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航空发动机叶片 TC4 钛合金振动疲劳裂纹扩展研

究及剩余寿命预测 

孙宇博 a,b，雷娟娟 b 

（中国民航大学 a.天津市民用航空器适航与维修重点实验室，b.理学院，天津 300300） 

摘  要：目的 研究 TC4 钛合金的振动疲劳特性及寿命预测。方法 通过共振疲劳试验，分析裂纹尖端

应力强度因子的变化规律，计算不同应力水平下疲劳裂纹扩展的速率，建立剩余寿命预测计算模型。

结果 裂纹尖端的应力强度因子是表征裂纹扩展速率快慢的有效参数，与裂纹长度及应力场的大小相

关。在裂纹扩展初期应力为 274 MPa 的条件下，裂纹扩展速率的试验值与计算值吻合较好。通过寿命

预测模型计算可知，当初始裂纹为 0.5 mm，最终裂纹长度达到 5 mm 时，在应力为 274、366、422 MPa

的条件下，振动循环周期分别为 36 577、19 090、13 865。结论 在应力比为1 的振动条件下，裂纹扩

展速率随应力水平的增大而加快，同时初始裂纹长度越长，应力相同时，裂纹扩展速率提高。通过寿

命预测模型，可计算出结构件的使用寿命。 
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Research on Fatigue Crack Propagation and Remain Fatigue Life Predic-

tion of Aero-engine Blade TC4 Titaniumalloy  

SUN Yu-boa, b, LEI Juan-juanb  

(a.Tianjin Key Laboratory of Civil Aircraft Airworthiness and Maintenance, b.College of Science, Civil Aviation University of 

China, Tianjin 300300, China) 

ABSTRACT:  Objective To study vibration fatigue performance of TC4 titanium alloy and predict its service life. Methods 

The resonance fatigue test was used to analyze the change regularity of stress intensity factor at the crack tip and calculate the 

fatigue crack propagation rate under different stress levels. The model of remain fatigue life prediction was created. Results The 

stress intensity factor was an effective parameter to characterize the crack propagation rate and was related to crack lengths and 

stresses. The calculation results of fatigue crack propagation rate at the initial were in good agreement with fatigue test results at 

274 MPa. When the initial crack length was 0.5 mm and the final crack length was 5 mm, the remain fatigue life was 36 577, 
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19 090 and 13 865 cycles at 274 MPa, 366 MPa and 422 MPa respectively. Conclusion Under the vibration conditions at -1 

stress ratio, the crack propagation is accelerated with increase of stresses. If the initial crack length is longer, the crack propaga-

tion will be bigger under the same stress. The remain life of workpiece can be calculated by model in this paper. 

KEY WORDS: TC4 titanium alloy; fatigue crack propagation; remain fatigue life prediction 

 

