
第２７卷 第３期
２０１２年 ３月

航空动力学报

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ
Ｖｏｌ．２７ Ｎｏ．３


Ｍａｒ．２０１２

文章编号：１０００－８０５５（２０１２）０３－０６１７－０６
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摘　　　要：基于航空发动机叶片基本失效形式，开发了悬臂梁式弯曲振动超声疲劳试验系统（激振频率２０

ｋＨｚ），设计了能模拟叶片振动、适合于超高周弯曲振动疲劳试验的试件．利用该系统开展了钛合金ＴＣ１７超

高周弯曲振动疲劳试验研究，分析了断口的金相图．结果发现：裂纹萌生有表面和次表面两种模式，并不依赖

于内部夹杂和缺陷，没有发现内部裂纹萌生迹象，次表面裂纹扩展也不呈“鱼眼”形貌．与文献所述的“鱼眼”

形貌特征不同．
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　　工程实践和材料试验表明，尽管循环应力幅
远低于传统意义上材料的屈服强度，但在１０７ 次
循环以上材料仍然会发生疲劳断裂，且存在有别
于一般疲劳裂纹表面萌生的另一种疲劳裂纹萌生

机制，即疲劳裂纹内部萌生机制．将循环破坏次数
在１０７ 次循环以上的疲劳称为超高周疲劳．
航空发动机叶片在服役期内，承受重复载荷

的次数高达１０９～１０１２次循环．近年来的研究表

明：按１０６～１０７ 次循环进行航空发动机叶片高周
疲劳设计和试验并不能保证使用安全．美国经过
上世纪９０年代开始的“高周疲劳国家研究计划”，
在发动机结构完整性大纲［１］中已经将航空发动机

部件的高周疲劳寿命要求从１０７ 次循环提高到
１０９ 次循环．
超高周疲劳研究始于上世纪８０年代，到目前

为止，国际上还没有统一的试验标准和方法．美

DOI:10.13224/j.cnki.jasp.2012.03.002



航　空　动　力　学　报 第２７卷

国、日本、法国、奥地利等国家对超高周疲劳问题
进行了广泛的研究［２］，尚未取得工程应用．其中美
国的高周疲劳年度计划报告中认为研究高周疲劳

的目的有：减少与 ＨＣＦ（ｈｉｇｈ－ｃｙｃｌｅ－ｆａｔｉｇｕｅ）有关
的飞行中不可恢复的故障、减少与 ＨＣＦ有关的

Ａ级灾难、减少与 ＨＣＦ有关的可预防的故障、把
发动机的总维修费用减少至少１５％．他们现阶段
主要从钛材料（风扇）高周疲劳的微观结构影响、
高周疲劳与低周疲劳（加载过程）相互作用、腐蚀
疲劳和外物损伤几个方面进行了试验和研究．
国内对超高周疲劳仅进行了一些基础研究．目

前的试验研究主要集中在试件的拉压［３］、旋转弯
曲［４］、三点弯曲［５］和对称弯曲［６］等超高周疲劳方面．
航空发动机转子叶片的主要失效形式为弯曲

振动疲劳断裂失效，这是以往超声疲劳试验系统
加载方式所不能模拟的．因此，本文基于航空发动
机叶片的基本失效形式，开发了悬臂梁式弯曲振
动超声疲劳试验系统（激振频率２０ｋＨｚ），设计了
能模拟发动机叶片振动、适合于超高周弯曲振动
疲劳试验的试片，利用该系统对钛合金ＴＣ１７试
件进行超高周弯曲振动疲劳试验研究，观察断口
的金相图，分析试件断面的裂纹萌生、扩展的现象
和机理．

１　弯曲振动疲劳试验系统

１．１　弯曲振动疲劳试验系统及其原理

本文所开发的悬臂梁式弯曲振动超声疲劳试

验系统，如图１所示．试验系统主要由超声频率发

图１　悬臂梁式弯曲振动超声疲劳试验系统

Ｆｉｇ．１　Ｂｅｎｄｉｎｇ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｓｙｓｔｅｍ

生器、换能器、位移放大器、试件、测控系统（计算
机控制系统，激光位移传感器）和冷却系统组成．
超声频率发生器将５０Ｈｚ的交流电信号转化

为２０ｋＨｚ的电信号；压电陶瓷换能器接受超声频
率发生器产生的电信号，转化为２０ｋＨｚ沿轴向的
机械振动；通过位移放大器将振幅放大后，加载到
试件的固定端，从而激励试件根部振动，使试件产
生的弯曲振动；通过调整激振频率，使试件发生一
阶对称弯曲谐振．试片激振方式与低频磁电式振
动台激励叶片弯曲振动类似．
首先，将试件用夹具和螺栓固定在位移放大

