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摘　 要：为提高航空发动机 ＦＧＨ９６ 材料涡轮盘在较高应力梯度缺口处如螺栓孔处的疲劳寿命预测精

度，通过使用新的平均应力公式，同时考虑应力梯度和尺寸效应的影响，通过 ＦＧＨ９６ 材料级间盘模拟

试验件疲劳试验，对模型所需的寿命预测方程中的参数进行拟合，进一步开展 ＦＧＨ９６ 材料涡轮盘螺

栓孔模拟件疲劳试验，与预测结果进行了比较，结果表明，改进后的疲劳构件寿命预测方法具有较高

的精度，证明了该方法的有效性。
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　 　 航空发动机涡轮盘承受苛刻载荷作用［１］，工作

环境复杂恶劣，其结构突变区域如螺栓孔处将引起

很大的应力集中，导致该构件局部区域出现裂纹萌

生并导致疲劳破坏，准确评估其寿命是一个难点。
对于存在应力集中的局部区域，其寿命评估方

法主要包括：名义应力法、临界距离法及局部应力应

变法等。 名义应力法主要适用于弹性变形情况；临
界距离法难以确定其临界距离，使用时需要标定；而
局部应力应变法比较成熟，其精度较高，但它没有考

虑应力梯度以及尺寸效应，导致应力梯度较大时，精
度较低，而且偏保守。 对于应力梯度，最早是由

Ｓｉｅｂｅｌ 和 Ｓｔｉｅｌｅｒ［２］提出的，主要研究其疲劳强度缩减

现象；Ｆｉｌｉｐｐｉｎｉ［３］进一步研究了各种缺口情况下应力

梯度的解析式，但是应用该方法时要准确给出该区

域的弹塑性应力场，计算真实构件时较繁琐；姚卫

星［４］通过研究该部位的应力场影响提出了应力场

强法，定义了缺口附近的应力场强度，较好地解决了

缺口效应的影响，但使用中其损伤区域的大小需标

定，其计算也较复杂；Ｂｅｎｔａｃｈｆｉｎｅａ 等［５］ 用热点方法

和临界体积法 ２ 种方法研究了几何缺口下低周疲劳

寿命预测， 其权函数考虑了应力梯度的影响；
Ｔａｎａｋａ［６］和 Ｔａｙｌｏｒ［７］也认为损伤与该区域的应力场

有关，提出了临界距离法，将最大主应力场中某一临

界距离内的平均应力做为特征应力，需要的材料参

数较少，但是由于同种材料不同应力集中系数时其

临界距离不同，故有待进一步研究，Ｓｕｎ 等［８］基于临

界距离理论（ＴＣＤ），对极限载荷作用下的应力分布

进行分析，得到了临界距离；Ｗａｎｇ 等［９］ 基于 Ｎｅｕｂｅｒ
准则和 Ｗａｌｋｅｒ 方程，修正了平均应力和应力梯度的

影响，并通过开展 ＧＨ４１６９ 缺口低周疲劳试验进行

了验证；Ｓｕｓｍｅｌ 等［１０⁃１２］还利用该法扩展到多轴载荷

下缺口的疲劳失效研究。 随着研究的进一步深入，
王延荣等考虑了平均应力、应力梯度以及尺寸效应

对疲劳寿命的影响，其精度进一步提高［１３］。
对处于均匀应力状态下的构件，其疲劳寿命的

尺寸效应没法考虑，限制了其使用精度与范围，本文

通过开展 ＦＧＨ９６ 材料级间盘模拟试验件疲劳试验，
对寿命预测方程中的参数进行拟合，并对其寿命进

行了预测，最后通过 ＦＧＨ９６ 材料涡轮盘螺栓孔模拟

实验件疲劳试验对其进行了验证。

１　 基于材料疲劳参数拟合的疲劳寿命
预测方程

随着 人 们 对 疲 劳 寿 命 认 识 的 不 断 深 化，
Ｂａｓｑｕｉｎ、Ｍａｎｓｏｎ 以及 Ｃｏｆｆｉｎ 等都提出了各自的寿命

预测模型。 之后，Ｍｏｒｒｏｗ［１４］提出了总应变幅与疲劳
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寿命关系为

εａ ＝ εｅ
ａ ＋ εｐ

ａ ＝
σ′ｆ
Ｅ
（２Ｎｆ） ｂ ＋ ε′ｆ（２Ｎｆ） ｃ （１）

由于需要考虑平均应力，Ｍｏｒｒｏｗ、Ｓｍｉｔｈ 以及 Ｗａｌｋｅｒ
等［１５⁃１７］分别修正了其相应的寿命模型，如下
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式中， εａ 为总应变范围，εｅ