TC4 钛合金具有比强度高、密度小、耐蚀性好、

优良的韧性和焊接性等优点，在航空航天、石油化

工、造船、汽车等领域都得到成功的应用。结合其

性能优势，民用航空发动机的叶片和涡轮盘等重要

部件大多采用 TC4 材料制作而成，但其在高温高

压、冲击及振动的环境下长期服役，TC4 材料会产

生缺陷，导致疲劳敏感部位应力过大而产生裂纹。

裂纹的扩展、材料的断裂致使关键零部件失效，并

且高速脱离的断裂碎片会对转子系统或机匣造成

二次损伤，影响其运行的安全性、稳定性、经济性

及使用寿命[1—5]。 

裂纹萌生及扩展会改变振动部件原有的振动特

性，伴随以频率转向、振型转换为主要特征的耦合

振动，初始裂纹长度、位置的不同都会对振动部件

的频率、振型及各阶模态产生影响[6]。Shih 等[7—8]通

过广义 Forman 模型分析了单边裂纹板的裂纹扩展

规律及振动因素对裂纹扩展的影响。Lau 等[9]分析

了气动涡流引起叶片振动行为，讨论了叶片间距、

弦长、尾迹频率等参数对叶片振动的影响。范博楠

等 [10]对裂纹参数引起叶片低阶弯曲振动特性展开

了系统研究。曹世豪等[11]基于有限元方法分析了不

同轴重和不同角度裂纹的工况下，不同裂纹位置的

应力强度因子变化规律。高英俊等[12]研究了韧性材

料的微裂纹扩展情况，发现裂口处原子密度对裂纹

扩展有明显影响，并且裂纹扩展过程中弹性应变能

的释放比表面能的增加要快。黄书林等[13]对贯穿裂

纹的形成机理进行了研究，发现合金元素和共晶碳

化物对其裂纹的萌生和扩展影响较大。但是在结构

件产生裂纹的条件下，很少有关于剩余寿命的评估

及计算方法进行研究的文献，因此本文基于不同初

始裂纹在不同的应力载荷条件下，对结构件剩余寿

命的评估及计算方法展开研究。 

本文重点研究不同应力状态下 TC4 钛合金材

料的疲劳裂纹扩展速率及出现裂纹后剩余寿命的

预测。分析 TC4 钛合金材料振动试样的振动特性，

以 Paris 公式（ d ( )d
a mCN K ）为理论依据，结合

不同应力水平作用下疲劳裂纹扩展速率及尖端强

度因子的变化，建立振动试样剩余寿命计算模型，

通过振动疲劳试验测得结果对数值模型计算的可

靠性进行验证。 

1  振动疲劳试验 

采用苏州苏试试验仪器有限公司制造的

DC-300-3 电动振动系统，主要仪器包括：RC-2000

数字式振动控制仪、信号放大器、振动试验台。振

动疲劳试验时，试件通过夹具固定于试验台上，形

成悬臂梁结构，如图 1 所示。试验过程中，通过振

动台上的加速度传感器反馈的试验数据调节振动

台的加载频率及加速度大小，当振动频率与试样固

有频率相近时，试样达到共振状态，完成振动试样

频率、振幅的测量及疲劳裂纹的制备。 

 

图 1  振动试样与设备 

Fig.1 Workpiece and equipment 

试验所用的 TC4（Ti-6Al-4V）钛合金板材为

宝鸡钛业股份有限公司生产的，其化学成分（以质

量分数计）为：Al≤6.51%，V≤4.08%，Fe≤0.16%，

C≤0.01%，N≤0.15%，H≤0.0016%，O≤0.09%，其

余为 Ti。其性能参数为：密度 4.42 g/cm3，抗拉强

度 967 MPa，屈服强度（0.2）860 MPa，弹性模量

109 GPa，泊松比 0.3，延伸率 10%。 

参照中华人民共和国航空工业部颁发的航标

HB5277—84[14]，结合试验夹具尺寸，设计出振动

试样的尺寸如图 2 所示，试验件厚度为 1.5 mm。 
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图 2  振动试样尺寸 

