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摘 要：为了对工程断裂关键件进行全面的损伤容限分析，需要发展一种能够考虑小裂纹阶段的疲

劳裂纹扩展数值分析方法。在Paris公式的基础上基于镍基粉末高温合金小裂纹扩展行为特点，提出了

一种小裂纹加长裂纹阶段的裂纹扩展物理力学过程描述，并以此建立了裂纹扩展速率模型。同时考虑到

工程应用，将该模型通过Franc 3D软件的用户子程序，与有限元方法结合，构建了一种可分析实际工程

结构例如航空发动机涡轮盘上疲劳裂纹扩展的数值分析方法。针对带初始缺陷的FGH96合金标准试棒

进行了裂纹扩展数值分析，并与开展的裂纹扩展寿命实验进行了对比。数值计算结果与实验结果吻合较

好，表明该方法能够充分考虑小裂纹阶段的裂纹扩展行为特点，适用于分析工程结构疲劳裂纹扩展的全

过程。

关键词：镍基粉末高温合金；小裂纹；缺陷；裂纹扩展；数值方法

中图分类号：V231.95 文献标识码：A 文章编号：1001-4055（2022） 08-210266-09
DOI：10.13675/j.cnki. tjjs. 210266

Numerical Analysis Method and Experimental Verification of
Crack Propagation Considering Small Crack Character

WANG Zhi-fang1，YANG Xiao-guang1，SHI Duo-qi1，FAN Yong-sheng1，SHI Yi2，XUAN Hai-jun3
（1. School of Energy and Power Engineering，Beihang University，Beijing 102206，China；

2. School of Materials Science and Engineering，Shanghai Jiaotong University，Shanghai 200240，China；
3. High-Speed Rotating Machinery Laboratory，Zhejiang University，Hangzhou 310027，China）

Abstract： In order to conduct a comprehensive damage tolerance analysis of critical engineering compo⁃
nents，it is particularly important to develop a numerical analysis method for fatigue crack growth that can consid⁃
er the small crack stage. Accounting for the characteristics of the small crack growth behaviour of nickel-based
powder superalloys，a crack growth rate model applicable to both small crack and long crack based on the Paris
formula was proposed. At the same time，considering the engineering application，this model was inserted into
the Franc 3D software through the python extensions to construct a numerical analysis method that could analyse
the fatigue crack growth of the actual engineering structure such as the aero-engine turbine disk. Numerical analy⁃
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sis of crack growth was carried out on the FGH96 alloy specimen with initial defects. The numerical calculation re⁃
sults are in good agreement with the experimental results，indicating that the method can sufficiently consider the
characteristics of crack growth behaviour at the small crack stage，and is suitable for analysing the whole process
of fatigue crack growth in engineering structures.
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1 引 言

疲劳失效是影响航空发动机涡轮盘服役安全性

和可靠性的首要因素。粉末冶金镍基高温合金凭借

其优异的高温抗蠕变疲劳性能和耐腐蚀特性成为制

造涡轮盘的优选材料。然而其在制备过程中难以避

免地会引入原始颗粒边界（PPB）、热诱导孔隙和夹杂

等缺陷。在循环载荷的作用下，材料缺陷处由于存

在局部应力集中容易萌生疲劳裂纹，对结构的疲劳

性能造成不利影响。由材料缺陷引发的粉末高温合

金涡轮盘的疲劳失效和非包容性事故屡有发生［1］，使

得结构疲劳性能分析中考虑材料缺陷影响的必要性

得到了重视。美国空军很早就认识到这一问题，在

颁布的发动机结构完整性大纲中提出对于涡轮盘这

一类结构关键件，应采用损伤容限方法设计和评估

结构［2］。

工程构件在进行损伤容限分析时大多依赖于数

值分析方法。近些年来发展的一些裂纹扩展模拟计

算软件如 ZenCrack和 Franc 3D等极大地为损伤容限

分析提供了方便。Beres等［3］采用 ZenCrack软件来预

测轮盘榫槽根部裂纹的扩展过程，并与整盘裂纹扩

展实验结果进行对比，以验证仿真方法的准确性，相

应成果已经被应用于加拿大国家研究委员会（NRC）
航空航天研究所燃气涡轮的损伤容限分析中。Hou
等［4］同时采用 ZenCrack和 Franc 3D以及 Darwin，Af⁃
grow来进行整盘裂纹扩展分析，并将试验结果与仿真

