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超声疲劳试验技术的应用
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【摘要】　论述应用超声疲劳试验技术研究金属合金受高频 (20000H z)振动载荷下的疲劳寿命及裂

纹扩展性能,研究材料受超声疲劳循环载荷的机械损伤和断裂机理。该试验技术应用于疲劳断裂

研究领域具有省时、省力、省钱和无噪音等突出优点,并能很好地模拟航空发动机有关构件实际工

作状态下的机械损伤模式。
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1　概　述

　　航空发动机的关键构件涡轮盘和叶片,在飞机的一次起飞—执行任务—着陆的工作循环

中,要承受一次低周的离心负荷、气动负荷和温度负荷的作用,同时还会承受由于振动引起的

高周振动负荷的作用; 这种高周振动负荷,虽然其应力幅很小,但是频率很高,可达数千赫兹,

尤其是叠加在低周载荷上造成的复合损伤大大地加速了发动机构件的损坏,严重地威胁到发

动机的工作安全和可靠性。所以国外在研究发动机构件的疲劳寿命中,特别重视振动负荷的影

响,也很重视复合疲劳寿命问题的研究。

应用常规疲劳试验技术模拟发动机涡轮盘和叶片的机械损伤存在以下问题。首先是高周

振动载荷频率不够高,高—低周复合疲劳试验设备的高周载荷频率一般不足一百赫兹,离发动

机涡轮盘、叶片实际承受的高频振动载荷频率相差太远。再就是由于发动机构件在实际工况

下, 常常承受达 109 次循环的弹性疲劳载荷, 这时如应用常规试验技术, 假设其加载频率为

100H z, 完成一个 109 次循环的疲劳寿命试验需要连续运行 115 天, 而建立一条应力—寿命

(S—N )曲线不仅费时、费力、费钱,甚至是不可能的。

1950年M ason [1 ]应用压电晶体和电磁共振技术使振动频率达到 20000H z,开辟了超声振

动技术在断裂力学研究领域的新阵地。最近二十年这一试验技术在欧美各航空大国得到迅速

发展,研究领域也逐渐拓宽,并引起各国航空航天界的普遍重视。应用这一试验技术,完成 109

次循环的疲劳寿命试验仅需 14小时。另外,应用超声疲劳技术确定裂纹扩展速率与应力强度

因子的关系 (△K - daödN )以及应力强度因子门槛值△K th ,取得了重大的突破性进展。事实

上,应用常规疲劳试验机 (f < 100 H z)研究△K 与 daödN 的关系和△K th值不仅费时、费力、费

钱,而且当 daödN 小于 10- 8 mm öcycle 时,将十分困难。众所周知,对每一种材料都存在一个

门槛值△K th ,小于该值时,裂纹在一定循环数下不扩展,但这一循环数在工程上从来没有确切



地给出定义, 原因就是因为没有适当的试验手段。应用超声疲劳试验技术, 振动频率高达

20000 H z,裂纹扩展速率可以很容易达到 10- 9～ 10- 8 mm öcycle。

本文简要综述超声疲劳试验技术的理论基础、工作原理和获得的部分试验结果。并阐述几

种合金材料在超声振动载荷下的损伤断裂机理。

2　试件设计及试验机工作原理

　　用于研究材料超声疲劳寿命的试件设计成图 1 (a)所示形状,其两端为柱体,中间为悬链

状;疲劳裂纹扩展试件设计成两端方板,中间为指数剖面,单侧边开缺口,便于裂纹起裂及定位

跟踪 (图 1b)。

图 1　超声疲劳试件设计计算图

图 2　超声疲劳试验原理及测试设备布局

图 2 示出根据M ason 原型机设计而研制发展

的超声疲劳试验机结构图及部分测试仪器布局[2, 3 ]。

超声疲劳试验机主要由以下 4个部分组成: (a)功率

放大器及能源转化器,将常用的 50 H z电压转化为

20000 H z的高频电能,输入到 (b)压电晶体或电磁

振子,将 20000 H z的电压信号转化为 20000 H z的

