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摘要：针对 FGH96合金带孔平板在 600 ℃ 下开展疲劳实验研究，采用黏塑性本构模型计算 FGH96合金带孔平板

的应力和非弹性应变分布情况，结合扫描电子显微镜（SEM）对疲劳断口的微观形貌观察分析疲劳失效机理。基于

SEM观测结果和 FGH96合金带孔平板的几何特征，定义临界疲劳损伤参数和应力集中因子，并对连续损伤力学

（CDM）模型进行修正。研究结果表明，相较于传统的疲劳寿命预测方法，考虑临界疲劳损伤和应力集中因子的改

进 CDM模型对 FGH96合金带孔平板的疲劳寿命具有更高的预测精度，预测结果均位于实验结果的±2倍分散带

以内。
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Abstract: Fatigue  tests  were  conducted  on  FGH96  flat  plates  containing  a  hole  at  600 ℃.  Utilizing  a  viscoplastic  constitutive

model， the  stress  and  plastic  strain  distributions  within  these  plates  were  meticulously  calculated.  Scanning  electron

microscopy（SEM） was employed to analyze the fatigue failure mechanism. Based on SEM observations and the geometric attributes

of  the  FGH96  plates  with  holes， the  critical  fatigue  damage  and  stress  concentration  coefficient  were  defined.  Subsequently， the

CDM（cumulative  damage  model）was  refined  accordingly.  The  findings  revealed  that， in  comparison  to  conventional  fatigue  life

prediction  techniques， the  revised  CDM  model，which  incorporates  critical  fatigue  damage  and  stress  concentration  coefficients，

exhibited enhanced prediction accuracy for the fatigue life of FGH96 flat plates with holes. Notably，all prediction results fell within

a ±2 error band.
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涡轮盘作为航空发动机的关键承力部件，其结

构可靠性和安全性受到重点关注[1-5]。为满足减

重、连接和通气的功能需求，涡轮盘通常设计有螺

栓孔、中心孔和减重孔等带有倒角特征的孔结构。
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在航空发动机启停过程中，应力集中将会导致孔边

应力增大，使其成为疲劳失效的薄弱部位[6]。AL31F
和 JT8D-219发动机均因为轮盘中孔结构导致的疲

劳失效而发生过重大安全事故[7-8]。因此，针对涡

轮盘上孔的典型结构开展疲劳寿命评估对航空发

动机服役安全性、可靠性和经济性具有重要意义。

作为先进航空发动机涡轮盘的主要材料，粉末

高温合金的力学性能和抗疲劳能力受到了国内外

的广泛关注[9]。张国栋等[10] 对 FGH95和 FGH96
两种合金进行温度循环为 350 ℃ 到 600 ℃ 的同相

位和反相位热机械疲劳实验，并分析比较两种合金

的热机械疲劳滞后回线、循环应力响应行为和疲劳

寿命，证明 FGH96合金热机械疲劳性能的优越

性。刘昌奎团队[1] 针对 FGH96合金开展原位疲劳

实验，分析 FGH96合金在高循环疲劳条件下的失

效机理，并揭示 FGH96合金中不同级别的原始颗

粒边界在 550 ℃ 下对高周疲劳力学行为的影响。

苗国磊等[11] 通过宽载荷水平大子样实验研究了缺

陷对 FGH96合金的疲劳寿命分散性的影响，并获

得内部缺陷与 FGH96合金疲劳寿命的相关性。冯

引利等[12] 分析表面加工状态对 FGH96合金疲劳

性能的影响，并基于 Manson-Coffin公式建立考虑

表面加工状态的 FGH96合金低循环疲劳寿命分析

方法。肖阳等[13] 对 Walker指数 γ的计算公式进行

改 进 ， 同 时 结 合 Manson-Halford模 型 对 Smith-
Watson-Topper模型（简记为 SWT模型）中的塑性

变形参数进行修正，提出一种基于 SWT模型的

FGH96合金改进的低周疲劳寿命预测方法，从而

获得了良好的寿命预测结果。此外，施祎等 [14]

