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摘　 要：通过高速旋转低周疲劳实验及断口分析、裂纹扩展仿真分析，研究了某涡轮盘多源疲劳裂纹

扩展特征。 结果显示高温合金盘及其模拟件的疲劳萌生寿命 Ｎ０ 分散性较小且相近；直接采用材料的

Ｓ－Ｎ０ 曲线预测轮盘 Ｎ０ 时偏不保守。 轮盘偏心孔断口均为多源疲劳断口；裂纹表面特征 Ｌ ／ ｄ 从 ７．５ 快

速减小至 ２，明显不同于单源疲劳裂纹扩展。 由于偏心孔处应力分布细长、ＧＨ６９８ 裂纹萌生寿命分散

性小，偏心孔 Ａ 面各处各自萌生裂纹相对容易，易出现多源疲劳。 ａ≥１．２３ ｍｍ 阶段，２＃、５＃偏心孔裂纹

扩展断口反推寿命变化较一致，单源疲劳裂纹扩展寿命仿真值与之误差在 ５％以内。 ０．６１ ｍｍ≤ａ＜
１．２３ ｍｍ 阶段，５＃偏心孔多源裂纹扩展速率仿真值与断口反推值接近。 准确的多源裂纹扩展仿真分析

不仅需要准确定义初始裂纹，同时还需考虑各处已有的疲劳损伤对裂纹扩展的影响。
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　 　 伴随着航空事业的发展，推重比、涡轮前燃气温

度及压气机增压比不断提高，对应用在航空发动机

涡轮盘等高温部件的材料力学性能提出了更加严格

的要求。 涡轮盘在高温、高压和高转速下工作，承受

着交变、复合的工作载荷，易产生低周疲劳损伤，疲
劳损伤进一步发展会导致涡轮盘疲劳断裂，从而带

来不可挽回的经济损失和人身伤害［１］。 ２０１６ 年 １０
月 ２８ 日，美国航空公司的一架波音 ７６７ 客机在起飞

时其装有的 ＣＦ６⁃８０Ｃ２Ｂ６ 发动机高压涡轮二级盘发

生非包容破裂，碎块打穿燃油箱，引发大火，将 ２ 亿

美元的客机烧毁，并导致 １ 名乘客重伤、２１ 人轻伤。
通过观察轮盘残骸断面，发现轮盘盘心处有微米级

氧化物造成的条纹和微裂纹，在长期处于低周疲劳

条件下裂纹逐渐增长并导致轮盘爆裂［２］。 高温合

金有较高的高温强度、出色的抗氧化能力、良好的蠕

变性能、卓越的疲劳性能和断裂韧性等，被广泛用于

涡轮盘等航空发动机热端部件。 因此，开展高温合

金低周疲劳损伤与断裂研究具有非常重要的意义。
目前，国内外基于材料试样级、特征模拟件级疲劳实

验，开展了众多高温合金理论分析、断口分析及裂纹

扩展仿真分析等［３⁃９］。 针对主裂纹周围形成的微裂

纹群问题，侯俊玲等［１０］ 利用 Ｍ 积分研究了镍基合

金材料中的微裂纹增韧问题。 数值模拟了不同长度

微裂纹对于主裂纹的影响，结果表明，微裂纹越长对

于材料的增韧效果越明显。 朱强［１１］ 观察并分析了

ＧＨ６９８ 合金低周疲劳后的滑移带、位错组态和断口

形貌，研究了其低周疲劳断裂机理。 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。 刘红彬等［１２］ 获得了改进后的疲劳构件寿命预

测方法。 通过材料级间盘模拟实验件疲劳实验，其
对寿命预测模型所需的寿命预测方程中的参数进行

拟合，进一步通过与涡轮盘螺栓孔模拟件疲劳实验

结果的比较，评价了新方法的精度。 基于断口反推

理论分析理论，赵荣国［１３］ 指出不同应力条件下

ＧＨ４１３３Ｂ 合金的反推理论载荷与实验载荷的相对

误差均在 １５％以内。 根据稳定扩展区疲劳条带反

推得到的裂纹扩展方程，仍可较为精确地描述

ＧＨ４１３３Ｂ 合 金 全 阶 段 的 疲 劳 裂 纹 扩 展 规 律。
ＣＬÁＵＤＩＯ 等［１４］提出一套复杂结构的三维裂纹断裂

力学参数计算方法，估算燃气涡轮盘寿命，与 ＣＴ 试

样结果具有较高一致性。 基于这些研究成果，对高

温合金涡轮盘结构开展了参数寿命法分析、损伤容
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限寿命、可靠性分析［１５⁃１７］。 以粉末冶金夹杂裂纹扩

