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耦合蠕变损伤的 Chaboche粘塑性
本构方程的应用

石多奇, 杨晓光, 王延荣

(北京航空航天大学 能源与动力工程学院,北京 100083)

摘要: 为了改善 Chaboche 粘塑性统一本构方程描述第三阶段蠕变的能力,按照 Lemaitr e有效应力的概念,

采用 Kachanov损伤演化方程,推导了耦合各向同性损伤因子的 Chaboche粘塑性流动方程和硬化方程。当耦

合损伤时,内变量演化方程形式不变, 并不显含损伤因子 D。将之用于镍基高温合金 Udimet 720L i的蠕变描

述, 得到了该合金的蠕变损伤参数。通过对双轴试样的有限元计算, 发现了Kachanov 损伤演化方程对单轴和

多轴蠕变的预测并不协调。在损伤演化方程中引入多轴损伤因子得到了与实验数据基本一致的蠕变寿命结

果。
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Applied Investigation of Chaboche's Unif ied

Visco-Plastic Constitutive Model

of Coupled Creep Damage

SHI Duo-qi, YANG Xiao-guang , WANG Yan-rong

( Schoo l of Jet Propulsion, Beijing Univ er sity o f Aer onaut ics and Astronaut ics,

Beijing 100083, China)

Abstract: In order to impr ove the capability of Chaboche's unif ied visco-plast ic model in

describing the tert iar y creep, w ith Kachanov 's equat ion o f damage evolution based on

Lemait re's ef fect iv e str ess being used, Chaboche's visco-plast ic po tent ial function w as

ut ilized to obtain the inelast ic f low rule and hardening rule coupling to damage. It is shown

that the form o f the evo lut ionary equat ions of internal v ar iables remains the same, and that

the damage variable is not explicit in the equat ions. T he modified const itut ive model w ith

damage w as applied to the descript ion o f the uni-ax ial and bi-ax ial creep behaviors of a Ni-

based super al loy, U dimet 720 Li, by coding the user's material subrout ine, UMAT , in

ABAQUS plat form . T he finite element analy sis o f cr uciform specimens show s that the

inconsistency betw een uni-ax ial and bi-axial creep model ing capability ex ists in Kachanov's

damage law , especially at the t ime of rupture. T he calculated creep behaviors match w ell w ith

the exper imental ones w hen a mult i-ax ial damage factor is int roduced into the damage



evolut ionary equat ion.

Key words: aero space propulsion sy stem; aero engine; const itut ive model;

viscoplast icity; damage; mult iax ial creep

　　航空发动机热端部件(如高压涡轮叶片、盘)

的蠕变/持久损伤是导致失效的主要因素, 因此高

温状态恒定应力作用下构件的蠕变变形和蠕变断

裂就成为这些构件的设计极限条件, 在燃气涡轮

发动机的设计中, 考虑疲劳蠕变交互作用的同时,

提供足够的蠕变/持久断裂寿命是热端部件重要

的设计准则之一[ 1]。因此需要准确地进行蠕变分

析。在一般情况下,人们将恒定温度时受单轴恒定

载荷作用下发生的蠕变变形划分为三个阶段, 而

蠕变第三阶段的特征是蠕变损伤迅速上升最终导

致断裂,因此第三阶段是比较危险的。传统的蠕变

方程,如时间硬化蠕变理论和应变硬化理论,主要

用于描述恒定蠕变速率,是针对蠕变第一、二阶段

进行分析。而实际中由于载荷和温度的原因,有些

材料并不明显体现蠕变三阶段的划分,恒定蠕变

率的时间并不长, 这就为蠕变分析带领了困难。虽

然可以在这些蠕变方程中考虑耦合损伤的作用,

但是只能用于蠕变情形, 而不能很好地模拟材料

在高温复杂载荷下的响应,如循环粘塑性变形
[ 2]
。

因此,需要采用统一的粘塑性本构理论进行研究。

目前大多数粘塑性本构理论只能描述稳态时

(第二阶段)的蠕变, 并不能建模第三阶段的蠕

变
[ 3, 4]
。这需要在本构方程中考虑损伤因素。在热

力学框架内, 将本构变量与损伤变量看作是相互

独立的两类内变量,先完成材料的本构建模,然后

引入损伤来考虑蠕变和疲劳现象, 因此本构参数

和损伤参数是相互独立的。

在常规假设条件下(各向同性、均匀材料) , 本

文利用 Lemait re 应变等价原理
[ 5]引入损伤因子,

推导了耦合损伤的 Chaboche 粘塑性本构方程,

并采用 Robotnov 蠕变演化方程, 使得本构方程

能够描述整个蠕变阶段。作为例子,以涡轮盘材料

镍基高温合金 Udimet720 Li单轴蠕变实验结果

为基础, 拟合出蠕变损伤参数, 然后用于双轴

Crucifo rm 试件的蠕变寿命预测, 分析了产生误

差的原因,并指出可能的改善途径。

1　耦合损伤的 Chaboche粘塑性

　　　　　统一本构方程

　　在小变形范围内, 总应变率可以分解为:

��ij = ��eij + ��inij ( 1)

其中,弹性应变率(各向同性)服从广义虎克定律:

��eij = 1 + �
E

 �ij - �
E

 �kk!ij + ∀T�!ij ( 2a)

或者

 �ij = !ij#��kk + 2∃( ��ij - ��inij ) ( 2b)

式中: E, �, ∀分别是弹性模量、波松比、热膨胀系
数; !ij是 Kronecker 符号; #和 ∃为拉梅常数。

为方便起见, 定义等效函数 J ( Y )为:

J ( Y ) = ( 2/ 3Y′∶Y′)
1/ 2

( 3)

并约定在变量上面加(′)表示该变量的偏量。

1. 1　流动法则

　　假设在损伤情况下, Chaboche 粘塑性本构理

论中的流动势函数仍然和无损时具有相同的形

式 [ 5] :

%� = K
n + 1

 ��
K

n+ 1

( 4)

　　根据 Lamait re应变等效原理
[ 5]
,考虑损伤时

的有效粘塑性过应力为:

 ��= J (  �ij - X ij ) - R
� - k 0 ( 5)

其中: K 和 n 都是与温度有关的材料参数, k0 是

与加载速率相关的初始屈服应力; 有效应力为  �ij
=  ij / ( 1- D ) , D 是各向同性损伤因子; R 是各向

同性硬化变量的拉应力( drag st ress) , 表征应力

空间中屈服面半径的扩大; 而 X ij表示运动硬化量

的背应力( back st ress) , 代表屈服面中心的移动。

二者统称为内变量,各自遵循一定的演化律。

有损时的非弹性(粘塑性)应变率为粘塑性势

函数 %�对应力张量  ij的偏微分:

��
^
in
ij = � %

�

�  ij =
3
2

 ��
K

n  �ij - X
′
ij

J (  �ij - X
′
ij )
 1
1 - D

( 6)

　　将应变等效原理用于式( 2b) ,就得到含损伤的广义虎克定律:

 �
^

ij =
�  �ij
� t =

�  ij
1 - D
� t =

( !ij#��kk + 2∃��eij ) ( 1 - D ) + ( !ij#�kk + 2∃�eij ) D�

( 1 - D )
2 ( 7)
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1. 2　内变量演化方程

1. 2. 1　运动硬化

　　运动硬化变量由 3个分量组成:

X ij = �
3

k= 1

X
( k)
ij ( 8)

　　如果以累积塑性应变率来度量材料抵抗塑性变形的能力,即:

p
�^ = ( 2/ 3 ��

^
in
ij ��
^
in
ij )

1/ 2
( 9)

　　再考虑到切线模量函数
[ 6]
和 OHNO/WANG 修正

[ 7, 8]
,则每个分量都遵循相同形式的演化方程:

X
�( k)
ij =

2
3
ckak ��

^
in
ij - ck& ( p�)

J ( X ( k)
ij )

ak / & ( p�)

m
k

X
( k)
ij ) p�

^

- ∋k !J ( X ( k)
ij ) ! r k- 1

X
( k)
ij

( k = 1, 2, 3) ( 10)

式中:

& ( p�) = & s + ( 1 - & s) e
- (p�

& s , (, ak, ck , mk, ∋k , r k( k= 1, 2, 3)均为与温度相关

的材料参数。( 10)式右端分别是应变硬化项,动态

恢复项和稳态热恢复项。

1. 2. 2　各向同性硬化

　　内变量 R 的演化方程为:

R�= b( Q - !R / Q!m3R ) p�
^

( 11)

式中: b, Q为与温度相关的材料参数。

由式( 4)到( 11)可以看出,当耦合损伤时, 内

变量演化方程保持和无损时相同的形式,其中并

不显含损伤因子 D ,只是将无损时的非弹性应变

率 ��in及其累积 p
�用相应的有损变量��

^
in
和 p

�代替
即可; 同时 D 并不限于蠕变损伤, 可以看作是任

何形式的损伤, 通常情况下为疲劳损伤或者是蠕

变损伤,也可以是二者的耦合。

1. 3　损伤方程

　　金属的蠕变损伤对应晶间微裂纹成核与生长

的过程,蠕变过程中的位错会导致工作硬化与恢

复效应之间的相互消长。蠕变可以在一种应力作

用下发生(单轴) ,也可以在复合应力作用下发生

(多轴)。在恒载或缓慢增加的载荷下是时间的单

增函数,随着温度升高而趋于明显[ 9]。本文只考虑

各向同性蠕变损伤, 其演化律采用 Robotnov 方

程
[ 5]
:

