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摘要： 介绍了涡轮榫接结构疲劳寿命评估技术的研究现状，分别从多场载荷分析、裂纹萌生寿命评估、裂纹扩展

模拟和试验技术等方面探讨了现有研究的进展、不足以及发展趋势，重点论述了涡轮榫接结构使用寿命和损伤

容限的评估方法。结果表明：现有的分析和试验方法能基本实现涡轮榫接的疲劳寿命评估，但由于各种局限性，

工程适用性亟待提高，仍需稳健的载荷降阶分析方法、基于物理机制和数据驱动的寿命评估方法、载荷历程相关

的裂纹扩展寿命评估方法和复杂热力环境下的试验技术，从而建立先进航空发动机涡轮榫接结构疲劳寿命评估

及验证体系。
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Abstract: Research related to fatigue life assessment of turbine attachment was introduced. The progress， 
shortcomings， and development trends of existing research were discussed in terms of multi-field load 
analysis， crack initiation life assessment， crack propagation analysis， and test techniques， respectively， 
focusing on the methods for assessing the service life and damage tolerance of turbine attachment. The results 
show that the existing analysis and test methods can basically achieve the fatigue life assessment of turbine 
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attachment， but due to various limitations， the engineering applicability needs to be improved. It is necessary 
to conduct research on robust reduction order methods for load analysis， life assessment methods based on 
physical mechanisms and data-driven， crack growth simulation under variant loading amplitude， and test 
techniques in complex thermomechanical environments， and to develop a system to support the fatigue life 
assessment and validation of turbine attachment in advanced aero-engine.
Key words: turbine attachment； multi-physical field loads； combined fatigue； lifetime assessment； crack 

growth； experimental verification

涡轮叶/盘结构作为发动机的热端部件，长时

间工作在高温、高转速极端服役环境下，同时需满

足质量轻、寿命长、可靠性高等苛刻且相互矛盾的

指标要求，是公认的制约我国先进发动机研制的短

板瓶颈。更重要地，涡轮盘作为航空发动机的军机

关键件、民机限寿件，需要满足“军机涡轮盘的容许

失效概率小于 10-6 次/飞行小时，民机涡轮盘容许

失效概率小于 10-7~10-9次/飞行小时［1］”等苛刻指

标。其中，联接涡轮叶片和轮盘的榫接结构，是涡

轮叶片承载最大、涡轮盘温度最高的部位，区域平

均温度在 500~600 ℃，局部温度高达 700 ℃，呈现

显著应力集中和复杂应力状态，极易萌生疲劳裂纹

并扩展导致结构破坏，是困扰涡轮榫接结构设计的

长期顽疾，直接制约了先进航空发动机的研制。近

年来，国内外的多型发动机发生了与涡轮榫接相关

的重大故障。2014 年，V2527‑A5 发动机高压涡轮

二级盘榫槽疲劳断裂，导致二级叶片飞出；2016
年，CF6‑80C 发动机高压涡轮盘榫槽高应力区裂纹

萌生并沿径向扩展，造成轮盘非包容性破裂；我国

对某型发动机的外场故障统计结果显示，涡轮榫接

结构裂纹检出率高达 10%。可见，涡轮榫接结构

的疲劳问题严重威胁了航空发动机的安全性和经

济性。因此，准确评估涡轮榫接结构的疲劳寿命，

是保证航空发动机服役安全、提高经济效益的重要

基石。

为减小发动机故障的发生，国内外发动机生产

厂商和主管部门吸取历史经验教训，在发动机的结

构设计、分析、验证等方面形成一系列制度和规范，

如美国国防部发布的《MIL‑HDBK‑1783B 发动机

结构完整性大纲》［2］，国军标《GJB/Z101 航空发动

机结构完整性指南》［3］、《GJB241A 航空涡轮喷气

和涡轮风扇发动机通用规范》［4］等。上述规范文件

中均明确指出，涡轮榫接结构需要“确定不产生裂

纹的使用寿命”和“进行损伤容限分析，防止在检修

间隔内裂纹失稳扩展”，同时指出“需通过分析和试

验来评估使用寿命和损伤容限”，并强调了“在使用

寿命和损伤容限分析前，需要确定可能承受的全部

载荷，明确分析的边界条件”，从而保证分析的准确

性，降低试验的试错成本。

为此，本文以航空发动机涡轮榫接结构为研究

对象，针对设计规范中“载荷环境”“使用寿命”“损

伤容限”“试验验证”相关内容，从多场载荷分析、多

失效模式下裂纹萌生寿命预测、复杂载荷下的裂纹

扩展分析和疲劳试验技术等方面论述研究进展，以

期为航空发动机涡轮榫接结构设计提供技术支持。

1 涡轮榫接载荷及失效模式

涡轮榫接结构的载荷环境复杂，既要承受离心

载荷、叶片传来的气动载荷，还要叠加各部位温差

所产生的热应力，尤其对于发动机加减速过程，因

盘心和盘缘温差导致的轮缘拉、压受力状态改变，

加剧了榫接部位的疲劳损伤。此外，现代高性能航

空发动机涡轮轮盘辐板厚度较薄，在气流激励下榫

接部位的振动载荷也不容忽视，如图 1 所示。涡轮

榫接结构载荷来源广泛，需要建立涡轮榫接结构准

确、高效的多场载荷计算方法，为寿命评估提供

输入。

1. 1　涡轮榫接多场载荷分析方法

1. 1. 1　涡轮榫接流‑热‑固耦合分析

流‑热‑固耦合数值模拟方法主要有两种分类

方式。一是根据求解流程分为整体求解法和分区

求解法［5］。二是根据耦合程度分为单向和双向耦

合法［6］。其中，双向耦合法又可细分为双向显式迭

代和双向隐式迭代。

整体求解法将采用欧拉描述的流体域方程和

采用拉格朗日描述的固体域方程结合起来，形成统

图 1 涡轮榫接结构载荷特点

Fig.1 Load characteristics of turbine attachment
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一的流体/结构耦合方程，实现流体/结构的交互影

