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摘要: 对钼合金进行了应力控制高温低周等温疲劳和同相位热机械疲劳试验。对于等温疲劳试

验选取的实验温度为 350℃和 500℃,对于热机械疲劳试验循环温度范围为 350℃- 500℃。根据

采集的材料应力- 应变响应和循环破坏周数 ,可以看出温度的变化对材料疲劳寿命产生很大影

响, 当温度循环和应力循环叠加时,会加重损伤的程度。对循环回线的分析表明,在每一种疲劳

试验过程中均发生材料循环软化和循环蠕变现象。对破坏试件的微观结构分析表明,在高应力

循环条件下, 钼合金的破坏基本上是脆断过程。
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　　目前在航空航天领域, 高温工程对新型材料提出了更高的要求, 在多种特性中,更加强

调高温强度和耐热冲击性能。钼合金 TZM 是一种应用在高温工程中的优质耐熔合金
[ 1, 2]
。

随着制造技术的改进, 现在已能生产各种形状的部件,然而,当合金承受复杂的载荷时,需要

获得进一步的性能数据。

　　在许多工程结构应用中,部件不但受到机械约束,而且往往由于温度变化受到自由膨胀

的限制。在这种情况下, 温度变化在部件内产生的有害热应力和热应变将影响结构的使用

寿命。因此不仅应该了解高温等温疲劳性能,而且更需要研究材料的非等温疲劳特性。目前,

在评价许多工程材料的损伤性质,热机械疲劳试验得到了发展。在热机械疲劳试验中,试件

上的载荷由循环机械应力或应变与循环温度叠加构成,应用热机械疲劳试验技术,可以对材

料的耐热疲劳和热冲击性能进行系统和细致的研究
[ 3～5]
。

　　本文研究了钼合金在等温和热机械循环条件下高温疲劳性能。等温疲劳试验在 350℃

和 500℃两种温度下进行,温度循环和应力循环同相位的热机械疲劳试验在温度范围为 350

～500℃的条件下进行。所有的试验为应力控制,其应力范围为 800～1200M Pa。通过试件破

坏部位的断裂特性和比较热机械疲劳和等温疲劳间的循环响应, 分析了高温疲劳的损伤机

制,并对疲劳寿命进行了估算。
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1　材料性质和试验过程

　　钼合金 T ZM 是一种商品化的高温合金,它约含 0. 5%的钛, 0. 08%的锆和 0. 01%～

0. 04%的碳。这些元素的加入构成了细密和均布的氧化物和碳化物,能够防止在高温下晶粒

的长大。试验用钼合金的化学成分和物理性能分别由表 1和表 2给出。等温疲劳和热机械

疲劳试件为圆柱形,试件工作段长度大于 20mm ,直径为 8mm。在疲劳试验前, 试件表面予

以抛光以防止在机械加工划痕处产生初始微裂纹而降低疲劳寿命。

表 1　钼基合金 T ZM 的化学成分, w t%

Table 1　Composit ion o f the molybdenum alloy , w t%

M o T i Zr C O H N Fe N i Si

99. 3 0. 5 0. 08 0. 03 0. 03 < 0. 0005 < 0. 0005 0. 005 < 0. 001 < 0. 003

表 2　钼基合金 T ZM 的物理性质

Table 2　Physical pr operties of the mo lybdenum alloy

Tem perature

/℃

T hermal

conduct ivity

/ ( W / m m. K )

Specific

heat

/ ( J/ g . K )

T hermal

expansion

coefficient

/ ( 1/ K )

