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摘　　　要：对锻造ＴＣ４钛合金电子束焊接（ＥＢＷ）接头进行了应力控制的高周疲劳试验和应变控制的低周

疲劳试验，利用扫描电子显微镜对疲劳断口进行观察与分析，研究了疲劳裂纹的起裂机制．研究结果表明：所

有的高周疲劳试样裂纹起裂位置和最后断裂位置均发生在母材区，而低周疲劳试验试样断裂位置表现出不

确定性，在焊缝区和母材区均可导致裂纹起裂．高周疲劳载荷下，裂纹起源于表面滑移；低周疲劳时，裂纹可

能在接头母材区的表面起裂，也可能在接头焊缝的内部缺陷处起裂，裂纹起裂模式取决于载荷大小．
关　键　词：ＴＣ４钛合金；电子束焊接 （ＥＢＷ）；疲劳试验；断口；疲劳破坏

中图分类号：Ｖ２５０．３　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１２－０２－２９
网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２２９７．Ｖ．２０１３０１３１．０８２９．２０１３０２．２６４＿００４．ｈｔｍｌ
作者简介：齐红宇（１９６９－），男，北京人，副教授、硕士生导师，博士，主要从事航空发动机结构及强度研究．

Ｆａｔｉｇｕｅ　ｆｒａｃｔｕｒｅ　ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ｏｆ　ｆｏｒｇｅｄ　ＴＣ４ａｌｌｏｙ　ｊｏｉｎｔｓ　ｂｙ
ｅｌｅｃｔｒｏｎ　ｂｅａｍ　ｗｅｌｄｉｎｇ

ＱＩ　Ｈｏｎｇ－ｙｕ１，ＬＩ　Ｓｈａｏ－ｌｉｎ１，ＹＡＮＧ　Ｘｉａｏ－ｇｕａｎｇ１，

ＷＡＮＧ　Ｘｉａｎｇ－ｐｉｎｇ２，ＳＵ　Ｓｈｏｕ－ｌｉ　２

（１．Ｓｃｈｏｏｌ　ｏｆ　Ｅｎｅｒｇｙ　ａｎｄ　Ｐｏｗｅｒ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ　１００１９１，Ｃｈｉｎａ；

２．Ｓｈｅｎｙａｎｇ　Ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ　Ｄｅｓｉｇｎ　ａｎｄ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ，