响，其计算过程复杂，计算量巨大，适用性较差［6］。

分区求解法单独求解流体域和固体域控制方程，并

在耦合界面上交换数据以实现流场/结构的耦合，

其求解相对独立，可以直接利用成熟的流体和固体

求解工具，但需保持流体域和固体域时间推进求解

的一致性，以及耦合界面信息的高效、准确传递［7］。

单向耦合方法不考虑流体域和固体域的相互

耦合作用，计算效率高，适用于固体域发生小变形

的情况［8］。双向耦合方法是将流体域和固体域结

果进行多次迭代计算直至收敛，根据两物理场之间

的迭代形式可分为隐式算法和显式算法［9］。隐式

算法中，在同一时间步内进行多次迭代，直到结果

收敛后进入下一时间步。显式算法中，流体和固体

域之间只进行一次迭代就进入下一时间步，计算结

果易发散。

毕绍康［10］采用流热固耦合分析方法，对涡轮

盘进行了优化设计，在涡轮盘质量减小的同时，应

力较原始构型也显著降低。Zhang 等［11］采用双向

耦合和单向耦合计算了空心风扇叶片的变形规律，

比较了两种方法对叶片初始冷态构型设计的影

响。高凡［12］将单向耦合方法应用于变循环发动机

调节机构的强度设计，并比较了瞬态和稳态计算结

果的差异。

1. 1. 2　涡轮榫接振动载荷分析方法

涡轮榫接部位振动载荷的分析涉及接触力学、

摩擦学、结构动力学、空气动力学等，依赖于对系统

结构动力学特征的把握，下面将从气动激励和振动

响应求解两方面进行论述。

（1） 非定常气动激励计算方法

来自上游尾迹和下游势扰动，以及来流畸变、

非均匀温度场等非定常气动激励是引起叶/盘结构

振动的主要激励源。基于非定常流动的时空周期

性和叶片几何周向循环对称性，学者发展了一系列

降阶计算方法，分为时域和频域降阶方法。时域降

阶方法主要包括叶片约化法［13］、轮廓变换法［14］、时

间变换法［15］和傅里叶变换法［16］。频域降阶方法主

要包括谐波平衡法［17］和非线性谐波法［18］。

Connell 等［19‑20］综合评估了上述时域降阶方

法，结果表明叶片约化法对流量和叶片通过频率等

参数的预测存在较大误差，轮廓变换法仅能感受到

转子的通过频率，时间变换法和傅里叶变换法能感

受到转、静叶片通过频率及其倍频，但是无法捕捉

泄漏流和脱落涡的频率成分。

王子维等［21］采用谐波平衡法进行非定常流场

模拟，结果表明当谐波阶次达到五阶时，计算结果

较为准确，但是当流场具有强非线性特征时，该方

法会产生较大误差。Chen 等［22］采用非线性谐波法

预测了转、静干涉流场，结果表明当采用二阶谐波

时，该方法可以恢复 90% 的掺混损失，计算效率比

时间推进法快 20 倍，通过考虑除基频之外的高阶

谐波来模拟流场中的强非线性特征。

（2） 干摩擦系统振动响应求解方法

在涡轮榫接的振动响应方面，基于榫接部位的

局部接触非线性特点，国内外学者发展了大量的减

缩模型［23］。一方面，利用叶/盘结构的旋转周期性

和振动行波特征，将全环叶/盘结构减缩为单个扇

区［24］。另一方面，通过选取合适的模态向量构成

减缩基，将单扇区模型进一步减缩，主要包括基于

系统模态［25］和基于部件模态［26］的减缩技术。然

而，上述方法对叶片与轮盘界面处理过于简化，导

致其难以准确描述叶盘间的耦合振动。鉴于此，提

出了 Craig‑Bampton 模态综合法（CB‑CMS）［27］，通

过保留全部界面模态进行叶盘振动分析。为了进

一步降低 CB‑CMS 模型的计算规模，Bladh 等［28］将

轮盘的周期对称模态与 CB‑CMS 相结合，Castani‑
er 等［29］利用特征约束模态对 CB‑CMS 的界面模态

进行减缩，Beck 等［30］将上述两种方法结合，并提出

了附着模态减缩方法，表现出更高的计算精度。

在振动方程数值求解方面，针对叶盘结构的周

期性简谐振动，通常利用谐波平衡法［31］将非线性

振动微分方程转化为非线性代数方程进行求解。

但对于粘滞、滑移、分离不同的接触状态及摩擦力

的迟滞效应，非线性接触力光滑性较差，谐波平衡

法会出现收敛性问题。为此，Cameron 等［32］提出时

频转换法，将频域位移转换到时域进行接触力的求

解，然后将非线性力再转换回频域，进行频域方程

的求解。在时频域转换时，还可与快速傅里叶变换

结合［33］，从而提高计算效率。目前，主要有两种方

法获得频域的代数方程，分为动刚度法［34］和动柔

度法［35］。动刚度法较为直观，动柔度法利用刚度

矩阵可逆，取其逆矩阵作为柔度矩阵，或直接由主

模态和静位移模态构建，也被称为频率响应函数

矩阵。

然而，在上述分析方法中，输入参数的改变会

对响应计算分析的时间成本和收敛性产生较大影

响，如减缩模型截取模态的阶数、谐波平衡法的谐

波阶次会带来自由度的显著改变，而延拓步长的选

择对非线性数值求解算法的鲁棒性有较大影响。

此外，现有方法未考虑接触面的微动磨损，以及接

触区域的塑性特征，仍需发展更为稳健的延拓技

术、降阶模型和分叉分析策略，以及更符合工程实

际的接触模型。
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1. 2　涡轮榫接典型失效模式

