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Ni3Al合金热/机械疲劳裂纹扩展速率试验

及其预测研究
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(北京航空材料研究院, 北京 100095)

摘要: 本论文对 Ni3Al高温合金进行了 450℃～990℃热/机械疲劳裂纹扩展行为的试验研究与宏微观分析。

分别研究了相位角、保持时间、温度、频率对 Ni3Al合金裂纹扩展行为的影响。研究发现:温度的升高和频率的

降低均会加速裂纹扩展; 同相位热/机械疲劳裂纹扩展速率大于反相位热/机械疲劳裂纹扩展速率, 而且它们

两者介于最大温度和最小温度的等温疲劳裂纹扩展速率之间;载荷保持加速裂纹扩展。在试验结果的基础之

上, 针对 Ni3Al合金建立了一个热/机械疲劳扩展速率线性累积模型,并应用该模型对两个验证试验进行了检

验, 结果表明,该线性累积模型预测结果与试验数据吻合得很好。
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Testing and Prediction of Thermal-Mechanical Fatigue Crack

Growth Rates in Ni3Al Superalloy

HE Yu-huai, LIU Shao-lun, ZHAO Xi-hong

( Beijing Institute of Aeronaut ical Materials, Beijing 100095, China)

Abstract: In this paper, the experimental study and the analysis about the behavior of

thermal-mechanical fatigue ( TM F) crack g row th w ere conducted in Ni3Al superallo y, w ith

thermal cycle of 450℃ to 990℃. The effects o f phase angle, lo ad-hold, temper ature and

fr equency on thermal-mechanical fat igue cr ack grow th r ate in Ni3Al superalloy , respect iv ely ,

w er e studied. A predictable model about thermal-mechanical crack gr ow th rate in Ni3Al

superallo y is proposed. T he key results draw n from this study are as fol low s: Increasing

temperature and decreasing fr equency accelerate crack g row th rate; The cr ack gr ow th r ate of

in-phase thermal-mechanical fatigue is much larg er than that o f out-phase thermal-

mechanical fatigue and both of them are betw een the crack grow th rates o f 450℃ isothermal

and 990℃ isothermal tests; Load-hold also accelerates crack grow th. A linear summation

model is pr opo sed about thermal-mechanical fat igue crack rate in Ni3Al superallo y based on

these experimental results. This model is composed of cycle-dependent component and t ime-

dependent component . And two proof tests were conducted to verify this model . T he results

pr edicted by this linear summat ion model ag ree w el l w ith experimental data.

Key words: thermal fat igue; mechanical fat igue; intermetallic compound st ructure;

crack gr ow th rate;



1　前　言

　　美国空军 1984年发布的发动机结构完整性

大纲( ENSIP) MIL-STD-1783规定了发动机断裂

关键件要按损伤容限设计, 目的是提高发动机的

结构可靠性, 以确保使用寿命期间的安全。在发动

机热端部件的损伤容限设计的概念中,有 4个比

较突出的问题,分别是:各部件所承受的温度范围

极宽的热/机械疲劳载荷, 材料的各向异性, 多轴

加载以及时间相关的影响。从众多国内外研究者

们对热/机械疲劳裂纹扩展的研究结果可以看出:

材料的热/机械疲劳裂纹扩展行为有着很强的材

料相关性,不同的材料表现出迥然不同的热/机械

疲劳裂纹扩展性能 [ 1～3]。Ni3Al合金作为一种高推

重比航空发动机热端部件的侯选材料,其各方面

的高温力学性能是必不可少的, 对其进行热/机械

疲劳裂纹扩展行为研究是十分有实际意义的。

2　试验材料与试验程序

　　在本研究中所采用的材料为 Ni3Al定向凝固

高温合金。采用单边缺口拉伸( SENT )试样。

所有试验是在热/机械疲劳试验机 MT S 810

上进行的,它是通过封闭的液压伺服加载系统实

现机械加载的。试样通过液压夹头与试验机连接。

试样通过电感应线圈高频感应加热, 采用压缩空

气吹冷温度测量通过热电偶控制。疲劳加载系统

和温度控制系统都是由计算机自动监控的。裂纹

长度的测量则是采用读数放大望远镜,其读数精

度可达 0. 01 mm。

在本研究中, 分别进行了等温、等温载荷保

持、同相位热/机械疲劳、反相位热/机械疲劳、带

保持时间热/机械疲劳等试验。对所有的数据均采

用 7点递增多项式拟合得出裂纹扩展速率与应力

强度因子范围的关系数据。

3　结果与分析

3. 1　温度、频率对 Ni3Al合金疲劳裂纹

　　　扩展行为的影响

　　为研究温度、频率对 Ni3Al合金疲劳裂纹扩

展行为的影响,在本研究中进行了两种不同温度、

频率的疲劳裂纹扩展试验, 如图 1所示。

在频率为 2 Hz时, 990℃等温疲劳试验的裂

纹扩展速率比 450℃等温疲劳试验的裂纹扩展速

率大两倍多; 在频率为 0. 0083 Hz时, 990℃等温

疲劳试验的裂纹扩展速率比 450℃等温疲劳试验

的裂纹扩展速率大接近 2个数量级, 这说明温度

的升高对此材料的裂纹扩展速率有明显的促进作

用,但是其裂纹扩展速率不是温度的线性函数。

图 1　不同温度和频率等温疲劳试验结果

F ig . 1　Results of iso thermal fat igue tests at differ ent

temperat ur e and fr equency

在 450℃时, 频率的改变对裂纹扩展速率影

响不大, 450℃ ( 0. 0083 Hz)与 450℃ ( 2 Hz)等温

疲劳试验裂纹扩展速率相差很小, 两者的试验数

据曲线几乎重合; 但是在 990℃时,频率的改变对

裂纹扩展速率影响很大, 990℃ ( 0. 0083 Hz)与

990℃( 2 Hz) 2 个等温疲劳试验的裂纹扩展速率

相差 1个多数量级。说明这种材料在高温下比在

较低温度下对频率敏感得多:在最大温度时,频率

的增大能明显加速其裂纹扩展。

3. 2　相位角对 Ni3Al合金热/机械疲劳裂纹

　　　　　扩展行为的影响

　　为研究相位角对 IC10合金热/机械疲劳裂纹

图 2　热机械疲劳与等温疲劳的试验结果

Fig . 2　Experiment al r esults of T MF and

isothermal fatigue

扩展行为的影响,将其与最大温度和最小温度下

的等温疲劳裂纹扩展(三者的频率相同)进行了比

较,如图 2所示。
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在同一频率下:同相位比反相位热/机械疲劳

裂纹扩展速率大了 1个数量级,但它们两者均介

于最大温度与最小温度的等温疲劳试验的裂纹扩

展速率之间。

3. 3　保持时间对 Ni3Al 合金热/机械疲劳裂纹

　　　　　扩展行为的影响

　　为研究保持时间对 Ni3Al 合金热/机械疲劳

裂纹扩展行为的影响, 在本研究中进行了两种带

保持时间的疲劳裂纹扩展试验, 分别是 990℃等

温(保时 60 s)疲劳裂纹扩展试验和保时 120 s 的

热/机械疲劳裂纹扩展试验,如图 3所示。

图 3　带保持时间的疲劳裂纹扩展试验结果

F ig . 3　Exper imental result s o f fatigue crack g rowth

with hold t ime

990℃等温(保持 60 s)疲劳裂纹扩展试验与

990℃等温( 2 Hz)疲劳裂纹扩展试验的载荷上升

和下降阶段时间都是一样的,只是前者多了在最

大载荷时保持 60 s 这一过程, 从图 3 中可以看

出,载荷保持对裂纹扩展速率有明显的促进作用,

990℃等温(保持 60 s)疲劳试验比 990℃等温( 2

Hz)疲劳试验的裂纹扩展速率大了 1 个多数量

级,而保时 120 s 的热/机械疲劳试验又比 990℃

等温(保持 60 s)疲劳试验大了一倍多。

3. 4　裂纹扩展速率模型

　　我们采用 HNH 模型来预测Ni3A l合金的热/

机械疲劳裂纹扩展行为。HNH( Heil, Nicholas,

and Harito s)模型是Heil等人通过他们对 Inconel

718的热/机械疲劳裂纹扩展行为的研究[ 4, 5] , 提

出 1 个由循环相关(机械疲劳)分量和时间相关

(环境影响)分量组成的线性累积模型,其表达式

如下:

( da/ dN ) total = ( da/ dN ) cycle- dependent +

( da/ dN ) time- dependent ( 1)

　　Heil等人在他们的研究中,采用此线性累积

模型预测 Inconel 718在热/机械疲劳条件下的裂

纹扩展速率,预测结果和试验结果吻合得很好。

循环相关分量代表了在 1 个给定循环里, 纯

机械疲劳对裂纹扩展的贡献,一般来说,材料的循

环相关分量应该是应力强度因子范围 �K 的函
数。根据本研究的试验情况,拟采用 Pairs 公式来

描述本研究中裂纹扩展速率的循环相关分量:

( da/ dN ) cycle- dependent = C( �K ) n ( 2)

式中: C 和 n均为由试验数据所确定的材料常数。

在本研究中, 由于所有试验的 da/ dN～�K
曲线基本平行(如图 1～3等所示) , n的值相差很

小,因而在本研究中 n 的值设定为 4. 6。因为

450℃等温 (频率 2 Hz)疲劳试验的裂纹扩展速率

基本上是由于疲劳引起的, 因而可以认为此试验

是纯循环相关的, 由此试验的试验数据可以得出,

材料常数C 为 1. 720E- 10。

在 Drew Blat t
[ 2]等研究的基础上, 根据本研

究中试验得出的数据, 我们可以认为时间相关分

量由下式得出:

da
dN time- dependent

= C( �K )
n
+ t

�- 1
nd ∫

t
nd

0

da
dN dt

( 3)

这里, �为与试验类型有关的参数; tnd为载荷非降

阶段时间[ 6] , da/ dt是应力强度因子范围与温度的

函数,在本研究中,其具体表达式如下:

da/ dt = C1 ( �K ) mexp( - Q / RT ) ( 4)

