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摘 要：提出了一种面向可靠性设计的四参数随机疲劳极限模型，可针对小样本数据实现超高周疲劳

（VHCF）应力⁃寿命（S⁃N）曲线处理。通过对航空用钛合金常规样本数超高周疲劳数据的拟合分析和对比验证

了模型的准确性。同时，以某型航空发动机压气机叶片用 TC17钛合金为研究对象，分别对室温（RT）和 400 ℃
小样本超高周疲劳数据进行了处理，得到了典型置信度和可靠度条件下的超高周疲劳强度估计值。结果表明：

本文提出的四参数随机疲劳极限模型，能够通过少量的长寿命区试验数据获得材料超高周范围内发动机设计

所需的疲劳强度估计值；相较于常用的升降法，基于本模型进行试验安排可大幅降低 68% 的试验量，为发动机

材料的超高周疲劳强度评价提供方法支持。
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Abstract：A four⁃parameter random fatigue limit model for reliability design was proposed，
which can realize very⁃high cycle fatigue stress⁃life（S⁃N）curve processing for small sample of da⁃
ta.The accuracy of the model was verified by fitting analysis and comparison of very ⁃high cycle
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fatigue data of conventional samples of titanium alloys for aviation.At the same time，TC17 titani⁃
um alloy for a specific type of aero⁃engine compressor blade was taken as the research object，and
the very⁃high cycle fatigue data of small samples were processed at room temperature（RT）and
400 ℃，respectively.The very ⁃ high cycle fatigue strength under typical confidence and survival
probability was investigated by this mode.The results showed that the four⁃parameter random fa⁃
tigue limit model proposed can obtain the value of the estimated fatigue strength required for en⁃
gine design in very⁃high cycle regime.With a small amount of long ⁃ life area data，the proposed
model provides a reliable method for very⁃high cycle fatigue strength evaluation of engine materi⁃
als by an economical cost.

Key words：very⁃high cycle fatigue（VHCF）；random fatigue limit（RFL）model；
probabilistic stress⁃life（P⁃S⁃N）curve；fatigue data processing；titanium alloy