Ａｖｉａｔｉｏｎ　Ｉｎｄｕｓｔｒｙ　Ｃｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｃｈｉｎａ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ　１１００１５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｓｔｒｅｓｓ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ　ｈｉｇｈ－ｃｙｃｌｅ　ｆａｔｉｇｕｅ（ＨＣＦ）ｔｅｓｔ　ａｎｄ　ｓｔｒａｉｎ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ　ｌｏｗ－ｃｙ－
ｃｌｅ　ｆａｔｉｇｕｅ（ＬＣＦ）ｔｅｓｔ　ｆｏｒ　ｅｌｅｃｔｒｏｎ　ｂｅａｍ　ｗｅｌｄｉｎｇ（ＥＢＷ）ｊｏｉｎｔｓ　ｏｆ　ｆｏｒｇｅｄ　ＴＣ４ａｌｌｏｙ　ｗｅｒｅ　ｉｎ－
ｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ　ａｔ　ｒｏｏｍ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．Ｆｒａｃｔｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅｓ　ｗｅｒｅ　ｏｂｓｅｒｖｅｄ　ｂｙ　ｓｃａｎｎｉｎｇ　ｅｌｅｃｔｒｏｎ　ｍｉ－
ｃｒｏｓｃｏｐｅ（ＳＥＭ），ａｎｄ　ｔｈｅ　ｃｒａｃｋ　ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｏｆ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｆａｉｌｕｒｅ　ｗａｓ　ａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ａｌｌ　ＨＣＦ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ　ａｒｅ　ｆｒａｃｔｕｒｅｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｂａｓｅ　ｍａｔｅｒｉａｌ（ＢＭ）ｏｂｓｅｒｖｅｄ　ｂｙ
ＳＥＭ，ｗｈｉｌｅ　ＬＣＦ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ　ａｒｅ　ｍａｉｎｌｙ　ｒｕｐｔｕｒｅｄ　ａｔ　ｆｕｓｉｏｎ　ｚｏｎｅ（ＦＺ）ａｎｄ　ＢＭ．Ｄｕｅ　ｔｏ　ｌｏｗ
ｓｔｒｅｓｓ　ｌｅｖｅｌ　ｉｎ　ＨＣＦ　ｔｅｓｔ，ｔｈｅ　ｃｒａｃｋ　ｏｆ　ｊｏｉｎｔｓ　ｉｓ　ｉｎｉｔｉａｔｅｄ　ｎｅａｒ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ，ｗｈｉｌｅ　ｔｈｅ　ｃｒａｃｋ　ｏｆ
ｔｈｅ　ｊｏｉｎｔ　ｉｎ　ＬＣＦ　ｔｅｓｔ　ｉｓ　ｉｎｉｔｉａｔｅｄ　ｎｏｔ　ｏｎｌｙ　ｎｅａｒ　ｔｈｅ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｂｕｔ　ａｌｓｏ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｉｎｔｅｒｉｏｒ　ｄｅｆｅｃｔｓ．
Ｔｈｅ　ｃｒａｃｋ　ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅ　ｄｅｐｅｎｄｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｌｏａｄ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ： ＴＣ４ａｌｌｏｙ；ｅｌｅｃｔｒｏｎ　ｂｅａｍ　ｗｅｌｄｉｎｇ （ＥＢＷ）；ｆａｔｉｇｕｅ　ｔｅｓｔ；

ｆｒａｃｔｕｒｅ　ｓｕｒｆａｃｅｓ；ｆａｔｉｇｕｅ　ｆｒａｃｔｕｒｅ

　　现代飞机和发动机正朝着高性能、高减质量、 高可靠以及降低制造成本的方向不断发展［１－２］，因
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此，要求飞机和发动机结构进一步整体化、零件大
型化，以达到减少零件数量、提高可靠性、降低制
造成本的目的．对于先进航空发动机，其整体化结
构的重要体现之一就是整体叶盘制造技术．整体
叶盘是新一代航空发动机实现结构创新与技术跨

越的核心部件，具有减质、减级、增效、可靠性高等
优点［３－６］．ＧＥ公司最早在２０世纪７０年代就在压
气机上采用了整体叶盘结构［６］．
从结构设计上整体叶盘可分为整体式和焊接

式两类［７］．整体式是采用五坐标数控铣或电解加
工机床由实体毛坯加工出整体叶盘．这种加工方
法材料费用高、加工量大、周期长，且无法加工出
叶片与盘是不同材料或同种材料不同密度的整体

叶盘．焊接式整体叶盘的焊接工序可采用先进的
精密的焊接工艺（电子束焊、真空扩散连接和线性
摩擦焊等），从而把复杂、加工困难的叶型改变成
单个叶片的叶型加工，材料费用和加工量大幅度
降低［４－７］．
与其他熔焊相比，电子束焊接技术以其高功

率密度、焊接热输入量小、零件变形小、焊缝深宽
比大、焊缝质量好等特点，在焊接式整体叶盘的制
造中获得了广泛的应用［８－９］．
金属结构疲劳破坏是由损伤累积、裂纹萌生，

裂纹扩展到最后断裂的渐进过程［１０］．由于电子束
焊接工艺的特点，在焊接结构中常常会存在下列
问题：①在焊缝区通常会存在未焊透、气孔和裂纹
等焊接缺陷；②焊缝、热影响区和母材之间的强度
存在一定程度的非匹配［１１－１４］．与均质结构相比，
影响焊接结构疲劳寿命的因素更多，研究其裂纹
起裂和疲劳失效更为复杂．因此，合理评价焊接接
头的疲劳强度，分析接头疲劳裂纹起裂机制及扩
展机理，将成为推广使用整体叶盘必须解决的关
键问题之一．
本文以ＴＣ４钛合金ＥＢＷ 接头为对象，采用

