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摘 要：为研究外物损伤对航空发动机TC4叶片高周疲劳极限的影响，以模拟叶片为研究对象，采

用空气炮法，预制不同工况下钢球冲击模拟叶片前缘外物损伤，为获得损伤叶片的疲劳极限，对损伤叶

片开展了高周疲劳试验，在此基础上，通过有限元仿真探究了缺口残余应力分布对疲劳裂纹的萌生以及

疲劳极限的影响，最后通过修正Peterson公式对叶片疲劳极限进行预测研究。结果表明，冲击所造成的

缺口尺寸随冲击能量的增大而增大；叶片的高周疲劳极限随冲击能量增大而降低，其中缺口深度对疲劳

极限的影响较大；缺口底部残余拉应力可能对叶片疲劳极限有一定影响；Peterson 公式对疲劳极限进行

预测所得结果误差较大，修正后预测结果误差从-30%~30%降至-15%~15%。
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Abstract：In order to study the effects of foreign object damage （FOD） on the high-cycle fatigue limit of 
aero-engine TC4 blade， the simulated blade was taken as the research object. The air gun method was used to 
simulate the foreign object damage of the leading edge of the blade under the impact of prefabricated steel balls 
under different working conditions. In order to obtain the fatigue limit of the damaged blades， the high-cycle fa⁃
tigue test was carried out on the damaged blades. On this basis， the effects of notch residual stress distribution on 
the initiation of fatigue cracks and the fatigue limit were explored by finite element simulation. Finally， the fa⁃
tigue limit of the blade was predicted by modifying the Peterson formula. The results show that the notch size 
caused by impact increases with the increase of impact energy. The high-cycle fatigue limit of the blades decrease 
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with the increase of impact energy， and the notch depth has a great influence on the fatigue limit. The residual 
tensile stress at the bottom of notch may have some effect on the fatigue limit of blade. The error of Peterson formu⁃
la in predicting the fatigue limit is large， and the error of prediction result after correction decreases from −30%~
30% to −15%~15%.

Key words：Aircraft engine；Foreign object damage；Simulated blades；High cycle fatigue limit；Finite 
element simulation；Residual stress；Prediction

