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摘 要：在沙漠环境下，当航空发动机叶片和直升机桨叶在高速运行时，会吸入沙尘微粒使其撞击在发动机叶片或其他部

位，造成冲蚀损伤。在循环载荷的作用下，冲蚀坑处往往形成疲劳源，会对材料的疲劳特性造成很大影响。本文基于连续损

伤力学理论，建立了考虑沙尘颗粒冲蚀损伤钛合金叶片的疲劳寿命预测方法。首先，基于有限元显式计算，模拟沙尘颗粒冲

击钛合金叶片，分析了冲蚀坑、残余应力、残余应变以及初始塑性损伤；其次，推导了疲劳损伤模型，以及相应的损伤力学数

值算法；再次，编写VUMAT子程序，采用数值解法，对含冲蚀损伤的钛合金叶片进行寿命预估，最后，深入分析了不同冲蚀

情况下，钛合金叶片的疲劳损伤及疲劳寿命。计算结果表明，冲击速度越大，轴向残余应力越大，材料的损伤速率越快；冲击

角度越大，冲击凹坑深度越浅，叶片的疲劳寿命越高。该研究为发动机叶片在沙尘颗粒冲蚀影响下的疲劳损伤评定提供一

种可行方法。
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相比其他金属材料，钛合金具有比强度高、耐热性好以

及抗腐蚀性强等特点，广泛运用于航空航天领域，在改善飞

机结构设计并减轻飞机结构质量等方面起到了重要作用。

钛合金材料主要用于发动机叶片、机匣、燃烧室外壳及起落

架等关键部位，其中，航空发动机的钛合金叶片属于转动关

键件，叶片表面易产生疲劳裂纹。在沙漠环境下，当航空发

动机叶片和直升机桨叶在高速运行时，会吸入沙尘微粒等

毫米级尺度的硬物，这些微粒撞击在航空发动机叶片或其

他部位，造成冲蚀损伤。一方面破坏了叶片的结构完整性，

使得叶片易发生断裂；另一方面叶片表面出现凹坑或缺口，

导致叶片的局部应力集中并产生残余应力，给发动机的疲

劳性能或结构带来不利影响，寿命急剧缩短，甚至是十分严

重的后果。因此，研究冲蚀损伤对钛合金叶片的疲劳影响，

建立相应的评估方法，具有重要的应用意义，可为含冲蚀损

伤叶片结构的疲劳损伤评定提供参考，有利于保障航空发

动机叶片的正常运行，减少相应的飞行安全事故。

目前，针对结构的外物冲击损伤问题，国内外的研究学

者通过试验手段和数值模拟取得了一定的成果。在试验方

面，Zhu等[1]针对钢球冲击钛合金平板，分析了不同冲击角

度下钛合金平板的微观形貌，研究了疲劳小裂纹的萌生和

扩展行为。Duó等[2]则测量了含冲击损伤试样的残余应力

分布，研究表明冲击损伤的局部区域具有相对较高的应力

梯度。Zabeen等[3]研究了外物损伤对激光喷丸处理构件的

残余应力场及裂纹扩展的影响。包珍强等[4]采用空气炮冲

击试验装置，开展了钛合金叶片的外物冲击试验，在不同的

冲击条件下分析了钛合金的高周疲劳特性。黄伟等[5]基于

空气炮试验装置，开展了钛合金冲击损伤的宏观和微观分

析，研究表明损伤局部有明显的塑性变形。许祥胜等[6]对

钛合金平板试样开展冲击损伤试验，发现冲击损伤易于导

致疲劳裂纹萌生, 且对疲劳强度有较大影响。张宇等[7]基

于二级空气炮系统对 V 形铝合金靶板进行了高速冲击试

验，发现其破坏模式为局部剪切冲塞，射弹角和射弹间距对
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塑性区大小有显著影响。王计真[8]采用一种初始应力复合