试验方法研究其高、低周疲劳性能，并以断口分析
为基础，研究了焊接接头疲劳裂纹的起裂机制，分
析焊接缺陷对焊接接头的高、低周疲劳的影响，为
包括整体叶盘在内的钛合金ＥＢＷ 结构的试验和
设计奠定基础．

１　试样制备与试验方法

１．１　试验材料

试验所用材料尺寸为７２ｍｍ×３６ｍｍ×２５
ｍｍ的锻造ＴＣ４钛合金（下文皆称ＴＣ４钛合金），
取自于某型航空发动机轮盘结构．采用ＥＢＷ 工

艺将２块ＴＣ４钛合金板以无坡口对接的方式进
行焊接．焊前用刷子和砂纸清理试样，保证试样焊
接边无毛刺等明显缺陷，并采用丙酮擦拭，去除油
脂．为了消除残余应力，焊后去应力退火．

１．２　试样制备

ＴＣ４钛合金ＥＢＷ 接头高、低周疲劳试样沿
垂直于焊缝方向取样．高、低周疲劳试样按照

ＧＢ／Ｔ　３０７５－２００８《金属轴向疲劳试验方法》设计．
图１所示为ＥＢＷ接头的高、低周疲劳试样，图中
阴影部分为焊缝（ＦＺ）．

图１　疲劳试样尺寸图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｓｈａｐｅ　ａｎｄ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ　ｆａｔｉｇｕｅｄ
（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

１．３　试验方法

高周疲劳试验参照ＧＢ／Ｔ　３０７５－２００８《金属轴
向疲劳试验方法》在高频疲劳试验机进行．试验在
室温空气介质下进行，采用正弦波形载荷轴向加
载，最大应力水平分别为５５０，５９０，６３０ＭＰａ和

６６０ＭＰａ，应力比Ｒ＝０．１．试验频率在１２０Ｈｚ左
右，该频率由仪器测量范围和工作量等因素综合
决定．试验进行到试样断裂为止，且以断裂时所对
应的循环周次作为试样的疲劳寿命．

ＴＣ４钛合金ＥＢＷ 接头低周疲劳试验采用控
制应变的疲劳试验方法．试验按照ＧＢ／Ｔ　１５２４８－
２００８《金属材料轴向等幅低循环疲劳试验方法》在

５６２
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ＭＴＳ　８１０材料试验机上进行，最大载荷为２５０
ｋＮ．通过夹式引伸计来测量应变．经过数据分析
系统采集循环次数、位移、应力和应变数值．试验
控制参数选择：①试验温度，室温；②试验载荷，正
弦波形，在整个试验过程中应变比Ｒ＝０．１保持
不变；③试验频率，频率太高，有可能应变响应跟
不上，且钛合金导热性能差，加载过快将使试样温
度急剧升高，影响试样寿命；频率太低，试验时间
长，费用大．在不影响寿命的前提下，频率的选取
尽可能取大一点的值．试验选取频率为３Ｈｚ．试验
进行到试样断裂为止，以断裂时所对应的循环周
次作为试样在相应试验条件下的疲劳寿命；循环
未断裂的试样取峰值载荷下降到７５％作为失效
的判据．
对断后疲劳试样，分别采用ＬＥＩＣＡ　ＭＥＦ４Ａ