器试验端．由超声发生器产生激励信号经由换能
器换能和放大器放大加载在试件上，试件一端接
受谐振激励，一端自由振动，产生弯曲振动，即近
似于悬臂梁弯曲振动．
其次，在不同应力幅下对试件进行加载试验．

共振频率为２０ｋＨｚ．Ａ 与Ｃ 截面的位移为零．试
件最大应力截面上的应力幅值σｍａｘ 与试件端部
（Ｄ截面）输入位移副Ａ０ 之间满足正比例关系：

σｍａｘ＝Ａ０·Ｃｓ，式中Ｃｓ为弯曲试件的应力位移系
数，其值的大小和试件材料的密度、弹性模量和试
件的几何外形有关．试样根部共振位移Ａ０由激光
位移传感器测量得到，并将位移信号反馈于计算
机控制系统以便控制试片位移的大小．试验中可
通过控制试件端部位移幅值大小而得到不同的应

力幅值．试验中采用气冷方式降温，使试件表面温
度与室温相当．
最后，试件断裂破坏，测控系统统计载荷大小

及循环次数．

１．２　材料属性

钛合金比强度高、工作温度宽和抗腐蚀能力
强，在航空工业得以广泛应用，如航空发动机压气
机静、转子叶片和轮盘等．ＴＣ１７是一种富β相的

α＋β型钛合金，主要化学成分（质量百分数％）
为：Ａｌ（５．０）；Ｃｒ（３．５）；Ｚｒ（２．０）；Ｍｏ（３．５）；Ｓｎ
（１．６０）；Ｃ（０．０５）；其他元素含量总和≤０．３；单个
元素含量不大于０．１．热处理工艺为：双重处理

８００℃，４ｈ；水冷＋６３０℃，８ｈ，空冷．
材料的机械性能为 Ｅ＝１１１．５ＧＰａ；密度

ρ＝４　６４０ｋｇ／ｍ
３．

１．３　弯曲振动疲劳试片设计

本文所设计的弯曲振动疲劳试件如图２所
示，其尺寸为：Ｌ１＝１０ｍｍ，Ｌ２＝１０ｍｍ，Ｌ３＝５
ｍｍ，Ｌ４＝３．２ｍｍ，Ｒ１＝３ｍｍ，Ｒ２＝１ｍｍ，ｈ＝３

８１６
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ｍｍ，ｂ＝１０ｍｍ．控制其谐振频率在２０ｋＨｚ左右
（误差不得超过０．５ｋＨｚ），并且利用ＡＮＳＹＳ有限
元软件分析了试件的振动模态，获得应力分布图，
见图２．

图２　弯曲振动试件及应力分布云图

Ｆｉｇ．２　Ｂｅｎｄｉｎｇ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ　ａｎｄ

ｓｔｒｅｓｓ　ａｎａｌｙｓｉｓ

在自由端设置半圆凹槽，将最大应力区域移
向自由端．由图２可以看出：最大应力区域与过渡
圆弧不接触，大致分布在半圆凹槽部位．最大应力
部位较为理想，便于后续的试验中对该部位进行
强化和腐蚀处理．为去除表面加工缺陷影响，试件
采用细砂纸打磨、抛光，光洁度达到要求．
系统的振动频率保持在（２０±０．５）ｋＨｚ的范

