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摘要： 针对 FGH96 粉末高温合金，开展了 500 ℃和 700 ℃不同过载比下的疲劳裂纹扩展过载迟滞行为试验，分析

了试验温度、过载比等对 FGH96 合金裂纹扩展过载迟滞行为的影响，对其疲劳裂纹扩展过载迟滞行为进行了预

测分析。结果表明：对于 FGH96 合金，过载比越大，过载迟滞效应越明显，相同过载比时 700 ℃下的过载迟滞效

应比 500 ℃更为明显。过载比分别为 1.2 和 1.4 时，过载迟滞效应不明显，广义 Willenborg 模型、改进的广义

Willenborg 模型以及修正 Willenborg 模型的预测结果差别不大，与试验结果差别也不大。过载比为 1.6 时，过载

迟滞效应明显，修正 Willenborg 模型对裂纹扩展曲线的预测结果与试验结果较为吻合，裂纹扩展寿命预测误差小

于 10%，广义 Willenborg 模型和改进的广义 Willenborg 模型对裂纹扩展曲线的预测结果接近，与试验结果差别较

大，裂纹扩展寿命预测结果与试验结果差别也较大。
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Abstract: Experiments were conducted to investigate the overload retardation behavior of fatigue crack 
growth in FGH96 powder superalloy at 500 ℃ and 700 ℃ under different overload ratios. The effects of test 
temperature and overload ratio on the crack growth overload retardation behavior of FGH96 alloy were 
analyzed， and the fatigue crack growth overload retardation behavior of FGH96 was predicted and analyzed. 
The results show that for FGH96 superalloy， the greater the overload ratio， the more pronounced the 
overload retardation effect. At the same overload ratio， the overload retardation effect at 700 ℃ is more 
pronounced than at 500 ℃ . When the overload ratios are 1.2 and 1.4， the overload retardation effect is not 
significant， and there is little difference between the predictions of the generalized Willenborg model， the 
modified generalized Willenborg model， and the modified Willenborg model， as well as the experimental 
results. When the overload ratio is 1.6， the overload retardation effect is significant. The prediction results of 
the modified Willenborg model for the crack growth curve are in good agreement with the experimental 
results， with a crack growth lifetime prediction error of less than 10%. The predictions of the generalized 
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Willenborg model and the modified generalized Willenborg model for the crack growth curve are similar and 
differ significantly from the experimental results， leading to larger differences in crack growth lifetime 
predictions compared to the experimental results.
Key words:  nickel based superalloy； crack growth； overload retardation

