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小孔对DD6单晶热机械疲劳的影响
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摘 要：通过开展同相（IP）和反相（OP）循环下 DD6单晶带孔试样与光滑试样的机械应变控制热机械疲

劳（TMF）试验，研究孔边应力集中与温度⁃应变相位角对裂纹萌生寿命的影响。结果表明：带孔试样裂纹萌生

于孔边最大主应力位置，其寿命比相同名义载荷的光滑试样低约一个数量级；带孔试样的 OP寿命均短于 IP，
这与光滑试样寿命趋势一致。结合基于滑移系的黏塑性数值模拟，获取不同试验条件下的单晶应力应变分布

特征及其演化规律，并构建单晶 TMF损伤与宏细观参量的关联。在此基础上，建立一种能够综合考虑应力集

中与相位角影响的单晶 TMF寿命模型，对光滑试样与带孔试样 IP、OP TMF寿命预测结果基本落在试验寿命

的 2倍分散带内。
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Influence of small hole on thermal mechanical fatigue in
single crystal superalloy DD6
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Abstract：Mechanical strain ⁃ controlled thermal mechanical fatigue（TMF）tests under in ⁃
phase（IP）and out⁃of⁃phase（OP）cycles were performed on specimens with/without small hole
made of nickel based single crystal superalloy DD6， and the impacts of stress concentration in⁃
duced by small hole and phase shift between the mechanical strain and temperature on lifetime on
crack initiation were studied. The results indicated that the life of the specimens with small hole
whose cracks initiated at the location of maximum principal stress around the hole was one order
of magnitude lower than that of smooth ones. Moreover， the OP life was lower than IP for speci⁃
mens with small hole，which was consistent with that for specimens without small hole. The dis⁃
tribution and evolution of stress and strain in the specimens were obtained with the aid of numeri⁃
cal simulation with viscoplastic constitutive model based on slip systems. The correlation between
the damage generated in single crystal superalloy under TMF loadings and the macro⁃/micro⁃pa⁃
rameters was identified. Based on the above ⁃mentioned results， a new life model which could
consider the effect of stress concentration and phase shift was proposed for the TMF life predic⁃
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tion. The predicted life of DD6 specimens with and without small hole under IP and OP TMF
loadings was approximately within a factor 2 of the experimental life.
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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（thermal mechanical
fatigue，TMF）是其典型失效模式 [1]。研究表明 :
TMF所产生的损伤与叶片材料和使用工况，尤其

