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基于小裂纹的 2024-T3铝合金中心孔试样疲劳寿命预测
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摘要: 对 2024-T3铝合金板材中心孔试样进行了疲劳裂纹扩展行为及寿命预测的理论和试验研究。采用疲劳条带

与显微镜观测相结合的办法获得试样在块谱作用下孔边自然萌生裂纹扩展的 a-N 数据,并通过对断口的 SEM观察

获取试样的初始缺陷形状。利用基于裂纹闭合的小裂纹扩展分析程序 FASTRAN3� 9对试样 a-N数据进行反推, 建

立了描述孔边裂纹细节原始疲劳质量的当量初始缺陷尺寸 ( EIFS)分布。以该分布为基础, 采用 FASTRAN3�9对试

样进行了恒幅载荷下试样的中值疲劳 S-N 曲线的预测,预测结果与试验验证结果吻合较好。
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� � 2024铝合金是航空工业应用最广泛的铝合金

之一, 其薄板和厚板用于制造飞机重要的承力构件

和结构件。而铆钉及螺栓等紧固孔是上述结构件中

最典型的细节形式, 是易于产生应力集中并萌生疲

劳裂纹的重要细节部位, 通常是整个结构件中的薄

弱环节。因此对 2024板材孔边裂纹进行疲劳破坏

行为的试验研究及宏微观分析,找出一种可靠、方便

的疲劳裂纹扩展寿命预测方法,对于保证结构的寿

命和安全至关重要。

� � 利用断裂力学方法进行材料的疲劳全寿命预测

是一种可行的方法,目前建立的模型也很多。其中

基于裂纹闭合
[ 1, 2]
的小裂纹扩展分析方法已成功应

用于多种航空材料的疲劳全寿命预测
[ 3~ 5]
。由于该

方法需要提供材料的夹杂或孔洞等初始缺陷尺寸数

据,给工程应用带来了不便。本文提出了采用试样

的当量初始缺陷尺寸 ( E IFS )
[ 6, 7]
分布和小裂纹扩展

分析相结合预测试样疲劳寿命的方法。只要有试样

的裂纹扩展 a-N数据和初始缺陷的形貌, 就可利用

小裂纹扩展分析程序 FASTRAN3�9反推建立其
E IFS分布并进行谱载荷下的疲劳寿命预测。

1� 试验研究

1. 1� 试样形状及研究内容

� � 2024-T3铝合金板材的厚度为 2�0 mm, 其常规力

学性能见文献 [ 8]。为了模拟铆钉及螺栓等紧固孔细

节,采用中心孔试样,试样形状和尺寸如图 1所示。

图 1� 中心孔试样

F ig. 1� Cen ter-ho le spec im en

� � 为了获得试样的 E IFS分布,利用小裂纹扩展程

序 FASTRAN进行试样的疲劳全寿命预测和试验验

证, 需要试样的裂纹扩展 a-N数据、初始缺陷形貌数

据, 以及材料的 da /dN-�K eff基线数据,为此开展了

以下试验研究:

� � a)块谱作用下自然萌生裂纹的扩展试验;

� � b)恒幅谱下试样的疲劳试验;

� � c)材料的宽范围裂纹扩展速率测试;

1. 2� 裂纹扩展试验

� � 将中心孔试样分为 A, B两组, A组试样进行块

谱作用下自然萌生裂纹的扩展试验, 以获得裂纹扩

展的 a-N数据,用于反推建立试样的 E IFS分布。

图 2� 块谱作用下试样断口的典型疲劳条带

F ig. 2� Typ ica l fatigue str iations of the tested spec im en

� � A1~ A 7试样采用自编低-高-低程序块谱,由于
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2024-T3板材塑性好, 如图 2所示, 在块谱作用下形

