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摘　　　要：分析ＦＧＨ９６涡轮盘的尺寸效应，分析了分别适合于ＦＧＨ９６亚尺寸盘和全尺寸盘的低循环疲

劳寿命预测方法．成功设计了ＦＧＨ９６亚尺寸盘、全尺寸裂纹扩展盘试验件；通过低循环疲劳试验，展现了两

种不同的低循环疲劳失效机理，验证了提出的低循环疲劳寿命预测方法；通过裂纹扩展试验，获得了ＦＧＨ９６
全尺寸轮盘的裂纹扩展特性，揭示了ＦＧＨ９６全尺寸涡轮盘与紧凑拉伸试样裂纹扩展特性具有显著差别的客

观规律；获得ＦＧＨ９６全尺寸涡轮盘５８０℃损伤容限值，明确某发动机高压涡轮盘损伤容限水平．
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　　涡轮盘的外场使用统计数据表明：低循环疲
劳（ＬＣＦ）是重要的失效模式之一［１］．因此对涡轮
盘材料提出了更高的要求，要求涡轮盘材料具有
足够的力学性能，特别是在使用温度范围内要有

尽可能高的低循环疲劳性能等．粉末合金可有效
提高涡轮盘的低循环疲劳寿命，被认为是取代变
形合金涡轮盘的良好材料［２］．
缺陷是粉末高温合金的一大主要特征，粉末
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合金工艺的特殊性、粉末的制取、收集过程中不可
避免的混入陶瓷颗粒等非金属夹杂、气孔等，直接
影响粉末构件的低循环疲劳寿命［３］．粉末材料对
缺陷非常敏感，粉末构件的尺寸效应比较明显，主
要表现在：大构件含缺陷比小构件含缺陷多、缺陷
尺寸范围广，大构件比小构件锻造效果差，大构件
热处理冷却速度比小构件慢等．尺寸效应影响构
件的力学性能，甚至影响构件不同的低循环疲劳
失效模式．ＦＧＨ９５材料研制时期，文献［４］提出
“不能用实验室小试样测试结果预测大尺寸粉末
构件的寿命”，本文对此也较为关注．
ＦＧＨ９６高温合金是国内第二代粉末材料．国
内某高压涡轮盘和前后挡板均使用了这种材料．
对ＦＧＨ９６盘的基本特征有一定的认识，但对

ＦＧＨ９６涡轮盘的低循环疲劳寿命缺乏详细深入
的理论研究和试验验证，ＦＧＨ９６材料的尺寸效应
也需验证．材料研制初期，得到了很多ＦＧＨ９６材
料ＣＴ（ｃｏｍｐａｃｔ　ｔｅｎｓｉｏｎ）试样的裂纹扩展特性，但
缺乏ＦＧＨ９６全尺寸轮盘裂纹扩展特性，对两者
的差别程度也认识不够，对某ＦＧＨ９６高压涡轮
盘实际损伤容限水平未曾真实考证过．
国外，有关粉末盘低循环疲劳寿命按常规方

法和断裂力学方法同时进行寿命分析［５－７］，通用
（ＧＥ）公司Ｒ８８ＤＴ涡轮盘低循环疲劳寿命分析即
采用此思路：按常规方法分析得到寿命Ｎ１，按断
裂力学方法分析得到寿命Ｎ２，取两者中的低值作
为粉末盘的寿命值．国内，也采用这两种方法进行
分析［８－９］，文献［１０］对粉末盘定寿方法进行了初
探，分析思路基本一致．工程中通常不允许粉末构
件表面存在缺陷，通过多种方法提高粉末构件表
面质量，这使得工程中粉末构件低循环疲劳寿命
预测通常偏重于无缺陷常规方法，而断裂力学方
法目前在理论方法研究方面开展工作较多［１１－１２］．

ＧＥ公司在粉末构件寿命预测方法研究系统
中，相关试验包括带杂质试件试验、小尺寸盘试验
验证、特征试验验证．而国内通常只进行一种规格
尺寸盘试验．
本文将ＦＧＨ９６盘尺寸、缺陷特征、力学性能

