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摘　　　要：通过ＤＤ６单晶薄壁管试样机械应变控制热机械疲劳（ＴＭＦ）试验，获取温度交变、相位角以及

载荷控制方式对单晶应力应变响应与疲劳寿命的影响规律。结果表明：温度交变会引起明显的应力不对称性

并造成额外损伤，导致ＴＭＦ寿命明显低于最高循环温度的等温疲劳（ＩＦ）寿命，并且反相（ＯＰ）循环寿命普遍

要低于同等载荷的同相（ＩＰ）循环，这种寿命变化趋势与应力控制存在明显差异。采用 Ｗａｌｋｅｒ本构模型进行

单晶材料在不同ＴＭＦ循环下的滑移系黏塑性分析，构建单晶ＴＭＦ损伤与滑移系细观应力应变参量的关联。

在此基础上，选取最大Ｓｃｈｍｉｄ应力、最大滑移剪应变率、滑移剪应变范围、循环Ｓｃｈｍｉｄ应力比作为损伤参量，

建立基于细观参量的ＴＭＦ寿命模型，其对不同相位、不同载荷控制方式的ＴＭＦ寿命预测精度均在２倍分散

带内。
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　　作为航空发动机的核心部件，单晶涡轮叶片

在一定程度上决定了发动机的水平。在高温燃气

环境（叶片金属温度临近材料工作极限）与大机械

载荷（局部应力达到材料屈服点）的反复作用下，

涡轮叶片上极易诱发疲劳裂纹，严重影响发动机

安全性与可靠性。在服役过程中单晶气冷涡轮叶

片所承受的热载荷与机械载荷交替变化，温度循

环与应变循环相叠加所引起的热机械疲劳（ｔｈｅｒ

ｍａｌｍｅｃｈａｎｉｃａｌｆａｔｉｇｕｅ，ＴＭＦ）是其典型失效模

式［１２］。与传统的等温疲劳（ｉｓｏｔｈｅｒｍａｌｆａｔｉｇｕｅ，

ＩＦ）相比，ＴＭＦ能够更为精准地刻画叶片关键部

位服役载荷的时变特征以及疲劳、蠕变、氧化等损

伤机制的协同与竞争。

根据温度与机械载荷的相位差，ＴＭＦ可分为

同相（ｉｎｐｈａｓｅ，ＩＰ，机械载荷峰值对应最高温度）

循环、反相（ｏｕｔｏｆｐｈａｓｅ，ＯＰ，机械载荷峰值对应

最低温度）循环等。在气冷涡轮叶片的不同部位，

温度与应力应变的相位存在明显差异，如：在起动

阶段，与高温燃气接触叶片外表面初始升温速率

远高于与冷却气流接触的内表面，壁厚方向温度

梯度迅速增大，瞬时热应力可达离心载荷的数倍，

外表面受压、内表面受拉，即在叶片外表面，温度

与应力应变有近似１８０°的相位差，为ＯＰ循环，而

在叶片冷却通道内表面两者之间几乎没有相位

差，为ＩＰ循环
［３］。

Ａｍａｒｏ、Ｈｏｎｇ、Ｙｕ、蒋康河等
［４７］对不同单晶

高温合金在ＩＰ和ＯＰ循环下的ＴＭＦ行为及损伤

机理进行了试验研究，指出温度循环会引起明显

的应力／应变曲线不对称性，产生平均应力／应变

累积，其数值和方向与试验条件，如相位角、载荷

控制模式（机械应变控制或应力控制）等密切相

关。材料力学行为的差异，在很大程度上会改变

损伤演化过程，进而影响结构疲劳寿命。与ＩＦ相

比，单晶ＴＭＦ寿命呈现出更为复杂的变化趋势，

在相同的机械载荷下，单晶 ＴＭＦ损伤可能大于

或小于循环最高温度下的ＩＦ。因此，传统的基于

ＩＦ的寿命评估并不总是能够得到预期的偏保守

预测结果。

考虑到循环过程中温度随时间变化以及相位

角等所引起的力学行为、损伤机理与寿命差异，传

统的ＩＦ寿命模型也无法直接用于 ＴＭＦ寿命预

测。为此，研究人员先后提出了一系列方法评估

ＴＭＦ寿命。

