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摘  要：运用超声疲劳试验系统和 MTS 液压伺服疲劳试验系统开展了 Ti-6Al-4V 钛合金在不同加载频率下的超高周疲

劳试验，使用扫描电镜观察了试样断口形貌并对超高周疲劳试验数据进行了可靠性疲劳寿命分析。结果表明：疲劳循

环周数超过 10
7 以后，Ti-6Al-4V 钛合金试样依然会发生疲劳断裂，不存在传统意义上的疲劳极限。裂纹萌生于试样表

面和次表面，随着应力水平降低，萌生位置由表面向次表面转变；试样断口平坦，裂纹源呈现类“鱼眼”特征，裂纹萌生

于材料次表面微观组织不均匀处，周围出现黑色颗粒海绵状特征；20 Hz 和 20 kHz 两种频率下的试验数据吻合良好，

加载频率对材料的疲劳性能没有明显影响；Ti-6Al-4V 钛合金材料的超高周疲劳寿命服从 3 参数威布尔分布，采用单侧

容限系数法建立了不同置信度和不同存活率下的疲劳寿命模型，给出了 p-γ-S-N 曲线。 
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Ti-6Al-4V 合金作为一种典型的 α+β 型钛合金，因

其具有比强度、比刚度高及韧性好的特点，广泛用于

航空发动机风扇和压气机叶盘及叶片的制造[1,2]。航空

发动机叶片容易发生高频低载的共振现象，导致其在

使用寿命期内承受在载荷循环常超过 10
7 甚至达到 

10
9 [3,4]。目前，我国航空发动机的疲劳强度设计依然

采用 10
7 循环对应的材料疲劳性能试验结果进行，既

不安全也不准确。美国通过实施“高循环疲劳科学与技

术计划”，已经将钛合金材料的超高周性能要求，固化

到发动机结构完整性大纲  (engine structural integrity 

program, ENSIP) 中，其中规定发动机的所有部件的最

短寿命为 10
9 循环周次[5]。因此，开展 Ti-6Al-4V 钛合

金超高周疲劳(Very-High-Cycle Fatigue)性能研究，揭

示裂纹萌生和扩展机理对我国航空发动机部件强度设

计具有重要的指导意义。 

目前，超高周疲劳研究集中在钢铁等传统材料[6]，

钛合金研究成果的公开报道还较少。Stefan
[7]研究了

Ti-6Al-4V 高周和超高周疲劳性能，发现裂纹萌生于材

料内部 α 和 β 相不均匀分布处。Xiaolong
 
Liu

[8]研究了

应力比对 Ti-6Al-4V 钛合金超高周疲劳疲劳性能及裂

纹萌生机制的影响。李久楷[9]开展了高温下 TC17 钛合

金超高周疲劳试验，发现温度升高促进了裂纹的萌生

和扩展，不同于室温时的连续下降，高温下应力寿命

曲线出现了明显的拐点。 

超高周疲劳试验主要采用超声疲劳试验方法[10,11]。

目前，关于超声疲劳试验方法能否准确获得材料性能

存在一定的争论。本实验利用 MTS 液压伺服疲劳试验

机和超声疲劳试验系统，分别进行钛合金在 20 Hz 和

20 kHz 下的超高周疲劳试验，对比 2 种试验方法得到

的疲劳试验数据。使用扫描电镜观察试样断口形貌，

分析裂纹萌生、扩展的特征和机理。最后对 Ti-6Al-4V

超高周疲劳寿命分布规律进行可靠性分析，建立基于

单侧容限系数的不同置信度和不同存活率下的疲劳寿

命模型，给出 Ti-6Al-4V 超高周疲劳可靠性寿命分布

规律及 p-γ-S-N 曲线。 

1  超高周疲劳试验系统 

本研究所开发的超高周疲劳试验系统主要由谐振

子系统、冷却子系统、测量子系统和环境箱构成，系

统组成示意图如图 1 所示。谐振子系统由超声信号发

生器、换能器、变幅杆、试件组成，其中超声频率发

生器将 50 Hz 的交流电信号转化为 20 kHz 高频电信

号。压电陶瓷换能器将高频电信号，转化为轴向机械

振动信号。通过变幅杆将振动幅值放大后带动试样完 
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图 1  超声疲劳试验系统组成示意图 