材料高速冲击试验方法，对复合材料层合板开展了高速冲

击试验，研究发现面内初始应力对复合材料板高速冲击行

为影响显著。在数值模拟方面，Mall等[9]采用有限元方法

计算模拟了外物冲击损伤后的变形及应力状态，并合理解

释了损伤和疲劳强度之间的关系。Oakley等[10]预测了燃气

轮钛合金叶片在冲击损伤后的剩余疲劳寿命，并开展相关

试验验证了该方法的适用性。Lin等[11]采用有限元方法分

析了冲击损伤后的激光冲击喷丸的钛合金试件的疲劳裂纹

扩展行为，并计算了有效应力强度因子的范围。张笑宇

等[12]采用损伤力学方法对复合材料夹芯结构进行了冰雹冲

击和多次冲击的数值分析，发现冲击能量、位置和角度对损

伤累积有明显作用。

文献研究表明，疲劳损伤的评估方法主要包括名义应

力法[13]、局部应变法[14]、场强法[15]、临界平面法[16]和损伤力

学方法[17]等，这些方法各有利弊。其中，损伤力学方法通过

引入损伤变量，来研究结构或材料的力学性能在循环载荷

作用下的劣化规律[18-19] ，其优点是物理意义比较明确。研

究表明，相比常规结构，含冲蚀损伤的结构疲劳特性预估要

复杂得多[20]，必须考虑冲蚀损伤对结构疲劳性能的影响。

这一影响主要表现在冲蚀造成结构局部的残余应力应变场

和冲蚀造成结构表面冲蚀坑缺陷后在受载过程中引起结构

局部区域的应力集中。

本文基于连续损伤力学理论，建立考虑沙尘颗粒冲蚀

损伤钛合金叶片疲劳寿命的预测方法。首先，采用有限元

显式分析，模拟真实的冲蚀过程，得到冲蚀后局部区域的初

始缺陷；其次，基于疲劳损伤模型，建立损伤力学数值解法；

最后，对含冲蚀损伤的钛合金叶片进行了寿命预估，并分析

了不同冲蚀条件对其疲劳损伤及寿命的影响。

1 理论模型
1.1 损伤耦合的弹塑性本构模型

在连续损伤力学理论中，以代表性体积单元（RVE）为

研究对象，在RVE中某一方向的截面面积为S，总的微观缺

陷面积为 Sd，则损伤度D[21] 定义为总微观缺陷面积与截面

面积之比，即

D = SdS (1)

当材料处于无损状态时，Sd = 0，即D = 0；当 Sd = S时，

疲劳裂纹萌生。RVE的有效承载面积SR定义为

SR = (1 - D )S (2)

在外载荷P作用下，有效应力 σ͂为

σ͂ = P
SR
= P
(1 - D )S (3)

基于应变等效假设，受损材料的弹性模量Ed定义为

Ed = (1 - D )E (4)

式中：E为无损时的弹性模量。

本文采用的弹塑性本构模型，可以考虑各向同性以及

随动硬化。对于小变形而言，总应变 εij可以表示为 εii =
εeii + εpii，其中，εeij为弹性应变和εpij为塑性应变。根据有效应

力概念和应变等效假设，耦合损伤的本构方程如下

εeij = 1 + vE ( σij1 - D ) - vE ( σkk1 - D ) δij (5)

此外，损伤耦合的屈服准则F为

F = ( σij1 - D - αij ) eq - σy (6)

ε̇pij = λ̇ ∂F∂σij
= 32

λ̇
1 - D

( )σkd1 - D - αkl dev

( )σkd1 - D - αkl eq

(7)

ṗ = 2
3 ε̇pij ε̇pij =

λ̇
1 - D (8)

式中：括号的下标“eq”和“dev”分别代表的是Von Mises等

效应力和应力的偏量部分；αij为背应力；σy为屈服极限；λ̇

为塑性乘子；ṗ为累积塑性应变率。非线性随动硬化律如下

αij =∑
k = 1

N

α(k)ij (9)

α̇ (k)ij = (1 - D ) ( 23 Ckε̇pij - γkα(k)ij ṗ) (10)

式中：N为背应力分量的个数；Ck和γk是由试验结果决定的

材料参数。

1.2 疲劳损伤演化模型

Chaboche等[22]损伤演化模型是一种常用的能够反映非

线性损伤累积现象的模型。Chaudonneret[23]对单轴疲劳损

伤模型进行了分析，提出了多轴疲劳损伤演化方程

Ḋ = dDdN = [1 - (1 -D ) β + 1 ]
α ⋅ é

ë

ê

ê
êê
ê

ê AII
M0( )1 - 3b2σH,m (1 -D )

ù

û

ú

ú
úú
ú

ú
β

(11)

AII = [ 3(Sij, max - Sij, min ) ⋅ (Sij, max - Sij, min )/2 ]1/2 /2 (12)

σH,m = [ max (tr (σ ) ) + min (tr (σ ) ) ] /6 (13)

α = 1 - a AII - σl0 (1 - 3b1σH,m )
σu - σe, max (14)

以上表达式中包含 a、M0、β、b1和 b2这 5 个材料参数。
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AII为八面体切应力幅值；Sij, max和Sij, min分别为一个载荷循环