成了明显可判读的疲劳条带,实现对 a-N 数据的自

动记录和判读。裂纹扩展试验中, 在试样前后安装

显微镜观测裂纹扩展过程并记录裂纹较长阶段扩展

的 a-N数据,利用该数据和获得的疲劳条带进行反

推则可以获得试样尽可能小和准确的 a-N数据。由

于断口的疲劳条带在小裂纹扩展区 ( < 0�7mm )不

明显, 无法通过该方法获取更小尺寸的 a-N数据。

1�3� 疲劳试验
� � 对 B组试样进行 �m ax = 140MPa和 100MPa两

级应力水平下的恒幅疲劳试验,应力比 R = 0�06,每
级应力水平 4个试样。试验数据将用于和预测结果

进行对比,验证预测方法的可行性。

� � 对疲劳和裂纹扩展试样断口进行 SEM观察,获

取试样的初始缺陷形貌。

1�4� 材料的宽范围裂纹扩展性能测试
� � 采用 M ( T)试样进行了 R = 0�5和 0下宽范围

( 10
- 7

~ 10
- 2
mm / cycle)的裂纹扩展性能测试。采用

FASTRAN程序对长裂纹扩展 da /dN-�K 数据进行

塑性诱导的闭合分析, 以获得统一描述长、短裂纹扩

展行为的 da /dN-�K eff基线数据
[ 1, 2]
。该基线是基于

小裂纹扩展进行材料疲劳全寿命预测的基础数据。

2� 试验结果和分析

2�1� 初始缺陷形貌
� � A, B组试样断口照片如图 3所示, 裂纹均从孔

边萌生。通过显微镜观测以及对试样断口的 SEM

分析,没有发现明显的夹杂或孔洞等疲劳源。裂纹

均萌生于缺口根部材料的包铝层, 最初以单边角裂

纹的形式沿长度 c和深度 a方向扩展, 当裂纹扩展

到一定长度后产生双边裂纹并断裂。

图 3� 试样断口照片 � ( a) A组; ( b) B组

F ig� 3� The tested spec im ens� ( a) g roup A; ( b) group B

� � 所有试样断口的裂纹扩展痕迹非常类似见图
4, 裂纹沿厚度方向穿透后, 裂纹面很快平直,以穿透

裂纹的方式向前扩展,但裂纹前沿略呈半椭圆型。

2�2� 试样的疲劳和裂纹扩展试验结果
� � 利用显微镜观测和疲劳条带相结合获得的 A

组试样的裂纹扩展 a-N数据见图 5。 B组试样的疲

图 4� 裂纹萌生及扩展示意图

F ig� 4� Ske tch map of c rack initiation and propagation

劳试验结果见表 1。

图 5� 裂纹扩展的 a-N 数据

F ig�5� Crack grow th a-N data

表 1� 疲劳试验结果

Tab le 1� Fatigue test results

Spec im en �max /M Pa N /cyc le lgN lgN N 50 / cy cle

B1

B2

B3

B4

140

9. 3 � 104

7. 5 � 104

8. 9 � 104

7. 6 � 104

4. 9685

4. 8751

4. 9494

4. 8808

4. 9184 82877

B5

B6

B7

B8

100

2. 7 � 105

2. 9 � 105

3. 3 � 105

3. 7 � 105

5. 4265

5. 4548

5. 5119

5. 5682

5. 4904 309286

2�3� 材料的 da /dN-�K eff基线

� � 采用 FASTRAN 3�9[ 10]对 R = 0�5, R = 0两个应

力比下宽范围长裂纹扩展 da /dN-�K 数据进行塑

性诱导的闭合分析 (约束因子 �取 1�73, Irw in平面

应变条件 )
[ 14, 15]

, 得到材料的 da /dN-�K eff基线, 如

图 6所示。

� � 从图 6中可以看出,对 R = 0�5, 0应力比的裂纹

扩展数据进行闭合分析后, 它们的 da /dN-�K eff数

据基本重合,这也很好地说明利用裂纹闭合效应来

解释不同应力比下裂纹扩展速率之间的差异是可行

的。因为应力比越大,裂纹面的张开程度越大,裂纹

闭合的影响程度越小。在相同 �K 情况下, R = 0�5
的�K eff大于 R = 0的 �K eff, 因此在相同的 �K 下,

R = 0�5的 da /dN高于 R = 0的 da /dN, 当对它们进

行闭合处理后,其 da /dN-�K eff数据应该统一。
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图 6� 2024-T3合金的 da /dN-�K ef f数据

F ig�6� da /dN-� K e ff base line o f 2024-T3 alloy sheet

3� 建立试样的 EIFS分布

� � 利用小裂纹扩展分析程序 FASTRAN 3�9对 A1

~ A7试样的 a-N数据进行反推,推导出在N = 0时,

试样的当量初始缺陷尺寸。推导过程中裂纹形态取

为单边 1 /4椭圆角裂纹, a /c= 1�0。角裂纹应力强
度因子的计算采用赵-吴提出的三维权函数解 ( 3D-

WFM )
[ 11, 12]

和 N ewman-Ra ju的 FEM解
[ 13]
相结合的

方法以提高小裂纹阶段 SIF的计算精度。由于三维

角裂纹的闭合分析相对困难,主要依靠有限元方法,

FASTRAN程序在处理角裂纹等三维裂纹扩展的闭

合分析时,采用由中心穿透裂纹的闭合分析建立的

裂纹张开应力拟合公式
[ 14, 15 ]

