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摘要: 分别用微裂纹扩展模型、Manson- Co ffin 方程和拉伸迟滞能模型对 DZ125 定向凝固铸造镍基高温合

金的热/机械疲劳寿命进行预测。预测结果发现:三种模型都能较好对 DZ125合金的热/机械疲劳寿命进行预

测(分散带为 2倍左右)。通过分散带和标准差的定量比较发现:对于同相位、- 135°相位和同相位带保持时间

的热/机械疲劳, 拉伸迟滞能寿命预测模型的预测结果比微裂纹扩展模型和 Manson-Coffin 方程的预测结果

好; 而对于反相位热/机械疲劳,微裂纹扩展模型的预测结果比拉伸迟滞能寿命预测模型和 Manson-Coffin 方

程的预测结果好。
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Abstract: Manson-Cof fin equation, Ostergren method and microcrack propagat ion model

w ere chosen to predict TMF life in DS Superalloy DZ125. T he results of T MF life prediction

show ed that all of methods chosen were able to g ive a reasonable life prediction result for DS su-

peralloy DZ125. For in-phase TMF, in-phase w ith hold t ime TMF and - 135°phase ang le TMF,

Ostergren model gave a bet ter life predict ion result than Manson-Cof fin equation and microcrack

propagation model did. But for out-of-phase T MF, microcrack propagat ion model gave bet ter re-

sults than Ostergren model and M anson-Coff in equation did.
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　　航空、动力和冶金等工业中的许多工程零部

件,在其服役期间由于环境温度的不断变化,导致

这些零件不仅承受着循环载荷所产生的机械应

力,而且还承受着由于温度变化或温度梯度而引

起的热循环应力。等温疲劳试验,由于不能模拟构

件的实际工况, 对工程构件的寿命分析和预测带



来较大的误差。70年代由于试验技术和认识水平

的限制,人们用不同温度、不同应变范围和应变率

的等温疲劳试验来估算承受热/机械载荷部件的

寿命
[ 1]
。随着试验技术的发展,通过对热/机械疲

劳试验和上限温度的等温低循环疲劳试验的研究

发现:热/机械疲劳寿命要比等温低循环疲劳寿命

短[ 2]。热/机械疲劳试验是用来研究在不同的应变

—温度历程下材料的损伤。常见的热/机械疲劳试

验有同相位、反相位、- 135°相位和同相位带保持

时间热/机械疲劳试验四种。在同相位热/机械疲

劳试验中热载荷和机械载荷的变化是同步的, 在

反相位热/机械疲劳试验中热载荷和机械载荷之

间的相位相差 180°,在- 135°相位热/机械疲劳试

验中,温度和机械应变之间的相位相差为- 135°,

图 1　同相位带保持时间

F ig . 1　I n-Phase w ith hold-time

试验波形见参考文献[ 3]。在同相位带保持时间热

/机械疲劳试验中,机械应变在温度最高点处拉伸

保持一段时间,其试验波形如图 1所示。定向凝固

铸造镍基高温合金 DZ125是某航空发动机高压

涡轮叶片的候选材料, 对其在使用状态下的疲劳

行为和寿命研究具有一定的工程应用价值。

1　试　验

1. 1　材　料

　　研究所采用的材料为 DZ125定向凝固铸造

镍基高温合金, 它的主要化学成分和常规力学性

能见文献[ 4]。

1. 2　试验方案

　　分别进行了周期为 120 s,应变比 R�= - 1. 0

的同相位和反相位热/机械疲劳试验; 周期为 180

s的- 135°相位热/机械疲劳试验,以及同相位带

保持时间的热/机械疲劳试验(在最大拉应变处保

持时间为 8 min, 周期为 10 min) ,所有热/机械疲

劳试验的温度循环均为 550℃� 1000℃。

2　热/机械疲劳寿命预测

2. 1　Manson-Coff in方程
[ 5]

　　采用 Manson-Coff in方程对 DZ125合金热/

机械疲劳寿命进行预测。与等温低周疲劳不同的

是,在热/机械疲劳试验中,材料的弹性模量在温

度循环中是不断变化的,图 2给出了 DZ125定向

合金在不同温度点处弹性模量的大小变化曲线,

图 2　弹性模量随温度的变化曲线

Fig . 2　Modulus o f elasticity ver sus temperat ur e

for DZ125

从图可以看出弹性模量在温度变化过程中发生了

很大变化。如果用热/机械疲劳时最高温度或最低

温度点的弹性模量代替 Manson-Cof fin方程中的

弹性模量 E 来进行热/机械疲劳寿命预测, 势必

会造成较大的误差, 为了减小误差,在用 Manson-

Cof fin方程进行热/机械疲劳寿命预测时,用平均

温度时的弹性模量进行计算,其表达式如下:

��t
2
=

��e
2
+

��p
2

=

 ′f
Em

( 2N f ) b + �′f ( 2N f ) c ( 1)