历程中偏应力分量的最大和最小值；σH,m是一次循环静水

压力的平均值；σe, max是一个载荷循环内的最大等效应力。

对多轴损伤演化方程从初始损伤下限积分到上限，可得材

料破坏时的疲劳寿命NF为

NF = 1
1 + β ⋅

1
aM -β0

σu - σe, max
AII - A*II

⋅ ( AII1 - b2σH,m )-β (15)

在单轴加载下，考虑由于冲蚀引起的初始损伤De的疲

劳损伤演化方程的表达式为

NF =
ì
í
î

ü
ý
þ

1 - é
ë
êêêê ù

û
úúúú1 - ( )1 - De β + 1 1 - α

1 + β ⋅
1

aM -β0

σu - σmax
( )σmax - σ f( )σm

⋅ ( σa1 - b2σm )-β (16)

式中：σu为强度应力；σmax为最大应力；σa为应力幅值；σm
为平均应力；σ f为疲劳极限。在实际应用过程中，危险部位

的应力状态是复杂的，多轴情况下考虑由冲蚀引起的初始

损伤De的疲劳损伤演化方程的表达式为

NF =
ì
í
î

ü
ý
þ

1 - é
ë
êêêê ù

û
úúúú1 - ( )1 - De β + 1 1 - α

1 + β ⋅ 1
aMβ0

σu - σe, max

( )AII - A*II
⋅

( AII1 - b2σH,m )-β (17)