D�= [ J�2/ B ] r  ( 1 - D ) - k1 ( 12)

式中:

J
�
2 = 3/ 2S�ijS�ij

S
�
ij =  ij / ( 1 - D ) - 1/ 3 kk!ij

其中: B , r, k1 是与温度有关的材料蠕变损伤参

数。

这样, 方程( 6) , ( 7) , ( 10) , ( 11) , ( 12)就构成

了耦合蠕变损伤的 Chaboche粘塑性统一本构方

程,其中共含有 27个材料参数,它们分别是 24个

本构参数: E , �, n, (, & , k0 , K , Q , a1, a2 , a3, c1 , c2 ,
c3 , m1, m 2, m3 , ∋1, ∋2 , ∋3, r 1 , r2 , r3 ,以及 3个损伤参

数 B , r , k1。在单轴应力状态下, 上述各式很容易

得到简化,此处不再赘述。

2　应用实例

　　以航空发动机的涡轮盘材料镍基高温合金

Udimet720Li为研究对象,采用文献[ 4]的参数确

定 方 法得 到 该 材 料在 650℃和 700℃时 的

Chaboche 粘塑性本构参数(无损形式)。在此基础

上,将本文提出的耦合损伤的粘塑性本构方程用

于拟合材料的蠕变实验曲线,采用文献[ 2]的材料

蠕变损伤参数确定方法, 就得到该材料在 650℃

和 700℃时的蠕变损伤参数, 见表 1。

表 1　Chaboche本构方程中蠕变损伤参数

Table 1　Parameters of creep damage for

Chaboche's model

t/℃ B / MPa r k0

650

700

1 417. 4

1 264. 3

16. 3

11. 0

14. 5

6. 4

2. 1　单轴试验数值验证

　　采用自适应的前向 Euler 显式积分算法

SAFE
[ 10]
,将上述耦合损伤的 Chaboche 弹- 粘塑

性统一本构方程通过 UMAT 子程序编入

ABAQUS 有限元软件。利用表 1和文献[ 4]的材

料参数,对 2个温度 4种不同恒应力水平进行有

限元计算, 并与实验曲线进行对比,如图 1和图 2
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所示。同时,在 UMAT 程序中,由 650℃和 700℃

下的参数插值得到了 675℃下的所有 27 个材料

参数,并对675℃的蠕变进行预测,见图3。可以看

出,数值预测与实验数据有良好的一致性, 这说明

利用耦合损伤的 Chaboche 弹—粘塑性统一本构

模型可较好地模拟 Udimet720Li在高温下包括

损伤迅速增长阶段的蠕变变形。

图 1　650℃时不同应力水平下的蠕变曲线

F ig . 1　Simulat ions of cr eep curves at 650℃

图 2　700℃时不同应力水平下的蠕变曲线

F ig . 2　Simulat ions of cr eep curves at 700℃

图 3　675℃时不同应力水平下的蠕变曲线

F ig . 3　Simulat ions of cr eep curves at 675℃

由于在蠕变加速的第三阶段, 损伤的影响较

大,如不予考虑, Chaboche 模型只能描述稳态蠕

变,对第三阶段的蠕变则无能为力[ 4]。从图中可以

看出, 耦合蠕变损伤的本构方程可以用于描述包

括 第三阶段的蠕变曲线。由于是在考虑了

OHNO/WANG修正和切线模量变化的基础上进

行的损伤耦合, 所以并不影响对材料单调拉伸和

循环特性的模拟。在疲劳蠕变交互情况下,当保载

时间较长以及超过稳定循环次数以后,蠕变的效

应增加时,如果再考虑到疲劳损伤,则对材料变形

和破坏的预测结果会更加准确。

2. 2　双轴蠕变寿命计算

　　在文献[ 2]中采用耦合损伤的时间硬化型蠕

变本构方程分析了十字架试样(模拟涡轮盘应力

状态)在等双轴加载时耦合损伤的蠕变情况以及

损伤演化随温度和应力的变化特性。利用本文耦

合损伤的统一本构模型计算的典型损伤场如图 4

所示。

图 4　等双轴蠕变加载结束时典型的损伤场

F ig . 4　T he damage field a t the end o f bi-ax ial

creep lo ading

由损伤场可以看出,在等双轴加载下,十字架

中心部位的损伤最大, 这与试验中蠕变起裂位置

是一致的。等效应力最大的地方对应损伤最大的

地方,对于采用应力来定义的损伤方程来说,这是

不言而喻的。

在 1 和 2方向施加一定大小的持久载荷, 对

于 3个温度不同载荷作用下等双轴蠕变实验进行

了有限元模拟, 图 5给出十字架中心最大损伤节

点处非弹性应变随时间变化的典型曲线。可以看

出,当本构方程中不包含损伤时,计算所得蠕变只

有第二阶段, 非弹性应变保持近似恒定的速率以

直线形式增长, 这样预测的蠕变寿命将大大高于

试验结果
[ 4]
。实际上,大多数内变量统一粘塑性本

构理论都存在这样的问题
[ 3]
。因为在这些本构理

论中,内变量演化方程在不耦合损伤时,没有一个
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弱化效应,使得内变量演化到一定程度后, 基本停