已有试验结果表明，ＩＰ／ＯＰＴＭＦ寿命虽与

恒定温度、相同机械载荷的ＩＦ寿命存在较大差

异，但是相同相位角的ＴＭＦ寿命随应变范围、最

高温度等的变化趋势与ＩＦ在很大程度上存在相

似性。在此基础上，部分学者［８１１］采用与已有ＩＦ

寿命模型（如应变寿命模型、应变／应变能范围区

分法、Ｏｓｔｅｒｇｒｅｎ模型等）相类似的函数形式，将模

型中的材料常数表示为相位角和最高循环温度的

函数，以实现对不同载荷条件下ＴＭＦ寿命预测。

此类方法形式相对简单，在试验数据充分的情况

下预测精度高，但是由于缺少物理基础，未能全面

考虑各种损伤机制的交互作用，只能用于由温度、

应变及其组合约束的有限范围内。

另一种常见的 ＴＭＦ寿命预测方法是 Ｎｅｕ

８９８
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Ｓｅｈｉｔｏｇｌｕ损伤模型
［１２１３］，其假设每个ＴＭＦ循环

的总损伤是由疲劳、氧化、蠕变损伤累积得到，通

过在氧化和蠕变损伤项中引入相位因子（热应变

率与机械应变率之比的函数），用于表征不同载荷

下各损伤的竞争。该模型采用一组方程实现对不

同试验条件下ＴＭＦ与ＩＦ、蠕变寿命的统一描述，

可用于复杂载荷下的寿命预测，理论上可根据各

损伤项的相对大小分析主导破坏的因素。但是模

型材料常数众多，获取过程复杂，且关键的氧化损

伤项需要借助惰性气氛／真空环境下的ＴＭＦ试

验进行解耦，目前仍是一项挑战。此外，该模型中

疲劳损伤只与宏观机械应变范围相关，对于循环

非对称等情况精度不足。

针对上述问题，本文以国产二代镍基单晶高

温合金为对象，针对气冷涡轮叶片的服役载荷与

结构特征，设计开展单晶薄壁管试样机械应变控

制ＴＭＦ试验，探索温度交变、相位角以及载荷控

制方式等对材料力学行为与疲劳寿命的影响规

律，结合基于滑移系的黏塑性本构分析，构建

ＴＭＦ损伤与滑移系细观参量的关联，在此基础

上，建立一种基于细观参量的单晶ＴＭＦ寿命模

型，并结合现有试验数据进行初步验证。

１　试验概况

１１　材料与试样

本文试验材料采用中国航发北京航空材料研

究院研制的二代镍基单晶高温合金ＤＤ６，其化学

成分如表１所示。热处理过程为：１２９０℃保温

１ｈ，１３００℃保温２ｈ，１３１５℃保温４ｈ的固溶处理，

在１１２０℃保温４ｈ的一次时效处理和８７０℃下保

温３２ｈ的二次时效处理。

表１　犇犇６化学元素成分

犜犪犫犾犲１　犆犺犲犿犻犮犪犾犮狅犿狆狅狊犻狋犻狅狀狅犳犇犇６

化学元素 质量分数／％

Ａｌ ５．２～６．２

Ｔａ ６．０～８．５

Ｗ ７．０～９．０

Ｃｏ ８．５～９．５

Ｒｅ １．６～２．４

Ｈｆ ０．０５～０．１５

Ｃｒ ３．８～４．８

Ｍｏ １．５～２．５

Ｎｉ 余量

　　根据气冷涡轮叶片结构特征
［１４］，本文采用壁

厚１ｍｍ 的薄壁管试样（图１，Φ 为直径，犚 为半

径，犕 为螺纹外径，犃为基准）开展ＴＭＦ试验，试

样轴向为［００１］取向。对试样外表面采用纵向抛

光，内表面进行珩磨，避免因加工缺陷而产生的试

样过早失效。

图１　 薄壁管试样（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｉｎｗａｌｌｅｄｔｕｂｕｌａｒｓｐｅｃｉｍｅｎ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

