶形貌，表明密封片成品在完成最后工艺后仍存在一

定的残余应力，可能为矫形和吹砂等工艺对密封片表

面引入的应力。对高温合金而言，如果在生产过程中

受到冷变形（如吹砂、磕碰、机械加工等），又在高于再

结晶温度下停留，材料就会发生再结晶。试样非流道

面再结晶程度比流道面的更加明显，由于流道面较平

整，非流道面分布大量的加强筋，在铸造和热校形工

艺中变形受到约束，残余应力较大，再结晶形成更加

容易。相对于时间条件而言，温度对再结晶的形成和

晶粒长大影响更加明显，温度影响组织中初生γ´相的

比例和尺寸，初生γ´相质量分数和尺寸减小会明显促

进再结晶的形成[20]。

对故障密封片的材质分析结果表明，密封片基体

材料成分、组织均符合技术标准要求，可以排除材质
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冶金问题对故障的影响。

综上分析可知：故障密封片的裂纹性质是以热应

力为主导致的疲劳裂纹，起始于密封片流道面和非流

道面表面的再结晶层。故障扩张密封片裂纹附近区

域的实际服役温度已超过了其材料使用温度的上限

（1200 ℃）。密封片局部超温，边缘产生再结晶，在再

结晶晶界处萌生疲劳裂纹。基体组织中γ´相的回溶使

得密封片的耐高温性能降低，促进裂纹进一步扩展。

4 结论

（1）故障密封片的裂纹性质为以热应力为主导

致的疲劳裂纹，起始于流道面和非流道面表面的再

结晶层。

（2）密封片裂纹形成机理：密封片边缘局部超过材

料允许使用温度（1200 ℃），使其表面产生再结晶，在热

应力作用下再结晶开裂形成微裂纹；局部超温也引起

基体组织中γ´相的回溶，降低了基体本身的高温性能，

并促进裂纹逐渐向基体扩展，最终形成宏观裂纹。

（3）故障密封片疲劳开裂与材质无直接关系。

（4）故障密封片再结晶出现最低温度约为

1050 ℃。

建议优化结构设计，改善密封片温度场均匀度，

降低工作温度；优化密封片加工工艺，增加去应力退

火工艺，降低构件残余应力。
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