航空发动机服役过程中需要使结构件承受变

幅疲劳载荷作用。发动机构件疲劳安全寿命（裂纹

萌生寿命）分析较少考虑变幅疲劳载荷中存在的载

荷次序效应，工程中通常采用 Miner 法则进行疲劳

损伤累积分析。但对于疲劳裂纹扩展过程，变幅疲

劳载荷次序的影响较为明显，对于轮盘等断裂关键

件的损伤容限分析有必要考虑其影响。变幅疲劳

载荷中，高峰值载荷对后续低峰值载荷下的裂纹扩

展过程通常会产生“过载迟滞效应”，使低峰值载荷

下的裂纹扩展速率比低峰值疲劳载荷单独作用时

的裂纹扩展速率低，经过一定的循环次数后才逐渐

恢复至其单独作用时的裂纹扩展速率。变幅疲劳

载荷中，先出现的低峰值载荷对后续高峰值载荷下

的裂纹扩展速率有加速效应（称为欠载加速效应），

然而工程中高峰值载荷出现的次数较少，且持续时

间很短，因此工程分析中通常忽略欠载加速效应的

影响，而过载迟滞效应的影响则需要考虑［1］。

过去几十年里，许多学者围绕裂纹扩展过载迟

滞行为开展了较多研究。目前普遍认为随着过载

比的增大迟滞程度逐渐明显［2］，当过载比超过某一

数值后，裂纹甚至会停止扩展。另外，加载顺序也

会对过载行为带来影响。大量试验结果表明［3⁃4］：

在等幅疲劳载荷基础上加入一次过载，随后紧跟着

施加压缩过载，负过载会部分甚至全部抵消正过载

带来的迟滞影响，此现象称为迟滞减缓效应。然而

在过载作用之前施加一次低载，那么低载对过载所

引起的裂纹扩展减缓程度几乎没有影响。针对过

载迟滞的机理，残余压应力理论是目前受到广泛接

受的一种机理［5］。该理论认为：引入拉伸过载后，

裂纹尖端发生塑性变形，卸载后塑性区产生残余压

应力场，进而降低了裂纹在塑性区内的扩展速率，

当裂纹穿过过载产生的塑性区时，裂纹扩展速率开

始恢复至等幅状态。

在残余压应力理论下衍生出了一种经典的塑

性区迟滞模型——Willenborg 模型［6］。该模型使用

了有效应力强度因子的概念，认为过载带来的扩展

速率降低程度取决于裂纹扩展相较过载塑性区的

大小，该模型仅能处理正应力比下的裂纹迟滞效

应［7］。文献［8］开发了一种称为改进广义 Willen⁃
borg（Modified general Willenborg，MGW）模型的

载荷相互作用模型，在广义 Willenborg 模型的基础

上考虑了最小载荷为负时对过载迟滞的减缓作

用。另一种考虑负载荷的交互模型是 Rockwell 开
发的 Chang⁃Willenborg 模型［9］，他们采用 Walker 方
程计算正应力比，采用 Chang 开发的方程计算负应

力比，描述迟滞效应的建模与广义 Willenborg 模型

相同。条带屈服模型［10］最早由欧洲航天局、荷兰

国家航空航天实验室和美国航天局合作开发，其基

于以下假设的力学模型：不断增长的疲劳裂纹将通

过裂纹尖端塑性区扩展，并且裂纹经过留下的塑性

变形将导致应力相互作用，促进裂纹扩展速率增加

和减缓，其裂纹张开应力可以通过计算得到。基于

条带屈服模型的裂纹闭合模型虽然对疲劳裂纹扩

展预测较为准确，但计算量大，实际工程应用需要

以牺牲精度为代价，以便提高计算速度［11］。2000
年，GE 公司的文献［12］结合广义 Willenborg 模型

中的有效应力强度因子概念，提出了改进的 Wil⁃
lenborg 模型，改进模型需要拟合 4 个材料参数，具

有明确的物理意义，应用效果较好。

国内针对发动机轮盘等关键件损伤容限设计

问题，在发动机用合金材料裂纹扩展行为和建模方

面的研究起步较晚，尤其是针对盘用镍基合金裂纹

扩展过载迟滞行为开展的研究工作更少，未见公开

文献报道。本文针对涡轮盘用 FGH96 粉末高温合

金，分别在 500 ℃和 700 ℃下开展不同过载比下的

疲劳裂纹扩展过载迟滞行为试验，探究试验温度、

过载比等对 FGH96 合金裂纹扩展过载迟滞行为的

影响，评估广义 Willenborg 模型、改进的广义 Wil⁃
lenborg 模型以及修正 Willenborg 模型对 FGH96 疲

劳裂纹扩展过载迟滞行为的预测效果。

1 疲劳裂纹扩展过载迟滞行为试验

1. 1　试验材料与试验件

试验材料为 FGH96 粉末高温合金，是中国研

制的第 2 代涡轮盘用粉末高温合金，是高推重比先

进航空发动机涡轮盘的主选材料［13］，其材料组成

见表 1。依据疲劳裂纹扩展试验标准［14］，选用标准

紧凑拉伸（Compact tension，CT）试样测试材料的

裂纹扩展性能，试样设计如图 1 所示。CT 试样宽

度 W 为 40 mm，厚度 B 为 8 mm。CT 试样裂纹尖

端应力强度因子 K 计算公式为［15］

K = F
BW 1/2 g ( a )
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g ( a ) = ( )2 + α

