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外物损伤对不锈钢模拟叶片疲劳强度的影响研究 *
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摘 要：为了研究不锈钢叶片在承受外物损伤后的剩余疲劳强度，开展了 1Cr15Ni4Mo3N不锈钢模

拟真实前缘叶片的外物损伤（FOD）与高周疲劳（HCF）试验。使用空气炮法对模拟叶片进行了FOD试

验，结果表明，损伤主要可分为半圆型、V型和撕裂型三类，且损伤深度随着钢珠直径、入射速度的增

大而增大。基于步进法开展了FOD试样的HCF试验，试验结果表明，FOD试样的振幅疲劳强度下降了

70%以上，且随着损伤深度、入射速度的增大表现出明显的下降趋势。不同类型缺口的高周疲劳强度存

在差异，半圆型缺口疲劳强度较高，V型缺口稍低，撕裂型缺口最低。使用SEM观测了FOD缺口及断口

微观特征，疲劳裂纹源区均位于缺口根部表面附近，说明高速冲击造成的材料丢失、剪切带与剪切韧窝

等微观特征促使了疲劳裂纹的萌生。
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Abstract：In order to study the residual fatigue strength of stainless steel blade after foreign object damage
（FOD），FOD and high cycle fatigue（HCF）tests of 1Cr15Ni4Mo3N stainless steel simulation specimens of real
blade leading edge were carried out. FOD tests of simulation blades were performed by the air cannon system and
the results show that the damage can be divided into three types：semicircle type，V type and tearing type. The
damage depth increases with the enlargement of the steel ball diameter and the incident velocity. HCF tests of test
samples subjected to FOD were conducted by a step-loading method. The results show that the amplitude fatigue
strength of test samples subjected to FOD has decreased by more than 70%. It shows a significant downward trend
with the increase of damage depth and incident speed. The HCF strength of three notch types is different. The fa⁃
tigue strength of semicircle type notch is higher，while of V type notch is slightly lower，and of tearing type notch
is the lowest. The micro characteristics of damage notches and fatigue fractures were observed by SEM. The fa⁃
tigue source area is near the notch root surface，which indicates that the loss of material，shear bands and shear
dimples caused by high-speed impact promote the initiation of fatigue crack.
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1 引 言

飞行器在起/降/近地面工作过程中，砂石、螺钉

或金属碎片等小硬外物随着高速气流被吸入发动机

中 撞 击 压 气 机 叶 片 ，会 造 成 叶 片 前 缘 外 物 损 伤

（FOD）［1-2］，已成为航空发动机叶片设计及服役中的

关键问题，造成了巨大的经济损失［3-4］。在近 20年

中，中国各大航空公司共遭受了 1765架次发动机

FOD，受损型号包括 CFM56-3、RB211等 16种现役发

动机［5］。主流航空发动机叶片制造材料为钛合金和

不锈钢，其中钛合金因质量轻，耐腐蚀性好等特点在

性能上更占优势，但是目前越来越多的压气机采用

整体叶盘的形式，损伤后更换造成的经济损失极

大［6］。因此在中小型涡轴发动机中，不锈钢凭借价格

低廉、裂纹扩展门槛值高的特点，占据了一席之地。

近年来，国内外学者对不锈钢、钛合金等不同材

料叶片的 FOD问题进行了大量的试验研究和数值分

析，研究了 FOD的机理与规律。Bache等［2］在弹道系

统上进行了 FOD试验，使用直径为 2mm的钢珠以不

同速度冲击 TC4平板试样。结果表明，在低能量冲击

下试样边缘存在韧性压痕，在高速冲击下试样边缘

发生在材料丢失（LOM）现象。赵振华等［7］在空气炮

试验系统上开展了不锈钢平板试样的 FOD试验，观

测了宏观与微观损伤特征，结果表明损伤区域存在

材料丢失、片层结构、微缺口等特征。Farahani等［8］在

733℃下，用三种形状和两种入射角冲击 Udimet-500
平板试样表面，研究了外物形状和入射角对损伤处

应力集中系数和微观损伤的影响。叶片外物损伤过

程是一个复杂的瞬态动力学问题，涉及材料的非线

性、接触和大变形等方面。Duó等［9］、Chen等［10］、Oak⁃
ley等［11］、李均盛等［12］、胡绪腾［13］使用 LS-DYNA，DY⁃
TRAN，ABAQUS等软件和 Bammann，Johnson Cook等
材料模型，模拟了不同材料叶片在不同尺寸外物、不

