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摘　　　要：为进行某轮损伤容限设计，开展了裂纹扩展断口分析和仿真分析研究。由断口分析可知：疲劳

源为一处内部自然缺陷；依据疲劳辉纹确定了裂纹扩展速率；在裂纹长度为２ｍｍ附近，裂纹扩展速率明显增

大，为第一、第二加载阶段转换区域；裂纹稳定扩展区裂纹长度与裂纹扩展速率呈双对数线性关系；应用列表

梯度法和Ｐａｒｉｓ公式法反推了第二加载阶段的疲劳寿命，与该阶段实际循环次数的最大误差是１６．３％。裂纹

稳定扩展阶段裂纹扩展仿真值与断口反推值吻合；非稳定扩展阶段仿真值与断口反推值的最大误差为

－２１．５％；基于以上研究，合理确定了某离心轮内部裂纹表面扩展停机检测周期。该类轮非稳定、失稳扩展阶

段寿命占内部裂纹表面扩展阶段寿命的比例达２４．８％～３５．７％，因此准确计算具有重要意义。
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　　钛合金具有比强度高、耐腐蚀性好和综合性

能优越等特点，在航空领域得到广泛应用。但钛

合金中常见有合金元素的偏析、夹杂物、铸造组织

的残留和锻造裂纹等缺陷。对于无初始缺陷的构

件而言，大约有８０％的疲劳寿命消耗在疲劳裂纹

萌生阶段；对于存在初始缺陷的构件而言，缺陷处

性质差且应力集中，易产生微小裂纹，成为疲劳

源，大幅缩减疲劳寿命，严重威胁航空发动机的安

全可靠性［１］。苏城（ＳｉｏｕｘＣｉｔｙ）空难
［２］即为钛合

金风扇盘内孔壁表层下的硬α夹杂萌生疲劳裂

纹，并最终导致疲劳破裂引发非包容事故。

因此，为了既确保构件安全可靠，又能充分利

用其固有的实际寿命，发动机零构件的设计准则

由传统的静强度设计概念转变为损伤容限设计概

念。损伤容限设计是指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试验验证，

确定这些裂纹的扩展速度以及结构的剩余强度，

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。其中，依据无损伤能力、使

用经验等假定其初始尺寸。损伤容限设计要结合

无损探伤技术和疲劳理论，提供结构的检验期限。

美国适航条例［３］（ＦＡＲ３３）及中国适航条例
［４］

（ＣＣＡＲ３３Ｒ２）都规定了“对关键旋转零件的设

计进行损伤容限评定。西南研究院（Ｓｏｕｔｈｗｅｓｔ

ＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ）与通用电气飞机发动机、普

惠、霍尼韦尔及罗罗公司联合研究了材料或缺陷

行为的描述，且进行了建模，进行了旋转坑和试样

试验对材料内部的硬α缺陷的疲劳行为进行研

究，并针对钛合金压气机盘硬α缺陷所引起的疲

劳裂纹问题提出了名为ＤＡＲＷＩＮ（ｄｅｓｉｇｎａｓｓｅｓｓ

ｍｅｎｔｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｗｉｔｈｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ）的部件分区风