和赵作鹏等[15] 揭示 FGH96合金高温损伤机制并

基于断裂力学方法提出了疲劳寿命预测方法。综

上所述，目前已有多种与 FGH96合金相关的疲劳

寿命预测方法，但针对 FGH96合金带孔平板的寿

命预测研究仍然较为匮乏。

本工作运用黏塑性本构方法开展 FGH96合金

带孔平板在涡轮盘服役条件下的应力应变计算与

分析，采用 SEM观测断口形貌特征，基于黏塑性本

构方法计算结果和断口形貌特征建立 FGH96合金

带孔平板的疲劳寿命预测方法。 

1    实验材料及方法
 

1.1    材料

实验所使用的材料是第二代损伤容限型粉末

高温合金 FGH96[15]，密度约为 8.32 g/cm3，主要化

学成分见表 1。
 
 

表 1    FGH96合金化学成分表（质量分数/%）
Table 1    Chemical composition table of FGH96 alloy（mass fraction/%）

C Cr Co W Mo Nb Al Ti Zr Ni

0.05 16 13 4 4 0.7 2.1 3.7 0.05 Bal.
 

实验所用 FGH96合金的固溶处理制度为：

1150 ℃，保温 2～5 h，油冷至 427 ℃ 以下；时效处

理制度为：760 ℃，保温 8～24 h，空冷或炉冷至

300 ℃ 以下。经过热处理后，FGH96合金在 600 ℃
下的弹性模量约为 188.32 GPa，泊松比约为 0.3，
屈服强度 σs 约为 1052  MPa，抗拉强度 σb 约为

1520 MPa。为了充分模拟涡轮盘的几何特征，设计

并使用如图 1所示的 FGH96合金带孔平板。该带

孔平板标距段长 20 mm，宽 16 mm，其中孔直径为

7.6 mm，带孔平板的孔边包含倒角特征。 

1.2    实验矩阵

为模拟 FGH96合金带孔平板实际载荷特征，

设计如表 2所示的实验矩阵，并在 Instron 8801疲

劳实验机上开展应力控制的疲劳实验。其中，测

试标准参照 HB 20449—2018执行，实验温度为

600 ℃，应力比为 0.05，加载波形为三角波。载荷谱

如图 2所示。

疲劳实验结束后采用 SEM对疲劳断口形貌进

行观测，对比 FGH96合金带孔平板在不同实验条

件下的断口形貌特征，分析疲劳失效机理。 

1.3    黏塑性本构模型建模方法

采用黏塑性本构模型分析 FGH96合金带孔平
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图 1    FGH96合金带孔平板图纸

Fig. 1    Flat plate with a hole of FGH96 alloy
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板的应力应变状态，并结合较为危险的位置分析其主

要破坏特征，为寿命建模提供理论基础。其中所采用

的黏塑性本构理论框架如式（1）～（6）[16-17] 所示。

流动方程为：

dεin =
( ∣∣∣∣∣ σ1−D

−1.5X
∣∣∣∣∣− k−R

K

)n

sign(σ−1.5X)
1

1−D
(1)

为更好模拟材料的循环硬化/软化和蠕变的第

3阶段，在式（1）中引入材料的总损伤 D。σ表示考

虑损伤后的有效应力；X为背应力；K和 n为材料

参数；R为各向同性硬化标量；k为初始屈服强度。

背应力演化方程为：

dX = cdεin−αεin |dεin| −β |1.5X|r X (2)

式中：c、α、β、r均为材料参数，第一项称为线性硬

化项，第二项称为动态回复项，第三项称为热回复

项（常用于考虑高温蠕变变形）。

各向同性硬化标量演化方程为：

dR = b(W −R) |dεin| (3)

式中：b与 W是材料参数。

损伤演化方程为：

dD = D0

( ∣∣∣∣∣ σ1−D
−1.5X

∣∣∣∣∣−R− k

Kd

)nd 1
(1−D)kd

(4)

