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摘要：针对钛合金燕尾榫的高温低周微动疲劳寿命预测问题，通过讨论试验载荷和温度对燕尾榫微动疲劳寿命的影响，发展

了考虑温度影响的修正损伤参量，即拉伸型等效损伤参量 SWT和剪切型等效损伤参量FS，建立了能综合考虑温度和损伤参量影响

的燕尾榫高温微动疲劳寿命模型，并拟合出某TC11钛合金燕尾榫连接结构的微动疲劳寿命模型中所需的材料常数。结果表明：

拟合相关性系数最小为 0.9394，证实了该模型的适用性。通过计算拉伸型等效损伤参量 SWT和剪切型等效损伤参量FS在榫接触面

上的最大值所在位置预测了微动裂纹的萌生位置，与微动疲劳试验件裂纹的萌生位置一致。利用高温微动疲劳寿命模型对不同

试验载荷和温度下的燕尾榫连接结构的微动疲劳寿命进行预测，与试验结果相比，预测结果的误差在2倍分散带以内。
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Prediction of High-temperature Low Cycle Fretting Fatigue Life of Titanium Alloy Dovetail Tenon
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（School of Energy and Power Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics1，Aeroengine Thermal Environment and
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Abstract：Aiming at the prediction model of high-temperature low cycle fretting fatigue life of titanium alloy dovetail tenon，by dis⁃
cussing the influence of test load and temperature on the fretting fatigue life of dovetail tenon，the modified damage parameters considering
the influence of temperature，namely equivalent tensile damage parameter SWT damage parameter and equivalent shear damage parameter
FS damage parameter，were developed. The high temperature fretting fatigue life model of dovetail tenon，which could comprehensively con⁃
sider the effects of temperature and damage parameters was established，and the material constants required in the fretting fatigue life mod⁃
el of a TC11 titanium alloy dovetail tenon joint structure were fitted. The results show that the minimum fitting correlation coefficient is
0.9394，which confirms the applicability of the model. By calculating the position of the maximum value of SWT and FS on the tenon con⁃
tact surface，the initiating position of fretting crack is predicted，which is consistent with that of fretting fatigue test specimen. The fretting
fatigue life of dovetail tenon joint structure under different test loads and temperatures is predicted by using the high-temperature fretting
fatigue life model. Compared with the test results，the error of the prediction results is within 2 times of the dispersion band.
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0 引言

微动疲劳是一种特殊的多轴疲劳，经常发生在构

件之间的接触面上，导致构件的疲劳寿命大幅度降

低。在航空发动机工作中广泛存在微动疲劳破坏现

象，如压气机榫连接、涡轮榫连接、圆弧端齿连接及其

它紧固件连接等结构部件，这些部件常常工作在高温

环境中，因此非常有必要开展高温环境下连接结构的

微动疲劳行为和寿命模型研究。

1979年，Hamdy等[1]开展了 TC4钛合金在高温下

平均应力为 247 MPa的微动疲劳研究，表明在室温时

的疲劳强度为 85 MPa，而在 200、400、600 ℃时疲劳强

度为 77、77、70 MPa，比常温下均有一定程度地降低；

2005年，高广睿[2]开展了表面处理技术对钛合金高温
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微动疲劳寿命的影响规律研究，表明温度升高促进了