随着航空发动机的设计寿命和可靠性要求不

断提升，基于 107循环数的常规高周疲劳性能数据

已经不能满足设计需求。目前，国内外航空发动

机设计准则均已明确提出了基于 109循环数的超

高周疲劳性能数据要求。例如，美国 2004年修订

的《发动机结构完整性大纲》（ENSIP,MIL⁃HD⁃
BK⁃1783B）中明确要求所有发动机零件的疲劳寿

命都应达到至少 109次循环 [1]。2010年我国颁布

了新修订的《航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机通

用规范》（GJB241A⁃2010）中也明确规定钛合金零

件的疲劳寿命需达到 109次循环，规范还同时提出

了发动机设计中所用的材料结构性能（设计许用

值）数据需指定的置信度与可靠度 [2]，迫切需要积

累丰富的超高周性能数据，以满足先进航空发动

机抗高循环疲劳设计需求。

相对于常规高周疲劳性能试验，超高周疲劳

试验耗时更长，成本更高。国内外普遍采用加载

频率高达 20 kHz超声疲劳试验方法获取超高周

疲劳数据，完成 1件 109循环数的疲劳试验仅需 1
天，可以短时间内地在 109循环数量级获得大量试

验数据。而超声疲劳试验对试验件的要求较高，

但其结果是否与常规疲劳试验结果吻合尚存在争

议 [3]，并未在航空发动机等可靠性要求较高的领

域得到推广。因此，航空发动机设计用超高周疲

劳性能数据仍主要依靠于高频谐振式疲劳试验

机 [4]、旋转弯曲疲劳试验机 [5]和电磁振动台 [6⁃7]等常

规疲劳加载设备。然而，采用上述方法开展 107~
109循环数的超高周试验时，测试成本将增加 10
倍~100倍（如 :采用旋弯、高频谐振方法将耗费约

3~5个月，振动疲劳方法将耗费 7~10天），在有

限的成本和时间内，只能够获取少量的数据；或

者，当试样数量受限时（如经过试车的发动机叶片

零件），研究人员也无法获取到常规样本量的试验

数据。因此，提出针对高周⁃超高周范围内的小样

本数据处理方法，降低测试成本、缩短测试周期，

对于发动机研制具有十分重要的意义。

针对高周疲劳强度的可靠性估计目前国内外

已有很多方法，如极大似然法 [8⁃9]、最小二乘法 [10]和

单侧容限系数法 [11]等，这些方法在处理高可靠性、

高置信度疲劳强度估计时一般要求较大的数据样

本数，并不适用于样本量有限的超高周疲劳数据。

而一些基于小样本的方法 [12⁃16]虽可实现高周疲劳

强度的预估，但通常仅适用于中短寿命区的成组

法数据，难以满足长寿命区数据处理要求。因此，

上述处理方法大多无法全面满足发动机材料超高

周疲劳性能数据要求，亟需发展新的数据处理

模型。

本文针对超高周疲劳数据表征需求提出了一

种四参数随机疲劳极限模型，结合航空发动机用

钛合金超高周疲劳实测数据，对比了该模型与传

统方法的处理得到的疲劳强度，验证了该模型的

有效性。随后，采用该模型对某型发动机压气机

叶片用 TC17钛合金材料超高周疲劳小样本数据

进行了处理，获取了满足发动机可靠性设计要求

的超高周疲劳强度值。

1 四参数随机疲劳极限模型

1. 1 模型描述

随机疲劳极限（random fatigue limit,RFL）模

型最先由 Pascual等提出 [17]。该模型在三参数 S⁃N
曲线模型的基础上，假设每个试样都具有一个的

独立的疲劳极限值 S0,i，而同一批次试样中该值呈

现正态分布（或其他概率分布），是样本的固有属

性；疲劳测试中，测试系统误差也造成测试结果的
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分散性，两者叠加导致了 S⁃N曲线测试数据的分

