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摘　要: 以薄壁管拉扭疲劳试件为研究对象, 在分析多轴损伤临界面上的应力与应变变化特性的基础上,根

据多轴疲劳临界损伤平面原理,利用多轴临界面上的剪切应变幅与相邻两个最大剪切应变值 Cm ax之间的法向

应变幅 E3
n 作为形成多轴疲劳损伤参量的主要参数, 提出基于拉伸和剪切两种形式的多轴疲劳损伤参量。所

提出的多轴疲劳损伤参量不含有任何材料常数,并可同时适用与多轴比例与非比例加载情况,且可退化成单

轴的形式。
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Abstract: T he tension2to rsion th in w alled tube specim ens w ere used as the research ing ob ject. O n the basis of

analyzing the varying characterist ics of the stress and strain on the m ult iax ial crit ical p lane, the m ax im um

shear stra in amp litude and no rm al stra in excu rsion betw een adjacen t tu rn ing po in ts of the m ax im um shear

stra in on the crit ical p lane w ere used as tw o m ain param eters of con tro lling the m ult iax ial fa t igue. Tw o k inds

of m u lt iax ial fa t igue dam age param eters of the tension mode and shear mode are p ropo sed, w h ich do no t

include any m ateria l constan t in dam age param eters, and m ay be used under either p ropo rt ional loading o r

nonp ropo rt ional loading. T he given m ult iax ial fa t igue dam age models by m eans of the p resen ted dam age

param eters w ere used to p redict m u lt iax ial fa t igue life, and the resu lts are sat isfacto ry by tw o k inds of

m ateria l experim en tal verificat ions.
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　　工程零部件常常受多轴循环应力- 应变载荷

下作用,多轴疲劳断裂是其主要破坏形式。目前对

单轴疲劳研究已有很多较为成熟的研究结果,如

局部应力- 应变法、能量法等。但对于承受 2种或

3 种模式的多轴疲劳研究,其成果远未达到象单

轴疲劳研究那样成熟。尤其是多轴非比例加载下

的疲劳研究至今尚无较为成熟的方法。目前以

B rowm 与M iller 和 Socie 等所提倡的临界面法

被认为具有前途的一种方法[ 1, 2 ] ,此法的一般形式

如下

$ Cm ax ö 2 + S En = f (N i) (1)

其中: $ Cm ax ö 2, En分别为临界面上的最大剪切应变

幅和法向应变; S 为材料常数; f (N i )一般为

M an son2Conffin 方程的右端项。由于式 (1) 为法

向应变与剪切应变分量经过一个修正权后的代数

和,从连续介质力学的观点来看是很难给出物理

解释的,且其中常数有时并不是固定不变的[ 3 ] ,

因而估算多轴疲劳寿命有时会产生很大的误差。

本文根据临界面法的物理意义,针对拉扭薄

壁管试件,在分析临界面上的应变变化特性的基

础上,提出 2种形式的多轴疲劳损伤参量,进而为

多轴随机疲劳寿命预测打下基础。

1　多轴加载下的应变分析

1. 1　比例与非比例加载下的应变变化特性

对于薄壁管试件,在应变控制加载下,所施加

的轴向应变与剪切应变可由下式来表示

E= Ea sinXt (2)

C= Ca sin (Xt - U) (3)

其中: Ea, Ca 分别为所施加的轴向和剪切应变幅;

Xt为相角; U为所施加的拉与扭作用下其轴向应

第 20卷　第 4期
1 9 9 9年　　 7月

　　　　　
航　空　学　报

A CTA A ERONAU T ICA ET A STRONAU T ICA S IN ICA
　　　　　

V o l. 20 N o. 4
Ju ly 1999

© 1995-2005 Tsinghua Tongfang Optical Disc Co., Ltd.   All rights reserved.