Fig.2 The size of workpiece 

2  结果及分析 

2.1  尖端振幅与缩颈处应力对应关系 

在振动疲劳试验中，采用粘贴应变片的方法

测量试样缩颈处的应力状态。但由于试样处于共

振状态时，振动频率快，振幅大，数十个周期后，

振动试样缩颈处粘贴的应变片因无法满足巨大的

形变量致使应变片失效（电阻丝断裂），因此本

文通过静态拉伸方法建立尖端振幅与缩颈处应变

的对应关系，通过监测尖端振幅大小换算得到缩

颈处应力大小，其标定结果如图 3 所示，图中右

侧纵轴为通过应变换算得到的应力大小。从图 3

可以看出，尖端振幅大小与缩颈处所承受的应力基

本呈线性关系，试验过程中可通过调节源场激励来

改变尖端振幅大小，进而达到振动试样缩颈处所需

要的应力状态。 

2.2  振动疲劳试验结果 

试验前通过统一振动试验制备约 0.5 mm 长的

初始疲劳裂纹，试验时设定三种应力水平分别为 

422、366、274 MPa，调节源场激励对尖端振幅的  

控制，使振动试样缩颈处满足恒定应力场，每 1000

次振动循环停机，通过激光共聚焦显微镜测量裂纹

长度，得到不同应力状态下疲劳裂纹长度与循环周

期曲线，考察振动试样缩颈处疲劳裂纹扩展规律，

试验具体参数及结果见表 1。图 4 为不同应力状态

下测得的裂纹长度与循环周期对应关系曲线，可以

看出当疲劳裂纹长度达到 0.8~1.2 mm 时，裂纹扩

展速率明显增大，大应力状态下疲劳裂纹扩展速率

更快。裂纹扩展的趋势基本呈指数性增长。 

 

图 3  尖端振幅与应力曲线 

Fig.3 Amplitude vs. strain-stress curves 

表 1  振动试验参数 
Tab.1 Test parameters 

激励/(ms2) 共振频率/Hz 振幅/mm 应力/MPa 应力比 裂纹初始长度/mm 裂纹最终长度/mm

1 81.993 10.5 422 1 0.531 3.712 
0.75 88.026 9.35 366 1 0.472 4.564 
0.45 86.956 7.5 274 1 0.622 3.823 

 

 

图 4  裂纹长度与循环周期曲线 

Fig.4 crack length vs. cycles curves 

2.3  裂纹长度对一阶固有频率的影响 

疲劳裂纹的产生会导致振动试样的非线性响

应，可通过共振频率的变化来反映。从图 5 可以看

出，随着疲劳裂纹的扩展，振动试样一阶固有频率

呈下降趋势，表明疲劳裂纹长度的增加，使缩颈处

的有效连接减小，导致振动试样的形态结构发生变

化。频率的变化幅度越大，疲劳裂纹的长度越长，

因此可以将固有频率的变化作为振动结构件是否 

存在缺陷的一种检测方法。 
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图 5  裂纹长度与一阶固有频率曲线 

Fig.5 Crack lengths vs. first inherent frequencies 

2.4  疲劳裂纹扩展速率计算 

2.4.1  裂纹尖端应力强度因子计算 

通过 Paris 公式可知，求得裂纹扩展速率需要

裂纹尖端应力强度因子 K值及材料属性值 C和 m。

本章节主要讨论以上参数的计算求解，结合试验数

据测得结果验证计算模型的可靠性。 

TC4 钛合金材料的裂纹扩展速率与裂纹尖端

的应力强度因子 K 值有关。恒定应力状态下，疲

劳裂纹长度的增加，裂纹尖端的应力强度因子会提

高。为了获得裂纹的扩展速率，建立裂纹扩展寿命

计算模型，需要准确计算出裂纹尖端的应力强度因

子。本试验振动试样受弯矩载荷，产生的裂纹形态

为角裂纹，几何形状为四分之一椭圆形状，故根据

Newman 和 Raju[15]给出的裂纹尖端应力强度因子

表达式进行计算。 

t

1

2
c b c( )( ) ( , , , )

a a a c
K S H S F

Q c t b


 
      

(1) 

式中：a 为裂纹深度；c 为裂纹长度；b 为试

样宽度；t为试样厚度；为参量角；St 为拉伸载荷；

Sb 为弯曲应力；Hc 为弯曲载荷修正参数，St、Hc、

Sb 与加载形式相关；Q为形状因子；Fc 为边界修正

因子，是一个关于裂纹形状的函数。其中各参数的

计算如公式（2）—（16）。 

c 1 2 1( )sin pH H H H                  (2) 

0.6
0.2

a a
p

c t
                       (3) 

1 1 0.34( ) 0.11( )( )
a a a

H
t c t

               (4) 

2
2 1 21 ( ) ( )

a a
H G G

t t
                   (5) 

