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FGH4096合金疲劳裂纹扩展规律和模型对比
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摘要：为了从工程应用和验证的角度更好地建立描述粉末高温合金裂纹扩展速率模型，结合 FGH4096合金典型使用温度和

载荷，开展了高温疲劳裂纹扩展试验，分析了环境温度、应力比对于疲劳裂纹扩展行为的影响规律。基于试验数据，对比分析了等

应力比下的Paris模型、双曲正弦模型和 S型曲线模型和考虑应力比效应的Walker模型和裂尖闭合效应模型。结果表明：Paris模
型、双曲正弦模型和 S型曲线模型均可较好地描述裂纹扩展速率随应力强度因子范围变大而增大的趋势；相对而言，双曲正弦模

型和 S型曲线模型对于疲劳裂纹扩展数据变化的趋势描述得更好；考虑应力比效应的Walker模型和裂尖闭合效应模型均可以将

不同应力比下的裂纹扩展数据重合到 1个窄带范围内，其中Walker模型的效果更好；无论是等应力比还是不同应力比模型，双曲

正弦模型都能给出更好的寿命预测结果。
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Abstract： To establish an improved crack growth rate model for powder alloy materials from the perspective of engineering applica⁃

tion and verification, high-temperature fatigue crack growth tests were conducted on FGH4096 alloy under its typical service temperature 
and loading conditions. The effects of environmental temperature and stress ratio on the fatigue crack growth behavior were analyzed. Based 
on the experimental data, a comparative analysis was performed among the Paris model, the hyperbolic sine model, and the S-curve model 
under a constant stress ratio, as well as the Walker model and the crack closure model, which account for stress ratio effects. The results 
show that the Paris model, the hyperbolic sine model, and the S-curve model can all adequately describe the trend of increasing crack 
growth rate with increasing stress intensity factor range. The hyperbolic sine model and S-curve model better capture the variation trend of 
fatigue crack growth data. Both the Walker model and the crack closure model, which account for the stress ratio effects, can collapse the 
crack growth data under different stress ratios into a narrow band, with the Walker model exhibiting better performance. The hyperbolic 
sine model provides better life prediction accuracy, whether it is a constant stress ratio model or a varying stress ratio model.

Key words： powder metallurgy superalloy; FGH4096 alloy; fatigue crack; crack growth; rate model; stress ratio; stress intensity fac⁃
tor; aeroengine

0　引言

FGH4096 是中国研制的第 2 代损伤容限型粉末

冶金高温合金，是当前制造高推重比航空发动机涡轮

盘等关键热端部件的首选材料[1]。然而，在材料制备

和轮盘的加工及装配分解过程中，不可避免地会引入

缺陷等微小损伤。为了降低微小缺陷/裂纹引发轮盘

失效的潜在风险，以及为发动机检修周期的制定提供

科学的依据，损伤容限设计方法已成为现代发动机轮

盘关键件设计的重要准则之一[2]。通常结构的断裂评
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估和疲劳裂纹扩展分析是损伤容限分析的 2 大核心