险分析方法［５８］。国内也对钛合金进行了结构损

伤容限设计可行性论证［９１１］。浙江大学与中国航

空发动机集团有限公司湖南动力机械研究所合作

开展了人工预置硬α夹杂钛合金轮裂纹扩展及损

伤容限研究工作［１２］。江有为采用损伤容限设计

方法，通过裂纹扩展仿真计算和低循环疲劳试验，

研究某涡轮中心孔、偏心孔部位表面预制裂纹的

扩展过程［１３］。

钛合金轮盘结构复杂，高速旋转疲劳试验环

境苛刻、周期长、耗资大，疲劳裂纹起裂位置未知，

内部缺陷性质差异大，内部裂纹到达表面后的循

环次数所占比例小。这使得疲劳裂纹扩展理论分

析困难，现有的动测方法和停机检查方法不易记

录到裂纹内部扩展过程、表面扩展过程，裂纹扩展

仿真分析未得到充分验证。断口真实地记录了材

料在载荷与环境作用下断裂前的不可逆变形，以

及裂纹萌生和扩展直至断裂的全过程。断口分析

考虑了实际载荷谱中的载荷顺序效应，开辟了一

个了解断裂类型、断裂过程等特征的途径，并能节

约研究经费、缩短分析周期，因而，成为研究钛合

金轮盘裂纹扩展特性的最佳方法。陶春虎等指出

裂纹扩展的中前阶段，由断口所测的微观裂纹扩

展速率与宏观裂纹扩展速率基本相同，但在中后

阶段，由断口所测的微观裂纹扩展速率与宏观裂

纹扩展速率，有时甚至可相差一半［１４］。张卫芳等

指出，对零件承受旋转弯曲等简单应力状态，瞬断

面积与疲劳应力间有定量关系［１５］。

本文拟通过断口分析，开展含内部自然缺陷

钛合金模拟盘（１＃ＰＷ）的裂纹扩展特性研究，为

定寿件确定定检周期以及改进设计，为在役构件

损伤检测与评估、剩余寿命确定，提供理论和技术

基础。

１　内部缺陷裂纹扩展试验设计

通过试样单轴拉伸试验、低循环疲劳试验，及

疲劳裂纹扩展试验，北京航空航天大学获得了轮

材料性能，如表１所示。表中ρ、犈、υ、σｂ、σｓ、δ、犃、

犓ｔｈ、犓ⅠＣ分别为材料的密度、弹性模量、泊松比、

极限强度、屈服强度、伸长率、截面收缩率、裂纹扩

９５３
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展门槛值和平面应变断裂韧性。应力比犚＝－１、

σａ＝３６０ＭＰａ时，疲劳寿命犖 大于１０
６ 循环；犚＝

０．０５、应力强度因子变化范围Δ犓Ⅰ在５００～１８００

槡ＭＰａ ｍｍ时，裂纹扩展速率ｄ犪／ｄ犖 满足Ｐａｒｉｓ

模型：ｄ犪／ｄ犖＝９．７８×１０－１４（Δ犓Ⅰ）
３．２８１。

表１　某钛合金常温下材料参数

犜犪犫犾犲１　犕犪狋犲狉犻犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犪狋犻狋犪狀犻狌犿犪犾犾狅狔犪狋