围内，超过这个范围试验系统自动停止．
根据试片振动特点：试样根部加载振动信号

为正弦波振动信号，故采用谐响应分析方法计算
试样应力位移系数．试样位移向量为各振型的线
性叠加

δ＝φ１η１（ｔ）＋

φ２η２（ｔ）＋…＋φｎηｎ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
φｉηｉ（ｔ） （１）

其中φｉ为各阶振型，ηｉ（ｔ）为系数．
谐响应分析运动方程为

Ｍδ
¨
＋Ｃδ

·
＋Ｋδ＝Ｐ（ｔ） （２）

　　Ｍ 为质量矩阵，Ｃ为整体阻尼矩阵，Ｋ为刚度
矩阵，Ｐ（ｔ）为载荷．
采用ＡＮＳＹＳ有限元谐响应分析方法求得试

件应力位移系数为

Ｃｓ＝４４．３ＭＰａ／μｍ （３）

２　试验结果与分析

２．１试验结果

试验中典型叶根振幅为５μｍ，则最大应力：

σｍａｘ＝Ａ０·Ｃｓ ＝４７２．６５ＭＰａ，且最大应力分布在
表面．在此应力水平下进行试验，到５．３１×１０８ 次
循环时试件发生断裂，谐振频率为１９　８１０Ｈｚ．

表１　ＴＣ１７试片弯曲振动疲劳试验结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ＴＣ１７ｓｐｅｃｉｍｅｎ　ｏｎ　ｂｅｎｄｉｎｇ
ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｔｅｓｔ

试样号 σｍａｘ／ＭＰａ 循环数／１０６ 断裂

１　 ４７２．６５　 ５３１ ×

２　 ４７６．９２　 ２７．５ ×

３　 ４７６．９２　 １００ ×

４　 ４７２．６５　 １　７００ ○

５　 ４８１．１９　 ６．００ ×

６　 ４８１．１９　 ３８．０ ×

７　 ４８１．１９　 １３．０ ×

８　 ４８９．７４　 ４．２３ ×

９　 ４８９．７４　 ７．５６ ×

１０　 ４９８．２８　 ２．４９ ×

１１　 ４９８．２８　 ２．０６ ×

　注：×为试样发生疲劳断裂（ｆａｉｌｕｒｅ）；○为试样未断裂

（ｎｏ　ｆａｉｌｕｒｅ）。

２．２　裂纹萌生位置

弯曲振动疲劳钛合金ＴＣ１７试件疲劳断口如
图３所示，用扫描电镜观察分析裂纹源．发现：不
同于传统超高周疲劳试验裂纹萌生位置［７－９］，试样
裂纹萌生不仅在试件表面上出现，而且也会在同
一试件的次表面内出现．
由图３可见典型疲劳断口的表面和次表面裂

纹源．分析可知：次表面裂纹源距离表面３００μｍ．
ＡＮＳＹＳ有限元分析表明：距离试件表面３００

μｍ的次表面裂纹源处，应力σ＝１８８ＭＰａ．表面
处最大应力与次表面裂纹萌生处应力比值为

１．１８．与应力均匀分布的拉压试件不同，从理论上
讲，弯曲振动试件表面应力最大，裂纹应该起源于
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图３　表面和次表面裂纹源的典型疲劳断口

Ｆｉｇ．３　Ｆａｔｉｇｕｅ　ｃｒａｃｋ　ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎ　ａｒｉｓｉｎｇ　ｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ

ａｎｄ　ｓｕｂｓｕｒｆａｃｅ　ｖｏｉｄ

表面，并不会出现在次表面．而实际试验中，裂纹
源不仅在试件表面上出现，而且也在次表面内出
现，目前尚无法从理论上做出合理解释．初步分析
认为：①次表面内出现裂纹源原因是试件弯曲振
动时，表面外侧自由，应力可以得到一定程度释
放；而次表面的应力无法释放，从而次表面的应力
有时大于表面的应力；且弯曲振动内部应变较小，
故应力相对较小．裂纹从应力大的地方开始萌生、
扩展，所以在次表面出现了疲劳源．②由于以极
大频率谐振，试片内部温度很高，个别晶粒局部高
温，塑性应变分布不均匀，局部弹塑性反复作用，
在次表面出现了疲劳源．

２．３　裂纹源的扩展形态

传统的超高周疲劳试验试件断口次表面裂纹

萌生处裂纹源形貌［１０］呈现“鱼眼”特征，如图４所
示．以高强度钢的超高周旋转弯曲内部裂纹源萌
生为例，当内部含有夹杂物时，裂纹会萌生于夹杂
物处并以“鱼眼”的形态扩展．Ｉｓｒａｅｌ等人［１１］以合