问题，其中研究材料在服役载荷环境下的裂纹扩展行

为，以及建立准确的裂纹扩展速率模型，是发展疲劳

裂纹扩展分析技术的重要基础[3-4]。

在过去的几十年中，对于金属材料的裂纹扩展行

为的描述引起了国内外学者的高度关注。目前，对于

金属材料的裂纹扩展模型的描述分为 2大类，分别为

材料宏观参量表征的裂纹扩展速率模型和材料微观

参量描述的裂纹扩展速率模型[5]。在宏观模型方面，

1961年，Paris等[6]首次提出疲劳裂纹扩展率与应力强

度因子幅值 ΔK 密切相关，并将 ΔK 作为疲劳裂纹扩

展速率控制的参量；1971 年，Elber[7]在试验中发现裂

纹闭合现象后，在裂纹扩展中的闭合效应逐渐受到重

视，大量试验研究、数值计算和理论分析对 Kopen作了

深入考察[8]；Newman[9]以裂纹反向塑性区为基础建立

了裂纹闭合模型；胡殿印等[10]通过对裂纹尖端张开位

移的试验观测，建立了以残余裂尖张开位移和应力比

为参量的 GH2036 合金裂纹闭合模型；左平等[11]基于

FGH95合金的试验数据，探讨了影响裂纹闭合效应的

主要因素。在微观模型方面，Sun等[12]基于内聚力界

面单元和连续介质力学，建立了描述粉末高温合金

ME3 的裂纹扩展行为模型；Sih 等[13]致力于发展多尺

度裂纹扩展模型，提出裂纹尖端双尺度的局部应力强

度和局部能量密度概念。

目前，从工程应用与验证的角度，中国对于粉末

冶金制备的镍基合金裂纹扩展行为的研究尚不充分，

模型描述多以 Paris 模型为主，在工程应用中缺乏裂

纹扩展率模型的对比和适用性研究，也缺少对考虑裂

纹闭合效应的裂纹扩展的探索研究。本文以镍基粉

末高温合金 FGH4096 为研究对象，开展了高温疲劳

裂纹扩展试验，分析了不同模型在不同温度、应力比

下对于疲劳裂纹扩展速率的影响规律。

1　试验材料和试验方法

1.1　材料和试验件

本试验使用的材料为中国发动机涡轮盘选用的

第 2代损伤容限型粉末高温合金FGH4096，采用热等

静压和等温锻造形成工艺制备盘坯，其主要化学成分

见表 1。该材料的平均晶粒尺寸约为 21 μm，在

500 ℃下基本力学性能参数屈服强度 σ0.2=1140 MPa，
抗拉强度σb=1460 MPa。

本文依据疲劳裂纹扩展试验标准[14]，采用紧凑拉

伸试验件（Compact Tension Specimen， CT）（如图 1 所

示）开展疲劳载荷下的裂纹扩展试验，试验件厚度B=
8 mm，宽度W=40 mm。

1.2　试验方法

根据疲劳裂纹扩展试验标准，疲劳裂纹扩展试验

分为裂纹预制和正式裂纹扩展2个阶段。

在裂纹预制阶段，采用逐步降载的方式进行，最
后1级预制载荷小于正式试验载荷。

在正式裂纹扩展阶段，根据各试样的试验温度，

对CT试件加温和充分保温后进行疲劳加载。本文采

用直流电位法来监测疲劳裂纹的扩展过程如图 2 所

示[15]，直至试件断裂，视为裂纹扩展试验结束。

CT试样裂纹尺寸与电位关系[16]为

表1　高温粉末合金FGH4096的主要化学成分

Table1　Main chemical composition of high-temperature 
powder alloy FGH4096 wt/% 

Cr
16

Co
13

W
4

Mo
4

Nb
0.7

Al
2.1

Ti
3.7

C
0.05

Zr
0.05

Ni
余

0.05
50±0.10

2-Ø10+0.2   0

22

W
a

S
10

16   0-0.02 To surface S30°

R0.3 2.52-R1

B8±0.10
48±

0.1
0

mm
图1　紧凑拉伸试验件

Fig. 1　Compact tensile specimen

试样
直流电源

记录装置

测量电路

电压计

图2 直流电位法裂纹扩展监测

Fig.2 Crack propagation monitoring by DC potential me-

thod
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a
W = C0 + C1( U

U r ) + C2( U
U r ) 2

+ C3( U
U r ) 3

（1）
式中：a为裂纹长度；W为疲劳CT试件的宽度；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）；C0~C3为相关参数。

对于CT试验件，其裂纹尖端应力强度因子KI [16]为

K I = F
BW 1 2 g (α) （2）

g (α) = ( )2 + α

( )1 - α 3 2 (0.886 + 4.64α -
   13.32α2 + 14.72α3 - 5.6α4 )

（3）

式中：F为外加载荷；g (α)为形状参数，α = a W 。
1.3　试验条件

为了解材料在不同温度和应力比条件下的裂纹

扩展行为，对比分析不同模型在不同温度和应力比条

件下对裂纹扩展数据变化趋势描述和试验寿命的预

测能力，根据粉末涡轮盘的典型服役载荷环境，本文

分别选取 3种温度条件（T=700、600、500 ℃）和 2种应

力比条件（R=0.05、0.50）进行了疲劳裂纹扩展试验。

试验载荷的波形为三角波，频率为 10 Hz，试验条件

见表2。

2　试验结果分析

2.1　试验断口分析

本文采用扫描电镜（SEM）对试件的疲劳断口进

行了微观观测，不同温度下疲劳裂纹断口形貌的观测

结果如图 3 所示。疲劳裂纹扩展断口具有典型的穿

晶断裂特征，且不同温度条件下裂纹扩展区的断口形

貌没有显著差别，说明在 500~700 ℃该粉末高温合金

的疲劳裂纹扩展机制没有因温度环境而发生显著的

变化。

2.2　温度影响分析

3种环境温度（700、600、500 ℃）下疲劳裂纹扩展

速率曲线如图 4 所示，图中 da/dN (单位：mm/循环数)

