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GH4061合金涡轮球壳模锻成形工艺及微观组织分析

苗金武 于泓权 李 元 许方山 张 静
（西安航天发动机有限公司，西安 710100）

文 摘 涡轮球壳作为液体火箭发动机的关键件，影响着火箭发射的成败。而采用传统自由锻工艺生产

的涡轮球壳性能一直无法满足设计要求，基于此本文提出采用模锻工艺进行涡轮球壳成形，通过对GH4061微

观组织及涡轮球壳成形过程仿真模拟，系统地研究了GH4061合金最佳成形温度及临界变形量参数规律和涡

轮球壳成形过程的应变分布特点。结果表明：GH4061合金最佳成形温度为 1 000 ℃，最佳变形量为 20%～

40%。涡轮球壳采用挤压模锻工艺生产，坯料在模具中充填完整，不存在缺肉、夹杂、裂纹等缺陷，端面平正，

飞边分布均匀，各尺寸及性能满足锻件要求。成形过程中变形量最小的位置在涡轮球壳下端面，晶粒尺寸

ASTM 5～6级。

关键词 GH4061，涡轮球壳，模锻成形

中图分类号：TG316. 3 DOI：10.12044/j.issn.1007-2330.2021.Z1.009
Die Forging Process and Microstructure Analysis of GH4061 Alloy Turbine

Spherical Shell
MIAO Jinwu YU Hongquan LI Yuan XU Fangshan ZHANG Jing

（Xi’an Space Engine Company Limited，Xi’an 710100）

Abstract Turbine spherical shell is a key component of liquid rocket launching power，which affects the
success or failure of rocket launch. However，the performance of the turbine spherical shell produced by the
traditional free forging process has not been able to meet the design requirements. Based on the use of die forging
process to form the turbine spherical shell in this paper，by simulating the microstructure of GH4061 and the forming
process of the turbine spherical shell，the optimal forming temperature and critical deformation parameter law of
GH4061 alloy， the forming process of the turbine spherical shell and strain distribution characteristics are
systematically studied. The results show that the optimal forming temperature of GH4061 alloy is 1 000 ℃，and the
optimal deformation is 20% to 40%. the turbine spherical shell is produced by die forging process. The blank is
completely filled in the die without defects，the end face is flat，the flash is exenly distributed，and the size and
performance meet the requirements of forgings. The position with the least amount of deformation during the forming
process is on the lower end surface of the turbine shell，and the grain size is ASTM 5 to 6.
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0 引言

涡轮球壳作为液体火箭发动机中涡轮泵的主要

部件，在工作过程中承受着严苛的工作状况（大应

力、高温差、富氧燃气腐蚀等），这对于涡轮球壳材料

的综合力学性能提出了更高要求［1］。GH4061合金是

一种新型的沉淀强化型铁镍基变形高温合金，主成

分与 IN718合金相似，与 IN718合金相比，GH4061合
金调低了 Fe含量、适量添加V、Cu元素和稀土元素，

一方面可以改善合金的抗富氧燃烧能力，另一方面

改善了 750 ℃的高温力学性能，具有良好的低温抗氢

脆和高温抗氧化抗腐蚀性能，从而更好地适应航天

用涡轮球壳工况需求［2-6］。GH4061合金主要相：基

体 γ、15%- γ′ Ni3（Nb，A1）、γ〃（Ni3Nb）、0. 75%-
（TiNb）C、M7C3、δ（Ni3Nb）、Laves，该合金通过获得细

晶（8～10 级）实现强化［7～8］。表 1为GH4061合金主

要化学成分。
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图 1所示为涡轮球壳零件图，涡轮球壳开口直径