　　这里, Em 是平均温度时的弹性模量。

Manson-Cof fin 方程的寿命预测结果如图 3

所示。从图可以看出:大部分的数据点落在2倍的

分散带之内。

2. 2　拉伸迟滞能模型 [ 6]

　　拉伸迟滞能模型于 1976 年由 Ostergren 提

出,该方法认为低循环疲劳损伤是由试样吸收的

拉伸滞后能或应变能来控制的,由损伤函数来近

似的这个能量为非弹性应变范围 ��in和峰值拉伸
应力  S 的乘积, 即:
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�W t = ��in � S ( 2)

图 3　M anson-Coffin 方程寿命预测结果

Fig. 3　Result s pr edicted by Manson-Coffin

equation

　　滞后能与疲劳寿命之间遵循幂指数关系:

�W t �N !
f = C ( 3)

或写成:

 t �N !
f ���in = C

或:

N f = A (  t ���in ) ∀ ( 4)

式中:  t 为最大循环拉伸应力。
 t =  m + � / 2 ( 5)

式中: ��in为非弹性应变范围,纯疲劳时用 ��p 代
替; � 是与 ��in或 ��p 对应的应力范围;  m 为平均
应力。

图 4　DZ125合金的 W- 2N f 关系曲线

Fig . 4　Ost er gr en parameter W versus 2N f

for DZ125

用拉伸迟滞能寿命预测模型对 DZ125 合金

热/机械疲劳试验结果进行处理, 得到 W - 2N f

关系曲线,如图 4所示。对DZ125热/机械疲劳寿

命进行预测发现,大部分的数据点落在 2倍的分

散带之内,如图 5所示。

图 5　拉伸迟滞能模型寿命预测结果

F ig . 5　Results predicted by Osterg ren M odel

2. 3　微裂纹扩展模型
[ 7]

　　David L M cDow ell和 Matthew P Miller 提出

的微裂纹扩展模型,考虑了疲劳、蠕变和氧化对构

件的损伤作用。该模型的一般方程为:

da
dN

=
da
dN fatigue

+
da
dN creep

+
da
dN ox

( 6)

da
dN fatigue

= C f△J
mf ( 7)

da
dN creep

= Ccc
�mc ( 8)

da
dN ox

= C0△J
m0
△t

#
( 9)

这里: a是裂纹长度, N 是循环数。

方程( 7)～( 9)意味着消除了各种损伤之间的

交互作用。然而各自独立的微裂纹扩展项之间可

能产生耦合。对于疲劳裂纹扩展来说,疲劳损伤和

蠕变损伤之间的耦合是主要的。氧化加快了疲劳

裂纹扩展[ 5] 和疲劳—蠕变交互作用下裂纹扩

展 [ 8]。方程( 6)中可能存在各项之间的相互耦合,

但这种耦合是很难定量的。

Dow ling
[ 9]把 Shih 和 Hutchinson

[ 10]对于含裂

纹的无限大盘的 J—积分形式推广到平面应力情

况,对于光滑试样△J 的表达式为:

�J = �J e + �J p =

2∃Y 2 � ��e
2

+
f ( 1/ n′)

2∃ � ��p a ( 10)

这里: Y 是几何修正因子, n′是循环硬化指数, � 
应力范围, ��e 和 ��p 是弹性和塑性应变范围, 函
数 f ( 1/ n′)由下式给出:
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f
1
n′
= 3. 85

1
n′

( 1 - n′) + ∃n′ ( 11)

可以将 C f 和 2∃Y 2
合在一起组成参数 C

′
f ,这样方

程( 7)可写成:

da
dN

= C
′
f (!a) mf ( 12)

　　定义 !为:
!= !e + !p ( 13)

　　对于纯疲劳, 方程( 12)变为微裂纹扩展方程,

并且对其从起始尺寸到终止尺寸进行积分可以得

到试样的寿命。注意: 方程( 13)的两项和循环弹

性、塑性功非常相似。积分方程( 12)可以得到:

Z f

C
′
f
= !mf

N f ( 14)

Z f =
a
( 1- mf )
f - a

( 1- mf )
0

1 - mf

if　mf ≠ 1 ( 15)

Zf = ln( af ) - ln( a0 )　　if　mf = 1

这里: a0和 af 是起始裂纹长度和终了裂纹长度。

从方程( 15)可知:如果对材料的整个寿命进行积

分,那么起始裂纹长度和终了裂纹长度的选择是

不相关的。可以假设: 不同循环载荷状况下的 a0

和 af 都是相同的。那么改变 a0和 af 的值将会引

起 Z f 值的变化。

图 6　DZ125 合金的 !- 2N f 关系曲线

Fig . 6　Microcrack propagation parameter !

