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GH4169 材料振动弯曲高周疲劳性能研究 
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摘要：目的 开展镍基高温合金 GH4169 材料的振动弯曲高周疲劳研究。方法 基于高频振动台和激光测振仪，

搭建振动弯曲疲劳试验系统。设计 2 种不同固有频率的试验件，在疲劳试验中以试验件 af 值（尖部振幅与

固有频率乘积）作为控制目标，分别采用成组试验法和逐级加载法研究 2 种试验件的高周疲劳性能。结果 疲

劳试验过程中，试验件 af 值的控制误差低于 0.5%。随着疲劳循环数的增加，试验件的固有频率逐渐下降，

且下降速度先慢后快。结论 基于成组试验法的试验结果建立的 GH4169 材料的双参数 af-N 疲劳寿命关系，

与逐级加载法的试验结果吻合较好，证明了 af-N 疲劳关系的准确性。 

关键词：高频振动；高温合金；弯曲振动；固有频率；高周疲劳；寿命 

中图分类号：V23       文献标志码：A       文章编号：1672-9242(2024)09-0011-08 

DOI：10.7643/ issn.1672-9242.2024.09.002 

High Cycle Fatigue Performance of GH4169 under Vibration Bending 
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(1. National Key Laboratory of Strength and Structural Integrity, Aircraft Strength Research Institute, Xi'an 710065, China;  

2. Chinese Aeronautical Establishment, Beijing 100012, China) 

ABSTRACT: The work aims to investigate the vibration bending high cycle fatigue (VBHCF) of nickel-based high temperature 

alloy GH4169. A specialized VBHCF test system was constructed based on a high-frequency vibration table and a laser vibrome-

ter. This system accommodated test pieces designed with two distinct natural frequencies. During fatigue testing, the af value—a 

pivotal parameter derived from the product of the test piece's tip amplitude and natural frequency—was meticulously controlled as 

the primary focus. The VBHCF performance of both test pieces was investigated employing the group-testing and step-loading 

methodologies. The results indicated that the af value’s error margin remained under 0.5% during the fatigue tests. Furthermore, as 

the number of fatigue cycles progressed, the test pieces’ natural frequencies exhibited a characteristic decline, initially gradual 

and subsequently accelerating. In conclusion, the dual-parameter af-N fatigue life model for GH4169, formulated based on the 

exhaustive group-testing data, demonstrates remarkable congruence with the independent validation provided by the 

step-loading experiments. This robust correlation underscores the accuracy and validity of the proposed af-N fatigue model. 
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叶片是航空发动机的主要零部件之一，叶片的