ａ 为弹性应变幅，εｐ
ａ 为塑性

应变幅，σ′ｆ 为疲劳强度系数、Ｅ 为弹性模量，Ｎｆ 为构

件疲劳寿命，ｂ 为疲劳强度指数、ε′ｆ 为疲劳延性系

数，ｃ 为疲劳延性指数，σｍ 为应力平均值，σｍａｘ 为应

力最大值，Ｒ 为应力比，γ 为拟合参数，。
研究发现，除了平均应力对疲劳寿命的影响，还

有应力梯度以及尺寸效应等因素。 参考文献［１３］
提出的寿命评估方程如下
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式中， Ｙ 为应力梯度影响因子，ｍ 为应力梯度影响指

数，Ｃ 为尺寸影响因子，α 为尺寸效应影响指数。
该方程需要开展 ２ 种缺口试样的疲劳试验才能

拟合出尺寸影响因子，同时，需进一步考虑构件的疲

劳强度尺寸效应。 材料手册一般给出的是旋转弯曲

试样的疲劳试验数据，以旋转弯曲试样危险截面半

径上平均应力梯度 ｇＢ 重新定义尺寸影响因子 Ｃ

Ｃ ＝
ｇｃ

ｇＢ
（６）

ｇｃ ＝
σｎｏｍ ｜ ｘ ＝ ｒ

２
－ σｎｏｍ ｜ ｘ ＝ ０

ｒ ／ ２
（７）

式中， σｎｏｍ 为应力归一化的值，ｒ 为缺口根部曲率

半径。

２　 材料疲劳参数拟合

２．１　 平均应力的影响

应力集中存在于缺口处，导致该局部存在比较

高的应力，当该较高应力区域进入塑性变形时，其他

部分位置可能还处于弹性状态，尤其是外载荷为非

对称载荷时，缺口处的局部应力比已经发生变

化［１８］，故缺口处变化的局部应力比不能忽略。
对于疲劳寿命评估中平均应力的影响，Ｍｏｒｒｏｗ、

Ｓｍｉｔｈ 和 Ｗａｌｋｅｒ 等都进行了深入的研究，纷纷提出

了考虑平均应力的疲劳寿命改进模型，广泛应用于

各构件的寿命预测。 通过 ４ 种模型的对比发现，
Ｗａｌｋｅｒ 平均应力寿命预测模型有 γ 项，拟合参数是

可调的，故其寿命预测精度较高，本文即用该材料疲

劳参数进行拟合。 总应变疲劳寿命预测模型中需要

开展试验来获得的 ４ 个材料参数分别是：疲劳强度

系数σ′ｆ 、疲劳强度指数 ｂ、疲劳延性系数ε′ｆ 及疲劳延

性指数 ｃ。 它不是简单的线性关系，很难通过线性

拟合直接获得。 单次单调拉伸相当于疲劳循环时的
１ ／ ４ 个循环，其断裂真应力 σｆ、断裂真应变 εｆ 与疲劳

强度系数 σ′ｆ 、疲劳延性系数 ε′ｆ 的关系如下［１９］：
σｆ ＝ σ′ｆ（０．５） ｂ （８）
εｆ ＝ ε′ｆ（０．５） ｃ （９）

　 　 同时，单次单调拉伸断裂真应力 σｆ、断裂真应
变 εｆ 还可表示如下

σｆ ＝
Ｐ
Ａｆ

（１０）

εｆ ＝ ｌｎ（Ａ０ ／ Ａｆ） （１１）
式中， Ａ０ 为材料试样的初始截面面积，Ａｆ 为拉伸断

裂时的截面面积，由断面收缩率定义可知

ψ ＝
Ａ０ － Ａｆ

Ａ０
（１２）

　 　 将（１２）式代入（１０） ～ （１１）式，可用拉伸强度极

限和断面收缩率［２０］表达断裂真应力 σｆ、断裂真应变
εｆ 如下

σｆ ＝
Ｐ
Ａｆ

＝
σｂＡ０

Ａｆ

＝
σｂ

１ － ψ
（１３）

εｆ ＝ ｌｎ（Ａ０ ／ Ａｆ） ＝ ｌｎ １
１ － ψ

æ
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ç
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÷ （１４）