1 引 言

飞机在起飞降落或低空飞行时，航空发动机

在吸入空气的同时会不可避免地吸入外来硬物，

这些硬物的速度一般都很高，会对发动机风扇或压

气机叶片造成“外物损伤”［1］（Foreign Object Damage，
FOD）。叶片的疲劳极限会受到外物损伤的严重影

响，使得在工作过程中的叶片发生难以预估的疲劳

断裂，引发严重的飞行事故。研究 FOD 对叶片疲劳

极限的影响对减少和预防 FOD 引发的飞行事故、降

低维修成本、提高飞行安全性及保障发动机的战备

完好性具有重要意义。

国内外学者在外物损伤的试验和仿真方面开展

了诸多研究。在试验方面，20 世纪 90 年代，美国高周

疲劳（High Cycle Fatigue，HCF）计划评估了六种 FOD
试验模拟方法  ［2］。对 FOD 能够精确模拟的方法只有

整机吸入试验，但是其成本过大，一般不在实验室条

件下使用。Roder 等［3］利用空气炮冲击 TC4 平板并对

损伤处进行电子显微镜扫描，通过扫描，在损伤位置

发现绝热剪切带说明空气炮法能够较好地还原外场

FOD 的高应变率过程，可以较为准确地模拟外场

FOD 的微观特征。南航刘超等［4］研究了空气炮法模

拟 FOD 的可行性，表明空气炮法具有较强的可控制

性及可重复性，而且冲击损伤处具有材料丢失、剪切

撕裂、微裂纹等真实 FOD 的损伤特征。

在仿真方面，Chen 等［5］通过对钢珠撞击 TC4 平板

边缘的数值仿真研究，说明了 FOD 缺口处存在较大

残余应力，这也是造成 FOD 缺口处疲劳裂纹萌生的

主要原因。Oakley 等［6］采用数值模拟的方法研究了

外物的形状和尺寸、冲击速度和冲击角度对试件外

物损伤的影响规律。Hamrick［7］通过有限元仿真分

析，研究了钢珠冲击 TC4 平板后损伤处残余应力分布

情况，并且通过对损伤后的试件进行疲劳试验，显示

裂纹萌生的位置与应力集中的位置吻合。

为了使设计出的叶片具有较强的抗外物损伤能

力，不得不进行外物损伤对叶片疲劳极限影响的研

究［8］，在这一方面国内外学者也开展了诸多研究。

2000 年，Peters 等［9］研究了 FOD 对 HCF 门槛值的影

响，通过对比光滑试件，发现外物损伤后的平板试件

的疲劳寿命明显降低。Peters 等［10］还指出，在冲击后

若有裂纹形成，要考虑初始裂纹扩展门槛值的影响。

Martinez 等［11］针对入射角度、前缘半径两个因素对平

板叶片的高周疲劳极限进行了研究。研究指出，入

射角度对疲劳极限的影响较大，前缘半径并无明显

影响。Ruschau 等［12］研究了前缘厚度对损伤后模拟

试件疲劳极限的影响。试件前缘半径对疲劳极限没

有明显的影响。黄伟等［13］采用空气炮法研究了 FOD
对 TC4 叶片 HCF 强度的影响规律。FOD 致使 TC4 叶

片的疲劳极限显著降低，并且疲劳极限随缺口深度

的增加有明显的下降趋势，采用传统的缺口疲劳理

论可以对 FOD 试件的疲劳极限进行预测，但存在一

定的误差。孙泊涵等［14］采用空气炮法制备外物损伤

TC4 试样，并进行疲劳试验，通过对比 S-N 曲线得到

损伤深度是影响疲劳的关键因素。张涛等［15］使用最

差缺口模型对某型发动机高压压气机外物损伤叶片

进行疲劳强度的预测和评估，结果表明该模型预测

结果偏危险。此外，贾旭等［16］、胡绪腾等［17］以及刘

超［18］也做了相关方面的研究，为外物损伤对疲劳极

限的影响积累了大量数据。

本文首先利用空气炮法预制 TC4 模拟叶片外物

损伤，并探究其损伤规律，然后对损伤后试件进行了

高周疲劳试验，通过有限元仿真的方法研究了外物

损伤后缺口处残余应力的分布情况，并且通过修正

后的 Peterson 公式对疲劳极限进行了预测，为叶片疲

劳极限的预测研究提供了数据支撑。

2 研究方法

2.1 研究对象

试验对象为 TC4 模拟叶片，叶片分为平直段、

过渡段和夹持段，叶片前缘根据真实压气机叶片

工作状态下应力最大位置几何特征设计，为避免

中性层出现在叶片前缘处，使前缘平面与主体成

20° 倾 角 。 叶 片 材 料 为 TC4 钛 合 金（Ti 质 量 分 数

85.56%~87.80%，Al质量分数 5.50%~6.75%，V 质量分
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数 3.50%~4.50% 及其他少量的 Fe，C，H，N）。TC4 模

拟叶片尺寸和三维模型如图 1，2 所示。

2.2 外物损伤试验

试验分两批进行，首先共对 21 件（1-1~1-21）
TC4模拟叶片进行了外物损伤试验，作为修正 Peterson
公式的样本组，然后对 7 件（2-1~2-7）TC4 模拟叶片