0. 2% yield

streng th

/ M Pa

Tensile

str eng th

/ M Pa

M odulus of

elasticit y

/ M Pa

20 0. 125 0. 24 5. 3×10- 6 590 685 3. 2×105

500 0. 115 0. 25 5. 6×10- 6 3. 0×105

1000 0. 100 0. 29 6. 0×10- 6 2. 7×105

　　热机械疲劳试验由机械循环和温度循环叠加构成。机械循环由液压伺服试验机实现,温

度循环加热由抛物线内壁红外线四灯辐射加热炉来实现。应变的测量是由高精度高温应变

引伸计来实现的,为了避免高温的影响, 引伸计主体安装在加热炉外侧, 引伸计上的两根头

部为楔形的石英棒穿过炉体,夹持在试件上。热电偶测温系统和应力控制系统组成两个闭合

回路,通过计算机控制软件,自动测量和控制应力和温度循环的幅度、频率和相位关系。

　　为了研究材料等温疲劳和热机械疲劳性质, 共设计了三种试验: 350℃和 500℃等温低

周疲劳,温度变化范围为 350～500℃的同相位热机械疲劳。温度和应力变化波形为三角形,

每个周期为 1min。由于钼合金是脆性材料,很难实现应变控制疲劳试验,因此所有的试验在

等应力控制下进行。对于等温疲劳, 选取了 800, 1000和 1200M Pa 三种应力范围;对于热机

械疲劳,选取了 800, 900, 1000和 1200M Pa 四种应力范围。在热机械疲劳试验中,温度循环

和应力循环是同频率和同相位的,即最大拉伸应力对应最高温度, 最大压缩应力对应最低温

度。试验过程中, 所有的设备均由计算机自动控制完成, 所有的试验数据也被自动记录。
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2　试验结果

2. 1　疲劳寿命

　　图 1以应力范围与循环破坏周数的关系描述了三种试验的疲劳寿命曲线( S - N 曲

线)。在 350℃和 500℃等温疲劳之间,其疲劳寿命没有明显的差别,这说明钼合金材料保持

着优良的高温循环强度。然而热机械疲劳试验的结果表明,在相同的应力范围控制条件下,

热机械疲劳的寿命均低于两种等温疲劳的寿命。这可能是由于温度的变化,使试件的截面形

成温度梯度, 产生了附加热应力或热应变。

2. 2　循环蠕变现象

　　在所有的试验中均观察到循环蠕变现象,图 2给出了这种现象的示意描述。在大多数试

验中,蠕变开始朝着压应变方向发展, 当达到疲劳寿命的 2%至 10%时, 蠕变方向转向拉应

变方向,直至试件断裂。蠕变速率从开始起,一直呈增长状态。循环蠕变性能是和应力强度

和温度相关的, 循环应力范围越大, 循环蠕变就越严重,在相同的循环应力范围,温度越高,

循环蠕变就越明显。

图 1　等温疲劳和热机械疲劳寿命曲线　　　　　　图 2　应力控制疲劳循环蠕变现象示意图

F ig . 1　Experiment al S-N curves of iso therm al　　F ig . 2　Schemat ic show ing o f the cr eep phenomenon

and thermomechanical fat igue in stress contr ol fatigue

2. 3　应力- 应变响应

　　从试验记录的数据中,可以得到疲劳应力- 应变响应。最主要的结果列于表 3。其中 ��
表示应力范围, ��p表示塑性应变, �W p表示塑性应变能密度, 它等于循环回线内的面积, N f

表示循环破坏周数。

　　值得注意的是,无论是等温疲劳或热机械疲劳试验,在第一循环,只有很小的塑性应变

存在( < 0. 01%) , 加载和卸载几乎是弹性的。然而塑性应变随着循环周数而增加,在试件断

裂前达到最高水平, 对于 800M Pa 的试验超过0. 36% ,对于1200M Pa 的试验超过1. 0%。塑

性应变的变化体现了材料在应力控制下循环软化的性能。塑性应变能密度的变化规律是和

塑性应变相似的, 在第一循环,回滞曲线很窄,随着循环周数的增加,回滞曲线越来越宽。
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表 3　试验的主要结果