如图 2 所示，在离心力、气动力和热应力的共

同作用下，涡轮榫接结构的榫槽底部及榫齿根部圆

弧倒角等部位应力集中严重，材料局部进入屈服阶

段，呈现低周疲劳失效模式；同时，这些部位温度较

高，易发生蠕变，当蠕变损伤和低周疲劳损伤发生

交互时，则呈现蠕变‑疲劳失效模式；此外，当低周

疲劳损伤存在时，涡轮榫接结构振动载荷往往会加

剧疲劳失效，呈现高低周复合疲劳失效模式。对于

榫齿接触面存在小幅滑动，易产生磨损损伤，在与

疲劳损伤耦合后，接触面的边缘位置会发生微动疲

劳失效。总体而言，涡轮榫接的榫槽底部及齿根倒

圆易发生低周疲劳、蠕变‑疲劳、高低周复合疲劳失

效，接触部位易发生微动疲劳失效。从失效阶段来

看，裂纹萌生阶段需要考虑上述 4 种失效模式，而

在裂纹扩展阶段，由于超出了微动载荷的影响区

域，仅需考虑除微动疲劳外的其余 3 种失效模式。

2 涡轮榫接裂纹萌生寿命预测方法

2. 1　典型失效模式的疲劳寿命模型

2. 1. 1　低周疲劳寿命模型

当循环应力水平较高、最大应力接近或超过屈

服强度时，塑性应变起主导作用，材料易发生低周

疲劳失效。按照分析参量的尺度，低周疲劳寿命模

型分为宏观和细观模型。

宏观模型根据参量的类型可分为应力法、应变

法和能量法。应力法基于材料的 S‑N 曲线描述循

环载荷的应力幅值 σa与疲劳寿命 Nf之间的关系，常

见的形式［36］有指数函数、幂函数等。应变法适用

于 以 塑 性 变 形 为 主 导 的 低 周 疲 劳 寿 命 预 测 ，

Manson‑Coffin［37］公式应用最为广泛，其认为总应

变循环强度是材料弹性强度和塑性强度的叠加。

能量法认为塑性功累积使材料产生不可逆损伤进

而导致疲劳破坏，揭示了疲劳损伤的本质。Oster‑
gren［38］首先将能量法的内涵成功应用，提出拉伸滞

后损伤函数法。此外，考虑应变幅和最大应力影响

的 SWT 模型［39］也是基于能量的方法。能量法可

天然地反映非对称载荷的影响，无需引入其他修正

项 ，对 大 部 分 材 料 都 具 有 较 好 的 适 用 性 。 Liu
等［40‑41］采用基于表面完整性参量修正的 SWT 模型

分别对 GH4169、GH4720Li 镍基高温合金的低周

疲劳寿命进行预测，得到较好的预测效果。

细观模型则从晶体塑性建模出发，获取循环载

荷下细观结构的应力、应变响应，引入疲劳指标参

数（Fatigue indicator parameter， FIP）来表征疲劳

损伤并预测疲劳寿命，是当前疲劳寿命研究的一个

重要策略和新兴方向［42］。FIP 作为控制裂纹形成

的主要驱动力，是联系晶体塑性模型与疲劳寿命的

关键，例如累积塑性应变［43］、累积能量耗散［44］、最

大塑性剪应变［45］等，需要根据所考虑的长度尺度、

金属特性及疲劳阶段来选择合适的 FIP ［46］。由于

其关注的尺度较小，目前难以直接应用于复杂构

件，仍需发展多尺度分析技术、高效降阶方法等来

提高工程适用性。

2. 1. 2　蠕变‑疲劳寿命模型

对于蠕变‑疲劳寿命模型，按照理论体系可分

为基于 Manson‑Coffin 方程、基于区分方法及基于

损伤累积理论的模型。

（1）基于 Manson‑Coffin 方程的蠕变‑疲劳寿命

模型：在 Manson‑Coffin 方程的基础上，引入时间相

关的参数。Coffin［47］将加载频率引入寿命预测模

型，提出了频率修正模型。胡殿印等［48］利用此类

模型对 GH4720Li 蠕变‑疲劳寿命的预测效果较

好。此类模型具有形式简单、使用方便的优点，在

工程领域得到广泛应用，但是此类模型对加载波形

的描述能力有限。

（2）基于区分方法的蠕变‑疲劳寿命模型：应变

范围区分方法［49］认为材料的蠕变‑疲劳寿命由非弹

性应变范围决定，不同类型的非弹性应变范围引起

的损伤量不同。在此基础上，发展了一系列模型，

较为常用的包括总应变‑应变范围区分方法［50］、总

应变‑应变能区分法［51］等。此类模型具有明确的物

理意义，预测精度较高，但参数获取需要大量不同

类型的蠕变‑疲劳试验数据，且需要准确区分塑性

应变与蠕变应变，对本构模型的精度有较高的

要求。

（3）基于损伤累积理论的蠕变‑疲劳寿命模型：

综合考虑了疲劳与蠕变的过程中损伤参量的演化，

Miner［52］、Robinson［53］分别提出了寿命分数、时间分

数的概念。在此基础上，Taira［54］分别独立计算疲

劳损伤和蠕变损伤，而后线性叠加，实现蠕变‑疲劳

损伤的计算。线性损伤模型思路简单，在工程领域

应用广泛，但难以考虑蠕变载荷与疲劳载荷的耦合

作用。Chaboche［55］采用非线性的损伤参量演化准

则，并引入了 Kachanov‑Rabotnov 模型［56］作为蠕变

图 2 涡轮榫接结构典型失效模式

Fig.2 Typical failure modes of turbine attachment
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损伤的演化准则，此时疲劳损伤与蠕变损伤不再独