狉狅狅犿狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲

参数 数值

ρ／（ｋｇ／ｍ
３） ４４５０

犈／ＧＰａ １１３

υ ０．３

σｂ／ＭＰａ ９３０

σｓ／ＭＰａ ８２７

δ／％ １６．９

犃／％ ４７

犓ｔｈ／（ 槡ＭＰａ ｍｍ） １７９．９

犓ⅠＣ／（ 槡ＭＰａ ｍｍ） ２０２０

　　在高速旋转试验器、常温条件下进行１＃ＰＷ

盘交变旋转转速下疲劳试验（图１）。试验共有以

下两阶段：

１）第一阶段　上限转速狀１＝３９１１５ｒ／ｍｉｎ、

下限转速狀ｃ＝１５００ｒ／ｍｉｎ，共１７０００循环。第

４０００、７０００、１２０００、１７０００循环时进行停机检查，

未见裂纹在表面扩展，水浸超声检测未见异常。

２）第二阶段　上限转速提高至狀２＝４３０２７

ｒ／ｍｉｎ。５５３６循环后，该轮发生破裂。

图１　加载示意图

Ｆｉｇ．１　Ｌｏａｄｉｎｇｄｉａｇｒａｍ

２　断口分析

图２为该轮断口照片。由有限元分析可知，

区域Ａ处周向应力σθ为最大主应力，其他方向应

力较小，可近似为单轴应力状态，该裂纹为张开型

裂纹（Ⅰ型），Δ犓≈Δ犓Ⅰ；第一、二加载阶段，σθ 分

别为３７４、４５２ＭＰａ，远小于其屈服强度，且该应力

下材料的疲劳寿命远大于１０７ 循环，因此，初步判

断该处为自然内部缺陷。

本节使用放大镜、金相显微镜、能谱分析、扫

描电镜分析等对断口表面的宏观形貌和微观结构

特征进行直接观察和定性分析；在疲劳断口定性

分析的基础上，定量摄取特征量，开展疲劳断口定

量反推工作；进而获得疲劳断裂深层次的原因和

确定疲劳裂纹扩展规律。

图２　断口照片

Ｆｉｇ．２　Ｆｒａｃｔｕｒｅｐｈｏｔｏ

２１　宏观断口形貌分析

利用宏观观察判定断裂的性质、起始位置和

裂纹扩展路径等。由图２可知，该钛合金盘的断

口齐平、光滑，没有明显的塑性变形，具有宏观放

射棱线、疲劳台阶等特征，为典型的疲劳断口。根

据断口颜色、表面粗糙情况等宏观特征将断口分

为以下４个区域：

１）区域Ａ，颜色较暗，呈不规则椭圆状，其中

心距该轮上表面２２．６ｍｍ，距内表面３．０ｍｍ；有

密集的小刻面特征。

２）区域Ｂ颜色较浅，在区域Ａ外，呈较规则

椭圆状，其边界接近与该轮内壁相切；断面平坦，

放射棱线清晰，小刻面特征比较明显。表现为解

理断裂模式。放射状条纹与其相邻的条纹之间存

在着脆性解理台阶。放射状条纹的收敛处和人字

条纹的上部均指向区域Ａ，区域Ａ为疲劳源区。

３）区域Ｃ颜色较区域Ｂ略深，下半部分完

整，径向方向贯穿轮壁；上半部分疲劳断面因碰撞

而丢失；断面平坦，放射棱线清晰，小刻面特征少。

由于疲劳裂纹不断地改变着局部扩展方向，在断

口上形成二次台阶，疲劳台阶与疲劳弧线垂直，呈

辐射状。

４）区域Ｄ断口表面为暗灰粗糙的纤维状。

区域Ｃ、Ｄ的边界为疲劳断口边界。

０６３
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扩展过程中，裂纹由内部椭圆裂纹逐渐变为

表面半椭圆裂纹、１／４椭圆裂纹、贯穿裂纹，裂纹

形式发生了较大的变化。

２２　微观结构特征分析

通过金相显微镜、能谱分析和扫描电镜对断

口进行微观观察及细致研究，分析断裂原因和断

裂机制。

２．２．１　微观结构特征定性分析

将断口沿区域Ａ的中心位置切开，并观察切

口不同部位的显微组织形貌。区域 Ａ和区域Ｃ

均为α＋β等轴组织，无明显区别。α相的体积分

数约为８０％，平均直径约为１８μｍ，呈球形、椭圆、

橄榄形、棒锤形。

能谱分析显示区域 Ａ的碳质量分数达到了

４．６９％，远超正常值，形成了硬偏析。微观上，钛

的化合物硬度远比基体高，硬度的显著差异引起

变形不协调，导致局部应力的提高，使疲劳裂纹易

于在夹杂处萌生，形成裂纹源。宏观上，氧、碳的

偏析能使钛合金强度、硬度大幅提高，但塑性、断

裂韧度以及抗蠕变性能急剧下降，导致材料脆化。

脆性较大能促使裂纹形成与发展。

对该轮盘疲劳断口上５条路径（见图２中

０＃～４＃）进行扫描电镜（ＳＥＭ）分析，图３为１＃

路径代表性位置的ＳＥＭ照片。定义区域Ａ中心

至观察位置的距离为裂纹长度犪，令至区域Ａ边

界的裂纹长度为犪１；至区域Ｂ边界的裂纹长度为

犪２；至区域 Ｃ边界的裂纹长度为犪３。另外，令

