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轮盘裂纹涡流检测可靠性的传递函数方法研究*

王 静1，潘 峥1，汪洪量1，蒋诗超1，黄周洲2，宋 凯2

（1. 国营芜湖机械厂，芜湖 241007；
2. 南昌航空大学无损检测技术教育部重点实验室，南昌 330063）

[ 摘要 ] 可靠性分析是定量评估无损检测技术有效性的核心手段。以航空发动机轮盘为检测对象，以涡流检测为

试验方法，针对电火花刻槽无法有效表征真实构件中疲劳裂纹的问题，提出一种基于响应信号的传递函数方法。首

先采用涡流检测方法定量获取平板试块的人工刻槽、疲劳裂纹缺陷及目标涡轮盘试块的人工刻槽缺陷信号，然后建

立航空发动机轮盘平板试样人工刻槽缺陷与疲劳裂纹缺陷涡流检测数据间的传递函数，得出航空发动机轮盘疲劳裂

纹涡流检测可靠性（Probability of detection，POD）曲线。研究结果表明，利用经验方法建立的刻槽与疲劳裂纹之间

的传递函数，可在无法获得真实试样的情况下，计算得出涡流检测有效检出的航空发动机轮盘疲劳裂纹缺陷为 1.88 
mm×0.94 mm，为航空发动机轮盘损伤容限设计及检修计划安排提供了依据，对无损检测方法的应用可靠性研究具

有重要指导意义。
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[ABSTRACT] Reliability analysis is a key means to quantitatively evaluate the effectiveness of nondestructive test 
technology. In order to solve the problem that EDM grooves can not effectively characterize fatigue cracks in real 
components, a transfer function method based on response signal is proposed. Firstly, this paper adopts eddy current 
detection method to quantitatively obtain the signals of manual grooving defects and fatigue crack defects of the flat plate 
test block and the signals of manual grooving defects of the target turbine disk test block. Then, according to the curve 
signals, the transfer function between the eddy current detection data of manual grooving defects and fatigue crack defects 
of the aero-engine wheel plate sample is established. The probability of detection (POD) curve of aero-engine wheel 
fatigue crack is obtained. The results show that: Under the condition that the real sample could not be obtained, this paper 
established the transfer function between grooving and fatigue crack by empirical method, and calculated that the fatigue 
crack defect of aero-engine wheel that can be effectively detected by eddy current testing is 1.88 mm×0.94 mm, which 
provides a basis for the design of aero-engine wheel damage tolerance and maintenance planning. It has important guiding 
significance to the application reliability research of nondestructive testing methods.
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涡轮盘是航空发动机的重要组成部分，其主要作用

