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基于 ３ＳＥ 模型的 ＩＣ１０ 合金涡轮叶片热机械
疲劳寿命预测

吴云伍ꎬ刘一雄ꎬ王相平
(中国航空发动机集团 沈阳发动机研究所ꎬ辽宁 沈阳 １１００１５)

摘　 要:航空发动机涡轮叶片热机械疲劳寿命的快速准确预测是提高发动机安全性和可靠性的重要途径之一ꎮ 本

文以 ＩＣ１０ 合金涡轮叶片为研究对象ꎬ基于晶体的塑性理论建立了弹塑性本构关系和三参数幂函数能量法寿命预

测模型ꎮ 根据真实涡轮叶片载荷条件ꎬ确定叶片热机械疲劳寿命薄弱位置为叶根处气膜孔ꎬ并设计了薄壁模拟件

开展数值模拟和试验研究ꎬ获取了 ４ 种热机械疲劳载荷条件下叶片的应力 － 应变关系和寿命ꎮ 结果表明:以晶体

塑性理论为基础的各向异性本构能够很好地表征 ＩＣ１０ 合金的弹塑性应力 － 应变关系ꎻ基于晶体塑性理论计算得

到的薄壁圆管试验件的热机械疲劳寿命与试验结果基本一致ꎬ在 ２ 倍误差带以内ꎻ所构建的三参数幂函数能量法

模型具有参数少、易获取的优势ꎬ可为复杂结构涡轮叶片热机械疲劳寿命计算提供一定的参考ꎮ

关　 键　 词:寿命预测ꎻ各向异性ꎻ涡轮叶片ꎻ热机械疲劳ꎻ晶体塑性理论

中图分类号:Ｖ２３１. ９５　 　 　 文献标识码:Ａ　 　 　 ＤＯＩ:１０. １６１４６ / ｊ. ｃｎｋｉ. ｒｎｄｌｇｃ. ２０２４. １２. ０２３

[引用本文格式]吴云伍ꎬ刘一雄ꎬ王相平. 基于 ３ＳＥ 模型的 ＩＣ１０ 合金涡轮叶片热机械疲劳寿命预测[ Ｊ] . 热能动力工程ꎬ２０２４ꎬ
３９(１２):２０５ － ２１２. ＷＵ Ｙｕｎｗｕꎬ ＬＩＵ Ｙｉｘｉｏｎｇꎬ ＷＡＮＧ Ｘｉａｎｇｐｉｎｇ. Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅｒｍｏ￣ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ＩＣ１０ ａｌｌｏｙ ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅｓ

ｂａｓｅｄ ｏｎ ３ＳＥ ｍｏｄｅｌ[Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ｆｏｒ Ｔｈｅｒｍａｌ Ｅｎｅｒｇｙ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒꎬ２０２４ꎬ３９(１２):２０５ － ２１２.

Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ Ｔｈｅｒｍｏ￣ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｆａｔｉｇｕｅ Ｌｉｆｅ ｏｆ ＩＣ１０ Ａｌｌｏｙ Ｔｕｒｂｉｎｅ
Ｂｌａｄｅｓ ｂａｓｅｄ ｏｎ ３ＳＥ Ｍｏｄｅｌ

ＷＵ Ｙｕｎｗｕꎬ ＬＩＵ Ｙｉｘｉｏｎｇꎬ ＷＡＮＧ Ｘｉａｎｇｐｉｎｇ
(ＡＥＣＣ Ｓｈｅｎｙａｎｇ Ｅｎｇｉｎｅ Ｒｅｓｅａｒｃｈ ＩｎｓｔｉｔｕｔｅꎬＳｈｅｎｙａｎｇꎬ Ｃｈｉｎａꎬ Ｐｏｓｔ Ｃｏｄｅ: １１００１５)