散性。

该模型通过上述假设引入了“随机疲劳极限

标准差”σ1和“对数疲劳寿命的标准差”σ2两个参

数对 S⁃N曲线进行了概率描述，用于描述疲劳测

试数据的异方差概率分布特征，并通过最大似然

法实现了对模型参数的估计。Pascual等在此基

础上对 RFL模型理论进行了进一步的阐述，并且

给出了该模型的标准形式 [18]。Pollak等在 Pascual
等的基础上将模型适用性由三参数模型推广至了

双线性、双曲线模型，并很好地拟合了 Ti⁃6Al⁃4V
大样本超高周疲劳试验数据 [19]。RFL模型可以很

好地描述 S⁃N曲线在高循环数的疲劳强度分布，

尤其适用于 107~109周次的超高周疲劳问题。已

有多篇报道将该模型用于高周疲劳和超高周疲劳

数据分析 [20⁃21]，取得了较好的结果。

随机疲劳极限模型如式（1）所示：

ln ( N )= a+ b ln ( S- S 0 )+ ε,S> S 0 （1）
式（1）中 ε和 S0均服从正态分布，记为

S0 - γ
σ1

~N (0,1), ε
σ2
~N (0,1) （2）

其中N（0,1）为标准正态分布。式（1）、式（2）中的

（a,b,γ,σ1,σ2）共同构成了 RFL模型的 5个参数，ln
为自然对数。其中 σ1代表了 S⁃N曲线数据中随机

疲劳极限的分散性，σ2代表了 S⁃N曲线数据在寿

命方向的分散性。图 1给出了经典 RFL模型中 σ1
和 σ2两参数对 P⁃S⁃N曲线估计的影响情况。图中

P代表可靠度（即：存活率），当仅考虑寿命分散性

（σ2）时，P⁃S⁃N曲线随 σ2增大而逐渐向左平移，而

在高周（含超高周）范围内（106以上），寿命分散性

参数 σ2对预测曲线的影响较小；而仅考虑随机疲

劳极限的分散性时，P⁃S⁃N曲线随 σ1增大而逐渐

向下平移，在高周（含超高周）范围（106以上）内，

随机疲劳极限分散性 σ1对预测曲线影响较大。可

以看出，因模型参数 σ1的引入，使得该模型在不同

应力水平下的寿命呈现异方差特征，如图 1（b）所

示。相比之下图 1（b）呈现的 P⁃S⁃N曲线直观上

与常见的 P⁃S⁃N曲线更为接近。由此可见在高周

（含超高周）范围内，随机疲劳极限分散性 σ1在经

典 RFL模型中起到了主要作用。

经典的 RFL模型同时考虑了试验数据在疲

劳极限和寿命两个方向上的分散性。在一条 S⁃N
曲线的试验数据中，任一应力水平 S下的成组试

验结果（N1,N2,…,Nn）的分散性均是由疲劳极限

分散性 σ1和寿命分散性 σ2共同作用的结果。因

此，经典的 RFL模型中的 σ2值应当小于任一应力

级下对数寿命的标准差，即

σ2 < min

■

■

■

■
■■
■

■
■

■

■

■
■■
■

■n∑
i= 1

n

( lnNi )2 - ( )∑
i= 1

n

lnNi

2

n ( n- 1)
（3）

这一不等式也是经典 RFL模型求解 σ2时重

要的取值参考，但前提是在各个应力水平下有数

量足够的样本数，而小样本的疲劳测试数据难以

满足这样的要求。通常，在一组 S⁃N曲线中，同一

应力下对数寿命标准差随着应力级降低而逐渐增

大。对于超高周疲劳极限的循环数范围，试验应

力 S通常位于疲劳极限 S0附近，其寿命随着疲劳

极限 S0变化可由式（4）对 S0求导得出

lim
S→ S0

d ( ln ( N ) )
dS 0

= lim
S→ S0

- b
S- S 0

→+∞ （4）

当应力 S趋近于其疲劳极限时，其对数疲劳

寿命 ln（N）的变化值随着随机疲劳极限值 S0的变

化而趋近于无穷大。此时，S0值微小的变化就会

引起循环数值的极大变化。由此可见在疲劳极限

图 1 经典 RFL模型中不同分散性对 P⁃S⁃N曲线的影响

Fig.1 influence of dispersion parameters in classical RFL
on the prediction line of P⁃S⁃N curve
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附近，经典 RFL模型中对数疲劳寿命受随机疲劳