犪ｄ犪／ｄ犖双对数曲线发生突变时的裂纹长度为

犪′１；区域Ｃ疲劳纹消失时的裂纹长度为犪′２，见文

中第２．２节。则典型位置处的犪如表２所示。其

中，在０＃路径上，区域Ｂ边界到达轮心内壁，提前

结束；在３＃路径上，区域 Ｃ贯穿该轮（犪＝９．７２

ｍｍ），提前结束。

由表２及图３可知：

１）区域Ａ主要处于裂纹萌生区、短裂纹区、

短裂纹向长裂纹过渡区。该区域裂纹扩展的条带

特征不明显，局部有较浅、较细的疲劳辉纹，其方

向变化大，呈多源开裂特征；出现有密集河流花样

的脆性解理台阶；在解理台阶附近的断裂表面，还

可观察到垂直于主裂纹扩展方向的二次裂纹，表

明裂纹以较快速率扩展；部分区域存在大量微小

颗粒，说明性质极脆，如图３（ａ）～图３（ｂ）所示。

２）区域Ｂ处于裂纹稳定发展区。该区域可

见清晰、细密、方向一致的疲劳辉纹，同时易见二

次裂纹；这些条纹沿着局部裂纹扩展方向向外凸

并且与局部裂纹扩展方向垂直；由于材料内部晶

粒取向、晶界等微观组织的差异，裂纹扩展平面发

生转移，从而出现不同区域的疲劳辉纹有时出现

在高度不等、方向相异的平面上，平面之间往往呈

１６３
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图３　１＃路径扫描电镜照片

Ｆｉｇ．３　ＳＥＭｐｈｏｔｏｏｆ１＃ｐａｔｈ

表２　典型位置处裂纹长度

犜犪犫犾犲２　犆狉犪犮犽犾犲狀犵狋犺犪狋狋狔狆犻犮犪犾犾狅犮犪狋犻狅狀狊 ｍｍ

裂纹

长度

观察路径编号

０＃ １＃ ２＃ ３＃ ４＃

犪１ １．２ １．１３ １．２６ １．３１ １．２

犪′１ ２．２ ２ ２．２

犪２ ２．７８ ２．５４ ２．３５ ２．３６ ２．７８

犪′２ ５．７ ５．６ ５

犪３ １４．５ １３．２

现撕裂状态；犪＝２ｍｍ处，出现了粗、细条纹同时

存在的情形，见图３（ｃ）～图３（ｄ）所示。

３）区域Ｃ处于裂纹稳定发展及快速发展区。

裂纹稳定扩展区疲劳辉纹清晰、较粗，其方向较为

一致，易见二次裂纹；随着裂纹的扩展，疲劳辉纹

间距越来越大，出现一个疲劳辉纹内存在多条细

纹，如图３（ｅ）所示。快速扩展区（图３（ｆ）），裂纹

尖端塑性区尺寸远大于晶粒直径，此时裂纹扩展

类似静态加载时的裂纹扩展，形成显微空洞聚集

方式的韧窝形貌，出现准解理、解理和沿晶开裂的

形貌特征；可以观察到明显的二次裂纹特征，其断

口与拉伸断口形貌类似。

４）区域Ｄ处在瞬断阶段。该区域内微观形

貌存在大量较深的韧窝并在断口上大面积网状相

连，具有典型的穿晶断裂特征，断裂机制为韧性断

裂，如图３（ｇ）所示。

２．２．２　微观结构特征定量反推原理与方法

微观疲劳断口定量反推以疲劳微观断口形貌

特征为研究对象，提取特征参量，根据经验公式或

拟合公式建立犪与特征参量之间的关系，进而获

得裂纹扩展特性等相关信息。

小裂纹扩展阶段，裂纹扩展受到微观组织结

构（晶界、二相颗粒、杂质等）、材料滑移特性、裂尖

塑性区尺寸以及应力大小等因素的强烈影响；裂

纹在低于Δ犓ｔｈ下扩展。对于本轮，缺陷的尺寸远

大于小裂纹的尺寸。缺陷的性质、大小和形状等

特征参数对该轮的疲劳裂纹扩展特性影响很大，

且不易获知；同时，损伤容限设计是在假定构件中

存在着初始尺寸裂纹的前提下分析和验证结构的

裂纹扩展特性。因此，本文不深入讨论区域Ａ的

裂纹扩展特性。随着应力强度因子增大，裂纹尖

端塑性区跨越若干晶粒，微观结构的影响减弱或

消失。

在长裂纹稳定扩展阶段，疲劳裂纹在大于

Δ犓ｔｈ条件下扩展，疲劳裂纹扩展受应力状态控

制，Δ犓 成为裂纹扩展的控制变量，裂纹扩展受裂

纹尖端合金材料微观组织和环境等因素影响较

小，裂纹断口上会形成疲劳辉纹。疲劳辉纹形成

机理是当应力处于最小时裂纹前端闭合，随着应

力增加，裂纹前沿由于应力集中逐渐达到最大应

力致使裂纹向前扩展，并使裂纹钝化，随着应力消

失（卸荷）裂纹又重新闭合锐化，如此重复，裂纹不

断向前推进。通常认为，每一条疲劳辉纹对应一

次载荷循环。因此，可依据断口疲劳辉纹宽度计

算ｄ犪／ｄ犖，使用Ｐａｒｉｓ公式等来预测裂纹扩展，研

究结构的疲劳寿命、疲劳应力。从而将断口分析

所获得的微观信息经断裂力学的处理与结构的宏

２６３
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观力学行为联系起来。文献［１４］指出利用疲劳辉

