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摘 要：针对挤压锻造态FGH95合金在模拟航空发动机粉末盘组件服役工况下的使用性能评价缺失关键问题，本研究首先

基于粉末盘组件止动槽上的最大主应变梯度，按照一定的设计准则设计出模拟件，并对其设计方法进行验证，然后采用基于

临界距离（theory of critical distances, TCD）的疲劳寿命方法进行寿命预测，最后对疲劳寿命方法及失效机理进行验证。结果

表明：本研究提出的1种三维空间域全自动搜索方法能够获得止动槽上的最大主应变梯度；与工程中常用Morrow修正的总

应变寿命方法相比，采用考虑应变梯度的TCD寿命方法能够更准确地预测止动槽的疲劳寿命；合理解释了缺口标准圆棒试

样不能准确模拟止动槽疲劳寿命的重要原因；运用断口分析技术验证了缺口标准圆棒试样、止动槽及其模拟件疲劳失效机理

的差异。

关键词：粉末盘；最大主应变梯度；模拟件；临界距离法；失效机制

中图法分类号：TG146.1＋5；TG132.3＋3    文献标识码：A    文章编号：1002-185X（2026）11-2826-09

1　引  言

航空发动机粉末盘组件是航空发动机中安全系数和

可靠性要求最高且单体重量最大的非包容断裂关键零组

件，在工作时通常承受高温（约800 ℃）、高应力（约1200 MPa）、

高转速（约60000 r/min）及复杂的氧化（加速损伤）、腐蚀

（盐雾）等服役工况，热-力-化条件随时空变化且深度耦

合，服役条件异常苛刻[1–3]。粉末盘组件需要同时满足功

能性和结构性等综合要求，通常在涡轮盘组件上加工止

动槽、榫槽、螺栓孔和中心孔等关键结构，这些结构由于

几何不连续往往造成明显的应力集中，容易导致粉末盘

组件强度储备不足而引发失效[4–6]。近年来较为典型的

案例是某型发动机粉末盘组件在进行发动机试车时发生

了非预期破裂，疲劳寿命远未达到设计寿命。经权威部

门失效鉴定，粉末盘组件中的止动槽是首断件，疲劳源位

于止动槽三圆角交汇的应力集中处（经计算，该处应力集

中因子约为3.0）。

为了准确评价粉末合金，诸如应用日益广泛的挤压

锻造态FGH95合金在模拟止动槽服役工况下的使用性

能，详细掌握和定量确定止动槽多圆角交汇处在粉末盘

服役工况下的疲劳损伤，研发人员开展了挤压锻造态

FGH95合金的疲劳试验，主要包括光滑标准圆棒疲劳试

验和标准缺口圆棒（应力集中因子为3.0）疲劳试验，载荷

谱采用粉末盘的高温低周疲劳波形，获得了相应的高温

疲劳试验数据。但遗憾的是，无论是采用光滑标准圆棒

疲劳试验数据建立寿命预测方法，还是直接采用标准缺

口圆棒疲劳试验数据，都无法准确预测止动槽的疲劳寿

命。究其主要原因可能是两者都不能准确再现止动槽三

圆角交汇的复杂应力或应变梯度。因此，为了准确评价

挤压锻造态FGH95合金在粉末盘服役特性下的使用性

能，并准确预测止动槽的疲劳寿命，亟需建立一种区别于

传统做法的新的设计、试验与表征方法，同时也可为粉末

盘组件材料研制和应用研究提供技术支持。

实际上，早从 20 世纪 60 年代开始，以国外 NASA、

AFRL、P&W、GE和R&R等为首的航空发动机研制和生

产单位不约而同地提出发动机模拟件设计与工程应用的

理念，并指出模拟件设计与验证的重要地位和应用价

值[7–10]。另外在与传统标准试样获得的试验数据有本质

区别这一方面已基本达成一致意见：一方面，仅采用标准

试样级的简单力学性能试验不能充分模拟发动机零部件

的典型受载状态和服役环境，且标准试样级的表面完整

性与零部件的差异较大；另一方面，采用发动机零部件开
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展材料的使用性能评价虽然最为可靠和准确，但因其造