是固定和连接发动机叶片，传递转子转动带来的动力。

在工作过程中，轮盘上的中心孔、螺栓及榫槽等位置极

易出现因应力集中而发生局部过载，从而导致轮盘产生

不可逆损伤而失效 [1–2]。其中，疲劳失效是最主要、最严

重的问题。据统计，国内 80% 以上空难因转动部件断

裂失效导致，其中大多归因于低周疲劳断裂失效。如何

在裂纹发展为临界状态将其可靠检出、有效地评估涡轮

盘持久寿命及低周疲劳寿命，是目前国内外学者研究的

一个重要课题 [3–4]。魏桂生等 [5] 通过试验证明了针对涡

轮盘榫齿处缺陷，涡流检测方法的灵敏度远高于电位法，

且检测效率高。郭平等 [6] 采用自动涡流检测技术对航空

发动机轮盘的各个部位进行检测，检测过程中不易受到

提离及边缘效应的影响。涡流检测技术作为常用无损检

测手段之一，由于其高便携性、高灵敏度、无污染及高效

的特点，在飞机各部件的无损检测中被广泛应用 [7]。

检测可靠性（Probability of detection，POD）是量化

检测有效性的关键指标，传统做法是通过大量昂贵耗时

的试验建立数据库，然后使用“hit/miss”或“a vs â”分

析结果以确定 POD。“hit/miss”型数据是根据检测结果

判定不同缺陷检出还是未检出记录的数据，若检出缺陷

则记录为 1，未检出缺陷记录为 0。而“a vs â”型数据

是根据不同缺陷的检测结果记录不同信号大小数值的

数据，同时具有 3 种阈值数据。（1）左阈值：基础噪声

信号大小； （2）阈值：判定缺陷信号大小； （3）右阈值：

饱和信号大小。这类信号数值大小与缺陷尺寸相关，

在涡流检测中，一般来说同一类型缺陷尺寸越大，检测

信号幅值越大。由于损伤容限 （Damage tolerance，DT）

的广泛应用，对于 POD 研究的需求也呈指数上涨 [8–9]，

基于经验来确定 POD，在时间和成本上已无法满足现

有需求。2004 年 7 月，美国空军研究实验室 （Air Force 
Research Laboratory，AFRL）联合联邦航空局 （Federal 
Aviation Administration，FAA）管理技术中心及美国国

家航天局合作成立了模型辅助检出率 （Model-Assisted 
Probability of Detection，MAPOD）计算研究小组 [10–11]，

结合数值模拟方法来计算实际工件中缺陷的曲线，解

决了无损检测可靠性研究中试块加工难、成本高的问

题。然而试验中真实构建的疲劳裂纹难以获取，在研究

中常使用电火花加工 （Electrical discharge machining，

EDM）刻槽代替计算 [12–13]，电火花加工刻槽 [14] 属人工

刻槽的一种，具有无切削力、表面缺陷少等优点，在加工

形状复杂的结构时有着不可或缺的作用。但此类缺陷

生成的 POD 曲线难以有效代替真实构建中出现的裂纹

缺陷，具有局限性，Demeyer 等 [15] 提出通过传递函数 [16]

（Transfer Function，XFM）的方法来获取难以得到的裂

纹信号以建立 POD 曲线。利用传递函数法在节约时间

和成本的同时为现场几何结构中疲劳裂纹 POD 评估提

供了可靠依据 [17]。Koshti[18] 指出，在无法获得真实缺陷

的情况下，需综合考虑人工刻槽和更为简单的几何样本

中的真实缺陷的信号响应，通过传递函数以计算真实缺

陷的 a90/95。相对于传统的 POD 建模方法，XFM 一定程

度上可以减少所需样本数量 [19]。Heebl 等 [20] 通过量化

研究 EDM 刻槽与疲劳裂纹之间响应信号的关系，有效

减少构建 POD 曲线所需成本。Ali 等 [21] 提出了基于信

噪比 （Signal to noise，SNR）的 XFM 方法，使用奥氏体

不锈钢和低碳钢的经验数据对铝板超声波探伤的 POD
曲线进行预测，并与经验 POD 进行对比，验证了 XFM
方法的有效性。Ballisat[19] 使用了 45° 角横波超声检查