表示循环裂纹扩展速率；ΔK(单位：MPa m)表示应力

强度因子范围。从图中可见，环境温度对疲劳裂纹的

扩展寿命和扩展速率存在明显的影响，在 700 ℃下的

疲劳裂纹扩展速率为最高，在 600 ℃下的次之，在

500 ℃下的相对较低。

2.3　应力比的影响

FGH4096合金在700、600、500 ℃、2种应力比（R=
0.05、0.50）下的疲劳裂纹扩展速率曲线的对比如图

5~ 7所示。从图中可见，温度越高，应力比越大，相同

应力强度因子范围时的疲劳裂纹扩展速率越大。从

表2　高温疲劳裂纹扩展试验条件

Table 2　Test conditions of high temperature fatigue crack growth

载荷条件

类型

循环载荷

波型

三角波

频率/Hz

10

试验件厚度/mm

8

温度/℃

700

600

500

应力比

0.05
0.50
0.05
0.50
0.05
0.50

峰值载荷/KN
5
7
5
7
5
7

试验件编号

B8-700-01/ B8-700-02
B8-700-03/ B8-700-04
B8-600-01/ B8-600-02
B8-600-03/ B8-600-04
B8-500-01/ B8-500-02
B8-500-03/ B8-500-04

10 μm
（a） 700 ℃

10 μm
（b） 500 ℃

图3　不同温度下疲劳裂纹断口形貌

Fig.3　Fatigue crack fracture morphology at different tem-

peratures

（
da/

dN）
/（m

m/循
环

数
）

10-2

10-3

10-4

10-5

ΔK/（MPa m）

100502010

700 ℃600 ℃500 ℃
R=0.05

图4　不同温度下裂纹扩展速率

Fig.4　Crack propagation rate at different temperatures
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扩展率曲线在低速区的变化趋势看，应力比增大，疲