484 mm，高度 312 mm，壁厚 20 mm，为典型薄壁深腔

结构。由于GH4061合金存在热塑性较差、锻造温度

范围窄、成形过程易产生裂纹等问题，该零件一直采

用自由锻饼生产，这种成形方式工艺难度小，但所需

成形温度较高，导致锻件力学性能较差，晶粒尺寸

ASTM 0～1级（要求晶粒尺寸ASTM 5级及以上），难

以满足零件要求。基于此本文开展涡轮球壳模锻成

形工艺研究，结合涡轮球壳的形状结构及模锻成形

工艺特点，系统研究成形温度及变形量对GH4061合
金晶粒尺寸影响，采用Deform对涡轮球壳成形过程

进行仿真模拟，探讨涡轮球壳成形过程应力-应变分

布特征，揭示涡轮球壳模锻成形过程中微观组织及

成形工艺参数与性能的关联性，拟为涡轮球壳生产

过程精确控制变形组织及性能提供依据。

1 GH4061合金成形温度及变形量对晶粒尺寸影响

1. 1 成形温度对晶粒尺寸影响

GH4061合金的微观组织受热变形工艺影响较

大，影响晶粒尺寸的主要因素为变形温度和变形量。

一方面，晶粒长大的驱动力是晶粒长大前后总的界

面能差。细晶粒的晶界多，界面能高，粗晶粒的晶界

少，界面能低。所以细晶粒长大成为粗晶粒是使金

属自由能下降的自发过程。晶粒长大是通过晶界迁

移来完成，由于晶界迁移的过程就是原子的扩散过

程，所以温度越高，晶粒长大速度就越快。GH4061
合金再结晶温度 980 ℃，当合金加热温度大于

1 020 ℃时，合金主要强化相γ′Ni3（Nb，A1）和弱强化

项 γ〃（Ni3Nb）、（TiNb）C、M7C3基本溶解，晶界迁移

及并购迅速，晶粒长大加快；另一方面，GH4061合金

不能通过锻后热处理进行晶粒尺寸调控，只能通过

精确控制热加工变形量进行充分动态再结晶过程从

而获得均匀细晶组织，热加工后合金内保留的未完

全再结晶组织在后续的热变形或热处理过程中也很

难实现完全再结晶，因此控制GH4061合金成形过程

的成形温度和变形量则至关重要［9～10］。

图 2（b）～图 2（f）为GH4061合金在不同温度下

保温 90 min后的微观组织，表 2为GH4061不同保温

时间晶粒尺寸。由图 2（a）原始棒材微观组织可以发

现，热轧棒材原始组织基本为等轴晶，晶粒分布比较

均匀，晶粒尺寸为ASTM 6级左右。由图 2（b）和（c）
可知，棒材加热过程中晶粒开始长大，当加热

1 000 ℃时仅有少部分晶粒发生长大，微观组织中主

要以细晶为主，晶粒尺寸为ASTM5. 5级左右。当加

热到 1 005 ℃时，长大的晶粒数量增多，大晶粒占微

观组织中主要部分，晶粒尺寸为ASTM 5级左右。由

图 2（d）～图 2（f）可知，随着加热温度的继续升高，晶

粒继续长大，但长大速度变慢。当加热到 1 020 ℃
时，微观组织中主要以粗晶为主，晶粒尺寸为ASTM
4. 0级左右。

表1 GH4061合金主要化学成份

Tab. 1 Main chemical composition of GH4061 alloy
%（w）

C
≤0.05
Fe

12～16

Cr
14.5～18.5

V
0.3～0.6

Mo
3.0～5.0
Cu

0.1～1.0

Nb
4.0～5.5
Mn

≤0.5

Ti
0.2～1.0
Si

≤0.5

Al
0.5～1.3
Zr

≤0.1

（a） 涡轮球壳的剖面图 （b） 涡轮球壳的主视图

图1 涡轮球壳的零件图

Fig. 1 Parts drawing of the turbine spherical shell

表2 GH4061不同保温时间晶粒尺寸

Tab. 2 Grain size of GH4061 at different holding time

原始

棒料

6级
1 000 ℃
5.5级

1 005 ℃
5级

1 010 ℃
4.6级

1 015 ℃
4.4级

1 020 ℃
4.0级
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1. 2 变形量对晶粒尺寸影响

图3为GH4061合金在1 000 ℃不同变形量后的微

观组织，由图3（a）所示，当变形量为20%时，原始组织

中大晶粒未完全破碎，只有少部分晶粒发生动态再结

晶。当变形量为40%时，原始组织中大晶粒破碎充分，

动态再结晶体积分数增加，未发生动态再结晶的晶粒

离散分布。由于变形过程中产生的大量位错在晶界处

聚集，造成晶界处晶格畸变增加，在晶界和孪晶界处先

达到动态再结晶所需的临界应变生成再结晶晶粒，使

得变形晶粒在晶界处呈锯齿状分布［11］。随着变形量增

加，试样变形过程获得的变形能增加，内部温度升高，

再结晶晶粒长大，动态再结晶体积分数增加。因此在

涡轮球壳模锻成形过程中要控制变形量，当变形量过

小时，原始组织中晶粒无法破碎，发生动态在晶界体积

分数较小，无法达到细晶的效果。当变形量过大时，原

始组织发生动态再结晶充分，但由于变形产生的热量

较高导致再结晶后的晶粒继续长大。综上，涡轮球壳

模锻成形温度为1 000 ℃，变形量控制在20%～40%。

（a） 原始棒材晶粒图

（c） 1 005 ℃晶粒图

（e） 1 015 ℃晶粒图

（b） 1 000 ℃晶粒图

（d） 1 010 ℃晶粒图

（f） 1 020 ℃晶粒图

图2 GH4061不同保温时间微观组织

Fig. 2 Microstructure of GH4061 at different holding time
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2 涡轮球壳模锻成形过程模拟