Ａｂｓｔｒａｃｔ: Ｔｈｅ ｒａｐｉｄ ａｎｄ ａｃｃｕｒａｔｅ ｐｅｒｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅｒｍｏ￣ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ ｔｕｒｂｉｎｅ
ｂｌａｄｅｓ ｉｓ ｏｎｅ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｓｔ ｉｍｐｏｒｔａｎｔ ｗａｙｓ ｃｏｎｃｅｒｎｉｎｇ ｔｈｅ ｅｎｇｉｎｅ ｓａｆｅｔｙ ａｎｄ ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ. Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒꎬ ｔｈｅ
ｔｈｅｒｍｏ￣ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ａ ＩＣ１０ ａｌｌｏｙ ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅｓ ｗａｓ ｓｔｕｄｉｅｄ. Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｃｒｙｓｔａｌ ｐｌａｓｔｉｃｉｔｙ
ｔｈｅｏｒｙꎬ ａｎ ｅｌａｓｔｉｃ￣ｐｌａｓｔｉｃ ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ａｎｄ ａ ｔｈｒｅｅ￣ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｐｏｗｅｒ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｅｎｅｒｇｙ ｌａｗ￣ｂａｓｅｄ
ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｗｅｒｅ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ. Ｂｙ ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈｅ ａｃｔｕａｌ ｌｏａｄｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ ｔｕｒｂｉｎｅ
ｂｌａｄｅｓꎬ ｔｈｅ ｗｅａｋ ｓｐｏｔ ｆｏｒ ｔｈｅｒｍｏ￣ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｗａｓ ｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄ ａｓ ｔｈｅ ｆｉｌｍ￣ｃｏｏｌｉｎｇ ｈｏｌｅ ａｔ ｔｈｅ
ｂｌａｄｅ ｒｏｏｔ. Ａ ｔｈｉｎ￣ｗａｌｌｅｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇ ｓｐｅｃｉｍｅｎ ｗａｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｆｏｒ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅ￣
ｓｅａｒｃｈ ｔｏ ｏｂｔａｉｎ ｔｈｅ ｓｔｒｅｓｓ￣ｓｔｒａｉｎ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ａｎｄ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ｂｌａｄｅ ｕｎｄｅｒ ｆｏｕｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｏａｄｉｎｇ ｃｏｎｄｉ￣
ｔｉｏｎｓ. Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅ ｔｈａｔ ｔｈｅ ａｎｉｓｏｔｒｏｐｉｃ ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ ｍｏｄｅｌ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｃｒｙｓｔａｌ ｐｌａｓｔｉｃｉｔｙ ｔｈｅｏｒｙ
ｃａｎ ｗｅｌｌ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｅ ｔｈｅ ｅｌａｓｔｉｃ￣ｐｌａｓｔｉｃ ｓｔｒｅｓｓ￣ｓｔｒａｉｎ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｏｆ ＩＣ１０ ａｌｌｏｙ. Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｃｒｙｓｔａｌ ｐｌａｓ￣
ｔｉｃｉｔｙ ｔｈｅｏｒｙꎬ ｔｈｅ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｔｈｅｒｍｏ￣ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｉｎ￣ｗａｌｌｅｄ ｃｉｒｃｕｌａｒ ｔｕｂｅ ｔｅｓｔ ｓｐｅｃｉｍｅｎ
ｉｓ ｉｎ ｇｏｏｄ ａｇｒｅｅｍｅｎｔ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｉｔｈｉｎ ａ ２￣ｆｏｌｄ ｅｒｒｏｒ ｂａｎｄꎻ ｔｈｅ ｔｈｒｅｅ￣ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｐｏｗｅｒ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｅｎｅｒｇｙ ｌａｗ￣ｂａｓｅｄ ｍｏｄｅｌ ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｓｔｕｄｙ ｈａｓ ｔｈｅ ａｄｖａｎｔａｇｅｓ ｏｆ ｒｅｑｕｉｒｉｎｇ ｆｅｗｅｒ ｐａｒａｍｅ￣



热 能 动 力 工 程 ２０２４ 年　

ｔｅｒｓ ａｎｄ ｂｅｉｎｇ ｅａｓｉｌｙ ｏｂｔａｉｎｅｄꎬ ｗｈｉｃｈ ｃａｎ ｐｒｏｖｉｄｅ ｖａｌｕａｂｌｅ ｉｎｓｉｇｈｔｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅｒｍｏ￣ｍｅｃｈａｎｉ￣
ｃａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｉｎ ｃｏｍｐｌｅｘ ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅｓ.
Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ: ｌｉｆｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎꎬ ａｎｉｓｏｔｒｏｐｙꎬ ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅꎬ ｔｈｅｒｍａｌ￣ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｆａｔｉｇｕｅꎬ ｃｒｙｓｔａｌ ｐｌａｓｔｉｃ ｔｈｅｏｒｙ

引　 言

ＩＣ１０ 合金是我国研制的新一代 Ｎｉ３Ａｌ 基定向凝

固高温合金ꎬ具有密度低、比强度高、熔点高、抗高温

氧化性好的特点[１ － ３]ꎬ目前已经在航空发动机涡轮

叶片中得到广泛应用ꎮ 航空发动机涡轮叶片在真实

工作时将经历多次启动、加速、减速和停车过程ꎬ造
成燃气温度、压力和转子转速的变化ꎮ 因此ꎬ涡轮叶

片处于不断变化的热机械疲劳(Ｔｈｅｒｍａｌ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ
ＦａｔｉｇｕｅꎬＴＭＦ)状态[４ － ６]ꎬ导致涡轮叶片材料力学性

能的严重退化ꎬ对发动机结构的可靠性和耐久性造

成了严峻考验[７ － ８]ꎮ 为了模拟涡轮叶片的 ＴＭＦ 状

态ꎬ需要在试验室条件下进行机械载荷和温度循环

变化试验ꎬ并且机械载荷与温度要满足特定的相位

关系ꎮ 然而ꎬ由于涡轮叶片真实工作环境下的 ＴＭＦ
试验的难度大、成功率低ꎬ因此工程上很难开展ꎮ

在发动机设计定型前ꎬ常采用涡轮叶片仿真计

算与模拟件循环疲劳试验相结合的方法来预测涡轮

叶片的工作寿命ꎬ但由于仿真模型中的材料参数具

有温度相关性ꎬ因此基于应变的低循环疲劳寿命模

型预测 ＴＭＦ 寿命的精度不足[９]ꎮ 张国栋等人[１０] 在

利用Ｍａｎｓｏｎ￣Ｃｏｆｆｉｎ 方程预测 ＩＣ１０ 合金的 ＴＭＦ 寿命

时发现ꎬ预测寿命的分散带是试验寿命的 ８ 倍ꎮ
Ｖöｓｅ 等人[１１] 在总应变幅中引入了平均应力、应力

幅、温度以及循环周期等修正项ꎬ但改进的模型在实

际运用中需要基于特定温度条件确定模型参数ꎮ
Ｌｅｅ 等人[１２]基于塑性应变能ꎬ同时结合 Ｍａｎｓｏｎ 通

用斜率法推导出一种无量纲的塑性应变能密度模

型ꎬ该模型能够对不同温度条件下的低循环疲劳寿

命进行统一建模ꎮ Ｇｏｃｍｅｚ 等人[１３] 综合考虑温度、
最大应力以及平均应力对疲劳寿命的影响ꎬ在塑性

应变能模型的基础上引入与以上因素相关的修正

项ꎬ使得模型具备较高的预测精度ꎮ Ａｚａｄｉ 等人[１４]