( )1 - α
3/2 ( 0.886 + 4.64α - 13.32α2 +

          14.72α3 - 5.6α4 ) （1）
式中：F 为加载力，B 和 W 分别为 CT 试件的厚度和

宽度，g ( α )为形状参数，α = a/W，a为裂纹长度。

1. 2　试验方法

依据疲劳裂纹扩展试验标准［14］，疲劳裂纹扩

展试验分为两个阶段，第 1 阶段为裂纹预制阶段；

第 2 阶段为正式裂纹扩展阶段。在裂纹预制阶段，

采用逐级降载的方式进行裂纹预制，且最后一级预

制载荷小于正式试验载荷。在正式裂纹扩展阶段，

根据各个试样的试验温度，对 CT 试件加温和充分

保温后开始正式试验。根据方案拟定的载荷进行

加载，当试验在恒幅载荷下进行到预定的过载阶段

时手动设置过载峰值，然后恢复到先前的恒幅载

荷。本文采用图 2 所示直流电位法来监测裂纹扩

展过程，直至试件断裂。

CT 试样裂纹尺寸与电位关系式为［15］

a
W

= C 0 + C 1 ( U
U r )+ C 2( U

U r )
2

+ C 3 ( U
U r )

3

（2）

式中：U r 为初始的电位差值（对应初始的裂纹长

度）；U 为瞬态的电位差值（对应实时的裂纹长度）；

C 0~C 3 为相关参数，C 0 = -0.505 1，C 1 = 0.885 7，
C 2 = 0.139 8，C 3 = 0.000 239 8。
1. 3　试验条件

根据粉末涡轮盘的典型服役载荷环境，本文选

取 500 ℃和 700 ℃两种温度进行疲劳裂纹扩展过载

试验，测试环境为空气环境。疲劳裂纹过载试验的

载荷谱如图 3 所示（图中过载比为 1.6），考虑在载

荷比 0.5 时裂纹的扩展速率相对较为慢，能够更为

明显地体现过载效应，因此疲劳试验应力比设置为

0.5。试验共设计了 3 种过载比 R ol：1.2、1.4 和 1.6，
具体试验规划见表 2。

表 1 材料化学成分

Table 1 Chemical composition of materials %
元素

含量

元素

含量

Cr
15.50~16.50

Ti
3.55~3.90

Co
12.50~13.50

C
0.045~0.060

W
3.80~4.20

Zr
0.03~0.06

Mo
3.80~4.20

B
0.012~0.020

Nb
0.60~0.80

Ni
余

Al
1.95~2.30

Fe
≤0.50

图 1 疲劳 CT 试样示意图

Fig.1 Schematic diagram of fatigue CT specimen

图 3 过载比 1.6 载荷曲线示意图

Fig.3 Schematic diagram of overload ratio 1.6 load curve

表 2 FGH96疲劳裂纹过载迟滞试验方案

Table 2 Test plans for FGH96 fatigue crack overload re⁃
tardation research

温度/℃

700

500

载荷比

0.5

0.5

频率/
Hz

10

10

过载
比

1.2

1.4

1.6

1.2

1.4

1.6

试样厚度/ 
mm

8

8

试件
数量

1

1

1

1

1

1

图 2 直流电位法裂纹扩展监测示意图

Fig.2 Schematic diagram of crack growth monitoring using 
DC potential method
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正式试验中由于加载时机的把控偏差，实际施

