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TC17合金弯曲振动超高周疲劳试验
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摘要：针对航空发动机压气机叶片用TC17合金的超高周疲劳性能数据需求，自主设计超高频板材试样并在电动振动台上开

展弯曲振动疲劳测试，获取了109循环数范围内的超高周疲劳S-N曲线，并通过升降法得到了该合金109 循环数对应的疲劳极限强

度，在实际测试过程中有效激振频率达到1756 Hz左右。此外，与相同材料的常规疲劳试验结果进行了对比分析。结果表明：超高

频弯曲振动疲劳试验结果与常规疲劳试验结果的变化趋势保持一致，尤其是在超高周寿命区间的测试结果的接近程度较高；超高

频弯曲振动试验方法在提高测试效率的同时保证了结果的可靠性。
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Vibration Bending Fatigue Test of TC17 Ti-alloy in the Very-High-Cycle Regime
XU Wei1 ，CHEN Xin2

（Beijing Key Laboratory of Aeronautical Materials Testing and Evaluation1，Key Laboratory of Science Technology on Aeronautical Ma⁃

terials Testing and Evaluation2, AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials：Beijing 100095，China）

Abstract：In order to meet the very-high-cycle fatigue (VHCF) data requirement of TC17 which was a Ti-alloy used in aeroengine
compressor blade, a vibration bending fatigue testing method based on a designed ultra high frequency sheet specimen and electro-shaker
was proposed. The S-N curve in the VHCF regime up to 109 cycles was obtained by the present testing method and the fatigue limit at 109
cycles was obtained by the up-down method. The actual testing frequency of the designed specimen can get up to about 1756 Hz. Further⁃
more, the comparison of the present testing results and the traditional fatigue testing results for the same materials were conducted. The re⁃
sults show a good consistency between the present test and the traditional fatigue testing results, especially in the VHCF regime. Thus the pro⁃
posed ultra-high frequency vibration-based fatigue test shows a balance of high efficiency and similarity with the conventional testing results.
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0 引言

以往材料疲劳测试的最大循环数普遍不超过 107
周次，其主要原因之一是传统上认为材料的 S-N曲线

在 107周次之前就趋于水平，由此认为材料存在无限

疲劳寿命[1]。随着疲劳测试水平的不断提升，许多工

程材料直到 1010周次的应力循环后仍会发生疲劳断

裂，这也对航空发动机设计理念产生了重要影响[2-4]，

修订后的国家军用标准《航空涡轮喷气和涡轮风扇发

动机通用规范》（GJB241A-2010）就明确规定：“航空

发动机所使用的全部钛合金构件应至少具有 109循环

疲劳寿命”。于是对钛合金的高周疲劳性能数据提出

了更高的要求。

对超高周疲劳测试而言，由于加载的循环周次非

常高，如何提高测试效率便成为能否有效开展超高周

疲劳测试的关键[5-7]。目前，欧洲和美、日等[8-10]发达国

家发展了超高频率加速疲劳试验系统，并开展了大量

的测试研究工作，部分研究成果已在航空发动机结构

设计中得到应用，并提高了现有的疲劳设计规范水

平，加深了疲劳破坏机制的认识。超声疲劳试验就是

其中一种重要的测试手段，为材料超高周疲劳研究提
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供了有力支撑。在实际测试过程中，试样的加载频率