展寿命预测理论为基础，建立了裂纹扩展可靠性分

析的剩余强度干涉模型与寿命干涉模型。 采用改进

一次二阶矩法分析单个夹杂裂纹扩展的可靠性。 刘

成立等［１８］提出了随机裂纹位置的均值等可能分布

的多裂纹分布模型，用于分析多个夹杂裂纹扩展的

可靠性。 所提方法被应用于计算某粉末冶金涡轮盘

裂纹扩展的失效概率，分析结果表明夹杂位置距离

表面较近的裂纹引起失效的概率大。
以上多裂纹扩展分析研究的条件往往较为理

想，与高温合金多源起裂有较大差别，涡轮盘寿命预

测往往误差较大。 因此，本文基于某型发动机高压

涡轮盘低周疲劳裂纹扩展实验，通过对其进行断口

分析及裂纹扩展仿真分析等，研究了真实条件下其

多源疲劳裂纹扩展特征。

１　 实验概况

本文研究对象为某高压涡轮盘，如图 １ 所示。
该涡轮盘上有 ６ 个偏心孔：０＃－５＃，每个偏心孔有 ６
个表面：Ａ－Ｆ。 其材料为 ＧＨ６９８。 根据中国航空动

力机械研究所提供的资料及文献 ［９］，经插值得

３４５℃时该材料力学性能如表 １ 所示，其裂纹扩展速

率满足 Ｐａｒｉｓ模型：ｄａ ／ ｄＮ１ ＝ １．４８ × １０ －１３（ΔＫ） ３。 其

中，Ｎ１ 为疲劳裂纹扩展寿命，ａ 为疲劳源至观察点的

距离；ｄａ ／ ｄＮ１ 和应力强度因子 ΔＫ 的单位分别为

ｍｍ ／次、ＭＰａ·ｍｍ０．５。

图 １　 涡轮盘简化模型

表 １　 ＧＨ６９８ 材料数据（３４５℃）
密度 ／

（ｋｇ·ｍ－３）
泊松

比

弹性模量 ／
ＧＰａ

屈服强度 ／
ＭＰａ

极限强度 ／
ＭＰａ

延伸

率 ／ ％
８ ３２０ ０．３０ ２０４．３ ７１０．８ １ ２３０．２ １８

根据空军装备研究院第一所及文献 ［ １０］
ＧＨ６９８ 材料试样及特征模拟件高温低周疲劳实验

可知，材料疲劳裂纹萌生寿命 Ｎ０ 与应力水平 Ｓ 近似

呈双对数线性关系，如图 ２曲线所示。 其中，曲线Ⅰ
为 Ｓ － Ｎ０ 中值曲线；曲线Ⅱ为置信度 γ ＝ ９５％、可靠

度 ｐ ＝ ９９．９％ 的 Ｓ － Ｎ０ 单侧置信下限曲线。 特征模

拟件的 Ｎ０ 则基本在曲线 Ⅰ、Ⅱ 间小幅波动。

图 ２　 Ｓ－Ｎ０ 曲线

涡轮盘在 ＺＵＳＴＤ 高速旋转实验台上开展高温

交变转速低周疲劳实验。 实验温度为 ３４５℃ 均温。
上限转速为 ２１ ３００ ｒ ／ ｍｉｎ，下限转速为 １ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ。
进行弹塑性有限元计算，其载荷、约束如图 １ 所示，
材料模型使用双线性模型（由表 １ 计算真实应力、
应变，并近似计算得切线模量为 ４．５７ ＧＰａ）。 经弹

塑性有限元计算，轮盘偏心孔 Ａ 面的最大综合应力

σＶｏｎ，ｍａｘ为 ７４８ ＭＰａ，最大周向应力 σθ，ｍａｘ为 ８９２ ＭＰａ；
偏心孔 Ｂ 面 σＶｏｎ，ｍａｘ为 ７６５ ＭＰａ，σθ，ｍａｘ为 ８６５ ＭＰａ；均
位于其中部位置。 最大应力均超过了材料的屈服强