式中: C1和 m 为试验常数, Q 为激活能, T 为循环

中任意时刻的绝对温度, R 为摩尔气体常数。由于

在本研究所有的试验中, da/ dN～�K 曲线基本
上是平行的(如图 1～3等所示) ,所以可以认为 m

与 n是相同的,即 m= n= 4. 6。常数 C1可以由试

验数据确定。在本研究中, Q / R 被认为是一个常

数,以 C2来表示。

在本研究中, 参照试验数据 C2 设为 18000。

C2值相对较大意味着,时间相关损伤主要发生在

温度接近于最大温度时。从等温疲劳试验结果(如

图 1)也可以看出:在最小温度时, 其循环相关裂

纹扩展速率比时间相关裂纹扩展速率大得多; 而

在最大温度时, 其循环相关裂纹扩展速率则比时

间相关裂纹扩展速率相对要小一些。因而可以说

明采用较大的C2值是合理的。

由公式( 1) ～( 4)可得出本研究中 Ni3Al 合

金在等温和热/机械疲劳条件下的裂纹扩展速率

的线性累积模型:

da
dN = C( �K ) n + t

�- 1
nd∫

t
nd

0
C1 ( �K )

m �
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exp( - C2 / T ) dt ( 5)

　　在这个模型中, 共有 6个参数, 其中: C, C1 ,

C2, m 和 n均为材料常数,对于各种试验条件均是

相同的, �则是与试验类型相关的。
在本研究中, 根据前面的讨论, 我们可以知

道,常数 C, C1和 C2 分别是 1. 72E- 10, 5. 77E-

5, 18000, m 与 n相等其值为 4. 6。把这些常数代

入公式( 5)中可以得到 IC10合金的裂纹扩展速率

预测公式为:

da/ dN = 1. 72E - 10( �K )
4. 6

+ t
�- 1
nd �

∫
t
nd

0
5. 77E - 5( �K )

4. 6
exp -

18000
T

dt ( 6)

　　针对等温疲劳试验、同相位热/机械疲劳试

验、反相位热/机械疲劳试验、等温载荷保持时间

试验, �分别是 0. 75, 1. 10, 0. 44和 0. 79。

由于 Pairs 公式通常表示裂纹扩展的第Ⅱ阶

段(即裂纹的稳定扩展阶段) ,而本研究中所研究

的对象均是在裂纹扩展的第二阶段, 因而公式( 5)

或者公式( 6)在本研究中是适用的。

图 4　试验结果与模型计算结果的比较

F ig . 4　Compare betw een experimental results and

calcula ted r esults by model

对于这个模型, 在本研究中用 2个验证试验

对其进行检验,分别是带保持时间的热/机械疲劳

试验和谱载试验,通过这 2 个验证试验可以检查

这个线性累积模型的预测能力。目的在于能够采

用这个预测模型预测更为复杂的热/机械疲劳条

件下的裂纹扩展速率。带保持时间的热/机械疲劳

试验的裂纹扩展速率应由热/机械疲劳裂纹扩展

速率和保持时间裂纹扩展速率累积而成。谱载试

验的 1个谱块由 60个等温循环(频率为 2 Hz)、7

个同相位热/机械循环 (频率为 0. 0083 Hz)及 1

个等温保时 120 s循环共同组成。对各部分分别

利用公式( 6)计算,然后将这些部分累积可以得出

其裂纹扩展速率的预测结果。模型计算结果和试

验结果的比较在图 4中给出,从图 4中可以看出,

所有的试验数据点基本上都落在模型计算曲线的

附近, 两者吻合得很好, 在 �K = 18～35 MPa 的

范围内,模型计算结果与采用 Pair s公式拟合结

果的最大误差为 30%。

这 2个验证试验的比较结果可以说明此预测

模型对于 Ni3Al合金在热/机械疲劳条件下的裂

纹扩展速率预测是比较准确的。

4　结　论

　　通过对 Ni3Al 合金进行热/机械疲劳( 450～

990℃)裂纹扩展行为的试验研究与宏微观分析,

得到如下结论: ( 1) 在高温条件下,载荷保持对裂

纹扩展有明显的促进作用; ( 2) 在高温条件下, 频

率对裂纹扩展速率影响较大, 0. 0083 Hz 等温疲

劳试验裂纹扩展速率比 2 Hz等温疲劳试验裂纹

扩展速率大约 2个数量级; ( 3) 在相同频率下, 温

度的升高对裂纹扩展有明显的促进作用; ( 4) 同

相位热/机械疲劳疲劳裂纹扩展速率大于反相位

热/机械疲劳裂纹扩展速率, 热/机械疲劳裂纹扩

展速率大于最小温度等温疲劳试验下的扩展速率

但小于最高温度等温疲劳试验下的扩展速率; ( 5)

线性累积模型公式( 6)能够很好地预测 Ni3Al 合

金在等温、载荷保持以及热/机械疲劳条件下的裂

纹扩展速率。
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