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摘  要：为探明 GH2036 高温合金的低循环疲劳裂纹扩展机理，对 GH2036 高温合金平板在 550 ℃、不同应力比下的

低循环疲劳裂纹扩展特性进行了试验研究，采用数字图像相关（DIC）方法确定了 GH2036 高温合金的张开应力强度因

子。结果表明，温度 550 ℃、应力比大于 0.7 时 GH2036 高温合金无裂纹闭合现象，在此基础上建立了以残余裂尖张开

位移、应力比为参量的 GH2036 高温合金裂纹闭合模型。而后，断口的 SEM 分析表明：随着应力比的增加，裂纹扩展

区由穿晶断裂向沿晶断裂转化。最后，基于 GH2036 高温合金的裂纹闭合模型，建立了 GH2036 高温合金平板的低循环

疲劳裂纹扩展寿命预测方法，与试验数据吻合良好，验证了方法的准确性。  
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涡轮盘作为航空发动机的关键核心件，要求长寿

命和高可靠性。涡轮盘普遍采用枞树形榫槽结构与叶

片榫头联接。由于结构和受载的双重复杂性，我国多

型在役航空发动机对此发生涡轮榫接断裂故障，严重

威胁飞机的飞行安全[1-3]，基于断裂力学理论的损伤容

限设计已成为航空发动机涡轮盘等关键结构的寿命设

计方法。因此，准确描述涡轮榫接材料的疲劳裂纹扩

展机理并提供有效的数值模拟方法，对涡轮榫接结构

的损伤容限设计提供重要的技术支持。GH2036 合金

是一种国产的沉淀强化型铁基高温合金，该合金组织

稳定，具有良好的抗疲劳和抗氧化能力，用于制造航

空发动机的涡轮盘、承力环和紧固件。 

国内外学者对高温合金材料的裂纹扩展机理已经

开展了一系列研究[4-6]，表明裂纹闭合（Crack Closure）

效应是描述材料裂纹扩展速率的重要参量；即使在循环

拉伸载荷的作用下，疲劳裂纹也可能保持闭合状态[7]。

并一致认为恒幅循环载荷下的裂纹尖端塑性区是控制

裂纹闭合的主导因素 [8-13]，因此建立了塑性诱导裂纹

闭合理论。引入裂纹闭合效应后，裂纹扩展速率 da/dN

是有效应力强度因子范围Keff 的函数。 

裂尖反向塑性区对裂纹张开应力强度因子 Kop 存

在较大影响已经达成共识。J. C. Newman 以裂尖反向

塑性区为基础建立了裂纹闭合模型[14,15]。W. Zhang
[16]

以裂尖反向塑性区为基础建立了虚拟裂纹退化理论，

用于确定 Kop。然而上述模型未考虑裂尖反向塑性区

残余问题，同时结构表面裂尖塑性区尺寸在高温情况

下难以测得。因此，根据裂尖最大张开位移与裂尖塑

性区的等效关系，并考虑卸载所致的残余变形，试验

与数值模拟相结合，提出以残余裂尖张开位移为变量

的裂纹闭合模型。 

为此，本研究对从真实涡轮盘上取样的 GH2036

高温合金平板，开展了涡轮榫接部位工作温度下的低

循环疲劳裂纹扩展试验，采用数字图像相关（DIC）

方法确定裂纹张开应力强度因子，在此基础上建立了

GH2036 合金的裂纹闭合模型，并对 GH2036 高温合

金平板的低循环疲劳裂纹扩展寿命进行了预测，为涡

轮榫接部位的裂纹扩展寿命评估提供支持。 

1  实  验 

试样取自真实涡轮盘，采用等温锻造方式，热处

理工艺为 1120 ℃/1 h+870 ℃/1 h/空冷+650 ℃/24 h/

空冷。盘锻件经固溶+时效处理后组织稳定，具有良
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好的物理、力学和切削加工性能。涡轮盘材料为碳化

钒 VC 强化的铁基高温合金 GH2036，化学成分（质量

分数, %）为：0.37 C, 0.5 Si, 8.5 Mn, 12.0 Cr, 8.0 Ni, 

1.25 Mo, 0.12 Ti, 0.35 Nb, 1.4 V, Fe 余量。 

高温疲劳裂纹扩展试验采用单边裂纹平板试验

件，如图 1 所示。采用应力控制三角波，试验温度为

550 ℃（对应涡轮盘榫接部位的工作温度）。为了研究

GH2036 高温合金在不同应力比下的裂纹闭合效应，

选取 3 组应力比 R=0.1，0.4，0.7。试验开始前在 550 ℃

试验 条件 下预 制疲 劳 裂纹 0.2 mm 。 试验 参 考

GB/T6398-2000《金属材料疲劳裂纹裂纹扩展速率试

验方法》执行。 

采用 DIC 方法测量裂纹闭合效应[17]。在视场范围

内，在开裂区域选取 5 条垂直于裂纹平面的线段（记

为 L1,…L5）
[18]，如图 2 所示，通过 Matlab 程序计算

各个测量时刻的裂纹张开距离 COD。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 1  GH2036 高温合金单边裂纹平板试验件  