１２　试验过程

单晶ＴＭＦ行为与载荷条件、材料性能等密

切相关，前期研究结果表明，机械应变控制ＴＭＦ

与应力控制ＴＭＦ的材料寿命变化趋势存在较大

差异［３７］。实际上单晶气冷涡轮叶片的实际载荷

介于机械应变控制与应力控制之间。在“热点”或

应力集中区，叶片局部变形受到周围材料的约束，

其载荷可能更接近于机械应变控制。

参照ＡＳＴＭＥ２３６８１０试验标准
［１５］，开展机

械应变控制ＴＭＦ试验，温度范围为４００～９８０℃，

包括ＩＰ和ＯＰ两种相位角。为了研究温度交变

的影响，补充开展了９８０℃的ＩＦ试验。具体试验

安排如表２所示。ＴＭＦ试验在 ＭＴＳ８０９热机械

疲劳试验系统上开展，采用电磁感应加热、压缩空

气冷却，Ｓ型热电偶结合热像仪监测试样标距段

表面温度，高温引伸计测量试样标距段内的轴向

应变。

表２　试验安排

犜犪犫犾犲２　犜犲狊狋犻狀犵犿犪狋狉犻狓

类型 温度／℃
机械应变

幅值／％
应变比

循环

时间／ｓ

ＩＰＴＭＦ ４００～９８０ ０．５５ －１ １２０

ＩＰＴＭＦ ４００～９８０ ０．５０ －１ １２０

ＩＰＴＭＦ ４００～９８０ ０．４５ －１ １２０

９９８
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续表

类型 温度／℃
机械应变

幅值／％
应变比

循环

时间／ｓ

ＩＰＴＭＦ ４００～９８０ ０．４０ －１ １２０

ＯＰＴＭＦ ４００～９８０ ０．５５ －１ １２０

ＯＰＴＭＦ ４００～９８０ ０．５０ －１ １２０

ＯＰＴＭＦ ４００～９８０ ０．４５ －１ １２０

ＯＰＴＭＦ ４００～９８０ ０．４０ －１ １２０

ＩＦ ９８０ １．０ －１ ８

ＩＦ ９８０ ０．８ －１ ６．４

ＩＦ ９８０ ０．６ －１ ４．８１

ＩＦ ９８０ ０．５ －１ ４

２　试验结果

２１　应力应变曲线

单晶试样在ＩＰＴＭＦ、ＯＰＴＭＦ与ＩＦ循环下

的迟滞回线如图２所示，最大、最小、平均应力随

循环数的演化如图３所示。图中Δεｍｅｃｈ／２为机械

应变幅值，狋为温度，犖 为循环数。

由于单晶材料力学性能的温度相关性，非等

温的ＴＭＦ循环在对称机械载荷下会产生明显的

非对称应力应变响应。在ＩＰＴＭＦ循环时，高温

受拉、低温受压，随着温度升高，材料抵抗弹性和

非弹性变形的能力下降，即弹性模量减小、非弹性

应变增大，导致相同机械应变所对应的应力下降

（拉伸应力松弛），具体表现为高温拉伸段应力斜

率下降，迟滞回线在拉应力区有向下弯的趋势（图

２（ａ））。上述变化引起应力峰谷值向下移动，产生

压缩平均应力，并随循环数的增加向压缩方向累

积（图３（ａ））。

对于ＯＰＴＭＦ循环，低温受拉、高温受压，在

高温段产生压缩应力松弛，迟滞回线在压应力区

有向上弯的趋势（图２（ｂ））。上述变化引起应力

峰谷值向上移动，产生拉伸平均应力，并且平均应

力随循环数的增加而向拉应力方向演化（图

３（ｂ））。尤其在大机械应变范围（±０．５５％）下，ＯＰ

ＴＭＦ的最大拉伸应力随循环数逐渐增加，可能会

达到材料塑性流动点，造成结构过早失效，这也是

ＯＰＴＭＦ 循环通常被认为危害最大的主要

原因［１６］。

对于ＩＦ循环，迟滞回线近似对称（图２（ｃ）），

在断裂前的大部分寿命区内，平均应力随循环的

演化趋势不明显（图３（ｃ））。

需要注意的是，本文试验均采用机械应变控

制，即在循环过程中平均应变保持为０，材料的热

不对称性引起与相位角相关的平均应力演化。而

对于相同材料的应力控制 ＴＭＦ试验
［３］，平均应

力保持为０，高温段材料变形抗力下降，导致ＩＰ

ＴＭＦ产生平均拉应变并向拉伸方向累积，ＯＰ

ＴＭＦ产生平均压应变并向压缩方向累积。

图２　不同载荷条件下的迟滞回线

Ｆｉｇ．２　Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｌｏｏｐｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏａｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