结果进行对比。结果表明：对于复杂结构和存在显

著应力再分布的结构，ZenCrack和 Franc 3D的计算结

果与及实验结果符合性较好。张智轩等［5］采用 Franc
3D软件分析轮盘上销钉孔边裂纹的扩展，依据无损

检测技术所能检出的最小裂纹长度给定初始裂纹分

别为 0.38mm（深）×0.38mm（宽）的角裂纹和 0.38mm
（深）×0.78mm（宽）的表面裂纹，并分别计算了几种形

式孔边裂纹的扩展寿命。需要指出的是，这些研究

所选取的初始裂纹的尺寸都较大，处于长裂纹的范

围内，并未考虑小裂纹阶段的影响。然而在工程实

践中对含有宏观可检长裂纹的部件通常直接予以报

废处理。且大量研究表明因承受疲劳载荷而发生失

效的构件，尤其是对于含夹杂、孔洞等缺陷的材料，

绝大部分寿命消耗在小裂纹扩展阶段［6］。因此，在损

伤容限分析中考虑小裂纹阶段的裂纹扩展行为是不

容忽视且非常必要的。

早期对镍基合金小裂纹行为的研究多采用人为

制造初始缺陷的办法，然而囿于加工技术的限制，初

始裂纹尺寸较大，因此很少观察到小裂纹的扩展行

为［7］。 小裂纹通常起源于材料中的自然缺陷，只能

通过疲劳试验后的断口分析确定疲劳源的位置以及

初始裂纹尺寸。Connolley等［8］在 600℃的条件下采用

Inconel718缺口试样开展疲劳试验，发现在高温条件

下，位于试样表面和近表面的夹杂在氧化的作用下

发生体积膨胀，从而与周围基体的变形不匹配而引

起开裂产生微裂纹。张丽等［9］采用 SENT试件研究

GH4169合金自然萌生小裂纹的扩展行为，发现在恒

幅循环载荷的作用下，疲劳小裂纹起始于缺口根部

的材料夹杂，并且倾向于以半圆形向内部扩展，在长

裂纹近门槛区域有明显的小裂纹效应，小裂纹扩展

寿命占全寿命的大部分。

刘晓菲［10］对 FGH96粉末镍基高温合金开展原位

疲劳试验，研究其疲劳小裂纹的扩展行为。结果发

现，由于小裂纹的扩展行为强烈地受到材料微观结

构的影响，小裂纹的扩展路径较为曲折，裂纹扩展数

据的分散性及波动性较大，而长裂纹的扩展速率随

应力强度因子范围 ΔK的增加呈现稳定上升趋势。

在相同的 ΔK下，小裂纹的扩展速率高于长裂纹扩展

速率，小裂纹在应力强度因子低于长裂纹应力强度

因子门槛值时仍能发生扩展，呈现出“小裂纹效应”。

裂纹扩展的数值模拟软件中提供的适用于长裂纹扩

展阶段的稳态裂纹扩展速率模型，不适用于分析小

裂纹阶段的裂纹扩展行为。因此，应当根据小裂纹

扩展行为的特点建立适用于小裂纹扩展阶段的裂纹

扩展速率模型，以便迎合工程结构损伤容限分析的

需求，对疲劳裂纹扩展全过程进行数值模拟研究。

本文在 Paris公式的基础上考虑了小裂纹扩展行

为的特点，建立了一种适用于小裂纹加长裂纹的裂

纹扩展速率模型，并将其通过用户子程序写入裂纹

扩展数值模拟软件 Franc 3D中，从而发展了一种可分
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析疲劳裂纹扩展全过程的裂纹扩展数值模拟方法。