是温度⁃应变相位等密切相关 [2⁃3]，并且在变温条件

下疲劳损伤与时间相关现象（如蠕变和氧化）的交

互作用比等温条件下更为强烈，通常会促进微裂

纹萌生和扩展过程，缩短结构疲劳寿命 [4⁃5]。与传

统的等温疲劳相比，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 [6]，对于涡轮叶片

寿命评估和故障分析等具有重要意义。

气膜孔是涡轮叶片用于实现强冷却效果的重

要结构，同时也是造成叶片几何不连续的关键缺

口区域，呈现出明显的应力集中现象，其对涡轮叶

片疲劳损伤及寿命的影响需要特别关注。大量不

同类型（V型、U型、小孔等）的缺口疲劳试验与分

析结果 [7⁃10]表明：缺口的存在一方面会产生局部非

弹性变形，加剧疲劳损伤、降低结构寿命；另一方

面，由于缺口区域存在较大的应力梯度，根据传统

的“热点”法（局部应力应变法），直接以缺口根部

最大循环应力、应变等损伤参量预测的缺口疲劳

寿命往往过于保守 [8⁃13]。采用应力场强法及临界

距离理论等非局部方法，通过缺口区域内的损伤

参量加权平均，可以在一定程度上消除寿命预测

过于保守的现象 [4⁃16]。但是，目前采用的缺口破坏

区尺寸或临界距离的判定准则均是针对各向同性

材料等温疲劳建立的，对于单晶这类正交各向异

性材料的 TMF问题，其适用性目前尚未得到验

证。此外，非局部方法本质上也无法推广应用于

实际涡轮叶片等带有温度梯度的情况，在工程应

用时存在局限性。通过统一的寿命模型对光滑与

缺口结构疲劳寿命进行准确预测，目前仍是一项

挑战。

随着单晶气冷涡轮叶片的广泛应用及其裂纹

故障的反复出现，气膜孔部位的疲劳裂纹问题引

起了国内外学者的广泛关注，个别研究开始涉及

缺口对 TMF行为的影响 [17⁃18]，发现了一些与缺口

等温疲劳不同的现象，但试验对象以定向凝固高

温合金为主，由于晶界的存在，其损伤机理、力学

响应等与单晶存在不同。在单晶高温合金方面，

Kersey等 [1]通过试验发现 TMF循环下，激光制孔

试样断裂寿命比相同载荷条件的光滑试样寿命低

数倍，并且明确指出在失效循环数上如此显著的

差异必须在叶片寿命设计中予以考虑。然而该研

究主要集中在孔边裂纹扩展的定性描述和机理解

释上，且只考虑了反相（out⁃of⁃phase，OP）循环的

情况，未能建立起有效的 TMF裂纹萌生寿命预

测方法，小孔对不同相位 TMF寿命的影响规律

也有待进一步探讨。文献[19⁃20]开展了带气膜孔

与不带气膜孔的单晶薄壁管试样 TMF试验对

比，探讨了气膜孔、横向取向以及制孔工艺对裂纹

萌生寿命的影响，但上述试验只针对同相（in ⁃
phase，IP）循 环 ，尚 不 足 以 支 撑 气 膜 孔 结 构 的

TMF寿命预测。

鉴于此，本文以单晶涡轮叶片气膜孔为研究

对象，设计开展 IP和 OP循环下的带孔试样与光

滑试样 TMF试验对比，结合基于滑移系的黏塑

性分析，研究小孔对单晶结构 TMF寿命的影响，

并建立一种基于局部应力应变参量、能够综合考

虑应力集中与相位角影响的单晶 TMF寿命模

型，实现对不同相位角下光滑与带孔试样 TMF
寿命预测。

1 试 验

材料采用国产二代镍基单晶高温合金 DD6，
化学元素成分如表 1所示。DD6毛坯棒由北京航

空材料研究院提供，直径为 15 mm、长度为 155
mm，轴向与[001]方向最大偏离为 8.8°。热处理过

程为：1 290 ℃保温 1 h，1 300 ℃保温 2 h，1 315 ℃保

温 4 h的固溶处理，在 1 120 ℃保温 4 h的一次时效

处理和 870℃下保温 32 h的二次时效处理。

采用两类试样进行 TMF试验：一类是标距

段中部带有小孔的薄壁管试样（记为带孔试样，图

1），用于研究小孔应力集中的影响；另一类为不带

小孔的薄壁管试样（记为光滑试样），作为对比基

准。除小孔外，两类试样的材料、工艺、几何尺寸
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等完全相同。试样轴向为 [001]取向，壁厚为 1
mm，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试样过早失效。

为了分离出应力集中对单晶 TMF寿命的影

响，需要尽可能避免制孔工艺对孔边引起的初始

损伤。皮秒激光制孔工艺具有 10-12 s级超短脉

宽、重复频率可调、脉冲能量高等特点，皮秒脉冲

宽度短到足以对材料进行“冷”烧蚀，克服了传统

激光加工工艺的再铸层、微裂纹等不足，可以实现

非常精确的无应力微细加工 [9]。因此，本文采用

皮秒激光加工工艺进行小孔制备，由清华大学完

成，小孔直径为 0.5 mm，激光功率为 1W，每个孔

刻蚀时间为 40min。皮秒激光加工后的小孔具有

良好的圆度和尺寸，同时孔边的表面状态未发现

明显的再铸层和加工痕迹，避免了加工所致残余

应力和改性层。当前工艺下孔边的氧化层厚度小

于 5 μm，可认为满足本文试验要求。

参照ASTM E2368⁃10试验标准 [21]，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（图 2中 t为温度，T为时