进行了外物损伤试验，作为修正 Peterson 公式的检验

组。试验中采用直径为 3mm，4mm 和 5mm 的钢珠作

为外物，其材料为 GCr15 轴承钢，冲击速度有 200m/s，
250m/s 和 300m/s，冲击位置距叶尖 25mm，冲击角度

为 0°，冲击位置和冲击角度如图 3，4 所示。

使用南京航空航天大学自主开发的 NH-10 空气

炮试验系统开展模拟叶片外物损伤试验，空气炮试

验系统主要包括以下部件：炮管、气罐、电磁阀、压力

传感器、气瓶、控制箱及装有控制软件的电脑和靶

室，试验设备如图 5 所示。采用三维体视显微镜对试

验后的损伤缺口进行测量，从而得到缺口的损伤宽

度和损伤深度。

2.3 高周疲劳试验

对已经进行过外物损伤试验的模拟叶片进行高

周疲劳试验。试验采用步进法，使用步进法可以获

得每一件独立试验件的疲劳极限，适用于空气炮法

预制的外物损伤试验件的疲劳极限测试试验。试验

使用东菱数字式电动振动试验系统。首先对模拟叶

片进行扫频试验，得到模拟叶片一阶自振频率 f，然后

进行模拟叶片的驻频试验，根据《中国航空材料手

册》［19］中 TC4 高周疲劳极限相关数据和张钧贺［20］试

验方法，初步确定损伤模拟叶片的高周疲劳初始载

荷 σ1=60MPa，调节振动加速度，在该载荷下进行第一

级的 N（107）循环高周疲劳试验。在驻频试验中，通

过应变片来检测应变，当监测的测点应变数据下降

10% 以上，对模拟叶片重新进行扫频试验，若重新扫

频得到的模拟叶片的自振频率下降了 1% 以上，则可

以认为发生了疲劳裂纹的萌生，采用着色渗透探伤

剂检验裂纹。若模拟叶片在第一级加载中发生了疲

劳破坏，说明该模拟叶片的疲劳极限小于初始载荷

σ1，应降低初始载荷重新开始试验。若在第一级加载

中未发生疲劳破坏，增大振动的加速度，将试验载荷

从 σ1增加到 σ2（σ2=（1+5%）σ1），对模拟叶片进行第二

级 N 循环高周疲劳试验。重复上述过程直至试件发

生疲劳破坏。

Fig. 5　NH-10 air gun test system

Fig. 1　TC4 simulated blade dimension (mm)

Fig. 2　Three-dimensional model of simulated blade

Fig. 4　Impact angle

Fig. 3　Impact location
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模拟叶片的疲劳强度可通过式（1）线性插值的

方法计算得到，叶片装夹的夹具及装夹图如图 6
所示。

σD = σ p + n f
N

·( σ f - σ p ) （1）
式中 n f 为试验件发生疲劳破坏时该级试验的循环数，

N 为每一级循环数，σD 为疲劳极限，σp 为前一级的载

荷，σf为试件发生疲劳失效时的载荷。

2.4 有限元仿真方法

使用 Hypermesh 软件，对模拟叶片模型进行有限

元网格划分，采用的是八节点六面体单元。为了提

高计算精度，模拟叶片划分了 16 层单元，并对冲击区

域的网格进行了加密处理，总单元数为 216224，网格

模型如图 7 所示。

模拟叶片的材料模型采用 JOHNSON_COOK 本

构模型，冲击用 GCr15 钢珠的材料模型采用 PLAS⁃
TIC_KINEMATIC 模型，材料参数如表 1，表 2 所示。

表中 A 为屈服强度，B 为硬化强度，n 为应变硬化系

数，c 为应变速率常数，m 为热软化指数，E 为弹性模

量，μ 为泊松比，G 为切变模量，ρ 为密度，D1~D5为失效

常数，σs为屈服强度，σb为强度极限，ET为切线模量。

在 Hypermesh 中对不同尺寸的钢珠模型进行网

格划分，采用八节点六面体单元，划分完成后在 LS-

PrePost 进行前处理，设置钢珠的初始位置和初始速

度，钢珠的冲击位置与冲击角度与外物损伤试验中

保持一致，见图 3 和图 4。
缺口处残余应力为钢珠冲击叶片后得到的稳定

应力分布，为节省计算时长，参考 Lin等［21］的残余应力

计算方法，在 LS-PrePost 中利用 *DAMPING_PART_
MASS 关键字给叶片施加质量阻尼以减少叶片振动。

3 试验和仿真结果分析

3.1 外物损伤试验结果分析

在外物损伤试验中，以不同尺寸的钢球模拟不

同大小的外物并以不同冲击速度对 TC4 模拟叶片进

行冲击，冲击的损伤类型均为典型的 U 型缺口，使用

三维体视显微镜对损伤进行测量，损伤尺寸定义示

意图如图 8 所示，详细结果如表 3 所示，其中 d 为钢珠

直径，v 为冲击速度，Lw为损伤宽度，Ld为损伤深度，σD
为疲劳极限。不同尺寸的钢球对模拟叶片的冲击损

伤如图 9，可见随着钢球尺寸的增大，冲击损伤缺口

的尺寸也在增大。

根据在外物损伤试验中得到的不同模拟叶片缺

口的损伤参数绘制出图 10。从图中可以看出，损伤

宽度为 1.50~5.25mm，损伤深度的大小主要集中在

0.75~3.50mm，由于空气炮法的随机性，所以结果呈

现出一定的分散性，但是，从图中依然可以看出损伤

参数与冲击速度和外物尺寸呈现出正相关的关系，

这是由于冲击速度与外物尺寸的增大相当于外物的

Table 2 P-K parameters of GCr15[19]