　 　 将（８） ～ （９）式代入（１３） ～ （１４）式如下

σ′ｆ ＝
σｆ

（０．５） ｂ
＝

σｂ

（１ － ψ）（０．５） ｂ （１５）

ε′ｆ ＝
εｆ

（０．５） ｃ
＝ － ｌｎ（１ － ψ）

（０．５） ｃ （１６）

　 　 最后得到的总应变方程如下
Δεｔ

２
＝

σｂ

Ｅ（１ － ψ）（０．５） ｂ（２Ｎｆ） ｂ ＋ － ｌｎ（１ － ψ）
（０．５） ｃ （２Ｎｆ） ｃ

（１７）

·５４７·
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　 　 参数 ｂ 和 ｃ 由试验数据进行拟合得到，由此可

得出材料总应变方程，这样既可充分使用材料数据

手册，又可使该方程中的各个参数具有明确的物理

意义。 在疲劳寿命评估中考虑了平均应力，根据目

前的材料数据，Ｗａｌｋｅｒ 寿命模型中的 γ 由表 １ 中光

滑试棒的疲劳性能拟合得到，表 １ 中数据中通过

（１８）式得到。 循环应力－应变曲线

Δεｔ

２
＝ Δσ
２ × １８５ ０００

＋ Δσ
２ × １ ５３７

æ

è
ç

ö

ø
÷

１
０．０５

（１８）

表 １　 ＦＧＨ９６ 合金（ＡＡ 粉）轮副 Ｒ 向 ５００℃
光滑试棒疲劳性能

应变疲劳，应变比 Ｒε ＝ －１

应变辐

Δεａ ／ ％
反向数

２Ｎｆ ／ ｃｙｃｌｅ

应变疲劳，应变比 Ｒε ＝ ０．０５

应变辐

Δεａ ／ ％
反向数

２Ｎｆ ／ ｃｙｃｌｅ

１．４４９ ６ ３６４ １．０８５ ８ １ ２５８

１．４４８ ５ ２７６ ０．９９１ ６ １ ２３６

１．２６３ ０ １１７８ ０．９８９ ４ １ ０２４

１．１４４ ３ ２０４ ０．９８８ ２ １ ２７０

１．１８４ ０ ４１４ ０．８８５ ６ １ ２７４

１．２０１ ７ ６８６ ０．８９１ ８ １ ５２８

０．９９８ ０ ６６２ ０．８７９ ０ １ ４７４

０．９９９ １ １ ３７４ ０．７９０ ２ １ ７６２

０．９９７ ８ ８３２ ０．６９２ ４ ２ ５３６

０．７９３ ７ ２ １０６ ０．６９１ ２ ３ ０４０

０．７９８ ６ ２ ３４８ ０．６９５ ３ ２ ５１４

０．７８７ ７ ２ ４１０ ０．５３９ ３ ５ ９２０

０．５７５ ４ ６ ２９０ ０．５３９ ９ ７ １１２

０．５９２ １ ６ ７３６ ０．５３８ ８ ４ ９２０

　 　 表 ２ 为其寿命模型中的各参数值。
表 ２　 Ｗａｌｋｅｒ 寿命方程中的参数

Ｅ ／ ＭＰａ σ′ｆ ／ ＭＰａ ε′ｆ ｂ ｃ γ

１８５ ０００ １ ５３６ ０． １１３ ３ －０．０９０ －０．４４６ ０．６８７ ９

２．２　 应力梯度的影响

图 １ 为 ＦＧＨ９６ 合金材料对应的应力分布图。
图中 σｍａｘ 为缺口根部最大应力，σ 为半径上不同位

置应力，ｘ 为距试样表面的距离，ｒ 为试样危险截面

半径［２１］。 求得 Ｙ ＝ １ ／ （２Ｓ０．５） ＝ １．３３３ ３。

图 １　 ＦＧＨ９６ 合金旋转弯曲光滑试样归一化应力分布

表 ３ 为 ＦＧＨ９６ 合金（ＡＡ 粉）轮辐 Ｒ 向 ５００℃旋

转弯曲试样疲劳性能表，图 ２ 模型中梯度影响指数

与 ２Ｎｆ 的关系为：ｍ ＝ ０．４０（２Ｎｆ） ０．０７３ ９３。