劳裂纹扩展门槛值趋于减小。

一般应力比的影响与裂纹尖端的闭合状态有关，

而裂纹闭合状态受裂纹尖端塑性变形程度的影响较

大。对于 FGH4096 合金，随温度升高，材料强度降

低，应力强度因子范围相同时的裂纹尖端塑性变形程

度和范围较大，裂纹闭合程度受应力比变化的影响

大，因此温度较高时疲劳裂纹扩展率曲线受应力比影

响较大。反之，当温度较低（如 500 ℃）时，材料强度

高，因而不同应力比之间的裂纹扩展速率差别小。

3　等应力比下裂纹扩展速率模型

目前损伤容限设计分析方法在中国发动机关键

件的设计分析应用上刚刚起步，所用到的疲劳裂纹扩

展速率模型多为Paris模型，工程上也缺乏后 2种模型

的使用经验。而在国外的航空发动机公司中，已形成

了其固有的分析模型体系，如 PW公司使用双曲正弦

模型和 GE 公司使用 S 型曲线模型。因此，从工程应

用的角度，有必要结合实际使用材料及其使用工况条

件获得的试验数据，对3种模型进行对比分析。

3.1　Paris模型

对于给定的材料和 1组试验条件，可以用循环裂

纹扩展速率和应力强度因子范围之间的关系来描述

裂纹扩展行为。对于大多数金属材料，裂纹扩展速率

和应力强度因子范围之间的关系如图8所示。

ΔK的中间部分数据在双对数坐标上通常为一直

线（稳定扩展阶段），描述这条直线的关系式为

da
dN

= C (△K ) m
（4）

式中：C为常数，表示当ΔK = 1时的裂纹扩展速率；m

为双对数坐标系下直线的斜率，表征了裂纹扩展速率

随应力强度因子范围变化的趋势。

ΔK/（MPa m）

（
da/

dN）
/（m

m/循
环

数
）

10-2

10-3

10-4

10-5
1005020105

700 ℃
R=0.05
R=0.50

图5　在700 ℃下不同应力比下裂纹扩展速率

Fig.5　Crack propagation rate at 700 ℃ under different str-
ess ratios

ΔK/（MPa m）

（
da/

dN）
/（m

m/循
环

数
）

10-2

10-3

10-4

10-5 1005020105

600 ℃
R=0.05
R=0.50

图6　在600 ℃下不同应力比下裂纹扩展速率

Fig. 6　Crack propagation rate at 600 ℃ under different st-
ress ratios

ΔK/（MPa m）

（
da/

dN）
/（m

m/循
环

数
）

10-2

10-3

10-4

10-5 1005020105

500 ℃
R=0.05
R=0.50

图7　在500 ℃下不同应力比下裂纹扩展速率

Fig. 7　Crack propagation rate at 500 ℃ under different 
stress ratios

ΔK/（MPa m）

（
da/

dN）
/（m

m/循
环

数
）

10-2

10-3

10-5

1005020105

10-1

10-4

10-6

10-7 120

da/dN=C（ΔK）m

图8　大范围应力强度因子范围下疲劳裂纹扩展速率

Fig. 8　Fatigue crack growth rate across a wide range of 
stress intensity factors
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3.2　双曲正弦模型

双曲正弦模型最初由 PW 公司提出的一种基于

正弦函数的形状来表征裂纹扩展曲线的数学模型。

从函数曲线特性而言，该模型具有描述疲劳裂纹扩展

的3个典型阶段的能力。双曲正弦模型的表达式为[17]

lg da
dN

= C1 sin h[ ]C2( )lg ΔK + C3 + C4 （5）
式中：C1~C4为材料相关参数，一般 1>C1>0，C2>0，C3<
0， C4< 0。

在 4个系数中，C3和C4决定了双曲正弦曲线的拐

点坐标，C1和 C2可分别对坐标进行缩放，从而对曲线

形状进行调整。4 个系数变化对双曲正弦曲线的影

响分别如图9、10所示。

3.3　S型曲线模型

S型曲线模型是 GE公司提出的一种描述金属合

金材料疲劳裂纹扩展曲线的数学模型，其表达式为[18]

da
dN

= eB( △K
△K i ) P( ln △K

△K th ) Q( ln △Kc△K ) D

    （6）

相比于Paris模型和双曲正弦模型，S型曲线模型

的参数较多，共有 B、P、Q、D、△K th、ΔKc 和 ΔK i7 个材

料参数。其中 △K th 和 ΔKc 可理解为材料对应温度和

应力比下的裂纹门槛值和条件断裂韧度值。将式（6）
两边取自然对数，可得到

ln da
dN

= B + P ( ln ΔK - ln ΔK i ) + Q ln ( ln △K - ln △K th ) +
   D ln ( ln △Kc - ln △K )

  （7）

式（7）由2部分组成

ln da
dN I

= B + P ( ln ΔK - ln ΔK i ) （8）
ln da

dN II
= Q ln ( ln △K - ln △K th ) + D ln ( ln △Kc - ln △K ) （9）

在上述对数表达式中，前 2项之和 ln da
dN I

在双对

数坐标系中为线性函数，后 2项之和 ln da
dN II

在双对数

坐标系中为S型曲线，如图11所示。

3.4　计算结果对比

基于前文介绍的Paris模型、双曲正弦模型和 S型

曲线模型，对温度分别为 700、600、500 ℃，应力比 R=
0.05下的试验数据进行拟合分析，不同模型曲线对比

如图 12~ 14所示。基于拟合模型，计算了试验件从初

始裂纹扩展至断裂的寿命循环数，并与试验结果进行

了对比。在不同模型下，试验寿命和预测寿命的对比

如图15所示。

从图 12~ 14中可见，Paris模型、双曲正弦模型和

S 型曲线模型都可以较好地描述裂纹扩展速率随应

力强度因子范围变大而增大的趋势。相较于 Paris模
型，双曲正弦模型和 S曲线模型能较好地描述裂纹扩

展数据的初始段和结束段的数据变化趋势。在不同
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（
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图9　C1或C2变化对双曲正弦曲线的影响