性能不仅决定了整个发动机的性能水平，而且直接

关系发动机的使用可靠性和使用寿命。对于航空发

动机叶片，在周期性气流激振力作用下，会发生弯

曲振动，由此导致的高周疲劳失效是叶片的重要失

效形式[1-2]。GH4169 材料是一种国产镍基高温合金，

其广泛应用于航空发动机压气机和涡轮叶片 [3-5]。

GH4169 材料的高周疲劳失效问题一直是学术界关

注的热点问题[6-10]，因此有必要开展 GH4169 材料的

振动弯曲高周疲劳研究，为发动机叶片的高周疲劳

设计提供数据支撑。 

材料的高周疲劳强度、寿命等参数需通过试验方

法获取[11-13]。材料在高周疲劳载荷作用下，其应力相

对较小，通常不发生塑性变形，属于应力疲劳问题。

因此，需要采用应力控制的方法进行材料的高周疲劳

试验。目前，研究材料高周疲劳性能的试验方法主要

有拉伸和弯曲 2 类。HB 5287—1996《金属材料轴向

加载疲劳试验方法》给出了材料在拉伸载荷下的高周

疲劳试验方法。在拉伸疲劳试验中，通常将试验件设

计为棒状狗骨形试样，通过疲劳试验机施加拉伸疲劳

载荷，试验中控制试验机夹头载荷，使试验件处于应

力疲劳状态，疲劳载荷谱通常为正弦波或三角波，

加载频率一般不超过 200 Hz。该试验方法广泛应用

于钢 [14]、铝合金[15]、钛合金[16]等多种材料的高周疲

劳性能研究。HB 5277—1984《发动机叶片及材料振

动疲劳试验方法》给出了叶片类材料在振动弯曲载荷

下的高周疲劳试验方法。在振动弯曲疲劳试验中，通

常将试验件设计为平板狗骨形试样，通过振动台施加

振动弯曲疲劳载荷，使试验件达到共振状态。通过标

定试验建立试验件顶部位移与危险截面应力的线性

关系，在疲劳试验中控制试验件的顶部位移，使其

处于应力疲劳状态，疲劳载荷谱通常为正弦波，加

载频率一般不超过 5 000 Hz。许巍等[17-20]、焦胜博

等 [21]、杨强等 [22]采用振动弯曲试验方法研究了多种

钛合金、复合材料的疲劳性能。考虑到叶片高周疲劳

承受的载荷是应力比为‒1 的弯曲载荷，采用振动弯

曲试验方法研究叶片材料的高周疲劳性能，更能反映

叶片的受载特征。 

振动弯曲试验方法要求应变片粘贴在试验件最

大应力位置，然而在实际测试中，对最大应力位置的

精准定位存在困难，这会给试验结果带来误差。

HB 5277—1984 中提出的拟合多个位置应变的方法

可以减小该误差，但也增加了试验的复杂性。为了

避免叶片振动疲劳试验中应变片测试带来的误差， 

张忠平等 [23]通过分析罗罗公司的叶片高周疲劳数

据，建立了一种叶片 af 值（叶尖振幅与叶片固有振

动频率乘积）与疲劳寿命的关系，该研究结果表明，

采用 af 值表征叶片疲劳寿命是可行的。李全通等[24]

对等截面悬臂欧拉梁进行理论分析，得出悬臂梁一阶

弯曲模态下的最大振动应力与 af 值之间存在线性关

系，从理论上证明了采用 af 值描述叶片最大应力是

合理的，进而采用 20 kHz 超声疲劳试验机研究了弯

曲试片的 af 值与疲劳寿命的关系。af 值理论为叶片

及其材料的振动弯曲高周疲劳研究提供了一种新思

路，可以避免振动弯曲试验中最大应力位置定位不准

带来的误差，直接获得 af 值与疲劳寿命的对应关系。

然而，目前基于 af 值的疲劳试验研究缺乏系统性，

主要体现在对试验过程中试验件的频率、振幅状态变

化以及激励加速度的变化趋势认识不清晰，现有研究

对象主要集中在不锈钢材料，尚未见到在镍基高温合

金材料上的应用，且该试验方法尚未形成标准规范，

这些因素共同导致该方法在工程实际中的应用范围

较小。 

本文选取发动机叶片用 GH4169 材料为研究对

象，基于振动台和激光测振仪搭建了高周疲劳试验平

台，设计了片状振动弯曲疲劳试验件，在疲劳试验中

采用 af 控制方法研究了 GH4169 材料的振动弯曲高

周疲劳性能。本文研究将揭示基于 af 控制的振动疲

劳试验中试验件的频率、振幅状态以及激励加速度的

变化规律，给出振动疲劳试验中 af 值的控制精度，

并验证该方法在镍基高温合金材料疲劳研究中的适

用性，进一步完善基于 af 值的疲劳试验的系统性，

为该试验方法形成标准规范奠定基础，进而为叶片的

高周疲劳研究提供技术支撑。 

1  试验 

1.1  材料 

试验件材料为镍基高温合金 GH4169，其化学成

分检测结果如表 1 所示。 

1.2  试验件设计 

试验件设计要求如下：试验件采用平板悬臂形

式，一端固支，另一端自由；试验件的一阶弯曲固有

频率处于振动台激振频率范围内；试验件在一阶弯曲

模态下的最大应力位置远离试验件夹持端。 

本文设计了 2 种不同固有频率的平板悬臂结构

试验件，试验件材料均为同一批次的 GH4169 材料。 
 

表 1  试验件材料的化学成分（质量分数，%） 
Tab.1 Chemical composition of test piece materials (mass fraction, %) 