等尺寸效应与寿命预测方法结合起来进行研究，
提出了自己的观点．开展了ＦＧＨ９６亚尺寸盘、全
尺寸盘低循环疲劳寿命试验研究，验证了本文所
提出的寿命预测方法，获得了某ＦＧＨ９６涡轮盘
实际损伤容限值，揭示了ＦＧＨ９６全尺寸涡轮盘
与紧凑拉伸试样裂纹扩展特性具有显著差别的客

观规律．

１　ＦＧＨ９６涡轮盘尺寸效应分析

１．１　ＦＧＨ９６盘缺陷分布特征

１．１．１　ＦＧＨ９６涡轮盘缺陷位置分布特征

ＦＧＨ９６亚尺寸盘体积小，约是全尺寸涡轮盘
的１／３；亚尺寸盘较全尺寸盘薄，盘心厚度与全尺
寸盘盘缘厚度相当．亚尺寸盘轮缘外径约是全尺
寸盘的０．７倍，盘心厚度是全尺寸盘的０．６６倍．
采用水浸聚焦超声Ｃ扫描方法对ＦＧＨ９６盘

进行无损探伤检查．ＦＧＨ９６亚尺寸盘缺陷位置分
布［１３］见图１，ＦＧＨ９６全尺寸盘缺陷位置分布见
图２．

图１　ＦＧＨ９６亚尺寸盘缺陷位置分布

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｆｅｃｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ＦＧＨ９６ｓｕｂ－ｓｃａｌｅ　ｄｉｓｃ

图２　ＦＧＨ９６全尺寸盘缺陷位置分布

Ｆｉｇ．２Ｄｅｆｅｃｔ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ＦＧＨ９６ｆｕｌｌ－ｓｃａｌｅ　ｄｉｓｃ

从图１、图２ＦＧＨ９６涡轮盘缺陷位置分布可
以看出：ＦＧＨ９６亚尺寸盘缺陷分布相对均匀，而

ＦＧＨ９６全尺寸盘缺陷分布极不均匀，８４％的缺陷
集中于轮毂处．

１．１．２　ＦＧＨ９６涡轮盘缺陷尺寸特征

ＦＧＨ９６亚尺寸盘缺陷当量直径近似服从正
态分布Ｘ～Ｎ（１４７．１４，５５．６９２），ＦＧＨ９６全尺寸
盘缺陷当量直径近似服从正态分布 Ｘ～Ｎ
（２０２．５，５５．５６２）．ＦＧＨ９６全尺寸盘缺陷当量直径
明显大于亚尺寸盘缺陷当量直径．

１．２　ＦＧＨ９６涡轮盘力学性能分析

共加工了两个ＦＧＨ９６亚尺寸轮盘，分别为１

９２６



航　空　动　力　学　报 第２７卷

号盘和２号盘，１号盘轮缘外径为２号盘轮缘的

０．９倍．１号盘力学性能明显高于２号盘；２号盘
力学性能高于全尺寸盘；全尺寸盘坯内部较近表
面力学性能偏高，盘心较盘缘力学性能偏高．对比
分析见表１．

表１　ＦＧＨ９６盘力学性能对比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｆｏｒ　ＦＧＨ９６ｄｉｓｃ