Fig.1  Schematic diagram of ultrasonic fatigue test system 

 

成轴向共振。冷却子系统由温度传感器、液氮罐、调压

器和温度数显调节仪组成，采用低温氮气对试样进行冷

却，有效地降低了试样温度。测量系统由光纤振动测量

仪组成，用来测量试样底端振幅，并将测量结果信号反

馈于工控机以便控制试样中部试验段应力的大小。 

2  Ti-6Al-4V 力学性能参数及试样设计 

试验材料选用航空级 Ti-6Al-4V，其一般用来制造

航空发动机风扇叶片。材料的热处理工艺为 950 ℃下

保温 1 h，水冷，530 ℃下保温 4 h，空冷，然后经固溶

时效处理。材料的微观形貌为细小的初生 α 相和 β 相双

态组织。在 β 晶界处有明显 α 相析出，原始 β 晶粒转变

为长条状交错组织，呈不同位向的编织状如图 2 所示。 

为获得 Ti-6Al-4V 准确的力学性能参数，使用

MTS810 疲劳试验机进行了室温静拉伸试验，获得的

应力应变曲线如图 3 所示，其中拉伸强度为 967.3 

MPa，屈服强度 872.1 MPa。采用能谱仪 (EDX)对

Ti-6Al-4V 化学成分构成进行分析，分析结果见表 1。 

20 Hz 拉伸疲劳试样根据国标 15248-2008 进行设

计，试样尺寸如图 4a 所示。超高周疲劳试样依据弹性

波理论设计。对于轴对称的变截面长杆状试样，其纵 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 2  Ti-6Al-4V 微观双态组织结构 

Fig.2  Microstructure of bimodal Ti-6Al-4V 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 3  Ti-6Al-4V 应力应变曲线 

Fig.3  Tensile stress-strain curve of Ti-6Al-4V 

 

表 1  Ti-6Al-4V 化学成分组成 

Table 1  Chemical composition of Ti-6Al-4V (ω/%) 

Al Cr V C O Ti 

4.5~5.5 3.5~4.5 3.5~4.5 ≤0.05 0.08~0.13 Bal. 

 

波方程可以表示[12]为： 
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式中，ρ 为材料密度，S(x)为试样在 x 处横截面积，u

为试样在 x 方向上振动位移，F 表示作用在 x 处横截

面上的力。 
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式(2)带入式(1)可以得到： 
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其中，波速 c=(E/ρ)
1/2，p(x)=S’(x)/S(x)，E 为弹性模量。

试验过程中试样振动为正弦振动，故振动方程可以用

正弦形式表示： 

( , ) ( )sinu x t U x t                       （4） 

式中，k=ω/c，ω=2πf，f 为共振频率。试样振动过程中，

试样中部断面应力最大，位移为 0，试样端部应力为 0，

位移幅最大，试样振动方程边界条件为： 
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根据边界条件(5)，求得方程(3)的解为： 
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试样半长 L=L1+L2，L1 为半过渡弧长，L2 为等截
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面试样段长度，试样设计时，L1 给定，L2 由下式确定： 

2 1

1

1 1
arctan{ [ tanh( )]}

tanh( )
L L

k k L


 