同速度、不同角度下受 FOD的过程，证实了使用数值

仿真方法模拟 FOD的准确性。Chen等［10］分析了数值

仿真结果中损伤位置残余应力的分布，发现缺口根

部形成的残余拉应力是疲劳裂纹萌生的主要原因。

航空发动机在起飞、巡航与着陆三个阶段中叶

片主要承受频率较低、应力变化幅值大的低周疲劳

（LCF）载荷，包括离心载荷产生的拉应力和热负荷产

生的热应力；以及频率较高、应力幅较小的高周疲劳

（HCF）载荷，包括叶片经受气体扰动、自身振动引起

的应力［14-15］，其中高周载荷是促使外物损伤引发疲劳

失效的主要原因［16］。Peters等［17］主要研究了 Ti-6Al-
4V平板承受不同速度钢球冲击的组织变化和疲劳萌

生。Ruschau等［18］和 Martinez等［19］均使用玻璃珠以

不同角度撞击模拟叶片前缘，探究了入射角和前缘

半径对模拟叶片 HCF强度的影响，结果表明前缘半

径对 HCF强度影响不大。波兰热舒夫科技大学学

者 Witek等［20-22］在叶片疲劳领域取得了相当多的成

果，通过 PZ1-10W涡轴发动机一级压气机叶片的高

周疲劳试验，提出了高应力载荷和高应力梯度是叶

片疲劳失效的主要原因。他还研究了缺口叶片的裂

纹扩展规律与海洋环境下盐雾腐蚀对压气机叶片疲

劳性能的影响。对于不锈钢叶片受外物损伤后的疲

劳性能变化规律，刘超［23］，赵振华等［7］，王凌峰［24］均

开展过相关工作，但前缘试样的拉伸疲劳尚无人

研究。

近年来，喷丸（SP）、激光冲击强化（LSP）等表面

处理手段已逐步应用于叶片抗 FOD的设计。Spanrad
等［25］和 Lin等［26］对 LSP后的前缘 Ti-6Al-4V试样进行

了 FOD和 HCF试验，观测了损伤特征，分析了裂纹萌

生和早期扩展行为。考虑到中小型涡轴发动机中整

体叶盘的广泛使用，不锈钢材料近年并不会退出发

动机叶片的舞台，因此对带前缘不锈钢模拟叶片受

FOD后的疲劳性能研究具有重要的工程意义，同时

能为 LSP在不锈钢叶片抗 FOD设计上的应用提供数

据支撑。

本文使用空气炮法预制两种不同类型不锈钢模

拟叶片的外物损伤，采用步进法开展损伤叶片的高

周疲劳试验，主要研究不同试验参数（入射速度、外

物尺寸、前缘半径）对外物损伤的影响以及不同损伤

参数（缺口尺寸、冲击速度、损伤类型）对高周疲劳强

度的影响。使用 SEM测试损伤缺口与疲劳断口的微

观特征，从微观损伤的角度分析外物损伤对高周疲

劳的影响。

2 方 法

2.1 试验件

1Cr15Ni4Mo3N不锈钢属于沉淀不锈钢，具有优

良的综合力学性能，目前应用于飞机起落架接头、航

空发动机风扇轴、压气机转子叶片、承力螺栓等场
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合。其纤维组织结构为索氏体、残余奥氏体及网状