飞机高应力位置螺栓孔，基于信号噪声建立了 EDM 刻

槽幅值响应与疲劳裂纹扩展的幅值响应之间的 XFM，

但该方法无法解决小裂纹检测，小裂纹响应受噪声信号

影响会增大，使误判率变高。尽管有关学者和工程检测

人员已经开展了相关的检测与研究工作，但多数为超声

检测，存在操作不便、检测结果中信息不全以及对特殊

结构处适应性不高等问题。

为可靠检出特殊结构中的微小裂纹，本文采用涡流

检测方法获取检测数据，通过 MAPOD 中的 XFM 法针

对航空发动机轮盘疲劳裂纹检测进行可靠性研究，设计

加工航空发动机轮盘疲劳裂纹对比试样和航空发动机

轮盘模拟试样，使用涡流检测定量获取不同尺寸缺陷，

定义不同缺陷的尺寸为 a，得到的检测数据为 â，构成 a 
vs â 数据库。从数据库中推导得出人工刻槽缺陷响应

数据 VS 和疲劳裂纹响应数据 Vm 间传递函数，再根据模

拟试样人工刻槽响应数据 VS 量化分析真实航空发动机

轮盘疲劳裂纹响应数据 VM 的涡流检测 POD 函数，为航

空发动机轮盘的风险评估、损伤容限设计及检测工艺设

计提供理论基础及技术支撑。

1 POD 和 XFM
POD 可 用 于 定 量 描 述 无 损 检 测（Nondestructive 

testing，NDT）系统的检测能力，常用 a90 和 a90/95 分别表

示 90% POD 和 90% POD 及 95% 置信度下可检测的最

小裂纹尺寸。

1.1 a vs â 回归模型 POD
涡流检测数据是典型的“a vs â”型数据，其中，a

为缺陷尺寸；â 为对应的涡流信号响应大小。首先分别

绘制 â vs a、â vs lga、lgâ  vs a、lgâ vs lga 4 种模型，量化

分析拟合结果线性度选取最优模型。以 lgâ vs a 为例，

令 x = a，y = lgâ，则拟合直线方程为

y = β0 + β1x + ε （1）
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式中，β0、β1 为常数；ε 为误差。
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由 ε~N（0，τ2）可知 �
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对 POD 函数进行标准正态化，令
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POD 函数可简化为
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1.2 XFM 原理

XFM 核心在于通过平板 EDM 刻槽响应信号 Vs、

平板疲劳裂纹响应信号 Vm 获得 XFM，试验采集获得真

实构件的 EDM 刻槽信号 VS，通过 XFM 定量获取真实

构件的疲劳裂纹响应信号 VM，最终得出 MAPOD 曲线。

涡流检测 MAPOD 流程图如图 1 所示。

对制备的平板 EDM 刻槽和疲劳裂纹试样进行涡流

检测试验，获取缺陷涡流响应，并建立“a vs â”数据库。

缺陷涡流检测数据模型函数为

Vs = msx + bs 
Vm = mm x + bm 
VS = mS x + bS 
VM = mM x + bM （10）

式中，Vs、Vm、VS、VM 分别为模拟试样不同尺寸 EDM 槽

缺陷、模拟试样不同尺寸疲劳裂纹缺陷、中心孔试样不

同尺寸 EDM 槽缺陷、中心孔试样不同尺寸疲劳裂纹缺

陷涡流检测时的电压响应；ms、mm、mS、mM 分别为 4 类

缺陷信号响应模型的斜率；bs、bm、bS、bM 分别为 4 类缺

陷信号响应模型的截距；x 为裂纹深度。令

m m
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M

S
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式中，mT为所得斜率转换值；bT为所得截距转换值。

代入 VM 函数中得

VM = mSmT x + bS – bT （12）

由上述推导可得
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式中，δs、δm、δM、δS为拟合直线方差。因此，根据得到的
模拟试块的电火花刻槽及疲劳裂纹的检测结果函数可

以得到 mT、bT。

由式（13）可得传递函数为
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再对中心孔试样的电火花缺陷试块进行检测，将

检测数据带入线性度最高的 POD 模型中，即可计算出

a90/95。

2 试验条件与样本制备

2.1 涡流检测 MAPOD 研究试验条件

为了综合输入参数中各因素的影响，POD 检测试

验流程如图 2 所示。

图 1 涡流检测 MAPOD 流程图

Fig.1 Flow chart of eddy current testing MAPOD
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进行可控的试验研究
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根据航空发动机轮盘的常用材料，选择材料性能相

