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DZ22高温合金复杂应力疲劳强度研究

北京航空航天大学　　岳彦芳* * 　饶寿期　聂景旭

一、疲劳强度计算方法的建立

　　定向凝固镍基高温合金DZ22是一种正交各向异性材料, 对于各向异性材料, 由于偏轴向

拉剪和剪拉耦合的存在, 形状改变与体积变化无法分开, 仅考虑剪切应变能不足以说明各向

异性材料的失效, 还需要考虑体积改变能。据此认为 Tsia-Wu 理论
[ 1]较 Hill理论

[ 2]更能有效

地反应各向异性材料的失效, 并根据 T sai-Wu理论导出一个疲劳强度的计算方法。

Tsai-Wu假设各向异性材料在应力空间中的破坏表面可表示为一个高阶张量多项式, 并

提出了以二阶张量多项式为破坏准则的计算方法, 即

F ij�i�j + F i�i = 1 ( 1)　

式中 F i, F ij为应力空间中的强度参数, 可通过试验确定。�i , �j 为在材料正轴上投影的应力分
量。( 1) 式表明, 当等式左端小于 1时, 材料安全工作, 当等式左端等于或大于 1时, 材料

失效。以下为叙述简便, 约定 i, j= 1, 2⋯6; k, p = 1, 2, 3; m , n= 4, 5, 6。

对于正交各向异性材料, 其强度应不受剪力方向的影响, 即剪应力的正或负对材料的强

度应该没有影响。所以 Fkm= 0, Fmn= 0 (m≠n)。设材料的单轴拉伸应力强度等于压缩应力强

度, 且均为 S i , 则有 F ii= 1/ S
2
i , Fk= 0, 从而失效判据可简化成:

�2i / S2
i + Fkp�k�p = 1( k≠ p ) ( 2)　

令: �eqi = �2i + S
2
i ( �2j / S 2

j + Fkp�k�p ) ( 3)　

则当 �eqi ≥ S i ( 4)　

时, 预计材料将失效。可以证明: ( 1) 对于同一材料 ( S i 相同) 承受相同的载荷 ( �i 相同) ,

由 ( 4) 式确定的强度条件相同, 即无论 i 等于几, 都能判断材料失效与否; ( 2) ( 4) 式可退

化为单轴强度准则; ( 3) 材料强度不可能无限大, 所以在以 �1、�2、�3为轴的直角坐标中, 失

效面必为一个封闭曲面, 由此可得 - 1/ ( SkS p ) < F kp < 1/ ( S kSp ) ; ( 4) 取 Fkp = - 1/

( 2S kSp ) , ( 4) 式可退化为各向同性时的 M ises准则。值得指出的是, ( 4) 式确定的是材料的

静强度, 如果 S i 表示单轴屈服极限, 那么 ( 4) 式又表示材料的屈服面。

假设复杂应力状态下, 材料进入屈服的程度与单轴应力状态下屈服的程度相同, 则材料

的损伤相同, 寿命也相同。那么, 如果S i 表示单轴应力时的疲劳强度, 则 ( 4) 式又可作为与

单轴应力具有相同循环特性的复杂应力状态下的疲劳强度准则。对于低周疲劳, 一般通过控

制应变进行疲劳试验, 所以疲劳强度准则应以应变表示。假设失效形式为 G ij�i�j+ G i�i= 1, 式

中 G i、G ij为应变空间中的强度参数, 可通过试验确定。�i、�j 为在材料正轴上投影的应变分量。
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设 H i 表示单轴应变强度, 且 H i/ H j= S i/ S j , 同上推导, 等效应变为:

�eqi = �2 + S
2
i ( �2j / S2

j + Fkp�k�p ) ( 5)　

�eqi ≥ H i ( 6)　

时材料失效。

二、实验 工 作

　　1. 试验方案　在MTS809拉扭试验机上对DZ22材料在 850℃下进行对称循环的单轴拉

压和拉扭复合低周疲劳的对比试验。采用应变控制, 在长 50mm 标距上测平均应变; 试验循

环频率 f = 0. 33Hz, 三角形波加载, 拉扭载荷同相位; 高频感应加热, 恒温T = 850℃; 选取

不同的拉扭应变比以及不同的预测寿命进行实验; 失效判据为断裂。

2. 试件　试件为光滑圆柱体, 如图 1所示, 材料沿圆柱体轴线方向结晶。热处理工艺为

1210℃保温 2小时, 在空气中冷却到870℃保温 32小时, 然后在空气中冷却到室温。DZ22材

料在 850℃时的机械性能[ 3]。取样方向, L : 弹性模量 ( GPa) 88. 5, 拉伸强度 ( GPa) 1. 051,

扭转强度 ( GPa) 0. 919, 波松比 0. 345; 取样方向 T : 则弹性模量 110, 拉伸强度 0. 988, 波

松比 0. 477。

图 1　试件图 图 2　DZ22试件在 850℃下的△�/ 2- N f

　　3. 试验结果　� 拉压试验 (单轴试验) 结果用△�/ 2- N f 曲线画在图 2上。� 拉扭试验

结果列于表 1中。

表 1　拉扭试验结果

试　　件　　号 1 2 3 4 5 6

△�t/ 2 ( % ) 0. 718 0. 636 0. 595 0. 758 0. 599 0. 629 0. 639

△ / 2 ( % ) 0. 434 0. 173 0. 318 0. 257 0. 351 0. 376 0. 637

△ /△� ( % ) 60. 4 27. 2 53. 4 33. 9 58. 6 59. 8 94. 9

△�eq1/ 2 ( % ) 0. 888 0. 681 0. 710 0. 830 0. 734 0. 775 1. 005

循

环

数

试验值 247 5370 2350 520 1340 314 57

预测值 270 5000 2300 500 1450 880 90

Hill 值 310 5600 3000 560 1700 1100 100

损伤 (D) 0. 915 1. 074 1. 022 1. 040 0. 924 0. 357 0. 633

相对误差 ( % ) 9. 3 - 6. 8 - 2. 1 - 3. 8 8. 2 1. 0
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三、试验结果分析