碳化物，如图 1所示，组织成分及室温下基本材料参

数见表 1，表 2。

根据涡轴发动机第一级转子叶片的外场损伤调

研数据及模态分析结果，在一弯及一扭振型下的前

缘最大应力位置，受外物损伤严重程度较高，是该型

叶片的外物损伤危险位置。因此，根据危险位置截

面前缘几何特征设计了两种拉伸疲劳模拟叶片，分

别为Ⅰ型与Ⅱ型，前缘半径分别为 0.1mm与 0.085mm，

模拟叶片设计尺寸如图 2所示。

根据 GB3075-82［29］设计了矩形截面光滑狗骨头

标准试样，用于获得未受损材料的高周疲劳强度，试

样工作段几何尺寸为 30mm×20mm×2mm，如图 3所

示。外物损伤试验发射的外物为直径 3mm和 4mm的

GCr15钢珠，室温下基本材料参数见表 2。
2.2 FOD试验

使用空气炮试验系统（图 4（a））开展模拟叶片

的外物损伤试验。该系统由气瓶、储气罐、装弹机

构、电磁阀、压力传感器、弹托及靶室等部分组成

（图 4（b））。为了更全面地研究试验参数对模拟叶片

外物损伤的影响，在 0°冲击角度下，开展了使用不同

直径（3mm/4mm）的钢珠在不同速度（200m/s，265m/s，
300m/s，340m/s）的 条 件 下 冲 击 了 不 同 前 缘 半 径

（0.085mm/0.1mm）模拟叶片的 FOD模拟试验。试验

共分为 7组，试验参数列于表 3。
FOD试验后，使用 HIROX公司 KH-7700型三维

体视显微镜测量损伤缺口的宏观尺寸与特征。

2.3 HCF试验

在设计状态，该发动机压气机转子叶片在一弯

振型下危险位置的最大平均应力为 425MPa，在一扭

Fig. 2 Design parameters of simulation blades(mm)

Fig. 3 Smooth dog bone standard sample(mm)

Table 2 Basic mechanical properties of 1Cr15Ni4Mo3N

and GCr15 at room temperature [28]

Material
1Cr15Ni4Mo3N

GCr15

Density
/（kg/m3）
7770
7850

Young’s
modulus/GPa

194.2
210.0

Poisson's
ratio
0.30
0.30

Table 3 FOD test parameters

Group
1
2
3
4
5
6
7

Specimen
numbers

8
27
15
15
5
3
30

Leading edge
radius/mm

0.1
0.1
0.1
0.085
0.085
0.085
0.085

Impact velocity/
（m/s）
265
200
340
265
265
280
340

Diameter of
steel ball/mm

3
3
4
4
3
4
4

Fig. 1 Typical microstructure of 1Cr15Ni4Mo3N material

Table 1 Chemical composition of 1Cr15Ni4Mo3N material

in wt% [27]

C
0.11~0.16

Mn
0.50~1.25

Si
≤0.70

Cr
14.5~15.5

Ni
4.0~5.0

Mo
2.3~2.8

N
0.05~0.1
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振型下危险位置的最大平均应力为 182MPa。由于模