立演化，可以反映加载历史对材料的影响。近年

来，随着对蠕变‑疲劳耦合作用下的失效机制研究

的深入，一系列非线性损伤累积蠕变‑疲劳模型相

继被提出［57‑59］，并用于 Waspaloy、GH4169 等材料

的蠕变‑疲劳寿命预测。虽然此类模型是基于热力

学原理，物理意义最为明确，但是参数众多且获取

复杂，往往需要开展各种不同条件的蠕变‑疲劳试验，

同时需要直接或间接监测损伤量作为数据支撑。

2. 1. 3　高低周复合疲劳寿命模型

高低周复合疲劳的本质是不同载荷水平下的损

伤累积问题，Miner［52］最早提出了线性损伤累积理

论，但忽略了高周损伤和低周损伤的交互作用，往往

获得非保守的结果。为此，通常采用两种方式解决：

一是在线性损伤累积理论的基础上，引入了不同形

式的损伤耦合项 D int，如高低周应力幅值比相关  ［60］、

高低周相对应力范围相关［61］，此类方法形式简单，易

于工程应用，但缺乏物理意义，对不同材料的耦合项

形式不具有普适性。二是考虑载荷历程的影响，提

出了非线性损伤累积模型，如 Manson‑Halford 模型

（M‑H 模型）［62］，其损伤累积的速率与当前的载荷

水平相关，3 类模型的损伤累积过程如图 3 所示，其

中，LCF（Low cycle fatigue）代表低周疲劳造成的

损伤；HCF（High cycle fatigue）代表高周疲劳造成

的损伤；LCF‑HCF 代表低周疲劳和高周疲劳交互

作用造成的损伤。

然而，当振动载荷远低于疲劳极限时，上述方

法将不会累积高周损伤，寿命预测结果往往非保

守。鉴于此，学者基于连续损伤力学理论发展了一

系列寿命模型，如 Chaboche 模型［59］表明损伤累积

的速率与当前的损伤状态相关，如果当前存在损

伤，即使当前载荷低于疲劳极限，仍会累积损伤。

相较于无/有耦合项的线性损伤累积模型，基

于连续损伤力学的高低周复合疲劳寿命模型的预

测精度最高［63］，然而该模型参数多，参数拟合难度

大，预测结果的稳健性也有待更充分的验证，限制

了工程应用。

2. 1. 4　微动疲劳寿命模型

目前，许多学者将微动疲劳视为多轴疲劳问

题。而多轴疲劳寿命预测通常采用临界平面法［64］

将比例加载的多轴问题等效为单轴问题，在临界平

面上寻找损伤参量作为寿命计算的依据，如，拉伸

破坏模式的 SWT［65］参量、剪切破坏模式的 FP［66］参

量、混合模式的 FS［67］参量。由于接触应力的奇异

性，通常会结合非局部化方法［68］，对危险点附近的

损伤参量进行均匀化处理，由平均后的结果进行寿

命计算。

在微动疲劳过程中，接触面间的小幅滑动往往

造成材料表面的磨损，对接触表面和亚表面应力应

变产生影响。目前考虑微动磨损的方法有两大类：

（1）在临界平面法中引入磨损相关的修正项，

如与拉伸应力、切应力和相对滑移相关的 Ruiz 参

数［69］，采用该参数评估了具有不同几何参数的榫

接结构微动疲劳寿命，相较于单一应力或滑移参

量，Ruiz 参数与寿命的相关性更高［70］。该方法简

单，计算量小，但缺乏物理机制的支撑，大多基于试

验现象进行拟合，往往依赖于结构。

（2）对磨损过程进行有限元仿真，结合损伤模

型计算微动疲劳寿命。其中，通常使用 Archard 模

型［71］和耗散能模型［72］作为磨损模型，无法考虑微

动磨损中磨屑在产生后会暂时驻留、堆积，形成磨

屑层的现象［73］。为此，提出了描述磨屑层动态演

化规律的方法［74］，对微动磨损后的形貌预测效果

更好。上述方法是基于时间离散的分析过程，需要

耗费相当长的计算时间，同时在含复杂曲面特征结

构上的收敛性较差，目前还仅限于材料级的机理研

究，未能在工程推广应用，仍需在提高计算效率和

收敛性上进行研究。

图 3 两级加载条件下损伤累积模型对比

Fig.3 Comparison of damage accumulation models under two‑stage loading conditions
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2. 2　涡轮榫接裂纹萌生寿命预测方法