C S P Mn Si Cr Ni Mo Al Ti Nb+Ta Fe 

0.036 0.001 0.007 0.063 0.20 19.21 52.5 2.85 0.46 0.85 5.03 余量 
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按照一阶固有频率由高到低的顺序，分别将 2 种试验

件编号为 A、B。2 种试验件的结构尺寸如图 1 所示，

厚度均为 3 mm。试验件 A、B 均用 af 控制方法进行

振动弯曲高周疲劳试验，其中对试验件 A 采用成组

试验法获取 GH4169 材料的 af-N 中值疲劳寿命曲线，

并拟合双对数 af-N 关系，对试验件 B 采用逐级加载

法（Step-loading Method）[25]得到材料疲劳性能，验

证 af-N 关系的准确性。 
 

 
 

图 1  试验件尺寸 
Fig.1 Dimensions of test pieces: a) test piece A; b) test piece B 

 

在试验件设计阶段，对试验件进行模态分析，可

以得到试验件的固有频率、振型以及应力场，确保试

验件的最大应力位置远离试验件夹持端，避免由夹具

夹持引起的应力集中对高周疲劳试验结果的影响。2

种试验件的夹持段尺寸完全相同，通过调整试验件

A、B 悬臂段的长度，使其一阶固有频率的设计值分

别在 3 800、3 200 Hz 附近，且其一阶振型均为纵向

一阶弯曲。采用有限元软件对试验件进行模态分析，

试验件的有限元网格均为六面体八节点线性单元

（C3D8R），试验件与夹具连接处采用固支边界条件，

材料为 GH4169，其力学性能通过材料手册获得，计

算得到的试验件 A、B 的一阶固有频率分别为 3 789、

3 245 Hz，满足试验件频率要求，其一阶振型及应力

分布结果如图 2 所示。可以看出，试验件 A、B 的一

阶振型均为纵向弯曲，且最大应力位置位于圆弧过渡

段以外，远离夹持端，满足试验件设计要求。 
 

    
 

图 2  试验件一阶振型及应力分布 
Fig.2 First order vibration mode and stress distribution of test pieces: a) test piece A; b) test piece B 

 

1.3  试验件夹持 

试验件通过夹具与振动台连接，试验夹具分为

底座和压板 2 部分，其中底座通过 5 个螺栓与振动

台台面连接，试验件位于底座和压板之间，2 个螺

栓依次穿过底座、试验件和压板，将试验件与夹具

进行连接，并采用弹簧垫圈和双螺母避免高周疲

劳试验中的松动问题。试验夹具材料采用力学性能

优良且价格较低的 45 钢。2 种试验件与夹具的连接

部位尺寸完全相同，试验件与试验夹具的连接如图

3 所示。  

 
 

图 3  试验件与试验夹具连接 
Fig.3 Schematic diagram of connection between  

test piece and test fixture 
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2  高周疲劳试验 

2.1  试验系统 

振动弯曲高周疲劳试验由 H560BAC/2 高频振

动台系统进行激振，振动台最大推力 28.9 kN，加载

频率最高为 5 000 Hz。振动台系统主要包括控制仪、

功率放大器、振动台、激光测振仪和计算机等。试

验件通过 1.3 节所述的夹具夹持，并固定在振动台

上。振动弯曲高周疲劳原理如图 4 所示。高周疲劳

试验时，由振动台对试验件结构进行高频振动激励

加载，振动台激励频率与试验件一阶固有频率一

致，且随着试验件固有频率的变化而变化，以试验

件的 af 值为控制值，将该 af 值记为该试验件的加

载量值。参考 HB 5277—1984 中对试验控制精度的

要求，保证在疲劳试验过程中试验件的 af 值控制误

差不大于 2%。疲劳试验中采用激光测振仪测量试

验件的振幅，并在试验夹具压板中部粘贴加速度传

感器，监测试验夹具上的加速度响应。试验现场如

图 5 所示。  
 

 
 