在损伤演化方程中，D0、Kd、nd、kd 表示损伤演

化的材料常数。

应力-应变关系为：

dσ = E·dεe (5)

dεe = dεt−dεin (6)

式中：E为杨氏模量；εt、εe 和 εin 分别为总应变、弹

性应变和塑性应变。 

2    实验结果分析
 

2.1    有限元计算与寿命实验结果

图 3为通过单调拉伸和蠕变数据标定黏塑性

本构模型参数，计算得到的标准试样在不同应力比下

 

表 2    实验矩阵
Table 2    Experiment matrix

Project Loading scheme Load/kN Stress amplitude/MPa Mean stress/MPa Stress ratio

1 Load 0.5 s， unload 0.5 s 23 297.5 328.8 0.05

2 Load 0.5 s， unload 0.5 s 28 362.2 400.3 0.05

3 Load 0.5 s， unload 0.5 s 33 426.9 471.8 0.05

4 Load 0.5 s， unload 0.5 s 38 491.6 543.3 0.05
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图 2    实验载荷谱

Fig. 2    Experimental load spectrum
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图 3    FGH96合金循环应力-应变曲线　 （a）R=0.05；（b）R=−1
Fig. 3    Cyclic stress-strain curves of FGH96 alloy　（a）R=0.05；（b）R=−1
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的循环应力-应变曲线。图中点为实验值，曲线为

计算值。计算结果表明所使用的黏塑性本构模型

对于 FGH96合金的循环应力-应变曲线相对计算误

差不超过 10%。其中，相对计算误差公式如下：

error =
m∑

i=1

∣∣∣σexp−σsim
∣∣∣

σexp

1
m

(7)

式中：m为数据点个数；σexp 和 σsim 分别为实验值和

计算值。

采用黏塑性本构模型计算 23  kN载荷下

FGH96合金 1/4带孔平板的应力应变，如图 4所示。

计算结果表明，FGH96合金带孔平板和 Kt=3的带

孔平板应力集中位置相同[18]，均位于垂直于加载方

向的最大半径处。由于孔径和倒角的影响，FGH96
合金带孔平板的应力集中系数为 2.49。此外，相较

于应力集中位置处，FGH96合金带孔平板其他位置

的非弹性应变几乎可以忽略不计。因此，应力集中

位置是疲劳裂纹萌生的主要源区。

FGH96合金带孔平板疲劳寿命实验结果如

图 5所示。由于孔边应力集中，FGH96合金带孔平

板的疲劳寿命远低于标准试样，但寿命随应力衰减

趋势基本相同。相比于 Kt=3的疲劳寿命结果，

FGH96合金带孔平板的寿命偏高，这与应力集中密

切相关。
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图 4    23 kN下的Mises应力和非弹性应变　（a）Mises应力；（b）非弹性应变

Fig. 4    Mises stress and inelastic strain at 23 kN　（a）Mises stress；（b）inelastic strain
 
 

2.2    断口分析

疲劳裂纹均萌生于有限元计算所获得的高应

力区，如图 6所示。除传统的疲劳断口形貌特征

外，疲劳源随着载荷的增大由点状分布逐渐转变为

线状分布。除此之外，载荷对疲劳扩展区的面积同

样产生影响。随着载荷的增大，疲劳扩展区逐渐减

小，瞬断区的比例逐渐增大。而疲劳扩展区面积与

疲劳损伤密切相关，因此可以通过 SEM观测结果

定义临界疲劳损伤。
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图 5    FGH96合金带孔平板疲劳寿命

Fig. 5    Fatigue life of FGH96 alloy plate with holes
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图 6    不同载荷下的疲劳断口图　
（a）23 kN；（b）28 kN；（c）33 kN；（d）38 kN

Fig. 6    Fatigue fracture diagram under different loads　
（a）23 kN；（b）28 kN；（c）33 kN；（d）38 kN
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如图 7（a）中的蓝色虚线框所示，在靠近疲劳源

