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喷丸强化７４７５犜７３５１铝合金的小裂纹

行为和寿命预测
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摘　要：对７４７５Ｔ７３５１铝合金进行了喷丸强化和未喷丸（机械加工后抛光）单边缺口拉伸（ＳＥＮＴ）试样的小

裂纹扩展行为试验研究，利用权函数法（ＷＦＭ）和叠加原理分析计算了三维表面小裂纹在外加载荷和残余应

力场联合作用下的应力强度因子（ＳＩＦ），并将其加入到基于裂纹闭合的小裂纹扩展分析程序ＦＡＳＴＲＡＮ３．９

中，采用该程序预测了均布外载荷σｍａｘ＝１６０ＭＰａ、犚＝０．０６下，喷丸强化和未喷丸ＳＥＮＴ试样自然萌生裂纹

扩展的犪犖 曲线。研究发现喷丸强化残余压应力对疲劳小裂纹扩展速率的降低是疲劳寿命延长最主要的原

因，采用基于裂纹闭合的小裂纹扩展分析方法能够较好地定量描述喷丸强化的疲劳延寿作用。
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　　喷丸是一种工程应用广泛的表面强化技术。

喷丸强化对疲劳强度或疲劳极限的影响国内外已

有深入研究，主要是喷丸产生的残余压应力提高

了疲劳裂纹萌生的临界抗力并改变了疲劳裂纹源

的萌生位置［１４］。喷丸对裂纹扩展性能的影响主

要是残余压应力增加了裂纹闭合效应，降低了裂

纹扩展有效应力强度因子（ＳＩＦ）犓 的范围Δ犓ｅｆｆ
［５］

和应力比犚，使得裂纹扩展速率显著下降。此外，

裂纹萌生位置变化造成的ＳＩＦ改变也是影响裂纹

扩展的重要因素。

采用断裂力学方法定量评价表面强化技术的

延寿作用是表面强化研究中的一个关键问题，目

前对疲劳小裂纹扩展方面的研究还有待深入。这

是因为不仅金属材料疲劳寿命的绝大部分消耗在

这一阶段［６］（航空铝合金８０％～９０％的疲劳寿命

消耗在裂纹长度小于数十微米的小裂纹扩展阶

段），而且这一阶段的疲劳小裂纹又往往位于表面

强化层残余应力场中的主要影响区域内，因此喷

丸强化残余应力对小裂纹扩展阶段的影响是提高

疲劳寿命的重要原因。

精确、高效地求解三维小裂纹在外载荷和残

余应力场联合作用下的ＳＩＦ是基于断裂力学方法

进行喷丸强化疲劳寿命预测的技术关键。对于三

维裂纹在远方均匀拉伸载荷作用下的犓 值求解

问题，断裂界长期采用ＮｅｗｍａｎＲａｊｕ的有限元解
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拟合公式［７］，但对于其他更为复杂的应力场，有限

元求解的工作量很大。Ｗ．Ｚｈａｏ等
［８］基于二维权

函数封闭解［９］和片条合成法的结合提出的三维裂

纹权函数解法，为任意应力场中三维非穿透裂纹

前缘各点犓 值的求解提供了灵活、高效、高精度

的解析手段。

为了研究表面强化对疲劳小裂纹扩展行为和

疲劳寿命的影响，本文选用７４７５Ｔ７３５１铝合金材

料进行了喷丸强化和未喷丸单边缺口拉伸

（ＳＥＮＴ）试样的小裂纹扩展行为对比试验研究，

对表面喷丸强化层内的三维小裂纹的ＳＩＦ和疲劳

裂纹扩展速率作了分析计算，并对喷丸强化和未

喷丸ＳＥＮＴ试样进行了基于裂纹闭合和小裂纹

扩展的疲劳全寿命预测。

１　小裂纹行为试验研究

１１　材料与试样

本文选用７４７５Ｔ７３５１铝合金进行试验研究，

其化学成分为（质量分数）：０．０１％Ｓｉ，０．０５３％Ｆｅ，

１．４３％Ｃｕ，０．００１６％Ｍｎ，２．４２％Ｍｇ，０．２２％Ｃｒ，

５．７０％Ｚｎ，０．０１３％Ｔｉ，其余为 Ａｌ。７４７５Ｔ７３５１

铝合金的静力性能为：拉伸强度σｂ＝５２８ＭＰａ，屈

服强度σ０．２＝４５０ＭＰａ，延伸率δ５＝１３．３％，断面

收缩率ψ＝４４％。

小裂纹扩展采用的ＳＥＮＴ试样如图１所示。

ＳＥＮＴ试样的长度方向平行于板材的轧制方向，

试样的铣削加工过程尽量减小缺口根部残余应力

的产生。对其中一部分试样按标准ＳＡＥＡＭＳ

Ｓ１３１６５进行了缺口表面的喷丸强化处理，并对残

余应力的分布规律进行了测定和拟合［５］。对铣削

加工试样和喷丸强化试样进行化学抛光以去除缺

口边缘的机械加工毛刺和喷丸的丸坑痕迹。化学

　　