工程上通常基于局部应力应变法对航空发动

机结构寿命进行评估［39］，忽略了应力分布特征的

影响，评估结果通常过于保守。为了准确评估榫接

结构的疲劳寿命，发展了多种考虑应力梯度的修

正方法：一类是引入应力梯度相关项修正损伤参

量，如以 SWT 模型为核心，在 SWT 参量中乘上

SWT 参量梯度二次相关项，用以预测榫接结构的

微动疲劳寿命，预测误差在 2 倍分散带内［75］；另一

类则是定义损伤区域，获取区域内损伤参量的平

均或加权平均值，如临界距离法等。临界距离法

采用临界距离范围内损伤参量的均值来计算寿

命，按照范围选取的不同，分为点法、线法、面法

等，如图 4 所示。

临界距离的选取方式众多，如采用应力比和最

大应力相关的临界距离法，结合能量型寿命模型，

预测了榫接结构的低周疲劳寿命［76］；基于频率修

正的蠕变‑疲劳寿命模型，采用应力比、最大应力和

频率相关临界距离法，预测榫接结构的蠕变‑疲劳

寿命［77］；此外，还有采用材料裂纹扩展门槛值和疲

劳强度确定的临界距离，结合 SWT 寿命模型预测

榫接结构的微动疲劳寿命［78］。

总而言之，目前考虑结构特征的疲劳寿命方法

仍存在不同程度上的问题，梯度修正损伤参量的方

法缺乏理论依据并且极度依赖于结构；临界距离法

各种各样的临界距离以及权函数的选取方式都存

在各自的局限性，不具有广泛的适用性，还需对结

构疲劳破坏机理进行更深入的研究。

3 涡轮榫接裂纹扩展分析方法

涡轮榫接结构裂纹扩展行为一般呈现以下特

点：首先，榫接结构受到多场载荷的作用，呈现低周

疲劳、蠕变‑疲劳、高低周复合疲劳等裂纹扩展形

式［79］，尤其是高低周复合疲劳的裂纹扩展过程呈

现变幅载荷特征，载荷次序的影响显著［80］。其次，

榫齿根部应力集中显著，其应力分布呈现二维、三

维梯度特征，在裂纹扩展分析中需重点考虑复杂应

力梯度下的应力强度因子求解精度［81］。综上所述，

涡轮榫接裂纹扩展分析方法需重点关注复合疲劳失

效、复杂应力梯度等对裂纹扩展行为的影响规律。

3. 1　典型载荷下的裂纹扩展分析方法

3. 1. 1　低周疲劳裂纹扩展分析方法

低周疲劳裂纹扩展模型可分为线弹性模型及

塑性累积模型两类。线弹性模型假设裂纹尖端不

发生塑性变形，通过线弹性断裂力学中的应力场求

解应力强度因子范围 ΔK，并认为裂纹扩展速率仅

依赖于远端应力范围 Δσ、裂纹长度 a 以及应力比

R。Paris 等［82］基于试验数据，提出一种形式最为简

单的指数裂纹扩展模型，即 Paris模型。

da
dN

= C ( ΔK ) m
（1）

式中 C 和 m 为材料常数。在此基础上，很多学者尝

试添加更多的载荷参数（如应力比 R、断裂韧度

KIC），以提高模型对试验结果的描述能力，其中最

具代表性的是 Walker模型［83］和 Forman 模型［84］。

线弹性模型在提出之后，由于其形式简单，被

工程设计人员广泛接受。然而，此模型并未考虑材

料的任何微观结构特征，也未考虑具体几何结构及

裂纹尖端材料的塑性行为，因此学者提出了塑性累

积模型，引入塑性本构关系，考虑已断裂材料和未

断裂材料的塑性变形行为，并依据其动态演化过程

模拟裂纹扩展行为。部分学者认为裂纹在宏观塑

性应变累积至一定程度时发生扩展，建立了用宏观

塑性应变范围 Δεp 表征的裂纹扩展模型［85］。在此

基础上，进一步考虑循环塑性区尺寸 rs
c的影响，针

对裂纹尖端材料的分离建立了裂纹扩展模型［86］。

此外，还有学者［87］认为裂纹扩展与裂纹尖端局部

累积塑性应变累积有关。

相较于线弹性模型，塑性累积模型与真实过程

更加接近，模型预测精度更高，但塑性累积模型基

于迭代步进行，在工程应用时计算量较大。

图 4 临界距离法示意图

Fig.4 Schematic of critical distance theory
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3. 1. 2　蠕变‑疲劳裂纹扩展分析方法

蠕变‑疲劳裂纹扩展分析的核心是表征与时间

相关的蠕变损伤和与循环相关的疲劳损伤及其交

互作用。按照对交互作用的考虑与否，可分为两

类，一类是线性叠加模型［88］，即分别对疲劳和蠕变

裂纹扩展速率进行量化，并以线性叠加的方式结

合。一般，高温下的蠕变裂纹扩展速率可通过最大

应力强度因子 Kmax 和保载时间 th 以类似于 Paris 模
型的形式来描述，表达式为

( da
dN )

C

= A ( Kmax ) m ⋅ th （2）

第二类是含交互作用项的模型，即在线性叠加

模型基础上，引入蠕变和疲劳的交互作用项。典型

的交互项有乘积形式［89］、指数形式［90］、高斯函数形

式  ［91］等，表达式分别为

( da
dN )

int

= AΔK m Z/v ( s + 1 ) （3）

( da
dN )

int

= A ( Kmax ) m
th pe

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú- 1

2 ( )ln ( th /t inc ) 2

（4）

( da
dN )