1 1.22 0.12( )
a

G
c

                     (6) 

3 3

4 2
2 0.64 1.05( ) 0.47( )

a a
G

c c
             (7) 

1.651 1.464( )
a

Q
c

                      (8) 

当 0.2 1a
c

  ， 1a
t
 ，0

2
  ， 0.5c

b
 时，

cF 如下表示： 

2 4
c 1 2 3 1 2[ ( ) ( ) ]

a a
F M M M g g f f

t t        ( 9 ) 

1 1.08 0.03( )
a

M
c

                    (10) 

2

1.06
0.44

0.3
M

a

c

  


                 (11) 

15
3 0.5 0.25( ) 14.8(1 )

a a
M

c c
            (12) 

2 3
1 1 [0.08 0.4( ) ](1 sin )

a
g

t
           (13) 

2 3
2 1 [0.08 0.15( ) ](1 cos )

a
g

t
          (14) 

1
2 2 2 4[( ) cos sin ]

a
f

t                 (15) 

2 3 41 0.2 9.4 19.4 27.1f            (16) 
1

2( )( )
c a

b t
                          (17) 

其中， f 为有限宽度修正因子。在恒定应力

状态下，裂纹长度与尖端应力强度因子 K 值的关

系曲线如图 6 所示。可以看出，应力强度因子随着

裂纹长度的增加而逐渐增大，并且裂纹长度每增加

1 mm，应力强度因子 K值增加的幅值也逐渐增大。

同时随着裂纹的增长，振动试样缩颈处未出现裂纹

区域的尺寸随之减小，在恒应力场的条件下，此区 

 

图 6  恒应力下裂纹长度与尖端应力强度因子关系曲线 

Fig.6 Crack lengths vs. stress intensity factor at constant loads 
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域所承受的能量传递在增加，即单位面积内所受应

力变大，也表明裂纹尖端应力强度因子是逐渐增大

的。当裂纹长度相同时，应力强度因子随着试样承

受应力的增大而增大，这说明应力强度因子同时受

裂纹长度及应力大小的影响。 

2.4.2  TC4 钛合金材料属性 C、m值计算 

通过试验测得疲劳裂纹长度与循环周期 a-N 曲

线，相邻两点的数据可以计算出裂纹扩展速率，结

合 2.4.1 小节中应力强度因子 K值的计算结果，将

这些数据放在双对数坐标系中（如图 7 所示），线

性拟合后可以发现，裂纹扩展速率与应力强度因子

变化值K近似呈线性关系。将 Paris 公式两端取对

数得到公式（18），可知线性拟合直线与 y轴（裂

纹扩展速率）的截矩为 C 值，该拟合直线的斜率

为 m值，且 C=1.27×107，m=2.246。 

d
lg lg lg

d

a
C m

N
K  

               (18) 

 

图 7  裂纹扩展速率与应力强度因子变化值关系曲线 

Fig.7 Crack propagation rate vs. stress intensity change 
values 

通过材料手册 [16]得知，TC4 钛合金材料的

C=1.386×108 ，m=2.59。与本文的计算结果对比

可知，m值相差不大，在同一个数量级之内，但 C

值相差较大，比查阅值大了约 10 倍。这种试验误

差主要是因为本文采用气动共振试验系统，该系统

是通过气动载荷推动振动试验平台，将能量传递给

振动试样，使试样达到共振状态。但在试验过程中，

由于惯性原因导致气动载荷在推动振动平台时无

法精确控制，特别是在疲劳裂纹扩展后期，裂纹长

度及尖端的强度因子较大时，惯性致使尖端振幅高

于试验所需要的幅值，使裂纹扩展速率变快，这可

能是造成数据偏差的原因。通过文献阅读，发现其

他研究者在计算材料 C 和 m 值时也会存在一定的

偏差，因此本文在后面的计算过程中采用本试验得

到的 C和 m值。 

2.4.3  疲劳裂纹扩展速率分析计算 

将计算结果得到的 C、m值及裂纹尖端强度因

子 K值代入到 Paris 公式（19）中： 

d
( )

d
ma

C
N

K                       (19) 