T able 3　M ain results of iso thermal and thermomechanical fat igue tests

T ype of

t est s

Specimen

number

�� St ress

r ange

/ M Pa

��p at

ha lftime

/ %

��p befo re

fr acture

/ %

��p at

halft ime

/ M Jm- 3

��p befor e

fr act ur e

/ M Jm- 3

N f

/ Cycles

350℃ TZM 01 800 0. 28 0. 40 1. 74 2. 64 6600

Isot hermal TZM 02 1000 0. 35 0. 72 2. 51 5. 92 380

Fatigue TZM 03 1200 0. 55 1. 05 3. 74 8. 66 36

500℃ TZM 04 800 0. 24 0. 42 1. 30 2. 78 6020

Isot hermal TZM 05 1000 0. 33 0. 75 2. 38 6. 14 410

Fatigue TZM 06 1200 0. 60 1. 25 4. 35 10. 85 26

350- 500℃ TZM 07 800 0. 26 0. 36 1. 38 1. 86 5250

T hermo- TZM 08 900 0. 31 0. 52 2. 04 3. 22 810

mechanical TZM 09 1000 0. 34 0. 58 2. 42 3. 90 140

Fatigue TZM 10 1200 0. 78 1. 50 5. 12 12. 60 18

2. 4　损伤特性

　　对不同应力水平的试验,其试件断面均用电子扫描电镜进行了观察。在较低应力循环条

件下( 800M Pa) ,断面特征为韧性断裂区域很小(约占 10% ) , 大部分为脆性断裂区域。在较

高的应力循环条件下, 在断面几乎找不到韧性断裂区域, 断口显示为完全脆性断裂。图 3给

出了 1000M Pa 热机械疲劳断口的情况,图 3( a )断口整体状态,图 3( b)为局部放大部分,断

口的形貌为脆性断裂。在断口上,到处可以发现微裂纹,循环应力越高,产生的较长微裂纹越

多。对微观结构的观察可以看到,微裂纹扩展为晶界开裂形式。在断面可以找到许多堆积的

夹杂物,这表明材料是非均质状态的。因此裂纹的扩展是由晶界扩展和穿越夹杂物构成的。

图 3　1000M Pa 热机械疲劳试件断口形貌图

( a )断口总体状态; ( b)局部放大的脆性断裂形态

Fig. 3　T he SEM image on the fra ct ur e sur face of 1000 T M F t est

( a) T o tal fra ct ur e and ( b) brittle fractur e in deta il
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3　疲劳寿命模型

　　在已有的疲劳寿命预测模型中,大多数适用于等温疲劳, 在热机械疲劳领域,成熟的模

型并不多见 。在此我们建立一个简单的预测模型,用于估算应力控制等温和热机械疲劳寿

命。在此模型中,温度变化产生的损伤得以考虑。根据Woehler - M iner 公式,每一循环的损

伤可以表示为最大应力 �max和平均应力 �的函数 [ 6- 8]
:

　　　　
�D
�N =

�max- �l ( �)
�u- �max

�max- �
M ( �)

�

( 1)　　

公式中 �u是拉伸强度; �l( �)和 M ( �)是平均应力的函数,可分别表示为:

　　　　�l( �) = �+ �l0( 1- b �) ; M ( �) = M 0( 1- b �) ( 2)　　

此处 �l0是疲劳极限, b是平均应力影响系数。公式( 1)中的系数�和 M 0与疲劳极限、损伤累

积和温度有关。在我们的实验中,外部载荷产生的平均应力很小,可以认为等于零,因此公式

( 1)可以简化为:

　　　　
�D
�N =

�max- �0l ( T )
�u( T ) - �max

�max

M0 ( T )

�( T )

( 3)　　

在等温疲劳计算中, M 0和 �可认为是温度的函数。为求疲劳破坏周次, 可对上式积分,设当

N = 0→D= 0,以及 N = N f→D = 1:

　　　　N f =
�u ( T ) - �max

�max- �lo( T )
�max

M 0( T )

- �( T )

( 4)　　

在热机械疲劳计算中, 要考虑温度变化产生的附加内应力,因此每一循环的损伤不仅是最大

应力 �max和平均应力 �的函数,而且与最高温度 T max和温度循环范围 �T 有关,可表示为:

　　　　
�D
�N = f ( �max , �, T max , �T ) ( 5)　　

为得到比较简单的模型,我们认为公式( 1)或( 3)的形式可以用于热机械疲劳的条件,当 �=
0时写成:

　　　　
�D
�N =

�max- �0l ( T max )
�u( T max ) - �max

�max
M0 ( T max , �T )

�( T
max

, �T )

( 6)　　

在公式中M 0和�是最高温度和温度范围的函数。系数M 0可以从等温疲劳的数据中近似得

到,即设在等效温度 T e时的等温疲劳与热机械疲劳产生相同的损伤量。钼合金在热机械疲

劳过程中,由热循环产生附加的损伤,因此系数 �表示为与温度循环相关的函数:

　　　　�( T max , �T ) = � T max- �T
Tmax

�( Tmax) ( 7)　　

公式( 7)中温度的单位用绝对温度表示,系数取决于热循环和机械循环的相位关系。如同等

温疲劳计算, 对公式( 6)积分,设 N = 0→D= 0 以及 N = N f→D= 1:
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　　　　( N f ) TM F=
�u( T max ) - �max
�max- �l0 ( T max )

�max
M0 ( T max , �T )

- �( T
max ,�T )

( 8)　　

此处 ( N f ) TMF是热机械疲劳破坏周次。

表 4列出了实验数据和计算结果的比较, ( N f ) exp . 表示实验疲劳寿命, ( N f ) cal . 表示计算

疲劳寿命。计算模型具有一定的实用价值。

表 4　实验数据和计算结果的比较

T able 4　Data o f the exper imental and calculated lifetime

Isot hermal Fat igue at 350℃

M 0= 1120, �= 8. 20

Iso thermal Fatigue at 350℃

M 0= 1160, �= 8. 05

TM F of 350℃- 500℃

M 0= 1140, �= 7. 53

�max

/ M Pa

( N f) exp.