价较高且试验子样较少、试验周期长和成本昂贵等限制，

很难得到多子样的可靠性数据。因此，国外航空发动机

研制和生产单位采用了在材料标准试样级与发动机零部

件级之间增加一级模拟件考核验证技术，充分利用前端

材料标准试样的试验数据，并与后端小子样零部件验证

试验相结合，开展多子样模拟件在模拟服役环境下的性

能试验。模拟件试验验证的技术优点显而易见，相对于

真实零部件，模拟件加工简单、加载容易、试验成本较小，

在实验室常规条件下即可开展各类模拟件性能试验，试

验结果可直接或间接反映零部件的强度和寿命[11–14]。相

比于国外，国内在发动机模拟件设计与验证方面起步稍

晚。20世纪90年代初期，国内发动机研制单位成立了由

总师部门牵头，联合相关材料室、强度室和结构室开展了

发动机模拟件的性能测试与强度评价的探索性研究。虽

然获得了一些研究成果，但没有梳理清楚模拟件性能测

试和强度评价的目的和作用，获得的数据既不能很好的

评价材料的使用性能，也不能合理的指导结构设计，最终

验证作用没有得到有效发挥。此外，北京航空航天大学、

南京航空航天大学等[15–18]国内科研院所也不同程度地开

展了航空发动机模拟件考核验证工作，尝试从模拟件考

核验证的角度出发确定结构是否具备足够的强度储备，

更多的研究侧重于在发动机排故中设计模拟件再现零部

件的故障，寻找故障发生的原因，从而实现故障排除的目

的，属于发动机的“反向设计”，不能将其提前到发动机设

计研发流程前端，真正实现“正向设计”。尽管从国外的

NASA报告、适航指令报告和公开发表的文献和资料中

可以部分获悉发动机模拟件的相关研究内容，但尚未获

得能够完整地讲清楚模拟件从结构设计到性能试验再到

最终的寿命验证的全套资料。可以看出，国外在发动机

模拟件设计与寿命验证研究方面开展了大量的工作，建

立了相应的模型、方法和工具，搭建了模拟件相关的技术

体系并在实际工程中得到有效应用。更为重要的是，国

外关于发动机模拟件设计与寿命验证关键技术对其他国

家尤其是对中国采取了严格的技术封锁，目前这一技术

也是制约我国航空发动机材料研制、应用研究和发动机

结构设计“卡脖子”技术难题。但幸运的是，我国航空发

动机研制人员长期关注并跟踪国外关于发动机模拟件相

关的成熟技术和最新技术的发展，经过长期的努力探索

和自主的技术创新，初步建立了一套发动机模拟件设计

与寿命验证技术体系，能够对我国航空发动机结构设计

及材料的使用性能进行有效评价，从而建立系统且成熟

的发动机模拟件设计与验证技术体系。

本研究以某型发动机粉末盘组件的挤压锻造态

FGH95合金止动槽为研究对象，采用一种自动搜索方法

获得止动槽上的最大主应变梯度，运用结构优化方法并

按照一定的设计原则设计出模拟件，尽可能使得模拟件

与止动槽的最大主应变梯度保持一致，并基于TCD的寿

命方法开展疲劳寿命预测，对止动槽的疲劳寿命方法及

失效机理进行验证，从而实现挤压锻造态FGH95合金在

模拟航空发动机粉末盘组件服役工况下的使用性能

评价。

2　结构设计方法

通过对国内外航空发动机结构模拟件优化设计方法

的调研，尤其是对标欧美 NASA、AFRL、GE、P&W 和

R&R等发动机研制单位，模拟件优化设计方法的一般原

则如下：（1）几何结构相似，主要是模拟件要与发动机零

部件关键部位的几何结构要保持相似，平面应力状态宜

采用板材类模拟件，平面应变状态宜采用圆棒类模拟件；

（2）应力/应变状态等效，主要是要求模拟件与发动机零

部件关键部位的受载状态保持一致，可以采用应力或应

变梯度一致、多轴度一致等；（3）失效模式相同，主要是要

求模拟件与发动机零部件关键部位的裂纹起裂和扩展机

制相同，例如裂纹起裂都是由角裂纹诱发并发生裂纹扩

展导致最终失效等。

2.1　最大主应变梯度提取方法

图1给出了粉末盘组件结构及其止动槽三圆角交汇

处的几何尺寸。止动槽的作用是插入锁片后可防止挡板

