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【摘要】　本文运用损伤力学方法对涡轮盘试件榫槽在蠕变和疲劳交互作用下的裂纹起始寿命与

裂纹扩展寿命进行了分析研究。榫槽的非线性损伤累积模型是由修正的Chaboche′s低循环疲劳损

伤模型和改进的Kachanov′s蠕变损伤模型综合形成的。在此基础上建立了疲劳和蠕变交互作用下

裂纹扩展计算模型。从理论分析计算与试验结果的一致性,说明所建模型的正确性。采用损伤有限

元素法,以有限元网格尺寸模拟损伤裂纹长度。从试件榫槽的裂纹扩展计算分析中,提出裂纹起始

方向和裂纹扩展方向判断准则,并通过计算检验了此准则的正确性。文中所建立的基本理论,计算

方法及结果分析在工程实际中具有一定使用价值。
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1　概　述
　　传统的疲劳寿命预测方法主要是讨论初始寿命,裂纹扩展则按断裂力学的方法处理。诸多

研究表明,裂纹起始阶段微裂纹的萌生及扩展对整个裂纹扩展寿命有着不可忽视的影响,且微

裂纹的扩展规律与宏观裂纹扩展规律完全不同,因此即使把后一段寿命计算很准确,仍难于准

确得出结构的全寿命。且材料的失效模式不仅仅是疲劳断裂,还包括蠕变、磨损、热疲劳等,用

断裂力学已无法描述。损伤力学改变了这一状况,它以不可逆热力学和凸函数理论为理论依

据,用宏观变量描述微观变化的方法,不仅可以研究多种失效模式的叠加问题,而且将疲劳和

断裂统一在一个模型中,从而减少了确定材料常数所需要的试验工作,节省试验费用,降低研

究成本。因此损伤力学方法的研究已得到国内外学者的广泛重视。对于结构的低周疲劳ö蠕变
交互作用下寿命的预测,传统的方法考虑蠕变效应不是太粗略 (例如 10%规律法) ,就是需要

大量试验 (例如 SEP 法[1 ]) ,而损伤力学方法则以损伤变量D 的形式将蠕变效应与疲劳效应统

一起来。所以损伤力学为解决传统断裂力学所难以解决的问题提供一种先进的研究手段。本

文将低周疲劳ö蠕变交互作用下的非线性损伤力学模型[2 ]应用于涡轮盘试件榫槽的起始寿命

及裂纹扩展寿命分析中。计算分析结果与试验值相当吻合。

2　损伤力学分析模型与裂纹扩展计算模型的建立
2. 1　疲劳ö蠕变交互作用损伤模型
　　描述单轴蠕变损伤破坏行为状态变量理论的最简单形式为Kachanov 损伤理论,它假设

损伤参数D 为本构关系的单个状态变量,L em aiter [3 ]和Chaboche [4 ]又将其演化方程修正为:
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其中损伤参数D C 为单纯蠕变损伤,是材料蠕变时对损伤面积所占比例的度量,A , r, k 是与温

度有关的材料常数,由蠕变试验确定, f C 为非线性蠕变损伤函数。

采用应力控制条件的Chaboche疲劳损伤模型适用于计算高、低周疲劳损伤。考虑应力比

R 的影响,文献[ 2 ]给出只适用于低周疲劳的Chaboche疲劳损伤模型修正形式为:
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　　作为一种近似,采用叠加规律分析蠕变和疲劳的交互作用。在累积损伤计算中,交互作用

下的损伤增量表示为两种损伤增量的线性叠加。

设交互作用下的损伤为D ,则以损伤增量形式表达损伤体的本构方程为:

dD = dD C + dD F = f Cd t + f F dN (3)

(3)式则反映了累积的非线性本质。对于周期为 ∃ t的方形波,将 (1)式代入 (3)中,得:
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　　设蠕变与疲劳交互作用下的破坏寿命为N FC ,取N = 0～N FC ,D = 0～ 1,再积分 (4)式,得:
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式中: N C 为单独蠕变损伤作用下的破坏寿命,N F 为单独低疲劳损伤作用下的破坏寿命。

