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摘要：为研究某动力涡轮盘 GH4169 合金的疲劳裂纹扩展特性，基于 Paris 公式建立裂纹扩展模型，完成 3 维裂纹扩展过程的

有限元仿真分析，确定试验方案；采用电火花加工工艺在轮盘不同考核部位预制模拟裂纹，以缩短裂纹萌生时间；在高速旋转试验

台上进行高温低循环疲劳裂纹扩展试验，试验过程中，在 20500 r/min 上限转速下进行 9000 次循环未发现裂纹，提速 10%后进行

3000 次循环发现裂纹；又进行 1700 次循环，轮盘破裂。试验结束后，利用扫描电镜对疲劳断口进行观察，获得断口宏观、微观特征。

将仿真结果与试验结果进行对比，表明仿真分析计算得到的裂纹扩展速率与试验结果有较好的符合性。
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Study on Crack Growth Life of a Power Turbine Disk
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Abstract: In order to study the fatigue crack growth characteristics of a power turbine disk GH4169 alloy袁a crack growth model based
on Paris formula was established袁and the finite element analysis of the 3D crack growth process was completed. The test scheme was
determined. In order to shorten the crack initiation time袁simulation cracks were prefabricated at different parts of the wheel by EDM
technology. High temperature and low cycle fatigue crack growth tests were carried out on a high speed rotating test rig. During the test袁no
cracks were found in 9000 cycles at the upper limit speed of 20500 r/min袁and cracks were found in 3000 cycles after 10% increase in
speed. Disk ruptured after another 1700 cycles. After the test袁the fatigue fracture was observed by SEM袁and the macroscopic and
microscopic characteristics of the fracture were obtained. By comparing the simulation results with the test results袁it is shown that the crack
growth rate obtained by the simulation analysis is in good agreement with the test results.
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0 引言

航空发动机涡轮盘工作时承受着高温、高离心载

荷等作用，其低循环疲劳特征较明显，而低循环疲劳

是发动机盘类零件寿命损耗的主要原因之一。同时，

低循环疲劳失效是轮盘使用中最严重和耗资最大的

问题之一[1-2]。配装于美国 B-52 轰炸机的 TF33 发动

机因低循环疲劳失效先后导致 8 个轮盘破裂；国内

WP6 和 WP7 发动机也多次发生过严重的轮盘低循

环疲劳断裂失效事故[3-7]。

因此，对于关键件的寿命管控就显得尤为重要。

若疲劳寿命设计采用安全寿命设计法，危险部件出现

裂纹即视为失效，要被淘汰。断裂力学的发展表明，带

有裂纹的结构件在一定时间段是可以继续使用的。损

伤容限的概念则应运而生。在美国发动机结构完整性

大纲中，损伤容限定义为：结构在存在疲劳、腐蚀或意

外损伤直至这个损伤通过检查被测定出来或进行结构

修理之前，仍然具有足够的剩余强度[8]。国内外很多学

者对此做过相关研究工作。2002 年，RA Claudio 等[9-10]

提出 1 套复杂结构的 3 维裂纹断裂力学参数计算方
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法，估算燃气涡轮盘寿命，与 CT 试样结果具有较高