2 数值计算方法与材料参数标定
2.1 计算方法

在本节中，基于前述损伤耦合的弹塑性本构模型和疲

劳损伤演化模型，建立损伤力学-有限元数值计算方法，以

计算考虑沙尘颗粒冲蚀损伤的叶片的疲劳寿命。本研究所

涉及的数值计算方法是在ABAQUS平台上通过二次开发

实现的。具体的计算过程如下：（1）初始化模型中所有的参

数，编写弹塑性本构模型的VUMAT子程序进行冲蚀过程

模拟，得到沙尘颗粒冲蚀后叶片局部的残余应力场和塑性

应变场；（2）结合冲蚀过程的动力学模拟，得到不同的冲击

速度和冲击角度下造成的初始缺陷的尺寸和形状；（3）建立

疲劳损伤计算的有限元模型，并初始化模型中所有的参数；

（4）采用ABAQUS软件，并结合编写的耦合损伤的弹塑性

本构模型和疲劳损伤模型的VUMAT子程序计算含冲蚀损

伤的应力应变场，以及每个单元高斯积分点的损伤速率和

损伤度；（5）如果任意一个单元的损伤度累积达到了1，则认

为疲劳裂纹在这个单元萌生，此时的循环次数即为疲劳裂

纹的萌生寿命，如果没有达到1，重复步骤（4），直至损伤度

达到1。

2.2 材料参数的标定

根据 Ti6Al4V 钛合金板的静力拉伸试验[24]，得到其基

本的弹塑性本构参数，见表1。然后，根据标准光滑试验件

的高周疲劳试验[24]，标定多轴疲劳损伤模型中的损伤演化

参数。其中，β, b1, b2可以直接根据对称循环疲劳试验和一

个非对称循环疲劳试验得出，最后再采用损伤力学有限单

元方法和一组缺口件疲劳试验参数，可以对独立的参数 a

和M0进行标定[25]。标定的所有参数在表2中列出。采用标

定参数计算出的疲劳寿命与试验数据的误差在表 3 中列

出。由此可以看出，标定的参数可以满足计算精度的

要求。

3 冲蚀力学响应分析
在ABAQUS中建立冲蚀过程有限元模拟模型。利用该

模型分别进行三种不同冲击速度（50m/s、100m/s、150m/s）、三

种不同冲击角度（0°、60°、30°）的冲蚀过程模拟，分析冲蚀的

力学响应。冲蚀示意图如图1所示。

3.1 冲蚀有限元模型

冲蚀有限元模型如图 2所示。在ABAQUS平台上，考

虑到叶片模型的复杂性，建立叶片全模型，在端面上施加固

支边界条件。考虑到叶片整体外形曲面形状，采用C3D4实

体单元来进行网格划分，因为四面体网格能较好地适应复

杂形状。整个有限元模型如图 2所示，一共有 236370个单

表 1 材料的静力力学性能参数

Table 1 Static mechanical properties of material

E/GPa

110

ν /（m/s）

0.3

σs /MPa

940

σu /MPa

1200

表 2 材料的疲劳性能参数［25］

Table 2 Fatigue properties of material

β

1.95

M0

114339

b1

0.0015

b2

0.00045

a

0.72

表 3 计算的疲劳寿命与试验数据的对比

Table 3 Comparison between the computed fatigue lives

and experimental results

应力水平/MPa

690

552

483

试验中值寿命/cycle

12467

43058

81553

计算寿命/cycle

13333

40922

81778

相对误差/%

6.94

4.96

2.76

70



游文俊 等：考虑沙尘颗粒冲蚀损伤的航空叶片寿命预估

元、338874个节点；对叶片冲击接触部位网格进行细化，最

小网格尺寸为 0.1mm；球形冲击物有限模型如图 2 所示。

此外，还需对网格的密度无关性进行验证，确保在此密度下

的网格可以保证和满足数值计算的精度。

3.2 冲蚀凹坑分析

采用3.1节中的有限元模型开展冲击过程模拟，得到叶

片的冲蚀缺陷特征，如图3所示。这里，利用该模型进行了

三种速度 v（50m/s, 100m/s, 150m/s）、三种角度 α（0°，30°，

60°）共9种情况的冲击过程模拟，9种不同情况的模拟结果

见表4（h表示冲蚀坑的深度）。

图4为冲蚀坑深度随冲击角度和速度的变化情况。由

图4可以看出，当冲击角度一定时，随着冲击速度增大冲击

凹坑越深；冲击速度一定时，随着冲击角度增大冲蚀坑深度

越小。

3.3 冲蚀残余应力、应变及塑性损伤分析

叶片受到外物冲击后，冲击能量被叶片吸收一部分以

塑性变形能的形式耗散，产生塑性变形，从而在受冲击区域

产生较大的残余应力。由于循环加载时沿叶片长度方向

（也即Z轴方向）加载，故叶片加载方向的残余应力对疲劳

寿命的影响起到主导作用，本文称之为轴向残余应力。冲

击损伤部位附近的轴向残余应力分布如图5所示。冲击损

伤部位附近的残余应变如图6所示。轴向残余应力沿冲蚀

坑深度方向的变化规律如图7所示。由图7可以看出，冲击

速度越大轴向残余应力越大，轴向残余应力先随深度方向

增大而增大，而后随深度方向增大而减小。由于塑性变形

无法恢复，因此会产生残余应变。

0.35
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�
#
�
h/
m
m

��>�0°
��>�30°0.30
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50 100 150

图4 冲蚀坑深度随冲击角度和速度的变化

Fig.4 Variation of impact pit depth with impact angle and velocity
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由冲击过程产生的塑性变形所导致的冲击损伤可以归

类为延性损伤。图 8展示了受冲击部位的塑性损伤分布，

从图8中可看出，冲蚀坑底部的冲击损伤最大。

图9 给出了不同冲击角度下轴向残余应力随冲击速度

的变化而变化的规律。从图 9中可以看出，冲击速度越大

残余压应力越大。图 10给出了不同冲击速度下轴向残余

应力随冲击角度变化而变化的规律，从图10中可以看出冲

击角度越大轴向残余压应力越大。

图11、图12给出了不同冲击角度、不同冲击速度下的

残余应变变化规律。由图 11可以看出，当冲击角度一定

时，冲击速度越大则残余应变越大。冲击速度越大则动

能越大，当外物与叶片接触时会有更多的能量转化为塑

性变形能，因此残余应变会更大。由图12可以看出，冲击

速度为 150m/s，冲击角度为 60°时，残余应变最大为

0.929。

由图 13 可以看出，当角度一定时，冲击速度为 100m/s

时冲击损伤最小。由图14可以看出，在冲击速度为150m/s、

冲击角度为60°时，造成的塑性损伤最大为0.148。这可能与

叶片的曲面形状有关。本文中的 60°冲击角度可能比叶片
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曲面上受冲击点的法线夹角更小，从而使更多的动能转化

为塑性变形能，导致更大的塑性损伤。

4 含冲蚀凹坑的钛合金叶片的疲劳寿命计算
冲蚀后产生不同的缺口形状和不同残余应力，会对叶

片的疲劳寿命造成显著影响。本节计算的寿命曲线考虑了

以下三个方面的影响：（1）冲蚀损伤所造成的叶片冲蚀坑局

部的应力集中；（2）由残余应力和塑性应变造成的初始冲蚀

损伤；（3）循环载荷所导致的疲劳损伤。本节基于损伤力

学-有限元数值方法，对于不同冲击速度和角度情况，计算

了三级应力水平下含冲蚀损伤钛合金叶片的疲劳寿命，进

而绘制了不同冲击速度和角度下的载荷—寿命曲线。在不

同的冲击速度下，载荷应力比为 0.1，图 15~图 17给出了计

算得到的叶片疲劳寿命，这里分别给出了三种冲击角度的

预测寿命。可以发现，当冲击角度一定、冲击速度不同时，

叶片的疲劳寿命变化规律一致，即随着冲击速度的增大，钛

合金材料的叶片疲劳寿命在不断减小。对于最大名义应力
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为 611MPa的情况，在三种不同的冲击速度下，损伤度随着