/ cycles

( N f) cal.

/ cycles

�max

/ M Pa

( N f ) exp.

/ cycles

( N f) cal .

/ cy cles

�max

/ M Pa

( N f) exp.

/ cy cles

( N f) ca l.

/ cycles

400 6600 8030 400 6020 6590 400 5250 3320

- - - - - - 450 810 872

500 380 480 500 410 438 500 140 250

600 36 34 600 26 25 600 18 16

4　讨论

　　所做的试验由于应力范围高达800M Pa 以上,可以认为是应力控制低周疲劳试验。与钼

基合金的屈服强度和极限强度相比, 1200M Pa 应力范围的试验中, 其拉伸应力和压缩应力

已很接近材料的强度极限, 因此循环破坏周数为 20- 40周是合理的。

　　微观结构观察表明,在较低的应力范围( 800MPa) ,疲劳寿期可以分为三个阶段:裂纹萌

生,裂纹扩展和试件脆断,分别对应断口上表面开裂,韧性断裂和脆性断裂。而在较高的应力

范围,只发现两个阶段:裂纹萌生和脆性断裂。即循环应力水平越高,材料的破坏呈现越高的

脆性。

　　在本研究中,热机械疲劳试验的温度变化范围不是很大, 仅 150℃, 然而与最高温度的

等温疲劳相比,热机械疲劳产生更严重的损伤。它表明在温度变化的情况下,用最高温度等

温疲劳数据进行高温工程设计, 并不一定得到保守的结果。为了更多地了解等温和非等温疲

劳的性质,应进一步获取钼基合金的疲劳和断裂试验数据,包括更低的应力范围和更大的温

度变化范围。

5　 结论

　　对钼基合金应力控制低周等温疲劳和热机械疲劳试验的结果分析得到以下结论:

　　( 1) 350℃和 500℃等温疲劳试验之间,其疲劳寿命没有明显的差别。在相同应力范围,

热机械疲劳的寿命低于等温疲劳寿命, 这显示出温度的变化对材料产生了进一步的损伤效

应。在所有应变疲劳试验中,均产生连续的循环蠕变现象,循环蠕变速率与循环应力范围和

温度变化范围有关。
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　　( 2)无论在等温疲劳或热机械疲劳试验中,塑性应变由第一循环非常小的数值连续增

长,直到最后一个循环达到大约 0. 4%～1. 5% ,这表明在应力控制循环中,材料显示出循环

软化性质。材料承受的循环应力水平越高,越显示出更高的脆性。在相同的应力范围控制条

件下,热机械疲劳的寿命均低于两种等温疲劳的寿命。所建立的简单寿命估算模型考虑了温

度变化对寿命的影响, 计算结果符合实验数据。
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Fatigue behavior of molybdenum alloy under high-

temperature thermomechanical stress cycles

SHI Hui-ji
1　　KORN C

2　　PLUVINAGE G
2

( 1. Depar tment o f Eng ineering M echanics, T singhua Univ ersit y, Beijing 100084, China; 2. U niver sity o f

M etz, M etz 57045, F r ance)

Abstract: High temperat ur e isothermal mechanical fat igue and in-phase thermomechanica l fatigue ( TM F)

tests in str ess contr ol w ere car ried out on a molybdenum alloy . T wo temperat ur e levels of 350 and 500℃

w ere applied to iso thermal fatigue tests and a tem perature inter val o f 350-500℃ to T M F tests. The fatigue

lives obt ained in the in-pha se TM F tests is lower t han the ones obtained in the isot hermal mechanical tests

at the same str ess amplitude. It appears that an additional damage produced by the reaction of mechanical

stress cycles and tempera ture cycles in TM F situation. Rat ching phenomenon occur red during the tests

w ith an incr easing cr eep r ate and it w as dependent on temperature and lo ad amplitude. T he obser vations o f

the m icro st ructure of the damaged specimens demonstr ated that the fractur e w as a brittle pr ocess under

higher cyclic stress conditions. A simple model of lifetime prediction w as developed and it is based on

Woehler-M iner law . The lifetime prediction giv es result s co rr esponding to experiment al data.

Key words : thermomechanical fatigue; mo lybdenum alloy ; temperature cycles; str ess cont ro l cycles1
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