图 4  材料振动弯曲高周疲劳试验原理 
Fig.4 Schematic diagram of material vibration  

bending high cycle fatigue test 
 

 
 

图 5  材料振动弯曲高周疲劳试验现场 
Fig.5 Photo of material vibration bending high  

cycle fatigue test 

2.2  试验方法 

2.2.1  成组试验法测定 af-N 曲线 

采用成组试验法对试验件 A 进行高周疲劳性能

研究，目的是获取 GH4169 材料的 af-N 疲劳试验数

据，并拟合 af-N 中值疲劳寿命关系。具体方法如下：

将试验件 A 分别分为 4 组，每组至少测得 3 个有效

数据，振动台激励频率在试验件一阶固有频率处，使

试验件处于一阶弯曲共振状态。各组试验的激励量级

根据破坏调试结果确定，使试验件疲劳寿命处于

106~107，以便获得较为满意的 af-N 高周疲劳寿命曲

线。待高周疲劳试验系统频率稳定后，当试验件一阶

共振频率下降 1%时，停止试验，记录试验件 af 值、

循环周次等。 

根据正式试验中各组试验测量的 af 值与试验循

环次数数据，采用双对数线性关系拟合 af 值-寿命曲

线，用最小二乘法进行拟合，同时给出拟合曲线的相

关系数。af-N 寿命关系如下： 

lg lg( )N A B af         (1) 

式中：A、B 为常数。 

2.2.2  逐级加载法测定疲劳强度 

采用逐级加载法（Step-loading Method）[25]研究

试验件 B 在指定寿命（1×107）下的疲劳强度，目的

是验证成组试验法得到的 af-N 关系的准确性。逐级

加载法的总体思路是采用由低到高的多个载荷量级

依次对试验件进行疲劳加载，每个载荷量级对应的循

环数均为指定寿命（1×107），直至试验件发生疲劳

破坏。对于振动弯曲疲劳应力比为－1 的情况，逐级

加载法确定疲劳强度的公式： 

       f
pr f prN

Naf af af af
N

         (2) 

式中：N 表示每一级加载的循环数；Nf 表示试验

件失效时的循环数；(af)N 表示试验件指定寿命 N 下

的疲劳强度；(af)pr 表示试验件失效前一级的加载量

值；(af)f 表示试验件失效时的加载量值。 

一般初始加载量值的选取稍低于试验件的疲劳

强度，相邻两级间加载量值的增量取初始加载量值的

6%，通常经过 2~5 级加载后试验件失效。 

3  结果分析与讨论 

3.1  试验件 A 

采用高频振动台对试验件 A 进行高周疲劳试验，

试验方法为成组试验法，共选取 4 个 af 值载荷量级，

在每个 af 值下均测得 3 个试验件疲劳寿命，试验中

以每个试验件的固有频率都下降 1%终止。试验件 A

的高周疲劳试验结果见表 2。由表 2 可以看出，试验

件 A 的初始固有频率均处于 3 499~3 624 Hz，频率一
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致性较好，且都低于仿真分析得到的固有频率