通过引入 ＴＭＦ 载荷因子将塑性应变能模型发展为

能够同时预测铸铝合金有 /无隔热涂层时的 ＴＭＦ 寿

命ꎮ 由于能量在一定程度上可以表征疲劳过程中的

损伤状态ꎬ因此相比于基于应变的寿命模型ꎬ塑性应

变能模型获得了更为广泛的运用[１５ － １６]ꎮ
然而ꎬ大多数 ＴＭＦ 寿命预测模型仍停留在借助

试验数据预测寿命的层面[１７ － １８]ꎮ 虽然借助 ＴＭＦ 数

据建立寿命模型最能保证寿命预测的精度[１９ － ２０]ꎬ但
ＴＭＦ 试验需要大量不同温度条件和载荷类型的数

据ꎬ并引入较多的修正项和模型参数来提高寿命预

测精度[２１ － ２３]ꎮ 这些修正的多参数模型存在计算复

杂、成本高和收敛性差等问题ꎬ实用性不高ꎬ难以在

工程中实现ꎮ 相比于等温疲劳寿命预测模型的发

展ꎬ修正的多参数模型仍处于初步发展阶段ꎬ不能满

足工程使用要求ꎮ
本文基于晶体塑性和三参数幂函数能量法

(３ＳＥ)理论ꎬ建立了综合考虑各向异性和复杂应力

状态对定向 ＩＣ１０ 合金涡轮叶片寿命影响的预测模

型ꎮ 通过对真实服役工况下的 ＩＣ１０ 涡轮叶片进行

仿真分析来确定叶片热机疲劳危险部位ꎮ 设计了考

虑涡轮叶片壁厚和温度梯度特征的薄壁圆管模拟

件ꎬ通过数值仿真分析和模拟件试验验证ꎬ证明了预

测模型的精度和工程适用性ꎮ

１　 研究方法和模型

以 ＩＣ１０ 合金为代表的镍基高温合金是典型的

定向合金材料ꎬ与其他各向异性金属材料一样ꎬＩＣ１０
合金的力学性能不仅取决于外部的工作条件(如应

力、温度等)ꎬ还受到自身不可忽略的各向异性的影

响[２４ － ２６]ꎮ 在实际服役条件下ꎬ多轴应力状态使得这

种力学性能各向异性更加值得关注[２７]ꎮ
晶体本构模型从 Ｔａｙｌｏｒ 等人[２８] 的理论中发展

而来ꎬ在晶体塑性模型中ꎬ滑移梯度 Ｆ 可以分解为

弹性和塑性两部分:
Ｆ ＝ ＦｅＦｐ (１)

式中:角标 ｅ—弹性滑移指数ꎻ角标 ｐ—塑性滑移

指数ꎮ
当晶体发生变形和扭转时ꎬ晶格向量 ｎ(α) 也相

对应改变ꎬ滑移方向 ｍ(α)变为:
ｍ∗(α) ＝ Ｆｅｍ(α) (２)

式中: ｍ∗(α)—晶体滑移方向ꎮ
滑移面的法向量 ｎ∗(α)为:

􀅰６０２􀅰
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ｎ∗(α) ＝ ((Ｆｅ) －１) Ｔｎ(α) (３)
速度梯度 Ｌ 通过标准方程给出:

Ｌ ＝ Ｆ
􀅰
Ｆ －１ ＝ Ｆ

􀅰∗ (Ｆ∗) －１ ＋ Ｆ∗Ｆ
􀅰ｐ (Ｆ ｐ) －１ (Ｆ∗) －１

(４)
式中:Ｆ∗—考虑晶格畸变后的滑移梯度ꎮ

Ｌ 还可以表示为:
Ｌ ＝ Ｄ ＋ Ｗ (５)

式中:Ｄ—变形率张量ꎻＷ—旋率张量ꎮ
由于塑性变形由位错和滑移组成ꎬ故有:

Ｌｐ ＝ ∑
Ｎ

α ＝ １
Ｐ(α)γ􀅰(α) (６)

Ｐ(α) ＝ (ｍ∗(α) 􀱋 ｎ∗(α) ＋ ｎ∗(α) 􀱋 ｍ∗(α)) / ２
(７)

式中:γ􀅰(α)—α 滑移系的滑移率ꎻＰ(α)—α 滑移系的

Ｓｃｈｍｉｄｔ 因子ꎮ
进一步有:
τ ＝ (ｄｅｔＦ)σ (８)
Ｔ ＝ Ｆ ｅτＦ ｅ－１ (９)

式中:σ—柯西应力张量ꎻτ—加权柯西应力张量ꎻ
Ｔ—柯西应力ꎮ

分切应力 τ(α)是沿着滑移方向牵引力的组成部

分ꎬ通过 Ｓｃｈｍｉｄｔ 因子与柯西应力关联:
τ(α) ＝ Ｐ(α):Ｔ (１０)
应变率使用幂函数方程表示:

γ􀅰(α) ＝ γ􀅰(α)
０

τ(α)