钛合金的蠕变过程，进而影响了其微动疲劳寿命；

2005年，魏寿庸等[3]对俄罗斯航空发动机用高温钛合

金的发展进行了总结，重点介绍了俄罗斯高温钛合金

的成分、相组成特点和疲劳断裂力学性能，对中国高

温钛合金的研制和开发有一定参考；2010年，Kwon
等[4]研究了镍基高温合金 IN600在高温下的微动疲劳

行为，表明由于温度的影响疲劳强度的降低幅度较

小，但是在室温和 320 ℃时，由于微动的影响疲劳强

度的降底幅度约为 70%；2010年，Mall等[5]重点分析

了镍基高温合金 IN100的晶粒尺寸（3、7 μm）对微动

疲劳寿命的影响，发现小的晶粒尺寸会延缓裂纹成核

和扩展，而在高温下（600 ℃）普通疲劳和微动疲劳的

寿命比常温下均有所提高；2015年，张照等[6]进行了

TC4钛合金圆弧形榫连接结构的低周疲劳试验和寿

命预测，表明采用Neuber法和等效应变法得到的预

测结果准确度较高；2016年，李迪等[7]开展了大涵道

比航空发动机的风扇叶/盘榫连接结构的高周和低周

微动疲劳试验，试验时对圆弧榫接结构进行了几何缩

比，以保证试验前后应力大小和分布规律相似，为后

续圆弧形榫连接结构的试验提供了参考；2016年，

Jayaprakash等[8]研究了 IMI 834钛合金高温微动疲劳

行为，发现在 106次循环下微动疲劳强度随着温度的

升高显著降低，从常温时的 500 MPa降低到 400℃时

的 280MPa，微动疲劳强度相比于普通疲劳强度在

400℃时降低幅度达 38%；2017年，文长龙等[9]研究了

微动垫夹持刚度对钛合金微动疲劳寿命的影响，表明

微动垫夹持刚度变小会使微动疲劳寿命提高；2018
年，陈希等[10]通过改进Manson-Coffin公式，建立了航

空发动机榫头/榫槽微动疲劳寿命模型，并分析了应

力应变和滑移值对微动疲劳寿命的影响；2019年，陈

旭[11]对经激光冲击强化后TC11钛合金进行了高温微

动疲劳试验和理论研究，发现高温会使材料发生明显

的应力弛现象，并建立了高温环境下钛合金的微动疲

劳寿命预测模型。

上述研究表明温度是影响微动疲劳行为的主要

因素之一。本文以某TC11钛合金燕尾榫连接结构为

研究对象，建立了其具体的高温微动疲劳寿命预测模

型，并开展了裂纹位置的分析和微动疲劳寿命验证。

1 寿命预测模型与分析方法

1.1 寿命预测模型

1970年 Smith等[12]提出了 SWT损伤参量，该参量在

参数选择上考虑了循环应变幅和最大应力

SWT = σn,maxεa （1）
式中：σn，max为临界平面上的最大正向应力；εa为临界

平面上的正应变幅。

1988年，Socie等[13]提出了基于临界平面的 FS损

伤参量，该参量综合考虑了循环剪应变幅和最大应力

的影响

FS = γa ( )1 + k σn,max
σs

（2）
式中：γa为临界平面上的最大切应变幅；σn，max为临界

平面上的最大正向应力；σs为屈服强度；k为材料常

数，一般取 k=1。
温度是影响微动疲劳行为和寿命的主要因素之

一。本文通过分析微动试验寿命随着 SWT损伤参量和

FS损伤参量与温度的变化规律，并在借鉴文献[14]中
考虑温度影响的等效损伤参量形式的基础上，发展了

一种温度等效损伤参量的修正形式

DT = D é
ë
ê
ê

ù

û
ú
ú1 + m ( )TTm
2

（3）
将等效损伤参量与文献[15]中寿命计算模型结

合，得到高温微动疲劳寿命模型的表达式

SWT T = SWT
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú1 + m1 ( )TTm
2
= A1N -b1f （4）

FS T = FS
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú1 + m2 ( )TTm
2
= A2N -b2f （5）

式中：D为 SWT和 FS；SWTT、FST分别为该工况温度下考

虑温度影响的修正损伤参量；T为工况温度；Tm为材

料熔点；m1、m2、A1、A2、b1和 b2为需要拟合的材料参数；

Nf为微动疲劳寿命。

1.2 寿命预测流程

高温微动疲劳寿命模型计算流程如图 1所示。

首先建立榫连接结构的有限元模型，对其在不同工况

下开展接触分析，计算接触面每个节点的损伤参量

值，进而确定接触面的最大损伤参量值，并结合相应

工况下榫连接结构的微动疲劳寿命数据，拟合式（4）
和式（5）中m1、m2、A1、A2、b1和 b2这 6个材料常数，从而
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建立具体的高温微动疲劳