的周向转动，从而可靠地固定涡轮叶片。可以看出，止动

槽在厚度方向上下结构基本保持对称，中间加工有方孔，

方孔边缘加工有半径尺寸分别为0.3、0.3和0.7 mm的复

合圆角，最复杂的结构位于3个圆角交汇处，这是粉末盘

组件试车破坏的疲劳源所在位置，是本研究研究的关键

细节部位。

本研究以止动槽的最大主应变梯度为优化设计目

标，作为止动槽模拟件结构优化的设计基准。采用

ANSYS APDL编程语言，并结合新提出的一种三维空间

域全自动搜索法获得止动槽上的最大主应变梯度。三维

空间域全自动搜索法是一种沿着最大主应变某一方向逐

层扫描并进行面内应变极值判断的数据处理分析方法，

能够自动判断扫描面内的最大主应变，然后随着逐层扫

Radius 1: 0.3 mm Radius 2: 0.3 mm

Radius 3: 0.7 mm

图1  粉末盘组件止动槽结构及其几何尺寸

Fig.1  Structure and geometric dimensions of the retaining groove of 

powder-disc assemblies

•• 2827



第 55 卷 稀有金属材料与工程

描技术，不断获得扫描路径上的最大主应变，最后将扫描

路径上的最大主应变输出到特定格式的文件中，从而获

得最大主应变梯度。

图2给出了止动槽最大主应变梯度提取过程。可以

看出，三维空间域全自动搜索法必须定义逐层扫描面和

搜索路径，逐层扫描面的间距可以通过命令流实现调整。

扫描路径上扫描面的间距越小，提取的最大主应变梯度

越平滑，但扫描效率越低下。相反地，扫描路径上扫描面

的间距越大，提取的最大主应变梯度越粗糙，但扫描效率

越高。因此，需要设置合理的扫描步长，以兼顾扫描精度

和扫描效率。经多轮尝试与计算，最终确定最优扫描步

长为 0.1 mm。特别地，本研究给出了扫描距离 d分别为

0.0、1.0、1.5和 2.0 mm时的扫描面位置及其扫描面内的

最大主应变分布，可清晰地看到扫描面内的最大主应变

位于止动槽附近及其空间某一方向上。

图3给出了采用三维空间域全自动搜索法获得的止

动槽的最大主应变梯度。可以看出，止动槽的最大主应

变梯度表现出先快速降低，然后梯度减缓，接着又快速降

低，最后保持梯度减缓的4个明显阶段（Phase 1~Phase 4），

说明了止动槽最大主应变梯度分布的复杂性。一般来

讲，零部件结构越复杂，其对应的最大主应变梯度也越复

杂，而不是常见的单调平滑曲线。因此，不能想当然地通

过人工指定路径提取应变梯度，否则将会与零部件的复

杂最大主应变梯度差距甚远，对模拟件的结构设计带来

不利影响，甚至导致模拟件设计失败。

2.2　止动槽模拟件设计方法

图 4 给出了止动槽模拟件初始几何结构与优化变

量，模拟件初始几何结构与止动槽保持相似，近似处于平

面应力状态，因此止动槽模拟件初始构型选择了平板类

模拟件。

止动槽模拟件结构设计主要采用 Isight 与 ANSYS

软件联合优化，将ANSYS软件嵌入 Isight优化平台。在

命令窗口定义止动槽模拟件的初始几何尺寸，例如缺口

半径R、倒角 r、缺口深度S、模拟件宽度L和厚度d等。以

图 3确定的止动槽最大主应变梯度为优化目标，结合如

图 5所示的止动槽模拟件应变迭代计算，并通过自动调

整止动槽模拟件的几何尺寸，实现模拟件与止动槽最大

主应变梯度一致的最终目标，见图6。
L

R r
S

d

图4  止动槽模拟件初始几何结构与优化变量

Fig.4  Initial geometric structure and optimization variables of 

retaining groove feature-base specimen
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图5  止动槽模拟件结构优化过程中最大主应变迭代计算结果