Parameter
ρ/（kg/m3）

E/GPa
μ

σs/MPa
ET/GPa

Value
7810
212
0.29
170
82.5

Fig. 6　High cycle fatigue test fixture and simulation blade 

clamping diagram

Fig. 7　Mesh model

Table 1 J-C parameters of TC4[19, 22]

Parameter
A/MPa
B/MPa

n

c

m

E/GPa
μ

σs/MPa

Value
1098
1092
0.93

0.014
1.1
111
0.34
869

Parameter
σb/MPa
G/GPa

ρ/（kg/m3）
D1
D2
D3
D4
D5

Value
971
42.9
4440
-0.09
0.27
0.48

0.014
3.87
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冲击能量的增大。

3.2 高周疲劳试验结果分析

根据高周疲劳试验得出的结果，可以绘制出损

伤后的 TC4 模拟叶片的疲劳极限与损伤参数的关系

如图 11 所示。从图中可以得出损伤后模拟叶片的疲

劳极限主要集中在 100~200MPa，并且随着损伤宽度

与损伤深度的增大，疲劳极限呈现下降趋势，损伤深

度对疲劳极限的影响更加明显。从外物尺寸来看，

显而易见，外物尺寸的增大导致损伤参数的增大，继

而降低了模拟叶片的疲劳极限。

3.3 有限元仿真结果分析

对不同工况下的冲击进行仿真分析，通过有限

元计算得到了不同工况下的损伤形貌，并与试验中

得出的结果进行对比，如图 12 为 5mm 钢珠以 250m/s
的速度冲击叶片后损伤形貌仿真结果与试验结果对

比图，各工况试验结果与仿真结果详细数据对比如

表 4 所示（由于损伤宽度主要取决于钢珠直径，在此

只比较损伤深度），其中 d 为钢珠直径，v 为冲击速度，

Ld为损伤深度，通过对比发现有限元计算得出的结果

与试验所得结果误差较小，损伤形貌也基本相同，仿

真较好地模拟了钢珠冲击 TC4 模拟叶片的过程以及

材料变形和失效。

为分析钢珠冲击后缺口处残余应力分布对叶片

高周疲劳的影响，在有限元计算时对叶片施加一定

Table 3 Test result

No.
1-1
1-2
1-3
1-4
1-5
1-6
1-7
1-8
1-9

1-10
1-11
1-12
1-13
1-14
1-15
1-16
1-17
1-18
1-19
1-20
1-21
2-1
2-2
2-3
2-4
2-5
2-6
2-7

d/mm
3
3
3
3
3
3
3
3
3
4
4
4
4
4
4
4
4
4
5
5
5
3
3
4
4
4
5
5

v/（m/s）
200
200
200
250
250
250
250
250
250
200
200
250
300
300
300
300
300
300
250
250
250
250
300
200
250
300
250
250

Lw/mm
2.510
2.615
2.298
2.747
2.955
3.100
2.729
3.134
3.381
1.577
1.529
2.029
2.906
3.065
3.799
3.974
4.016
2.916
5.201
5.117
5.201
2.976
2.941
2.867
1.962
3.995
4.058
5.173

Lb/mm
0.941
1.452
1.144
1.023
1.546
1.354
1.223
1.395
1.491
1.625
1.962
1.558
0.978
1.148
2.278
2.173
1.836
1.584
2.909
3.021
3.301
1.588
1.176
0.785
2.173
1.717
2.075
3.049

σD/MPa
293.84
149.89
160.61
171.43
120.88
148.56
154.24
144.35
121.05
123.22
132.56
155.32
137.84
198.23
93.05

101.27
112.31
150.88
88.20

112.98
98.41

133.24
120.02
189.94
101.18
105.13
109.84
95.32

Fig. 8　Schematic diagram of damage size
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的质量阻尼，减小叶片被冲击后的振动，以缩短显式