度；周向为最大主应力方向，其他方向应力较小，可
近似为单轴应力状态，Ｓ≈σθ，ｍａｘ。 应力云图见图 ３。

图 ３　 应力云图（单位：ＭＰａ）

·２９２１·
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经 ５０ ２９９ 次循环，涡轮盘沿 ２＃、５＃偏心孔所在

子午截面破裂成两大块。 实验过程中，涡轮盘进行

了 ５ 阶段拆解、着色检测。 图 ４ 为 ５０ ２８０ 次循环后

２＃偏心孔检测照片，ＡＢＣＤ 面均已出现明显裂纹；图
５ 为偏心孔 ＡＢＣ 面裂纹表面长度（ＬＡ，ＬＢ，ＬＣ）变化

曲线。 由图 ５ 可知，Ａ 面最先萌生裂纹，Ｂ 面次之，Ｃ
面最后萌生；对于 ２＃偏心孔，Ａ 面 Ｎ０ 在 ３５ ０００ ～
４０ ０００ 次间（Ｎ１ 在 １０ ２９９ ～ １５ ２９９ 间），Ｂ 面 Ｎ０ 在

４０ ０００ ～ ４２ ５００ 次间，Ｃ 面 Ｎ０ 大于 ４２ ５００ 次；在
４０ ０００～４２ ５００ 次循环间，１＃、２＃的 ＬＡ 出现了平缓增

长的特征；各裂纹扩展前期 ＬＡ，ＬＢ 的变化普遍具有

比后期大的异常特征。 裂纹扩展路径基本上与周向

垂直，细观上表现为曲折扩展。

图 ４　 ２＃孔 Ｃ、Ｄ 面裂纹（５０ ２８０ 次循环）

图 ５　 裂纹表面长度变化曲线

　 　 根据检测结果，将轮盘各偏心孔 Ａ、Ｂ 面的

（σθ，ｍａｘ，Ｎ０） 绘入图 ２。 由图 ２可知，轮盘偏心孔 Ａ、Ｂ
面的（σθ，ｍａｘ，Ｎ０） 与模拟件实验结果较一致，验证了

模拟件设计方法的准确性。 同时，其基本位于曲线

Ⅰ下、曲线Ⅱ上，说明工程构件与材料标准试样在疲

劳寿命分布规律上存在较大差异。 该差异主要受到

以下因素影响：
１） 尺寸大小

构件偏心孔处的截面尺寸明显比材料标准试样

大。 而随构件尺寸的增大，疲劳强度降低。
２） 表面状态

涡轮盘和模拟件的 Ａ、Ｂ 面未经表面磨光加工

处理，而材料标准试样以磨光方法制备。 表面加工

方法不同导致表面光洁度不同，这直接影响到构件

的疲劳强度。
３） 载荷因素影响

受结构影响及温度加载条件限制，涡轮盘实际

并非处于均匀温度场。
４） 材料及工艺

标准试样取自该轮盘半成品不同的部位和方

向，具有不同于构件特征部位的疲劳强度。

２　 断口分析

疲劳断口的形貌特征与材料的组织特点、外加

载荷的大小和状态以及环境因素等有关。 因此，观
察和分析疲劳断口形貌对于研究裂纹的萌生、扩展

及疲劳断裂机制有着重要的意义。 除 ２＃、５＃偏心孔

断口，其余偏心孔断口由人工打开。
２．１　 断口宏观形貌分析

各偏心孔断口宏观形貌照片如图 ６ 所示。 各疲

劳断口宏观形貌特征相似，无明显塑性变形，为韧性

疲劳断裂，存在多个疲劳源区域，高温氧化作用导致

断口出现了黑色或褐色。 多个疲劳源区域共存是镍

基高温合金低周疲劳的一个典型特征。 疲劳裂纹从

偏心孔 Ａ 面及 Ｂ 面多源起裂，２＃偏心孔受螺栓挤压

作用同时从 Ｃ 面起裂。 疲劳源区域表面较粗糙，平
整的小平面较少，各小平面间有明显的台阶。 相较

于疲劳源区域，疲劳扩展区域表面更粗糙，不同部位

·３９２１·