ｇ(α)[ ] τ(α)

ｇ(α)[ ]
１
ｍ －１

(１１)

式中:γ􀅰(α)
０ —参考剪切应变速率ꎻｍ—应变率敏感指

数ꎬ当 ｍ ＝ ０ 时ꎬ则表示与应变率无关ꎻｇ(α)—参考剪

切应力ꎬ表征晶体的当前应变硬化状态ꎬ在这里 ｇ(α)

取决于滑移剪切率 γ′的总和ꎮ
ｇ(α) ＝ ｇ(α)(γ) (１２)

γ ＝ ∑
α

｜ γ(α) ｜ (１３)

式中:γ—累积滑移应变ꎮ
为简化计算ꎬ材料应变硬化可以用 ｇ(α) 的演化

方程来代替:

ｇ􀅰(α) ＝ ∑ β
ｈαβ γ􀅰(β) (１４)

ｈαβ ＝ ｑαβｈβ (１５)

ｈβ ＝ Ｈ(１ －
ｇα

η ) β 　 (１６)

式中:ｈαβ— γ 的函数ꎬ决定了滑移系 β 中的滑移剪

切量对滑移系 α 所造成的硬化ꎻｑαβ—潜硬化系数ꎻ
ｈβ—单硬化率ꎻＨ—硬化模量ꎻη 和 β—晶体滑移模

型参数ꎮ
基于上述理论建立了各向异性晶体的本构关

系ꎮ 在寿命预测模型中ꎬ三参数幂函数能量法

(３ＳＥ)模型具有较高的精度和求解效率ꎬ其实质是

在塑性应变能的基础上引入一个具有能量意义的疲

劳极限 Δｗ０ꎬ认为当材料吸收和耗散的能量低于该

极限时ꎬ不会发生疲劳失效ꎮ ３ＳＥ 模型以塑性应变

能与疲劳极限的差值 Δｗ － Δｗ０ 表征损伤ꎬ最终建立

的模型如下:
Ｎｆ(Δｗ － Δｗ０) ｋ ＝ Ｃ (１７)
Δｗ ＝ Δ εｉｎΔσ ＝ Δ εｉｎ(σｍａｘ － σｍｉｎ) (１８)

式中:Ｎｆ—循环寿命ꎻσｍａｘ—最大压缩应力ꎻσｍｉｎ—最

小压缩应力ꎻ角标 ｋ—常数ꎻＣ—常数ꎻΔεｉｎ—非弹性

应变范围ꎮ
疲劳极限时塑性应变极小ꎬ未做疲劳极限测试ꎬ

可假设 Δｗ０ ＝ ０ꎬ则有:

Ｎｆ(Δｗ) ｋ ＝ Ｃ (１９)

２　 热机械疲劳危险部位确定

航空发动机涡轮叶片工作环境恶劣ꎬ承受高

温、高转速等载荷ꎬ为评估涡轮叶片在高温服役环

境下的热机疲劳寿命ꎬ首先采用真实发动机工况ꎬ
确定其热机疲劳危险部位ꎬ再根据叶片的应力梯度

设计模拟件ꎬ通过提出的热机疲劳寿命评估流程ꎬ
对模拟件的热机疲劳寿命开展数值仿真ꎬ并进行试

验验证ꎮ
以 ＩＣ１０ 合金涡轮叶片为研究对象ꎬ叶片的 Ｚ 轴

为晶体主轴[００１]方向ꎬ最大工况的转速为 １４ ０００
ｒ / ｍｉｎꎮ 根据发动机各截面温度、压力等总体参数ꎬ
结合引气、冷却需求ꎬ通过三维热仿真获得了涡轮叶

片在最大工况下的温度分布ꎬ如图 １ 所示ꎮ 可以发

现ꎬ该涡轮叶片的高温区主要集中叶片的上部ꎬ最高

温度为１ ０００ ℃ꎮ
通过有限元分析获得了最大工况下涡轮叶片的

当量应力分布ꎬ如图 ２ 所示ꎮ 可以发现ꎬ最大工况条

件下叶片的最大应力为 ７８８ ＭＰａꎬ出现在叶根前缘

气膜孔和榫头部位ꎮ 考虑到榫头部位受边界条件的

影响较大ꎬ结合工程实际中的使用经验ꎬ暂不考虑榫

头部位的等效塑性应变ꎮ
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图 １　 最大工况下涡轮叶片的温度分布

Ｆｉｇ. １ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅ

ｕｎｄｅｒ ｐｅａｋ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 ２　 最大工况下叶片当量应力分布

Ｆｉｇ. ２ Ｖｏｎ Ｍｉｓｅｓ ｓｔｒｅｓｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｕｒｂｉｎｅ

ｂｌａｄｅ ｕｎｄｅｒ ｐｅａｋ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

　 　 图 ３ 给出了最大工况下叶片根部气膜孔附近的

当量应力分布和剪切应力分布ꎮ 可以发现ꎬ气膜孔

处的当量应力为 ４５４ ＭＰａꎬ并未超过材料的屈服强

度ꎬ但其最大剪应力达到了 ５０８ ＭＰａꎮ 对于各向异

性塑性模型ꎬ如果材料受剪切应力的方向与滑移系

正好平行ꎬ此时塑性应变将在特定的滑移系产生ꎮ
因此分析认为ꎬ根部气膜孔处的塑性应变是由材料

各向异性特点和此处特定滑移系开动造成的ꎮ
对叶片的热机疲劳寿命进行分析时ꎬ需重点关

注叶片气膜孔、空腔等部位ꎬ尤其是叶片根部的气膜

孔部位[２９]ꎮ 涡轮叶片根部气膜孔部位等效塑性应

变分布如图 ４ 所示ꎮ 由图 ４ 可以发现ꎬ叶片各气膜

孔处均出现了较大的等效塑性应变ꎬ靠近叶根的气

膜孔处的等效塑性应变最大ꎬ达到 ０. ２６％ ꎮ 结合叶

片应力和塑性应变分析结果ꎬ最终确定叶根气膜孔

处为叶片热机械疲劳的最危险部位ꎮ

图 ３　 最大工况下叶片根部气膜孔部位应力分布

Ｆｉｇ. ３ Ｓｔｒｅｓｓ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｉｎ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ ｈｏｌｅｓ ａｔ

ｔｈｅ ｒｏｏｔ ｏｆ ｂｌａｄｅ ｕｎｄｅｒ ｐｅａｋ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 ４　 涡轮叶片根部气膜孔部位等效塑性应变分布

Ｆｉｇ. ４ Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｐｌａｓｔｉｃ ｓｔｒａｉｎ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｉｎ ｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇ

ｈｏｌｅｓ ａｔ ｔｈｅ ｒｏｏｔ ｏｆ ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅ

３　 叶片模拟件寿命预测及试验验证

３. １　 寿命预测流程

考虑到在真实工作条件下很难试验模拟发动

机涡轮叶片的热机疲劳载荷ꎬ因此通过设计薄壁圆

管模拟件ꎬ将所提出的晶体塑性本构模型和三参

数应用于模拟件的模拟及寿命预测ꎬ并通过薄壁圆
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管热机疲劳试验进行验证ꎮ 通过对比分析寿命预

测结果和试验结果的误差来评估模型的准确性ꎬ
最终形成工程可用的高精度涡轮叶片热机疲劳寿

命的预测方法ꎬ并建立了如图 ５ 所示的寿命预测

流程ꎮ

图 ５　 疲劳寿命预测流程图

Ｆｉｇ. ５ Ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

需要说明的是ꎬ在将晶体塑性本构模型应用于

热机疲劳寿命预测时ꎬ由于直接计算每个循环导致

的损伤非常耗时ꎬ所以采用在后处理中通过 ３ＳＥ 模

型进行寿命分析的方法ꎬ可以分为以下 ５ 个步骤:
(１) 采用晶体塑性模型在有限元中计算多个循

环的疲劳加载ꎬ直至迟滞回线趋于稳定ꎻ
(２) 通过 Ｐｙｔｈｏｎ 程序ꎬ调用 ＡＢＡＱＵＳ 软件的

ＯＤＢ 结果文件ꎬ提取每个循环的应力和应变数据ꎻ
(３) 根据采用的模型ꎬ找到单元中所有滑移面

上的塑性应变能耗散 Δｗꎻ
(４) 根据当前温度插值模型参数ꎻ
(５) 代入 ３ＳＥ 模型ꎬ计算疲劳寿命ꎮ

３. ２　 模拟件设计

采用薄壁管件模拟真实叶片的薄弱部位ꎬ通过

模拟气膜孔边的受力状态ꎬ使模拟件考核部位与真

实部件关键部位的局部应力及应力梯度相当ꎬ同时

保证模拟件的加工工艺与真实部件相同ꎮ 在模拟件

的设计过程中ꎬ需要保证模拟件材料的性能与真实

叶片一致ꎬ最好能在真实叶片上取样ꎬ目的是使得模

拟件的破坏模式和破坏位置与真实叶片基本一致ꎮ
同时ꎬ需要保证所设计模拟件的计算寿命与涡轮叶

片的计算寿命基本一致ꎮ
采用以上原则设计了如图 ６ 所示的薄壁圆管模

拟件ꎮ 随后ꎬ通过设计相应工况条件下的热机疲劳

试验ꎬ开展叶片模拟件服役寿命的考核验证ꎮ

图 ６　 薄壁圆管模拟件尺寸(ｍｍ)
Ｆｉｇ. ６ Ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇ ｓｐｅｃｉｍｅｎ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ ｗｉｔｈ

ｔｈｉｎ￣ｗａｌｌｅｄ ｃｉｒｃｕｌａｒ ｔｕｂｅ (ｍｍ)

３. ３　 模拟件工况设置

为更真实地模拟发动机真实工作状态ꎬ设计了

Ａ１ ~ Ａ４ 共 ４ 种工况ꎬ加载的峰值应力分别为 ８０ꎬ
１００ꎬ１５０ 和 ２００ ＭＰａꎬ谷值应力为 １０ ＭＰａꎬ各进行 ５
次循环ꎮ 根据 ＩＣ１０ 合金叶片真实工况ꎬ以峰值应力

为 １００ ＭＰａ 为例将发动机载荷谱简化为如图 ７ 所示

的温度、应力循环载荷谱ꎮ 其中ꎬ叶片的峰值温度为

１ ０００ ℃ꎬ谷值温度为 ６００ ℃ꎬ升 /降温速率设置为

５ ℃ / ｍｉｎꎬ升温加降温时间共计 ２００ ｓ 一次循环ꎬ以
１００ ｓ 为界ꎬ前 １００ ｓ 为荷载状态ꎬ后 １００ ｓ 为卸载状

态ꎮ 根据图 ７ 开展薄壁圆管模拟件的寿命数值仿真

预测和试验验证ꎮ

图 ７　 简化的温度、应力循环载荷谱

Ｆｉｇ. ７ Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ａｎｄ ｓｔｒｅｓｓ ｃｙｃｌｉｃ
ｌｏａｄ ｓｐｅｃｔｒｕｍ