Fig.5  Maximum principal strain iterative calculation result of 

retaining groove feature-base specimen in structural 

optimization process

图3  止动槽最大主应变梯度的自动提取结果

Fig.3  Automatic extraction results of maximum principal strain 

gradient of retaining groove
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图2  最大主应变梯度的三维空间域全自动搜索法

Fig.2  Method of fully automated search of maximum principal strain 

gradient of 3D space
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可以看出，止动槽模拟件的最大主应变梯度与止动

槽三圆角交汇处的最大主应变梯度保持较高的一致性，

准确捕捉了止动槽根部最大主应变的最大值，并再现了

止动槽最大主应变梯度第2阶段与第3阶段的转变细节，

从最大主应变梯度等效方面来讲，本研究较为准确地验

证了止动槽模拟件结构设计的合理性。

图7给出了经多轮次迭代优化后的止动槽模拟件最

终几何尺寸。可以看出，止动槽模拟件缺口半径（R）为

0.52 mm、倒角（r）为 0.13 mm、宽度（L）为 8.00 mm，厚度

（d）为2.50 mm和缺口深度（S）为0.98 mm。

3　实验方法

基于某型发动机粉末盘组件试车条件确定了止动槽

模拟件的疲劳试验载荷谱，见图8。可以看出，止动槽模

拟件疲劳试验采用应力控制，应力比为0.05，试验频率为

0.5 Hz。另外，疲劳试验温度为 480 ℃。止动槽模拟件

疲劳试验参照GB/T 3075-2021《金属材料 疲劳试验 轴向

力控制方法》严格执行。表 1给出了止动槽模拟件疲劳

试验方案。

另外，为了与国内发动机设计所常用的与止动槽模

拟件相同应力集中系数（Kt=3.0）标准缺口圆棒试验数据

对比，开展了相同试验条件下的标准缺口圆棒试验。标

准缺口圆棒几何尺寸和实物图见图 9。从图中可以看

出，标准缺口圆棒缺口半径为 0.3 mm，缺口坡度为 60°，
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图7  止动槽模拟件几何尺寸和实物图

Fig.7  Geometric size and physical graph of retaining groove feature-

base specimen
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图8  止动槽模拟件试验载荷谱

Fig.8  Loading spectrum of retaining groove feature-base specimen

表1  止动槽模拟件高温疲劳试验方案

Table 1  High-temperature fatigue test programs of retaining groove feature-base specimen

Sample No.

RR-F1

RR-F2

RR-F3

RR-F4

RR-F5

RR-F6

RR-F7

RR-F8

RR-F9

RR-F10

RR-F11

RR-F12

RR-F13

RR-F14

RR-F15

RR-F16

Load/kN

8.75

9.38

11.0

12.5

13.8

15.0

16.3

16.9

Fatigue life/Cycle

7268

12536

3312

4698

2465

5231

2041

3737

889

2181

711

939

695

799

520

596

Mean of fatigue life/Cycle

9902

4005

3848

2889

1587

825

747

558

图6  止动槽及其模拟件最大主应变梯度对比

Fig.6  Maximum principal strain gradient comparison between 

retaining groove and retaining groove feature-base specimen
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标距直径为6.5 mm。