可达到 20 kHz，尽管试验效率比较高，但由于加载频

率极高、试样过热等不利因素对测试结果将会产生较

大影响；超声疲劳与普通高频疲劳测试条件下的材料

破坏机理是否相同还处于争议中[10-11]。此外，由于航

空发动机钛合金叶片的自振频率大多处于几百到上

千赫兹范围内，因此采用高达 20 kHz的加载频率下

的疲劳性能测试数据作为发动机叶片设计用性能数

据可能缺乏可靠性。Guennec等[11]指出，20 kHz的加

载频率对结果存在明确差异，其疲劳强度差异甚至高

达 50%。国内目前针对高周疲劳试验主要采用高频

疲劳试验机，这类试验技术较为成熟，基本能满足 107
循环数以内高周疲劳测试需求，但测试频率通常只有

200 Hz，完成单根试样 109循环数的疲劳试验需要近 2
个月，而完成一条完整的疲劳应力-寿命（S-N）曲线

在不停机的条件下需要 1年多时间，试验效率难以满

足超高周疲劳测试的要求。因此亟需提出合理高效

的超高频测试方法，以兼顾测试效率和结果可靠性。

近年来，许巍等[12-14]提出采用电磁振动台开展超高频

疲劳研究的方法，并通过某型航空发动机用钛合金的

对比试验进行验证[13-14]。

本文采用该高频振动疲劳的试验方法，针对某型

航空发动机用钛合金TC17，自主设计超高频疲劳试

样开展超高周疲劳试验，获取超高周范围内的疲劳曲

线，并通过升降法获取了该钛合金 109 循环数对应的

疲劳极限，并与常规标准疲劳试验结果进行了对比

验证。

1 试验过程及方法

1.1 试验材料

本文试验件为 TC17合金板材。TC17合金是一

种富 β的 α-β钛合金，其名义成分为 Ti-5Al-2Sn-
2Zr-4Mo-4Cr，具有高强度、高韧性和良好的疲劳性

能、热稳定性、热加工性和焊接性，长期使用温度接

近 430 ℃，广泛应用于军、民用航空发动机风扇和

压气机零件。TC17合金的主要化学成分见表 1。
本文涉及的全部试样均取自某型航空发动机的整

体风扇盘锻件的轮缘位置，取向均为该盘锻件的径

向（R向）。

1.2 试验设备和试样

本文采用主要的试验设备是自主设计的振动疲

劳试验系统，该测试系统的主体设备是ES-10D-240
电磁振动台（最大推力为 10 kN），还包括自主设计的

专用夹具、信号采集、控制系统、激光位移传感器和加

速度传感器等，系统组成如图 1所示。该振动疲劳试

验系统具有自动扫频、闭

环控制等特点，能给出激

振频率-位移响应曲线，从

而为确定共振频率提供

依据。

目前针对材料超高周疲劳测试还没有公认的试

验标准，广泛使用的超声疲劳也没有公开发布的试验

标准。本文提出的超高频疲劳测试方法本质上仍属

于振动疲劳范畴，因此参考现有航空标准《发动机叶

片及材料振动疲劳试验方法》（HB5277-1984），同时

对现有试验方法进行有针对性的改进，以满足试验

需求。

本文采用的超高频试样属于非标试样，无固定形

状样式可以参考，而非标疲劳试样的设计通常需要在

充分计算的基础上初步确定[15-16]。在试样的设计过

程中，本文采用有限元方法，尝试建立多种形状尺寸

的板材试样，进行动力学模拟，得到试样危险区的应

力分布特征情况和固有振动频率值。其设计目标有

2点：保证试样的固有频率能够达到 1000 Hz左右；保

证在加载过程中试样工作段的应力值显著较高。

经过反复迭代计算（具体过程这里不再赘述），确

定的试样形式为超高频疲劳试样形式，如图2所示。图

中所示试样左端为固定夹

持端，其中2个圆形通孔为

夹持用螺栓预留孔，而左端

设置的 3个小圆孔目的是

调节试样的固有频率。

1.3 试验过程

通过扫频的方式确定试样的共振频率，激振加速

度设定为 0.5g（g为重力加速度），加载曲线为正弦曲

线。利用激光位移传感器监控试样的振幅。通过改

图1 振动疲劳试验系统

图2 超高频试样尺寸和形状

（厚度为3 mm）

元素

wt/%
Ti

基材

Al
4.50～
5.50

Cr
3.50~
4.50

Zr
1.50～
2.50

Mo
3.50~
4.50

Sn
1.50~
2.50

O
0.08~
0.13

Fe
≤0.015

表1 TC17合金主要化学成分

激光位移传感器
试件

专用夹具

振动台

加速度传感器
信号采集和
控制系统

70 mm

20
mm
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变激励频率得到试样的激励频率-振幅响应（频-响
或 f-A）曲线，具体频-响曲线如图 3所示。频-响曲线

为近似对称峰形曲线，这是典型的线性振动条件下的

扫频曲线，波峰处对应的频率值为共振频率，即初始

1阶固有频率，约为1756 Hz。

本文的弯曲振动超高周疲劳的应力值基于电阻

应变计的电测方法获取，通过在试样危险区表面粘贴

电阻应变计，并利用动态应变仪获取应变值。在试验

前，通过多级应力标定的方法确定不同振幅条件下的

应力值，通过线性拟合确定振幅-应力的标定关系。

在试验中通过控制振幅来控制试验全过程中的应力

水平。

振动疲劳试验通常在共振状态下进行，根据扫频曲

线（图3）可知超高频试样的稳定激振频率为1756 Hz。
按照航标HB 5277-1984的规定，当共振频率降低了

1%时，即判别试样失效，停止试验。此外，根据TC17合
金超高周疲劳性能的考核需求，终止循环数设定为109。
如果达到该循环数，试样没有发生破坏，同样停止

试验。

针对中寿命区和长寿命区分别按照成组法和升

降法预设加载应力值[17]，通常，疲劳试验需要充分考

虑获得寿命结果的分散性，而保证足够的试样数量是

获得可靠疲劳性能结果的前提[18]。为了使得本文获

取的 S-N曲线具有较高的可靠性，预备试样数量超过

30根。

2 试验结果和讨论

2.1 试验结果

本文获得的测试原始数据点及其对应的 S-N 曲

线如图 4所示。其中，有效数据点是 32个，S-N 曲线

采用3参数幂函数模型进行拟合[17]

lgN f = B1 - B2 lg ( Smax - B3 )
采用最小二乘法进行回归计算，得到 B1、B2和 B3

的参数值分别是 26.420、8.398和 266.973，根据图 4可
发现随着循环寿命的增加，应力水平持续降低，特别

是 107循环后没有表现出明显的平台区，而表现出缓

慢降低的趋势。此外，TC17合金在中等寿命区表现

出一定的分散性，其相似的分散性在该材料的轴向高

周疲劳和旋转弯曲疲劳测试中均有表现。

本文中的 109循环数对应的条件疲劳强度（疲劳

极限）采用升降法来确定。升降法在传统高周疲劳测

试中的应用十分广泛，是目前航空材料疲劳极限测定

的主流方法，由于对最少试样数量存在一定要求，普

遍认为采用升降法获取疲劳极限的准确性比较高。

根据升降区数据（如图 5所示）可以确定本文采用的

TC17合金的 109循环数对应的条件疲劳强度是 400
MPa。这里需要指出的是通过拟合方程确定的 109循
环数对应的疲劳强度值是 386 MPa，造成这种差异的