图１　ＳＥＮＴ疲劳试样

Ｆｉｇ．１　ＳＥＮＴｆａｔｉｇｕｅｓｐｅｃｉｍｅｎ

抛光去除试样表面一层约２０μｍ厚的材料，可尽量

避免疲劳小裂纹在表面加工缺陷或丸坑处萌生。

１２　试验研究方法

按文献［７］的方法和小裂纹扩展测试标准，在

液压伺服疲劳试验机上进行σｍａｘ＝１６０ＭＰａ和

犚＝０．０６条件下的小裂纹扩展试验研究。采用显

微镜观测和醋酸纤维束薄膜复型相结合的方法记

录疲劳小裂纹扩展的犪犖（犪为三维裂纹沿表面

方向的尺寸；犖 为循环次数）数据；利用断口的扫

描电镜（ＳＥＭ）分析观察疲劳小裂纹的萌生位置

和扩展形貌；对裂纹源进行能谱分析确定导致裂

纹萌生的原因；通过对比两种试样的疲劳裂纹萌

生、小裂纹沿表面扩展的犪犖 曲线、ｄ犪／ｄ犖犪（ｄ犪／

ｄ犖 为沿表面的裂纹扩展速率）曲线和ｄ犮／ｄ犖Δ犓

（ｄ犮／ｄ犖 为沿深度方向的裂纹扩展速率；Δ犓 为应

力强度因子变化范围）曲线来研究喷丸强化对疲

劳小裂纹扩展行为的影响。

２　小裂纹试验结果与分析

未喷丸和喷丸强化ＳＥＮＴ试样断口的疲劳

源区放大照片如图２所示，复型法观察到的典型

复型照片如图３所示。

图２　试样断口的ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．２　ＳＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｆａｔｉｇｕｅｆｒａｃｔｕｒｅｓｕｒｆａｃｅ

０２５



　第３期 陈勃等：喷丸强化７４７５Ｔ７３５１铝合金的小裂纹行为和寿命预测　　　　　

图３　小裂纹扩展复型照片

Ｆｉｇ．３　Ｐｌａｓｔｉｃｒｅｐｌｉｃａｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｓｍａｌｌｃｒａｃｋ

图２和图３以及疲劳源的能谱分析表明：喷

丸强化对７４７５Ｔ７３５１铝合金的疲劳裂纹萌生机

理没有产生影响。两种试样的疲劳小裂纹均从缺

口根部表面萌生，起源于直径约为２０μｍ，含Ｓｉ、

Ｚｎ、Ｃｕ和Ｚｒ等元素的第二相颗粒，以近似半圆表

面裂纹的形式向内部扩展，且扩展过程中保持裂

纹面半宽犪和深度犮比值的稳定。

复型法结合显微镜观测获得的裂纹扩展犪犖

曲线如图４所示。从图中可以看出，两种试样在

疲劳载荷作用下会较快萌生疲劳小裂纹，尤其是

喷丸强化后试样的小裂纹扩展寿命占到疲劳全寿

命的８０％以上，为基于小裂纹扩展进行喷丸强化

试样的疲劳全寿命预测提供了试验依据。裂纹从

　　

图４　试验测定的犪犖 曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ犪ａｇａｉｎｓｔｃｙｃｌｅｓ犖ｆｏｒｓｍａｌｌｃｒａｃｋｓ