计算可得到疲劳裂纹扩展速率与循环周期的

关系曲线，如图 8—10 中的计算值。试验值为通过

振动疲劳试验采集的 1000 循环周期裂纹增长的数

据，根据 da/dN计算得的裂纹扩展速率。 

 
图 8  422 MPa 下裂纹扩展速率与循环周期曲线 

Fig.8 Crack propagation rate vs. cycles at 422 MPa 

  

图 9  366 MPa 下裂纹扩展速率与循环周期曲线 

Fig.9 Crack propagation rate vs. cycles at 366 MPa 

 

图 10  274 MPa 下裂纹扩展速率与循环周期曲线 

Fig.10 Crack propagation rate vs. cycles at 274 MPa 
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 通过对比三组试验值与计算值发现，在裂纹扩

展初期两者吻合较好，尤其是当应力为 274 MPa

时，两者基本完全一致；裂纹扩展中后期，两者偏

差逐渐增大，这与 C、m值存在偏差有一定关系（与

图 7 中后期试验数据离散性偏大所呈现的趋势相

同）。从裂纹扩展速率的发展趋势可以看出，后期

速率增加很快，这与裂纹尖端强度因子的变化趋势

相吻合。 

2.5  寿命计算分析 

对 Paris 公式（19）两端进行积分运算，便可

预测裂纹稳态扩展阶段的寿命模型的计算公式

（20）。 

c

0
c

1
d

( )
m

a

a
N a

KC 
 

                  

(20) 

式中：a0 为已存在的裂纹长度；ac 为最终裂纹

长度。该模型以存在疲劳裂纹为前提：可以计算出

不同应力场条件下振动试样的剩余疲劳寿命以及

恒定应力场，及不同初始裂纹长度条件下振动试样

的剩余寿命。 

2.5.1  不同应力场下振动试样的剩余寿命 

针对本文的试验条件，初始裂纹长度为 0.5 mm，

设定裂纹最终长度为 5 mm，通过剩余寿命计算模型

可得应力与裂纹扩展寿命之间的关系 S-N 曲线，如

图 11 所示。可知在应力为 274、366、422 MPa 的条

件下，振动循环周期分别为 36 577、19 090、13 865。 

 

图 11  不同应力下剩余疲劳寿命曲线 

Fig.11 The curve of remain fatigue lives under different stress 
intensities 

2.5.2  应力场恒定、不同初始裂纹长度振动试样的   

      剩余寿命 

应力恒定时，改变已存在的裂纹长度，可求得

该裂纹的剩余寿命，结合本文计算结果得出的关系

曲线如图 12 所示。可知应力恒定时，已存在的裂

纹长度越长，剩余寿命越小。 

 

图 12  恒定应力、不同初始裂纹长度下剩余疲劳寿命曲线 

Fig.12 The curve of remain fatigue lives under constant stress 
intensities with different initial crack lengths 

3  结论 

1) 裂纹长度的变化会改变一阶固有频率，随

着裂纹的增长，频率呈下降趋势。 

2) 通过气动共振疲劳试验，得到 TC4 钛合金

材 料 疲 劳 裂 纹 扩 展 速 率 公 式 为
d

1.27
d

a

N
   

7 2.24610 ( )K  ，计算结果与文献标定值有一定偏

差。在 274 MPa 条件下裂纹扩展初期，测得裂纹扩

展速率的试验值与计算值的结果吻合较好。 

3) 通过寿命预测模型计算可知，当初始裂纹

长度为 0.5 mm、最终裂纹长度达到 5 mm 时，在应

力为 274、366、422 MPa 的条件下，振动循环周期

分别为 36 577、19 090、13 865。 
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