００９
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图３　最大、最小、平均应力随循环数的演化

Ｆｉｇ．３　Ｍａｘｉｍｕｍ，ｍｉｎｉｍｕｍａｎｄｍｅａｎｓｔｒｅｓｓｖｅｒｓｕｓｃｙｃｌｅｓ

２２　寿　命

不同试验条件下机械应变幅值与寿命的关系

如图４所示。可以看出，在相同机械应变幅下，

ＴＭＦ寿命（４００～９８０℃）只有最高循环温度

（９８０℃）的ＩＦ寿命的几十分之一，例如机械应变

幅值为０．５％时，ＩＦ 寿命为８８５４循环，而ＩＰ

ＴＭＦ寿命为１３６循环，ＯＰＴＭＦ寿命为９９循

环，表明温度交变引起了额外的损伤。此外，在试

验载荷范围内，ＯＰＴＭＦ寿命普遍要低于相同载

荷条件的ＩＰＴＭＦ寿命，这可能与不同相位角下

的应力演化过程相关，ＯＰ循环产生平均拉应力

并逐渐增加，在一定程度上促进微裂纹扩展，加剧

材料损伤；而ＩＰ循环产生平均压应力，在一定程

度抑制裂纹扩展。

上述寿命变化趋势与应力控制试验结果明显

不同：在应力控制条件下，ＩＰＴＭＦ寿命最短，ＯＰ

ＴＭＦ最长，循环最高温度的ＩＦ寿命则介于两者

之间［３］。机械载荷控制方式等引起材料应力应变

响应的差异，对材料微结构演化过程产生不同的

影响，进而改变其损伤机理，是造成上述差异的主

要原因。

图４　机械应变幅值与寿命的关系

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｔｒａｉｎｒａｎｇｅｖｅｒｓｕｓｌｉｆｅ

３　犜犕犉寿命建模

３１　基于滑移系的黏塑性本构分析

在服役过程中，单晶涡轮叶片的变形呈现出

正交各向异性和黏塑性特征。基于滑移系的

Ｗａｌｋｅｒ黏塑性本构模型具有不涉及材料的屈服

面、形式较为简单、能够很好地描述棘轮效应和应

力松驰现象等优点，并且已在ＰＷＡ１４８０
［１７］、Ｈａｓ

ｔｅｌｌｏｙＸ
［１８］、ＤＤ６

［１９］等多种镍基单晶高温合金上

进行了验证，因此本文选取基于滑移系的 Ｗａｌｋｅｒ

模型来描述单晶材料的ＴＭＦ变形行为。

基于滑移系的 Ｗａｌｋｅｒ黏塑性本构模型涉及

１２个八面体滑移系和６个六面体滑移系，具体方

程形式［１７１９］如下：

