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0 引 言
航空发动机既要有高性能（大

推力，低油耗，低排放）又要有耐久

性。这要求在设计过程中认真考虑发

动机工作条件与部件材料承受能力的

关系。设计人员在设计中使用合适的

计算分析方法和准确的热力学边界

条件估算温度和应力，然后用经验关

系或安全系数对结果加以修正以确定

部件的使用寿命。这些“理论”计算

值将在设计中成为衡量材料性能的标

杆。随着推力增大和节省燃油的要求

增高，发动机燃烧温度必须增高，因

此发动机材料要承受更高温度和更高

应力，同时还要忍受环境腐蚀和外物

损伤。图1显示了发动机部件的各种失

效原因所占的比重，其中79%与材料
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和设计有关[1]。

现实中的材料性能依化学成分

和制造工艺变化万千。一般要求是

99%同种材料样品在同等温度条件下

达到设计强度。这要求在选择材料

时，容许一定的成分和处理工艺的不

确定性，需要对材料进行成千上万次

测试，确定其性能的统计分布，然后

按一定的可信度选定合适的材料。但
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是受实验条件的局限性，通常只能通

过材料试验评估简单加载条件下的性

能，如单向拉伸、等幅疲劳和常载荷

高温蠕变。而发动机部件在使用过程

中的温度变化和加载路径相当复杂，

会引起疲劳和蠕变在热力交变的条件

下相互作用，导致复杂多样的破坏机

制，严重影响使用寿命。

因此，在现代先进发动机设计过

程中需要引用材料本构－损伤模型对

部件材料在使用过程（包括瞬态和稳

态）的表现行为进行实时分析，以确

定其满足寿命要求。在力学上，  基

本可以认为材料是均匀连续介质。但

材料的本构－损伤模型实质上是多尺

度物理问题，因为损伤起始于（纳米

级）晶格位错和非匀质界面，活动于
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图1　发动机部件的各种失效原因
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（微米级）微观组织结构而彰显效果