2. 2　裂纹扩展的计算模型

　　本文给出的疲劳ö蠕变交互作用下的裂纹扩展模型是D ugdale 蠕变裂纹扩展模型[5 ]的推

广。这种方法将裂尖塑性区视为即将破坏的小断裂区。利用损伤方程计算小断裂区破坏的时

间,再用D ugdale 模型计算其长度,从而计算出裂纹扩展速率。

在恒载荷情况下,考虑平面应力状态受拉的一个中心裂纹。设裂纹长度是 2l,在裂纹尖端

伴随有瞬时塑性应变。因此可以假设裂纹尖端应力以屈服应力 Ρy 为限 (即理想塑性)。这样裂

纹中间部分两边自由,裂纹尖端应力为 Ρy ,其中 K 为应力强度因子。有如下关系:

K õ Πl - 2Ρy co s- 1 1 -
a
l

= 0 (6)

　　在无限大板的情况下, K = Πl·P , (P 为无限远处均布载荷) ,有:

a
l

= 1 - co s
ΠD
2Ρy

= c (7)

　　于是裂尖小断裂区长度 a= cl。用 (1)式的损伤演化方程描述尖端区的损伤量, dD öd t和断

裂发生的时间间隔 tc:

dD öd t = (Ρy öA ) r (1 - D ) - k (8)

tc = (k + 1) - 1 (ΡöA ) 1ör (9)

　　当小断裂区破坏时裂纹长度增加 2a ,这时又产生另一小断裂区,裂纹扩展这样连续进行
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下去。裂纹以相等的时间段逐步扩展时,小断裂区长度 a 也随之增加,表示裂纹扩展速率随之

增大。对于其他形式的裂纹,也可以用同样的概念,计算理想塑性下的塑性区,再利用损伤力学

模型计算裂纹的扩展。

将上述模型应用于疲劳ö蠕变交互作用下的裂纹扩展计算时,作了如下改进: (1)将小断裂

区取为裂尖反向屈服区,在反向屈服区内使用疲劳蠕变交互作用下损伤寿命计算公式 (5)计算

小断裂区的破坏寿命。(2)在小断裂区外只考虑损伤累积效应,用 (3)式计算损伤累积。这种作

法可使计算精度得到提高。

3　损伤有限元
　　用损伤力学方法研究构件的疲劳断裂寿命问题时,可考虑全面而细致的因素,分析结果也

准确可靠,但同时增加了分析的复杂性。国内外学者积极寻求其与近代计算技术相结合的途

径。本文以涡轮盘试件榫槽裂纹扩展计算的非线性损伤累积模型,通过损伤有限元计算所得到

试件裂纹扩展寿命与试验结果吻合,并导出裂纹扩展方向判断的准则等规律,向工程应用方面

推进一步。采用损伤有限元法需解决如下问题:

3. 1　元素的失效准则

　　采用四节点等参元进行涡轮盘榫槽损伤有限元分析,并按元素积分点的当量应力计算元

素损伤量。在裂纹尖端,当元素完全进入反向屈服时, 4个积分点的最大应力及每个积分点的

应力差均相等。否则, 4个积分点的当量应力不相同。在这种情况下可采用 3种准则计算元素

损伤失效寿命或累积损伤。即平均应力准则,最大应力准则及综合准则,由文献[ 2 ]分析可知用

网格模拟裂纹扩展寿命计算时,在高保载时间下 (以蠕变为主) ,最大应力失效准则误差最小,

仅为 6◊ ,故本文在损伤分析时选取最大应力失效准则。

3. 2　裂纹扩展的模拟

　　计算给定载荷下涡轮盘试件榫齿的裂纹尖端应力场后,利用相应的损伤模型计算裂纹尖

图 1　单元模拟裂纹示意图

端前单元损伤破坏所需要的循环数,计算在此循环

数下未破坏单元的累积损伤值; 将裂纹延长至损伤

破坏的单元处, 重新计算裂纹尖端前部的应力场。

再计算下一个元素损伤破坏的循环数 (考虑损伤累

积) ,同时计算未破坏单元的累积损伤。记录循环数

与裂纹扩展长度,重复上述步骤,直至断裂,从而得

到裂纹扩展寿命。

计算裂纹尖端前的应力场时,可采用三种方式

模拟裂纹。即损伤模拟裂纹,用节点约束或约束方

程来模拟裂纹, 及以有限元网格中的单元模拟裂

纹,如图 1所示。这种方法便于考虑损伤效应,在未

能预知裂纹扩展方向的情况下, 用此方式, 以元素

的不断“死亡”预示裂纹的扩展, 是一种精度高, 易

于工程应用的裂纹模拟方式。它的缺点是网格必须划分得很密,使单元尺寸小于裂尖反向屈服

区尺寸,才能保证计算精度高,这会使计算工作量大大增加。本文采用单元模拟裂纹的方式,最

小的单元尺寸取为 011 mm。
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3. 3　裂纹萌生及裂纹扩展方向判断[6 ]