Fig.1  Geometry of GH2036 plate with an edge crack (unit: mm) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 2  测量位置的选定 (其中红色、黄色线段分别表示加载、

卸载状态下的观测位置) 

Fig.2  Typical image used in the DIC (yellow and red lines 

correspond to loading and unloading condition, 

respectively) 

2  结果与讨论 

2.1  GH2036 平板高温疲劳裂纹扩展速率 

GH2036 平板在 550 ℃、3 种应力比下的疲劳裂纹

扩展试验结果如图 3 所示。可以看出，在相同应力强度

因子范围下，裂纹扩展速率随应力比的增大而增加。 

2.2  GH2036 平板张开应力强度因子 

由裂纹闭合的定义可知，COD 为 0 所对应的阶段

即为裂纹闭合阶段，此阶段的最大载荷为裂纹张开载荷

Pop。利用 DIC 方法得到的不同观测位置（L1~L5）上裂

纹张开距离随载荷的变化规律如图 4 所示。可以看出，

距离裂尖最近位置（L1）的裂纹闭合效应最显著。 

以观测位置 L1 线段为研究对象，得到裂纹张开距

离、载荷随时间的变化规律见图 5。可见，应力比 R=0.1

和 R=0.4 时，COD 在载荷谷值附近存在接近 0 值的平

坦段，平坦段的宽度即裂纹闭合效应的显著程度。结

果表明，GH2036 合金在 550 ℃，低应力比（R=0.1, 0.4）

下存在裂纹闭合现象，且 R=0.1 条件下更明显；而在 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 3  GH2036 高温合金平板在不同应力比下的 da/dN-K 曲线 

Fig.3  Fatigue crack growth rates for GH2036 superalloy plates 

at different stress ratios 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 4  裂纹张开距离随载荷变化曲线  

Fig.4  Variation of COD with load 
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高应力比 R=0.7 情况下无裂纹闭合，这一结论也与文献

[19,20]等一致。同时，从图 5a 和 5b 可知，应力比 R=0.1，

0.4 时的 Pop/Pmax 分别为 56%和 64%，即对裂纹扩展起

作用的有效载荷范围分别为最大载荷 Pmax 的 44%和

36%；对于应力比 R=0.7，由于无裂纹闭合，全部载荷

对裂纹扩展起作用，即有效载荷范围为 30%Pmax。因此，

相同的循环周次下，R=0.7 时裂纹扩展最慢。 

基于 DIC 方法可确定张开应力强度因子 Kop，并

与根据试验数据（标记为 FCG）反推得到的 Kop 进行

了对比（图 6）。两者吻合良好，说明基于 DIC 技术确

定 GH2036 高温合金的张开应力强度因子是合理的。 

2.3  断口分析 

SEM 观察表明，GH2036 高温合金在低循环疲劳

载荷作用下发生多源疲劳断裂，疲劳裂纹均萌生于试

样的缺口处。疲劳裂纹扩展区域的显微形貌如图 7 所

示。可以看出垂直于裂纹扩展方向分布的弧形条纹，

说明该处的疲劳作用较明显。R=0.1 时，疲劳扩展区

为穿晶断裂，如图 7a 所示；R=0.4 时，以穿晶断裂为

主，有少量沿晶裂纹，如图 7b 所示；R=0.7 时，以沿

晶断裂为主，如图 7c 所示。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 5  L1 观测位置的裂纹张开距离及载荷随时间变化曲线  

Fig.5  Variation of load and COD with frame number for L1: (a) R=0.1, (b) R=0.4, and (c) R=0.7 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 6  基于 DIC 技术、试验数据确定的 Kop  

Fig.6  Comparison of Kop using DIC measurement and FCG data at stress ration R=0.1 (a) and R=0.4 (b) 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 7  GH2036 高温合金平板裂纹扩展区形貌 

Fig.7  Morphologies of crack growth areas in GH2036 super alloy plates at stress rations: (a) R=0.1, (b) R=0.4, and (c) R=0.7 (red and 

blue arrows represent fatigue striations and intergranular crack, respectively) 
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3  GH2036 高温合金平板裂纹扩展寿命预测 

3.1  GH2036 高温合金裂纹闭合模型 

高温疲劳裂纹扩展试验所用平板在受载时为平

面应力状态，加载过程中，裂尖张开位移 δ 满足[21]： 

2

s

K
δ

E
                                (1) 

式中，E 为弹性模量，σs 为材料屈服强度。 

卸载过程的裂尖张开位移为： 

2

max, pre

unloading max,pre max,pre

s

( )