       （7） 

代入前述得到的 Ti-6Al-4V 材料参数，得到超高

周试样尺寸参数，如图 4b 所示。 

3  实验结果与断口形貌分析 

3.1  实验结果 

20 Hz 疲劳试验使用 MTS810 疲劳试验机进行，循

环周次范围 10
4
~10

7，应力比为–1，共 6 个应力水平，

每个应力水平 5 件。20 kHz 疲劳试验使用超声疲劳试验

系统进行，循环周次范围 10
6
~10

9，应力比为–1，共 8

个应力水平，每个应力水平 6 件，试验数据如图 5 所示。 

对比图 5 中 20 Hz 疲劳试验数据和 20 kHz 疲劳试

验数据，发现疲劳寿命随应力水平降低而增加，不存

在传统意义上的疲劳极限。20 Hz 疲劳数据同 20 kHz

疲劳数据吻合较好，加载频率的变化没有对 Ti-6Al-4V

的疲劳性能产生显著影响，这也证明了超声疲劳试验方

法的可行性。断裂试样中，循环周次小于 10
6 时，裂纹 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 4  20 Hz 和 20 kHz 轴向拉伸试样尺寸 

Fig.4  Size of the specimen tested at 20 Hz (a) and 20 kHz (b) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 5  Ti-6Al-4V 疲劳应力-寿命数据 

Fig.5  S-N data of Ti-6Al-4V 

 

从试样表面萌生，循环周次在 10
6
~10

7 时，试样存在裂

纹表面萌生和次表面萌生 2 种形式，2 种萌生机制存在

竞争导致了这一周次范围内的疲劳数据存在较大的分

散性[13]，循环周次大于 10
8，裂纹多从次表面萌生。 

3.2  断口形貌分析 

使用扫描电镜观察了 20 Hz 和 20 kHz 试样断口形

貌，如图 6 和图 7 所示。可以看出，20 Hz 拉伸疲劳试

样裂纹多从表面萌生，裂纹源区存在明显的二次裂纹，

裂纹扩展区光滑平整，在扩展区存在大量疲劳条带。图

6b 中存在大量准解理台阶，产生沿特定晶体学平面开

裂的特征，断口破坏形式为穿晶断裂。相比 20 Hz 拉

伸疲劳，20 kHz 试样断口更加平整光滑，裂纹源区较

暗呈现类“鱼眼”特征，裂纹源面积 33678 μm
2，黑

色小平面匀区域面积 280 μm
2。裂纹从试样次表面黑

色小平面处萌生，小平面物周围呈现黑色颗粒海绵状

特征，二次裂纹不如 20 Hz 试样断口明显，裂纹扩展

区存在大量疲劳条带，条带间隔为 0.6 μm。 

4  超高周疲劳寿命分布规律评估 

在给定应力的条件下，低周疲劳寿命一般满足正态 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 6  20 Hz 拉伸疲劳断口扫描电镜照片 

Fig.6  SEM morphologies of specimen tested at 20 Hz (588 186 cycles): (a) crack initiation area, (b) quasi-cleavage fracture, 

and (c) crack propagation region 
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图 7  20 kHz 拉伸疲劳断口扫描电镜照片 

Fig.7  SEM morphologies of specimen tested at 20 kHz (1.306×10
8
 cycles): (a) crack initiation area, (b) characteristics 

of crack initiation area, and (c) fatigue striation 

 

分布或是对数正态分布，而高周疲劳寿命一般满足威布

尔分布的情况较多[14]，但关于超高周疲劳寿命分布的

研究报道不多。本研究采用相关系数与不同分布的关系

检验超高周疲劳寿命所服从的分布。 

若对数疲劳寿命 lgx 服从正态分布 N(μ, σ
2
)，对于

对数正态分布的概率分布函数可表示为： 

t

lg( )
(lg ) [( )]

x
P x







                    （8） 

式中：x 为随机变量，μ、σ 分别表示为母体的平均值

和标准差。等式变换可得： 
1

t[ (lg )] ( / ) (1/ )lgP x x      
           （9） 

令 X=lgx，Y=Φ
-1

[Pt(lgx)]，A=
 
–(μ/σ)，B=1/σ 可得

到标准线性回归方程： 

Y=A+BX                               （10） 

对 20 kHz 每个应力水平下的疲劳数据使用最大

似然估计方法确定对应的 μ、σ 值，见表 2 所示。 

3 参数威布尔分布的概率分布函数可表示为： 

1( ) ( ) exp[ ( ) ]( )b bb x x
f x x
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     
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式中：x 为随机变量，α 为最小寿命参数；β 控制着横