温度／℃

５２５　 ６５０　 ６５０　 ７５０　 ７５０

力学性能 σ０．２ σ０．２ σｂ σ０．２ σｂ

１号盘与２号

盘对比
４％ ５％ ３％ ３％

２号盘与全尺

寸盘对比
１０～１５％ ５％

全尺寸盘

不同部位

对比

（６５０℃）

盘心处σ０．２相差１０％，σｂ 差２％
辐板处σ０．２相差６％，σｂ 差２％
盘缘处内部与近表面σ０．２，σｂ 相差不明显

盘体内部盘心较盘缘σ０．２偏高１２％，σｂ 偏

高３％

从上面的对比分析知：ＦＧＨ９６涡轮盘尺寸效
应比较明显．

２　ＦＧＨ９６涡轮盘低循环疲劳寿命
预测方法研究

　　粉末高温合金材料产生疲劳裂纹并造成疲劳
失效，从机理分析可归属两类不同的情况．
第一类：初始裂纹产生在合金基体无缺陷高

应力区域，这与一般金属的疲劳裂纹形成的机理
相同．
第二类：存在缺陷时，而且夹杂是位于最大应

力或较大应力区域内，夹杂等缺陷可视为初
始裂纹．
对应于粉末盘两种低循环疲劳失效机理，存

在两种低循环疲劳寿命预测方法：

１）常规低循环疲劳寿命预测方法；

２）断裂力学低循环疲劳寿命预测．
对第一类低循环疲劳失效机理，采用常规低

循环疲劳寿命预测方法，此种预测方法是基于光
滑小试样低循环疲劳性能的．按这种方法预测寿
命时，希望材料的强度更高，缺陷尺寸小，缺陷位
置分布相对均匀，材质比较均匀．当粉末构件尺寸

小时，裂纹萌生寿命长，适合于用此方法预测寿命．
对第二类低循环疲劳失效机理，采用断裂力

学法预测寿命．当粉末构件尺寸比较大，锻造质量
差，粉末材料对缺口又很明显，粉末构件尺寸效应
表现明显，裂纹萌生寿命短，也适合用此方法预测
低循环疲劳寿命．
根据粉末盘的低循环疲劳失效机理、ＦＧＨ９６

亚尺寸盘、全尺寸盘的缺陷特征、力学性能等尺寸
效应，提出：“ＦＧＨ９６亚尺寸盘采用常规低循环疲
劳寿命预测方法”，“ＦＧＨ９６全尺寸盘采用断裂力
学低循环疲劳寿命预测方法”．考虑到材料性能的
分散性，应进行概率寿命分析．

３　ＦＧＨ９６亚尺寸盘低循环疲劳寿命
预测及试验研究

　　用ＦＧＨ９６亚尺寸盘２４个卸荷槽处的应力
模拟某核心机高压涡轮盘的榫槽处应力．

３．１　ＦＧＨ９６亚尺寸盘低循环疲劳概率寿命分析

ＦＧＨ９６亚尺寸盘结构见图３．根据弹－塑性计
算结果，通过对图３所示危险部位的第１主应变
进行分析，得到该点的疲劳寿命分布，见图４．危
险部位低循环疲劳概率寿命见表２．详细分析可
参见文献［１３］．

图３　ＦＧＨ９６亚尺寸盘试验转子结构

Ｆｉｇ．３　ＦＧＨ９６ｓｕｂ－ｓｃａｌｅ　ｄｉｓｃ　ｔｅｓｔ　ｒｏｔｏｒ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表２　危险部位低循环疲劳概率寿命

Ｔａｂｌｅ　２　ＬＣＦ　ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ　ｌｉｆｅ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｋｅｙ　ｐｏｉｎｔｓ