　　在计算涡轮盘试件榫槽的起始寿命时,因结构的复杂性导致计算的局部区域中出现多应

力集中区[6 ] ,经过本文所设计损伤分析程序的计算,可知达到临界损伤值的单元有多个并分布

在多个并分布在多个危险点中,作为一种近似,即把临界损伤单元最多的危险区域作为裂纹萌

生区,裂纹扩展寿命计算也就针对此危险区域进行之。

由前述损伤力学分析可知,以应力描述构件的损伤场,在实际结构的裂纹扩展计算时,由

于元素的累积损伤和因裂纹扩展而引起结构的应力重新分布,此双重因素的作用,使得裂纹前

方几个单元可能同时达到临界损伤,故判断损伤的单元也就是判断裂纹扩展的方向。单元损伤

值与单元应力水平是相关的,因此选取载荷峰值时,以弹塑性应力值最高的损伤区外围单元所

在的方向为裂纹扩展方向。在本文榫槽的四节点等参元弹塑性应力分析中,以元素积分点应力

衡量元素应力水平,即按 4个积分点当量应力平均值确定元素应力水平,预估裂纹扩展方向。

4　计算结果及分析
　　此带榫槽涡轮盘试件曾进行过损伤试验。涡轮盘的榫槽形状是模拟某研制型发动机真实

涡轮盘设计的。试件为 GH 4169材料的等厚盘,厚度为 10 mm ,盘内孔半径为 20 mm ,盘外缘

半径为 102 mm ,周向均布 12个榫槽,每榫槽由 3对齿组成,槽底宽 5 mm ,深 115 mm ,槽底至

盘心为 8215 mm。在菲力轮上进行试验。载荷由液压加载控制系统通过拉杆作用于对称的一

对榫槽上。试验过程中榫槽温度控制在 650±10℃。

计算涡轮盘试件榫槽在梯形载荷波作用下的弹塑性应力分析。试件榫槽应力分析分两步

进行,根据构件受载的对称性及几何对称性,选取轮盘 1ö4扇形区先进行线弹性应力分析,以

此分析结果确定构件危险部位;然后选取轮盘 1ö6扇形区作弹塑性应力分析局部模型。榫槽应

力集中区域为弹塑性区,有限元网格如图 2中A B CD E 所示,再在局部模型边界点上施加指定

位移边界条件,位移值则选取轮盘 1ö4扇形区相应点的线弹性计算结果。假设三对榫齿六个榫

齿面受力相等,每对齿面沿接触面应力均匀分布。

图 2　非线性区网格 图 3裂尖塑性区及反向屈服区尺寸形状

在 8820～ 490 M Pa 梯形载荷波作用下计算出涡轮盘试件榫槽中的裂纹尖端塑性区大小

与反向屈服区尺寸见图 3及表 1所示。

883 航 空 动 力 学 报 第　13　卷



表 1　裂尖塑性区及反向屈服区尺寸 (mm )

裂纹长度 0 0146 0195 1165 2121 2182

裂尖塑性区 b

反向屈服区 c

0181

0146

0166

0149

0179

0135

1111

0156

1133

0161

1160

0161

计算出的起始寿命及裂纹扩展寿命在表 2 (a)中列出,表 2 (b)为构件 3次损伤试验数据。

裂纹长 3 mm 时,试验循环数 1320次,两者相对误差 52% ,裂纹长 2 mm 时,试验循环数 880

次,两者相对误差为 28% ,都在工程允许误差范围内。

表 2　试件榫槽处的起始寿命及裂纹扩展寿命计算值 (a)和裂纹长度随循环数增加的试验值 (b)

寿　　命 起始寿命 扩展寿命 (循环数)

裂纹长度 (mm )

循环次数

0146

396

0195

506

1165

562

2121

592

2128

634

N o. 1 2 3

循环次数

裂纹长度 (mm )