间，ε为应变）。具体试验安排如表 2所示。表中

带孔试样与光滑试样的机械应变幅值并不完全一

致，这主要考虑到工程中单晶涡轮叶片设计寿命

通常为几千循环，因此本试验期望的寿命范围为

102~104循环，在同等寿命条件下光滑试样的机

械载荷要大于带孔试样。TMF试验在清华大学

的 MTS⁃809热机械疲劳试验系统上开展，采用

TruHeat HF 3010型电磁感应炉加热、压缩空气

对流冷却实现热循环，S型热电偶结合热像仪监

测试样标距段表面温度，MTS 632.53 F⁃14型高

温引伸计测量试样标距段内的轴向应变。为了确

定气膜孔边裂纹萌生寿命，采用长焦显微镜观测

孔边裂纹情况，试验结果表明，当裂纹长度增长到

表 1 DD6化学元素成分

Table 1 Chemical composition of DD6

成分

质量分数/%

Ni

余量

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

图 1 带孔试样结构（单位：mm）
Fig.1 Specimen with small hole（unit:mm）

图 2 典型TMF相位角

Fig.2 Typical phase shift for TMF

表 2 试验安排

Table 2 Testing arrangement

相位

IP

IP

IP

IP

OP

OP

OP

OP

IP

IP

IP

IP

IP

IP

OP

OP

OP

OP

OP

OP

试样

光滑

光滑

光滑

光滑

光滑

光滑

光滑

光滑

[010]⁃孔

[010]⁃孔

[010]⁃孔

[110]⁃孔

[110]⁃孔

[110]⁃孔

[010]⁃孔

[010]⁃孔

[010]⁃孔

[110]⁃孔

[110]⁃孔

[110]⁃孔

温度/℃

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

400~980

机械应变幅值/%

±0. 55

±0. 50

±0. 45

±0. 40

±0. 55

±0. 50

±0. 45

±0. 40

±0. 40

±0. 35

±0. 30

±0. 40

±0. 35

±0. 30

±0. 35

±0. 30

±0. 25

±0. 35

±0. 30

±0. 25
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大于 0.3 mm时，长焦显微镜已经可以清晰识别

（图 3），因此本文选取该裂纹长度所对应的载荷循

环为裂纹萌生寿命。对于光滑试样，以循环峰谷

值下降到最高载荷的 75%作为试验终止条件[21]。

试验结果表明，带孔试样裂纹均萌生于孔边

最大主应力处，且近似沿垂直于外载荷的方向扩

展（图 3）。光滑试样与带孔试样 TMF试验寿命

对比如图 4所示。带孔试样寿命要比相同名义载

荷的光滑试样低约一个数量级。对于 IP TMF循

环，[110]方向孔寿命与 [010]方向相差不大；对于

OP TMF循环，[110]方向孔寿命普遍短于[010]方
向。对于两种小孔方向，在相同的机械载荷下，

OP TMF 寿命均短于 IP TMF，这与光滑试样

TMF试验趋势一致。

2 有限元模拟

2. 1 应力集中系数计算

小孔会引起应力应变的集中现象，可通过弹

性应力集中系数 K t进行表征。K t定义为缺口处

最大应力 σ与名义应力 S或最大应变 ε与名义应

变 e之比 [22]