int

= D ( ΔK ) q e( )-p1( )ln v + p2 ΔK + p3
2

（5）

式中：v 为载荷频率，Z 为应力比相关项，A、D、m、

q、p、p1、p2、p3、s、tinc均为模型参数。

总体来说，针对交互作用的表征仍以试验现象

的拟合为主，不同材料适用的形式差异极大，缺乏

通用性，从而增加工程应用的不确定性，仍需构建

从物理机制出发的损伤耦合方法。

3. 1. 3　高低周复合疲劳裂纹扩展分析方法

与蠕变‑疲劳裂纹扩展模型类似，高低周复合

疲劳裂纹扩展预测模型多采用线性叠加模型［92］。

然而，试验现象［93］表明，当高周载荷振幅较小时，

高周载荷的叠加起到强化作用，此时的裂纹扩展寿

命反而比纯低周裂纹扩展寿命长。根据以上现象，

提出了裂纹闭合和损伤的平衡机制，如图 5 所示，

基于裂纹闭合模型建立了一系列考虑高、低周载荷

交互作用的裂纹扩展模型。

裂纹闭合模型认为断裂面相互作用导致卸载

过程中裂纹的提前闭合以及加载过程中裂纹的延

迟张开，当外部载荷低于裂纹张开应力强度因子

Kop 时，裂纹表面接触闭合；只有外部载荷高于 Kop

时，裂纹才能够继续向前扩展［94］。由此提出了有

效应力强度因子的概念，如式（6）所示，进而获得修

正的 Paris 模型，如式（7）所示。随后，根据不同的

裂纹闭合诱导机制建立了不同的修正形式，如塑性

诱导、粗糙度诱导、氧化诱导等［95］，其中塑性诱发

机制已经被广泛接受。

ΔK eff = Kmax - K op （6）
da
dN

= C ( ΔK eff ) m
（7）

针对 Kop，基于塑性诱发机制提出了多种量化

形式。例如，裂纹扩展门槛值和应力比相关［96］、残

余裂尖张开位移和应力比相关［97］等。在此基础

上，结合小时间尺度理论［98］，即裂纹扩展过程中，

在每个循环内对裂纹扩展驱动力进行分析，确定本

循环裂纹增量及本循环对下一循环各裂纹变量的

影响，成功实现了镍基高温合金标准件［99］、涡轮榫

接结构［100］的高低周复合疲劳裂纹扩展分析。

总体而言，基于裂纹闭合效应能够解释和模拟

高、低周载荷的交互作用，但裂纹闭合的诱导机制

复杂，如何在建模过程减小对试验数据的依赖是仍

需解决的难题。

3. 2　涡轮榫接裂纹扩展分析方法

针对涡轮榫接结构的裂纹扩展分析，传统的方

法主要包括经验公式法和有限元法。其中经验公

式在拟合获取时采用简单的结构和载荷，应用在复

杂结构中需要进行一定的简化，往往会造成较大的

误差。而有限元方法能够精确求解复杂几何结构

受复杂载荷情况下的裂纹尖端应力强度因子，具有

广泛的适用范围，但计算成本较高，使用较为繁

琐。比如，针对榫接结构在高低周复合载荷下的裂

纹扩展行为，利用考虑干摩擦力的振动响应分析方

法，得到裂尖应力强度因子和张开位移，结合考虑

裂纹闭合的高低周复合疲劳裂纹扩展模型，成功实

现了涡轮榫接结构裂纹扩展行为的模拟［101］，捕捉

到枞树形榫接结构在裂纹扩展过程中的卸载特征，

即出现裂纹的榫齿载荷由其他榫齿分担，承载逐渐

降低的现象。

针 对 这 两 种 方 法 的 弊 端 ，以 Bueckner［101］和

Rice［102］为代表提出了权函数方法，计算应力强度

因子。如式（8）所示，通过权函数 m（x，a）与裂纹面

应力函数 σ（x）的乘积并积分即可得到复杂应力分

布下的应力强度因子。

K =∫
0

a

σ ( x ) m ( )x，a dx （8）

式中权函数只与裂纹面的几何属性有关。Kiciak
等［103］采用包含待定系数的多项式幂函数作为权函

数，基于多个参考载荷下的应力强度因子解和边界

图 5 裂纹闭合和损伤的平衡机制

Fig.5 Equilibrium mechanisms for crack closure and damage
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条件联立方程组，求解权函数的待定系数。一旦建