区附近的 FGH96合金带孔平板侧面上存在大量的裂

纹，即在高应力区内存在裂纹萌生的竞争机制。而在

远离疲劳源（如图 7（a）中的黑色虚线框所示）100 μm

处的红色线框内出现了大量的疲劳条带，同时在疲劳

条带中存在大量与疲劳条带平行的二次裂纹，如图 7（b）
所示。FGH96合金带孔平板断口分析结果表明，在疲

劳扩展过程中，二次裂纹可能萌生于疲劳条带处。
 
 

20 μm 3 μm20 μm 3 μm

(a) (b)

Secondary crack Fatigue band

Secondary crack Fatigue band

 

图 7    疲劳源区特征　（a）裂纹萌生区；（b）疲劳条带

Fig. 7    Fatigue source region characteristics　(a) crack initiation zone；(b) fatigue bands
  

3    寿命预测模型
 

3.1    修正的 CDM 模型

连续损伤力学理论在工程实践中得到广泛应

用，被认为是表征材料从损伤到失效这一连续物理

过程的有效方法[19]。Chaboche和 Lesne提出了一

种 非 线 性 连 续 损 伤 力 学 （NLCDM） 模 型 [20-22]

来表达材料的退化过程，在工程领域中该模型提供

了较好的寿命预测精度。在 CDM框架中，初始状

态下的损伤被定义为 0，而材料的临界损伤值通常

被定义为 1。然而，断口分析结果表明疲劳损伤的

临界值通常小于 1。在疲劳载荷下，试样断口通常

会分为疲劳源区、疲劳扩展区和瞬断区。其中，瞬

断区是由于疲劳损伤达到临界值时试样在外载荷

的作用下瞬间拉断而形成的。因此，通过瞬断区面

积可以定义疲劳失效的临界损伤值，如式（8）所示：

Df =
S −S in

S
=
σb−σf，max

σb
(8)

式中：S为试样的有效承载面积；Df 为疲劳失效的

临界损伤值；Sin 为疲劳损伤达到临界值时的有效

承载面积，在纯疲劳载荷下可以认为是瞬断区面

积；σb 和 σf，max 分别是抗拉强度和疲劳载荷的最大

应力。

CDM模型的表达式如式（9）所示：

Nf =
[1− (1−Df)1+β]1−α

(1+β)(1−α)

(
σa

M0(1−mσm)

)−β
(9)

式中：Nf 为疲劳寿命；σa 和 σm 分别是应力幅和平均

应力；α、β、m和 M0 是和材料相关的模型参数。

使用材料手册[23] 中 FGH96合金的光棒疲劳实

验数据拟合后可以获得如表 3所示的模型参数。如

图 8所示，CDM模型预测的标准试样寿命均在实

验结果的±2倍寿命分散带内，证明模型参数合理。
  

表 3    CDM模型参数
Table 3    CDM model parameters

α β M0 m

0.8124 9.53 2624 0.000535
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图 8    CDM模型对标准试样的寿命预测结果
Fig. 8    Life prediction results of CDM model for

standard sample
 

对于 FGH96合金带孔平板而言，几何特征使

得经典 CDM模型的预测结果出现较大的误差。究

其原因主要是孔边的应力集中加速了 FGH96合金带

孔平板破坏，削减了其疲劳寿命。因此需要在 CDM
模型中考虑应力集中的影响。本工作引入应力集

中因子对 CDM模型进行修正，如式（10）所示：

Nf =
[1− (1−Df)1+β]1−α

(1+β)(1−α)

(
S eq·σa

M0(1−mσm)

)−β
(10)

式中：Seq 为应力集中因子，是标距段中最大截面面

积与最小截面面积之比。 

3.2    寿命预测结果

为验证修正的 CDM模型在低循环寿命预测中
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的准确性和优越性，使用 4种现有常用的寿命预测

模型进行对比，模型中所涉及的材料参数均来自于

参考文献 [24]：
（1）Manson-Coffin模型

εt =
σ′f
E

(2Nf)e+
ε′f
E

(2Nf)d (11)