采 用 该 方 法 分 别 对 含 有 自 然 缺 陷 及 人 工 缺 陷 的

FGH96合金标准试棒开展疲劳裂纹扩展数值分析，

并与实验结果进行对比，验证了本文方法的正确性

和适用性。

2 裂纹扩展速率模型

由于小裂纹的尺寸较小，与材料微观组织的特

征尺寸相当，因此其扩展行为强烈的受到材料局部

微观结构的影响，呈现出“小裂纹效应”。具体来说，

在相同的名义驱动力作用下，小裂纹的扩展速率明

显高于长裂纹且在应力强度因子低于长裂纹门槛值

的情况下也会发生扩展。小裂纹在扩展过程中经常

会出现减速甚至停滞等异常现象，如图 1所示。

文献［11］提出采用裂纹的闭合效应来解释小裂

纹的异常行为。引起裂纹闭合的机制有以下几种：

（1）塑性变形诱导的裂纹闭合。（2）氧化作用引起的

裂纹闭合。（3）粗糙度诱导的裂纹闭合等。其中与小

裂纹效应相关的主要是塑性变形诱导的裂纹闭合。

在裂纹扩展过程中，裂纹尖端未断裂的一侧存在一

个塑性变形的尾迹区，该区域的存在导致了卸载过

程中裂纹的提前闭合以及加载过程中裂纹的提前张

开。裂纹的闭合效应使得裂纹扩展的有效应力强度

因子降低。

可将裂纹扩展的门槛值分为两个部分：一部分

是由材料本身微观结构阻碍裂纹扩展的能力所决定

的固有部分，定义为 ΔK th_eff；另一部分是由于裂纹的

闭合效应所产生的部分，将裂纹扩展的门槛值中由

于塑性变形诱导的闭合效应所产生的部分，定义为

ΔK th_C，则裂纹扩展的门槛值可写为

ΔK th = ΔK th_eff + ΔK th_C （1）
描述裂纹扩展的门槛值与裂纹长度之间的关系

的曲线如图 2所示，其中 ΔK th_CL为长裂纹阶段的门槛

值中由于塑性变形诱导的闭合效应所产生的部分，

对于给定的材料，它是一个与应力比有关的常数。

Tanaka等［12］将该曲线命名为循环 R 曲线（Cyclic R
curve）。图 2中 d代表材料微观结构的特征长度，它

的含义是材料微观结构中阻碍裂纹扩展的最强的晶

界所处的位置到材料表面的距离，裂纹长度 a小于材

料微观结构特征尺寸 d的裂纹称之为微观组织小裂

纹。在该尺度下，连续介质力学已不再适用，裂纹的

扩展将被微观结构的最强抗力所阻碍。裂纹长度 a>
d的小裂纹称为物理小裂纹，在该阶段，随着裂纹扩

展，裂纹尖端的塑性变形不断积累，塑性区的尺寸也

不断增长，裂纹扩展的门槛值随裂纹长度的增加而

增加，直至长裂纹阶段达到稳定。

同时，图 2也可以解释小裂纹扩展过程中减速或

停滞的异常行为。根据线弹性断裂力学理论，裂纹

尖端的应力强度因子与裂纹长度之间存在如下关系

ΔK = Δσ·Y· πa （2）
图 2中 S1，S2两条线分别代表两种不同加载条件

下裂纹尖端的应力强度因子随裂纹长度增加的变化

趋势。在 S1 加载条件下，小裂纹扩展过程中将出现

应力强度因子范围低于裂纹扩展的门槛值的情况，

对应图 1中小裂纹扩展过程中的停滞；在 S2加载条件

下，小裂纹扩展过程中的有效应力强度因子范围先

减小后增加，对应于图 1中小裂纹扩展过程中出现的

先减速而后增速的情况。

文献［13］提出了指数形式的表达式来描述 ΔK th_C
与裂纹长度之间的关系，见式（3），其中 k的取值影响

着裂纹扩展门槛值随裂纹长度增加的快慢，如图 3
所示。

ΔK th_C = ΔK th_CL [ 1 - e-k ( )a - d ] （3）
由式（1），（3）可以得到小裂纹扩展阶段裂纹扩

展的门槛值与裂纹长度之间的关系式为

Fig. 2 Cyclic R curveFig. 1 Schematic of small crack growth
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ΔK th = ΔK th_eff + (ΔK th_long - ΔK th_eff ) [ 1 - e-k ( )a - d ]（4）
Tabernig等［14］提出了一种对预制裂纹的试件逐