一致性；2003 年，W.Beres 等[11]运用损伤容限设计方

法预测了 Nene-X 发动机涡轮盘检测周期；2008 年，

W.Beres 等[12]在轮盘以及隔垫上预制宽度 1.3 mm 的

缺口进行了整盘裂纹扩展试验，J.Hou 等[13]比较了不

同软件计算整盘裂纹扩展寿命的准确性。1988 年，聂

景旭等[14]较早将损伤容限理论应用于发动机涡轮盘

槽底疲劳失效分析；1995 年，王革等[15]利用材料的裂

纹扩展速率数据和高温断裂韧度完成裂纹扩展寿命

计算，确定了临界裂纹长度。

本文以某动力涡轮盘的 GH4169 合金为研究对

象，采用 3 维裂纹扩展有限元仿真方法计算裂纹扩展

过程，在立式高速旋转试验台上进行高温、预制裂纹

轮盘的低循环裂纹扩展寿命试验，通过得到断口的宏

观与微观形貌，研究整盘裂纹扩展疲劳寿命仿真计算

及试验验证方法。

1 仿真计算

1.1 有限元应力分析

轮盘材料为 GH4169 合金，叶片采用枞树形榫头

连接，有偏心孔和安装孔各 12 个、榫头 60 个。低循环

试验上限转速定为 20500 r/min，下限转速根据试验

器能力设置为 1500 r/min，设置均温温度场，温度根

据工作温度而定。由于轮

盘具有循环对称结构，取

1/12 模型计算，采用 6 面

体 1 阶网格单元（solid185

单元）划分模型，如图 1 所

示。为了便于计算，将叶片

的离心力等效为面压力施

加在榫头表面。

计算得到的涡轮盘等效应力和周向应力如图 2、3

所示。从图中可见，最大等效应力为1021 MPa，最大周

向应力为 1039 MPa，位置相同，偏心孔处为应力最大

部位，中心孔处的其次，榫头根部的最小，结果见表 1。

1.2 裂纹扩展计算

根据以上计算结果，确定裂纹扩展计算的考核部

位，如图 4 所示。考虑到涡轮盘结构、应力状态和易出

现裂纹的类型，在考核部位插入半径为 0.38 mm 的

1/4 圆形初始角裂纹，插入角裂纹划分网格后各子模

型如图 5 所示。

计算子模型的断裂力学参量，利用 M 积分计算

得到应力强度因子 KⅠ、KⅡ、KⅢ及 J积分值，随后进行

裂纹扩展分析。计算中作如下设置：裂纹扩展方式选

择横幅疲劳扩展；取应力比 R=0；裂纹扩展的扭转角

度计算准则选用最大张应力准则；裂纹扩展速率模型

选用 Paris 公式

da
dN =C（驻K）n （1）

图 1 某涡轮盘网格模型

图 2 等效应力 图 3 周向应力

考核位置

等效应力

周向应力

径向应力

第 1 主应力

偏心孔

1021

1039

382

1039

中心孔

588

579

579

榫头根部

549

516

447

576

表 1 应力计算结果 MPa

图 4 裂纹扩展计算考核位置 （a）偏心孔径向（向内）

（b）偏心孔径向（向外） （c）偏心孔环向

（d）中心孔径向 （e）榫头根部环向

图 5 插入裂纹划分网格后的子模型
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式中：dN 为交变应力的循环次数增量；da为相应的裂