首先，将应力张量σ由晶体坐标系（即材料

坐标系）分解到滑移坐标系，得到滑移面（法向矢

量为犿）上沿滑移方向（矢量为狀）的分解剪应力，

即Ｓｃｈｍｉｄ应力π
α
狉。

π
α
狉 ＝σ：犘

α
狉 （１）

犘α狉 ＝
１

２
犿α狉 狀

α（ ）狉
Ｔ
＋狀

α
狉 犿

α（ ）狉［ ］Ｔ （２）

１０９
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式中上标α代表滑移系类型，下标狉为滑移系序

号，犘α狉 为取向因子，“：”为双点积符号。

然后，在滑移坐标系下，建立滑移剪应变率

γ
α
狉 与Ｓｃｈｍｉｄ应力π

α
狉 的关系，采用背应力ω

α
狉 和阻

应力犓α狉 等内变量表征硬化过程。ω
α
狉 为背应力变

化率。

对于八面体滑移系，α＝ｏ，狉＝１～１２

γ
ｏ
狉 ＝

π
ｏ
狉－ω

ｏ
狉

犓ｏ
狉

狀－１
π
ｏ
狉－ω

ｏ
狉

犓ｏ（ ）
狉

（３）

ω
ｏ
狉 ＝ρ

ｏ
１
γ
ｏ
狉－ρ

ｏ
２
γ
ｏ
狉 ω

ｏ
狉－ρ

ｏ
３ ω

ｏ
狉

狆－１ω
ｏ
狉 （４）

犓ｏ狉 ＝犓
ｏ
０＋ρ

ｏ
４π
狉
狀狕＋ρ

ｏ
５ Ψ狉 （５）

　　对于六面体滑移系，α＝ｃ，狉＝１～６

γ
ｃ
狉 ＝

π
ｃ
狉－ω

ｃ
狉

犓ｃ
狉

犿－１
π
ｃ
狉－ω

ｃ
狉

犓ｃ（ ）
狉

（６）

ω
ｃ
狉 ＝ρ

ｃ
１
γ
ｃ
狉－ρ

ｃ
２
γ
ｃ
狉ω

ｃ
狉－ρ

ｃ
３ ω

ｃ
狉
狇－１ω

ｃ
狉 （７）

犓ｃ狉 ＝犓
ｃ
０ （８）

式中π
狉
狀狕和Ψ狉反映了流动应力的不对称性，具体

形式见文献［１７１９］；其余参数为温度相关的材料

常数，可通过材料手册［２０］以及本文中补充的ＩＦ

试验数据进行获取。７６０℃下 Ｗａｌｋｅｒ本构模型

材料常数取值与文献［１９］相同，９８０℃下材料常

数取值如表３所示。

表３　犠犪犾犽犲狉黏塑性本构模型材料常数（狋＝９８０℃）

犜犪犫犾犲３　犕犪狋犲狉犻犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犻狀犠犪犾犽犲狉狏犻狊犮狅狆犾犪狊狋犻犮