近的 TC4 材料制备轮盘缺陷试样。模拟件 EDM 刻槽

缺陷试块如图 3（a）所示，在 100 mm×100 mm×3 mm
的 TC4 试块表面随机布置不同尺寸、不同数量、不同方

向的缺陷，另备有部分无缺陷的试块。轮盘中心孔模

拟试块同样采用 TC4 材料制备，在 50 mm×15 mm×5 
mm 的试块边缘加工一个 Φ8 mm 的半圆孔模拟真实轮

盘构件的中心孔区域，在圆弧侧边中心加工人工刻槽，

试验所用真实结构 EDM 刻槽缺陷试块如图 3（b）所示，

在圆弧边缘的正中心位置加工与 TC4 平板试块相同尺

寸与数量的 EDM 刻槽。本文所制备 EDM 刻槽宽度均

为 0.13 mm，其他具体尺寸如表 1 所示，涡流检测探头

如图 3（c）所示。

2.2 疲劳裂纹试样制备

试验采用 PDT–PF300–10T 型电液伺服低频疲劳试

验机进行试块制备。低频疲劳试验机如图 4（a）所示，

试块夹持于试验机上，如图 4（b）所示。夹持时，利用

激光水平仪保证试块与夹头平面垂直，调整液压强度，

利用液压夹头将试块两端夹紧，避免加载过程中由于夹

头脱力而中断试验。

使用正弦波加载获取不同长度疲劳裂纹。疲劳试

验过程参考《GB/T 26076— 2010  金属薄板（带）轴向

力控制疲劳试验方法》[22] 进行。设置平均载荷为 24.75 
kN，动态载荷为 20.25 kN，载荷上限为 45 kN，应力比

r = 0.1，频率 f = 20 Hz。使用低频疲劳机加载过程中存

在抖动现象，无法目视确定缺陷长度，故此处使用涡流

检测进行缺陷扩展测量。试验采用涡流检测仪和研制

的涡流检测探头进行间断式检测。设置频率范围为

1 ~ 1.25 MHz，增益比为 5∶1，前置增益 10 dB，驱动电

压 5 V。定量获取涡流检测信号幅值与加载周次之间的

线性关系，以此获取不同尺寸的缺陷，图 5 为部分疲劳

裂纹涡流检测结果。待缺陷制备完成，使用金相砂纸对

其进行表面处理，使用高倍放大镜确定裂纹长度，定量

获取疲劳加载 aN 曲线。图 6 为高倍放大镜下缺陷长度

测量图 （其中，图 6（a）蓝框部分为预刻槽，图 6（b）红

框部分为去除预刻槽后制备所得疲劳裂纹）。定量获取

的aN 曲线如图 7所示，可知，疲劳裂纹生长至 1.2 mm后，

其扩展速度呈几何倍数增长，试样可靠性降低。

对试块进行低频疲劳加载后定量提取缺陷长度信

息，并利用低应力磨削的方式去除试块表面的预刻槽，

图 2 POD 试验流程

Fig.2 POD test process
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图 8 所示为疲劳试块的制备流程。表面预刻槽取出后

利用酸蚀处理缺陷区域，再在高倍放大镜下测量去除预

刻槽后的裂纹长度，修正裂纹长度信息。

3 轮盘涡流检测可靠性试验研究

3.1 轮盘缺陷涡流检测试验

在各象限的试样检测过程中，试验人员标注缺陷位

表 1 EDM 刻槽尺寸

    Table 1 Dimensions of EDM grooves   mm

缺陷长度 缺陷深度

0.2 0.1

0.4 0.2

0.6 0.3

0.8 0.4

1.0 0.5

1.2 0.6

1.6 0.8

2.0 1.0

2.4 1.2

3.0 1.5

图 3 试验条件

Fig.3 Test conditions

（c）涡流检测探头

（b）中心孔试样人工刻槽缺陷试块

（a）模拟件人工刻槽缺陷试块

100 mm

10
0 m

m

3 mm

缺陷3缺陷2

缺陷1

图 4 低频疲劳机加载

Fig.4 Loading of low frequency fatigue machine

（b）试块夹持（a）低频疲劳试验机

图 5 疲劳裂纹涡流检测结果

Fig.5 Eddy current testing results of fatigue crack

（b）缺陷信号

（a）噪声信号
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置、编号，记录信号大小并保存对应的缺陷扫查阻抗图