4　疲劳寿命方法及失效机制验证

4.1　基于TCD法的疲劳寿命方法

粉末盘组件为了满足功能性和功用性要求，其关键

细节结构处往往产生较大的应力/应变集中和应力/应变

梯度等复杂应力/应变状态，经典的疲劳寿命方法由于不

能充分考虑复杂应力/应变状态的影响，已不能准确预测

粉末盘组件的疲劳寿命，需要建立同时考虑应力/应变集

中和应力/应变梯度的疲劳寿命评估模型。其中基于

TCD寿命方法[19–22]是一种考虑应力/应变梯度且非常简

便实用的疲劳寿命模型。

20世纪 80年代和 90年代，Tanaka[23]和Taylor[24]分别

提出了各自的TCD理论，将缺口附近区域的整体应力分

布作为影响材料失效的关键因素，认为当该区域内的平

均应力超过疲劳强度时就会导致疲劳失效。图 10给出

了本研究基于点法的TCD法的示意图。可以看出，基于

点法的TCD法主要以缺口一定距离DPM处的应变为主控

变量，将此处的应变与对应的疲劳寿命相关联，可以采用

传统的寿命预测方法，例如总应变寿命法[25]、Coffin- 

Manson公式[26]和SWT公式[27]等。基于TCD法的寿命预

测最重要的技术点是临界距离DPM的确定。

公式（1）和（2）给出了基于TCD的Morrow修正的总

应变寿命方法。与传统Morrow修正的总应变寿命方法[28]

不同，基于TCD法的寿命预测方法采用的不是缺口根部

最大应变值，而是沿着缺口平分线一定距离处的应变值。

∆εeff = ∆ε (D = DPM ) = F (2Nf ) （1）

F (2Nf ) =
σ 'f − σm

E (2Nf ) b
+ ε'f(2Nf ) c

（2）

其中，εeff是有效应变，DPM是临界距离，D是缺口根部距

离，F是寿命函数，Nf是疲劳寿命，E是弹性模量，σm是平

均应力，σ'f，ε'f，b和c是模型参数。

4.2　失效机制验证

图 11给出了止动槽模拟件在不同载荷下的最大主

应变场，最大主应变场有限元计算方法主要采用弹塑性

本构模型，同时考虑多线性随动硬化效应。可以看出，止

动槽模拟件在不同载荷条件下其缺口处出现明显的应变

集中，最大主应变分布大致相同，只是最大主应变数值

不同。

沿着止动槽模拟件缺口平分线方向，可以获得不同

载荷条件下的最大主应变梯度，见图 12。可以看出，不

同载荷条件下，止动槽模拟件缺口附近存在明显的应变

梯度。施加载荷越大，止动槽模拟件缺口附近的应变梯

度就越大。沿着缺口平分线方向，止动槽模拟件缺口根

部表面至内部大约 0.4 mm时，其最大主应变梯度较陡，

而后至内部0.4~0.9 mm时最大主应变梯度变缓，最后内

部0.9 mm以后最大主应变梯度基本不发生变化。

采用TCD法确定临界距离时，必须确定准确、可靠

的计算流程。图 13给出了止动槽模拟件基于迭代计算

的TCD法流程图，在止动槽模拟件最大主应变梯度的基

础上，采用多项式拟合最大主应变梯度，然后沿着最大主

应变梯度方向逐点计算寿命，然后将获得的寿命与试验

寿命做对比，并计算累积相对误差，设置相对误差容限。

当不满足相对累积误差容限时，继续逐点计算寿命，经不

断迭代计算，直到计算相对累积误差满足设置的相对误

差容限时停止计算，最终获得一个临界距离，这个临界距

离是预测止动槽寿命的基础，然后止动槽临界距离上的

应力或应变带入寿命预测模型中，可以准确获得止动槽

的疲劳寿命。通过迭代计算，最终确定止动槽模拟件的

临界距离为0.31 mm，见图12。

图 14a和 14b分别给出了基于TCD的Morrow修正

总应变寿命方法与传统Morrow修正总应变寿命方法预

测结果对比。可看出，传统Morrow修正总应变寿命方法

预测止动槽模拟件疲劳寿命位于试验寿命的−50倍分散

带以内，预测不准确且过于保守。而基于 TCD 的

Morrow修正总应变寿命方法预测止动槽模拟件疲劳寿

命位于试验寿命的±3倍分散带以内，疲劳寿命预测较为

准确。值得注意的是，这里止动槽模拟件疲劳寿命为寿

命均值。

图15给出了相同试验条件下的标准缺口圆棒试样、

止动槽模拟件与止动槽高温疲劳寿命。可以看出，从总

体趋势上来看，标准缺口圆棒的疲劳寿命较长，止动槽模

拟件疲劳寿命较短。尤其在低应力条件下，两者疲劳寿

0.
9

14

R
0.3

25

50

1.39

Φ
8

R
1060°

Φ
6.