寿命预测模型。

在开展某工况下榫连

接结构接触分析的基础上

计算确定其接触面的最大

损伤参量，利用上述高温

微动疲劳寿命模型即可预

测出该工况下榫连接结构

的微动疲劳寿命。

2 模型仿真结果与分析

2.1 试验寿命分析

本文的试验数据来自

文献[14]，试验件采用慢走

丝加工，其加工精度可达

0.01 mm，表面粗糙度可达

0.4 μm，与真实压气机榫

头/榫槽表面状况十分接

近。燕尾榫试验寿命与温

度和载荷峰值如图2所示。

图中同一载荷峰值下

的不同数据点为不同试件

的寿命，取同一载荷峰值

和温度下的算术平均寿命为该工况下的微动疲劳寿

命。从图中可见，在不同

温度和载荷下，微动疲劳

寿命的分散性较小；在同

一温度下，随着载荷增

大，微动疲劳寿命有较大

程度降低；在同一载荷峰

值下，随着温度的升高，

微动疲劳寿命有较大程

度降低。图 2中不同载荷

和温度工况的算术平均

试验寿命见表1。
2.2 燕尾榫连接结构的接触分析

利用商用有限元软件ANSYS对燕尾榫连接结构

开展接触分析。在分析中，将榫头接触面设定为接触

面，选用接触单元CONTA172对其进行网格划分；将

榫槽接触面设定为目标面，利用目标单元TARGE169
对其进行单元划分；接触区网格局部加密为 50 μm，

经验证此网格尺寸可以使计算结果十分准确，摩擦系

数设置为 0.5，与文献[14]中的一致。燕尾榫连接结构

在 200和 500 ℃、11 kN载荷作用下的Von Mises等效

应力分布如图3所示。

从图中可见，燕尾榫连接结构在 200、500 ℃下的

等效应力分布比较相似，并且最大等效应力值均位于

榫头与榫槽接触区域下边缘，而在其他区域等效应力

值相对较小。此外，在相同载荷条件下，在200 ℃下榫

连接结构的最大应力影响区明显小于在 500 ℃下的。

而且，在 200 ℃下的接触面最大等效应力为 770 MPa，
在500 ℃下的接触面最大等效应力为667 MPa。随着

温度的升高，接触面最大等效应力略有减小，可能是由

于温度升高导致材料力学性能变化所致。

2.3 拟合计算结果与分析

分别采用常温下载荷峰值为 11 kN和 17 kN、
200 ℃和 500 ℃载荷峰值为 9 kN和 13 kN这 6种工况

下燕尾榫连接结构的微动

疲劳寿命值作为参考数

据，通过 MATLAB拟合工

具箱对式（4）和（5）中的

m1、m2、A1、A2、b1和 b2这 6个
材料常数进行非线性拟

合，拟合结果见表2。
将表 2中拟合的材料常数分别代入式（4）、（5），

即可得TC11钛合金燕尾榫的高温微动疲劳寿命模型

SWT
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú1 + 2.309 ( )TTm
2
= 1.455 × 108 N -0.3277f （6）

FS
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú1 + 0.5845 ( )TTm
2
= 0.1578N -0.2419f （7）