２０μｍ扩展到２００μｍ，未喷丸试样用了约１７０００

个循环，而喷丸强化后试样用了约３５０００个循环。

利用割线法获得的ｄ犪／ｄ犖犪 曲线如图５所

示。疲劳小裂纹长度在小于８０μｍ（１５０００循环

前）时，两种试样的疲劳小裂纹扩展速率没有发现

明显差异，这可能是由于实际观测误差和小裂纹

长度测量精度不高造成的；而当疲劳小裂纹长度

超过８０μｍ但不超过表面强化层深度３００μｍ的范

围时，由于残余压应力降低了有效ＳＩＦ范围Δ犓ｅｆｆ

和应力比犚
［５］，喷丸强化试样的疲劳小裂纹扩展速

率显著低于未喷丸试样；而在长裂纹阶段，残余应

力转变为较小的拉应力，对扩展速率影响很小。以

上分析可知，喷丸残余压应力对疲劳小裂纹扩展速

率的降低是疲劳寿命延长最主要的原因。

图５　试验测定的ｄ犪／ｄ犖犪曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｒａｔｅｄ犪／ｄ犖ａｇａｉｎｓｔ犪ｆｏｒｓｍａｌｌ

ｃｒａｃｋｓ

利用试验测得的犪犖 数据和犪／犮，采用文献

［７］中的公式计算了喷丸强化和未喷丸ＳＥＮＴ试

样沿深度犮方向小裂纹扩展的ｄ犮／ｄ犖Δ犓 数据，

并和长裂纹扩展基线进行了比较（如图６所示）：

　　

图６　７４７５Ｔ７３５１铝合金的ｄ犮／ｄ犖Δ犓曲线

Ｆｉｇ．６　ｄ犮／ｄ犖Δ犓ｃｕｒｖｅｏｆａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ７４７５Ｔ７３５１

１２５
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未喷丸试样的小裂纹扩展速率和长裂纹扩展基线

相当，没有发现明显的“小裂纹效应”，而喷丸试样

的裂纹扩展速率显著低于未喷丸试样。

３　ＳＩＦ计算

高效获取三维小裂纹在远方均匀拉伸和残余

应力联合作用下的ＳＩＦ是进行小裂纹扩展计算和

寿命预测的关键。权函数法（ＷＦＭ）是一种高效

灵活、使用方便、准确可靠的ＳＩＦ求解方法，在二

维和三维裂纹体分析中有着广泛的应用［９］。尤其

是权函数法在处理裂纹面任意受载条件下的高度

灵活、适应性强、使用简单的特点，使它成为表面

强化残余应力场中裂纹ＳＩＦ计算的理想解析方

法，其优点为：一旦得到了某种受载情况下的解，

就可不受限制地用来求解任意载荷条件下的

ＳＩＦ，而且求解过程非常简单，只需作下列一个积

分运算［９］：

犓 ＝∫
犪

０
犿（犪，狓）σ（狓）ｄ狓 （１）

式中：犿（犪，狓）为权函数；σ（狓）为无裂纹体中假想

裂纹处的应力分布。

３１　均匀拉伸载荷作用下的犛犐犉

采用文献［７］中的公式计算ＳＥＮＴ试样缺口

根部表面裂纹在远方均匀拉伸载荷σ＝１６０ＭＰａ

作用下沿深度犮方向的ＳＩＦ，计算结果如图７

所示。

图７　ＳＥＮＴ试样表面裂纹在１６０ＭＰａ均匀拉伸载荷作

用下沿深度方向的ＳＩＦ

Ｆｉｇ．７　ＣａｌｃｕｌａｔｅｄＳＩＦｆｏｒｓｕｒｆａｃｅｃｒａｃｋａｌｏｎｇｄｅｐｔｈｄｉ

ｒｅｃｔｉｏｎｉｎＳＥＮＴｓｐｅｃｉｍｅｎｕｎｄｅｒσ＝１６０ ＭＰａ

ｕｎｉｆｏｒｍｔｅｎｓｉｏｎ

３２　残余应力场作用下的犛犐犉

残余应力场假设沿宽度方向均匀分布，试验

测定的７４７５Ｔ７３５１铝合金沿深度方向喷丸强化

残余应力场的分布规律和多项式拟合如图８所

示［５］。

图８　７４７５Ｔ７３５１铝合金ＳＥＮＴ试样缺口根部喷丸残

余应力沿深度方向的分布［５］

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｖｓｄｅｐｔｈａｔｔｈｅｒｏｏｔｏｆｓｅｍｉｃｉｒ

ｃｕｌａｒｎｏｔｃｈｆｏｒｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇ７４７５Ｔ７３５１ａｌｕｍｉ