机械振动;这一振动信号经 (c)一级能量集中放大传

到 (d)试件上。

整个振动系统经过计算与调试,使试件本身呈

第一阶纵向半波长固有振动,中间截面为位移节点,

应力峰值; 端部应力为零,位移最大; 应用位移传感

器测量试件端部位移循环幅值,进而计算中间截面

的应力。另外可以在试件中间截面粘贴微型动态应

变计直接测量应变循环幅值,用以验证计算结果。对

于疲劳裂纹扩展实验,应用摄像记录监测系统,将试

件表面裂纹处放大 150 倍,通过录相投影到图像监

视屏幕上,同时记录振幅、裂纹长度及其随循环数的

变化, 得到裂纹扩展速度 daödN 与应力集中因子

△K 的关系。

为了实现在低周高应力循环上叠加高周超声疲
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劳载荷,可将超声疲劳机与常规液压疲劳机组合,使低周载荷加力点落在超声共振系统的两个

位移节点上,从而保证系统的正常运转,由计算机实现高—低周复合加载的匹配 (见图 2)。

3　试验结果与讨论
3. 1　应力—寿命 (S- N )试验

　　对钛合金 TA 6V 4,镍基合金U dim et500和镍铬铜合金 17- 4PH 进行了常温下超声疲劳

及常规频率下的应力—寿命 (S- N )试验,结果汇于图 3。

图 3　超声疲劳与常规频率下应力—寿命试验结果

由以上试验结果看到, TA 6V 4的超声疲劳强

度明显高于常规频率下的疲劳强度; 17- 4PH 也

表现出类似的趋势,在相同的应力循环下,超声寿

命高于常规试验频率下 的 寿 命; 而 对 于

U dim et500,两种频率下得到的 S- N 曲线基本一

致。

上述现象可以从以下几个方面分析。首先超

声疲劳载荷可以看成是控制应变的疲劳循环[4 ]。

M an son 等[5 ]研究了金属及合金的疲劳规律, 认

为,当材料的极限抗拉强度 Ρu 与 012◊ 条件屈服

强度 Ρy 之比值小于 112时,材料发生疲劳循环软

化,控制应变为常量时应力下降;而当这一比值大

于 114 时,材料将发生疲劳循环硬化,应变恒定,

循环应力渐增。分析结果表明, 17 - 4PH 和

TA 6V 4 两 种 材 料 的 ΡuöΡy < 112, 而 对 于

U dim et500, ΡuöΡy > 114。

当然,由于各种材料对不同频率激励的高频

响应特性不同,而超声振动疲劳特性则由于振动

频率太高,材料的破坏失效机理则与常规疲劳载

荷下有差别,尚需更充分的试验分析研究才能得

到具有普遍意义上的结论。我们用扫描电镜对试

样断口做了观察分析,结果表明[3, 4 ] ,超声疲劳载

荷下裂纹通常由试件表面某一点处或表皮底下某

处材料缺陷起裂,然后呈扇形向四周扩展,疲劳条纹带完整地排列,对所研究的 3种材料,裂纹

穿晶扩展,断口表面的擦伤及颈缩效应很小,尽管此时应力比为R = - 1。

另外,由于超声疲劳循环频率很高,相应的变形速度 dΕöd t也很大,以至疲劳寿命的绝大

部分将用于试件裂纹的起裂,而裂纹扩展阶段所占的寿命相对很小。

3. 2　裂纹扩展 (△K - daödN )性能试验

　　对 4种合金材料—镍基合金A stro loy (类似于U dim et700) ;镍铬铜合金 17- 4PH ,钛合金

TA 6V 4以及铝锂合金A l- L i8090进行了超声疲劳载荷及常规频率下的裂纹扩展性能试验研

究,结果和讨论已发表在文献[ 6 ]。结果表明,超声振动载荷下 4种合金材料表现出的性能与常

规试验中R = 017时基本符合。
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4　结　论

　　应用超声共振技术,研究合金材料的疲劳寿命和裂纹扩展性能,能够较好地模拟飞机发动

机上有关构件实际工作状态下的机械损伤,并具有省时、省力、省钱和无噪音危害等突出优点。

试验研究结果表明:

(1)几种合金对超声疲劳载荷的响应不一致, TA 6V 4超声振动性能最好, 17- 4PH 次之,

U dim et500更次。这是由于每种合金的机械性能和超声振动品质的区别而造成的。

( 2)疲劳裂纹扩展试验结果表明,超声疲劳下 (f = 20000 H z, R = - 1)裂纹扩展性能与常

规频率 (f = 20 H z)下载荷比为R = 017的情况类同。根据这一结果我们认为: (a)超声疲劳载

荷下裂纹尖端的闭合效应较弱,塑性较小; (b)超声疲劳载荷下裂纹扩展机理与常规试验中无

裂纹闭合情况类同。超声疲劳载荷下确定的应力强度因子△K 与常规试验中确定的应力强度

因子有效值△K ef f具有类同的意义。

(3)试件在超声疲劳载荷作用下做纵向固有振动,变形速率大,对疲劳裂纹的起裂和扩展

性能起主导作用;材料的机械性能和对超声激励的响应决定其超声疲劳循环寿命,材料在超声

疲劳载荷作用下具有特定的损伤断裂机理。
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ABSTRACT　　　　A model of m u lt ila tera l frict ional con tact p rob lem of tw o ob jects
w ith far d ifferen t st iffness w as estab lished. In addit ion, a st ress relax model of rubber- like
m ateria l w as developed acco rd ing to the po ly- d im en sion stress creep theo ry. O n the basis of
the above models, the defo rm at ion and con tact st ress of the rubber O - ring w as calcu la ted by
u sing a fin ite elem en t m ethod app roach ing large st ra in in ref. [ 1 ]. Som e u sefu l conclu sion s
can serve as tru stw o rthy p rincip les fo r rubber O - ring design.

Key words　Con tact p rob lem s　Stress relaxat ion　Seal elem en ts

APPL ICAT ION OF UL TRASON IC FAT IGUE
TEST ING TECHN IQUE

N i J ingang
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T h is paper deals w ith the app lica t ion of u lt rason ic fa t igue test ing
techn ique to the study of fa t igue life and fa t igue crack grow th behavio r of m eta ls and alloys
under vib ra t ional excita t ion at h igh frequency (20kH z). T he m echan ica l dam age and fractu re
m echan ism of m ateria ls w ere invest iga ted in the case of u lt rason ic fa t igue cycles. T h is test ing
techn ique has rem arkab le advan tages in t im e- saving, econom y and no iselessness and capa2
b ility fo r invest iga t ing m echan ica l dam age models of aeroengine and rocket st ructu res in rea l
service.
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CuiD ingjun , Yang Erfu, Zhang Zhengpeng, L iu Guoq iu
(College of Sp ace Technology, B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A cco rding to p rincip les of neu ra l netw o rk s and BP algo rithm , the
rela t ion sh ip betw een the neu ra l netw o rk s and non linear modelling is an lyzed. A genera l idea
and a basic m ethod fo r modelling w ith neu ra l netw o rk s are pu t fo rw ard on the basis of the
study of dynam ic p rocess in liqu id rocket engine w as fo rm u la ted. T hen a new modelling ap2
p roach to research ing the param eters of the engine w as fo rm u la ted. A n examp le given in th is
paper show s that the app lica t ion of the neu ra l netw o rk s to the invest iga t ion of the dynam ic
p rocess in the liqu id rocket engine is a great success.

Key words　N eu ral netw o rk s　N on linear　L iqu id rocket engines
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