级升载的实验方法来获得长度相关的裂纹扩展门槛

值（即测定循环 R曲线）。采用该方法对多种不同材

料进行试验研究［15］，将试验数据采用式（4）进行拟

合，均可得到较好的拟合效果。

因此将 Paris公式中应力强度因子范围的名义值

ΔK替换为有效值 ΔK eff，即
da
dN = C (ΔK eff )m （5）

其中

ΔK eff = ΔK - ΔK th （6）
式中 ΔK th由式（4）求得，得到考虑小裂纹效应的

裂纹扩展速率模型。

3 FGH96试棒的裂纹扩展分析

3.1 FGH96试棒的疲劳实验

FGH96粉末镍基高温合金是一种常见的航空发

动机涡轮盘材料，分别采用光滑圆棒试件和表面带

有人工缺陷的圆棒试件开展疲劳试验，其中人工缺

陷采用电火花加工。试棒的形状和尺寸如图 4所示，

人工缺陷的形状位置如图 5所示。试验用合金的平

均晶粒尺寸为 23μm，600℃下材料的屈服极限 σ 0.2及

强度极限 σ u分别为 1030MPa和 1500MPa。

在 600℃的条件下进行恒幅加载的疲劳试验［16-17］，

应力比 R=0.05，加载频率 f=5Hz，试验的具体操作过

程可参见此前研究工作。实验结束后在扫描电镜下

观察断口形貌，发现其中部分光滑圆棒试件上，裂纹

萌生于位于试棒表面的夹杂物，表面夹杂物的存在

显著降低了光棒的疲劳寿命。如图 6（a）~（d）所示，

虚线圈出的部分为表面夹杂物，其形状极不规则，为

简化分析，作夹杂物轮廓的外接椭圆并使得椭圆中

心位于试棒表面上一点，在本文的数值建模中以此

作为初始半椭圆表面裂纹，初始裂纹面恰好将夹杂

物投影完全包含在内。人工缺陷的形状为半圆形，

如图 6（e）所示，将其直接视为初始裂纹。缺陷及初

始裂纹的尺寸数据通过扫描电镜测量得到。各个试

棒的初始裂纹尺寸以及实验数据如表 1所示。

Fig. 6 Schematic of the initial crack on FGH96 specimen

FGH96: (a)~(d)Crack initiated from natural defect,

corresponding 1#~4# specimen in turn; (e) Crack initiated

from artificial defect

Fig. 5 Schematic of the defect on specimen

Fig. 4 Schematic of the specimen (mm)

Fig. 3 Influence of k value on cyclic R curve
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3.2 FGH96试棒的裂纹扩展数值分析

建立和试棒相同尺寸的有限元模型并在模型两

端施加 1200MPa的均布拉伸载荷。 600℃下 FGH96
合金的弹性模量为 183GPa，泊松比为 0.3。在模型中

间位置垂直于加载方向插入初始半椭圆表面裂纹。

环绕裂尖划分一层 1/4节点奇异性楔形单元环，在奇

异单元外划分两层六面体单元环，在非裂尖位置采

用四面体单元，在四面体单元与六面体单元之间采

用金字塔形单元作为过渡单元。综合考虑计算精度

与计算效率，设定裂纹尖端单元环半径为裂纹长度

的 1/10［18］。对含裂纹模型重新分网，网格划分情况如

图 7所示。

采用 Franc 3D和 ABAQUS软件做裂纹扩展的数

值分析，基本流程如图 8所示：（1）在 ABAQUS中创建

带载荷和边界条件的有限元分析模型；（2）在 Franc
3D中给模型插入初始裂纹；（3）对插入裂纹的模型重

新分网；（4）将重新分网后的模型返回到 ABAQUS
中做有限元计算并输出应力 /应变 /位移场等信息；

（5）Franc 3D根据有限元计算结果采用 M-积分的方

法计算裂纹尖端各点的应力强度因子；（6）给定扩展

步长 Δamedian，Franc 3D将预测出新的裂纹前缘，这里

给定的扩展步长是指该扩展步下裂纹前缘各节点扩

展长度的平均值，各节点的实际扩展长度根据应力

Table 1 Data of initial crack size and fatigue life

Defect type

Natural defect

Artificial defect

No.
1#
2#
3#
4#
5#
6#
7#
8#

σmax/MPa
1200
1200
1200
1200
1000
1100
900
1000

a0 /μm
26.91
21.42
8.97
17.38
254.90
226.82
410.46
439.59

c0 /μm
17.31
22.35
24.50
16.87
210.74
209.93
403.30
396.59

N/cycle
8581
9504
10322
6832
6832
5443
6016
4609

Fig. 7 Schematic of meshing of model containing crack

Fig. 8 Flowchart of simulation of crack propagation
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强度因子比值的关系确定，见式（7），然后重复步骤