３. ４　 模拟件的寿命预测

采用图 ５ 所示的热机疲劳寿命预测流程ꎬ开展

圆管模拟件的寿命预测ꎮ 首先计算得到了不同机械

和温度载荷、不同循环次数下的叶片位移ꎬ结果如图

８ 所示ꎮ 不同加载条件下塑性应变随时间的变化如

图 ９ 所示ꎮ
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图 ８　 不同载荷条件下模拟件的位移分布

Ｆｉｇ. ８ Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇ ｓｐｅｃｉｍｅｎ
ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｏａｄｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ９　 不同加载条件下塑性应变随时间的变化

Ｆｉｇ. ９ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｐｌａｓｔｉｃ ｓｔｒａｉｎ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ ｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｌｏａｄｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

结合图 ８ 和图 ９ 可以看出ꎬ在每个循环(０ ~２００ ｓ、
２００ ~ ４００ ｓ、４００ ~ ６００ ｓ)内均产生一定的塑性应变ꎬ
并在第 ２ ~ ３ 个循环加载后达到稳定状态ꎬ即加载到

第 ２ ~ ３ 个循环后ꎬ继续增加循环不会导致每个循环

的塑性应变增加ꎮ 随着峰值载荷增加ꎬ塑性应变显

著增加ꎬ在最大应力 ２００ ＭＰａ、最高温度 １ ０００ ℃条

件下ꎬ塑性应变达到最大ꎬ接近 １０％ ꎮ 在不同载荷

条件下ꎬ每个循环后均会产生不可恢复的塑性应变ꎬ
总工程应变呈现逐渐升高的态势ꎮ
３. ５　 模拟件试验验证

结合图 ７ꎬ采用 Ｉｎｓｔｒｏｎ 液压伺服疲劳试验机ꎬ开
展涡轮叶片模拟件的热机疲劳试验ꎮ 试验过程中采

用应力控制结合应变监测的方式ꎬ开展 ＩＣ１０ 合金薄

壁管件在 ６００ ~１ １００ ℃温度循环范围内的同相位热

机械疲劳试验ꎬ分析薄壁管件的热机械疲劳响应行

为ꎮ 试验结果如表 １ 所示ꎬ拟合得到的 Ｓ － Ｎ 曲线如

图 １０ 所示ꎬ应力寿命关系为 σ ＝ ４０５. ６ × Ｎ －０. ２２６
ｆ ꎮ

试验结果表明ꎬ随应力梯度升高ꎬＴＭＦ 寿命急剧降

低ꎬ呈现为 Ｂａｓｑｕｉｎ 方程的指数规律[３０]ꎮ

表 １　 ＴＭＦ 试验结果

Ｔａｂ. １ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ＴＭＦ

工况 外径 / ｍｍ 内径 / ｍｍ 最大应力 / ＭＰａ 寿命 / 次

Ａ１ １０ ６ ８０ １ ４２３

Ａ２ １０ ６ １００ ５６４

Ａ３ １０ ６ １５０ ５８

Ａ４ １０ ６ ２００ ２７

图 １０　 ＴＭＦ 试验的 Ｓ － Ｎ 曲线

Ｆｉｇ. １０ Ｓ － Ｎ ｃｕｒｖｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｆｒｏｍ ＴＭＦ ｔｅｓｔ

３. ６　 结果对比

开展叶片模拟件的仿真与试验结果的对比分

析ꎬ以最大应力 １５０ ＭＰａ 条件下的一次循环为例ꎬ绘
制了仿真和试验得到的工程应变随时间变化的曲

线ꎬ如图 １１ 所示ꎮ

图 １１　 Ａ３ 试样一次加载应变随时间变化的曲线对比

Ｆｉｇ. １１ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｕｒｖｅｓ ｏｆ ｓｔｒａｉｎ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ
ｆｏｒ Ａ３ ｓａｍｐｌｅ ｄｕｒｉｎｇ ｏｎｅ ｌｏａｄｉｎｇ
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可以看出ꎬ仿真得到的工程应变与试验应变的

变化趋势基本一致ꎬ在 ０ ~ １００ ｓ 之间ꎬ应变先随荷

载与温度升高逐渐增大ꎮ 在 １００ ｓ 之后ꎬ随着卸载

的进行ꎬ应变逐渐降低并最终产生不可恢复的塑性

应变ꎮ 试验中的最大总应变峰值较大ꎬ达到了

０􀆰 ８７％ ꎬ并且卸载刚开始发生后ꎬ应变即发生快速恢

复ꎮ 仿真得到的峰值总应变较小ꎬ为 ０. ６４ ％ ꎬ并且

恢复过程是在卸载发生一段时间后才开始较为平缓

地进行ꎮ 因此ꎬ仿真中的峰值应变并非在最大荷载

处出现ꎬ而是在开始卸载约 ２５ ｓ 之后出现ꎮ
金属在高温下表现为较强的塑性特征ꎬ如果此

时恢复的塑性应变小于仍然在进行的塑性应变ꎬ则
总应变仍然表现为上升的趋势ꎬ管件仍然沿荷载轴

伸长ꎮ 随后ꎬ发生恢复的弹性应变逐渐增大ꎬ而塑性

应变随着应力与温度的减小而逐渐减小ꎬ所以管件

的整体形变为沿荷载轴收缩ꎮ
通过拉伸应变 － 应力关系ꎬ获得了三参数幂函

数能量法模型公式为:
Δｗ ｔ ＝ Δεｉｎσ (２０)