σ′f ε′f式中： 为疲劳强度系数；e为疲劳强度指数； 为

疲劳延性系数；d为疲劳延性指数。FGH96合金的

Manson-Coffin模型参数见表 4。
  

表 4    Manson-Coffin模型参数
Table 4    Manson-Coffin model parameters

Strain ratio，R σ′f e ε′f d

−1 3332.65 −0.12 0.077 −0.6

0.05 2320.14 −0.12 0.075 −0.7
 

（2）SWT模型

εaσmax =
σ′f

2

E
(2Nf)2e+σ′fε

′
f(2Nf)e+d (12)

σmax式中： 为最大应力。其中，FGH96合金的 SWT
模型参数如表 5所示。
  

表 5    SWT模型参数
Table 5    SWT model parameters

Strain ratio，R σ′f e ε′f d

−1 1406.56 −0.11 0.26 −0.6

0.05 1562.35 −0.12 0.05 −0.7
 

（3）Morrow模型

εa =
σ′f −σm

E
(2Nf)e+ε′f(2Nf)e+d (13)

σm式中： εa 为应变幅值； 为平均应力。其中，

FGH96合金的Morrow模型参数如表 6所示。
  

表 6    Morrow模型参数
Table 6    Morrow model parameters

Strain ratio，R σ′f e ε′f d

−1 1964.23 −0.11 0.27 −0.68

0.05 1857.77 −0.12 0.05 −0.71
 

（4）Walker模型

εt =
σ′f
E

2Nf

(
1−R

2

) 1−γ
e


e

+
ε′f
E

2Nf

(
1−R

2

) 1−γ
e


d

(14)

γ式中：R为应力比； 为拟合参数[25]。其中，FGH96
合金的Walker模型参数如表 7所示。

图 9为寿命预测结果。由图 9可知，相比于传

统的寿命预测模型，修正的 CDM模型预测结果均

位于实验结果的±2倍分散带以内，预测结果与实

验结果吻合较好。而其他 4种常用的寿命预测模

型获得的预测结果过于保守，并且预测误差较大。

为进一步对比上述五种模型的寿命预测能力，

平均相对误差（mean relative error， MRE）被用于直

观比较五种模型的预测能力，其表达式为：

MRE =
1
k

k∑
i=1

∣∣∣∣∣∣Nfp−Nft

Nft

∣∣∣∣∣∣ (15)

式中：k为实验数量；Nfp 为预测的疲劳寿命；Nft 为

实验获得的疲劳寿命。
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图 9    寿命预测结果
Fig. 9    Life prediction result

 

通过对比上述 5种模型的MRE结果可知，本工

作所提出的修正的 CDM模型具有最高的预测精度，

预测结果均位于实验结果的±2倍分散带以内。而

其他 4种模型的预测结果均超过实验结果的±3倍

分散带，并且预测结果差异不明显，如图 10所示。 

 

表 7    Walker模型参数
Table 7    Walker model parameters

σ′f e ε′f d γ

1857.61 −0.08 9.644 −1.1 0.96
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图 10    5种模型的平均相对误差

Fig. 10    Average relative error of the five models
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4    结论

（1）由于孔径较大，FGH96合金带孔平板的应

力集中系数通常小于 3。FGH96合金带孔平板的

疲劳裂纹通常在应力集中处萌生，并且随着应力的

逐渐增大，FGH96合金带孔平板的疲劳源逐渐由点

源向线源转变。

（2）结合断口形貌特征，定义了 CDM模型中

的临界损伤值，并依据几何特征对 CDM模型进行

了修正，提出一种适用于 FGH96合金带孔平板的

疲劳寿命预测方法。

（3）相比于传统寿命预测方法，改进的 CDM
模型对于 FGH96合金带孔平板的疲劳寿命具有更

好的预测精度，预测结果均位于实验结果的±2倍

分散带以内。 
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