5

图9  标准缺口圆棒试样的几何尺寸和实物图

Fig.9  Geometric size and physical graph of standard notched round 

bar specimen

Notch
DPM D/mm

Δεeff

Δεeff=f(Δε,D)

Δ
ε/

M
P

a

图10  基于点法TCD的示意图

Fig.10  Schematic diagram of point-based TCD
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图11  止动槽模拟件在不同载荷下的应变场

Fig.11  Maximum principal strain field of retaining groove feature-base specimen under different loadings

图12  止动槽模拟件在不同载荷下的最大主应变梯度及临界距离

Fig.12  Maximum principal strain gradient and critical distance of 

retaining groove feature-base specimen under different 

loadings

Conducting strain calculation of 
retaining grooves feature-

base specimen

Extracting maximum principal
strain gradient of retaining

grooves feature-base specimen

Using polynomial fitting for
maximum principal strain

gradient

Calculating fatigue life along
extension direction of maximum

principal strain gradient

Comparing calculated life with
tested life and calculating
relative cumulative error

Determine the critical distance
and calculate maximum

principal strain

Perform life prediction using
strain-related life methods

Cumulative
relative error meets

the set error
tolerance?

Start

End

Yes

No

图13  基于迭代计算的TCD法流程图

Fig.13  Flow chart of TCD method based on iterative calculation
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命差距逐渐扩大。在等效应力为 700 MPa条件下，粉末

盘组件止动槽试车疲劳寿命为6083次循环，止动槽模拟

件疲劳寿命为7328次循环，而标准缺口圆棒疲劳寿命为

21 439次循环。止动槽模拟件疲劳寿命位于止动槽试车

疲劳寿命的1.2倍分散带以内，能够很好地代表粉末盘组

件止动槽试车疲劳寿命，而标准缺口圆棒疲劳寿命位于

粉末盘组件止动槽试车疲劳寿命的3.5倍分散带以外，与

试车数据相差甚远，不满足实际工程需要。

在航空发动机结构设计研发体系中，通常采用标准

缺口圆棒试验数据作为发动机结构设计用性能数据。为

了比较相同应力集中系数下标准缺口圆棒与止动槽模拟

件寿命差异，本研究开展了标准缺口圆棒的高温疲劳试

验，试验条件与止动槽模拟件的实验条件保持一致。标

准缺口圆棒试验结果见图16，之前已得出结论是标准缺

口圆棒疲劳寿命大于止动槽模拟件疲劳寿命，但没有给

出寿命差异的原因。

本研究尝试采用TCD法来解释标准缺口圆棒和止

动槽模拟件之间的寿命差异。在图 12中给出止动槽模

拟件的临界距离为 0.31 mm，止动槽模拟件在临界距离

为 0.31 mm的最大主应变约为 1.376%，而标准缺口圆棒

在临界距离为0.31 mm的最大主应变约为0.997%。也就

是说，在相同的外载条件下，标准缺口圆棒实际承受的最

大主应变比止动槽模拟件小近 27.5%。因此，从临界距

离处的最大主应变角度来看，标准缺口圆棒的寿命应该

比止动槽模拟件的寿命长，合理解释了两者之间的寿命

差异。同时也说明，标准缺口圆棒试验数据不能直接用

于相同应力集中系数下止动槽的强度评估和寿命预测。

虽然标准缺口圆棒与止动槽应力集中系数相同，但两者

的最大主应变梯度存在较大差异，也即两者的应变状态

不等效。而止动槽模拟件与止动槽应力集中和最大主应

变梯度基本保持一致，止动槽模拟件疲劳寿命与止动槽

疲劳寿命更为接近。

在止动槽模拟件优化设计方法中，本研究采用了基

于“几何结构相似、应力/应变状态等效和失效模式相同”