Ｎｆ ＝ (３３. １４Δｗ )
１

０. ９８９ ７
(２１)

采用上述方法对叶片模拟件的寿命进行预测ꎬ
并与试验结果进行对比ꎬ如图 １２ 所示ꎮ 可以看出ꎬ
二者之间的误差在 ２ 倍误差带以内ꎬ能够满足工程

研制中对热机械疲劳寿命预测精度的需求ꎮ

图 １２　 模拟件寿命的预测值和试验值对比

Ｆｉｇ. １２ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｆａｔｉｇｕｅ ｌｉｆｅ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇ ｓｐｅｃｉｍｅｎ

ｂｅｔｗｅｅｎ ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｖａｌｕｅｓ

４　 结　 论

(１) 在物理转速为 １４ ０００ ｒ / ｍｉｎ 的最大工况

下ꎬＩＣ１０ 合金涡轮叶片的叶根气膜孔部位最大剪应

力达到了 ５０８ ＭＰａꎬ出现了较大的等效塑性应变ꎬ表
明该部位是热机械疲劳寿命的薄弱部位ꎬ并且受材

料各向异性影响较为明显ꎬ剪切应力方向与滑移系

方向平行ꎮ
(２) 为了预测 ＩＣ１０ 涡轮叶片的热机械疲劳寿

命ꎬ建立了基于晶体塑形本构模型和三参数密函数

能量法模型的预测方法和流程ꎬ通过模拟件寿命分

析与试验验证ꎬ提出的方法可以准确描述 ＩＣ１０ 合金

的弹塑性应力应变关系ꎮ
(３) 采用晶体塑性和 ３ＳＥ 模型的寿命预测方

法能够准确识别涡轮叶片 ＴＭＦ 的薄弱部位ꎬ并且与

实际寿命误差在 ２ 倍误差带以内ꎬ可以为工程中涡

轮叶片的设计提供支撑ꎮ
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[１８] 　 ＥＫＩＮＣＩ Ａ ＥꎬＵＣＡＲ ＮꎬＣＡＮＫＡＹＡ Ｇꎬｅｔ ａｌ. Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｏｎ ｓｌｉｐ ａｎｄ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｔｗｉｎｎｉｎｇ ｉｎ Ｃｄ ｓｉｎｇｌｅ￣ｃｒｙｓｔａｌｓ[Ｊ] . Ｉｎｄｉａｎ

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ａｎｄ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ Ｓｃｉｅｎｃｅｓꎬ ２００２ꎬ ９ ( ４ ):

２９５ － ２９８.

[１９] 　 ＲＯＴＥＲＳ ＦꎬＥＩＳＥＮＬＯＨＲ ＰꎬＨＡＮＴＣＨＥＲＬＩ Ｌꎬｅｔ ａｌ. Ｏｖｅｒｖｉｅｗ ｏｆ

ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ ｌａｗｓꎬ ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓꎬ ｈｏｍｏｇｅｎｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ ｍｕｌｔｉｓｃａｌｅ

ｍｅｔｈｏｄｓ ｉｎ ｃｒｙｓｔａｌ ｐｌａｓｔｉｃｉｔｙ ｆｉｎｉｔｅ￣ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌｉｎｇ:Ｔｈｅｏｒｙꎬｅｘ￣

ｐｅｒｉｍｅｎｔｓꎬ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ [ Ｊ ] . Ａｃｔａ Ｍａｔｅｒｉａｌｉａꎬ ２０１０ꎬ ５８ ( ４ ):

１１５２ － １２１１.

[２０] 　 ＱＩ Ｈ ＹꎬＹＡＮＧ Ｘ Ｇ. Ｌｉｆｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅｒｍａｌ ｂａｒｒｉｅｒ ｃｏａｔｉｎｇｓ

[Ｊ] . Ｔｈｅｒｍａｌ Ｂａｒｒｉｅｒ Ｃｏａｔｉｎｇｓꎬ２０１１ꎬ２９４ － ３１６.

[２１] 　 ＴＥＫＫＡＹＡ Ａ ＥꎬＢＯＵＣＨＡＲＤ Ｐ ＯꎬＢＲＵＳＣＨＩ Ｓꎬｅｔ ａｌ. Ｄａｍａｇｅ ｉｎ

ｍｅｔａｌ ｆｏｒｍｉｎｇ[Ｊ] . ＣＩＲＰ Ａｎｎａｌｓꎬ２０２０ꎬ６９ (２):６００ － ６２３.

[２２] 　 ＦＲＯＤＡＬ Ｂ ＨꎬＴＨＯＭＥＳＥＮ ＳꎬＢＯＲＶＩＫ Ｔꎬｅｔ ａｌ. Ｏｎ ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ

ｏｆ ｄａｍａｇｅ ａｎｄ ｓｉｎｇｌｅ ｃｒｙｓｔａｌ ｐｌａｓｔｉｃｉｔｙ ｆｏｒ ｄｕｃｔｉｌｅ ｐｏｌｙｃｒｙｓｔａｌｌｉｎｅ

ｍａｔｅｒｉａｌｓ [ Ｊ ] . Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｌａｓｔｉｃｉｔｙꎬ ２０２２ꎬ

１４２:１０２９９６.