K t =
σ
S
= ε
e

（1）

其中，名义应力 S有两种定义方式：

1）载荷除以总面积或毛面积；

2）载荷除以净面积（即剔除缺口后的截面剩

余面积）。

上述两种 S定义方式得到的 K t 相差一个与

几何尺寸相关的系数。为便于工程使用，本文中

名义应力采用第一种定义。需要注意 K t是基于

材料线弹性行为假设得到的，即所有的变形都假

设在弹性范围内。

在 ANSYS中通过线弹性分析计算带孔试样

应力应变分布情况。根据结构对称性，取 1/4模
型进行数值模拟，采用六面体单元进行网格划分，

并对孔边进行网格细化（图 5）。DD6为正交各向

异性材料，有三个独立的弹性常数如表 3所示。

通过单元坐标系定义晶体主轴的方向，实现对不

同孔方向的模拟。按照前面的试验载荷，在有限

元模型上施加边界条件与温度场。

在线弹性分析中，机械载荷不影响应力集中

系数计算，因此本节中均采用机械应变为 0.3%。

孔边不同路径上的轴向应力分布如图 6所示。可

以看出，孔边存在明显的应力集中现象，且最大应

力点接近壁厚中部。

图 3 长焦显微镜观测孔边裂纹

Fig.3 Cracks at the hole edge observed by long
focus microscope

图 4 TMF试验结果

Fig.4 TMF testing results

图 5 带孔试样有限元模型

Fig.5 Finite element model of specimens with small hole

表 3 DD6弹性常数

Table 3 Elastic constants for DD6

温度/℃

25

700

760

850

980

弹性模量/GPa

131. 5

107. 0

105. 5

98. 0

85. 0

泊松比

0. 344

0. 374

0. 377

0. 383

0. 390

切变模量/GPa

137. 0

100. 2

105. 0

60. 61

75. 57
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由于低温弹性模量更大，OP循环（机械载荷

峰值对应最低温度 400 ℃）的应力水平明显高于

IP循环（机械载荷峰值对应最高温度 980 ℃），但

沿壁厚及周向的分布趋势基本相同。如图 6(a)所
示，与 [110]方向孔相比，[010]方向孔的最大应力

点更靠近外壁面。应力随着与孔边距离的增大而

迅速衰减（图 6(b)、图 6(c)），在距离 1倍孔径处

（0.5 mm），应力只有不到孔边应力的 1/2，而在距

离 2倍孔径处（1.0 mm），应力已基本与远场应力

相同。

应力集中系数计算结果如表 4所示。可以看

出，对于本文所采用的带孔试样（[001]方向受载，

孔径为 0.5 mm），应力集中系数取值在 2.44~2.50
之间，OP循环的应力集中系数略小于 IP循环，

[010]方向孔的应力集中系数略大于[110]方向。

2. 2 滑移系黏塑性分析

试验过程中，带孔单晶试样孔边变形呈现出

正交各向异性和黏塑性特征。本文选取基于滑移

系的Walker黏塑性本构模型进行分析，该本构模

型已在 PWA1480[23]、DD6[24]等多种单晶高温合金

上进行了验证。

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，计算过

程如下 [23]：

1）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

m）上沿滑移方向（矢量为 n）的分解剪应力，即

Schmid应力 π αr。

π αr = σ:P α
r （2）

P α
r =

1
2 [m

α
r ( nαr )T + nαr (m α

r )T ] （3）

式中上标 α代表滑移系类型，α=o时代表 octahe⁃
dral（八面体滑移系），α=c时代表 cube（六面体滑

移系）;下标 r为滑移系序号;P α
r 为取向因子。

2）在滑移坐标系下，建立滑移剪应变率 γ̇αr 与

Schmid应力 π αr 的关系，采用背应力 ωα
r 和阻应力

K α
r 等内变量表征硬化过程。对于八面体滑移系，

α= o，r= 1~12。

γ̇or = | π or - ω or
K o

r
|
n- 1

⋅ π
o
r - ω or
K o

r
（4）

ω̇ or = ρo1 γ̇or- ρo2 | γ̇or |ω or- ρo3 | ω or |
p- 1
ω or （5）

K o
r = K o

0 + ρo4π rnz+ ρo5 |Ψr | （6）
对于六面体滑移系，α= c，r= 1~6

图 6 孔边不同路径的应力分布

Fig.6 Stress distribution around the hole along
different paths

表 4 应力集中系数

Table 4 Stress concentration factor

相位

IP

IP

OP

OP

孔方向

[010]

[110]

[010]

[110]