（3）~（6），直至裂纹尖端的最大应力强度因子达到断

裂韧度，裂纹扩展过程终止。

Δai
Δamedian = (

ΔKi

Δamedian )
m （7）

裂纹扩展过程结束后，裂纹扩展寿命可根据应

力强度因子随裂纹长度变化的相关数据按照裂纹扩

展速率公式进行积分运算得出。Franc 3D对每个扩

展步中裂纹前沿各个节点积分运算得到的循环数 N

进行平均，以得到唯一的裂纹扩展寿命结果。具体

计算流程如图 9所示。

将本文的考虑小裂纹效应的裂纹扩展速率模型

写 为 Franc 3D 扩 展 子 程 序 。 其 中 函 数 def on_cy⁃
cles_growth_rate（DK，R，temp）的输入为模型各个节

点的名义应力强度因子范围，函数的输出为单个循

环的裂纹扩展长度，即 da/dN。由于裂纹扩展的门槛

值 ΔK th是裂纹长度 a的函数，然而裂纹前沿各个节点

实际对应的裂纹长度难以获取，因此根据每一扩展

步下裂纹长度的平均值计算裂纹扩展的门槛值 ΔK th，
即认为同一扩展步中裂纹前沿各点的 ΔK th是相同的，

每一扩展步下裂纹长度的平均值可由式（8）计算

得到。

a(n ) = a0 +∑step = 1
n Δamedian （8）

在软件中读入子程序，并据此计算裂纹扩展寿

命。裂纹扩展速率模型中的参数 C，m，KC，ΔK th_long可

通过查阅材料手册获得［19］；微观结构的特征尺寸 d取

为晶粒尺寸；ΔK th_eff 及 k的取值参照此前的研究工

作［20］，各参数取值如表 2所示。

3.3 数值分析结果与讨论

对源于自然及人工缺陷的 FGH96合金标准试棒

进行裂纹扩展的数值分析，裂纹前沿中间最深点的

应力强度因子随裂纹长度变化的曲线如图 10所示。

根据初始裂纹长度所对应的裂纹扩展的门槛值是否

达到长裂纹门槛值可判断出，源于自然缺陷的初始

裂纹为小裂纹，而源自人工缺陷的初始裂纹为长

裂纹。

裂纹扩展速率曲线如图 11所示，在双对数坐标

系下，长裂纹的裂纹扩展速率与名义应力强度因子

范围之间的关系为一条直线，然而对于源于自然缺

陷的裂纹，裂纹扩展初期的裂纹扩展速率要明显高

于相同应力强度因子范围下长裂纹扩展速率，这是

由于初始裂纹为小裂纹，其门槛值低于长裂纹门槛

值，使得有效应力强度因子范围增加。而源于人工

缺陷的裂纹由于初始裂纹尺寸较大，疲劳裂纹扩展

的全过程都属于长裂纹阶段，没有表现出小裂纹

效应。

裂纹扩展过程中裂纹长度随循环数变化曲线如

图 12所示，从图中可以看出，在小裂纹阶段，裂纹扩

展较慢，而在长裂纹阶段，裂纹迅速扩展至失稳断

裂。其中，源于自然缺陷的裂纹的扩展过程中小裂

Fig. 9 Flowchart of calculation of crack propagation life

Table 2 Parameters of crack growth rate model

Parameter
Value

C/( )mm/cycle
MPa m
3.29×10-8

m

2.62
KC/MPa m
105.73

ΔK th_long/MPa m
1.9

ΔK th_eff/MPa m
8

k/mm-2

20
d/μm
23
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纹阶段与长裂纹阶段占裂纹扩展总寿命的比重如图