原因有以下 2点：首先是方程是对参与计算的所有试

验数据进行拟合，也就是说高应力区的试验数据点也

会对曲线结果产生影响；另外，在拟合过程中并没有

图3 通过频扫曲线确定超高频试样的固有频率

图4 TC17合金弯曲振动超高频试验结果及其S-N曲线

图5 采用升降法确定109循环数对应的疲劳极限
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表2 不同疲劳加载条件下典型循环数对应疲劳应力的

结果比较 MPa
测试类型

超高频振动

旋转弯曲

轴向加载

Nf /周次

1×106
537
668
595

5×106
490
562
544

1×107
472
521
524

3×107
447
463
493

1×108
423
407
461

5×108
396

1×109
386

图6 超高频测试结果与常规疲劳测试结果的比较

σ ma
x/M
Pa

700
650
600
550
500
450
400
350
300
250
200

对图 4中 8个溢出点区别对待，也就是说同样按断点

处理，造成确定的条件疲劳强度存在一定程度的偏

低。对于航空设计而言，这种影响使确定的疲劳强度

阈值偏保守，在某种程度上提高了航空产品的安

全性。

如果将升降区的数据等效处理成 1个数据点，即

Nf=109循环数时 σmax=400 MPa，可以重新按照上述 3参
数幂函数模型进行拟合，拟合参数 B1、B2和 B3分别为

10.426、1.918和 394.471。新的拟合曲线如图 4中红

色虚线所示，可以发现该曲线在循环数接近 109时逐

渐表现出平台区的特征，即随着循环数的增加，应力

变化逐渐趋于水平，其展现的变化趋势可能更符合超

高周疲劳的S-N曲线特点。

2.2 分析比较

为了验证本文采用的弯曲振动超高频疲劳试验

结果的准确性，将本文结果与本课题组前期已经开展

的针对同种TC17合金常规高周疲劳测试结果进行比

较。前期已经完成了 2种类型的高周疲劳试验分别

是轴向高频疲劳试验和旋转弯曲疲劳试验，测试频率

分别为 125、83.3 Hz。由于受常规疲劳的加载效率限

制，最终加载循环数并没有达到 109，但在已完成的循

环数内对不同方法的测试结果进行比较也具有一定

的实际意义。

3种测试条件下的结果比较见表 2。表中所有数

据点并不是原始的测试数据，而是根据方程得到拟合

曲线的计算值，考虑了 5种典型循环数条件，分别是

1×106、5×106、1×107、3×107、1×108。为了更为直观地

展现其关系，给出不同加载条件下的 S-N曲线，如图

6所示。总体而言，这几种测试条件下的曲线变化趋

势保持一致。特别是随着寿命的增加，3种加载方式

对应的疲劳应力值接近程度逐渐提高，可以推断在超

高周范围内，本文提出的弯曲振动超高频疲劳测试结

果与常规疲劳测试结果的一致性较高。

相比常规疲劳测试方法（即轴向高频疲劳测试和

旋转弯曲疲劳测试），振动疲劳方法得到的应力水平

存在一定程度的偏小，主要原因是振动疲劳测试实质

上是应力比为-1的弯曲疲劳测试，振动疲劳中的表

面应力水平较大，因此表面质量对疲劳寿命的影响较

为敏感，导致疲劳强度相对与轴向疲劳测试结果偏

小。此外，与旋弯疲劳和轴向疲劳测试不同，振动疲

劳不是以试样发生完全分离断裂为破坏判据，也就是

说振动疲劳破坏试样不存在破坏分离断口，而是以共

振频率降低 1%为破坏判据（HB5277-1984的规定），

这种破坏判据没有考虑材料的差异性，可能会造成所

测得的疲劳强度偏低。因此，今后需要针对超高频测

试需求，对该破坏判据进行合理修正，以提高测试结

果的准确度。

3 结论

本文针对航空发动机用 TC17合金，提出基于弯

曲振动超高频疲劳测试方法获取超高周条件下的疲

劳曲线，并通过升降法获取了该钛合金 109 循环数对

应的疲劳极限。在实际测试过程中的有效激振频率

达到 1756 Hz左右。同时，通过对比发现：本文提出

的弯曲振动超高频疲劳测试结果与常规疲劳测试结

果的变化趋势保持一致，特别是在超高周范围内的结

果接近程度较高。弯曲超高频测试方法的加载频率

相对常规疲劳测试方法得到显著提升，且测得结果接

近常规疲劳结果，因此本文采用的超高周疲劳测试方

法具有十分良好的应用前景。
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