极限值 S0的影响十分大，S⁃N曲线关于寿命的分

散性 σ2在该区域内的贡献可以忽略不计。因此针

对高周和超高周疲劳数据，可以忽略 RFL模型中

S⁃N中寿命方向的分散性，近似认为 S⁃N曲线的

分散性全部来自各个试样对应的随机疲劳极限

S0。因此 RFL模型可以简化为

ln ( N )= a+ bln ( S- S 0 ), S> S0 （5）
令V=S0，假设V在取值范围内呈正态分布，

其概率密度函数为

fV ( v; σ,S0 )= ϕV ( v; σ,S0 )=

1
2π σ

exp
■

■

■
■■
■
■
■ ■

■

■
■■
■- ( )v- S 0
2

2σ 2
（6）

式中 S0和 σ为母体的期望值和标准差。由式（1）
可以解出：

V= S- exp ( )ln ( N )- a
b

（7）

令W=ln（N），假设 V<S，W |V具有概率密

度函数为

fW |V (w ; a,b,S0,σ )=

ϕW |V
■

■
■
■■
■ ■

■
■■■■S- exp ( )w- a

b
; S 0,σ （8）

其中 ϕW|V为正态分布的概率密度函数，则W的概

率密度函数为

fW (w ; S,θ )=∫
-inf

S

ϕW |V (w ; θ ) ⋅ ϕV (w ; θ ) dv （9）

式中 θ=（a,b,σ,S0）。W的累积概率分布函数为

FW (w ; S,θ )=∫
-inf

S

ΦW |V (w ; θ ) ⋅ ϕV (w ; σ,μ ) dv

（10）
式中为 ΦW |V 正态分布的累积概率分布函数。至

此，基于修正的 RFL模型得到了指定应力水平下

对数疲劳寿命 ln（N）的概率密度函数和累积概率

分布函数。上述（a,b,σ,S0）共同构成了该模型 4
个参数，其中：a、b分别为模型的斜率和截距，σ为
随机疲劳极限的标准差，S0为随机疲劳极限的期

望值。

当忽略 S⁃N曲线在寿命方向的分散性后，经

典的 RFL模型可以由原先的 5个参数简化为 4个
参数，这将极大简化似然函数的表达式，有效提升

参数估计的准确度和计算效率。但需要注意，本

模型是针对高周⁃超高周寿命范围进行了优化，其

不再适用于低周寿命端的数据处理。

上述模型同理也可以得出基于Weibull分布

的四参数 RFL模型，即将模型中的正态概率密度

函数和累积分布函数转为Weibull分布的概率密

度函数和累计分布函数。Weibull分布的概率密

度函数为：

fV ( v; λ,β )=
■

■

■

■■■■

■■■■

β
λ ( )vλ

β- 1

e-( v/λ )β v≥ 0

0 v< 0
（11）

其中 λ和 β为Weibull分布比例参数和形状参数。

构成四个模型参数分别为 a、b、λ、β。实践中可以

根据相应的基本假设或是应用需求，选用合适的

分散性假设对数据进行处理分析。

1. 2 模型参数的求解

由于在疲劳极限附近的疲劳寿命分散性较

大，在该范围内试验会不可避免产生的越出（run⁃
out）数据，而试验中也无法预知一个应力让其在

规定的循环数发生断裂。因此疲劳强度的确定方

法往往要同时参考断裂数据和越出数据，例如升

降法中应力相近的一对断裂点和越出点构成的升

降对就是疲劳强度值的极大似然估计 [2]。本文提

出模型的参数估计方法参考了经典 RFL模型，即

采用最大似然法进行估计。

RFL模型的参数通常采用最大似然法进行

估计。对于一组 S⁃N曲线试验数据，应力 S1,S2，…，

Sn,分别对应寿命 w1=ln（N1）,w2=ln（N2）,…，

wn=ln（Nn），则 RFL模型存在似然函数：

L ( θ )=∏
i= 1

n

[ fW (wi; Si,θ ) ]δi ⋅

[ 1- FW (wi; Si,θ ) ]1- δi （12）
其 中 δi 为 试 样 最 终 状 态 ，断 裂 记 为 1，越 出 记

为 0，即

δi=
■
■
■

1 断裂

0 跃出
（13）

似然函数的对数形式为

ln ( Li ( θ ) )=∑
i= 1

n

Li ( θ )= δi ln [ fW (wi; Si,θ ) ]+

(1- δi ) ln [ 1- FW (wi; Si,θ ) ] （14）
式（12）中 fW (wi; Si,θ )是第 i个试样在 Si应力级

发生断裂的概率密度函数；[ 1 - FW (wi; Si,θ ) ]
是第 i个试样在 Si应力级越出的累计概率函数。

两者乘积构成似然函数 L ( θ )，通过求解 L ( θ )或