为了比较本文采用的考虑温度影响的修正 SWTT、
FST损伤参量和未考虑温度修正的SWT、FS损伤参量与微

动疲劳寿命的相关性，将这4种损伤参量按式（8）[16]开
展拟合相关性系数的比较分析，结果见表3。

R2 = 1 -∑( )y - ŷ 2

∑( )y - ȳ 2 （8）

图2 燕尾榫试验寿命与

温度和载荷峰值

温度/
℃

20

200

500

载荷峰值/
kN
11
13
17
9
11
13
9
11
13

平均寿命

78962
44791
20184
134549
50936
28671
54060
28306
13093

表1 燕尾榫微动疲劳试验寿命
材料常数

mi
Ai
bi

SWTT

2.309
1.455E8
0.3277

FST

0.5845
0.1578
0.2419

表2 不同等效损伤参量

拟合参数值

图1 高温微动疲劳寿命

计算流程

开始

建立有限元模型，并划分网格

进行接触分析，选取接触面各节点谷
值和峰值应力应变值

进行应力应变转换，计算各节
点损伤参量值

确定接触面所有节点的最大
损伤参量值

进行非线性拟合，得到寿命
计算公式中的材料常数

建立高温微动疲劳寿命模型

结束

43210.9 0.856E+8 0.171E+9 0.257E+9 0.342E+9 0.428E+9 0.514E+9 0.599E+9 0.685E+9 0.770E+9

应力/MPa 应力/MPa
46489.5 0.742E+8 0.148E+9 0.222E+9 0.297E+9 0.371E+9 0.445E+9 0.519E+9 0.593E+9 0.667E+9

图3 燕尾榫连接结构的Von Milses等效应力分布

（a）200 ℃、11 kN （b）500 ℃、11 kN

WY
WZ WX
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式中：y为实际值；ȳ为平均

值；ŷ为拟合值。

从表 3中可见，未考虑

温度影响的 SWT和 FS损伤

参量的拟合相关性系数分

别为 0.4792和 0.6990，而考

虑温度影响的 SWTT和FST损伤参量的拟合相关性系数

分别为 0.9394和 0.9405，拟合相关性系数大幅增大。

说明考虑温度影响的修正损伤参量的寿命计算准确

度有较大幅度提高。

2.4 接触面的SWTT、FST分析

榫槽接触面的 SWTT、FST最大值所对应的位置即为

理论预测的微动疲劳破坏位置。为了对比微动疲劳

试验破坏位置（如图 4所
示）和理论预测破坏位置，

绘制了 500 ℃和载荷峰值

分别为 9、11和 13 kN时榫

槽接触面 SWTT、FST与榫槽

接触面实际接触节点从上

缘到下缘距离的分布，如图

5、6所示。

从图 4中可见，微动疲劳裂纹萌生于榫槽接触面

下缘，且距接触面实际接触节点从上缘到下缘的距离

约为3.45 mm，此位置即为微动疲劳试验破坏位置。

从图 5中可见，SWTT损伤参量在距离小于 3.15
mm之前变化幅度较小，近似于直线；在距离大于

3.15 mm之后急剧变化，且在距离为 3.45 mm附近达

到最大值，此位置即为 SWTT损伤参量预测的破坏位

置，与试验结果吻合。

从图 6中可见，FST损伤参量在距离小于 2.00 mm
之前变化幅度较小，近似于直线；在距离大于 2.00
mm之后急剧变化，且在距离为 3.45 mm附近达到最

大值，此位置即为FST损伤参量预测的破坏位置，与试

验结果吻合。

2.5 结果验证

为验证高温微动疲劳寿命模型的适用性，将该模

型分别应用于预测常温下载荷峰值为 13 kN、以及

200、500 ℃下载荷峰值为

11 kN时燕尾榫连接结构

的微动疲劳寿命，预测值

与试验值的对比如图 7所
示并见表 4。从图表中可

见，预测值在试验均值的2
倍分散带以内，且相比于

SWTT模型的预测结果，FST

模型的精度更高。

3 结论

（1）本文建立的燕尾榫高温微动疲劳寿命模型能

综合考虑温度和损伤参量这 2个影响微动疲劳寿命

的重要因素，能同时预测高温和常温钛合金燕尾榫连

接结构的微动疲劳寿命。

（2）本文发展的通过添加温度影响的方法来修正

损伤参量，与试验寿命的拟合相关性较高，拟合相关

性系数最小为0.9394，说明该方法可行。

（3）修正后的拉伸型损伤参量 SWTT和剪切型损伤

参量FST都能较精确地预测燕尾榫连接结构的高温微

动疲劳寿命，预测值均在试验均值的2倍分散带以内。

本文的研究结果对于钛合金燕尾榫连接结构的

抗微动设计具有参考意义。但目前大多数微动疲劳

试验和寿命预测方法都没考虑燕尾榫连接结构在实

际工作过程中由于离心载荷长时间持续作用下可能

导致的蠕变影响，与发动机实际工况存在差异，对此

应开展进一步研究。
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