纹宽度反推疲劳应力的误差在１５％以下。定量

反推疲劳循环次数主要采用以下两种方式：

１）列表梯形法

采用式（１）列表梯形法对断面疲劳裂纹所经

历的扩展寿命进行定量分析计算。

犖ｐ＝Σ犪狀－犪狀－（ ）１

ｄ犪狀
ｄ犖狀

＋
ｄ犪狀－１
ｄ犖狀－１

烄

烆

烌

烎２

（１）

　　２）Ｐａｒｉｓ公式法

裂纹稳定扩展阶段，ｄ犪／ｄ犖 满足Ｐａｒｉｓ关系

ｄ犪
ｄ犖

＝犆０ Δ（ ）犓 狀
０ （２）

其中犆０ 和狀０ 为与材料有关的常数，可由试验测

定；Δ犓＝犉·Δσ· π槡犪，犉为修正系数，Δσ为应

力幅。将Δ犓 代入上式并对数化，可得式（３）。由

该式可知犪与ｄ犪／ｄ犖 呈双对数线性关系。

ｌｇｄ犪／ｄ（ ）犖 ＝ｌｇ犆′＋
狀０
２
ｌｇ犪 （３）

其中犆′＝犆０· 犉·Δσ·槡（ ）π
狀
０。对式（３）进行积

分，可得累积循环次数犖ｐ与犪的关系

犖ｐ＝
２

２－狀（ ）０

烄

烆犆′
犪１－

狀
０
２

ｃ －犪
１－
狀
０
２

烌

烎
０ （４）

　　列表梯形法使用线性方式计算区间疲劳循环

数Δ犖 并累计，即犪与ｄ犪／ｄ犖 不呈双对数线性关

系，因此，会带来误差。当ｄ犪／ｄ犖 变化大或观察

区间较大时，误差会增大。同时，一些区域不易观

察到疲劳辉纹，如区域Ａ中心、小裂纹阶段、区域

Ｃ后期，不能用式（１）定量反推疲劳循环次数。

该轮材料的在裂纹稳定扩展阶段满足Ｐａｒｉｓ

公式，且其裂纹扩展试验的应力比与材料裂纹扩

展试验的一致，因此，式（２）～式（４）适用于分析裂

纹稳定扩展阶段钛合金轮裂纹扩展特性。考虑到

钛合金轮结构、应力及裂纹形状的复杂性，常数犆

和狀通过利用断口分析获得犪ｄ犪／ｄ犖 双对数曲

线、使用最小二乘法线性拟合该曲线的方式获得。

由式（４）可获得累积疲劳循环数犖。Ｐａｒｉｓ公式法

反应了裂纹扩展呈双对数线性的特点；同时，通过

线性外推方式，该式可近似计算裂纹非稳定扩展

阶段等不易观察到疲劳辉纹区域的循环次数。

２．２．３　钛合金轮微观结构特征定量反推

依据文中第２．２．２节微观结构特征定量反推

原理与方法，由断口分析获得了４条路径犪ｄ犪／ｄ犖

关系曲线，如图４所示。犪＝２ｍｍ 附近，各条

犪ｄ犪／ｄ犖 曲线出现较大转折，转折前曲线平缓，接

近转折点时曲线出现略微下降，转折点后曲线呈

线性上升趋势。转折点附近ｄ犪／ｄ犖 增大２倍

左右。

基于断口反推犪ｄ犪／ｄ犖 关系曲线，采用列表

梯形法和Ｐａｒｉｓ公式法计算区域Ｂ、区域Ｃ疲劳辉

纹区的裂纹扩展寿命；采用Ｐａｒｉｓ公式法线性外推

方式估算区域Ｃ无疲劳辉纹区的裂纹扩展寿命。

由式（２）可知，当裂纹稳定扩展阶段应力发生

突变时，有

ｄ犪／ｄ（ ）犖 ２

ｄ犪／ｄ（ ）犖 １

＝
Δσ２

Δσ（ ）
１

狀

＝
狀２－狀ｃ
狀１－狀（ ）

ｃ

２狀

＝１．２２
狀

（５）

式中参数狀由Ｐａｒｉｓ公式法线性拟合图４所得，

狀＝１．５０～２．３６。因此，转速突变造成ｄ犪／ｄ犖 突

然增大１．３５～１．６０倍，与犪ｄ犪／ｄ犖 关系曲线在

犪＝２ｍｍ附近的转速突变接近。因此，犪ｄ犪／ｄ犖

关系曲线突变主要由载荷加载突变导致。结合前

文断口宏微观结构特征，犪ｄ犪／ｄ犖 曲线发生突变

前，裂纹扩展经历了裂纹扩展速率较快的缺陷区

（第一加载阶段）、裂纹扩展速率略微下降的正常

材料区（第一加载阶段）、裂纹扩展速率明显增大

的正常材料区（第二加载阶段）。

图４　断口反推犪ｄ犪／ｄ犖 曲线

Ｆｉｇ．４　Ｆｒａｃｔｕｒｅｒｅｖｅｒｓｅｃｕｒｖｅｏｆ犪ｄ犪／ｄ犖

表３为各条路径的断口反推裂纹扩展寿命。

图５为区域Ｃ内各路径犖犪曲线。由图５和表３

可知，犪ｄ犪／ｄ犖 突变至区域Ｃ边界，１＃路径的断

口反推裂纹扩展寿命与第二加载阶段总循环次数

的最大误差Δ是１６．３％；２＃、３＃路径的断口反推

裂纹扩展寿命与第二加载阶段总循环次数的误差

在±２％以内。由于１＃路径无疲劳辉纹区域相对

较长、Ｐａｒｉｓ公式外推法会导致计算循环数增加，

１＃路径断口反推的误差较大；３＃路径裂纹提前贯
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穿轮体，但贯穿时接近破裂，因此，断口反推总循环