σ/MPa

637. 47

634. 01

876. 72

864. 06

S/MPa

255. 00

255. 00

353. 67

353. 67

Kt

2. 50

2. 49

2. 48

2. 44

1673



第 36 卷航 空 动 力 学 报

γ̇ cr= | π cr - ω cr
K c

r
|
m- 1

⋅ π
c
r - ω cr
K c

r
（7）

ω̇ cr= ρ c1 γ̇ cr- ρ c2 | γ̇ cr |ω cr- ρ c3 | ω cr |
q- 1
ω cr （8）

K c
r = K c

0 （9）
式中 π rnz 和 Ψr 反映了流动应力的不对称性，具体

形式见文献 [23]；其余参数为温度相关的材料常

数，取值见表 5。

3）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 ε̇ in

ε̇ in = ∑
r= 1

12

γ̇or P o
r + ∑

r= 1

6

γ̇ cr P c
r （10）

4）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 ε in之和，其

中 εe可用胡克定律进行描述。

εmech = εe + ε in （11）
σ= C:εe （12）

式中 C为正交各向异性刚度矩阵。

采用商用有限元软件MARC材料本构子程

序 Hypela 2对Walker黏塑性本构模型进行集成，

并对本文开展的光滑试样与带孔试样 TMF试验

进行数值模拟，综合考虑计算时间与循环稳定性，

每种试验状态均计算 2个循环。

光滑试样为 [001]方向受载的单轴应力状态，

根据对称性，只有 8个八面体滑移系上存在非零

的 Schmid应力且数值相同。Walker黏塑性本构

模型计算的光滑试样 TMF宏观应力演化与实测

结果对比如图 7所示，滑移系细观参量随时间的

演化规律如图 8所示。图中 T为时间，T 0为试验

循环的周期，T T 0 为归一化时间。计算结果表

明，在 TMF载荷下，Schmid应力呈现明显的非对

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（图 8(a)）；而 OP 循环

Schmid应力平均值为正，且随循环数向拉伸方向

移动（图 8(c)），这与实测的应力演化趋势相同。

此外，滑移剪应变均产生明显累积，表明滑移的不

可恢复性：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（图 8(b)）；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 8(d)）。

带孔试样网格模型、边界条件等与文中第 2.1
节一致，数值模拟结果如图 9所示。滑移系黏塑

性分析得到的孔边第一主应力最大点近似位于壁

厚中部，与文中第 2.1节线弹性分析的最大应力

点位置一致。由于孔边的多轴应力状态，第一主

应力最大点（图 9(a)）与滑移变形最大位置（图 9
(b)）并不重合。一般认为，最大拉伸主应力是对

疲劳分析最有指示意义的应力分量[25]，结合试验

图 7 单晶TMF应力计算与实测结果对比

Fig.7 Calculated stress versus testing results under
TMF for single crystal

表 5 Walker黏塑性本构模型材料常数

Table 5 Material constants in Walker viscoplastic
constitutive model

参数

ρo1/106

ρo2/104

ρo3

ρo4

ρo5

n

p

K o
0

ρ c1/106

ρ c2/104

ρ c3

m

q

K c
0

t=760 ℃

5. 0

2. 083

0

0. 15

0. 1

9. 033

3. 0

428. 5

5. 0

1. 852

0

10. 52

3. 0

441. 3

t=980 ℃

0. 5

0. 25

0

0

-3. 5

4. 362

3. 0

1018

0. 5

0. 442

0

6. 293

3. 0

624. 3
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图 8 光滑试样滑移系细观参量随时间的演化

Fig.8 Microscopic parameters on slip system of
specimens without small hole versus time

结果，本文以第一主应力最大的部位作为裂纹可

能率先萌生的危险点（与观测到的裂纹萌生部位

基本一致），该点处最大滑移剪应变所在的滑移系

为临界滑移系。孔方向的影响主要体现在危险点

的临界滑移系上，[010]方向孔临界滑移系为第 7
个八面体滑移系，而[110]方向则为第 11个八面体

滑移系。

带孔试样孔边危险点临界滑移系细观参量

随时间的演化如图 10所示。与光滑试样类似，

不 同 试 验 条 件 下 孔 边 危 险 点 临 界 滑 移 系 的

Schmid应力同样呈现明显的非对称性。受孔边

多轴应力状态的影响，带孔试样的滑移剪应变累

积方向与高温受载方向以及机械应变范围等相

关，如在 IP循环下，随着机械应变范围的增加，

滑移剪应变的循环平均值由正值逐渐变为负值，

这与光滑试样有所不同。此外，[010]方向孔边

危险点临界滑移系的 Schmid应力略大于 [110]方
向，而 [110]方向孔的滑移剪应变绝对值则明显

图 9 带孔试样滑移系黏塑性本构模型分析结果

（IP TMF，[010]⁃hole，Δεmech=±0.30%，T/T0=0.25）
Fig.9 Numerical simulation of specimens with

small hole with viscoplastic constitutive
model based on slip systems（IP TMF，
[010]⁃hole，Δεmech=±0.30%，T/T0=0.25）
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大于 [010]方向。