犮狅狀狊狋犻狋狌狋犻狏犲犿狅犱犲犾（狋＝９８０℃）

参数 数值

八面

体滑

移系

ρ
ｏ
１／１０

６ ０．５

ρ
ｏ
２／１０

４ ０．２５

ρ
ｏ
３ ０

ρ
ｏ
４ ０

ρ
ｏ
５ －３．５

狀 ４．３６２

狆 ３．０

犓ｏ０／１０
３ １．０１８

六面

体滑

移系

ρ
ｃ
１／１０

６ ０．５

ρ
ｃ
２／１０

４ ０．４４２

ρ
ｃ
３ ０

犿 ６．２９３

狇 ３．０

犓ｃ０／１０
３ ６．２４３

　　在此基础上，根据晶体塑性变形运动学理论，

材料的非弹性变形完全来源于晶体的滑移，通过

坐标变换将各个滑移系上的非弹性应变率张量转

化到晶体坐标系下，合成为晶体坐标系下的非弹

性应变率张量εｉｎ

εｉｎ＝∑
１２

狉＝１

γ
ｏ
狉犘

ｏ
狉＋∑

６

狉＝１

γ
ｃ
狉犘
ｃ
狉 （９）

　　晶体坐标系下机械应变张量εｍｅｃｈ可表示为弹

性应变张量εｅ与非弹性应变张量εｉｎ之和，其中εｅ

可用胡克定律进行描述。

εｍｅｃｈ＝εｅ＋εｉｎ （１０）

σ＝犆∶εｅ （１１）

式中犆为正交各向异性刚度矩阵。

采用基于滑移系的 Ｗａｌｋｅｒ黏塑性本构模

型，计算不同试验条件下单晶材料的宏细观应力

应变响应。如图５所示，Ｗａｌｋｅｒ本构模型计算的

单晶试样ＴＭＦ宏观应力与实测结果基本一致。

图５　ＴＭＦ应力计算与实测结果对比

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｓｔｒｅｓｓｖｅｒｓｕｓｔｅｓｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