次数略小于试验循环数。断口反推结果与第一加

载阶段结束时未发现裂纹扩展至表面相符合。

表３　断口反推裂纹扩展寿命

犜犪犫犾犲３　犆狉犪犮犽狆狉狅狆犪犵犪狋犻狅狀犾犻犳犲犲狊狋犻犿犪狋犲犱犫狔犳狉犪犮狋狌狉犲

狉犲狏犲狉狊犲犿犲狋犺狅犱

累计区间
裂纹扩展寿命／循环

１＃ ２＃ ３＃

犪′１～犪２ ６９７ ７８７ ５７１

犪２～犪′２ ２７９３ ２５０５ ２７１５

犪′２～犪３ ２９４９ ２１７６ ２２２２

犪′１～犪３ ６４３９ ５４６８ ５５０８

Δ／％ １６．３ －１．２ －０．５

图５　第二加载阶段犖犪曲线

Ｆｉｇ．５　犖犪ｃｕｒｖｅｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄｌｏａｄｉｎｇｓｔａｇｅｓ

３　裂纹扩展特性仿真分析

３．１　区域犆裂纹扩展特性仿真分析

通过断口分析，获得了该轮裂纹扩展的部分

特性。为充分利用这部分特性，了解更全面的裂

纹扩展特性，并应用于后续钛合金轮裂纹扩展特

性的预测，开展裂纹扩展特性仿真分析。同时，考

虑到区域Ｃ内边界规则，该区域处在第二加载阶

段、非缺陷区，以区域Ｃ的内边界为初始裂纹，采

用文中第１节的裂纹扩展模型及载荷工况，使用

三维裂纹扩展仿真分析软件Ｆｒａｎｃ３Ｄ
［１６１７］开展

钛合金轮疲劳裂纹扩展特性仿真分析，分析结果

如图６所示。通过区域Ｃ裂纹扩展特性仿真和

断口分析的对比，可知

１）当Δ犓Ⅰ＜１８００时，犪Δ犓Ⅰ呈对数线性关

系，各条路径的Δ犓Ⅰ接近；此时，犪ｄ犪／ｄ犖 仿真值

也呈双对数线性关系；裂纹扩展速率ｄ犪／ｄ犖、区

间寿命犖 的仿真值和试验值接近。

图６　第二加载阶段１＃路径裂纹扩展仿真特性曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆｐａｔｈ

１＃ｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄｌｏａｄｉｎｇｓｔａｇｅｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
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２）当Δ犓Ⅰ≥１８００时，裂纹前沿跨过轮心角