2

K K

E
   


  

-
- -  (2) 

式中，Δδ 为卸载导致的裂尖张开位移变化量，δmax,pre

为上一次加载过程中最大载荷对应的裂尖张开位移，

Kmax,pre 为上一次加载过程中最大应力强度因子。 

这样，根据式（2），考虑裂纹闭合效应时的残余

裂尖张开位移 δres 可表达为： 

2

max, pre op

res max,pre

s

( )

2

K K

E
 




-
-

                (3) 

根据试验结果拟合的 Kop 与 δres 关系见图 8。2 种

应力比（R=0.1，0.4）下的相关系数（r
2）分别为 0.906、

0.947。这说明张开应力强度因子与残余裂尖张开位移

存在线性关系。 

3.2  GH2036 高温合金平板裂纹扩展寿命预测 

引入 Kop 反映 GH2036 高温合金的裂纹闭合效应

后的有效应力强度因子范围为： 

eff max opK K K                           (4) 

这样，根据试验数据确定 GH2036 高温合金平板

的裂纹扩展模型为： 
014.10

eff

31 )Δ(108994.3d/d KNa                (5) 

利用式（5）的裂纹扩展模型对 GH2036 高温合 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 8  张开应力强度因子与残余裂尖张开位移关系曲线 

Fig.8  Crack opening stress intensity factor vs. residual crack tip 

opening displacement 

金平板进行低循环疲劳裂纹扩展寿命预测。其中，裂

纹长度的更新流程为： 

（1）第 n 个循环时，结构达到最大应力强度因

子 Kmax,n 后进入卸载阶段，当应力强度因子达到 Kop,n

时，裂纹“闭合”，此后裂尖张开位移不再变化，达到

残余裂尖张开位移 δres,n，结合最小应力强度因子 Kmin,n

确定本循环的张开应力强度因子 Kop,n（式（3））； 

（2）考虑等效应力强度因子范围，利用裂纹扩展

模型（式（5））确定当前循环的裂纹增量an，进行裂

纹长度更新：an+1=an+an；此后进入下一个循环，重

复上述过程。 

利用上述流程，对应力比为 0.1、0.4、0.7 的低循

环疲劳裂纹扩展试验件进行预测，所得结果与试验数

据对比如图 9 所示，寿命分散带 ΔN=2.74，这说明本

研究建立的 GH2036 高温合金平板裂纹扩展模型反映

材料的裂纹闭合效应，可用来精准描述不同载荷条件

下的疲劳裂纹扩展行为。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 9  低循环疲劳裂纹扩展寿命预测与试验结果对比  

Fig.9  Comparison of the predicted crack growth life under LCF 

loading with experimental data 

 

4  结  论 

1）采用数字图像相关（DIC）方法研究了 GH2036

高温合金在 550 ℃下的裂纹闭合现象。结果表明，应

力比 R=0.1 比 R=0.4 的裂纹闭合效应更显著，而高应

力比（R≥0.7）时，无裂纹闭合现象。 

2）张开应力强度因子与残余裂尖张开位移存在线

性关系，并在此基础上建立了以残余裂尖张开位移、

应力比为参量的裂纹闭合模型。 

3）裂纹扩展区由穿晶断裂（R=0.1）向沿晶断裂

（R=0.7）转化。 

4）以 GH2036 高温合金裂纹闭合模型为基础，形

成了考虑裂纹闭合效应的裂纹扩展分析方法，并对
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GH2036 合金平板的低循环疲劳裂纹扩展寿命进行了

预测，寿命分散带在 3 倍以内，验证了方法的有效性。 
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马琦航硕士、毛建兴博士。 
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Crack Closure Effect and Crack Growth Life Prediction for GH2036 Superalloy Plate 
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Abstract: In order to examine the crack growth behavior of GH2036 supealloy subjected to low cycle fatigue (LCF) loading, crack growth 

experiments on GH2036 superalloy plates under different stress ratios at 550 °C were performed and the crack opening stress intensity 

factor of GH2036 superalloy were measured using Digital Image Correlation (DIC) technique. Results indicate that no crack closure is 

observed at 550 °C when the stress ratio is greater than 0.7. Meanwhile, crack closure model in GH2036 superalloy was establish ed in 

terms of the residual crack tip opening displacement and stress ratio. In addition, SEM analysis of fracture reveals that with the increase of 

stress ratio, the fracture mode at the crack growth region changes from transgranular to intergranular. Finally, crack growth life of GH2036 

superalloy under LCF loading is predicted using the established crack closure model in GH2036 superalloy plates. Low life scatter factor 

through model validation shows satisfactory results of the predicted crack growth life model.  

Key words: GH2036 superalloy; crack closure; residual crack tip opening displacement; fracture analysis; crack growth life  prediction 
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