ｎｉｕｍａｌｌｏｙＳＥＮＴｓｐｅｃｉｍｅｎ
［５］

本文采用类比法进行残余应力场作用下三维

表面裂纹沿深度方向ＳＩＦ的权函数求解。方法

为：首先利用权函数程序计算出ＳＥＮＴ试样二维

穿透裂纹在残余应力场作用下的ＳＩＦ曲线，如图

９所示；然后通过计算参考均匀外载（１００ＭＰａ）

作用下二维穿透裂纹和三维表面裂纹沿深度方向

的ＳＩＦ，如表１所示，获得修正因子；最后利用该

修正因子将残余应力作用下二维穿透裂纹的ＳＩＦ

（犓ｒｓ２Ｄ）曲线类比修正到三维表面裂纹沿深度方

向的ＳＩＦ（犓ｒｓ３Ｄ）曲线。

图９　残余应力作用下ＳＥＮＴ试样二维穿透裂纹的ＳＩＦ

Ｆｉｇ．９　ＳＩＦｓｆｏｒ２Ｄｔｈｒｏｕｇｈｃｒａｃｋｕｎｄｅｒｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｅｓ

从图９可以看出，由于多项式拟合时的误差，

导致多项式拟合法和分段线性化方法计算结果存

在一些差别。对于应力分布变化显著的残余应力

场，一般宜采用分段线性处理方法。

２２５
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表１　均匀外载σ＝１００犕犘犪作用下二维穿透裂纹与三维