ｕｎｄｅｒＴＭＦ

３２　滑移系细观参量与寿命的关联

在［００１］／［０１０］／［１００］取向承受单轴应力σ

时，将晶体坐标系下的应力张量写成列向量的

形式

σ１１

σ２２

σ３３

σ１２

σ２３

σ

烄

烆

烌

烎３１

＝σ

烄

烆

烌

烎

１

０

０

０

０

０

（１２）

　　则八面体滑移系Ｓｃｈｍｉｄ应力为

２０９
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π
ｏ
１

π
ｏ
２

π
ｏ
３

π
ｏ
４

π
ｏ
５

π
ｏ
６

π
ｏ
７

π
ｏ
８

π
ｏ
９

π
ｏ
１０

π
ｏ
１１

π
ｏ

烄

烆

烌

烎１２

＝
σ

槡６

１

－１

０

０

１

－１

１

－１

０

０

１

－

烄

烆

烌

烎１

（１３）

　　可以看出，只有８个八面体滑移系上存在非

０的Ｓｃｈｍｉｄ应力。以八面体第一滑移系为例，其

滑移剪应变率、背应力以及阻应力演化方程为

γ
ｏ
１ ＝

σ１００／槡６－ω
ｏ
１

犓ｏ１

狀－１

σ１００／槡６－ω
ｏ
１

犓ｏ（ ）
１

（１４）

ω
ｏ
１ ＝ρ

ｏ
１
γ
ｏ
１－ρ

ｏ
２
γ
ｏ
１ ω

ｏ
１－ρ

ｏ
３ ω

ｏ
１
狆－１ω

ｏ
１ （１５）

犓ｏ１ ＝犓
ｏ
０＋
ρ
ｏ
４σ１００

槡３ ２
（１６）

　　其余滑移系均可采用类似方法进行计算，由

此可以得到沿受载方向的宏观非弹性应变率为

εｉｎ＝
４

３
槡６γ

ｏ
１ （１７）

　　以八面体第一滑移系为例，机械应变控制

ＴＭＦ（机械应变幅值为 Δεｍｅｃｈ／２）与应力控制

ＴＭＦ（应力幅值为Δσ／２）的Ｓｃｈｍｉｄ应力和滑移

剪应变随时间的演化规律如图６所示，其中应力

控制ＴＭＦ载荷数据来源于文献［３］。由于两种

载荷控制方式下循环周期的差异，图６中横轴采

用归一化时间（即当前时间与循环周期之比）。本

文只给出一种机械应变／应力范围的典型计算结

果，其他载荷的细观参量演化趋势相似，此处不作

赘述。

Ｓｃｈｍｉｄ应力是由宏观应力张量分解得到，对

于应力控制，Ｓｃｈｍｉｄ应力保持对称，且ＩＰ与ＯＰ

的曲线重合（图 ６（ａ））；对于机械应变控制，

Ｓｃｈｍｉｄ应力则呈现明显的非对称性，其中ＩＰ循

环Ｓｃｈｍｉｄ应力平均值为负，且随循环数向压缩

方向移动，而ＯＰ循环Ｓｃｈｍｉｄ应力平均值为正，

且随循环数向拉伸方向移动，这与实测的宏观应

力演化趋势一致（图３（ａ）、图３（ｂ））。

在两种控制方式下，滑移剪应变均产生明显

累积（图６（ｂ））：对于ＩＰ循环，滑移剪应变均保持

正值，且滑移剪应变的循环最大值、平均值均随循

环逐渐增大；而对于ＯＰ循环，滑移剪应变初始为

正值，在随后的压缩段向负值转变，并且在后续的

循环过程中，滑移剪应变向负方向累积。

图６　机械应变控制与应力控制ＴＭＦ八面体第一

滑移系细观参量随时间的演化

Ｆｉｇ．６　Ｍｉｃｒｏｓｃｏｐｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｔｈｅｆｉｒｓｔｏｃｔａｈｅｄｒａｌ

ｓｌｉｐｓｙｓｔｅｍｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅｕｎｄｅｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌ

ｓｔｒａｉｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｎｄｓｔｒｅｓｓｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄＴＭＦ

应变温度相位角、载荷控制方式等试验条件

决定了材料的力学响应，进而影响其损伤演化过

程，因此可根据单晶在不同载荷条件下细观应力

应变特征，选取合适参量进行ＴＭＦ寿命建模。

以第２个计算循环为对象，确定各个滑移系

上的典型细观参量，如单晶损伤率模型所采用的

最大Ｓｃｈｍｉｄ应力和最大滑移剪应变率
［２１］、与非

弹性变形量直接相关的滑移剪应变范围［２２２３］等。

上述细观参量与 ＴＭＦ寿命的关系如图７所示

（图中直线为线性拟合结果）。可以看出，在双对

数坐标系中，每个试验状态的最大Ｓｃｈｍｉｄ应力、

最大滑移剪应变率、滑移剪应变范围分别与ＴＭＦ

寿命近似呈线性关系。
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图７　ＴＭＦ载荷下滑移系细观参量与寿命的关系