可靠度／％ 疲劳寿命／次

９９．８７　 ３　８６２

５０　 １１　０３３

０．１３　 ３０　９５６

０３６
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图４　低循环疲劳寿命分布

Ｆｉｇ．４　ＬＣＦ　ｌｉｆｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

３．２　ＦＧＨ９６亚尺寸盘试验

试验在中国燃气涡轮研究院ＳＢ８０４设备上
完成．
低循环疲劳试验温度：均温５２５℃．
低循环疲劳试验转速：谷值转速为２　０００ｒ／

ｍｉｎ，峰值转速为１５　８００ｒ／ｍｉｎ．
低循环疲劳试验结果：完成１１　０００次低循环

疲劳试验，未发现表面裂纹．
继低循环疲劳试验之后，又完成了温度为

５２５℃均温、相对１５　８００ｒ／ｍｉｎ转速的１２４．５％热
超转试验．
此次热超转试验后，通过着色检验，发现卸荷

槽多个孔的内壁面，材料大面积屈服，晶体滑移产
生了水纹状的辉纹［１４］（见图５）．

图５　超转１２４．５％后卸荷槽辉纹

Ｆｉｇ．５　Ｃｒａｃｋ　ｏｂｓｅｒｖｅｄ　ａｆｔｅｒ　１２４．５％ｏｖｅｒｓｐｅｅｄ

５００℃，６００℃下光滑小试样低循环疲劳寿命
分布趋势见图６．由于同一温度、同一应变下，多
个光滑小试样低循环疲劳试验寿命有一定的分散

性，存在最大值与最小值．图６中“６００℃（ｍａｘ）”
表示温度６００℃时光滑小试样最高低循环疲劳寿

命－应变曲线，“６００℃（ｍｉｎ）”表示温度６００℃时光
滑小试样最低低循环疲劳寿命－应变曲线，其他
类同．

图６　试样高温低周疲劳寿命分布趋势

Ｆｉｇ．６　Ｓａｍｐｌｅｓ　ＬＣＦ　ｌｉｆｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｔ　ｈｉｇｈ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

由图６可看出：ＦＧＨ９６亚尺寸盘低循环疲劳
试验循环数落在试样低循环疲劳寿命分散带内，
试样低循环疲劳最高寿命与试验盘寿命之比为２
倍左右．说明了ＦＧＨ９６亚尺寸盘遵守的是无缺
陷合金低循环疲劳失效机理．证明了本文提出“对

ＦＧＨ９６亚尺寸盘采用基于光滑小试样疲劳性能
的最大应力区无缺陷常规低循环疲劳寿命预测

法”是合适的．

４　ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展试验件
设计及试验

４．１　ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展试验盘低循环疲劳
寿命分析

　　ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展盘设计思路类似于

ＦＧＨ９６亚尺寸盘．根据弹－塑性计算结果，选取喉
部一点进行低循环疲劳概率寿命分析．峰值转速
时，ＦＧＨ９６全尺寸盘体喉部与ＦＧＨ９６亚尺寸盘
卸荷槽处第１主应变相当．关键点常规方法低循
环疲劳寿命见表３．

表３　常规方法裂纹萌生寿命预测结果

Ｔａｂｌｅ　３　ＬＣＦ　ｌｉｆｅ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ　ｍｅｔｈｏｄｓ

修正方法［８］ 低循环疲劳寿命／次

Ｍｏｒｒｏｗ弹性线性修正 ５　５３４

Ｍｉｒｒｏｗ总应变修正 ５　２２４

Ｓｍｉｔｈ　Ｋ　Ｎ公式 ３　０９２

从表３看出：ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展盘裂纹
萌生寿命约在３　０００～５　０００个循环之间．

１３６
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４．２　ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展试验盘试验

共完成两个阶段的试验．若第一阶段未出现
裂纹，则进行第二阶段加大载荷试验．第一阶段共
完成５　５００个循环，第二个阶段完成１　０５６个循环
后，盘体从喉部发生径向破裂．实体见图７，破裂
全貌见图８．各阶段试验参数见表４．

图７　ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展盘实体

Ｆｉｇ．７　ＦＧＨ９６ｆｕｌｌ－ｓｃａｌｅ　ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｄｉｓｃ

图８　破裂全貌

Ｆｉｇ．８　Ｂｕｒｓｔ　ａｐｐｅａｒａｎｃｅ

表４　ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展盘试验参数

Ｔａｂｌｅ　４　Ｔｅｓｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ＦＧＨ９６ｆｕｌｌ－ｓｃａｌｅ　ｃｒａｃｋ

ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｄｉｓｃ

阶段 转速／（ｒ／ｍｉｎ） 试验循环数／个

第一阶段 ２　０００～１４　５００～２　０００　 ５　５００

第二阶段 ２　０００～１５　２２５～２　０００　 １０５６

４．３　断口分析

试验完后对试验件进行了断口分析．１号断
口分析见图９～图１１，１４号断口形貌类似于１号

图９　１号断口疲劳裂纹外貌

Ｆｉｇ．９　Ｆａｔｉｇｕｅ　ａｐｐｅａｒａｎｃｅ　ｏｆ　Ｎｏ．１ｆｒａｃｔｕｒｅ

断口．各断口裂纹尺寸见表５．

图１０　１号断口疲劳源

Ｆｉｇ．１０　Ｆａｔｉｇｕｅ　ｓｏｕｒｃｅ　ｏｆ　Ｎｏ．１ｆｒａｃｔｕｒｅ

图１１　１号断口疲劳条带

Ｆｉｇ．１１　Ｆａｔｉｇｕｅ　ｓｔｒｉｐｓ　ｏｆ　Ｎｏ．１ｆｒａｃｔｕｒｅ

表５　各断口裂纹尺寸

Ｔａｂｌｅ　５　Ｃｒａｃｋ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｏｆ　ｅｖｅｒｙ　ｆｒａｃｔｕｒｅ

阶段
裂纹深度／ｍｍ

１号断口 １４号断口

第一阶段 起始深度 ０．０３８　 ０．０４

终止深度 ２．０８９　 ０．８１４

第二阶段 终止深度 ２．５２７

断口定性分析结论：

１）ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展试验盘疲劳裂纹
源均位于试件喉部表面区域，疲劳裂纹源较平直，

呈线源特征，在源区附近均可见疲劳条带特征，疲
劳裂纹源区侧表面存在一定的裂纹．
２）金相组织分析表明，ＦＧＨ９６高温合金裂
纹扩展试验件的晶粒度约为７级；未发现明显的
原始颗粒边界、夹杂及孔洞缺陷．化学成分分析结果
表明，ＦＧＨ９６高温合金裂纹扩展试验件成分正常．
根据各断口疲劳条带间距、裂纹扩展深度，得

出各断口裂纹扩展特性，见表６．
根据表６各断口裂纹扩展特性，得出各断口

第一阶段低循环疲劳寿命见表７．
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表６　１号和１４号断口裂纹扩展特性

Ｔａｂｌｅ　６　Ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

ｏｆ　Ｎｏ．１ａｎｄ　Ｎｏ．１４

１号断口 １４号断口

ｄａ／ｄ　Ｎ＝ｃ０ａｍ／２
ｍ＝０．３４３　９２

ｃ０＝０．１１３　０８

ｍ＝０．３５９　７

ｃ０＝０．１２９　０４２

表７　１号和１４号断口第一阶段低循环疲劳

寿命分析值

Ｔａｂｌｅ　７　ＬＣＦ　ｌｉｆｅ　ｏｆ　Ｎｏ．１ａｎｄ　Ｎｏ．１４ｂａｓｅｄ　ｏｎ

ｆｒａｃｔｏｇｒａｐｈｉｃ　ａｎａｌｙｓｉｓ

裂纹尺寸／ｍｍ 疲劳寿命／次

１号断口 ＜０．０３８　 ２７

＜０．３８　 ９６９

０．３８～２．０８９　 ４　５３１

１４号断口 ＜０．０４　 ３　４８７

＜０．３８　 ４　４２９

０．３８～０．８１４　 １　０７１

由表４、表５知：１号断口经历了６５５６个试验
循环，裂纹深度扩展到 ２．５２７ｍｍ，这说明该

ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展试验件盘体喉部有

２．５２７ｍｍ的损伤容限．
由表７知，１号断口疲劳寿命主要集中在裂

纹扩展阶段，裂纹萌生寿命很短，仅２７个循环．说
明ＦＧＨ９６全尺寸盘裂纹扩展盘遵守的是缺陷位
于大应力区低循环疲劳失效机理．证明了本文提
出的“对ＦＧＨ９６全尺寸涡轮盘采用断裂力学低