ln ( Li ( θ ) )的最大值实现模型参数的最大似然

估计。

1764



陈 新等：面向可靠性设计的发动机材料超高周疲劳强度估计方法第 8 期

2 满足可靠性设计的超高周疲劳

强度计算

发动机设计中所用的材料结构性能（设计许

用值）数据需要满足指定的置信度、可靠度要求，

以充分考虑试验数据的分散性与重复抽样所得结

果的可靠性。对于 P⁃S⁃N曲线数据处理方法，主

要的标准，例如国际标准（ISO 12107⁃2012）、国家

标准（GB/T 24176⁃2003）、国家军用标准（GJB/Z
18A⁃2005）、航空标准（HB/Z 112⁃1986）等采用的

均是基于正态分布的单侧容限系数法，即先计算

出中值曲线和标准差，再通过中值偏移式（15）和

单侧容限系数式（16）得到指定置信度、可靠度下

的性能数据

xγ,P= x̄1 + kγ,P βσ （15）

kγ,P=
uP- uγ

1
n
■

■

■
■■
■
■
■ ■

■

■
■■
■1- u2γ

2 ( )n- 1
+ u2P
2 ( )n- 1

1- u2γ
2 ( )n- 1

（16）
其中 β表示标准差的无偏修正系数；uP表示与可

靠度 P相关的标准正态偏量；uγ表示与置信度 γ相
关的标准正态偏量。

对于仅有 15~20个测点的小样本超高周疲

劳数据，实际已无法满足国际标准 ISO 12107 ⁃
2012及其他各标准的最低样本数要求，不能采用

传统方法获取指定置信度、可靠度对应的疲劳强

度值。

本文提出的模型假设所有数据的疲劳寿命分

散性全部来自各个数据点对应的随机疲劳极限值

的分散性，如式（5）、式（6）所示。针对小样本高

周、超高周疲劳数据，可以将全部数据点纳入基于

正态分布的四参数 RFL模型中进行疲劳强度概

率分析，进而获取 P⁃S⁃N曲线。Hanaki等 [22]就采

用了将 S⁃N曲线上各数据点映射至最大循环数处

得到等效疲劳强度的方法，实现通过小样本确定

疲劳强度的统计分布。因此在本模型中对于 S⁃N
曲线中任意一点（Si，Ni），可以利用基于正态分布

的四参数 RFL模型参数 a、b的估计值，由式（17）
计算得到该数据点在 RFL模型中的随机疲劳极

限估计值，即

S0,i= Si- exp
■

■
■
■■
■ ■

■
■■■■

ln ( Ni )- a
b

（17）

某些 S⁃N曲线拟合后的 S0值很低，甚至远低

于试验应力，对于这种情况可以利用式（18）和式

（19）将所有数据转换为指定循环次数 N ′对应的

强度分布 S′，进而再根据单侧容限系数公式计算

出对应的疲劳强度值。

■

■

■

■
■■
■
■
■

■
■■
■
■
■

S0,i= Si- exp
■

■
■
■■
■ ■

■
■■■■

ln ( Ni )- a
b

S 0,i= S′- exp
■

■
■
■■
■ ■

■
■■■■

ln ( N ′)- a
b

（18）

S′= Si- exp
■

■
■
■■
■ ■

■
■■■■

ln ( Ni )- a
b

+ exp ■
■
■
■■
■ ■

■
■■■■

ln ( N ′)- a
b

（19）

3 基于常规样本数的疲劳强度估计

及对比

为了验证本模型处理结果与升降法的一致

性。采用本团队前期开展的 TA11钛合金轴向超

高周疲劳数据作为样本进行了验证 [4,22]。超高周

疲劳试验采用高频谐振试验机进行加载，试验按

照航标HB5287⁃1996标准执行，最大循环数为 108

周次，试验温度为室温，应力比 R=-1。S⁃N曲

线测试在中短寿命区采用成组法，长寿命区采用

升降法，共得到 28个有效数据，结果如图 2所示。

其中升降法数据满足误差 δ<5%，可靠度 P=
99.87%，置信度 γ=50% 的最少观察样本数（5
个）要求 [2]。

国家军用标准《航空涡轮喷气和涡轮风扇发

动机通用规范》（GJB 241A⁃2010）中规定，“除断

裂韧性和裂纹扩展速率外的其他所有材料性能应

都用置信度为 50% 的-3σ值或置信度为 95%
的-2σ表示”。升降法数据由单侧容限系数式

图 2 TA11钛合金超高周疲劳 P⁃S⁃N曲线（常规样本数）

Fig.2 P⁃S⁃N curve of TA11 alloy in VHCF region
（moderate samples number）
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（15）、式（16）可以计算出典型置信度、可靠度组合