立权函数模型，就能实现不同裂纹面几何和载荷条

件下的应力强度因子快速求解。利用该方法，建立

了低周载荷下涡轮盘榫槽部中齿根角裂纹的权函

数模型，与有限元方法相比，误差仅为 2.66%，而计

算时间却仅为有限元法的 1/20 000［104］。进一步，

结合榫接结构裂纹萌生寿命预测方法，建立了涡轮

盘榫槽多通道传力结构疲劳寿命评估方法，实现多

条裂纹起裂时刻和扩展行为的预测［105］。然而，值

得注意的是，上述应用的场景均为近似单轴应力状

态下的裂纹扩展，对于多轴应力状态，如何使用权

函数法进行表征是今后研究的重点。

4 涡轮榫接疲劳试验技术

试验是发动机寿命评估的核心环节，也是提升

寿命预测方法精度的重要保障。涡轮叶/盘的整盘

试验是整机试验前暴露设计缺陷、故障隐患的关

键。然而，叶盘榫接结构失效模式复杂、危险部位

众多，难以开展大量成本高昂的整盘验证试验，也

无法依靠忽略结构特征影响的标准件试验评估各

危险部位的疲劳寿命。因此，需要借助多层次试验

体系，对涡轮榫接结构寿命评估进行充分验证。

多层次试验体系通常由标准件‑模拟件‑真实

构件 3 个层次组成。（1）通过标准件试验，揭示疲劳

损伤机理，构建材料的疲劳寿命模型；（2）通过单

齿模拟件试验，叠加榫接结构特征，修正寿命模型，

在此基础上，开展多齿模拟件试验，重点考虑多通

道传力特征对裂纹扩展的影响；（3）开展涡轮榫接

真实构件试验，验证寿命评估方法。其中，模拟件

试验是核心关键，搭建从标准件到真实构件间的

桥梁。

4. 1　涡轮榫接模拟件设计方法

模拟件的本质是反映真实结构在特定载荷下

的寿命，其设计方法与寿命模型密切相关。基于经

典的局部应力应变法，提出了以“保证模拟件危险

点的损伤控制参量（如最大主应力、最大主应变、应

力 分 量 等）与 考 核 部 位 一 致 ”为 核 心 的 设 计 方

法［106］。在此基础上发展了基于非局部寿命理论的

模拟件设计方法，但这些方法对“一定范围”的定义

缺乏理论依据且未能形成统一认识：例如，有学者

认为应该尽可能多地包含影响裂纹萌生寿命区域，

考虑了危险点第一主应力在其梯度方向 3 mm 内

的分布设计了榫槽模拟件［107］；还有学者则采用工

程裂纹长度（0.8 mm）作为区域的选取准则  ［108］。

临界距离法的出现为“一定范围”的量化提供

了有效的解决思路。根据临界距离法的基本思想，

当“临界距离内的应力或应变一致”时，认为寿命也

一致。进一步将上述准则进行补充和推广，建立了

适用于多种失效模式的模拟件设计准则［109］：“在满

足几何相似、材料一致的基础上，考虑裂纹萌生行

为时，保证临界距离范围内损伤参量一致；考虑裂

纹扩展行为时，保证临界裂纹长度内应力强度因子

一致”，其中损伤参量与失效模式、寿命模型等相

关。基于这一准则，设计了涡轮盘盘心、螺栓孔、端

齿等部位的低周疲劳模拟件［110］以及涡轮榫接部位

的微动疲劳模拟件［110］。

具体到涡轮榫接模拟件的结构形式，一般可分

为非接触型和接触型。非接触型主要适用于危险

部位在非接触区域的榫接结构，用于设计齿根［107］、

槽底等部位的模拟件［109］，如图 6（a）和图 6（b）所

示。接触型则适用于危险部位在接触区域，以微动

疲劳失效为主的榫接结构，一般又分为两类：（1）仅

考核榫头或榫槽，设计相应的模拟件，采用微动垫

替代原本榫槽或榫头与模拟件配合［111］，如图 6（c）
所示；（2）同时考核榫头和榫槽，设计相互配合的模

拟件［110］，如图 6（d）所示。当不确定榫接结构最危险

的部位时，应当采用第二种接触形式，对可能发生

破坏的部位均采用模拟件设计准则进行设计。

4. 2　涡轮榫接高低周复合疲劳试验加载技术

目前，采用疲劳试验机和加热设备在实验室环

境下开展低周疲劳、蠕变‑疲劳以及单轴下任意载

荷谱试验的技术已相对成熟。然而，涡轮榫接结构

承受的载荷复杂，尤其是振动载荷与离心载荷的方

向不一致时，为典型的非同轴载荷，难以利用上述

标准化的疲劳试验机模拟。因此，如何模拟非同轴

的高、低周载荷是开展涡轮榫接结构复合疲劳试验

的核心问题。

Powell 等［112］最早开展了双轴相互垂直的高低

周复合疲劳试验，利用疲劳机施加低周载荷的同

时，引入激振器直接在平板试验件上施加与低周载

图 6 涡轮榫接模拟件典型结构形式

Fig.6 Typical structure of simulated specimen of turbine at‑
tachment
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荷垂直的高周载荷，奠定了非同轴高低周复合疲劳

试验的基本形式。然而，当平板试验件变为真实构

件时，低周载荷通常更大，试验系统的刚性呈几何

量级的增大，系统弯曲模态对应的频率较高，直接

激振的方式很难将高周载荷施加于试验件上。因

此，需要设计高低周载荷互不干涉的加载装置降低

夹持系统的弯曲刚性。主要有以下形式。

（1）采用柔性材料作为试验件夹持结构。如图

7（a）所示，美国空军研究实验室于 2000 年提出了

真实结构多轴试验技术［113］，低周载荷通过尼龙带

传递至叶片，高周载荷通过高频激振器施加，开展

了真实风扇叶片常温下的高低周复合疲劳试验。

然而该装置具有一定局限性：尼龙带在高温下的强

度有限，不能传递大的机械载荷，难以模拟涡轮榫

接结构的承载。

（2）低刚度的结构形式。如图 7（b）所示，欧洲

的 PREMECCY 计划中［114］，设计了薄板型的连接

夹具，同样使用高频激振器沿垂直于薄板平面方向

施加高周载荷，开展了涡轮叶片模拟件的高低周复

合疲劳试验。然而，随着低周载荷的增加，试验件

本身刚性增加，导致考核部位的高周载荷难以满足

要求。因此，该方案仅适用于针对性设计的叶片模

拟件等结构。

（3）采用多自由度的组合体作为夹持结构。如

图 7（c）所示，采用了多关节传力机构［93］，增加系统

的自由度，各关节间利用滚珠轴承支撑，降低了弯

曲刚性和阻尼。同时，针对不同的试验件类型，采

取了不同的夹持形式，以保证试验件的夹持稳定可

靠，避免在振动载荷作用下试验件出现打滑、脱落

的情况：对于标准件或者模拟件［93］，设计了独特的

双楔形面的联接结构；对于带叶片的真实榫接［100］，

则依据叶片型面，设计了与叶片紧密贴合的分半式

夹具。

总体而言，多自由度组合体的结构形式适用范

围广，尤其适用于大载荷、大刚性的涡轮榫接结构

的高低周复合疲劳试验。

4. 3　涡轮榫接损伤在线监测技术

为了更充分地捕捉试验过程的信息，辅助揭示

损伤机理和建立寿命模型，需要结合先进的测试方

法对高温环境下的应变、裂纹等信息进行监测。通

常有接触式与非接触式两类方法，其中接触式方法

主 要 采 用 电 阻 应 变 片 、光 纤 光 栅 传 感 器（Fiber 
bragg grating，FBG）等；非接触式测量方法主要有

光 弹 法 、数 字 图 像 相 关 法（Digital image correla‑
tion，DIC）等。

对于接触式应变测量方法，高温环境对传感

器、测试设备以及数据处理带来了更高的要求。由

于高温电阻应变片价格较高、安装工艺复杂、易受

温度影响，限制了其在高温应变监测中的应用。而

FBG 传感器具有耐高温、质量轻、抗电磁干扰及波

分复用等优势，可实现结构应变与环境温度的测

量，应用前景广泛［115］。然而高温下光纤易脱落、断

裂，为此提出了一种 FBG 封装和敷贴工艺［116］，消

除了高温下 FBG 涂覆层与光栅的相对滑移问题，

保证了 FBG 传感器的监测范围，满足了涡轮榫接

结构的高温应变监测的需求，如图 8 所示。

图 7 高低周复合疲劳试验加载装置

Fig.7 Loading equipment for combined high and low cycle fatigue test

图 8 FBG 监测涡轮榫接应变

Fig.8 Monitoring strain of turbine attachment by FBG
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在 非 接 触 式 方 法 中 ，DIC 法 具 有 全 场 应 变