拟叶片是根据危险位置处截面特征设计的，高周疲

劳试验结果可用来为该压气机转子叶片在受 FOD后

的工作能力提供指导，因此高周疲劳试验使用固定

平均应力，逐级加载应力幅的方法进行，获得叶片在

该平均应力下的振幅疲劳强度。

光滑叶片疲劳试验结果用于与缺口叶片疲劳强

度进行对比，分析 FOD对叶片疲劳强度的影响，考虑

到时间成本，仅在平均应力为 425MPa的载荷条件下

进行。

在 QBG-100 高 频 疲 劳 试 验 机 上 使 用 步 进 法

（Maxwell and Nicholas［30］，1999）开展 3件光滑叶片与

部分 FOD模拟叶片的高周疲劳试验。在该方法中，

如果单个试样在初始应力水平下经受 107次循环而没

有疲劳破坏，则应力水平增加 10%（本文中考虑时间

成本，加载超过 5级后增加为 20%），并重复试验。试

验继续进行直到试样在少于 107循环内失效。假设疲

劳损伤在试样失效的最后一个载荷级中线性累积，

则可根据以下公式计算 107循环的疲劳强度

σ e = σ p + n
107 ⋅ (σ f - σ p) （1）

式中 σe是 107循环的疲劳强度，σp是失效前一个

载荷级的最大应力水平，n是在最后一个载荷级内失

效时的循环次数，σf是失效载荷级的最大应力水平。

本文中，上述疲劳强度与应力水平均使用应力幅 σa
进行表达。

分别对 3件 FOD后的Ⅰ型与Ⅱ型模拟叶片进行

了高周疲劳试验的试做，初步掌握了 FOD模拟叶片

的高周疲劳强度，考虑到 FOD试验件疲劳性能的分

散性，将步进法应力幅初值设置为试做试验结果均

值的 50%左右，避免第一级发生疲劳断裂的无效数

据。根据试做试验结果，得到Ⅰ型与Ⅱ型模拟叶片

的载荷谱如图 5所示。

2.4 SEM试验

使用 JSM-7001扫描电子显微镜（SEM）观察了

FOD模拟叶片外物损伤缺口以及高周疲劳断口的微

观特征，并观察了损伤缺口的金相组织特征。损伤

缺口的主要微观特征包括 LOM、片层结构、剪切带及

组织流变等，疲劳断口的主要特征包括疲劳源区、剪

切韧窝、河流花样等。根据 SEM试验结果，从微观角

度研究了 FOD对高周疲劳强度的影响。主要设备

参数：分辨率 1.4nm，加速电压 20kV，放大倍数 30~
50000。
3 结果与讨论

3.1 外物损伤试验结果及其影响因素

共对 50件Ⅰ型模拟叶片和 53件Ⅱ型模拟叶片

开展了 FOD模拟试验，在每件模拟叶片一侧中间位

置的前缘处出预制一处外物损伤。定义缺口宽度 L1
为缺口沿试样前缘方向的最大损伤尺寸，缺口深度 L2
为从损伤最深处延伸到前缘的垂直距离。试验共造

成了三种主要缺口类型，分为半圆型缺口、V型缺口、

撕裂型缺口。由于冲击角度固定为 0°，缺口类型以

Fig. 5 Load spectrums of HCF tests

Fig. 4 Air cannon system
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半圆型为主，V型缺口多发生于弹道向一侧偏斜的情

况下，撕裂型缺口多发生于冲击角度偏斜的情况下，

如图 6所示。

根据 4组与 5组 265m/s速度冲击 0.085mm前缘

半径模拟叶片的外物损伤试验结果（半圆型损伤），

绘制钢珠直径与损伤参量的关系如图 7所示，其中以

直线连接的蓝色星点与绿色菱形点表示损伤尺寸的

平均值。分析图 7可知，在相同的入射速度下，损伤

缺口的宽度 L1与深度 L2均随着钢珠直径的增大而

增大。

根据 1，2组 3mm钢珠冲击 0.1mm前缘半径模拟

叶片以及 4，7组 4mm钢珠冲击 0.085mm前缘半径模

拟叶片的外物损伤试验结果（半圆型损伤），绘制冲

击速度与损伤尺寸的关系如图 8所示，其中以直线连

接的蓝色星点和绿色菱形点表示损伤尺寸的平均

值。分析图 8可知，在相同的钢珠直径下，损伤缺口

深度 L2随冲击速度的增大而增大，而损伤缺口宽度 L1
与冲击速度的关系并不明显。从整体上来看，外物

损伤尺寸存在较大的分散性，这是空气炮法弹道高

速冲击试验所不可避免的。

根据 3，7组 4mm钢珠以 340m/s速度冲击不同前

缘半径模拟叶片的外物损伤试验结果（半圆型损

伤），绘制前缘半径与损伤尺寸的关系如图 9所示，其

Fig. 7 Relationship between damage size and ball diameter

Fig. 8 Relationship between damage size and impact velocity

Fig. 6 Typical notch types
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中以直线连接的蓝色星点和绿色菱形点表示损伤尺