下的疲劳强度值。

本文基于正态分布，结合四参数 RFL模型对

上述疲劳数据进行了处理，并采用最大似然估计

对模型参数进行了求解，结果如表 1所示。为了

获取可靠性设计所需的超高周疲劳强度估计值，

本文基于正态分布的四参数 RFL模型，采用正态

分布单侧容限系数法计算了典型置信度、可靠度

对应的超高周疲劳强度估计值。首先，使用式

（17）计算得到 108循环数或任一指定循环数对应

的超高周疲劳强度分布，再使用单侧容限系数式

（15）、式（16）计算得到典型置信度、可靠度要求的

超高周疲劳强度值和 P⁃S⁃N曲线，如表 2和图 2
所示。

表 2中分别列举了升降法和四参数 RFL模

型两种方法对 TA11钛合金室温轴向应力疲劳强

度的估计。通过对两种估计结果的对比，可见四

参数 RFL模型对超高周疲劳强度的估计结果与

升降法基本一致，典型置信度、可靠度对应的超高

周疲劳强度的相对误差仅为 5%左右，可见本模

型对试验数据处理效果与升降法具有较好的一

致性。

4 基于小样本的疲劳强度估计

4. 1 模型描述

在实际的超高周疲劳测试中，由于最大循环

数（108~109）远高于传统的疲劳极限测试，为兼顾

试验成本和研究周期，往往需采用小样本的测试

方法。本文选取了某型航空发动机用 TC17钛合

金超高周疲劳试验数据作为研究对象。TC17钛
合金名义成分为 Ti⁃5Al⁃2Sn⁃2Zr⁃4Mo⁃4Cr，具有

高强度、高韧性、高淬透型的特点，广泛用于压气

机叶片、整体叶盘等发动机关键结构件。服役过

程中，发动机叶片部件容易受到气流及机械振动

的影响而发生高频、低载共振现象，其服役期间经

历的循环数往往达到 107~109周次，存在超高周疲

劳破坏风险[23⁃30]。

为获取 TC17钛合金超高周疲劳性能数据，

本研究采用旋转弯曲疲劳试验方法对 TC17超高

周疲劳性能开展测试。旋转弯曲疲劳试样形状如

图 3所示。试样最小截面直径为 4 mm。试验过

程 参 照《金 属 高 温 旋 转 弯 曲 疲 劳 试 验 方 法》

（HB5153⁃1996），加载方式为悬臂弯曲加载，试验

机转速 5 000 r/min，应力比 R=-1，最大循环次

数 1×108。试验分别在室温和温度 t=400 ℃下

进行。

由于试验是在不改变试验方法和加载频率的

条件下进行，且最大循环数设置为 108周次，为兼

顾到试验目标与成本，采用了样本数较少的 S⁃N

曲线测试方案。在高周疲劳 105~107循环数范围

选取 3级应力水平，每级应力水平得到 2~3个有

效数据；超高周疲劳循环数（107~108）范围采用升

表 1 TA11超高周疲劳 RFL模型参数估计值

（常规样本）

Table 1 Estimated values of RFL model parameters
for TA11 alloy in VHCF rgime
（moderate sample number）

样本数

26

a

14. 84

b

-0. 770 4

S0

471. 9

σ

16. 94

表 2 不同估计方法对超高周疲劳强度估计值对比

Table 2 Comparison of estimated VHCF strength by different methods

数据来源

四参数 RFL

升降法

相对误差/%

超高周（108）疲劳强度估计值

γ=50%
P=50%

471

462

-2. 08

γ=95%
P=50%

465

451

-3. 07

γ=50%
P=99. 87%

414

427

2. 89

γ=95%
P=97. 72%

420

439

4. 18

γ=95%
P=99. 87%

396

376

-5. 20

图 3 旋转弯曲疲劳试样形状和尺寸图（单位：mm）
Fig.3 Specimen shape and size for rotating bending fatigue

（unit:mm）
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降法进行，获取 2~3个升降对。室温和 400 ℃测