ver sus 2N f

本研究中, 在用微裂纹扩展模型对 DZ125合

金的热/机械疲劳试验结果进行分析时,由于蠕变

损伤和氧化损伤很难定量计算,故采用不含蠕变

项和氧化项的微裂纹扩展模型。用简化的微裂纹

扩展模型对 DZ125合金热/机械疲劳试验结果进

行处理,得到 !- 2N f 关系曲线, 如图 6所示。对

DZ125热/机械疲劳寿命进行预测发现,大部分的

数据点落在 2倍的分散带之内, 如图 7所示。

图 7　微裂纹扩展模型寿命预测结果

Fig . 7　Results predicted by micr ocr ack M odel

for DZ125

3　寿命预测能力的评估

　　工程上常用一种寿命预测模型对试验数据的

相关能力来评定该预测模型的预测能力。试验数

据的相关能力可用分散带(表明预测寿命和观测

寿命的偏离程度)和标准差(表明数据点偏离平均

值的程度)两个统计量来表示。分散带通常定义为

预测寿命与观测寿命的比值或观测寿命与预测寿

命的比值之中的最大值。即:

分散带 = Max
N ob

N pre
,
N pre

N ob
( 16)

　　标准差则定义为:

标准差 =

1
n - 1

��
n

i= 1
( lgN pre - lgN ob )

2
1/ 2

( 17)

其中: N pre为预测寿命, N ob为观测寿命, n为数据

点总数。Manson-Cof fin方程、微裂纹扩展模型和

拉伸迟滞能( Ostergren)寿命预测模型对 DZ125

合金的热/机械疲劳寿命预测能力的评定结果如

表 1所示。

从表 1 可以看出, 大部分的数据点均落在 2

倍的分散带内。这说明: Manson-Cof fin方程、微裂

纹扩展模型和拉伸迟滞能( Ostergren)寿命预测

模型都能较好对 DZ125合金的热/机械疲劳寿命

进行预测。但通过分散带和标准差的综合比较发

现:对于同相位、- 135°相位和同相位带保持时间

的热/机械疲劳, 拉伸迟滞能( Ostergren)寿命预

测模型的预测结果比微裂纹扩展模型和 Manson-

Cof fin方程的预测结果好,如图 8～图10所示, 这
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表 1　寿命预测能力评估结果

Tabl e 1　Eval uation of life prediction

预测方法 载荷形式
统计量

分散带 标准差

拉伸迟滞能模型

( Ostergr en)

同相位

反相位

带保持时间

菱形相位

1. 362847

1. 580392

1. 419355

1. 287671

0. 111748

0. 162486

0. 113765

0. 089178

M anson-Coffin

方程

同相位

反相位

带保持时间

菱形相位

1. 589069

1. 222015

3. 072

1. 716895

0. 150401

0. 057411

0. 346863

0. 192303

微裂纹扩展模型

同相位

反相位

带保持时间

菱形相位

1. 864608

1. 18018

1. 56129

1. 684932

0. 1696

0. 048776

0. 180802

0. 19446

图 8　同相位载荷下疲劳寿命预测模型评估

Fig. 8　Evaluation of life pr ediction model

fo r IP TMF

图 9　- 135°相位载荷下疲劳寿命预测模型评估

F ig. 9　Evaluation o f life pr ediction model fo r

- 135°Phase angle TMF

图 10　带保持时间载荷下疲劳寿命预测模型评估

Fig. 10　Evaluation of life prediction model for IP

TMF with ho ld-time

图 11　反相位载荷下疲劳寿命预测模型评估

Fig . 11　Evaluation of life prediction m odel

for OP TM F
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主要是由于拉伸迟滞能( Ostergren)寿命预测模

型既考虑了平均应力和应力范围、塑性应变两个

参量,能综合的描述材料的宏观力学现象; 而对于

反相位热/机械疲劳,微裂纹扩展模型的预测结果

比拉伸迟滞能( Ostergren)寿命预测模型和 Man-

son-Coff in方程的预测结果好, 如图 11所示,微裂

纹扩展模型考虑了弹性应变幅值对小裂纹扩展的

贡献。

4　结　论

　　采用 Manson-Coff in 方程、微裂纹扩展模型

和拉伸迟滞能( Osterg ren)寿命预测模型对DZ125

合金的热/机械疲劳寿命进行预测, 得到如下结

论:

( 1) Manson-Cof fin方程、微裂纹扩展模型和

拉伸迟滞能寿命预测模型都能较好对 DZ125 合

金的热/机械疲劳寿命进行预测。

( 2) 对于同相位、- 135°相位和同相位带保

持时间的热/机械疲劳, 拉伸迟滞能 ( Ostergren)

寿命预测模型的预测结果比微裂纹扩展模型和

Manson-Cof fin方程的预测结果好, 这主要是由于

拉伸迟滞能 ( Ostergren)寿命预测模型既考虑了

平均应力和应力范围、塑性应变两个参量, 能综合

的描述材料的宏观力学现象。

( 3) 对于反相位热/机械疲劳, 微裂纹扩展模

型的预测结果比拉伸迟滞能( Ostergren)寿命预

测模型和 Manson-Coff in 方程的预测结果好, 微

裂纹扩展模型考虑了弹性应变幅值对小裂纹扩展

的贡献。
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