表面裂纹深度方向犛犐犉计算结果

犜犪犫犾犲１　犆犪犾犮狌犾犪狋犲犱犛犐犉狊犳狅狉２犇狋犺狉狅狌犵犺犮狉犪犮犽犪狀犱３犇狊狌狉

犳犪犮犲犮狉犪犮犽犪犾狅狀犵犱犲狆狋犺犱犻狉犲犮狋犻狅狀狌狀犱犲狉σ＝１００

犕犘犪狌狀犻犳狅狉犿狋犲狀狊犻狅狀

犮／μｍ 犮／狉

犓１００２Ｄ／

（ＭＰａ·

ｍ１／２）

犓１００３Ｄ／

（ＭＰａ·

ｍ１／２）

犓１００３Ｄ
犓１００２Ｄ

犓ｒｓ２Ｄ／

（ＭＰａ·

ｍ１／２）

犓ｒｓ３Ｄ／

（ＭＰａ·

ｍ１／２）

１６ ０．００５ ２．４９５ １．４５４ ０．５８２７ －２．５６５ －１．４９４

３２ ０．０１０ ３．４９３ ２．０３６ ０．５８２９ －３．７９０ －２．２０９

４８ ０．０１５ ４．２３６ ２．４７１ ０．５８３２ －４．８００ －２．７８０

６４ ０．０２６ ４．８１４ ２．８２７ ０．５８３５ －５．２８８ －３．０５１

８０ ０．０２５ ５．３６４ ３．１３２ ０．５８３９ －５．５４４ －３．２３７

９６ ０．０３０ ５．８２１ ３．４０１ ０．５８４２ －５．７７０ －３．３７１

１１２ ０．０３５ ６．２２９ ３．６４１ ０．５８４６ －５．９１２ －３．４５６

１２８ ０．０４０ ６．５９７ ３．８５９ ０．５８４９ －５．９８１ －３．４９８

１４４ ０．０４５ ６．９３４ ４．０５８ ０．５８５３ －５．９８０ －３．５００

１６０ ０．０５０ ７．２４３ ４．２４２ ０．５８５７ －５．７６０ －３．３７３

１７６ ０．０５５ ７．５２９ ４．４１３ ０．５８６１ －５．４８２ －３．２１３

１９２ ０．０６０ ７．７９５ ４．５７２ ０．５８６５ －５．２７８ －３．０９６

２０８ ０．０６５ ８．０４３ ４．７２０ ０．５８６８ －５．０８２ －２．９８２

２２４ ０．０７０ ８．２７６ ４．８６０ ０．５８７３ －４．８８２ －２．８６７

２４０ ０．０７５ ８．４９４ ４．９９１ ０．５８７６ －４．６９５ －２．６５２

２７２ ０．０８５ ８．８９４ ５．２３３ ０．５８８４ －４．３２１ －２．５４２

２８８ ０．０９０ ９．０７８ ５．３４５ ０．５８８８ －４．１２８ －２．４３１

３０４ ０．０９５ ９．２５３ ５．４５１ ０．５８９１ －３．９３２ －２．３１６

３２０ ０．１００ ９．４１８ ５．５５２ ０．５８９５ －３．７４３ －２．２０６

从表１结果可以看出，在相同的载荷作用下，

三维表面裂纹深度方向的ＳＩＦ与对应长度二维穿

透裂纹ＳＩＦ的比值稳定在０．５８００～０．５９００之

间。利用该修正因子对图９结果进行修正，获得

残余应力作用下三维表面裂纹沿深度方向的

ＳＩＦ，如图１０所示。

图１０　残余应力作用下的二维穿透裂纹与沿深度方向的

三维表面裂纹的ＳＩＦ

Ｆｉｇ．１０　ＳＩＦｓｆｏｒ２Ｄｔｈｒｏｕｇｈｃｒａｃｋａｎｄ３Ｄｓｕｒｆａｃｅｃｒａｃｋ

ａｌｏｎｇｄｅｐｔｈｄｉｒｅｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｅｓ

３３　外载和残余应力联合作用下的犛犐犉

将三维表面裂纹深度方向在残余应力作用下

的ＳＩＦ与外载荷σ＝１６０ＭＰａ作用下的ＳＩＦ进行

叠加，得到二者联合作用下的三维表面裂纹沿深

度方向的ＳＩＦ，如图１１所示。

图１１　缺口三维表面裂纹在残余应力和σ＝１６０ＭＰａ联

合作用下深度方向的ＳＩＦ

Ｆｉｇ．１１　ＳＩＦｓｆｏｒ３Ｄｓｕｒｆａｃｅｃｒａｃｋａｌｏｎｇｄｅｐｔｈｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｔ

ｎｏｔｃｈｒｏｏｔｕｎｄｅｒｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｅｓａｎｄσ＝１６０

ＭＰａｕｎｉｆｏｒｍｔｅｎｓｉｏｎ

４　小裂纹扩展分析与寿命预测

将外载荷和残余应力联合作用下三维表面裂

纹的ＳＩＦ加入基于裂纹闭合的小裂纹扩展寿命预

测程序ＦＡＳＴＲＡＮ３．９中
［１０］。利用该程序进行

未喷丸ＳＥＮＴ试样和喷丸强化ＳＥＮＴ试样在外

载荷σｍａｘ＝１６０ＭＰａ、犚＝０．０６作用下自然萌生裂

纹扩展的犪犖 曲线预测
［１１１３］，方法如下：

初始裂纹为半圆表面裂纹，取第二相颗粒尺

寸为初始裂纹尺寸：犪０＝犮０＝０．０２０ｍｍ，并假定

扩展过程中犪／犮恒定为１．０
［７］。假设从第１个循

环裂纹就开始扩展，通过预测裂纹沿深度方向扩

展的犮犖 数据和犪／犮获取ＳＥＮＴ试样三维裂纹

沿表 面 扩 展 的 犪犖 曲 线。 预 测 所 需 的

ｄ犮／ｄ犖Δ犓ｅｆｆ基线数据由材料长裂纹扩展基线经

过闭合分析获得，如表２所示。经过闭合分析后，

不同应力比犚下的有效裂纹扩展速率重合，如图

１２所示。图中：ＬＴ表示纵向加载。

表２　７４７５犜７３５１铝合金的犱犮／犱犖Δ犓犲犳犳基线数据

犜犪犫犾犲２　犱犮／犱犖Δ犓犲犳犳犫犪狊犲犾犻狀犲犳狅狉犪犾狌犿犻狀狌犿犪犾犾狅狔７４７５犜７３５１

Δ犓ｅｆｆ／

（ＭＰａ·ｍ１／２）

ｄ犮／ｄ犖／

（ｍｍ·循环－１）

Δ犓ｅｆｆ／

（ＭＰａ·ｍ１／２）

ｄ犮／ｄ犖／

（ｍｍ·循环－１）

０．９３４ ６．９４×１０－８ ２．７１０ ３．３７×１０－６

０．９４１ １．４１×１０－７ ３．０６０ ５．３０×１０－６

０．９７５ ２．５５×１０－７ ３．７００ １．６９×１０－５

１．０８０ ４．２９×１０－７ ４．３１０ ３．７５×１０－５

１．２４０ ８．６２×１０－７ ５．０７０ ６．６７×１０－５

１．４２０ １．２３×１０－６ ８．５４０ ２．４６×１０－４

１．５５０ １．４７×１０－６ １１．４００ ５．４０×１０－４

１．７３０ １．６４×１０－６ １６．５００ １．３１×１０－３

２．１７０ ２．４７×１０－６ １９．２００ ２．３５×１０－３

３２５
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图１２　７４７５Ｔ７３５１铝合金长裂纹扩展闭合分析和ｄ犮／