试分别使用 14、13件试样，远小于常规 S⁃N曲线

测试样本数，得到试验数据和 S⁃N曲线分别如表

3、表 4和图 4所示。

图 4 TC17超高周疲劳 P⁃S⁃N曲线（小样本）

Fig.4 P⁃S⁃N curve of TC17 alloy in VHCF regime
（small sample number）

4. 2 数据处理结果

针对小样本超高周疲劳试验数据，本文基于

正态分布假设进行了四参数 RFL模型的参数求

解，结果如表 5所示。参照表 6中典型的置信度、

可靠度组合，基于正态分布的四参数 RFL模型，

计算了相应条件下的疲劳强度估计值以及 P⁃S⁃

N曲线，如图 4和表 6所示。

表 3 TC17合金室温超高周旋转弯曲疲劳试验数据

Table 3 Rotating bending fatigue test data of TC17
alloy at room temperature in

very-high cycle fatigue

应力/MPa

700

675

650

625

600

575

550

循环次数

3. 75×104

1. 33×105

4. 67×105

1. 29×106

5. 81×106

4. 51×107

>1. 00×108

4. 46×104

1. 54×105

1. 83×107

6. 95×106

>1. 00×108

1. 27×105

4. 75×107

表 4 TC17合金 400 ℃高温超高周旋转弯曲疲劳试验数据

Table 4 Rotating bending fatigue test data of TC17
alloy at 400 ℃ in very-high cycle fatigue

应力/MPa

600

575

550

540

520

500

480

循环次数

5. 38×105

6. 19×106

2. 78×107

7. 27×106

2. 62×107

6. 98×106

>1. 00×108

1. 34×107

3. 85×107

7. 37×105

2. 00×107

>1. 00×108

>1. 00×108

表 5 TC17合金基于正态分布四参数 RFL模型参数

估计

Table 5 Parameter estimation of four-parameter RFL
model based on normal distribution

for TC17 alloy

试验

温度

室温

400 ℃

样本

数 n

14

13

a

56. 80

187. 9

b

-8. 955

-34. 54

S0

526. 4

410. 9

σ

23. 86

29. 18

表 6 TC17合金在给定置信度、可靠度下的超高周疲劳

强度估计值（基于正态分布）

Table 6 Estimated value of very-high cycle fatigue
strength of TC17 alloy under specified confidence
and reliability（based on normal distribution）