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图 ６　 断口宏观照片

高度差异比较大，局部有高差达 ０．５ ｍｍ、长 ３ ｍｍ 的

疲劳棱线。 受 Ｃ 面疲劳源影响，２＃偏心孔疲劳区明

显较大；０＃偏心孔疲劳区明显小；其余 ４ 个偏心孔的

疲劳区形状相似，显示该涡轮盘偏心孔处的疲劳寿

命 Ｎ 波动较小。
根据断面疲劳区宏观形貌特征及裂纹表面长度

检测结果，可得各断口 Ａ、Ｂ 面裂纹扩展形状参数 Ｌ ／
ｄ 随裂纹深度 ｄ 的变化曲线，如图 ７ 实点所示。 由

图可知，裂纹萌生初期，各断口的裂纹深度 ｄ 较小，
但 Ｌ ／ ｄ 较大，疲劳区呈细长状；随着裂纹扩展，Ｌ ／ ｄ
快速减小。

图 ７　 ｄ－Ｌ ／ ｄ 曲线

２．２　 断口微观形貌分析

使用扫描电子显微镜（ＳＥＭ）对 ２＃、５＃偏心孔疲

劳断口指定路径（见图 ６ｃ）、６ｆ））进行观察。 指定路

径从一处疲劳源开始。 图 ８ 为 ２＃偏心孔断口 Ａ 面

指定路径典型位置的 ＳＥＭ 照片。 由分析可知：
疲劳源区未见冶金或加工缺陷；疲劳微裂纹在

合金疲劳试样表面不同位置的晶界、孪晶界或者脆

性碳化物处开始萌生，沿着径向方向扩展，主要表现

为沿晶开裂形式，类解理河流花样。
疲劳扩展区断口形貌上有光滑的沿晶断裂表

面，局部区域存在类解理台阶特征、河流花样特征和

二次裂纹特征。 令 １．２３ ｍｍ≤ａ≤９．１０ ｍｍ 为区间

１，０．６１ ｍｍ≤ａ≤１．２３ ｍｍ 为区间 ２， １．２３ ｍｍ≤ａ≤
６．４６ ｍｍ 为区间 ３。 ２＃偏心孔 Ａ 面在区间 １、５＃偏心

孔 Ａ 面在区间 ２ 和区间 ３，可见细密清晰的疲劳条

带特征。 疲劳瞬断区断口形貌上存在大量韧窝。

图 ８　 疲劳断口微观形貌

２．３　 断口定量反推

在裂纹稳定扩展阶段，疲劳裂纹扩展受应力状

态控制，应力强度因子的幅值 （ΔＫ） 为裂纹扩展的

控制变量，断口上会形成疲劳条带。 通常认为，每一

条疲劳条带对应一次载荷循环。 因此，可根据断口

疲劳条带宽度计算裂纹扩展速率（ｄａ ／ ｄＮ１） ［１９］。 令

２＃、５＃ 偏心孔 Ａ 面深度方向裂纹扩展速率断口分析

值分别为（ｄａ ／ ｄＮ１） ２ｔ，（ｄａ ／ ｄＮ１） ５ｔ，如图 ９ａ） 所示。
由该图可知，ａ － （ｄａ ／ ｄＮ１） ２ｔ 曲线近似呈双对数线性

关系；ａ － （ｄａ ／ ｄＮ１） ５ｔ 曲线明显分成两段，开始时

（ｄａ ／ ｄＮ１） ５ｔ 线性增大，但 ａ ＝ １．５ ｍｍ 后其开始不断

降低，ａ ＝ ３ ｍｍ 后其又开始线性增大。
定量反推疲劳循环次数主要采用列表梯形法，

见公式（１）。 自 ａ ＝ １．２３ ｍｍ 起，由断口反推获得的

２ 号和 ５ 号偏心孔裂纹扩展累积寿命曲线，如图 ９ｂ）
中的正方形和圆形曲线所示，２ 号偏心孔在区间 １、５
号偏心孔在区间 ３ 的裂纹扩展寿命断口反推值分别

·４９２１·
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图 ９　 裂纹扩展特性曲线

为（Ｎ１） ２ｔ ＝ ８ ４６２ 次， （Ｎ１） ５ｔ ＝ ６ ９２６ 次。 （Ｎ１） ２ｔ，
（Ｎ１） ５ｔ 变化曲线如图 ９ｂ） 所示，初始阶段（Ｎ１） ２ｔ 比