3 789 Hz。这是因为实际试验中的边界条件无法达到

有限元计算中的理想固支边界条件，所以导致实测的

固有频率略低于仿真分析频率。所有试验件的疲劳寿

命都处于 1×106~4×107，属于高周疲劳失效范围。在

相同的 af 值激励下，试验件 A 的高周疲劳寿命也存

在一定的分散性，且 af 值越小，其寿命分散性越大。 
 

表 2  试验件 A 的高周疲劳试验结果 
Tab.2 High cycle fatigue test results of test piece A 

编号 af/(mmHz) 初始固有频率/Hz 疲劳寿命（周次）

A1 1 625 3 564.6 4.96×106 

A2 1 625 3 578.5 1.21×107 

A3 1 625 3 597.2 3.08×106 

A4 1 517 3 596.0 1.04×107 

A5 1 517 3 543.0 1.76×106 

A6 1 517 3 577.9 1.28×107 

A7 1 409 3 567.0 1.07×107 

A8 1 409 3 623.8 1.87×106 

A9 1 409 3 549.3 3.21×107 

A10 1 734 3 619.8 6.89×106 

A11 1 734 3 499.7 3.98×106 

A12 1 734 3 603.0 5.15×106 
 

3.2  试验件 B  

采用高频振动台对试验件 B 进行高周疲劳试验，

测试其在 1×107 寿命下的疲劳强度，试验方法为逐级

加载法。选取 1 件试验件进行试验，该试验件初始固

有频率为 3 092 Hz，略低于仿真分析得到的固有频率

3 245 Hz，这与试验件 A 类似。设置该试验件的激励

af 值为 1 425 mmHz，该激励量值略低于其疲劳强度，

在该量值下完成 1×107 循环后，激励 af 值增加 6%，

即 1 510.5 mmHz，在该激励量值下，试验件完成

1.34×106 循环后，频率下降 1%，试验停止。试验过

程中，试验件 B 的 af 值随循环数的变化曲线如图 6

所示。整个试验过程可分为 5 个阶段，其中阶段Ⅰ为

试验启动阶段，阶段Ⅱ为第 1 级疲劳稳定加载阶段，

阶段Ⅲ为第 1 级载荷至第 2 级载荷的跃升阶段，阶段

Ⅳ为第 2 级疲劳稳定加载阶段，阶段Ⅴ为最终失效阶

段。在阶段 I 中，振动台通过扫频搜索并锁定试验件

的共振相位，该阶段试验件尚未进入稳定共振状态，

因此其 af 值存在较大的波动；在阶段Ⅱ中，af 值稳

定在目标值 1 425 mmHz 附近；在阶段Ⅲ中，当循环

数累计达到指定寿命 1×107后，振动台增大激励量值，

然后进入阶段Ⅳ的第 2 级疲劳稳定加载阶段，使试验

件 af 值稳定在目标值 1 510.5 mmHz 附近；最后，试

验件在阶段Ⅴ发生疲劳失效，此时试验件的 af 值不

能稳定控制，并快速上升。试验阶段Ⅰ、Ⅲ、Ⅴ分

别对应共振搜索、载荷跃升和试验件最终失效，均

为非稳态阶段，其循环数占试验件整个疲劳寿命的

比例很小。 
 

 
 

图 6  试验件 B 的 af 值随循环数的变化曲线 
Fig.6 Variation curve of af value with cycle number 

 of test piece B 
 
试验件 B 在第 1 级载荷和第 2 级载荷稳定控制阶

段（阶段Ⅱ和Ⅳ）的 af 值，不包括启动阶段（阶段

Ⅰ）、第 1 级载荷至第 2 级载荷的跃升阶段（阶段Ⅲ）

以及最终失效阶段（阶段Ⅴ），因为这 3 个阶段试验

处于非稳定状态。因此，应采用稳定控制阶段的 af
值描述试验控制精度。可以看出，在疲劳试验稳定控

制阶段中，试验件 B 的 af 值控制误差均小于 0.5%，

满足误差不大于 2%的控制精度要求，说明本文的振

动弯曲疲劳试验方法具有良好的加载精度。 
 

 
 

图 7  试验件 B 在 2 个加载阶段的 af 值 
Fig.7 af values of test piece B during two loading stages: a) first level; b) second level 
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激振频率、试验件位移、夹具加速度随循环数的