ｄ犖Δ犓基线

Ｆｉｇ．１２　Ｃｒａｃｋｃｌｏｓｕｒｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄ犮／ｄ犖Δ犓 ｂａｓｅｌｉｎｅ

ｄａｔａｆｏｒａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ７４７５Ｔ７３５１

图１３给出了预测结果与试验结果的犪犖 曲

线对比，从图中可以看出两种试样的预测结果和

试验结果都吻合较好。不仅再次证明了基于裂纹

闭合的小裂纹扩展分析方法适用于铝合金试样自

然萌生裂纹的疲劳全寿命预测，而且说明该方法

能够较好地定量描述喷丸强化的疲劳延寿作用，

它是进行残余应力作用下疲劳寿命预测的一种很

有效的分析方法。

图１３　喷丸与未喷丸７４７５Ｔ７３５１铝合金裂纹长度与循

环次数关系的预测结果与试验结果

Ｆｉｇ．１３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈａｇａｉｎｓｔ

ｃｙｃｌｅｓｉｎａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ７４７５Ｔ７３５１ｗｉｔｈａｎｄ

ｗｉｔｈｏｕｔｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇ

５　结　论

开展了７４７５Ｔ７３５１铝合金喷丸和未喷丸

ＳＥＮＴ试样的小裂纹扩展行为试验，利用权函数

法计算了外载荷和残余应力作用下ＳＥＮＴ试样

表面三维小裂纹的ＳＩＦ，并以此为基础采用基于

断裂力学小裂纹扩展的分析程序ＦＡＳＴＲＡＮ３．９

进行了两种试样自然萌生裂纹扩展的犪犖 曲线

预测。得到的主要结论如下：

（１）７４７５Ｔ７３５１铝合金喷丸强化和未喷丸

ＳＥＮＴ试样在疲劳外载荷作用下均很快从二相颗

粒处萌生表面疲劳小裂纹，以半圆表面裂纹的形

式向内部扩展；疲劳裂纹扩展寿命占疲劳总寿命

的绝大部分；残余应力对疲劳小裂纹扩展速率的

降低是喷丸强化延长疲劳寿命最主要的原因。

（２）利用权函数方法和叠加原理能够高效、

准确地计算ＳＥＮＴ试样三维表面裂纹在外载荷

和残余应力场作用下沿深度方向的ＳＩＦ，从而量

化喷丸残余应力对小裂纹扩展速率的影响。

（３）利用基于断裂力学小裂纹扩展的疲劳寿

命分析方法和软件ＦＡＳＴＲＡＮ３．９，能够较好地

定量描述喷丸强化的疲劳延寿作用，预测结果与

试验实测结果吻合较好。

参　考　文　献

［１］　ＭｕｔｏｈＹ，ＦａｉｒＧＨ，ＮｕｂｌｅＢ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｒｅｓｉｄｕ

ａｌｓｔｒｅｓｓｅｓｉｎｄｕｃｅｄｂｙｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｏｎｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｐｒｏｐａ

ｇａｔｉｏｎｉｎｔｗｏｈｉｇｈｓｔｒｅｎｇｔｈｅｎａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ［Ｊ］．Ｆａｔｉｇｕｅ

＆ＦｒａｃｔｕｒｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭａｔｅｒｉａｌｓ＆Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，１９８７，１０

（４）：２６１２７２．

［２］　高玉魁．ＴＣ１８超高强度钛合金喷丸残余压应力场的研究

［Ｊ］．稀有金属材料与工程，２００４，３３（１１）：１２０９１２１２．

ＧａｏＹｕｋｕｉ．ＲｅｓｉｄｕａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｓｔｒｅｓｓｆｉｅｌｄｉｎＴＣ１８ｕｌ

ｔｒａｈｉｇｈｓｔｒｅｎｇｔｈｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｂｙｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇ［Ｊ］．Ｒａｒｅ

ＭｅｔａｌＭａｔｅｒｉａｌｓａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００４，３３（１１）：１２０９

１２１２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３］　高玉魁．喷丸对Ｔｉ１０Ｖ２Ｆｅ３Ａｌ钛合金拉拉疲劳性能的