Ｆｉｇ．７　Ｍｉｃｒｏｓｃｏｐｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｓｌｉｐｓｙｓｔｅｍｓ

ｖｅｒｓｕｓｌｉｆｅｕｎｄｅｒＴＭＦ

３３　基于细观参量的犜犕犉寿命模型

考虑到载荷控制方式不同引起的ＴＭＦ寿命

差异与平均应力／应变相关，采用与基于临界平面

的循环损伤累积（ｃｙｃｌｉｃｄａｍａｇｅａｃｃｕｍｕｌａｔｉｏｎ，

ＣＤＡ）模型
［２３２５］类似的形式，以最大Ｓｃｈｍｉｄ应

力、最大滑移剪应变率、滑移剪应变范围、Ｓｃｈｍｉｄ

应力比作为损伤参量，建立基于细观参量的ＴＭＦ

寿命模型（式（１８））

ｌｇ犖ＴＭＦ ＝犃ＴＭＦ＋犿ＴＭＦｌｇπ
α
ｍａｘ ＋

狀ＴＭＦｌｇ γ
α（ ）ｍａｘ ＋狕ＴＭＦｌｇΔγ

α
＋犪ＴＭＦ

π
α
ｍｉｎ

π
α（ ）
ｍａｘ

（１８）

式中犖ＴＭＦ为ＴＭＦ寿命，α表示临界滑移系的类

型（Ｏｃｔ或Ｃｕｂｅ，对于本文的［００１］取向试验只涉

及Ｏｃｔ）；παｍａｘ和π
α
ｍｉｎ分别为宏观应力最大和最小时

所对应的Ｓｃｈｍｉｄ应力，παｍｉｎ／π
α
ｍａｘ为循环Ｓｃｈｍｉｄ

应力比；γα 为滑移剪应变率；Δγα 为滑移剪应变范

围；犃ＴＭＦ、犿ＴＭＦ、狀ＴＭＦ、狕ＴＭＦ和犪ＴＭＦ为与ＴＭＦ最高

温度、晶体取向等相关，与相位角无关的模型材料

常数。

基于本文的机械应变控制ＴＭＦ和前期开展

的应力控制ＴＭＦ试验数据，以及滑移系黏塑性

本构计算结果，对上式进行多元线性回归，获取模

型材料常数如表４所示。ＴＭＦ寿命预测结果如

图８所示，对于不同相位角、载荷控制方式的预测

寿命均落在试验寿命的２倍分散带内。

表４　犜犕犉寿命模型材料常数

犜犪犫犾犲４　犕犪狋犲狉犻犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犻狀犜犕犉犾犻犳犲犿狅犱犲犾

犃ＴＭＦ 犿ＴＭＦ 狀ＴＭＦ 狕ＴＭＦ 犪ＴＭＦ

３５．０７８２ －１１．３９８５ －０．６１０３ ３．３２４７ １．７８９４

图８　不同相位角、载荷控制方式的ＴＭＦ寿命预测

Ｆｉｇ．８　ＴＭＦｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｈａｓｅｓｈｉｆｔ

ａｎｄｌｏａｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｍｏｄｅ

４　结　论

单晶气冷涡轮叶片的寿命评估是高性能发动

机研制面临的瓶颈难题之一，本文以国产二代单

晶ＤＤ６为研究对象，针对叶片服役载荷与结构特

征，设计开展了单晶薄壁管试样ＴＭＦ试验，结合

数值模拟，揭示了温度交变、相位角以及载荷控制

方式对单晶应力应变响应与疲劳寿命的影响规

律，并建立了一种基于滑移系细观参量的 ＴＭＦ

寿命模型，为叶片寿命设计提供技术支撑。主要

结论包括：

１）在机械应变控制条件下，对于相同的机械

４０９
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应变幅，ＴＭＦ寿命要明显低于最高循环温度的

ＩＦ寿命；并且在试验载荷范围内，ＯＰＴＭＦ寿命

普遍要低于同等载荷的ＩＰＴＭＦ寿命。

２）温度交变会引起明显的应力不对称性，对

于ＯＰ循环，高温受压、低温受拉，在高温压缩半

周迟滞回线向上弯，产生平均拉应力并逐渐增加，

在一定程度上促进微裂纹扩展，加剧材料损伤；而

对于ＩＰ循环，高温受拉、低温受压，在拉伸半周迟

滞回线向下弯，产生平均压应力并随循环数增加

而逐渐向压缩方向移动，抑制裂纹扩展。

３）载荷控制方式的不同会引起材料应力应

变响应的明显差异，对材料微结构演化过程产生

不同的影响，进而改变其损伤机理及寿命变化

趋势。

４）基于滑移系的 Ｗａｌｋｅｒ黏塑性本构模型可

以较好描述ＴＭＦ载荷下单晶应力应变响应。根

据单晶在不同载荷条件下细观应力应变特征，选

取最大Ｓｃｈｍｉｄ应力、最大滑移剪应变率、滑移剪

应变范围、Ｓｃｈｍｉｄ应力比作为损伤参量，建立了

基于细观参量的ＴＭＦ寿命模型，其对不同相位、

不同载荷控制方式的ＴＭＦ寿命预测精度均在２

倍分散带内。
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