金钢为例，把“鱼眼”裂纹源的萌生和扩展划分为
三个阶段，计算出了“鱼眼”形成所需要的理论上
的循环周期数．

图４　典型裂纹扩展“鱼眼”形貌

Ｆｉｇ．４　Ｉｍａｇｅ　ｏｆ“ｆｉｓｈ－ｅｙｅ”ｏｎ　ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ

但是，钛合金ＴＣ１７超高周弯曲振动疲劳试
件断口次表面裂纹萌生处裂纹源形貌并不呈现

“鱼眼”特征．这表明：ＴＣ１７钛合金超高周疲劳裂
纹萌生并不依赖于内部夹杂和缺陷，与文献［１２］
结论一致．Ｂａｔｈｉａｓ　Ｃ［１３］观察到，对于钛合金α相
板条是内部裂纹源．由于微结构的不均匀性，超高
周疲劳裂纹可从内部αｐ晶粒、αｐ晶界、α－β相界处
萌生［１４－１５］．故不同金属裂纹扩展形态不同，ＴＣ１７
钛合金超高周弯曲振动疲劳裂纹扩展并不呈现

“鱼眼”形貌．由此可见疲劳试验中试片是否产生
“鱼眼”与试片的材料类型有关，钛合金ＴＣ１７本
身并不产生“鱼眼”特征．

２．４　裂纹扩展现象与机理

从图３可以看出，ＴＣ１７钛合金超高周弯曲
振动疲劳的断口上有两种疲劳源：表面裂纹源与
次表面裂纹源．表面裂纹沿断口一般以近半圆形
方式扩展；次表面裂纹一般以近圆形方式扩展，即
裂纹形状比ａ／ｃ≈１，疲劳源区相对平坦，可见从

源区发散开来的放射棱线．裂纹源在次表面时，向
表面扩展速率大于向内部扩展的速率．在裂纹扩
展第一阶段可观察到准解理断裂特征．准解理断
裂沿一定的结晶面扩展，其塑性变形量大于解理
断裂又小于延性断裂，属于脆性穿晶断裂．在该阶
段有大量的准解理小面存在，并伴有大量小二次
裂纹［１６］．

ＴＣ１７钛合金超高周弯曲振动疲劳的断口上
疲劳条带与二次裂纹如图５所示．
疲劳裂纹扩展第二阶段断口最重要的特征是

有疲劳条带存在，条带个数等于载荷循环次数；条
带间距随应力强度因子幅值的变化而变化；在同
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图５　疲劳条带与二次裂纹

Ｆｉｇ．５　Ｆａｔｉｇｕｅ　ｓｔｒｉａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　ｃｒａｃｋ

一小断块上的疲劳条带是连续而平行的，但相邻
小断块上的条带不连续、不平行，即伴有疲劳台阶
的存在．根据疲劳条带的宽度，可计算本试件在此
阶段裂纹的扩展速率，这个速率相对裂纹的初始
扩展速率而言较高，表明此时裂纹扩展即将过渡
到瞬断区发生断裂现象．在此阶段，除了疲劳条带
这一主要特征外，二次裂纹增多．二次裂纹在断口
上呈断续分布．另外，在疲劳条带附近伴有小韧
窝，则裂纹扩展逐渐由扩展区向瞬断区过渡．

３　结　论

１）本文所开发的悬臂梁式弯曲超声疲劳试
验系统，为材料的超高周弯曲疲劳性能研究提供
了一种新的加载方式和试验方法．
２）通过试片的设计，能够模拟发动机叶片的
弯曲振动形式，具有工程应用背景，为叶片的抗超
高周弯曲疲劳设计提供参考．
３）试件断口分析表明：ＴＣ１７钛合金超高周
弯曲振动疲劳裂纹萌生并不依赖于内部夹杂和缺

陷，有表面和次表面两种模式；没有发现内部裂纹
萌生迹象，次表面裂纹扩展也不呈“鱼眼”形貌．

４）裂纹可以起源于同一个试件的表面与次
表面，表面应力大且受粗糙程度影响，容易引发裂
纹．次表面裂纹起源的机理目前还没有准确的解
释，须进一步研究．
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