（Ｎ１） ５ｔ 略大，ａ ≥ ５ ｍｍ 后两者几乎一致，因此，ａ ≥
１．２３ ｍｍ 阶段裂纹扩展特征差异对 Ｎ１ 影响小。 ５ 号

偏心孔的裂纹扩展寿命断口反推值（Ｎ１） ５ｔ ＝ ８ ２２３
次。

Ｎｐ ＝ Σ（ａｎ － ａｎ－１） ／
ｄａｎ

ｄＮｎ

＋
ｄａｎ－１

ｄＮｎ－１

２

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

（１）

３　 裂纹扩展对比分析

由文献［１４］及多个轮盘分析验证可知，裂纹稳

定扩展阶段裂纹扩展仿真分析具有较高的精度；裂
纹非稳定扩展阶段，由于屈服大、变形大、动态效应

明显，基于弹性、静态的裂纹扩展仿真分析误差较

大，但是，由于该阶段裂纹扩展速率大，裂纹扩展寿

命占总裂纹扩展寿命的比例很小，可忽略该阶段。
因此，本节利用三维裂纹扩展分析软件 Ｆｒａｎｃ３Ｄ，结
合有限元软件 Ａｂａｑｕｓ，开展基于线弹性断裂力学理

论的单源、多源疲劳裂纹扩展仿真分析。 其载荷、约
束及裂纹扩展模型等见第一节，初始裂纹尺寸如下

文所述。 Ｆｒａｎｃ３Ｄ 在网格模型中插入初始裂纹，并
对网格进行重新划分； 网格划分完毕后， 调用

Ａｂａｑｕｓ 求解器，计算得到应力、位移等结果；凭此结

果，计算断裂力学参数，跟据选取的裂纹扩展模型预

测裂纹扩展历程。 通过仿真和实验的对比，研究多

源疲劳对裂纹扩展特征的影响，同时对仿真分析方

法的准确性做出评价。
损伤容限设计是假定构件中存在着裂纹，用断

裂力学分析、疲劳裂纹扩展分析和实验验证，确定这

些裂纹扩展速度以及结构剩余强度，保证在定期检

查肯定能发现裂纹之前，裂纹不会扩展到足以引起

破坏。 初始裂纹长度的规定主要受现有裂纹无损检

测水平限制。 在英军标 Ｄｅｆｅｎｃｅ Ｓｔａｎｄａｒｄ ００９７１ 中

给出的尺寸是一条长为 ０．７６ ｍｍ 的表面线裂纹；在
ＦＡＡ 的咨询通告 ＡＣ３３．７０⁃２ 中指出，萌生一条可检

测的裂纹定义为 ０．７６ ｍｍ（长） ×０．３８ ｍｍ（深）的裂

纹。 因此，为便于开展单源疲劳裂纹扩展仿真分析，
本文假定其初始裂纹为一半径为 ０．３８ ｍｍ 的半圆形

初始裂纹。 同时，为研究多疲劳源对涡轮盘裂纹扩

展的影响，开展了多源疲劳裂纹扩展仿真分析：依据

图 ７ 中 Ｌ ／ ｄ 的特点并线性外推，假定偏心孔中部存

在 Ｌ＝ ６．５ ｍｍ，ｄ＝ ０．３８ ｍｍ 的细长初始裂纹。
３．１　 多源特征成因分析

偏心孔 Ａ 面 σθ 随 Ｌ 的变化曲线如图 １０ 所示。
由该曲线及图 ２ 中 Ｓ － Ｎ０ 中值曲线可得到的偏心孔

Ａ 面不同位置处的萌生裂纹寿命 Ｎ０Ｌ。 令 ΔＮ０Ｌ 为各

处 Ｎ０Ｌ 相较于 σθ，ｍａｘ ＝ ８９２ ＭＰａ 处 Ｎ０Ｌ 的增量。 假设