1350

无

1320

310

880

210

由计算结果与试验值比较,证明了本课题所建立的损伤力学理论及计算方法的合理性,这

为损伤力学分析方法今后向工程实际应用及推广探索了道路,提供了可能性。

5　结　论
　　进行了涡轮盘试件榫槽裂纹扩展规律的损伤力学方法的计算分析,研究了各种因素对计

算误差的影响,其结果如下: 在裂纹起始寿命计算中,改变最小单元的尺寸,结果表明,梯形载

荷波下,单元的最小尺寸小于反向屈服区尺寸时,起始寿命的计算精度高; 对于复杂构件的裂

纹起始寿命计算建议根据结构的几何和受载情况选用应力边界条件或位移边界条件; 进行结

构的裂纹扩展计算时,模型大小的选取建议先进行所选模型的线弹性计算,考察边界条件对裂

尖应力场的影响,选取消除边界效应的模型进行构件的裂纹扩展计算;对不同保载时间下全寿

命的计算结果表明,高温下考虑蠕变效应的必要性。不同载荷峰值下对裂纹扩展寿命的计算结

果与试验的对比表明了,本文所提出的裂纹萌生与裂纹扩展方向判断的准则的合理性与实用

性。在现有文献中尚未见到过,故它具有一定的创造性。
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NONL INEAR DAM AGE ACCUM ULAT ION MOD EL
FOR TURB INE D ISC SLOTS

Yang Hui, Zhang J in , N ie J ingxu, Hou Guisang
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he crack in it ia liza t ion life and crack p ropagat ion life of tu rb ine

disc slo ts a t h igh temperatu re under the fa t igueöcreep in teract ion are studied acco rd ing to
dam age m echan ics. T he modif ied Chaboche’s dam age model of low cycle fa t igue and the im 2
p roved Kachanov’s dam age model of the creep crack p ropagat ion have been com b ined to es2
tab lish a non linear dam age accum u lat ion model. A model of crack p ropagat ion under fa t igueö
creep in teract ion has been developed, based on the above m en t ioned model. T he good agree2
m en t betw een the calcu la ted resu lts and experim en ta l da a demon stra tes that the model is

qu ite effect ive. D am age FEM has been developed acco rd ing to dam age m echan ics and FEM.

T he m ethod u ses fin ite elem en t m esh dim en sion to sim u la te dam aged crack length. T he crite2
ria fo r the crack in it ia liza t ion and the crack p ropagat ion o rien ta t ion are estab lished and test i2
f ied by the calcu la t ion of the fir- t ree slo ts of a tu rb ine disc under the tw o k inds of loading

condit ion s. T he effects of m esh’s m in im um dim en sion, the st ress boundary condit ion and the

disp lacem en t boundary condit ion of the calcu la t ion model on the crack in it ia l life of the st ruc2
tu re are analyzed. It is a lso discu ssed, how the calcu la t ion model scale and the peak value of
t rapezo id loading spectrum affect the crack p ropagat ion life of a tw o- dim en sional st ructu re.

Key W ords　T u rb ines　Fat igue creep　C rack p ropagat ion　D am age m echan ics

EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION
ON TRAVELL ING W AVE V IBRAT ION
OF H IGH- SPEED ROTAT ING SHELL

Hong J ie, Guo Baoting, Zhu Z igen
(24th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he experim en ta l invest iga t ion on vib ra t ion characterist ics of th in
cylindrica l shell w ith ax ia l symm etry has been perfo rm ed. T he experim en ta l modal analyses

have been done under sta t ic condit ion and h igh - speed ro ta t ing condit ion fo r a given th in

cylindrica l shell by u sing shock vib ra t ion excita t ion m ethod. T he experim en ta l resu lts ind i2
cate that the vib ra t ion characterist ics of the ro ta t ing th in cylindrica l shell are d ifferen t from
tho se of ro ta t ing disk. Fo r the fo rm er, due to the effect of Co rio lis, there ex ist fo rw ard and

backw ard travelling w ave vib ra t ion s w ith differen t frequencies in view of ro ta t ing coo rd inate

system and the frequency differences betw een tw o travelling w aves are in a linear rela t ion sh ip
w ith ro ta t ing speeds. T he experim en ta l resu lts have a good agreem en t w ith the theo ret ica l

analysis, and it is very u sefu l fo r the vib ra t ion design of a ro ta t ing cylindrica l shell fo r tu rb ine

engine.

Key W ords　Ro tat ion　Shells　T ravelling w aves　V ib rat ion s　M odal analysis
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