变与剪切应变之间的相位差。

与试件轴线成任一角 7 的平面上的正应变

和剪应变分别为

E= Ea sinXt (co s27 - v sin27 ) +

0. 5KEa sin (Xt - U) sin27 =

0. 5 2 (1 + v ) co s27 - 2v + Ksin27 co sU 2 +

Ksin27 sinU 2 0. 5 sin (Xt - N) (4)

C= KEa sin (Xt - U) co s27 -

(1 + v ) Ea sinXtsin27 =

Ea Kco s27 co sU- (1 + v ) sin27 2+

Kco s27 sinU 2 0. 5 sin (Xt + V) (5)

其中: K= Caö Ea

tanN= Ksin27 sinUö (1+ v ) co s27 +

(1- v ) + Ksin27 co sU

tanV= - Kco s27 sinUö {Kco s27 co sU-

(1+ v ) sin27 }

　　比例加载下,由于所施加的轴向应变与剪切

应变是同相的,即 U= 0。在这种情况下,主应变和

最大剪切应变在一个循环中,其大小发生变化,但

其方向保持不变。因此,可以将轴向应变和剪切应

变合成一个等效应变。在非比例加载下,由于所施

加的轴向应变与剪切应变存在相位差, 即 U≠0。

其主应变和最大剪切应变在一个循环中,不但大

小发生变化,而且方向也会发生变化,因而对于非

比例加载,无法直接利用M ises 或 T resca 准则将

所施加的轴向应变与剪切应变合成一个等效应

变。这种导致主轴发生旋转的非比例加载不但会

使应力- 应变分析造成困难,而且还会产生附加

强化现象[ 4 ] ,使疲劳寿命大大缩短。

1. 2　临界面上的应变变化特性

如果将临界面定义为在具有最大剪切应变的

平面中具有最大法向应变的平面,其面上的最大

剪切应变幅为

$ Cö 2 = KEa sin (Xt - U) co s27 cr -

(1 + v ) Ea sin27 cr =

Ea{[Kco s27 crco sU- (1 + v ) sin27 cr ]2 +

[Kco s27 cr sinU]2}0. 5 (6)

其中: 7 cr为临界面与试件轴线间的夹角, 可由下

式来确定

tan47 cr = 2K(1 + v ) co sU{ (1 + v ) 2 - K2}- 1

(7)

临界面上的法向应变幅为

$ En ö 2 =
1
2

Ea{[2 (1 + v ) co s27 cr -

2v + Ksin27 crco sU]2 + [Ksin27 cr sinU]2}0. 5 (8)

　　由于塑性变形是疲劳损伤的真正驱动力。在

一个循环中其 2 个折返点处,疲劳损伤的驱动力

达到其峰谷值。这一过程会导致位错运动方向的

改变。从微观方面来看,由于疲劳裂纹扩展是沿着

裂纹尖端剪切带的聚合过程,其裂纹面上的法向

应变使这种聚合加速。因此针对临界面法来说,相

邻 2个最大剪切应变折返点间的最大剪切应变变

化范围和在此区间的法向应变程的大小是直接导

致疲劳损伤的两个基本参量。

对于正弦波加载,临界面上的相邻最大剪切

应变折返点间的法向应变程为

E3
n =

1
2

$ En [1 + co s (N+ V) ] (9)

如果将 En , E3
n 分别与由文献[5 ]所给出的多轴疲劳

寿命试验数据相关联,则其关系分别如图 1 和图

2所示。

图 1　不同多轴加载路径下其临界面上的法向应

变幅与疲劳寿命之间的关系

图 2　不同多轴加载路径下其临界面上相邻两个

最大剪切应变折返点间的法向应变程与疲

劳寿命之间的关系

从图 1和图 2中可以看出, E3
n 与疲劳寿命的

关系比 En 与疲劳寿命之间的关系具有较好的相

关性, 因此以 E3
n 来表征多轴疲劳损伤要好于 En

来描述多轴疲劳损伤。

2　多轴疲劳损伤参量的构造

692 航　空　学　报 第 20卷　

© 1995-2005 Tsinghua Tongfang Optical Disc Co., Ltd.   All rights reserved.