13所示，可见小裂纹阶段的占比均达 60%以上。因

此做损伤容限分析时考虑小裂纹阶段的影响是非常

必要的。

分别采用考虑小裂纹效应的裂纹扩展速率模型

和经典 Paris公式模型计算得到的裂纹扩展寿命以及

实验寿命结果如表 3所示。

对于源于人工缺陷的长裂纹，采用本文方法与

直接采用 Paris公式将得到相同的计算结果。在不同

载荷及不同初始裂纹尺寸的条件下，源于人工缺陷

的长裂纹的寿命数值计算结果与实验结果相比都略

微偏于保守，这是由于本文的研究在数值模拟计算

时将缺陷直接视为初始裂纹，事实上缺陷并不等同

于裂纹，在循环载荷的作用下，裂纹从缺陷处萌生的

过程要消耗一部分寿命。裂纹萌生过程通常是由于

循环载荷作用下局部不可逆塑性变形的累积而导致

裂纹形核，然而在高温及存在材料缺陷的条件下，氧

化导致的晶界脆化及夹杂物与基体的热变形不匹配

等因素会加速裂纹的萌生，使得裂纹萌生阶段与裂

纹扩展阶段相比很短［21］。Miller等［22］甚至提出对于

含 表 面 缺 陷 的 材 料 来 说 裂 纹 萌 生 阶 段 不 存 在 。

Zerbst等［23］认为在常规加载条件下（指的是通常的低

循环疲劳加载范围，不包含载荷较小、寿命很长的情

况）夹杂的存在使得材料在循环载荷作用下迅速开

裂，甚至可能在第一个加载循环就萌生裂纹，因此在

建立基于断裂力学的寿命预测模型时，出于对寿命

的保守估计可以将材料中的缺陷视为材料中原本就

存在的微裂纹。

对于源于自然缺陷的小裂纹，采用本文方法得

到的寿命计算结果与实验结果相比吻合较好，略微

偏于保守，与人工缺陷的数值计算结果类似。若不

考虑小裂纹效应，直接采用 Franc 3D软件所提供的

Paris公式进行计算，将会得到不保守的寿命预测结

Fig. 11 Crack growth rate curve

Fig. 13 Proportion of small-crack and long-crack stage in

total life

Table 3 Comparison of numerical and experimental results

for crack propagation life

Defect type

Natural defect

Artificial defect

No.

1#
2#
3#
4#
5#
6#
7#
8#

Experimental
result
8581
9504
10322
11119
6832
5443
6016
4609

Numerical result
Model in
this paper
7967
7919
9137
8684
6287
4865
4794
3621

Paris law
12708
12576
14571
13995
6287
4865
4794
3621

Fig. 10 Relationship between stress intensity factors and

crack length

Fig. 12 Relationship between crack length and cycles
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果，且与实验结果的偏差较大。因此，对源于材料自

然缺陷的疲劳裂纹进行裂纹扩展数值模拟分析时，

考虑小裂纹效应是必要的，本文方法能够充分考虑

裂纹扩展过程中小裂纹阶段的特点，适用于分析疲

劳裂纹扩展的全过程。

疲劳裂纹扩展区域形貌如图 14所示，左侧为 4#
试件断口的扫描电镜图，右侧为数值模拟得到的裂

纹扩展滩迹图。内部的裂纹前缘由于较高的拘束作

用而呈现出“隧道效应”，自由表面的裂纹由于较低

的拘束作用而扩展缓慢［24］。然而在本文的裂纹扩展

的数值模拟分析中没有考虑到裂纹的三维拘束效

应，因此最终所得到的裂纹扩展的滩迹图没有反映

出这一现象。航空发动机部件上的裂纹大多呈现出

明显的三轴应力状态，考虑三维拘束效应的非穿透

裂纹扩展的数值模拟方法有待进一步探究。

4 结 论

通过本文研究，得到如下结论：

（1）对于从材料自然缺陷处萌生的微裂纹，其小

裂纹扩展阶段占裂纹扩展总寿命的比重可达 60%以

上，因此对含缺陷材料做损伤容限分析时考虑小裂

纹阶段的影响是非常必要的。

（2）采用本文方法分析源于人工缺陷的长裂纹

得到的寿命计算结果与直接采用 Paris公式的结果一

致，且与实验结果吻合。

（3）采用本文方法分析源于人工缺陷的小裂纹

得到的寿命计算结果与实验结果吻合较好，但若直

接采用 Franc 3D软件所提供的 Paris公式将会得到不

保守的寿命预测结果，且与实验结果偏差较大。

综上所述，本文所建立的方法能够充分考虑小

裂纹扩展行为的特点，适用于分析缺陷致裂的疲劳

裂纹扩展全过程。

致 谢：感谢国家自然科学基金的资助。
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