计算的时间，更快得到缺口处稳定的残余应力分布。

图 13（a）~（c）为三种工况下缺口处稳定的残余

应力分布云图，其中拉应力为正，压应力为负，由于

真实的压气机和风扇叶片在服役过程中主要受到离

心拉应力的载荷，所以在此主要研究叶片 z 方向上的

残余应力分布规律。从图中不难看出，由于钢珠的

冲击导致叶片前缘的材料缺失以及缺口底部材料的

塑性变形，进而阻碍了弹性势能的释放，所以形成了

明显的残余应力分布。

对比不同工况下的残余应力云图，发现钢珠的

直径和冲击速度越大即冲击能量越大，残余拉应力

最大值越大且都发生在叶盆侧缺口底部，仅通过仿

真结果与高周疲劳试验结果来看，其可能对高周疲

劳极限有一定的影响，缺口底部处残余拉应力越大，

疲劳极限越低。

4 TC4模拟叶片疲劳极限预测

4.1 Peterson公式预测结果及分析

本文采用 Peterson 公式［23］（式（2））含缺口的模拟

叶片的疲劳极限进行预测。

K f = 1 + K t - 1
1 + ap /ρ （2）

K t = 1 + d
ρ

（3）

K f = σmax
σ′max

（4）
式（2）中 Kt可以使用无限大平板中椭圆孔的 1/2 模型

做近似计算，如式（3）所示，其中 d 为缺口深度，ρ 为缺

口底部半径，本文中 ρ 通过模拟外物即钢珠的半径来

近似［24］。式（2）中 ap 为考虑拉伸应力值影响下的材

料常数，确定 Peterson 公式中材料常数的经验公式［25］

Fig. 9　Damage diagram of steel balls with different sizes
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为 ap=（270/σb）
1.8，σb 是材料的抗拉强度，TC4 的抗拉

强度为 895MPa。式（4）为疲劳缺口系数 Kf的定义式，

为光滑试件的疲劳极限与缺口试件的疲劳极限的比

值。通过以上预测方法，对本次高周疲劳试验结果

进行预测。

根据上述预测模型可以对本次高周疲劳试验模

拟叶片的疲劳极限进行预测，得出的预测结果和试

验得到的结果进行误差计算并绘制成图，如图 14 所

示，可以看出经此预测模型得到的疲劳极限结果与

试验结果的误差在-30%~30%，总体来看此预测模型

可以对一些缺口疲劳试验件进行预测，但是整体的

误差偏大，故对其模型做出修正，以达到缩小预测误

差的目的。

4.2 修正Peterson公式预测结果

为缩小预测误差，以本次试验结果对 Peterson 公

式做出修正。如式（5）所示，将公式的常数部分替换

成变量 a，b，c 和 e，再通过本次试验数据对公式进行

拟合求值，从而对公式修正。

K f = a + b ( K t - c )
e + ap /ρ （5）

Table 4 Comparison of simulation and test results

No.
1

2

3

4

5

6

d/mm
3

3

4

4

4

5

v/（m/s）
200

250

200

250

300

250

Type
Simulation

Test
Simulation

Test
Simulation

Test
Simulation

Test
Simulation

Test
Simulation

Test

Ld/mm
1.128
1.144
1.431
1.395
1.638
1.625
2.234
2.173
2.486
2.278
3.361
3.301

Fig. 10　Distribution diagram of different notch damage 

parameters

Fig. 12　FOD morphology at 5mm and 250m/s

Fig. 11　Relationship between fatigue limit and damage 

parameters
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根据样本组（1-1~1-21）数据对公式进行修正，

修正后结果如式（6）。通过修正拟合后的公式对检

测组（2-1~2-7）进行预测，预测结果如图 15 所示，可

以看出修正后的模型误差集中在-15%~15%，达到了

缩小误差的目的，并且除个别点以外，整体预测结果

较为贴近试验所得疲劳极限。

K f = 3.8 + 4.2 ( K t - 3.5)
2.9 + ap /ρ （6）

5 结 论

本文通过试验和数值仿真，得出以下结论：

（1）TC4 模拟叶片在受到外物冲击后，缺口的损

伤宽度和损伤深度都随着外物尺寸和冲击速度的增

大而增大，即冲击能量的增大导致缺口的损伤增大。

（2）TC4 模拟叶片在受到外物损伤后，高周疲劳

极限随着冲击能量的增大而降低，损伤深度对高周

疲劳极限的影响更加明显。

（3）通过有限元仿真方法可以较好地模拟钢珠

冲击模拟叶片的过程，仿真所得损伤形貌与试验基

本一致。

（4）缺口处残余拉应力最大值随冲击能量的增

大而增大，其可能对高周疲劳极限有一定的影响，残

余拉应力越大疲劳极限越低。

（5）修正后 Peterson 公式预测得出的模拟叶片疲

劳极限与试验结果误差更小，误差从-30%~30% 降至

-15%~15%，可以更好地进行疲劳预测。

致  谢：感谢国家科技重大专项的资助。
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