测量、数据采集简单、测量环境要求低、试件表

面处理简便和测量精度高等优点，被应用于准

静态拉伸下的高温应变测量［117］。对于动态的

疲劳试验，需要消除环境噪声和刚体位移的影

响，为此基于数字图像配准与数字图像原位处

理 算 法 ，同 时 配 合 定 时 采 集 软 件 ，实 现 疲 劳 试

验中的应变原位测量［118］。进一步基于结构表

面位移场，可实现涡轮榫接的裂纹测量［119］，如

图 9 所示。然而，受限于采样规模大，后处理时

间相对较长，基于 DIC 方法的损伤实时监测仍需

提升。

5 结论与展望

本文重点论述了航空发动机涡轮榫接结构在

多场载荷分析方法、裂纹萌生寿命预测、裂纹扩展

模拟方法和试验技术等方面的研究进展，得到主要

结论如下：

（1）根据涡轮榫接部位的结构特点和分析需

求，建立了不同耦合程度、减缩/降阶规模、求解精

度的多场载荷分析方法，能够实现涡轮榫接结构载

荷的准确获取。

（2）针对低周疲劳、蠕变‑疲劳、高低周复合疲

劳和微动疲劳等失效模式发展了相应的寿命模型，

进一步考虑榫接部位的应力梯度影响，发展了涡轮

榫接结构疲劳寿命预测方法。

（3）针对榫接结构裂纹扩展寿命评估方法，研

究重点在于复合疲劳载荷下循环损伤、蠕变损伤及

其交互作用的量化表征，复杂应力梯度下的应力强

度因子求解方法，以及榫接多通道传力特征所致变

幅载荷下的裂纹扩展模拟方法。

（4）考虑结构和失效特征，建立了涡轮榫接模

拟件设计方法；根据涡轮榫接的载荷特征，发展了

高、低周载荷的协同加载装置，结合先进的测试技

术，形成了复合疲劳试验装备，构建了涡轮榫接多

层次试验体系。

为了进一步推动涡轮榫接结构寿命评估方法

的工程应用，仍需开展以下几个方面的研究：

（1）在涡轮榫接多场载荷获取方面，流场参数

和结构接触的准确、快速求解是两大难点。借鉴机

器学习的最新进展，构建更有效的降阶模型是发展

方向。具体包括：由于流热固耦合仿真较为耗时，

难以生成大量样本用以构建降阶模型，需要重点研

究如何基于小样本构建具有足够精度的降阶模型；

此外，当存在多个不同保真度的降阶模型时，如何

建立多保真度模型融合方法来更好地平衡效率和

精度；当降阶模型精度不足时，如何基于使用过程

中产生的大量数据，实现降阶模型的自适应更新，

从而提高模型保真度。

图 9 DIC 监测涡轮榫接应变及裂纹

Fig.9 Monitoring strain and crack of turbine attachment by DIC
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（2）在涡轮榫接多失效模式寿命评估方面，目

前大多为基于试验现象的唯象模型，复合疲劳中各

类损伤的耦合作用仍缺乏物理机制的解释。随着

仿真技术的发展，已经开始采用多尺度模拟方法反

映疲劳失效的损伤机理，预测特定材料的低周疲劳

寿命，但还需要将多尺度方法进一步拓展至复合疲

劳，以期阐释低周与高周、蠕变、微动等损伤之间的

耦合机制。

此外，目前针对经典模型的修正形式越来越

多，模型的参数也随之增加，但在模型修正时未考

虑其参数获取以及实际使用的便利性，难以推广至

工程应用。随着人工智能等新一代信息技术与制

造业的融合与发展，可以在基于物理机制的寿命模

型基础上，结合数据驱动方法，建立起机制清晰、可

信度高和工程适用的多失效模式疲劳寿命评估

方法。

（3）在复合疲劳裂纹扩展分析方法方面，现有

研究已初步建立了基于线性/非线性损伤累积理论

的裂纹扩展模型，其在不同材料及载荷条件下的通

用性仍有待验证，尤其是蠕变‑疲劳耦合载荷下的

裂纹扩展模式，仍需要开展更为深入的机理研究。

此外，对于含结构特征的裂纹扩展分析方法，

现有的权函数法仅考虑单轴应力状态下的非均匀

应力分布，对于榫槽齿根、榫槽槽底等近似于单向

拉伸状态的部位适用性较好，而对于因微动疲劳产

生在接触面的裂纹，由于处于典型的多轴应力状

态，现有的权函数方法难以准确评估，需进一步考

虑多轴应力状态及裂纹三维特征，建立复合型裂纹

扩展寿命评估方法。

（4）在试验技术方面，现有的模拟件设计方法

尚未考虑模拟件加工工艺与真实榫接结构的差异

性，即通常涡轮榫接结构采用拉削加工，而模拟件

加工时受限于成本和效率，一般采用慢走丝线切

割、铣削和磨削等方式，从而导致表面形貌、表层的

残余应力等存在较大差异，即使在应力分布相同的

情况下，疲劳寿命也表现出显著变化。因此，亟需

在现有模拟件设计基础上，进一步考虑模拟件与真

实构件的表面状态的等效性，形成更精准的模拟件

设计方法。

此外，现有的复合疲劳试验常施加稳定、均匀

的温度场，忽略了榫接结构温度梯度的影响。随着

先进航空发动机性能的提升，涡轮榫接结构温度不

均匀性会进一步明显，尤其是含气冷通道的涡轮榫

接结构，温度梯度的影响难以忽视。因此，需要进

一步考虑榫接结构的气冷环境，加强复杂热力环境

下的试验能力；与之对应地，需要提高复杂热力环

境下 FBG、DIC 散斑等传感器的存活率和可靠性。
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