2. 1 涡轮球壳锻件图设计

图4为涡轮球壳锻件图，锻件图设计为在零件图尺

寸外增加锻造余量及拔模斜度，并在内底上下端面增

加凹坑，可以增加此处的变形量，减少变形死区。涡轮

球壳模锻成形过程分为预锻和终锻两个过程，分别在

两套模具内进行成形。成形过程的模拟采用Deform/3D-
Forming分析模块材料模型选用符合Mises屈服准则的

Plastic模型，材料温度为1 000 ℃。模具材料模型为刚

体，温度为350 ℃，模具与坯料之间为面接触，接触应力

模型为剪切摩擦，摩擦因数为0. 5。模具与坯料间的传

热系数为5 W·（m2·K）-1。

2. 2 预锻成形过程模拟

图 5为涡轮球壳预锻第一火成形过程，第一火次

成形过程主要是将棒料下压，并将棒材下端面与模

具贴靠。由图 5（a）应变分布图可知，棒材下压过程

与传统棒料镦粗过程变形相同，变形首先发生在棒

料心部，这是由于上下模具与坯料端面之间存在着

摩擦力以及热交换，使坯料端面成为困难变形区，而

愈靠近中心位置，摩擦以及温度降低越小［12-13］，所以

变形首先发生在棒料的中心处。随着上模具继续下

压，坯料下端面与两侧逐渐与模具接触，第一火成形

结束。棒料高度尺寸由 400 mm降低到 260 mm，整体

变形量为 35%，但从图 5（b）应变分布可以发现，第一

火成形后棒料上下端面变形较小，变形量不到 10%，

对于这部分材料未达到动态再结晶的临界变形量，

很难进行动态回复再结晶过程，成形后的微观组织

晶粒尺寸较大。

图6为涡轮球壳第二火成形过程，第二火成形采用

冲头进行预压。由图6（b）所示，随着冲头的向下运动，

坯料下端面与模具下模腔完全贴合，周围材料随着冲

头向上反挤，变形的材料主要集中在冲头周围。冲头

下端材料在轴向受到压应力，径向受到拉应力，表层金

属和心部金属在二者的相互作用下发生不均匀变形。

由图6（c）和（d）可知，随着冲头的继续下压，材料受到

轴向压应力变形主要发生在冲头圆角处，由于模具下

端面完成充形，圆角处金属在周围金属的径向力作用

下向两侧流动，两侧金属堆积形成向上的轴向力，形成

反挤。通过第二火的预压成形，可以有效的减少第一

火成形过程形成的变形死区。

（a） 20%变形量微观组织 （b） 40%变形量微观组织

图3 GH4061不同变形量的微观组织

Fig. 3 Microstructure of GH4061 with different deformation

（a） 涡轮球壳锻件剖面图 （b） 涡轮球壳锻件主视图

图4 涡轮球壳锻件图

Fig. 4 Turbine spherical shell forging diagram
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2. 3 终锻成形过程模拟