Fig. 9　Effect of C1 or C2 variation on hyperbolic sine curve
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图10　C3或C4变化对双曲正弦曲线的影响

Fig.10　Effect of C3 or C4 variation on hyperbolic sine curve
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图11　S型模型曲线构成

Figure 11　Composition of S-shaped model curve
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温度下，当应力比R=0.05时，不同模型的预测寿命与

试验寿命的对比结果见表 3。从计算结果可见，Paris
模型、双曲正弦模型和 S型曲线模型均能给出相当高

的寿命预测精度。但相较于 Paris 模型，双曲正弦模

型和 S型曲线模型的预测均方误差更小，其中双曲正

弦模型预测的均方误差最小。

不失一般性，在 700℃下寿命占比随应力强度因

子范围的变化趋势，如图 16 所示（基于双曲正弦模

型）。从图中可见，扩展寿命的绝大部分消耗在应力

强度因子在 60 MPa m 以内的范围中。根据前文的

拟合结果可见，在此范围内Paris模型、双曲正弦模型

和 S 型曲线模型都能较好地描述数据的变化规律。

而当应力强度因子超过 60 MPa m 时，Paris模型的裂

纹扩展速率小于实际的裂纹扩展速率值，明显偏离数

据点（图 12），而双曲正弦模型和 S型曲线模型能较好

地描述这个阶段数据的变化趋势，因此预测的寿命结

果也越接近真实值。
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图12　在700 ℃、R=0.05时不同模型曲线对比

Fig. 12　Comparison of different model curves at 700 ℃ 
and R=0.05
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图13　在600 ℃、R=0.05时不同模型曲线对比

Fig. 13　Comparison of different model curves at 600 ℃ 
and R=0.05
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图14　在500 ℃、R=0.05时不同模型曲线对比

Fig. 14　Comparison of different model curves at 500 ℃ 
and R=0.05
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0.9X

图15　不同模型试验寿命与预测寿命对比

Fig. 15　Comparison of test life and predicted life of differ⁃
ent models

表3　应力比R=0.05时试验寿命与预测寿命对比

Table 3　Comparison of test life and predicted life at str-
ess ratio R=0.05

试验条件

温度/℃

700

600

500

均方差

试验峰值载荷/
kN
5
5
5
5
5
5

试验寿命/
循环数

115505
110885
155545
141985
182820
237545

预测/试验（Np/Nt）

Paris模型

1.0190
1.0295
0.9597
1.0094
1.0133
0.9638
0.0111

双曲正弦
模型

0.9897
0.9968
0.9624
1.0078
1.0039
0.9886
0.0069

S形模型

0.9994
0.9882
0.9599
1.0007
1.0294
0.9857
0.0088
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4　考虑应力比的裂纹扩展速率模型

4.1　Walker模型

由前文的试验结果可见，对于给定的ΔK值，循环

载荷的 R 比值的增大会造成裂纹扩展速率的变化加

快，即应力比会对材料的裂纹扩展速率造成影响。为

了描述这种情况，对于同一温度不同应力比下的裂纹

扩展行为，Walker给出了考虑应力比下的应力强度因

子计算的修正公式

ΔKeff = ΔK (1 - R) γ - 1
（10）

式中：γ为与材料相关的常数。

以此有效应力强度因子范围的表达式替代了基

础模型中的应力强度因子范围，即可获得考虑应力比

R的疲劳裂纹速率模型。对于Paris模型、双曲正弦模

型和S型曲线模型，其具体形式为

da
dN

= C (ΔKeff ) m
（11）

lg da
dN = C1 sinh[ ]C2( )lg ΔKeff + C3 + C4 （12）

da
dN

= eB( )ΔKeffΔK i

P( )ln ΔKeffΔK th

Q( )ln ΔKcΔKeff

D

     （13）
分别在 700、600、500 ℃下基于 Walker 修正的不

同应力比的拟合曲线对比如图 17~19所示，图中ΔKeff
表示有效应力强度因子。在不同应力比下基于

Walker修正的不同模型的试验寿命和预测寿命对比

如图20所示，数据结果见表4。从图、表中可见：

（1）当用有效应力强度因子描述裂纹扩展速率规

律时，不同应力比下的裂纹扩展速率点重合在一条窄

数据带内；

（2）Paris-Walker 模型能很好地描述不同应力比

下疲劳裂纹扩展的中间阶段，但对于初始阶段和失稳

阶段没有很好的描述能力；相对而言，双曲正弦

-Walker 模型和 S 型曲线-Walker 模型对于不同应力

比下疲劳裂纹扩展数据变化的趋势描述的更好；

70
ΔK/（MPa m）

605040302010

寿
命

占
比

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0

B8-700-01B8-700-02 (60,0.9970)