　　1. 等效应变公式　对于DZ22材料, 垂直于结晶方向的平面为各向同性面, 称为横观各

向同性材料。设 1轴为结晶方向, 即与试件轴线平行, 则在拉扭复合应力状态下, 有

�2 = �3 = !�1　, 　�4 = �5 = 0 ( 7)　

这里 !为 1, 2或 1, 3方向的波松比。

令 ( 5) 中的 i= 1, 将 ( 7) 式代入 ( 5) 中, 得:

�eq1 = �21〔1 + ( 2S 2
1/ S 2

2) v 2 + 2S2
1F12!+ S

2
1F 23v

2〕+ ( S2
1 / S2

6 ) �26 ( 8)　

取 Fkp= - 1/ ( 3. 8SkS p ) , 则由 ( 8) 式, 得:

�eq1 = 1. 050�21 + 1. 308�26 ( 9)　

对于疲劳试验, ( 9) 式可以写成:

△�eq1 / 2 = 1. 050(△�t / 2) 2 + 1. 308(△ / 2) 2
( 10)　

　　2. 拉扭寿命预测　根据拉扭试验控制的循环拉应变幅△�/ 2和循环扭转应变幅△ / 2, 由
( 10) 式可计算出相应的等效应变幅△�eq1/ 2, 结果列于表 1中。根据等效应变幅的值在图 2中

查取循环次数 N f 作为相应的预测寿命也列于表 1中。

利用下式计算预测值与实验值的相对误差:

△ = 〔(预测值 - 试验值) / 试验值〕× 100% ( 11)　

　　需要说明的是, 在进行表 1中的第 6号试件试验时, 对拉扭应变按不同比例控制, 分别

记录了相应的循环试验次数, 这样就需要分别计算相应应变状态下的预测值及其损伤 D i, 然

后按某损伤累积假设计算总损伤 D , 再按下式计算相对误差:

△ = 〔( 1 - D ) / 1〕× 100% ( 12)　

其中对 D 的计算, 本文采用了 Palmg ren Miner 的线性损伤理论, 即:

D = ∀D i ( 13)　

　　结论　 ( 1) 用 ( 7) 式计算复杂应力疲劳的等效应变△�eq , 并用它来预估其低周疲劳寿命
是合理的。本文还用同样的方式按 Hill理论的方法进行了复杂应力的寿命估算。结果是预测

值比试验值全部偏高, 误差较大, 见表 1。这也恰好证明: “对于各向异性材料, 由于偏轴向

拉剪和剪拉耦合的存在, 形状改变与体积变化无法分开, 仅考虑剪切应变能不足以说明各向

异性材料的失效。”( 2) 强度参数F kp的取值对疲劳寿命的预测精度影响较大。正确确定 Fkp是

一个关键问题, 一般应尽量通过双轴试验来确定。但在设有条件进行双轴试验的情况下, 可

先做一个拉扭复合疲劳试验。通过对比单轴和拉扭试验结果, 可以反推出F kp的值。然后利用

这个值预测其它应力状态下的疲劳寿命。通过本文实践, 此方法可行。( 3) 低周疲劳是一种

应变疲劳, 用等效应变作为度量低周疲劳的参量是合适的。
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FATIGUE STRENGTH RESEARCH OF DZ-22 SUPERALLOY

UNDER COMPLEX STRESS CONDITION
Yue Yanfang and Rao Shouqii

( Beij ing University of Aeronautics and Astronautics , Beij ing　100083)

ABSTRACT　 　 　　 Criteria fo r calculat ing low-cycle fat igue strength of DZ22

superallo y under complex st ress condition are considered. The fat igue life o f the material

under complex st resses can be predicted acco rding to the criteria, provided its st raight ax ial

st rengths and any st raight axial S—N curve are available. For DZ22 as a kind of direct ionally

so lidified high-temperature alloy , the low-cycle fat igue comparat iv e tests have been made

betw een the uniax ial tension-compression and tension-torsion at 850℃ and show that the

results of tests and calculations are in good agreement .

LIFE PREDICTION OF LOCAL STRESS-STRAIN METHOD
Liu Xangsheng

( Shenyang Aeroengine Research Institute, Shenyang　110015)

ABSTRACT　　　　T he local st ress-st rain method is applied to LCF life predict ion.

The method and procedure for determining r eliability life and f light life are pr ovided. T he

inf luence of the variable-amplitude cycle loading on the liv es and ef fects of the f luctuation o f

material fat igue constants on the lives are considered. In addit ion the present method is

compar ed w ith the EGD-3 method.

A FIBRE-OPTIC AMPLITUDE MONITOR FOR BLADE VIBRATION

Deng Yong, Sheng Xizhi, Xue Xiusheng

( Shenyang Aeroengine Research Institute, Shenyang　110015)

ABSTRACT　　　　The f ibre-optic ampl itude monitor is developed by our institute as a

non-contact vibrat ion measur ing system fo r r otator blades, in which a magnet ic needle is

adopted as a one-per-rotat ion sensor and a f ibre-opt ical cable as a blade-passing senso r.

M ult iple appl ication of the present monitor in development of new-type engines demonst rates

reliability and convenience in oper at ion. It features high temperature resistance, it can w ork

up to 350℃ and up to 400℃ in the near future. This monitor has been put in service as a

main inst rumentat ion to monitor the blade vibrat ion in the high-pressure compr essor o f our

new-type eng ine during its development .
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