止。当本构方程中增加了损伤因素,对非弹性流动

产生影响,进而引起内变量演化失去稳定的发展

趋势,反过来又促进了非弹性流动。因此, 图 5中

损伤引起非弹性应变率不断增加, 导致非弹性应

变迅速上升。

图 5　考虑损伤和不考虑损伤时 Cruciform 中心

1 方向的蠕变曲线

Fig. 5　Creep curv es of crucifo rm with and

without dmage

如果损伤方程采用式( 12) ,计算所得蠕变寿

命与实验寿命的比较见表 2,其中包括计算所得

断裂时损伤 D 的值(即, 临界损伤)。

　　由表中结果可知, 对于式( 12)这样的损伤演

化方程,由单轴蠕变获得的损伤参数,在预测双轴

蠕变寿命时会产生较大的误差; 对于不同温度、不

同应力状态,达到断裂时的损伤值并不唯一。通过

与耦合损伤时间硬化蠕变本构方程计算结果比

较 [ 2] , 发现引起误差的主要原因有两个: ( 1)各向

同性损伤定义; ( 2)损伤演化方程。因为损伤参数

都是通过拟合单轴蠕变曲线来获得, 各向同性损

伤定义用来预测多轴时可能夸大了多轴应力状态

下的损伤。因此,在损伤方程( 12)中加入一个多轴

损伤因子( M ul ti-Ax ial Damage Factor, MDF) :

D
�= MDF  J

�
2

B

r

 ( 1 - D ) - k
1 ( 13)

　　取 MDF= 0. 3时的有限元计算结果列于表 3

中,则预测蠕变寿命时的误差大大降低。

与表 2的结果相比, 计算所得蠕变断裂时的

损伤值并没有变化,但是由于方程( 13)的损伤演

化速率降低,使得计算所得蠕变断裂时间延长, 其

中的多轴损伤因子缺乏明确的物理定义。在方程

( 12)中, 损伤演化主要取决于等效应力和损伤本

身,这样定义的各向同性损伤有可能夸大了应力

最大方向的损伤对其他方向应力状态的影响使得

损伤演化速率过快而导致蠕变断裂时间偏短。如

表 2　等双轴蠕变寿命试验和计算结果

Table 2　Experimental and calculated rupture time of equal-bi-axial creep tests for Udiment 720Li

t/℃ F 1/ kN F 2/ kN 蠕变断裂试验时间 蠕变断裂计算时间 误差/ % D 计算值

700

675

650

700

675

55

60

65

60

65

55

60

65

60

65

28 h 31 min

36 h 29 min

43 h 28 min

9 h 28 min

12 h 09 min

9 h 14 min

11 h 50 min

16 h 30 min

3 h 13 min

3 h 58 min

67. 60

67. 59

62. 07

66. 14

67. 35

0. 264

0. 192

0. 232

0. 211

0. 169

表 3　等双轴蠕变寿命试验和计算结果

Table 3　Experimental and calculated rupture time of equal-bi-axial creep tests for Udiment 720Li

t/℃ F 1/ kN F 2/ kN 蠕变断裂试验时间 蠕变断裂计算时间 误差/ % D 计算值

700

675

650

700

675

55

60

65

60

65

55

60

65

60

65

28 h 31 min

36 h 29 min

43 h 28 min

9 h 28 min

12 h 09 min

27 h 41 min

35 h 29 min

49 h 30 min

9 h 37 min

11 h 50 min

2. 87

2. 74

13. 80

1. 26

5. 10

0. 264

0. 192

0. 232

0. 211

0. 169
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果再考虑其他因素,如非弹性应变、非弹性应变率

和非弹性功以及损伤的各向异性等因素来定义损

伤并建立其演化方程, 可能更合适。

3　结　论

　　本文的研究旨在于提供一种相对于传统蠕变

分析更加准确的途径。对于涡轮盘来说,双轴蠕变

实验和数值计算是为了考察某些危险部位的应力

应变状态和结构在高温下的蠕变特征。

如果将塑性和粘性分开来考虑,则蠕变和塑

性分析是割裂的,并不能完整地反映高温结构的

变形行为。本文采用耦合损伤的统一粘塑性本构

理论对此进行了探讨, 并得到了有意义的结果。同

时也发现 Kachanov 的损伤演化方程在描述单轴

和多轴蠕变损伤时存在着矛盾。有深厚细观力学

基础的损伤定义及其演化方程还需进一步研究。
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