三原则。通过上述内容的描述，模拟件设计过程中涉及

的几何结构相似、应力/应变状态等效2个原则均以实现。

如果止动槽模拟件与止动槽失效模式相同，那么止动槽

模拟件的结构设计所遵循的三原则全部实现。图 17给

出了标准缺口圆棒、止动槽模拟件与止动槽失效机制及

对比。可以看出，止动槽的疲劳失效是由角裂纹诱发，随

后发生稳定扩展，直至断裂。止动槽模拟件的疲劳失效

与止动槽的疲劳失效机制基本相同，也是由角裂纹诱发，

随后发生稳定扩展，直至断裂。但标准缺口圆棒的疲劳

a

b

图14  基于 TCD 的 Morrow 修正总应变寿命方法与传统

Morrow修正的总应变寿命方法预测结果对比

Fig.14  Predicted life comparison between TCD-based Morrow-

modified total strain life method (a) and typical Morrow-

modified total strain life method (b)

图16  标准缺口圆棒与止动槽及其模拟件的最大主应变对比

Fig.16  Maximum principal strain comparison between standard 

notched round bar specimen, retaining groove, and retaining 

groove feature-base specimen

图15  标准缺口圆棒试样、止动槽模拟件与止动槽疲劳寿命对比

Fig.15  Fatigue life comparison between standard notched round bar 

specimen, retaining groove feature-base specimen, and 

retaining groove
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失效则是由表面裂纹诱发，随后发生稳定扩展，直至断

裂。可以看出，标准缺口圆棒的失效机制与止动槽的失

效机理明显不同。因此，与止动槽模拟件相比，标准缺口

圆棒至少在应力/应变状态等效和失效机制相同2个方面

与止动槽存在明显差异。

5　结  论

1）提出了一种三维空间域全自动搜索方法能够获得

止动槽三圆角交汇处的最大主应变梯度，最大主应变梯

度作为止动槽模拟件结构设计的基准。

2）基于止动槽三圆角交汇处的最大主应变梯度，采

用几何结构相似、应力/应变状态等效和失效机制相同三

原则设计出经过验证的止动槽模拟件。

3）采用基于TCD的Morrow修正总应变寿命方法准

确预测了止动槽的疲劳寿命（位于止动槽试车疲劳寿命

的1.2倍分散带以内）。

4）止动槽模拟件的疲劳失效机制与止动槽的疲劳失

效机制基本相同，主要由角裂纹诱发，随后发生稳定扩

展，直至断裂。而标准缺口圆棒的疲劳失效则是由表面

裂纹诱发，与止动槽的疲劳失效机制差异明显。
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Fatigue Life and Failure Mechanism of FGH95 Superalloy Considering Service 

Characteristics of Powder-Discs

Dong Chengli1,2, Hong Jianfeng1,2, Sha Aixue1,2, Peng Zichao2, Wang Xuqing2, Li Xingwu1,2

(1. Center for Application & Evaluation, AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials, Beijing 100095, China)

(2. National Key Laboratory of Advanced High-Temperature Structural Materials, AECC Beijing Institute of Aeronautical Materials, 

Beijing 100095, China)

Abstract: To address the lack of service performance evaluation of the extruded and forged FGH95 alloy under the service conditions of the aero-

engine powder-disc components, a feature-base specimen based on the maximum principal strain gradient on the retaining groove of the powder-

disc component were designed according to certain design criteria, and the design method was verified. Then, the fatigue life method based on the 

theory of critical distance (TCD) was employed to predict the service life. Finally, the fatigue life method and failure mechanisms were validated. 

The results show that the three-dimensional spatial domain automatic search method proposed in the present study can obtain the maximum 

principal strain gradient on the retaining groove. Compared with the Morrow-modified total strain life method commonly used in engineering, the 

TCD-life method incorporating the strain gradient can more accurately predict the fatigue life of the retaining groove. The important reason why 

the standard notched round bar specimen cannot accurately predict the fatigue life of the retaining groove is reasonably explained. The differences 

in the fatigue failure mechanisms of the standard notched round bar specimen, retaining groove, and its feature-base specimen are verified by 

fracture analysis techniques.

Key words: powder-disc; maximum principal strain gradient; feature-base specimen; theory of critical distance (TCD); failure mechanism
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