2. 1　拉伸型多轴疲劳损伤参量

如果利用 von M ises准则将临界面上Cm ax , E3
n

两参数合成一个等效应变幅,则可得到一个拉伸

形式的多轴疲劳损伤参量, 并用其做为临界面上

的损伤控制参量,即

$ Ecr
eqö 2 = E3 2

n +
1
3

($ Cm ax ö 2) 2
1ö 2

(10)

将其与M an son2Coffin 方程相联系即可得出拉伸

型多轴疲劳损伤公式

$ Ecr
eqö 2 = R′f (2N f) bö E + E′f (2N f) c (11)

其中: R′f, E′f, b, c为单轴疲劳材料常数; N f 为疲劳

寿命。

在比例加载下,可推导得出

$ Ecr
eqö 2 = $ Eeqö 2 (12)

即式 (11)退化成等效应变法的形式。在单轴加载

条件下,式 (10)可化为

$ Ecr
eqö 2 = $ E2

n + (1ö 3) ($ Cm ax ö 2) 2 1ö 2 = $ Eö 2

(13)

该式可退化成等效应变法的形式, 即式 (11)可化

为单轴的M an son2Coffin 方程。

2. 2　剪切型多轴疲劳损伤参量

如果将临界面上 $ Cm ax ö 2, E3
n 两参数合成一

个等效剪应变幅,这可得到一个剪切形式的多轴

疲劳损伤参量, 并用其做为临界面上的损伤控制

参量,即

$ Ccr
eqö 2 = [3E3 2

n + ($ Cm axö 2) 2 ]1ö 2 (14)

　　将其与剪切形式的M an son2Coffin 方程相联

系即可得出剪切形式的多轴疲劳损伤公式

$ Ccr
eqö 2 = (S′fö G ) (2N f) b′+ C′f (2N f) c′ (15)

其中: S′f, C′f, b′, c′为纯扭循环加载下的疲劳材料

常数; N f 为疲劳寿命。

在比例加载下

$ Ccr
eqö 2 = $ Ceqö 2 (16)

即退化为等效剪应变的形式。纯扭循环加载下

$ Ccr
eqö 2 = $ Cö 2 (17)

即退化为纯剪状态下的切应变幅。

由此看出,本文所提出的 2 种多轴疲劳损伤

参量均可做为统一的多轴疲劳损伤准则,既可描

述非比例和比例加载下多轴疲劳损伤,也可描述

单轴加载下的疲劳损伤。用其建立的多轴疲劳损

伤模型,不需要任何附加的多轴疲劳性能常数,且

便于工程应用。

3　试验验证

选用 2种材料来验证本文提出的多轴疲劳损

伤参量的正确性, 这 2 种材料分别为 45 号钢和

1045HR 钢[ 2, 5 ]。试样均为薄壁管试件,在室温空

气介质条件下进行试验。所有试验为拉扭比例与

非比例复合加载, 2 种材料的单轴拉压与扭转疲

劳材料常数见表 1和表 2。试验结果与预测值的

比较见图 3 和图 4,其误差分散带基本在 2 因子

之内,可见其预测结果是比较令人满意的。
表 1　单轴拉压疲劳材料常数

材料 R′föM Pa E′f b c E ö GPa

45号钢 843 0. 3269 - 0. 1047- 0. 5458 190

1045HR 1027 0. 322 - 0. 1074 - 0. 487 202

表 2　单轴扭转疲劳材料常数

材料 S′föM Pa C′f b′ c′ G öM Pa

45号钢 559. 0 0. 4959 - 0. 1079 - 0. 4690 79000

1045HR 505 0. 413 - 0. 097 - 0. 445 79100

图 3　45号钢多轴疲劳试验寿命与预测值的比较 图 4　1045HR 钢多轴疲劳寿命与预测值的比较

△为比例加载路径; ○为非比例加载路径 (拉伸模型,式 (11) ) ; ▲为比例加载路径; ●为非比例加载路径 (剪切模型,式 (15) )
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4　结　论

(1) 根据临界面上的最大剪切应变和法向应

变变化特性,将 2 个最大剪切应变折返点间的法

向应变程和最大剪切应变幅合成一个拉伸和剪切

等效应变幅来做为疲劳损伤控制参量,建立了拉

伸和剪切两种形式的多轴疲劳损伤模型。该模型

不仅适用于比例加载,而且也适用于非比例加载。

(2)所给出的多轴疲劳损伤参量中不含有材

料常数, 具有明确的物理意义,符合连续介质力

学原理。经由 2种材料的多轴比例与非比例加载

试验验证,得到了较为满意的结果。
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