部Ａ，裂纹进入非稳定扩展阶段，Δ犓Ⅰ仿真值出

现突变，并快速超过犓ⅠＣ，各路径相互逐渐偏离；

此时，ｄ犪／ｄ犖 仿真值急剧增大，裂纹扩展速率ｄ犪／

ｄ犖、第二加载阶段累积寿命犖 的仿真值远大于

线性外推值。计算终止时，仿真寿命为４３３４次，

与第二加载阶段循环数的误差为－２１．５％。因

此，实际循环次数介于裂纹扩展寿命试验值和仿

真值之间。不同于标准疲劳试验，在Δ犓Ⅰ＞犓ⅠＣ

的情况下，轮盘仍经历了较多次数的疲劳循环，

１＃路径疲劳裂纹扩展长度达７ｍｍ以上。

３．２　裂纹扩展特性仿真分析应用

某一相同材料离心轮（１＃ＬＩ），存在一内部缺

陷。一定疲劳循环后，超声无损检测显示该缺陷

处裂纹明显增大。为停机检测到内部裂纹表面扩

展过程，以该缺陷为疲劳源开展裂纹扩展仿真分

析，确定停机检测周期。由仿真分析可知，裂纹扩

展至表面后的疲劳循环次数约为２３９９循环，如

图７所示。因此，将下台停机检测周期设为１５００

循环。２００００循环后，荧光检测未发现裂纹扩展

至表面；２１５００循环后，发现了发现裂纹扩展至Ｅ

位置。进一步，仿真分析预计经２４０循环后裂纹

扩展至Ｆ位置，实际经２００循环后裂纹扩展至Ｆ

位置。

图７　某离心轮裂纹扩展特性

Ｆｉｇ．７　Ｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆ

ａｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌｗｈｅｅｌ

４　讨　论

由于发动机结构复杂，工程上常以表面是否

存在一定尺寸的裂纹来识别疲劳破坏风险。一般

情况，低循环疲劳非稳定、失稳扩展寿命（犖ｄ）占

总疲劳寿命（犖）的比例较小，计算 犖 时常忽略

犖ｄ，由此形成的误差较小。对于存在含内部缺陷

的结构，缺陷处裂纹扩展至表面时裂纹往往处于

非稳定、失稳扩展阶段。此时，ｄ犪／ｄ犖 较大，裂纹

表面扩展寿命小。综合１＃ＰＷ、２＃ＰＷ、３＃ＰＷ

及１＃ＬＩ（２＃ＰＷ、３＃ＰＷ 与１＃ＰＷ 具有相同结

构、不同内部缺陷，记为ＰＷ 轮）断口分析、仿真

分析及表面扩展实测数据可得内部裂纹各阶段扩

展寿命分布情况，如表４所示。由该表可知，虽然

内部裂纹表面扩展阶段寿命（犖ｂ）占犖 的比例较

小（５．４％～１７．９％），但ＰＷ 轮的犖ｄ 占犖ｂ 的比

例达２４．８％～３５．７％；令到达可检部位Ｅ面后内

部裂纹表面扩展寿命为犖ｋ，则１＃ＬＩ轮的犖ｄ 可

达犖ｋ 的３２４．７％。因此，准确计算犖ｄ 与犖ｋ 具

有重要意义。而犖ｄ 与犖ｋ 的计算极大地受裂纹

扩展断裂判据、裂纹扩展特性等影响。

表４　内部裂纹各阶段寿命分布

犜犪犫犾犲４　犔犻犳犲犱犻狊狋狉犻犫狌狋犻狅狀狅犳犻狀狋犲狉狀犪犾犮狉犪犮犽狊犻狀

犱犻犳犳犲狉犲狀狋狊狋犪犵犲狊

参数 １＃ＰＷ ２＃ＰＷ ３＃ＰＷ １＃ＬＩ

犖／循环 ２２５３６ ５３３９ １４３７８ ２１７８９

犖ｂ／循环 ４０３６ ５００ ７７８ １７８９

犖ｄ／循环 ９９６ １７０ ２７８ ２８９

犖ｋ／循环 ８９

（犖ｂ／犖）／％ １７．９ ９．４ ５．４ ８．２

（犖ｄ／犖ｂ）／％ ２４．８ ３４．０ ３５．７ １６．２

（犖ｄ／犖ｋ）／％ ３２４．７

　　在断裂力学的研究中，当裂纹尖端塑性区尺

寸小于裂纹初始长度的１／１０时，断裂问题归结为

小范围屈服问题。对于该问题，可使用线弹性断

裂力学开展裂纹扩展与断裂分析，犓Ⅰ≥犓ⅠＣ可作

为裂纹断裂判据。将断口疲劳区作为初始裂纹，

由线弹性、静态仿真分析可得钛合金轮疲劳破裂

时裂纹前缘的应力强度因子，如图８所示。由该

图可知，瞬断时，裂纹前沿的应力强度因子犓Ⅰ的

平均值达到了 槡４２００ＭＰａ ｍｍ，远大于犓ⅠＣ。同

时，由图６（ｃ）可知，裂纹稳定扩展阶段裂纹扩展

速率断口反推值与仿真值吻合的较好；裂纹快速

扩展阶段其相差很大。因此，由经典线弹性、静态

方式获得的应力强度因子不能用于钛合金轮裂纹

非稳定、失稳扩展阶段。

ＴＣ４（特）塑性好。弹塑性仿真分析显示，

１＃ＰＷ盘断裂时裂纹前缘的塑性区达１０～１５
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图８　断裂时裂纹前缘应力强度因子

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｅｓｓｉｎｔｅｎｓｉｔｙｆａｃｔｏｒａｔｔｈｅｃｒａｃｋｆｒｏｎｔ