在 σθ ＝ ８９２ ＭＰａ处存在一半径为 ０．３８ ｍｍ的初始裂

纹，并令 ΔＮ１ｐ 为假设初始裂纹下裂纹扩展至长度 Ｌ
时的循环数。 ΔＮ０Ｌ 和 ΔＮ１ｐ 随 Ｌ 的变化如图 １０ 所

示。 由该图可知：
Ｌ ≤ １８．５ ｍｍ 时，ΔＮ０Ｌ 比 ΔＮ１ｐ 小，因此，相对于

σθ，ｍａｘ ＝ ８９２ ＭＰａ 处裂纹扩展至偏心孔 Ａ 面各处，各
处各自萌生裂纹相对容易。 因而，初始时偏心孔表

面易出现多源疲劳，从而具有较高的 Ｌ ／ ｄ。 之后，各
个疲劳源萌生的裂纹相互融合，形成一个大裂纹并

继续扩展，此时，Ｌ ／ ｄ 下降。
偏心孔 Ｂ 面的 σθ 比 Ａ 面的略小，但具有相似的

应力分布，因而也易见多源起裂。
偏心孔处应力分布特点、高温合金材料裂纹萌

生寿命及扩展寿命分布特征导致涡轮盘偏心孔在最

大周向应力处出现主裂纹，同时，在最大周向应力附

近大应力区易出现微裂纹 ／小裂纹等疲劳损伤。
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图 １０　 裂纹扩展特性曲线

３．２　 多源疲劳裂纹扩展影响分析

令偏心孔 Ａ 面在单源、多源假设下深度方向的

裂 纹 扩 展 速 率 仿 真 值 分 别 为 （ｄａ ／ ｄＮ１） ｓ，
（ｄａ ／ ｄＮ１）ｍ；区间裂纹扩展寿命为（Ｎ１） ｓ， （Ｎ１）ｍ。
由裂纹扩展仿真分析可得相应的裂纹扩展速率曲

线、等寿命曲线，如图 ９ 所示。 表 ２ 为裂纹扩展寿命

的比较。 由单源和多源仿真分析获得的 Ａ 面 ｄ －
Ｌ ／ ｄ 曲线如图 ７ 所示。 由分析可知：

表 ２　 区间裂纹扩展寿命误差

孔号 区间 方法 寿命 ／ 次 误差 ／ ％

５＃

２

实验 ８ ２２３

仿真
９ ６７０
６ ２１８

１７．６
－ ２４．４

３

实验 ６ ９２６

仿真
６ ６１６
５ ３６４

－ ４．５
－ ２２．６

２＃ １

实验 ８ ４６２

仿真
８ ４３１
７ ００５

－ ０．４
－ １７．２

１） ０．６１ ｍｍ ≤ ａ ＜ １．２３ ｍｍ 阶段，对于 ２＃偏心

孔， 该 阶 段 未 见 疲 劳 条 带； 对 于 ５＃ 偏 心 孔，
（ｄａ ／ ｄＮ１） ｓ 明显比 （ｄａ ／ ｄＮ１） ５ｔ 小， （ｄａ ／ ｄＮ１）ｍ 与

（ｄａ ／ ｄＮ１） ５ｔ 接近，因此，该区间多源疲劳裂纹扩展仿

真具 有 较 高 的 准 确 性。 ａ ≥ １．２３ ｍｍ 阶 段，
（ｄａ ／ ｄＮ１） ｓ 与 （ｄａ ／ ｄＮ１） ２ｔ， （ｄａ ／ ｄＮ１） ５ｔ 接 近， 而

（ｄａ ／ ｄＮ１）ｍ 比（ｄａ ／ ｄＮ１） ２ｔ，（ｄａ ／ ｄＮ１） ５ｔ 大。 因此，该
区间单源疲劳裂纹扩展寿命仿真值（Ｎ１） ｓ 与（Ｎ１） ２ｔ，
（Ｎ１） ５ｔ 相差较小， 多源疲劳裂纹扩展寿命仿真值