循环疲劳寿命预测”是合理的．
表３分析常规方法预测裂纹萌生寿命为

３　０００～５　０００个循环，与断口分析相差很大．说明
采用常规方法预估ＦＧＨ９６全尺寸涡轮盘低循环
疲劳寿命预测是不合适的．

４．４　ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展盘与紧凑拉伸试样
裂纹扩展特性对比

　　对１号和１４号裂纹扩展特性进行了重新拟
合，各断口重新拟合后的裂纹扩展特性及５８０℃
下ＦＧＨ９６ＣＴ试样裂纹扩展特性见表８．

表８　５８０℃下ＣＴ试样、裂纹扩展盘裂纹

扩展特性对比

Ｔａｂｌｅ　８　Ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ＣＴ　ｓａｍｐｌｅｓ　ａｎｄ　ｆｕｌｌ－ｓｃａｌｅ　ｃｒａｃｋ

ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｄｉｓｃ　ａｔ　５８０℃

１盘 ２盘 ＦＧＨ９６裂纹扩展盘

ＣＴ试样号 １　　２

Ｐａｒｉｓ公式 ｄａ／ｄ　Ｎ＝Ｃ·（ΔＫ）ｎ

应力比 Ｒ＝０．０５　 Ｒ＝０．０２

参数Ｃ数量级 １０－８　 １０－１１　 １０－４

由表８可知：参数Ｃ相差４～７个数量级，而
此参数是表征裂纹扩展特性重要参数之一，说明

ＦＧＨ９６全尺寸裂纹扩展盘裂纹扩展特性与ＣＴ
试样裂纹扩展特性相差很大．
本文利用扩展盘特性和ＣＴ试验特性推算裂

纹扩展盘的疲劳寿命对比分析见表９．由表９知，
采用表９拟合的数据推算的１号断口疲劳寿命与
断口分析的疲劳寿命吻合较好．

表９　ＦＧＨ９６裂纹扩展盘１号断口与ＣＴ试样裂纹扩展特性推算的疲劳寿命对比

Ｔａｂｌｅ　９　ＬＣＦ　ｌｉｆｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　Ｎｏ．１ｆｒａｃｔｕｒｅ

ｏｆ　ＦＧＨ９６ｃｒａｃｋ　ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ　ｄｉｓｃ　ａｎｄ　ＣＴ　ｓａｍｐｌｅｓ

第一阶段 第二阶段

裂纹尺寸／ｍｍ　 ０．０３８～０．３８　 ０．３８～２．０８９　 ２．０８９～２．５２７

裂纹扩展盘断口分析寿命 ９４２　 ４　５３１　 １　０５６（试验值）

裂纹扩展盘特性推算寿命 １　００４　 ４　４７０　 １　０８１

１号，２号ＣＴ试样特性推算寿命 ３　２８３　 １　０１３　 ７４

　　由表９知：ＣＴ试样推算的ＦＧＨ９６全尺寸裂
纹扩展盘１号断口疲劳寿命与断口分析结果相差
很大．初步分析其原因，这可能与应力状态等因素
有关．轮盘喉部一般处于典型的多轴应力状态，其

径向应力与周向应力均很大，而紧凑拉伸ＣＴ试
样试验时，其裂纹扩展部位处于单轴应力状态，具
体原因还有待更进一步的分析和试验验证．

３３６
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５　小　结

通过本文的研究，有以下结论及收获：

１）ＦＧＨ９６盘尺寸效应明显，ＦＧＨ９６亚尺寸
轮盘主要表现为裂纹萌生失效模式，ＦＧＨ９６全尺
寸轮盘主要表现为裂纹扩展失效模式．
２）ＦＧＨ９６亚尺寸盘适合于基于试验室光滑
小试样测试结果的常规寿命预测方法，ＦＧＨ９６全
尺寸盘适合于断裂力学寿命预测方法．
３）ＦＧＨ９６真实轮盘与ＣＴ试样裂纹扩展特
性存在显著差别．
４）通过本文研究，获得ＦＧＨ９６亚尺寸盘裂
纹萌生寿命，获得ＦＧＨ９６全尺寸盘裂纹扩展寿
命、裂纹扩展特性、损伤容限值．
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