高级倒置金相显微镜和 Ｑｕａｎｔａ　４００型扫描电子
显微镜观察其金相组织和断口形貌．

２　试验结果及分析

２．１　ＴＣ４合金ＥＢＷ接头高周疲劳试验结果分析

　　ＴＣ４钛合金及其ＥＢＷ接头的高周疲劳寿命
见图２所示．由图可知，在５５０～６６０ＭＰａ应力作
用下，ＴＣ４钛合金ＥＢＷ 接头的高周疲劳性能要
优于ＴＣ４钛合金；且随着最大应力的减少，ＥＢＷ
接头和ＴＣ４钛合金的寿命差距越来越大．表１中
的拉伸试验结果表明焊缝的强度高于母材，说明
焊接接头的焊缝部位位错不易启动，疲劳裂纹成
核需要更多的能量和循环次数．而在高周疲劳时，
裂纹起始寿命占据总疲劳寿命８０％以上［１５－１６］．一
般认为在材料疲劳的长寿命区，最大应力低于材

图２　ＴＣ４合金及其ＥＢＷ接头Ｓ－Ｎ 曲线
（Ｋｔ＝１，Ｒ＝０．１）

Ｆｉｇ．２　Ｓ－Ｎｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｆｏｒｇｅｄ　ＴＣ４ａｌｌｏｙ　ｂａｓｅ　ｍｅｔａｌ

ａｎｄ　ｉｔｓ　ＥＢＷ　ｊｏｉｎｔｓ

料的屈服强度，在疲劳循环过程中弹性应变幅比
塑性应变幅的作用更大，疲劳寿命主要取决于材
料的强度［１６］．因此焊缝的高周疲劳性能优于母
材．接头和ＴＣ４钛合金的寿命差距越来越大的原
因主要有：①焊接接头焊缝区与母材的疲劳性能
差异；②应力越小，疲劳分散性越大．

表１　ＴＣ４钛合金母材、焊接接头及其焊缝拉伸

试验结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｅｎｓｉｌｅ　ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｆｏｒｇｅｄ　ＴＣ４ａｌｌｏｙ，

ｊｏｉｎｔｓ　ａｎｄ　ｗｅｌｄｓ

试样 弹性模量／ＧＰａ 拉伸强度／ＭＰａ 屈服强度／ＭＰａ

母材 １１９　 ９４２　 ８８１

接头 １１４　 ９０８　 ８５３

焊缝 １０５　 １　０４１　 ９１３

图３为ＴＣ４钛合金ＥＢＷ接头高周疲劳试样
平剖面金相显微图．从断裂位置来看，接头试样均
断裂于母材区，且试样并不在横截面积最小的漏
斗中央（接头的焊缝部位）断裂，而是在偏离焊缝
中心和热影响区（ｈｅａｔ　ａｆｆｅｃｔ　ｚｏｎｅ，ＨＡＺ）的母材
区断裂．接头断裂处的面积相对于漏斗中央要大，
应力相对较小．更进一步说明了 ＴＣ４钛合金

ＥＢＷ 接头高周疲性能高于ＴＣ４钛合金．

图３　断后高周疲劳试样金相显微图

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｔａｌｌｏｇｒａｐｈｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｆｒａｃｔｕｒｅｄ

ＨＣＦ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ

典型的疲劳断口由疲劳源区、疲劳裂纹稳定
扩展区和瞬断区（又称快速断裂区）三部分组成，
它们分别代表了疲劳破坏的不同历程［１７］．图４（ａ）
所示的为ＴＣ４钛合金ＥＢＷ接头高周疲劳试样宏
观断口，可见明显的３个具有不同形貌特征的区
域．图中方框标记处为疲劳源，断口上裂纹扩展区
为扇形，扩展区与瞬断区相交的弧线明显．疲劳源
区是裂纹萌生的区域．从图４（ｂ）可知，ＴＣ４钛合
金ＥＢＷ接头高周疲劳试样断口只有一个疲劳裂
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纹源．
ＴＣ４钛合金ＥＢＷ 接头高周疲劳试样裂纹起

源于试样表面，见图４（ｂ）所示．材料表面或次表
面缺陷都起着尖缺口的作用，可诱发应力集中，促
进疲劳裂纹的萌生．在反复载荷的作用下，在相邻

的滑移面上将引起反向滑移，疲劳滑移带就会在
表面上形成沟槽和隆脊，最终将成为萌生疲劳裂
纹的区域．在载荷较低时，应力集中不显著，仅形
成单一的疲劳源．

图４　高周疲劳试样断口的宏观与微观形貌

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｒｏ　ａｎｄ　ｍｉｃｒｏ　ｆｒａｃｔｕｒｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｒａｃｔｕｒｅｄ　ＨＣＦ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ

２．２　ＴＣ４合金ＥＢＷ接头低周疲劳试验结果分析

ＴＣ４钛合金ＥＢＷ 接头低周疲劳试样起裂位
置和最后断裂位置存在２种情况：母材区和靠近

ＨＡＺ的焊缝区．图５所为起裂于焊缝区和最后断
裂与焊缝区的低周疲劳试样．
低周疲劳断口呈现出３个具有不同形貌特征

的区域，即疲劳源区、扩展区和瞬断区．在高应变
（总应变范围为１．２％～２．０％）时，疲劳试样断口
宏观形貌如图６（ａ）所示，而在低应变（总应变范
围为０．８％～１．０％）时试样宏观断口形貌如图６
（ｂ）所示．从图６可知：高应变时，试样存在多个疲
劳源，且疲劳源为线源；而低应变时疲劳试样为点
源，只有一个疲劳源．

图５　断后低周疲劳试样金相显微图

Ｆｉｇ．５　Ｍｅｔａｌｌｏｇｒａｐｈｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ

ｆｒａｃｔｕｒｅｄ　ＬＣＦ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ

图６　低周疲劳试样断口形貌ＳＥＭ图

Ｆｉｇ．６　ＳＥＭ　ｉｍａｇｅｓ　ｓｈｏｗｉｎｇ　ｔｙｐｉｃａｌ　ｆａｔｉｇｕｅ

ｆｅａｔｕｒｅｓ　ａｔ　ＬＣＦ

从图７（ａ）中可以清晰地观察到试样裂纹起
源于试样内部的焊接缺陷，呈现自由表面、未焊透
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等特征．缺陷的存在会造成该处应力集中从而导
致微裂纹的产生．但是由图７（ｂ）可知，低应变时
低周疲劳试样裂纹起源于试样表面．其原因可能
是由于带气孔缺陷的焊接接头疲劳裂纹的萌生，
可能是受到滑移萌生机制与气孔开裂导致疲劳裂

纹萌生的共同作用［１８］．ＴＣ４钛合金ＥＢＷ 接头低
周疲劳结果表明：当载荷比较小时，焊接缺陷产生
的应力集中不足以造成裂纹起裂，裂纹起源于表
面滑移；当载荷较大时，疲劳裂纹萌生则主要是由
于焊接缺陷产生的应力集中造成缺陷处起裂．

图７　低周疲劳试样断口源区ＳＥＭ图

Ｆｉｇ．７　ＳＥＭ　ｉｍａｇｅｓ　ｓｈｏｗｉｎｇ　ｆｒａｃｔｏｇｒａｐｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｓｏｕｒｃｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ＬＣＦ　ｓｐｅｃｉｍｅｎ

３　结　论

焊接接头的疲劳特性与破坏机制是设计、分
析整体叶盘结构强度的重要依据．以电子束焊接
接头为研究对象，设计不同载荷条件下疲劳试验，
发现电子束焊接接头在高、低周载荷条件下体现
出不同的破坏机制，具体如下：

１）焊缝的存在不会减弱焊接接头的高周疲
劳强度，疲劳裂纹起裂位置和最后断裂位置均为
母材区，说明ＴＣ４钛合金ＥＢＷ 接头的高周疲劳
性能不弱于ＴＣ４钛合金．
２）低周疲劳试验试样断裂位置不确定，在母
材区和焊缝区均可出现裂纹起裂．
３）比较分析了焊接接头高、低周疲劳裂纹的
起裂机制．高周疲劳载荷下，裂纹起源于表面滑
移；低周疲劳载荷时，裂纹不仅在表面起裂还可能

在内部缺陷处起裂，载荷大小决定裂纹起裂模式．
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