3 寿命预测

结构特征与载荷条件等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

不同试验条件下细观应力应变特征，选取合适参

量进行 TMF寿命建模。为了便于实际工程应

用，本文旨在发展一种统一的单晶 TMF寿命模

型，基于“热点”法，采用局部细观应力应变参量实

现对光滑及带孔结构的寿命预测。

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 [26]、与非弹

性变形量直接相关的滑移剪应变范围 [27⁃29]等。上

述细观参量与 TMF寿命的关系如图 11所示，在

双对数坐标系中，每个试验状态的细观参量与

TMF寿命近似呈线性关系。需要注意的是，在

相同寿命下，带孔试样的最大 Schmid应力、最大

滑移剪应变率、滑移剪应变范围均明显大于光滑

试样，即直接采用“热点”法或局部应力应变法，

以基于光滑试样试验数据的寿命模型预测带孔

试样寿命将过于保守。换而言之，上述三种细观

参量尚不足以通过统一的方程形式同时对光滑

试样与带孔试样寿命进行准确预测。考虑到这

种现象主要是与孔边的大应力梯度密切相关，本

文尝试引入应力集中系数对最大 Schmid应力进

行修正。

相位角对 TMF寿命的影响同样需要特别关

注。在本文的试验载荷范围内，对于光滑试样与

带孔试样，OP寿命均低于相同载荷条件的 IP寿

命。这与不同相位角下材料宏、细观应力演化过

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

图 10 带孔试样临界滑移系细观参量随时间的演化

Fig.10 Microscopic parameters on the critical slip system of specimens with small hole versus time
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展。因此，循环 Schmid应力比可能是能够表征相

位角对TMF寿命影响的有效参量。

在此基础上，参考循环损伤累积（CDA）模

型 [29⁃30]的建模思路，本文选取应力集中系数、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（式(13)）

lgNTMF = ATMF + mTMF lg | π αmax K t |+
nTMF lg (| γ̇α |max)+ zTMF lg | Δγα |+

aTMF ( π αmin π αmax ) （13）
式中 NTMF 为 TMF寿命，α表示临界滑移系的类

型（对于本文的 [001]取向试验只涉及八面体滑移

系）；应力集中系数 K t，对于带孔试样取值如表 4
所示，对于光滑试样，取 1.0；π αmax 和 π αmin 分别为宏

观 应 力 最 大 和 最 小 时 所 对 应 的 Schmid 应 力 ，

π αmin π αmax为循环 Schmid应力比；γ̇α 为滑移剪应变

率；Δγα为滑移剪应变范围；ATMF、mTMF、nTMF、zTMF
和 aTMF为与 TMF最高温度、晶体取向等相关，与

相位角、应力集中系数无关的模型材料常数。

基于本文的单晶 TMF试验数据以及滑移系

黏塑性本构计算结果，对式 (13）进行多元线性回

归，获取模型材料常数如表 6所示。TMF寿命预

测结果如图 12所示，对于光滑与带孔试样的预测

寿命基本落在试验寿命的 2倍分散带内。

4 结 论

为了考察气膜孔边应力集中对单晶结构寿命

的影响，本文设计开展了典型 TMF载荷下带孔

试样与光滑试样试验对比分析。带孔试样裂纹萌

生于孔边最大主应力位置，其寿命明显短于相同

名义载荷的光滑试样。对于 IP循环，第二晶向与

图 11 滑移系细观参量与寿命的关系

Fig.11 Microscopic parameters on slip systems versus life

表 6 TMF寿命模型材料常数

Table 6 Material constants in TMF life model

ATMF

15. 556 5

mTMF

-5. 754 7

nTMF

2. 483 6

zTMF

-3. 906 3

aTMF

0. 696 1

图 12 不同相位角下光滑试样与带孔试样TMF寿命

预测结果

Fig.12 TMF life prediction for specimens with/without
small hole under different phase shift
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小孔夹角的改变对 TMF寿命的影响不大；对于

OP循环，[110]方向孔寿命均短于 [010]方向。并

且对于两种小孔方向，在相同的机械载荷下，OP
循环寿命均短于 IP循环，与光滑试样 TMF寿命

规律一致。

通过带孔试样与光滑试样 TMF数值模拟，

获取了不同载荷条件下宏细观应力应变分布特征

及其演化规律。孔边存在明显的应力集中现象，

且最大主应力点接近壁厚中部。带孔试样孔边危

险点（即第一主应力最大的部位）宏细观应力演化

与光滑试样类似，IP循环产生平均拉应力，OP循

环产生平均压应力。受孔边多轴应力状态的影

响，带孔试样危险点滑移剪应变演化与光滑试样

存在一定差异。孔轴向与第二晶向的夹角会改变

孔边危险点位置及其临界滑移系。

根据单晶在不同载荷条件下细观应力应变特

征，建立了一种基于局部应力应变参量、能够综合

考虑应力集中与相位角影响的单晶 TMF寿命模

型。该模型以应力集中系数、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，对不同相位角下光

滑试样与带孔试样 TMF寿命预测结果基本落在

试验寿命的 2倍分散带内。
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