图16　寿命占比随着应力强度因子范围的变化趋势

Fig. 16　Variation trend of life proportion with stress int-
ensity factor range
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双曲正弦-Walker模型S型曲线-Walker模型

图17　在700 ℃下基于Walker修正的不同模型对比

Fig. 17　Comparison of different models based on Walker 
correction at 700 ℃
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图18　在600 ℃下基于Walker修正的不同模型对比

Fig. 18　Comparison of different models based on Walker 
correction at 600 ℃
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图19　在500 ℃下基于Walker修正的不同模型对比

Fig. 19　Comparison of different models based on Walker 
correction at 500 ℃
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（3）从预测寿命和试验寿命的对比来看，相较于

其他 2 种模型，双曲正弦-Walker 模型能给出更好的

预测结果。

4.2　闭合效应修正的模型

另一种考虑应力比影响的模型是基于裂尖闭合

效应所建立的物理模型，其有效应力强度因子定义为

ΔKeff = ΔK ( )1 - Kopen Kmax ( )1 - R （14）
式中：Kmax为外加恒定应力比循环的载荷峰值对应的

应力强度因子；Kopen为闭合的裂纹面重新张开时的载

荷对应的应力强度因子值。

张田忠等[8]给出了一种工程可用的 Kopen/Kmax的表

达式

Kopen
Kmax

= 1 - ( )1 - R2 0.667( )1 + 10.34R2 0.333

é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
ú( )1 + 1.67R1.61 + β

0.15π2 αg

1.533（15）

式中：αg为考虑厚度的约束因子，定义为[19]

αg = 1 + 0.2088 ( )rp0 /B 0.5 + 1.0546 ( )rp0 /B
1 - 2ν + 0.2088 ( )rp0 /B 0.5 + 1.0546 ( )rp0 /B（16）

式中：υ为材料的泊松比；rp0 为基于Dugdale 模型计算

的裂尖塑性区大小，定义为

rp0 = π
8 ( )Kmax

σ0

2
（17）

式中；σ0 为塑性流动理论中定义的材料流变应力，数

值上为材料屈服应力和极限应力的算术平均值。

与第 4.1 节类似，将式（14）所表达的有效应力强

度因子带入Paris模型、双曲正弦模型和 S型曲线模型

中替换 ∆K，可得到考虑裂纹闭合效应修正的裂纹扩

展速率公式，形式与式（11）~（13）一致，不再赘述。

分别在 700、600、 500 ℃下基于闭合效应修正的

不同模型对比如图 21~23 所示。不同应力比下基于

闭合效应修正的不同模型试验寿命和预测寿命对比

如图24所示，数据结果见表5。从图、表中可见：

（1）当考虑用裂纹闭合效应来描述不同应力比下

的有效应力强度因子时，不同应力比下的裂纹扩展速

率数据基本重合在一个窄带内，但效果不如 Walker
修正理想，寿命预测结果较 Walker 修正模型的分散

性更大；

（2）从对疲劳裂纹扩展数据的描述来看，相对
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图20　基于Walker修正的不同模型寿命结果对比

Fig. 20　Comparison of model life results based on Walker 
correction

表4　基于Walker修正的不同模型的寿命预测结果对比

Table 4　Comparison of life prediction results based on dif⁃
ferent models with Walker correction

试验条件

温度/
℃

700

600

500

均方差

应力比

0.05

0.50

0.05

0.50

0.05

0.50

载荷/
kN
5
5
7
7
5
5
7
7
5
5
7
7

试验

寿命/
循环数

115505
110885
156721
110752
155545
141985
190220
187830
182820
237545
320134
273405

预测/试验（Np/Nt）

Paris
模型

1.0484
1.0580
0.9582
1.0842
1.0167
1.0643
1.0939
1.1532
1.0416
0.9938
1.0069
1.0157
0.0192