坐标的尺度大小，反映了数据 N 的分散性，称为尺度

参数或特征寿命参数；b 描述分布概率密度函数曲线

的形状，称为形状参数。等式两边取双对数可得：  

1
lglg[ ] lg( ) lg( )

1 ( )
b b x

F x
      


     （13）

 

设 X=lg(x-α)，Y=lglg[1/(1-F(x))]，A=
 
–blg(β–α)，

B=b 可得到如下标准线性回归方程： 

Y=A+BX                               （14） 

根据文献[15]中的方法可计算不同应力水平下

参数 α、β 和 b 的估计值，如表 2 所示。 

从表 2 中可以看出，在每个应力水平下，对数正

态分布和 3 参数威布尔分布下的 r 值都大于相关系数

起码值 ra，说明疲劳试验数据既服从正态分布也服从

威布尔分布，但是各应力水平下对数正态分布的相关

系数 r 值均大于 3 参数威布尔分布，这说明采用对数

正态分布能够更好的描述超高周疲劳寿命分布。接下

来，基于对数正态分布，本研究对超高周疲劳可靠性

寿命进行了分析。 

 

表 2  正态分布和威布尔分布参数拟合 

Table 2  Evaluated value of μ, σ, α, β, b, r for log-normal and 3P-Weibull distribution 

Stress/MPa 
Normal distribution  3P-Weibull distribution 

μ σ r  α β b r 

440 5.980 0.511 0.9823  2.004×10
6
 0.3868 1.50×10

5
 0.9733 

425 6.741 0.502 0.9938  1.068×10
7
 0.5126 7.07×10

5
 0.9667 

410 7.098 0.447 0.9789  2.463×10
7
 0.4427 1.80×10

6
 0.9669 

390 7.369 0.423 0.9618  5.765×10
7
 0.5053 1.20×10

6
 0.9499 

370 7.531 0.346 0.9497  1.051×10
8
 0.4267 9.00×10

5
 0.9431 

350 7.809 0.272 0.9287  2.075×10
8
 0.4546 1.27×10

6
 0.9109 

340 8.005 0.265 0.9274  3.890×10
8
 0.3661 1.20×10

6
 0.9294 

330 8.299 0.277 0.9968  7.272×10
8
 0.2809 5.00×10

6
 0.9731 
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5  超高周疲劳可靠性寿命分析 

在工业领域中，材料的给定概率下疲劳寿命即可

靠性寿命对于结构安全性设计具有重要的意义。然而，

由于疲劳试验中样本个数有限，使得由试验数据得到

的可靠性寿命值存在一定的偏差，因此在分析中必须

考虑这种偏差。本节基于单侧容限系数法，分析了

Ti-6Al-4V 的超高周疲劳可靠性寿命分布规律，给出了

p-γ-S-N 曲线。 

文献[15]中给出了单侧容限系数的计算公式： 
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对于给定存活率 p 和置信度 γ，对数正态分布的

对数可靠性寿命可以表示为： 

ˆ ˆ
px x k                             （16） 

最终给定存活率 p 和置信度 γ 的可靠性寿命 Np,γ

可以表示为： 
ˆ

,
10 px

p
N                                （17） 

根据公式（17），计算单侧容限系数 k 随存活率

(50%~95%)和置信度(5%~95%)的变化规律如图 8 所

示。随着存活率 p 和置信度 γ 的增大，单侧容限系数

逐渐减小。置信度 p=50%，γ=50%时，k 为 0，存活率

p 增加 5%时，k 为–0.1257，置信度 γ 增加 5%时，k

为–0.0563，说明单侧容限系数 k 对于存活率 p 更加敏

感，存活率和置信度增加同一幅度时，k 值随存活率 p

的变化幅度更大。 

根据得到的给定存活率和置信度下可靠性寿命计

算公式，分别计算 p=95%，γ=50%/65%/80%/95%和

γ=95%，p=50%/65%/80%/95%可靠性寿命 Np,γ。根据

计算得到的可靠性寿命数据绘制的 p-γ-S-N 曲线如图 9

和图 10 所示。图 9 中，随着置信度水平的增加，拟合 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 8  单侧容限系数随置信度和存活率的变化规律  