纹长度增量；da/dN 为裂纹扩展速率；ΔK为应力强度

因子幅值；C 和 n 的数值根据同批材料 CT 试样实测

值确定，取 C=1.4E-15，n=3.75。
计算得到涡轮盘上 4 个考核位置 a-N（裂纹长度

- 循环次数）的曲线，如图 6 所示。从图中可见，当各

考核点处裂纹扩展至 15 mm 附近时，偏心孔径向向

内约需要 13200 次，偏心孔径向向外约需要 16200

次，中心孔径向约需要 33100 次，由于偏心孔环向与

榫头根部环向扩展速

度非常缓慢，此处不做

讨论。偏心孔径向（向

内或向外）裂纹扩展速

率远高于其它部位的。

由此，选择偏心孔为试

验主考核部位，中心孔

为次考核部位。

2 裂纹扩展寿命试验

试验前，在动力涡轮盘考核部位采用电火花预制

边长为 0.3 mm 的方形角裂纹，缺口截面形状如图 7

所示。试验在 520 ℃的高温环境下进行，采用热电偶

测控炉内温度，以高精度红外测温仪监测高速旋转试

件表面温度。试验共分 3 个阶段，见表 2。第 1 阶段完

成 9000 次循环后未发现裂纹；第 2 阶段将上限转速

提升 10%至 22550 r/min，

3000 次循环后检查发现

裂纹扩展；第 3 阶段继续

进行 1700 次循环后轮盘

破裂。

3 疲劳断口分析

观察轮盘碎片可以判定偏心孔处径向向内裂纹

快速扩展导致轮盘破裂，各预制裂纹处均可见扩展的

疲劳裂纹，选取导致轮盘破裂的偏心孔疲劳断口进行

分析。

3.1 疲劳断口观察

偏心孔处疲劳断口如图 8 所示。从图中可见明显

的疲劳弧线。根据疲劳弧线的法线方向可以推定裂纹

从预制处萌生后向外的扩展路径。通过仿真得到的裂

纹前沿扩展历程如图 9 所示。经对比可见仿真计算结

果较好的拟合了裂纹的前沿扩展形状。

在扫描电镜下观察疲

劳断口的裂纹萌生区、稳

定扩展区、快速扩展区和

瞬断区，断口全貌如图 10

所示，疲劳断口微观形貌

如图 11 所示。

通过对疲劳断口观察

可知，裂纹在预制缺口处

开始萌生，在该处出现较多二次裂纹，表明该处承受

较大的疲劳载荷。在裂纹稳定扩展区可以观察到明显

的疲劳条带，其间距随着裂纹长度扩展而逐渐增大。

当裂纹长度超过一定尺寸时，可以观察到有韧窝的形

状，表明该处裂纹已进入失稳扩展区，轮盘发生破裂。

图 7 缺口截面

试验阶段

1

2

3

上限转速 /（r/min）

20500

22550

22550

试验次数

9000

3000

1700

试验结果

无裂纹

有裂纹

破裂

表 2 裂纹扩展寿命试验情况

图 8 偏心孔处断口疲劳

弧线形貌

图9 仿真计算裂纹前沿形状

图10 扫描电镜下的断口全貌

（a）裂纹萌生区 （b）裂纹稳定扩展区

（c）裂纹快速扩展区 （d）瞬断区

图 11 疲劳断口微观形貌

图 6 裂纹长度 -循环次数
曲线（a-N 曲线）
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3.2 疲劳断口分析

图 11 中的 1 个疲劳条带对应 1 次应力或应变循

环，为此选取图 10 中的路径，对断口疲劳条带间距进

行定量分析，获得 a-da/dN数据。将第1、2 试验阶段视

为裂纹萌生阶段，将第 2 试验阶段的裂纹长度视为相

应位置处的初始裂纹长度，按照第 3 阶段的载荷条件，

即上限转速为 22550 r/min 下计算得到裂纹扩展 a-N
数据，利用七点递增多项式法计算裂纹扩展速率[16]，获

得 a-da/dN 结果，比较试

验与计算结果，如图 12 所

示。从图中可见，初始阶段

仿真计算结果与试验测得

的裂纹扩展速率接近，之后

二者之间的偏差逐渐增大。

4 结论

（1）本文采用在大应力区域预制模拟裂纹的方法，

结合 3 维裂纹扩展仿真计算，利用立式旋转试验台

开展裂纹扩展速率研究，建立了 1 种有效的试验验

证方法。

（2）在 100%转速即 20500 r/min 下试验进行9000

次循环后并未发现裂纹，转速提升 10%至 22550

r/min 时，3000 次循环即发现肉眼可见裂纹，说明短

时间的超载有很大可能诱发裂纹萌生。

（3）比较仿真计算与试验验证结果可知，计算得

到的某动力涡轮盘裂纹前沿扩展形状、扩展速率与试

验结果有较好的一致性。仿真计算得到的扩展速率偏

快，计算相对保守。这可能与材料的分散性有关，因此

建立完整可靠的材料数据库对于仿真计算的发展十

分重要。

本文研究的裂纹类型均为角裂纹，并未涉及工程

实践中常见的表面裂纹，因此后续研究工作会涉及更

多类型的裂纹，并增加试验子样数以提高试验数据可

靠性。
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