表 ３　 ＦＧＨ９６ 合金（ＡＡ 粉）轮副 Ｒ 向 ５００℃

旋转弯曲试样疲劳性能

峰值应力 σｍａｘ ／ ＭＰａ 应变幅 ／ ％ Ｎｆ ／ ｃｙｃｌｅ

８５９ ０．４６５ ２ ５×１０４

８０３ ０．４３４ ３ １×１０５

６８５ ０．３７０ ３ ２×１０５

６４０ ０．３４５ ９ １×１０６

５４６ ０．２９５ １ ２×１０６

５１０ ０．２７５ ７ １×１０７

图 ２　 模型中梯度影响指数与 ２Ｎｆ 的关系

２．３　 尺寸效应的影响

为了获得模型中的尺寸效应影响指数 α，通过

开展 ＦＧＨ９６ 材料级间盘模拟试验件（以下简称跑道

孔试件）疲劳试验来获得数据，图 ３ 为跑道孔疲劳

试验件尺寸图。 试验时跑道孔疲劳试验件基准峰值

载荷为 ３３．８９５ ｋＮ，峰值载荷系数分别为 １．３ 和 １．５，

·６４７·
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由于疲劳寿命的分散性，每种载荷下做 ７ 组试验，寿
命取平均值，分散性用变异系数表征。 变异系数为

对数寿命标准差除以对数寿命平均值。 结果表明其

满足分散性要求，下面螺栓孔寿命试验值均相同处

理，也满足分散性要求。 表 ４ 为采用 Ｎｅｕｂｅｒ 法算得

危险点的局部应变幅值及局部应力比。

图 ３　 跑道孔疲劳试验件

表 ４　 跑道孔试件各载荷下局部应力应变

峰值载

荷系数

σｅｍａｘ ／

ＭＰａ

σｅｍｉｎ ／

ＭＰａ

Ｎｅｕｂｅｒ

计算
εｔ

２
／ ％

Ｎｅｕｂｅｒ
计算 Ｒ

２Ｎｆ ／

ｃｙｃｌｅ

１．３ １ ６０９ ８０．４５ ０．４１３ ２ －０．２９１ ５２ ４１４

１．５ １ ８５７ ９２．８５ ０．４７７ ５ －０．４５２ ２５ ５７８

为确定跑道孔疲劳试验件应力分布以及应力梯

度方向，取其 １ ／ ｎ 循环对称扇块进行三维有限元分

析，在对应截面映射位移边界，耦合各循环对称面 ３
个方向的自由度。 图 ４ 中应力梯度方向为第一主应

力梯度方向。 为 ＦＧＨ９６ 材料跑道孔疲劳试验件危

险点归一化应力在应力梯度方向的分布曲线图，可
得跑道孔疲劳试验件危险部位应力梯度影响因子

Ｙｄｉｓｋ ＝ １．４０３。

图 ４　 跑道孔疲劳试验件应力分布以及应力梯度方向

图 ５　 ＦＧＨ９６ 材料跑道孔疲劳试验件

危险点归一化应力分布图

图 ６ 为跑道孔疲劳试验件危险点及材料标准缺

口试件局部归一化应力－距离分布图，计算得到 Ｃ ＝
０．６０８。 由试验结果并通过计算，可以得到模型中的

尺寸效应影响指数 α１ ＝ ０．０６６，α２ ＝ ０．１０７，取算数平

均值为 α＝ ０．０８６ ５。 寿命预测方法中的参数见表 ５。

图 ６　 跑道孔试件危险点及材料旋转弯曲试件的

局部归一化应力－距离分布

表 ５　 本文寿命预测方程参数

Ｅ ／ ＭＰａ σ′ｆ ／ ＭＰａ ε′ｆ ／ ％ ｂ ｃ γ Ａ Ｂ α

１８５ ０００ １ ５３６ １１．３３ －０．０９０ －０．４４６ ０．６８７ ９ ０．４０ ０．０７３ ９３ ０．０８６ ５
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３　 本寿命预测模型的试验验证