试验

温度

室温

400 ℃

超高周（108）疲劳强度估计值

γ=
50%，

P=
50%

593. 7

534. 3

γ=
95%，

P=
50%

581. 4

517. 2

γ=
50%，

P=
99. 87%

510. 9

427. 9

γ=
95%，

P=
97. 72%

510. 3

423. 0

γ=
95%，

P=
99. 87%

470. 9

370. 7

1767



第 37 卷航 空 动 力 学 报

5 分析与讨论

5. 1 概率分布假设合理性分析

本文提出的四参数 RFL模型可以针对较少

样本数的超高周疲劳试验数据进行分析处理，实

现指定置信度、可靠度的超高周疲劳强度估计。

四参数 RFL模型中，随机疲劳极限值的概率分布

假设的合理性决定模型预测的准确性。本文以

TC17钛合金小样本超高周疲劳数据为例，采用

假设检验的方法，检验其是否适用于正态概率

分布。

检验之前首先将两组数据按照式（17）转换为

108循环数对应的超高周疲劳强度分布，进行正态

分布拟合，根据正态分布累积概率分布函数分别

计算出各点对应的破坏概率值。然后，将两组数

据的 n个数据点升序排列，由中位秩式（20）计算

出各点的经验破坏概率值

Pi=
i- 0.3
n+ 0.4 （20）

图 5将基于正态分布的破坏概率值和经验破

坏概率值进行了对比，可见两者一致性较好，绝大

部分数据都位于±10%的误差带以内。为了进

一步验证超高周疲劳强度 S '是否满足正态分布

假设，本文还使用了 Anderson ⁃Darling（AD）检

验 [31]对正态分布检验。AD检验结果为在 95%置

信度条件下不拒绝原假设，可见通过本方法得到

的 108循环数对应的超高周疲劳强度 S '，可满足正

态分布假设。

5. 2 超高周疲劳数据的处理效果

本研究可以在明显低于常规试验方法的样本

数的情况下开展超高周疲劳试验。小样本超高周

疲劳 S⁃N曲线仅需 15个左右的疲劳试样，升降对

仅 2~3对，与常规的升降法相比，试样数降低

50%以上，试验周期和试验成本节约 68%，如表 7
所示。

本文提出的模型基于三参数 S⁃N曲线模型发

展而来，使用本模型对小样本数据进行评估，前提

是 S⁃N曲线数据符合三参数 S⁃N曲线规律。传统

的 S⁃N曲线高周疲劳数据处理要求在中短寿命区

（成组法、高应力水平）和长寿命区（升降法、疲劳

极限附近）有足够的数据量，并对这两段寿命区分

别进行处理。实际中，当计算指定置信度和可靠

度的疲劳 P⁃S⁃N曲线时，得到的是单独的一条三

参数 S⁃N曲线，其中曲线的斜率、截距和 S0等参数

与中值曲线存在明显差异。也就是说，传统方法

进行整个高周疲劳范围内的 P⁃S⁃N曲线描述时，

其参数数量为 6个以上，因而其精确性理论上会

更优，但代价为较大样本数，在开展超高周疲劳试

验时也将造成较高的测试成本。

本方法的特点可以是将全部的超高周疲劳

S⁃N曲线数据统一处理，得到四参数随机疲劳极

限模型，并根据该模型进行超高周疲劳强度估计

或 P⁃S⁃N曲线估计。其中涉及的变量有 4个，其

中 3个参数（a,b,S0）用于描述 S⁃N曲线的趋势，第

4个参数 σ描述数据的分散性。相较于传统方法，

本方法对模型数据拟合后得到的参数数量（4个）

显著小于传统方法（6个以上）；也小于传统随机

疲劳极限方法的参数数量（5个）。更少的参数很

大程度上简化了参数求解方法，降低了数据处理

的难度，提高了计算效率。通过本文中 TA11钛
合金常规样本测试数据的对比验证结果（如表 2
所示），可见本模型的预测结果与传统的单侧容限

系数法相比一致性较好。因此当仅要求获取可靠

性设计要求的超高周疲劳强度估计值，或描述超

高周疲劳范围内的 P⁃S⁃N曲线时，本文提出的四

参数随机疲劳极限模型可以满足要求，并有效降

低所需的试验数据样本量和计算量。

图 5 TC17合金超高周疲劳强度概率分布对比

Fig.5 Comparison of probability distribution of very⁃high
cycle fatigue strength of TC17 alloy

表 7 本方法与常规超高周疲劳测试方法成本对比

Table 7 Cost comparison between the proposed method
and the conventional very-high cycle

fatigue testing method

采用方法

常规的升降法

本方法

样本数

30~45

15

测试时间/h

3 616

1 128
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同时需要说明，超高周疲劳失效也伴随着多

种不同的机理：如表面裂纹萌生，次表面、内部裂

纹萌生等。在后续研究中如能结合疲劳断口宏微

观分析结果，区分出不同失效微观机理对应的疲

劳数据，并按照各自的规律进行模型拟合，可以提

高预测的精度。

6 结 论

本文在随机疲劳极限（RFL）模型基础上，针

对材料超高周疲劳性能数据特点和面向发动机可

靠性设计的数据处理要求，对 RFL模型进行了简

化，并提出了一种基于小样本的超高周 P⁃S⁃N曲

线估计方法，主要结论如下：

1）提出一种四参数 RFL模型，并给出了模型

参数求解方法和疲劳强度估计方法。针对符合三

参数 S⁃N曲线规律的疲劳数据，可实现基于小样

本数据的超高周强度的估计，有效提高计算效率。

2）通过对 TA11钛合金常规样本数的超高

周疲数据处理，对比了本方法与传统升降法在疲

劳强度处理结果上的差异。结果表明，在典型的

置信度和可靠度组合下，本文提出的模型与升降

法估计值的差异在 5%以内，从而验证了本文提

出模型的精确性。

3）使用四参数 RFL模型，对 TC17钛合金材

料室温和高温 t=400 ℃的小样本旋转弯曲超高

周疲劳试验数据进行处理，得到了两组数据在典

型置信度和可靠度组合下的 P⁃S⁃N曲线以及超高

周疲劳强度，结果趋势与传统方法获得的结果

吻合。

4）本文提出的方法较传统升降法可以大幅

节省测试量，不但满足了发动机可靠性设计相关

的超高周疲劳强度数据的处理要求，而且大幅提

高了测试数据的利用率，节约试验成本。
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