（Ｎ１）ｍ 则与之相差较大但偏保守。 裂纹扩展中期，

多源对裂纹扩展的影响则可以忽略。 ｄ － Ｌ ／ ｄ 曲线

仿真值与断口分析值的变化也反映了这些特点。 当

ｄ 较小时，ｄ － Ｌ ／ ｄ 曲线单源仿真值与断口分析值差

异巨大，而多源仿真值与断口分析值接近：ｄ 增大

时，ｄ － Ｌ ／ ｄ 曲线单源仿真值与多源仿真值、断口分

析随不断接近。
２） ２＃ 偏心孔裂纹扩展中后期，ｄａ ／ ｄＮ１ 整体较

高；Ｃ 面裂纹与 Ａ 面裂纹融合后，表面半圆裂纹转变

为角裂纹，同时，裂纹长度迅速增大，ｄａ ／ ｄＮ１ 急剧增

大。 因此，Ｃ 面裂纹与 Ａ 面裂纹融合后扩展寿命对

总 Ｎ１ 的影响很小，可以以 Ａ 面的裂纹扩展寿命作为

２＃ 偏心孔的总 Ｎ１。
３） 裂纹扩展初始时的多源起裂是影响裂纹扩

展仿真分析精度的主要方面，但多源疲劳裂纹扩展

仿真分析未能准确地反应 ５＃ 偏心孔的（ｄａ ／ ｄＮ１） ５ｔ

在 ａ ＝ １．５ ｍｍ ≤ ａ ≤ ３ ｍｍ 间的明显变化。 多源疲

劳仿真的初始裂纹形状与高应力区形状相似，一定

程度上考虑了多源起裂这一现象，但是，其对初始裂

纹的定义过于简单，同时，没有考虑各处已有的疲劳

损伤对裂纹扩展的影响。 Ｈｕｔｃｈｉｎｓｏｎ［２０］ 指出微裂纹

的出现引起局部材料刚度的下降和残余应力的释

放，进而导致宏观裂纹尖端应力场的再分布。
工程中，通过掌握 ｄ－Ｌ ／ ｄ 曲线的规律，选择一

个细长的初始裂纹开展多源疲劳裂纹扩展计算，虽
误差较大，但能避开复杂的多源起裂问题，获得保守

的裂纹扩展仿真值，为确定表面裂纹检测周期等提

供一定依据。

４　 结　 论

通过某高温合金盘高速旋转低周疲劳实验及断

口分析、裂纹扩展仿真分析，研究了高温合金多源疲

劳裂纹扩展特性，结果表明：
１） 轮盘偏心孔 Ａ、Ｂ 面及模拟件的疲劳萌生寿

命 Ｎ０ 分散性较小且相近，分布于材料 Ｓ－Ｎ０ 中值曲

线、Ｓ－Ｎ０ 下限曲线（γ ＝ ９５％、ｐ ＝ ９９．９％）间；直接用

材料 Ｓ－Ｎ０ 曲线预测轮盘 Ｎ０ 时偏不保守。
２） 裂纹扩展初期，各断口裂纹深度 ｄ 较小，但

Ｌ ／ ｄ 较大、疲劳区呈细长状；之后 Ｌ ／ ｄ 随着裂纹扩展

快速减小，具有明显不同于单源疲劳裂纹扩展特点。
偏心孔断口均为多源疲劳断口；２＃偏心孔１．２３ ｍｍ≤
ａ≤９．１０ ｍｍ、５＃偏心孔 １．２３ ｍｍ≤ａ≤６．４６ ｍｍ 可见

细密清晰的疲劳条带特征。
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３） 由弹塑性有限元分析及单源裂纹扩展仿真

分析可知，相对于 σθ，ｍａｘ ＝ ８９２ ＭＰａ 处裂纹扩展至偏

心孔 Ａ 面各处，各处各自萌生裂纹相对容易。 因

而，初始时偏心孔 Ａ 面易出现多源疲劳。
４） ａ≥１．２３ ｍｍ 阶段，２＃、５＃偏心孔裂纹扩展寿

命断口反推值（Ｎ１） ２ｔ，（Ｎ１） ５ｔ变化较一致；单源疲劳

裂纹扩展寿命仿真值（Ｎ１） ｓ 与（Ｎ１） ２ｔ，（Ｎ１） ５ｔ误差在

５％以内，而多源疲劳裂纹扩展寿命仿真值（Ｎ１）ｍ 的

误差达 １７％。
５） ０．６１ｍｍ≤ａ＜１．２３ｍｍ 阶段，５＃偏心孔，（ｄａ ／

ｄＮ１） ｓ 明显比 （ ｄａ ／ ｄＮ１ ） ５ｔ 小， （ ｄａ ／ ｄＮ１ ）ｍ 与 （ ｄａ ／
ｄＮ１） ５ｔ接近，因此，该区间多源疲劳裂纹扩展仿真具

有较高的准确性。
准确的多源裂纹扩展仿真分析还需要准确定义

初始裂纹，同时，考虑各处已有的疲劳损伤对裂纹扩

展的影响。
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