寸的平均值。分析图 9可知，在前缘半径相差不大

时，相同试验条件下的外物损伤尺寸也相差不大，表

明前缘半径差异对外物损伤的影响较小，这与 Rus⁃
chau等［18］和Martinez等［19］的研究结论是相同的。

3.2 高周疲劳试验结果及其影响因素

共开展了三件光滑狗骨头标准试样的 107循环高

周疲劳试验，平均应力均为 425MPa，三件试验件的幅

值疲劳强度均值为 400.02MPa。

由于步进法高周疲劳试验耗时极长，考虑到时

间成本，从 FOD后的模拟叶片中选择 22件Ⅰ型试件

与 18件Ⅱ型试件开展 107循环高周疲劳试验。试验

结果与光滑标准试样疲劳强度对比发现，所有外物

损伤试样的振幅疲劳强度均低于光滑标准试样的

30%，说明外物损伤会大幅度降低叶片的疲劳强度。

与 FOD不锈钢平板试样的 HCF试验结果［7］相比，前

缘试样受 FOD后的疲劳性能下降更多，考虑到发动

机工作过程中的复杂应力状态，真实发动机不锈钢

叶 片 受 FOD 后 对 疲 劳 失 效 的 抵 抗 能 力 将 比 预 期

更差。

绘制 FOD损伤参数与高周疲劳强度之间的关系

于图 10~12，包括损伤尺寸、冲击速度与损伤类型，分

别研究不同参数与外物损伤叶片振幅疲劳强度之间

的关系。图 10（a）~（d）显示了振幅疲劳强度和损伤

尺寸之间的关系（半圆型缺口），从中可以看出，损伤

深度 L2对高周疲劳强度影响较大，随着 L2的上升，疲

劳强度表现出明显的下降趋势。而损伤宽度 L1对高

周疲劳强度的影响没有明显的规律，数据显得较为

杂乱。

4mm钢珠以不同速度冲击前缘半径 0.085mm模

Fig. 10 Relationship between amplitude fatigue strength and damage size

Fig. 9 Relationship between damage size and leading edge

radius
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拟叶片时的冲击速度与振幅疲劳强度的关系如图 11
所示，其中蓝色星点表示振幅疲劳强度的平均值，冲

击速度分别为 265m/s，280m/s，340m/s。在钢珠直径

相同的条件下，损伤缺口高周疲劳强度随冲击速度

的上升呈下降趋势。但由于试验数量较少，变化趋

势不够明显。

图 12展示了不同损伤类型（半圆型、V型、撕裂

型）与振幅疲劳强度的关系，其中实心点表示该点的

振幅疲劳强度低于测试值，这主要是由试验过程中

数据记录误差造成的。从图中可以看出，不同损伤

类型的高周疲劳强度存在明显的差异，半圆型缺口

疲劳强度较高，V型缺口疲劳强度稍低，撕裂型缺口

疲劳强度最低。

3.3 微观特征分析及其对高周疲劳的影响

Ⅰ型模拟叶片 41号试样外物损伤缺口的微观特

征见图 13。这是由 4mm钢珠以 340m/s速度冲击造成

的半圆型缺口，在缺口根部中间形成了一个光滑区

域，缺口侧面存在 LOM与材料堆积现象，而且在缺口

根部中心位置产生了塑性变形区，如图 13（a）与（b）
所示。图 13（c）为缺口根部侧面局部区域 A区放大

图，从中可以看出 A区中存在微观缺口与剪切韧窝，

这种微观缺陷易造成疲劳裂纹的萌生。图 13（d）为

缺口根部中心局部区域 B区放大图，该区域也能观察

Fig. 11 Relationship between amplitude fatigue strength

and impact velocity

Fig. 12 Relationship between amplitude fatigue strength

and damage type

Fig. 13 Microscopic features of FOD notch of type Ⅰ

specimen No.41
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到微观缺口、剪切带与剪切韧窝的存在，并且能看到