双曲

模型

1.0198
1.0257
0.9851
1.0715
1.0082
1.0577
0.9510
1.0019
1.0376
0.9974
1.0072
0.9999
0.0097

S型模型

1.0237
1.0300
0.9904
1.0670
1.0244
1.0733
1.0758
1.1316
1.0441
1.0047
0.9997
0.9946
0.0160

（
da/

dN）
/（m

m/循
环

数
）
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10-5 100105 50
ΔKeff/（MPa m）

700 ℃ R=0.05 R=0.50
Paris-闭合修正模型
双曲正弦-闭合修正模型S型曲线-闭合修正模型

20

图21　在700 ℃下基于闭合效应修正的不同模型对比

Fig. 21　Comparison of different models modified by the 
closure effect at 700 ℃
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Paris-闭合修正模型，双曲正弦-闭合修正模型和 S型

曲线-闭合修正模型对不同应力比下的疲劳裂纹扩展

数据变化的趋势描述的更好；

（3）从预测寿命和试验寿命的对比来看，相较于

其他 2 种模型，双曲正弦-闭合修正模型能给出更好

的预测结果。

5　结论

（1）FGH4096 合金在典型的使用温度范围内

（500~700℃）的疲劳裂纹扩展机制没有因温度环境而

发生显著的变化；温度和应力比都会对材料的裂纹扩

展速率造成影响，当温度较高时，应力比越大，疲劳裂

纹扩展速率越大。

（2）无论是等应力比还是不同应力比，Paris 模

型、双曲正弦模型和 S型曲线模型都可以较好地描述

疲劳裂纹扩展速率随应力强度因子范围变大而增大

的趋势；相对而言，双曲正弦模型和 S 型曲线模型对

于疲劳裂纹扩展数据的变化趋势描述得更好。

（3）基于 Walker 和基于裂尖闭合效应的有效应

力强度因子修正模型，都可以将不同应力比下的裂纹

扩展数据映射到 1 个窄带范围内。相对而言，基于

Walker的有效应力强度因子修正模型效果更好，能够

给出比基于闭合效应的应力强度因子修正模型更好

的寿命预测结果。

（4）从模型的应用计算方面来看，无论是等应力

比还是不同应力比，相较于 Paris 模型和 S 型曲线模

型，双曲正弦模型能给出更好的寿命预测结果。
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图22　在600 ℃下基于闭合效应修正的不同模型对比

Fig. 22　Comparison of different models modified by the 
closure effect at 600 ℃
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图23　在500 ℃下基于闭合效应修正的不同模型对比

Fig. 23　Comparison of different models modified by the 
closure effect at 500 ℃

预
测

寿
命

/循
环

数
×10

5

3.5
3.0
2.5
2.0

1.5

1.0
试验寿命/循环数×105
1.5 2.0 2.5 3.53.0

0.75X

R=0.05，0.50700℃600℃500℃

ParisParisParis
双曲正弦
双曲正弦
双曲正弦

S型曲线S型曲线S型曲线

1.35X

图24　基于闭合效应修正的不同模型寿命结果对比

Fig. 24　Comparison of life results from different models 
based on closed-loop effect correction

表5　基于闭合效应修正的不同模型的寿命预测结果对比

Table 5　Comparison of life prediction results based on dif-
ferent models with closed effect correction

试验条件

温度/
℃

700

600

500

均方差

应力比

0.05

0.50

0.05

0.50

0.05

0.50

载荷/kN
5
5
7
7
5
5
7
7
5
5
7
7

试验寿命/
循环数

115505
110885
156721
110752
155545
141985
190220
187830
182820
237545
320134
273405

预测/试验（Np/Nt）
Paris
模型

1.1703
1.1765
0.8735
0.9705
1.2609
1.3125
0.8725
0.9242
1.2841
1.2495
0.8319
0.8274
0.0569

双曲
模型

1.0666
1.0701
0.7973
0.8825
1.1044
1.1523
0.7719
0.8152
1.1987
1.1736
0.7779
0.7735
0.0496

S型模型

1.0823
1.0758
0.8125
0.8761
1.1523
1.2008
0.7978
0.8431
1.3207
1.2528
0.8525
0.8350
0.0532
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