ｄｕｒｉｎｇｆｒａｃｔｕｒｅ

ｍｍ，接近于裂纹／试样的尺寸，出现了明显的宏

观塑性变形。非稳定、失稳阶段，钛合金轮处于小

变形大范围屈服、大变形大范围屈服状态。

钛合金轮转速线性的从最低转速增加到最高

转速，耗时６２．５ｓ。一次循环中，相对于裂纹长

度，裂纹长度变化量Δ犪可忽略不计。假定裂纹

扩展一直处于线弹性、静态状态，则有应力σ与加

载时间狋的平方成正比；犓Ⅰ与载荷犉、应力σ１ 呈

线性关系。因而犓Ⅰ＝犆″（狋－狋１）
２＋犓Ⅰ０，其中，狋１

为裂纹起裂的时间，犓Ⅰ０为最低转速时的应力强

度因子，犆″为常数。若一加载就开裂，１＃ＰＷ 轮

破裂时裂纹前缘的平均应力强度因子的变化速率

ｄ犓Ⅰ

ｄ狋
槡＝４．１ＭＰａ ｍ／ｓ。实际，由于裂纹前缘存在

大范围塑性区，裂纹前缘需较长时间才能需克服

残余压应力起裂。因此，应力强度因子的变化速

率很 可 能 远 超 过 槡４．１ ＭＰａ ｍ／ｓ。 同 时，

３＃ＰＷ轮、１＃ＬＩ轮内部裂纹表面长度测量数据

显示，快速扩展阶段内部裂纹表面扩展速率达到

了２０～２００ｍｍ／循环，裂纹前缘的应变率达到了

０．０５ｓ－１；在较低速率冲击下，ＴＣ４动态断裂韧性

比静态断裂韧性高（动态增韧），且随加载速率增

大而明显增大［１８］。

但按ＧＢＴ４１６１２００７进行犓ⅠＣ的测量时，需

要满足裂纹尖端塑性区尺寸比裂纹尺寸、试样厚

度和裂纹前沿韧带尺寸要足够小；根据试验记录

的线性部分规定的偏离来确定２％最大表观裂纹

扩展量所对应的力，犓ⅠＣ根据这个力计算；试验的

应力 强 度 因 子 变 化 速 率
ｄ犓Ⅰ

ｄ狋
＝０．５－３

槡ＭＰａ ｍ／ｓ，即静态加载。

因此，犓Ⅰ没考虑裂纹尖端附近塑性性区的影

响，犓ⅠＣ是小变形小范围屈服、静态条件下的材料

性能，线弹性断裂力学是不适用于钛合金轮非稳

定扩展阶段、失稳扩展阶段，犓Ⅰ＝犓ⅠＣ也不能作

为断裂判据。钛合金轮损伤容限设计需找到能够

定量地确定裂纹开裂、扩展、断裂的“驱动力”，建

立适用的裂纹扩展规律及断裂准则和判据。对于

小变形大范围屈服问题，可以通过Ｊ积分理论等

建立弹塑性断裂准则并开展裂纹扩展分析；对于

大变形大范围屈服问题，塑性非线性远超过裂纹

非线性，需要开展大变形性能试验及大变形弹塑

性分析；对于动态问题，则需要进一步掌握钛合金

轮裂纹扩展的动态特征，并设计专门的动态断裂

韧性试样试验，判断或者获取裂纹起始扩展时间，

获取载荷变化情况以及确定Ｊ积分等。

５　结　论

通过断口宏微观形貌特征分析及裂纹扩展仿

真分析，得出了以下结论：

１）疲劳源为一处内部自然缺陷，其金相组织

无异常，但碳含量远高于正常值，形成硬偏析。

２）依据断口疲劳辉纹获得了裂纹稳定扩展

区的裂纹扩展速率，并在犪＝２ｍｍ附近发现各路

径的ｄ犪／ｄ犖 明显增大，为第一、第二加载阶段转

换区域；裂纹稳定扩展区犪与ｄ犪／ｄ犖 呈双对数线

性关系；应用列表梯度法和Ｐａｒｉｓ公式法反推了

第二加载阶段的疲劳寿命为６４３９循环，与第二

加载阶段实际循环次数的最大误差是１６．３％。

误差主要由Ｐａｒｉｓ公式法外推引入。

３）裂纹稳定扩展阶段，裂纹扩展速率及区间

疲劳寿命的仿真值与试验值吻合较好；裂纹非稳

定扩展阶段，仿真值不断小于线性外推值，计算终

止时疲劳寿命仿真值与第二加载阶段实际循环次

数的误差为－２１．５％，仍具有较高精度。

４）基于以上研究，通过某离心轮的裂纹扩展

试验，验证了仿真分析能为确定内部裂纹表面扩

展停机检测周期提供合理参考。

５）内部裂纹表面扩展阶段寿命（犖ｂ）占总寿

命的比例较小（５．４％～１７．９％），但ＰＷ 轮非稳

定、失稳扩展寿命（犖ｄ）占 犖ｂ 比例达２４．８％～

３５．７％，１＃ＬＩ轮的犖ｄ可达裂纹到达可检部位Ｅ

面后的表面扩展寿命（犖ｋ）的３２４．７％。准确计算

犖ｄ与犖ｋ具有重要意义。非稳定扩展阶段、失稳

扩展阶段，犓Ⅰ＝犓ⅠＣ不能作为断裂判据。
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