循环次数的变化趋势如图 18 所示。冲击速度由 50m/s、

100m/s、150m/s依次变化，损伤速率在不断增加；从单个损

伤度随循环次数变化来看，随着循环次数增加，损伤速率在

不断增加，且损伤速率在最后阶段增速明显。可见，冲击速

度是影响受冲击叶片疲劳寿命的重要因素。

在不同的冲击角度下，载荷应力比为 0.1，图 19~图 21

给出了计算得到的叶片的疲劳寿命，这里分别给出了三种

冲击速度的预测寿命。可以发现，当冲击速度一定、冲击角

度不同时，叶片的疲劳寿命变化规律一致，即随着冲击角度

的增大，钛合金材料的叶片疲劳寿命在不断增加。对于最

大名义应力为 611MPa的情况，在三种不同的冲击角度下，

损伤度随着循环次数的变化趋势如图22所示。可以看到，
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Fig.17 Predicted fatigue life under different impact velocity
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冲击角度从 0°、30°再到 60°依次变化，损伤速率依次降低；

从单个损伤度随循环次数变化来看，随着循环次数增加，损

伤速率在不断增加，且损伤速率在最后阶段增速明显。可

见冲击角度也是影响受冲击叶片疲劳寿命的重要因素

之一。

5 结论
本文建立了基于损伤力学的考虑沙尘颗粒冲蚀损伤钛

合金的疲劳寿命分析方法，并以钛合金叶片为例进行了冲

蚀疲劳损伤分析及寿命预测，主要结论如下。

（1）基于有限元显式计算，通过编写弹塑性本构模型

的VUMAT，模拟了沙尘颗粒冲击钛合金叶片的过程，分析

了冲击叶片产生的力学响应，包括冲蚀坑、残余应力、残余

应变以及初始塑性损伤。

（2）基于损伤力学理论，推导了疲劳损伤模型，通过编

写VUMAT，实现了损伤力学数值算法，以计算考虑冲蚀损

伤的应力应变场；并预估了含冲蚀损伤的钛合金叶片的疲

劳寿命。

（3）开展了受冲蚀损伤后叶片的疲劳寿命影响因素分

析，不同冲击速度和冲击角度会造成特征不同的冲击缺陷，

进而引起叶片的局部应力集中，最终影响叶片的疲劳损伤

累积。
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Life Prediction for the Aircraft Blade with Sand Particles Erosion Damage

You Wenjun1，Mei Weiwei1，Wang Jizhen2，Yang Qiang2，Zhan Zhixin1，Hu Weiping1

1. Beihang University，Beijing 100191，China

2. Aviation Key Laboratory of Technology and Science on Structure Impact Dynamics，Aircraft Strength Research

Institute of China，Xi’an 710065，China

Abstract: In desert environment, when the aircraft engine blade and helicopter blade are running at a high speed, the

dust particles could be inhaled and then hit the aircraft engine blade or other parts, which leads to the erosion

damage. Under cyclic loadings, the fatigue source often occurs around the erosion crater, thus greatly affecting the

fatigue properties of materials. In this study, the approach for fatigue life prediction of titanium alloy blades with

erosion damage is established based on the continuous damage mechanics. Firstly, the formulation of erosion crater

by the impact of dust particle is simulated according to the explicit finite element computation. Secondly, the fatigue

damage model is derived, and the corresponding damage mechanics finite element numerical solution is

implemented. After that, the VUMAT subroutine is completed to predict the fatigue life of titanium alloy blades with

erosion damage. Finally, the fatigue damage and fatigue life of titanium alloy blades under different erosion conditions

are further analyzed. The results show that the greater the impact velocity, the greater the axial residual stress and

the faster the damage rate of the material. Furthermore, the greater the impact angle, the shallower the impact pit

depth, and the higher the fatigue life of the blade. This study provides a feasible method for the fatigue damage

evaluation of engine blades under the influence of sand and dust particle erosion.
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