,虽然会产生一定的误

差,但这在工程上是可以接受的。

� � 反推过程如图 7所示, 首先假设不同的初始缺

陷值, 然后分别计算出裂纹扩展 a-N 曲线并将其与

试样的 a-N数据进行比较, 以获得试样的当量初始

缺陷值。

图 7� EIFS分布的建立

F ig�7� Construction of EIFS distr ibution o f the

tested spec im ens

� � Fawaz考虑到很多裂纹扩展模型不能考虑长短

裂纹扩展行为的差异,在文献 [ 7]中指出, 将计算曲

线与试验获得的最小 a-N数据,而不是整条曲线进

行对比,将会减少错误的产生。本文在推导过程中

也采用了该方法。小裂纹扩展程序考虑了长、短裂

纹扩展行为的差异,利用整条曲线或是最小 a-N 数

据进行反推,结果差异不大, 图 7也说明了这一点。

反推得到试样的当量初始缺陷尺寸见表 2。

表 2� A组试样的当量初始缺陷尺寸

Table 2� EIFS va lue of the spec imens

Spec imen A1 A2 A3 A4 A5 A6 A7

E IFS value /�m 22� 7 21�9 23�2 40�5 21�6 22�6 21� 4

� � 令初始缺陷服从双参数 W eibull分布, 计算得

到 A组试样的 E IFS分布函数和概率密度函数:

Fa 0
( x ) = 1 - exp -

x

28�686

2�79

( 2)

fa0 ( x ) =
2�79
28�686

x

28�686

1� 79

� exp -
x

28�686

2�79

(3)

4� 疲劳全寿命预测

� � E IFS分布理论上与载荷谱及应力水平无关, 只

依赖于试样的材料和加工过程。A, B两组试样虽

然载荷谱不同,但采用了相同的材料和加工工艺,可

以认为具有相同的 E IFS分布
[ 7]
。

� � 利用式 ( 3)求出 B组试样的中值初始缺陷值。

然后利用 FASTRAN3�9计算出 �max = 140MPa和

100MPa, R = 0�06两级应力水平下 B组试样的疲劳

全寿命并绘制中值疲劳 S-N曲线 (令初始缺陷为单

边 1 /4椭圆角裂纹, a /c = 1�0)。如图 8所示, 预测

结果与试验结果吻合较好,尤其在高应力区。

图 8� 试样的疲劳 S-N 曲线对比

F ig. 8� Compar ison o f test da ta and

pred icted S-N curv e

� � 由于采用 E IFS分布和小裂纹扩展计算相结合

的疲劳寿命预测方法, 只要得到了试样的 E IFS分

布、初始缺陷形状以及材料的 da /dN-�K eff基线数
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据,就可以很方便地对中心孔试样进行中值疲劳寿

命预测以及 p-S-N曲线的预测, 并且预测过程不依

赖于载荷谱。

5� 结论

� � ( 1) 2024-T3铝合金薄板中心孔试样,裂纹均萌

生于缺口根部材料的包铝层,以角裂纹的形式扩展,

裂纹沿厚度方向穿透后,裂纹面很快平直,前缘略呈

抛物型。

� � ( 2)显微镜观测和疲劳条带相结合的办法能够

实现块谱作用下 2024-T3铝合金薄板孔边自然萌生

裂纹扩展 a-N数据的记录。

� � ( 3)小裂纹扩展理论能够考虑裂纹闭合的影响

和长短裂纹扩展行为的差异,由长裂纹或小裂纹阶

段 a-N数据反推建立试样的 EIFS分布差异不大。

� � ( 4)以试样的 E IFS分布为基础, 利用小裂纹扩

展理论及分析程序可实现对 2024-T3铝合金薄板中

心孔试样的疲劳 S-N 曲线及 p-S-N 曲线预测,中值

S-N曲线预测结果与试验结果吻合较好, 预测方法

不依赖于载荷谱。
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Fatigue Life Prediction for Center-Hole Specimen of 2024-T3

A lum inum A lloy Sheet Based on Small CrackM ethod

CHEN Bo, � LIU Jian-zhong, � HU Ben-run

( B eijing Institute of Aeronautica lM ater ia ls, Be ijing 100095, Ch ina)

Abstrac t: Experim enta l and ana ly tica l studies werem ade on fatigue behav io r and life pred iction fo r cente r-hole spec im en of 2024-T3 a-

lum inum a lloy shee t. The crack grow th a-N data, w hich natura lly in itia ted from notches under b lock spectrum, w ere ach ieved by the

m ethods o f fa tigue str iations and m icroscope observa tion. SEM obse rvation w as a lso m ade to get the in itia l flaw shape. A sm a ll crack

m ethodology based on the plastic ity- induced crack-c losure concept and the corresponding ana lysis prog ram FASTRAN3� 9 w as used to

deduce the equ iva lent in itial flaw s ize( E IFS) distribution from the test a-N data. Base on E IFS distribution and FASTRAN 3� 9 pro-

g ram, them edium S-N curve w as pred ic ted and the result agreed w ellw ith the expe rim en tal da ta.

K ey words: sm a ll crack theory; cen ter-ho le spec im ens; fa tigue life prediction
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