变化曲线如图 8~10 所示。在第 1 级疲劳加载阶段（阶

段Ⅱ）内，试验件频率和夹具加速度呈缓慢下降趋势，

位移轻微增大；当从第 1 级载荷跃升至第 2 级载荷时

（阶段Ⅲ），随着振动台增大激励量值，试验件频率

出现明显下降，而试验件位移和夹具加速度出现阶跃

式增大；试验件在第 2 级疲劳加载阶段（阶段Ⅳ）与

第 1 级疲劳加载阶段（阶段Ⅱ）的响应规律类似；在

试验件最终破坏阶段（阶段Ⅴ），试验件频率快速下

降，位移快速增大，直至试验件频率下降 1%，触发

试验终止条件。由此可知，在振动弯曲疲劳试验过程

中，当控制试验件 af 值不变时，试验件的频率总体 
 

 
 

图 8  试验件 B 的激振频率随循环数的变化曲线 
Fig.8 Variation curve of excitation frequency with  

cycle number of test piece B 
 

 
 

图 9  试验件 B 的位移随循环数的变化曲线 
Fig.9 Variation curve of displacement with  

cycles number of test piece B 
 

 
 

图 10  试验件 B 的夹具加速度随循环数的变化曲线 
Fig.10 Variation curve of fixture acceleration with  

cycle number of test piece B 

呈下降趋势，且频率下降速度先慢后快，频率的快速

下降预示着试验件的疲劳破坏。当激励量值增大时，

试验件的频率会降低。 

3.3  分析与讨论 

根据式（1）的双参数疲劳寿命关系，拟合试验

件 A 的 af-N 中值疲劳寿命曲线。考虑到疲劳寿命试

验数据的分散性，在每个 af 值激励量值下，采用疲

劳寿命的平均值作为拟合点。拟合结果如图 11 所示，

式（1）中疲劳寿命关系的参数分别为 A=22.21，

B=‒4.79。 
 

 
 

图 11  试验件 A 的 af-N 中值疲劳寿命曲线 
Fig.11 af-N median fatigue life curve of test piece A 

 

根据式（2）计算试验件 B 在 1×107 循环下的疲

劳强度，经计算，试验件 B 在 1×107 循环下的疲劳强

度为 1 437 mmHz。将该结果与试验件 A 的疲劳寿命

曲线绘制在同一幅图中，如图 12 所示。试验件 B 的

疲劳强度位于试验件 A 的 af-N 疲劳寿命曲线附近，

两者一致性较好。由 af-N 疲劳寿命曲线计算出试验

件 A 在 1×107 循环下的疲劳强度为 1 501.5 mmHz，

试验件 A 的 af-N 疲劳寿命曲线的预测值与试验件 B  
 

 
 

图 12  试验件 A 的 af-N 疲劳曲线与试验件 B 的疲劳强度 
Fig.12 af-N fatigue curve of test piece A and fatigue  

strength of test piece B 
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实测值的相对误差为 4.3%，说明该 af-N 疲劳寿命曲

线的预测效果良好，可以反映 GH4169 材料的高周疲

劳性能。 

4  结论 

本文以 GH4169 材料的悬臂试验件为研究对象，

以试验件 af 值为控制目标，通过高频振动台对试验

件进行一阶弯曲高周疲劳试验。采用成组试验法测

试了试验件 A 的 af-N 疲劳寿命曲线，采用逐级加载

法测试了试验件 B 在 1×107 循环下的疲劳强度，结

论如下： 

1）悬臂试验件 af 值可以表征试验件的振动量

级，本文建立的试验系统可使试验件 af 值的控制误

差低于 0.5%。 

2）在振动弯曲疲劳试验过程中，当控制试验件

af 值不变时，试验件的频率总体呈下降趋势，且频率

下降速度先慢后快，频率的快速下降预示着试验件的

疲劳破坏。当激励量值增大时，试验件的频率会降低。 

3）通过试验件 A 建立的 GH4169 材料 af-N 中值

疲劳寿命关系，比较准确地预测了试验件 B 的疲劳强

度，证明了该 af-N 关系的准确性，为悬臂试验件的

振动疲劳试验提供了一种新思路，可以避免基于应力

的疲劳试验中应变片测试最大应力带来的误差。同时

也为基于 af 值方法的叶片疲劳研究奠定了基础，具

有较强的工程应用价值和应用前景。 
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