加过载时的裂纹长度不一致，700 ℃下裂纹尺寸偏

小，而 500 ℃下偏大，在一定程度上缩小了二者之

间的过载影响时间差距。

1. 4　试验结果

图 4（a~c）给出了 700 ℃下 FGH96 在疲劳载

荷中出现不同程度过载时的疲劳裂纹扩展曲线试

验 结 果 。 可 以 看 出 ，700 ℃ 下 过 载 比 为 1.2 时 ，

FGH96 的疲劳过载迟滞现象不太明显，过载比为

1.4 时出现一定程度的疲劳过载迟滞效应，过载比

为 1.6 时，疲劳过载迟滞效应非常明显，经过 67 585
循环后恢复至过载发生前的水平，过载后的疲劳裂

纹扩展几乎停滞。

图 4（d~f）给出了 500 ℃下 FGH96 在疲劳载

荷中出现不同程度过载时的疲劳裂纹扩展曲线试

验结果。图 4（g，h）给出了过载比 1.2 和 1.4 的局

部放大图，可以看出，500 ℃时的疲劳裂纹扩展过

载迟滞效应要弱于 700 ℃，500 ℃下过载比为 1.2
时，几乎没有观察到明显的疲劳过载迟滞现象，过

载比为 1.4 时稍有一点疲劳过载迟滞效应。过载

比为 1.6 时疲劳过载迟滞效应明显，但弱于 700 ℃，

过载比为 1.6 的过载发生后，700 ℃下要经过更多

疲劳循环后裂纹扩展速率才能恢复到过载发生前

的水平。

图 5 给出了上述两种温度下 FGH96 不同过载

比时的疲劳裂纹扩展速率⁃循环数曲线的对比。图

5 中疲劳循环曲线用黑色表示，过载迟滞影响段用

红色表示。从图 5中可以直观地看出相同过载条件

下 700 ℃下的过载迟滞影响要大于 500 ℃，这主要

是由于两种温度下 FGH96 的屈服强度和拉伸曲线

存在差别所致，700 ℃下屈服强度相对较低，相同疲

劳载荷下发生相同过载时产生相对更大的过载塑

性区，使得后续疲劳裂纹扩展受到的影响相对

更大。

图 4 700 ℃和 500 ℃下 FGH96 不同过载比时的疲劳裂纹扩展曲线试验结果

Fig.4 Experimental results of fatigue crack growth curves for FGH96 under different overload ratios at 700 ℃ and 500 ℃
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2 疲劳裂纹扩展过载迟滞行为预测

分析

本文基于广义 Willenborg 模型（General Wil⁃
lenborg，GW）、MGW 模型以及修正 Willenborg 模

型（Modified Willenborg，MW），对试验测试获得的

FGH96 疲劳裂纹扩展过载迟滞行为进行分析和

预测。

2. 1　过载迟滞塑性区模型

以应力强度因子 K 作为驱动参数，过载迟滞效

应发生后裂纹扩展速率降低可以表征为应力强度

因子的减少。随着裂纹尖端塑性区尺寸的变化，减

少的应力强度因子也在改变，进而决定过载迟滞是

否发生。图 6 所示为：若当前裂尖塑性区尺寸小于

过载塑形区尺寸，则减小的应力强度因子为正，发

生过载迟滞；一旦当前塑性区尺寸超过过载塑性

区，由于载荷的增加（较高的 K 和塑性区尺寸），减

小的应力强度因子变为零，无过载迟滞现象。

本文讨论如下 3 种过载迟滞模型：

（1） GW 模型

GW 模型有效应力强度因子与有效应力比的

表达式为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

K eff
max = Kmax - K red

K eff
min = Kmin - K red

R eff = K eff
min

K eff
max

（3）

式中 K red 由式（4）计算。Kmax 为当前循环的最大应力

强度因子，Kmax，ol为最近一次过载时的最大应力强度

因子，Δa 为自过载以来局部裂纹扩展量，Z ol 为由过

载导致的塑性区大小，详见式（5），ϕ为缩放系数。

K red = ϕ
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê
Kmax，ol(1 - Δa

Z ol )
1
2

- Kmax

ù

û

ú

ú
úú
ú

ú
（4）

Z ol =
π
8 ( Kmax

αg σys )
2

（5）

式中 σys为材料的屈服强度。

对于 GW 模型，ϕ 有

ϕ = ( )1 - ΔK th

ΔK
( RSO - 1 ) （6）

式中：ΔK th 为应力强度因子范围门槛值；ΔK 为当

前循环应力强度因子幅值；RSO 为截止应力比，一

般参考值为 2~3。有效应力强度因子范围为

ΔK eff =ì
í
î

K eff
max - K eff

min      K eff
max ≥ 0

0        K eff
max < 0

（7）

（2） MGW模型

MGW 和 GW 模型的共同之处在于二者计算有

图 5 700 ℃和 500 ℃下 FGH96 在发生不同程度过载时疲劳裂纹扩展速率曲线的对比

Fig.5 Comparison of fatigue crack growth rate curves of FGH96 under different degrees of overload at 700 ℃ and 500 ℃