[２３] 　 ＫＡＣＨＡＮＯＶ Ｌ Ｍ. Ｔｈｅ ｔｈｅｏｒｙ ｏｆ ｃｒｅｅｐ[Ｍ]. Ｂｏｓｔｏｎ ＳｐａꎬＥｎｇ￣

ｌａｎｄ: Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｌｅｎｄｉｎｇ Ｌｉｂｒａｒｙ ｆｏｒ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ

１９６７.

[２４] 　 ＲＩＣＥ Ｊ ＲꎬＴＲＡＣＥＹ Ｄ Ｍ. Ｏｎ ｔｈｅ ｄｕｃｔｉｌｅ ｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔ ｏｆ ｖｏｉｄｓ ｉｎ

ｔｒｉａｘｉａｌ ｓｔｒｅｓｓ ｆｉｅｌｄｓ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｔｈｅ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ ＆ Ｐｈｙｓｉｃｓ ｏｆ

Ｓｏｌｉｄｓꎬ１９６９ꎬ１７(３):２０１ － ２１７.

[２５] 　 ＨＯＬＺＡＰＦＥＬ Ｇ Ａ. Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｓｏｌｉｄ ｍｅｃｈａｎ￣

ｉｃｓ:Ａ ｃｏｎｔｉｎｕｕｍ ａｐｐｒｏａｃｈ ｆｏｒ ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ[Ｍ]. Ｎｅｗ Ｙｏｒｋ:Ｊｏｈｎ

Ｗｉｌｅｙ ＆ ＳｏｎｓꎬＩｎｃꎬ２０００.

[２６] 　 ＬＥＥ ＳꎬＬＵ ＹꎬＬＩＡＷ Ｐꎬｅｔ ａｌ. Ｈｏｌｄ￣ｔｉｍｅ ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｎ ｅｌｅｖａｔｅｄ￣ｔｅｍ￣

ｐｅｒａｔｕｒｅ ｌｏｗ￣ｃｙｃｌｅ￣ｆａｔｉｇｕｅ ａｎｄ ｃｒａｃｋ￣ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ ｂｅｈａｖｉｏｒｓ ｏｆ

ＨＡＹＮＥＳ 􀅹 １８８ ｓｕｐｅｒａｌｌｏｙ [ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｍａｔｅｒｉａｌｓ ｓｃｉｅｎｃｅꎬ

２００９ꎬ４４(１１):２９４５ － ２９５６.

[２７] 　 ＬＵ ＹꎬＣＨＥＮ ＬꎬＷＡＮＧ Ｇꎬｅｔ ａｌ. Ｈｏｌｄ ｔｉｍｅ ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｎ ｌｏｗ ｃｙｃｌｅ

ｆａｔｉｇｕｅ ｂｅｈａｖｉｏｒ ｏｆ ＨＡＹＮＥＳ ２３０ ｓｕｐｅｒａｌｌｏｙ ａｔ ｈｉｇｈ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

[Ｊ] . Ｍａｔｅｒｉａｌｓ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ: Ａꎬ２００５ꎬ４０９ (１ / ２ ):

２８２ － ２９１.

[２８] 　 ＴＡＹＬＯＲ Ｇ Ｉ. Ｔｈｅ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ ｐｌａｓｔｉｃ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｃｒｙｓｔａｌｓꎬ

Ｐａｒｔ Ｉ:Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ[Ｊ] . Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｒｏｙａｌ Ｓｏｃｉｅｔｙ ｏｆ Ｌｏｎｄｏｎ

Ｓｅｒｉｅｓ ＡꎬＣｏｎｔａｉｎｉｎｇ Ｐａｐｅｒｓ ｏｆ ａ Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ ａｎｄ Ｐｈｙｓｉｃａｌ Ｃｈａｒ￣

ａｃｔｅｒꎬ１９３４ꎬ１４５(８５５):３６２ － ３８７.

[２９] 　 宋　 洋ꎬ耿　 瑞ꎬ吴云伍ꎬ等. 涡轮叶片结构完整性设计研究

[Ｊ] . 汽轮机技术ꎬ２０２３ꎬ６５(１):２３ － ２６.

ＳＯＮＧ ＹａｎｇꎬＧＥＮＧ ＲｕｉꎬＷＵ Ｙｕｎｗｕꎬｅｔ ａｌ. Ｔｈｅ ｓｕｍｍａｒｙ ｏｆ ｔｈｅ

ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｉｎｔｅｇｒｉｔｙ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｆ ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅｓ

[Ｊ] . Ｔｕｒｂｉｎｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ２０２３ꎬ６５(１):２３ － ２６.

[３０] 　 ＷＵ ＹｕｎｗｕꎬＬＩＵ ＹｉｘｉｏｎｇꎬＷＡＮＧ Ｗｅｉꎬｅｔ ａｌ. Ｈｉｇｈ ｃｙｃｌｅ ｆａｔｉｇｕｅ

ｌｉｆｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ ｓｉｎｇｌｅ￣ｃｒｙｓｔａｌ ｓｐｅｃｉｍｅｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ＴＣＤ ｍｅｔｈｏｄ

ａｎｄ ｃｒｙｓｔａｌ ｐｌａｓｔｉｃｉｔｙ ｔｈｅｏｒｙ [ Ｊ] . Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏ￣

ｓｐａｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ２０２３ꎬ２０２３:１ － １４.

(刘　 颖　 编辑)
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