图像，每组检测试件中都包含 30% 无缺陷试块。记录

人员记录试验时间、试验人员，统计检测数据，试验人员

与记录人员为不同的人员。同时模拟考虑完整的检测

体系，试验过程采用 3 台同样的检测仪器、3 个同样型

号的探头和 5 名具有相同经验的检测人员。图 9（a）

及（b）为模拟试样 EDM 刻槽及模拟试样疲劳裂纹检测

数据散点图，其中数据模型分别为 â vs a、â vs lga、lgâ 
vs a、lgâ vs lga，横坐标为缺陷长度，纵坐标为缺陷响应

幅值。

依据图 9（a）的模拟试样检测结果散点图得知，选

取 â vs lga 模型为检测结果的拟合模型。计算所得的

拟合直线如图 9（c）和 （d）所示。图 9（c）中 b1 ~ b5

和图 9（d）中 b1 ~ b9 分别表示不同组别人员扫查结

果。其中模拟试样电火花刻槽检测数据拟合直线为

âEDM1= 892.93 + 532.23lga，模拟试样疲劳裂纹检测数据

拟合直线为 âcrack1= 411.13 + 488.25lga。

3.2 传递函数研究

依据本文数据处理流程对涡流检测数据进行处理，

根据所得到模拟试块的电火花刻槽及疲劳裂纹的检测

结果函数可以得出

m m
mT

M

S

= =1 09.

bT = bS – bM = – 481.8 （16）

所得传递函数为

V V b b
S

M M

M
�

�
� �

1 09
481 8

.
.  （17）

再对中心孔试样的电火花缺陷试块进行检测，中心

孔试样检测结果散点图如图 10（a）所示，可知，该检测

结果最佳模型为 â vs lga 模型。依据“a vs â”型数据，

设定左阈值 14、阈值 50、右阈值 1000，最终获得的拟合

直线如图 10（b）所示。

由 图 10（b）可 知，中 心 孔 试 样 EDM 缺 陷 检 测

结 果 拟 合 直 线 函 数 为 âEDM2= 419.66 + 256.23lga。 结

合 上 述 所 得 斜 率 转 换 值 mT 及 截 距 转 换 值 bT 可 得，

中心孔试样疲劳裂纹缺陷检测结果拟合直线函数为

âcrack2= –62.14 + 235.07lg a。 最 终 代 入 POD 计 算，所 得

航空发动机轮盘疲劳裂纹涡流检测可靠性 POS（a）=

�
lg .

.

a ��
�
�

�
�
�

1 25

0 927
，其 POD 曲线如图 11 所示。可得，针对

（a）未去除预刻槽疲劳裂纹效果图

（b）去除预刻槽后疲劳裂纹效果图

图 6 缺陷长度测量

Fig.6 Defect length measurement

图 7 低频疲劳加载 aN 曲线

Fig.7 aN curve of low-frequency fatigue loading
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图 8 疲劳试块制备流程及示意图

Fig.8 Process and schematic diagram of fatigue test block preparation

加工疲劳拉伸试块

电火花预制刻槽

拉压载荷疲劳加载

去除预刻槽

处理表面测量
缺陷长度

试块

刻槽

拉压载荷加载下产生疲劳裂纹

从试块短边观察的透视图，有预
刻槽和疲劳裂纹存在
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航空发动机轮盘疲劳裂纹缺陷，所研制的涡流检测探

头 90% 概率能检出的缺陷尺寸 a90 = 0.94 mm，即缺陷长

度为 1.88 mm。所形成的 MAPOD 试验程序可为后续

其他缺陷的检测可靠性提供参考，替换高成本试样的制

备，节省大量经费，生成的 POD 曲线可为工程实际中无

损检测的可靠性提供依据。

4 结论

（1）提出一种基于 EDM 信号定量获取涡轮盘疲劳

裂纹信号的 XFM 方法，并将其应用到航空发动机涡轮

盘疲劳裂纹涡流检测分析中。该方法利用定义的斜率

和截距值以及 EDM 信号响应的线性近似，建立疲劳裂

纹对相同缺陷长度 EDM 的电压响应关系，以定量获取

轮盘涡流检测 POD。

（2）在金属试块上制备 EDM 刻槽 （第三象限样本）

比制备疲劳裂纹（第二和第四象限样本）成本低、可行性

高，因此 XFM 方法可有效降低 POD 获取成本，在无法

获得真实试样的情况下，推算出对应航空发动机轮盘疲

劳裂纹 POD 曲线。

（3）研究表明，对于 5 mm 厚 TC4 钛合金板材，当

其表面出现 2 mm 及其以上长度的疲劳裂纹后，缺陷扩

展速度呈指数上升，材料安全系数急剧降低。同时，针

对航空发动机轮盘中心孔处疲劳裂纹研制的涡流检测

探头，其 1.88 mm 疲劳裂纹的可靠检出概率为 90%。
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