图 6 裂纹尖端塑性区 [12]

Fig.6 Crack tip plastic zone[12]
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效应力强度因子与有效应力比的公式相同，对于缩放

系数 ϕ的定义有所不同。MGW 模型中的 ϕ定义为

ϕ =

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

2.523ϕ 0 ( 1.0 + 3.5( 0.25 - R ul )0.6 )
R ul = K ul /Kmax，ol ≤ 0.25

1.0                      
                  R ul = K ul /Kmax，ol > 0.25

（8）

式中： K ul为最近一次过载后的 Kmin，ϕ 0 为模型参数。

（3） MW 模型

文献［12］提出的 MW 模型需要 4 个材料参数：

χ、λ、ϕ 和 ρ，其中 χ 和 λ 用于表征对裂尖塑性区的缩

放系数，决定裂纹扩展是否走出过载影响，ϕ 和 ρ 再

用以描述减少的应力强度因子 K red。

K red =

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ϕ ( K ol - Kmax ) é
ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú1 - Δa

λ ( rol - rmax )

ρ

            Δa ≥ χrol， Δa + λrmax ≤ λrol

ϕ ( K ol - Kmax ) é
ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú1 - χrol

λ ( rol - rmax )

ρ

                       0 ≤ Δa < χrol

（9）

式中：过载塑性区尺寸 rol 和当前塑性区尺寸 rmax 分

别定义为

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

rol = ( 1
2π ) ( K ol

σ ol
ys )

2

rmax = ( 1
2π ) ( Kmax

σ max
ys ) 2 （10）

当裂纹扩展增量在 0 和 χrol 之间时，K red 被认为

是一个恒定值；随着裂纹逐渐扩展，K red 逐渐减小，

直到裂纹扩展增量大于 λ ( rol - rmax )，此时 K red 减小

为 0，过载迟滞效应消失，如图 7 所示。整个过载过

程（单峰过载）的裂纹扩展速率应当是先快速下降

后逐渐上升恢复到正常速率。

如何确定式（9）中的模型参数至关重要。图 8
和图 9给出了模型参数的确定过程：首先在速率⁃时

间历程图上确定过载迟滞发生和结束的节点，通过

数据处理确定系数 χ 和 λ，再对式（9）在双对数坐标

系下进行线性拟合，得到系数 ϕ 和 ρ，由此获得该温

度下的修正 Willenborg 迟滞模型材料系数。

基于本文试验数据分别拟合出 700 ℃和 500 ℃
下的两组材料的过载迟滞模型参数，如表 3、4
所示。

2. 2　过载迟滞行为预测与试验对比分析

基于上一节分析获得的 3 种过载迟滞模型对

FGH96 合金 700 ℃和 500 ℃下不同过载比下的过

载迟滞行为进行预测和对比分析。

图 7 修正的 Willenborg 迟滞模型中常数的物理意义

Fig.7 Physical meaning of constants in the modified Willen⁃
borg retardation model

图 8 确定修正的 Willenborg 模型系数 χ和 λ

Fig.8 Determination of the modified Willenborg model co⁃
efficients χ and λ

图 9 确定修正的 Willenborg 模型系数 ϕ 和 ρ

Fig.9 Determination of the modified Willenborg model co⁃
efficients ϕ and ρ

表 3 700 ℃疲劳过载迟滞模型拟合参数

Table 3 700 ℃ fatigue overload model fitting coefficients

χ

0.266

λ

1.683

ϕ

1.821

ρ

0.316

表 4 500 ℃疲劳过载模型拟合系数

Table 4 500 ℃ fatigue overload model fitting coefficients

χ

0.160

λ

1.792

ϕ

1.884

ρ

0.780
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在预测分析中 FGH96 合金疲劳裂纹扩展模型