本文通过开展某型号中一级涡轮盘疲劳危险部

位螺栓孔模拟试件疲劳试验，对本寿命预测方法与

其他 ３ 种常用寿命预测模型的预测精度进行了比

较，对其进行了验证。
３．１　 螺栓孔试验件

螺栓孔模拟疲劳试验件结构尺寸如图 ７ 所示，
螺栓孔试件材料为 ＦＧＨ９６，螺栓孔试件基准峰值载

荷为 ３０．４５ ｋＮ，试验中采用 １．４ 倍、１．５ 倍、１．７ 倍基

准载荷。 螺栓孔试件在各载荷下局部弹性第一主应

力及采用 Ｎｅｕｂｅｒ 法计算的对应峰值载荷系数下危

险点局部应变幅、应力比见表 ６。

图 ７　 螺栓孔试验件

表 ６　 螺栓孔试件各载荷下局部应力应变

峰值载荷

系数

σｅｍａｘ ／

ＭＰａ

σｅｍｉｎ ／

ＭＰａ

Ｎｅｕｂｅｒ

计算
εｔ

２
／ ％

Ｎｅｕｂｅｒ
计算 Ｒ

１．４ １ ６８４ ８４．２ ０．４３２ ７ －０．４０９ １５

１．５ １ ８０４ ９０．２ ０．４６４ ５ －０．４９０ ７２

１．７ ２ ０４５ １０２．２５ ０．５３６ １ －０．６３０ ０５

３．２　 寿命模型参数计算

与跑道孔试件类似，借助有限元模型来获取试

样孔边的应力分布，从计算结果中提取沿孔的中截

面的应力分布，模型危险部位应力分布见图 ８。 参

考跑道孔试件应力梯度影响因子 Ｙ和尺寸影响因子

Ｃ 的计算过程计算得到螺栓孔试件应力梯度影响因

子 Ｙ螺栓孔 ＝ １．３８８、尺寸影响因子Ｃ ＝ ０．６０８。 Ｙ和Ｃ的

指数项 ｍ、α 只和材料性能相关，因此采用跑道孔试

件拟合得到 ｍ ＝ ０．４０（２Ｎｆ） ０．０７３ ９３，α ＝ ０．０８６ ５。

图 ８　 螺栓孔试验件疲劳危险部位应力云图及应力梯度路径

３．３　 螺栓孔试件寿命预测与试验对比

峰值载荷系数为 １．４，１．５，１．７ 下试验所得试件

疲劳寿命分别为 ２３ ９６４，１７ ２３２，１０ ３７３ ｃｙｃｌｅ，应用

本文方法和实际工作几种常用寿命模型预测螺栓孔

模拟试件疲劳寿命结果见表 ７。 为考察各寿命预测

模型的预测效果，给出了寿命预测 ２ 倍散度图见

图 ９。
表 ７　 螺栓孔模拟试件寿命试验及预测结果　 　 （ｃｙｃｌｅ）

试验峰值

载荷系数

通用斜

率公式

Ｍａｎｓｏｎ⁃Ｃｏｆｆｉｎ
公式

Ｍｏｒｒｏｗ
弹性修正

本文

方法

１．４ １１ ０４９ １７７ ０４３ ６ ２０１ １８ ８７１

１．５ ９ ５４４ ５９ ５４７ ４ ４６３ １３ ９８４

１．７ ７ １６２ ９ ９１５ ２ ５７５ ８ ３２６

图 ９　 寿命预测精度对比

由图 ７ 及图 ９ 中的寿命预测结果可知：通用斜

率公式预测精度接近 ２ 倍散度，且预测疲结果略偏

保守； Ｍａｎｓｏｎ⁃Ｃｏｆｆｉｎ 公式部分预测结果在 ２ 倍散度

外，预测结果偏危险；Ｍｏｒｒｏｗ 弹性修正预测精度均

在 ２ 倍散度之外，且其预测结果明显偏保守；而本文
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的预测结果最接近试验值，且略小于试验值。

４　 结　 论

本文对疲劳构件寿命预测进行了研究， 对

ＦＧＨ９６ 材料级间盘模拟试验件、涡轮盘螺栓孔模拟

试验件开展了疲劳试验，结论如下：
１） 针对 ＦＧＨ９６ 材料进行疲劳寿命预测时，３ 种

常用方法中，通用斜率公式寿命预测效果相对较好；
Ｍａｎｓｏｎ⁃Ｃｏｆｆｉｎ 公式没有考虑平均应力的影响，在高

寿命段寿命预测结果偏危险，然而，考虑了平均应力

修正的 Ｍｏｒｒｏｗ 公式，其预测精度又明显偏保守。
２） 本文中寿命预测模型考虑了平均应力、应力

梯度和尺寸效应的影响，基于试验结果对该寿命预

测模型进行拟合，其寿命的预测精度最高，寿命误差

在 ２０％左右。
３） 本文还结合有限元模型计算，采用 Ｎｅｕｂｅｒ

方法，考虑了材料的弹塑性问题，对缺口部位疲劳危

险部位的应力梯度计算比较精确，寿命预测结果较

理想。
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