图7（a）为涡轮球壳终锻成形过程应变分布，通过

在终锻模具上下模具增加凸台，可以增大涡轮球壳上

面端面的变形量，减少变形死区。变形过程与预锻第

二火成形过程相似，随着凸模的向下运动，凸模下端金

属受到轴向压应力作用，冲头圆角处金属在轴向分力

的作用下不断流动，冲头周围金属较心部金属先发生

轴向延伸变形，且变形量较大，心部金属在冲头周围金

属的带动下也沿轴向流动，形成反挤，且距离表层距离

增加轴向延伸变形减小。图7（b）为涡轮球壳成形过程

时间-载荷曲线，可以发现三火次成形过程成形力逐渐

增加，最大成形力为25 000 t。
为探究涡轮球壳在成形过程中棒料各位置变形情

况，分布在棒料轴线位置和边缘处各取12个点进行追

踪，成形过程中应变变化曲线如图8（c）和（d）所示。由

图8（c）可以发现，在涡轮球壳预锻第一火和第二火成

形过程中，棒料轴线处12个点位的应变值一直在增加，

其中7点位变形量最大，该点位处于棒料中心位置，而

1点位和12点位变形量最小，在棒料上下端面。随着

终锻成形，1点位和12点位应变值明显增加，这是由于

终锻上下模具凸台的作用，终锻结束各点位的等效应

变值均在0. 88以上。由图8（d）可以发现，棒料边缘处

材料在第一火成形过程中变形量都比较小，而在第二

火成形及终锻成形过程除11点和12点外，变形量都显

著增加，通过涡轮球壳成形过程可以发现11点和12点
为涡轮球壳下端面圆角处，在第一火成形过程棒料在

（a） 下压量50%时应变分布 （b） 下压量100%时应变分布

图5 预锻第一火成形过程图

Fig. 5 The first fire forming process diagram of the pre-forging

（a） 初始阶段时应变分布

（c） 下压量50%时应变分布

（b） 下压量10%时应变分布

（d） 下压量100%时应变分布

图6 预锻第二火成形过程图

Fig. 6 The second fire forming process diagram of the pre-forging
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凹模内成形完成，后续变形量比较小。

3 涡轮球壳成形过程分析

图9涡轮球壳成形工艺流程图，加热1参数为800 ℃
保温90 min+1 000 ℃保温280 min，2火次成形，加热2
参数为800 ℃保温90 min+1 000 ℃保温200 min，1火次

成形，成形设备采用50 000 t液压模锻机。

图 10为涡轮球壳成形后的锻件，图 10（a）（b）为

图7 终锻成形应变分布及载荷曲线

Fig. 7 Final forging forming strain and load curve

（a） 棒料中心点位

（c） 棒料中心点位应变分布 （d） 棒料边缘点位应变分布

（b） 棒料边缘点位

图8 成形过程不同点位应变分布

Fig. 8 Strain distribution at different points in the forming process

图9 涡轮球壳成形工艺流程图

Fig. 9 Flow chart of turbine spherical shell forming process

（a） 终锻应变分布 （b） 终锻成形载荷曲线
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预锻第一火镦饼和第二火预压，成形效果与仿真模

拟结果基本相同，第一火成形后下端面与模具贴合

较好，基本完成成形。第二火成形后侧壁突出位置

基本成形，仅圆角处未充填完整，端面外侧存在大圆

角。图 10（c）为终锻成形后的锻件，由图可知，成形

后坯料在模具中充填完整，不存在缺肉、夹杂、裂纹

等缺陷，端面平正，飞边分布均匀，各尺寸满足锻件

图要求。第一火成形力 10 800 t，第二火成形力

17 600 t，终锻成形力 24 800 t，与模拟结果基本

相同。

图 11为涡轮球壳下端面微观组织，沿涡轮球壳

下端面直径方向取两点进行微观组织观察，图 11（a）
为近圆心处，图 11（b）为远圆心处，通过两张图片对

比可以发现，近圆心处晶粒组织相对细小，由于模具

下端凸台的作用，增大涡轮球壳下端面变形量，促进

动态再结晶过程。而远圆心处由模拟结果可知，在

第一火成形过程中就基本与模具贴合，后续的变形

量相对较小，动态再结晶不充分，晶粒尺寸相对较

大。通过对晶粒尺寸判定，图 11（a）近圆心处ASTM
6级，图 11（b）远圆心处ASTM 5级，均满足锻件晶粒

度ASTM 5. 0级的要求。

4 结论

（1）GH4061合金晶粒尺寸随着保温温度的升高

逐渐增大，在 1 000 ℃时晶粒长大速度较慢，为

GH4061合金适宜锻造温度。在 1 000 ℃温度下

GH4061发生动态再结晶临界变形量为 20%，当变形

量大于 40%时，应防止变形热效应导致心部组织粗

化，所以涡轮球壳在大吨位油压机上多火次成形每

火次最佳变形量选取范围20%～40%；

（2）GH4061合金在锤上及电动压力机上成型加

热温度不大于 1 020 ℃；有利于热变形过程及动态再

结晶过程遗传微量的原生主强化相和弱强化相，有

利于组织细化和提高力学性能；

（3）涡轮球壳模锻成形过程中，棒材下端面变形

量最小，在第一火成形后基本与模具下端面完成贴

合，后续变形量较小。成形后涡轮球壳下端面晶粒

尺寸ASTM 5～6级；

（a） 预锻第一火成形 （b） 预锻第二火成形 （c） 终锻成形

图10 涡轮球壳锻件

Fig. 10 Turbine spherical shell forgings

（a） 近圆心处微观组织 （b） 远圆心处微观组织

图11 涡轮球壳下端面微观组织

Fig. 11 The microstructure of the lower end surface of the turbine spherical shell
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（4）涡轮球壳采用模锻工艺生产，终锻成形后坯

料在模具中充填完整，不存在缺肉、夹杂、裂纹等缺

陷，端面平正，飞边分布均匀，各尺寸满足及性能锻

件要求。
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