采用 Walker 模型［14］，见式（11），模型参数见表 5。

当 进 入 过 载 段 时 将 ΔK、R 替 换 为 式（12）中

的 ΔK eff、R eff。

da
dN

= C ( ΔK ( 1 - R )m - 1 ) n
（11）

da
dN

= C ( ΔK eff ( 1 - R eff )m - 1 ) n
（12）

图 10 和 11 分别为 700 ℃和 500 ℃下不同过载

比扩展曲线与预测曲线对比图，其中过载比为 1.6
时裂纹扩展速率随应力强度因子变化曲线可以看

出显著的速率下降；过载比 1.2 和过载比 1.4 时，由

于过载效应对裂纹扩展寿命的影响并不显著，因

此裂纹扩展计算曲线与试验曲线相对较为接近；

过载比 1.6 时，由于过载影响阶段在裂纹扩展寿命

的占比较大，GW 模型与 MGW 模型对裂纹扩展

的预测结果与试验结果均有较大出入，而 MW 模

型 的 裂 纹 扩 展 曲 线 预 测 结 果 与 试 验 结 果 较 为

吻合。

表 5 疲劳裂纹扩展 Walker模型系数

Table 5 Walker model coefficients for fatigue crack 
growth

温度/℃

700

500

C

6.95×10-11

2.30×10-11

m

0.603

0.796

n

2.444

2.615

图 10 700 ℃不同过载比下试验扩展曲线与预测曲线对比

Fig.10 Comparison of test growth curves with prediction curves under different overload ratios at 700 ℃
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表 6 是 3 种模型预测的裂纹扩展寿命与试验结

果的对比，其中 500 ℃过载比为 1.2 时，裂纹扩展几

乎没有发生过载迟滞现象，故不作对比，对于过载

比 1.4 的试验，3 种模型的预测结果与试验结果均

较为接近；而过载比 1.6 时，GW 模型和 MGW 模型

预测误差均较大，而 MW 模型的裂纹扩展寿命预

测误差小于 10%，预测效果明显优于 GW 模型和

MGW 模型以及不考虑过载的情况。

值得注意的是，GW 模型虽然对裂纹扩展的预

测结果与试验结果有较大出入，但截止应力比 RSO

却对预测结果有较大的影响。如图 12，在 700 ℃过

载比为 1.6 的条件下，调整 RSO 从 2 至 1.35 左右时，

裂纹扩展会出现明显的过载停滞 ；当 RSO 等于

1.344 时，与试验结果有较好的一致性；当 RSO 等于

1.34 时甚至过载迟滞时间超出了试验结果，此时

RSO 的物理意义不明确。

3 结   论

本文针对涡轮盘用 FGH96 粉末高温合金，开

展了 500 ℃和 700 ℃不同过载比下的疲劳裂纹扩展

过载迟滞行为试验，分析了试验温度、过载比等对

FGH96 合金裂纹扩展过载迟滞行为的影响，评估

了广义 Willenborg 模型、改进的广义 Willenborg 模

型以及修正 Willenborg 模型对其疲劳裂纹扩展过

载迟滞行为的预测效果。主要结论如下：

（1）对于 FGH96 合金，过载比越大，过载迟滞

效应越明显，相同过载比时 700 ℃下的过载迟滞效

应比 500 ℃更为明显。

（2）对于 FGH96 合金，过载比分别为 1.2 和 1.4
时，过载迟滞效应不明显，3种过载迟滞模型的预测

结果差别不大，与试验结果差别也不大。过载比为

1.6 时，过载迟滞效应明显，修正 Willenborg 模型对

裂纹扩展曲线的预测结果与试验结果较为吻合，裂

纹扩展寿命预测误差小于 10%，广义 Willenborg 模

型和改进的广义 Willenborg模型对裂纹扩展曲线的

预测结果接近，与试验结果差别较大，裂纹扩展寿命

预测结果与试验结果差别也较大。通过调整截止过

载比能改善广义 Willenborg模型的预测效果。
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