影响［Ｊ］．中国有色金属学报，２００４，１４（１）：６０６３．

ＧａｏＹｕｋｕｉ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｏｎｔｅｎｓｉｏｎｔｅｎｓｉｏｎ

ｆａｔｉｇｕｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｉｎＴｉ１０Ｖ２Ｆｅ３Ａｌｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ［Ｊ］．

ＴｈｅＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｏｎｆｅｒｒｏｕｓＭｅｔａｌｓ，２００４，１４（１）：

６０６３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４］　高玉魁，刘天琦，殷源发，等．表面完整性对３０ＣｒＭｎＳｉ

Ｎｉ２Ａ钢疲劳极限的影响［Ｊ］．航空材料学报，２００２，２２

（２）：２１２３．

ＧａｏＹｕｋｕｉ，ＬｉｕＴｉａｎｑｉ，ＹｉｎＹｕａｎｆａ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ

ｓｕｒｆａｃｅｉｎｔｅｇｒａｌｉｔｙｏｎｆａｔｉｇｕｅｌｉｍｉｔｆｏｒ３０ＣｒＭｎＳｉＮｉ２Ａｓｔｅｅｌ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＭａｔｅｒｉａｌｓ，２００２，２２（２）：２１

２３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５］　高玉魁．表面强化对疲劳裂纹萌生与小裂纹扩展行为的

影响［Ｄ］．北京：北京航空材料研究院，２００８．

ＧａｏＹｕｋｕｉ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｕｒｆａｃｅｓｔｒｅｎｇｔｈｅｎｉｎｇｏｎｆａｔｉｇｕｅ

ｃｒａｃｋｉｎｉｔｉａｔｉｏｎａｎｄｓｍａｌｌｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｂｅｉ

ｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＭａｔｅｒｉａｌｓ，２００８．（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）

４２５



　第３期 陈勃等：喷丸强化７４７５Ｔ７３５１铝合金的小裂纹行为和寿命预测　　　　　

［６］　吴学仁，刘建中．基于小裂纹扩展理论的航空材料疲劳全

寿命预测［Ｊ］．航空学报，２００６，２７（２），２１９２２６．

ＷｕＸｕｅｒｅｎ，ＬｉｕＪｉａｎｚｈｏｎｇ．Ｔｏｔａｌｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｆｏｒａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌｍａｔｅｒｉａｌｓｂｙｕｓｉｎｇｓｍａｌｌｃｒａｃｋｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００６，２７（２）：

２１９２２６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７］　吴学仁，ＮｅｗｍａｎＪＣ，Ｊｒ．国际科技合作课题论文集

（５）———高强铝合金的小裂纹效应［Ｍ］．北京：航空工业

出版社，１９９４：１２６７．

ＷｕＸｕｅｒｅｎ，ＮｅｗｍａｎＪＣ，Ｊｒ．Ｓｅｌｅｃｔｅｄｐａｐｅｒｓｉｎｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃ

ａｎｄｔｅｃｈｎｉｃａｌｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌｃｏｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｇｒａｍ（５）—ｓｍａｌｌ

ｃｒａｃｋｅｆｆｅｃｔｓｉｎｈｉｇｈｓｔｒｅｎｇｔｈａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ［Ｍ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，１９９４：１２６７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８］　ＺｈａｏＷ，ＷｕＸＲ，ＹａｎＭＧ．Ｗｅｉｇｈｔｆｕｎｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｒｏｂｌｅｍｓ．Ｉ：ｂａｓｉｃｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄａｐ

ｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏａｎｅｍｂｅｄｄｅｄｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｃｒａｃｋｉｎｆｉｎｉｔｅｐｌａｔｅｓ［Ｊ］．

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＦｒａｃｔｕｒｅＭｅｃｈａｎｉｃｓ，１９８９，３４（３）：５９３６０７．

［９］　ＷｕＸＲ，ＣａｒｌｓｓｏｎＡＪ．Ｗｅｉｇｈｔｆｕｎｃｔｉｏｎｓａｎｄｓｔｒｅｓｓｉｎｔｅｎ

ｓｉｔｙｆａｃｔｏｒｓｏｌｕｔｉｏｎｓ［Ｍ］．Ｏｘｆｏｒｄ：ＰｅｒｇａｍｏｎＰｒｅｓｓ，１９９１：

１２０．

［１０］　ＮｅｗｍａｎＪＣ，Ｊｒ．ＦＡＳＴＲＡＮＩＩ：ａｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈ

ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌａｎａｌｙｓｉｓｐｒｏｇｒａｍ［Ｒ］．ＮＡＳＡ ＴＭ１０４１５９，

１９９２．

［１１］　ＷｕＸＲ，ＮｅｗｍａｎＪＣ，Ｊｒ，ＺｈａｏＷ，ｅｔａｌ．Ｓｍａｌｌｃｒａｃｋ

ｇｒｏｗｔｈａｎｄｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓｆｏｒｈｉｇｈｓｔｒｅｎｇｔｈａｌｕ

ｍｉｎｉｕｍａｌｌｏｙｓ．ＰａｒｔＩ：ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｆｒａｃｔｕｒｅｍｅｃｈａｎ

ｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｆａｔｉｇｕｅ＆ＦｒａｃｔｕｒｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭａｔｅｒｉａｌｓ

＆Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，１９９８，２１（１１）：１２８９１３０６．

［１２］　ＮｅｗｍａｎＪＣ，Ｊｒ，ＷｕＸＲ，ＳｗａｉｎＭ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｓｍａｌｌ

ｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈａｎｄｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓｆｏｒｈｉｇｈｓｔｒｅｎｇｔｈ

ａｌｕｍｉｎｉｕｍａｌｌｏｙｓ．ＰａｒｔＩＩ：ｃｒａｃｋｃｌｏｓｕｒｅａｎｄｆａｔｉｇｕｅａｎａｌｙ

ｓｅｓ［Ｊ］．Ｆａｔｉｇｕｅ ＆ ＦｒａｃｔｕｒｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ ＆

Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，２０００，２３（１）：５９７２．

［１３］　ＮｅｗｍａｎＪＣ，Ｊｒ，ＰｈｉｌｌｉｐｓＥＰ，ＳｗａｉｎＭ Ｈ．Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｕｓｉｎｇｓｍａｌｌｃｒａｃｋｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．Ｉｎ

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＦａｔｉｇｕｅ，１９９９，２１（２）：１０９１１９．

作者简介：

陈勃（１９７７－ ）　男，博士，高级工程师。主要研究方向：金属材

料的力学性能表征与测试、疲劳与断裂力学、飞机结构疲劳可靠

性、耐久性及损伤容限性能研究。

Ｔｅｌ：０１０６２４９６７１１

Ｅｍａｉｌ：ｂｕａａｃｈｂ＠１６３．ｃｏｍ

（编辑：李铁柏，徐晓

櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌櫌

櫤櫤櫤櫤櫤

櫤櫤櫤櫤櫤

毢

毢毢

毢

）

征文通知

中国航空学会第十五届发动机结构强度、振动学术交流会征文通知

中国航空学会发动机结构与强度专业委员会拟于２０１０年２季度召开中国航空学会第十五届发动机结构强度、振动学术交流会。沈

阳发动机设计研究所（６０６所）承办此次会议。会议将交流两年来航空发动机结构强度、振动专业的有关理论、工程实践、试验技术等方

面的新成果、新成就。现将会议征文有关事项通知如下：

一、征文范围

国内外航空发动机结构、强度、振动、寿命等相关技术的研究动态、发展途径；发动机零部件结构强度振动的计算分析及仿真技术；

发动机结构强度振动的试验研究及测试技术；与发动机结构强度振动有关的新材料、新工艺的发展与研究；发动机载荷分析与寿命预

测；与发动机结构强度振动有关的故障诊断技术。

二、征文要求

１．应征稿件要求观点明确、论据充分、文字简练、公式正确、图表清晰。在公开刊物及全国学术性会议上发表过的论文不在征文之

列；２．论文作者自行解密，论文恕不退还，请作者自留底稿；３．论文注明作者姓名、单位、职务、职称、邮政编码、通讯地址、手机电话和电

子邮件地址，以便联系；４．论文全文一般不超过６０００字，论文摘要不超过２００字。论文要求用邮件发送到ｓａｅｒｉｅｍ＠ｍａｉｌ．ｓｙ．ｌｎ．ｃｎ转霍

林。论文发送请注明：结构强度振动征文。

三、会议时间及地点

会议时间初步定在２０１０年２季度，具体时间、地点另行通知。

四、截稿日期：２０１０年３月２０日

五、联系人：６０６所：霍　林　０２４２４２８１０７１　１３５９１６３９５０７

赵国瑞　０２４２４２８１８３９　１３３３２４７８８９７
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