于宏观，如导致裂纹萌生和扩展。合

适的材料模型应考虑如上所述诸多金

相元素和物理变形机制，方可通过具

体的金相组织分布（与制造和热处理

工艺参数紧密相关）评估材料的性能

统计分布，以确定合适的强度值达到

设计要求。相对于传统的大量试件测

试加经验修正，这无疑是一种省时省

力的办法，同时也是发动机全数字化

全寿命设计的重要一环，不仅影响部

件的最佳设计，其结果更关乎发动机

后期的维修和适航安全性。

为了构建通用的材料本构－损

伤－寿命模型框架，有必要简略回顾材

料的基本非线性变形机制，并考虑它们

在蠕变和疲劳过程中的损伤作用。

1 基本变形机理
1）疲劳

在微观结构和晶格阻力屈服于

载荷时，大面积位错滑移导致塑性变

形。在循环加载的条件下，往复的位

错运动集中形成持久滑移带，由此产

生疲劳裂纹。这种塑性变形的特性是

与加载速率不相关的，它是低周疲劳

的基本机理。高周疲劳在金相意义上

机理等同，只不过在个别取向的晶粒

内小范围地发生，从而延长裂纹萌生

过程。

2）蠕变

典型的蠕变曲线由三阶段组成：

首期蠕变，其速率随时间下降；二期

蠕变，其速率几近常量；三期蠕变， 

其速率上扬（图2）。在不同的温度

应力条件下，这样（随时间）的变形

曲线实际上由不同变形机制导致的分

量组成：位错攀移，滑移，和晶界滑

移，  这些都是晶格缺欠的热激活运

动。最新研究表明，显著的首期蠕变

vpE
εεσε ++=                          

（1a）

而后者与时间相关， 由位错攀滑

移εg/c 和晶界滑移εgbs  叠加而成 [2]：

εv=εg/c＋εgbs                                               （1b）

蠕变寿命判据为：
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这种依据蠕变机理和以断裂韧性

为准则的模型对发动机部件设计非常

有意义。比如，导向叶片的变形将影响

气流的流向，从而影响涡轮的动力效

率，对此最好设定变形上限；而涡轮盘

和叶片如发生裂纹将十分危险，对此必

须设定适当的蠕变量，使其不超过部件

的损伤容限（至下一次检修期的裂纹扩

展寿命）。必须指出，用Larson-Miller

蠕变断裂时间曲线不能给出如此精确的

定义。

变形物理模型的另一个重要用途

是反馈信息指导材料设计。首先，因

为模型明确包含各种变形物理机制的

贡献量，可以用来描绘变形机制图。

这一概念最早由Ashby提出 [3]，在温度

应力空间划分出各个机制的主导区。

图3表示某涡轮盘材料的变形机制图。

然后，根据设计要求的温度和应力找

到材料应用点。因为模型本身考虑了

微观组织的影响，即可据设计要求用

模型优化微观组织的参数。最后，由

适当的材料处理工艺完成。

2 问题讨论
随着涡轮进口温度增高，涡轮盘

工作温度亦增高，发动机的长期运转

必然导致涡轮盘边缘材料经受蠕变变

形，而每次启动-关机又将疲劳叠加上

去。 那么累积蠕变对低周疲劳有何影

响呢？加拿大国家研究院的最新研究

表明，蠕变-疲劳交互作用可以用如下

公式表达[4]：

I II III
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图2　蠕变曲线。
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二期蠕变则包含了前两者的稳

定贡献[2]。特别地，如在涡轮盘

材料中，晶界滑移沿晶界析出相

产生一系列微裂纹。当晶界滑移

达到一临界值时，就产生沿晶蠕

变断裂。这种情况的蠕变断裂韧

性很小。如果条件容许晶内位错

运动占主导，则大致导致穿晶断

裂，这种情况的蠕变韧性比较

大。如此引入以上物理机制的蠕

变模型就不仅可以描述蠕变变形

曲线，还能够根据晶界滑移临界

值和晶体韧性的双重准则判断蠕

变寿命和断裂模态。

依据变形动力学的原理，总
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其中l是蠕变裂纹（空穴）长度，

λ是间距。对于多晶体，一般l=dεgbs，

d是晶粒尺寸。疲劳寿命的评估通常采

用Manson-Coffin公式：

2/1−=∆ fg CNε                      （3b）
注意，公式(3)中的Δεg仅代表位

错滑移机制产生的应变量，而非总的

非线性应变量，因为在高温下它可能

包含位错攀移量， 而位错攀移在金属

物理意义上不对疲劳有贡献。NASA

的实验显示[5]，Rene 80的真空疲劳寿

命不与总非线性应变量归一，如图4

所示。对应相等的疲劳寿命，高温

（>871℃）状态比低温状态的非线性

应变明显增大，因为有时间相关的蠕

变应变参与其中，但工业界仍然不加

区分地用总非线性应变量来预测低周

疲劳寿命。

另一个常见问题是热力交变疲

劳。它可以说是热端部件（导向叶片

和涡轮叶片）等受损的最主要原因。

热力疲劳存在于受冷却的部件，无

论瞬态或稳态工况都会在部件上产生

温度梯度，  造成热应力与承载的机

械应力叠加，要通过精巧的设计和运

行工况的控制降低疲劳裂纹增长的风

险。因此，必须花费功夫了解和分

命预测中，用合适的变形分量分别计

算疲劳和蠕变的损伤成分。比如，疲

劳由位错滑移量所决定，而攀移量依

物理机制原理不应贡献其中；至于蠕

变损伤，多晶体内的晶界裂纹主要与

晶界滑移和扩散有关；而对于单晶体

来说，蠕变损伤（在微观组织稳定的

情况下）则多为空洞边缘萌生裂纹。

如果再考虑环境影响（比如在未加抗

氧化保护涂层的情况下），则方程式

（3）应改为：
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在加拿大国家研究院的航空材料

实验室，部分工作就是用特殊组装的

实验机为发动机制造厂商测试叶片材

料（包括单晶镍基合金）的热力疲劳

性能。这些测试辅以本构模型和损伤

机理的研究，旨在精确标定材料在复

杂载荷条件下的行为表现，如交变循

环加持续时间段的载谱。

以上机理在损伤演变全过程（包

括裂纹萌生和扩展）中的作用另有撰

文讨论[6]。

3 小结
总之，为了不断提高推重比，现

代航空发动机的设计将材料的使用推

至其性能极限。这其中包含的挑战就

是对强度和寿命的精确估算。无论从

制造厂商的角度按小时输出动力出售

发动机（相当于发动机保修期）或是

从用户的角度希望发动机延寿，在降

低全寿命（包括设计，研发，制造和

维护）成本的意义上是一致的。传统

经验的寿命估算方法有许多不足甚至

站不住脚之处。所以，为了争取在相

对短的时间内占得竞争优势，必须建

立一套以物理为基础的材料设计和强

度及寿命预测方法。毕竟，再高的设

计要求必须靠材料的物理支撑才能实

现。　   　                                      
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荷同时变化的时候发生。本

文讲述的模型原理对此也适
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种变形物理机制的速率方程
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