光滑区域与剪切损伤区域之间被塑性变形带隔开。

剪切韧窝是由于高速冲击过程中产生大量热量，使

得短时间内显微空洞生核、长大、聚集直至形成韧

窝，成为疲劳裂纹萌生的原因之一［31］。

完成该试样高周疲劳试验后，对断口平面进行

抛光与镶嵌，使用 SEM观察了靠近缺口根部处的金

相组织特征，见图 14。外物从左侧冲击模拟叶片前

缘，造成挤压损伤的同时也对材料造成了严重的破

坏，产生了严重的初始裂纹，部分甚至脱离基体。高

速冲击过程的巨大剪切应力使得叶片内部产生了一

条明显的绝热剪切带（ASB，图 14（a）），从冲击位置向

内延伸，整体长度较长，疲劳裂纹常常会在剪切带附

近萌生。在钢珠冲击损伤缺口的根部位置，可以观

察到晶体在剪切应力作用下形成的滑移带（图 14
（b）），说明缺口根部发生了严重的塑性变形，并且可

见缺口根部表层金相组织的流变（图 14（c））。

使用 SEM对Ⅰ型模拟叶片 27号试样的疲劳断口

进行观测，如图 15（a）~（c）所示。疲劳源区位于缺口

根部表面附近，由于在高频疲劳载荷的作用下，裂纹

Fig. 14 Fracture metallographic observation of type Ⅰ

specimen No.41

Fig. 15 Microscopic features of fatigue fracture of type Ⅰ

specimen No.27
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萌生位置表现出光滑、平坦的特征；此外，由于在空

气中暴露的时间最长，氧化作用较明显，该区域颜色

相对较深，如图 15（a）所示。由于裂纹在萌生过程中

起始于不同的高度，在扩展的过程中会相遇，汇合成

放射状条带向外辐射，表现为放射状河流花样条带，

收敛处即为疲劳源位置［32］，如图 15（b）所示。图中的

解理面是裂纹在扩展过程中晶体沿着扩展方向破

裂，形成的光滑平面，而河流花样则是众多解理平面

交汇形成的台阶。疲劳扩展区则显得较为平坦，颜

色也相对较浅。

疲劳源区周围存在材料丢失、塑性变形、微裂纹

等特征，这往往是疲劳萌生的重要诱因，可见 FOD造

成 的 微 观 损 伤 是 影 响 叶 片 高 周 疲 劳 强 度 的 重 要

因素。

4 结 论

本文对两型不锈钢模拟叶片的外物损伤特征和

高周疲劳强度进行了研究，得到以下结论：

（1）0°角冲击前缘模拟叶片易造成的损伤类型可

分为三类，分别是半圆型、V型与撕裂型，其中半圆型

缺口占大多数，V型缺口多发生于弹道向一侧偏斜的

情况下，撕裂型缺口多发生于冲击角度偏斜的情

况下。

（2）在相同的入射速度下，损伤缺口的宽度 L1与

深度 L2均随着钢珠直径的增大而增大；在相同的钢珠

直径下，损伤缺口深度 L2随冲击速度的增大而增大，

而损伤缺口宽度 L1与冲击速度的关系并不明显；模拟

叶片前缘半径对外物损伤尺寸的影响较小。

（3）FOD试样的高周振幅疲劳强度较光滑狗骨

头标准试样下降了 70%以上；高周疲劳强度随着损

伤深度 L2，冲击速度的上升均表现出明显的下降趋

势，且不同缺口类型之间存在差异，半圆型缺口疲劳

强度较高，V型缺口稍低，撕裂型缺口最低。

（4）外物高速冲击会在缺口处造成材料丢失、材

料堆积、塑性变形区等微观特征，部分试验件可以观

察到清晰的微裂纹、剪切带与卵状剪切韧窝。

（5）疲劳源区大多位于缺口根部表面附近，颜色

相对较深，且周围往往存在材料丢失、塑性变形、微

裂纹等特征，这说明 FOD造成的微观损伤促使了疲

劳裂纹的萌生，降低了叶片的高周疲劳强度。
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