Fig.8  Single side allowance factor k (n=6) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 9  不同置信度下的 p-γ-S-N 曲线 

Fig.9  p-γ-S-N curve with various confidence level γ (p=95%) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 10  不同存活率下的 p-γ-S-N 曲线 

Fig.10  p-γ-S-N curve with various reliability p (γ=95%) 

 

曲线的截距逐步减小，置信度从 50%到 80%，每次递

增 15%时，寿命的减少值几乎是一个常量，当置信度

水平从 80%增加到 95%时，寿命大幅减小，说明置信

度水平较高时，可靠性寿命对置信度的敏感性很高。

图 10 中，可靠性寿命随存活率的变化规律同置信度相

似。因此，在高存活率、高置信度水平下，增加存活

率或置信度，材料的可靠性寿命会大幅降低。 

6  结  论 

1) 10
7循环周次以上 Ti-6Al-4V试样依然会发生疲

劳断裂，不存在传统的疲劳极限。通过对比两种方式

得到的试验数据，没有发现循环加载频率对 Ti-6Al-4V

材料的疲劳性能存在明显的影响。 

2) 循环周次小于 10
7 时，裂纹主要从试样表面萌

生并断裂；循环周次大于 10
8 时，裂纹多从试样内部萌

生；在 10
7 到 10

8 存在裂纹表面萌生和次表面萌生两种

形式的竞争，导致这一范围内的疲劳数据存在较大的分

散性。超声加载疲劳试样断口更加平整，断裂形式为准

解理断裂，裂纹源呈现类“鱼眼”特征。次表面裂纹萌生

于材料微观组织不均匀处，呈现为黑色小平面特征，其

k
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周围为颗粒状海绵区，在显微镜下均呈现暗色。 

3) Ti-6Al-4V 超高周疲劳数据更加符合正态分布。

建立了基于单侧容限系数 k的描述材料超高周疲劳可靠

性寿命的模型。疲劳可靠性寿命 Npγ 随着存活率和置信

度的增加而减小并且当在高置信度、高存活率水平下，

增加置信度和存活率会大幅度降低疲劳可靠性寿命。 
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Very-High-Cycle Fatigue Behavior of Ti-6Al-4V and Analysis of Reliability Life 
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Abstract: The very-high-cycle fatigue test and fatigue reliability life for Ti-6Al-4V were investigated based on the self-built ultrasonic 

fatigue test system and MTS fatigue system at both 20 Hz and 20 kHz. Fracture morphology of the specimen was analyzed with scanning 

electron microscopy. The distribution of fatigue life was determined. Single side allowance factor was proposed to calculate the reliability 

fatigue life with both reliability and confidence level. The results indicate that fatigue life continuously increases with the decrease of the 

stress amplitude and there is no fatigue limit in the very high cycle regime. The specimens fracture initiates from defects at specimen 

surface at short fatigue life region and the location of crack initiation tends to subsurface with the fatigue life increases. The specimen 

fracture surface tested at 20 kHz is smoother than that of 20 Hz and dark rough areas are observed around the dark facet. The fatigue data 

tested at different frequencies corresponds with each other which imply that distinct frequency effect is not found on the ultra -high fatigue 

properties of Ti-6Al-4V. Reliability fatigue life decreases more when the reliability increases than when confidence level does to the same 

degree. A new fatigue model (p-γ-S-N curve) is also established to predict the reliability fatigue life.  

Key words: very-high-cycle fatigue; Ti-6Al-4V; frequency effect; Weibull distribution; reliability life; p-γ-S-N curve 
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