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飞机结构材料疲劳裂纹的扩展

机制及其工程应用

北京航空材料研究所 颜鸣皋

摘 要

本文简要地评述了铝合金
、

钦合金和高强度钢的疲劳裂纹扩展机制及其工

程应用
,
提出了预测疲劳裂纹扩展门槛值的一 个普遍关系式

, 评价 了现有四种

超载模型对 & 5一 ∃ ,一6 7 合金在拉伸超载下的延缓效应和 预 测 寿 命 能力
。

对

8 599 43 : / ; <和 = > > ; ? 4 模型作了改进
,

并应用于 ∃ 9和
‘

;5 合金 的寿命预测
。

改

进后的 = > > ;? 4 模型明显地提高了预测拉伸超载下和谱载下 寿命的精度
。

文中

还讨论 了显微组织
、

应力比和表面状态等对材料疲劳裂纹扩展行为的影响
。

一
、

前 言

材料疲劳裂纹的扩展行为及其微观机制的研究是当前材料科学领域内十分活跃的课

题
。

目前飞机结构设计已发展到安全寿命设计
,

以至损伤容限设计
。

要求了解使用条件

下的断裂性能数据
、

材料的寿命估算准则及其力学模型
。

对材料疲劳与断裂过程的力学

行为
、

物理本质和微观机制虽有一些了解
,

但是对材料在使用条件下疲劳断裂过程的定

量分析及其工程应用方面尚有待加深认识
。

二
、

疲劳裂纹扩展特征及其微观机制

,
0

疲劳裂纹扩展 中的断口形貌

一般认为疲劳裂纹的扩展分为三个阶段
,

可以近似地用一
“
−

”

曲线描述
,

在各个

阶段的断裂机制不同
〔’〕。

由于在实际构件中内部组织结构的差异和受到外界条件 ≅加载方式
、

应力状态
、

环

境等 Α 的综合作用
,

疲劳裂纹扩展中的断 口形态往往是多种多样的
,

根据大量零件和试

样的观察
,

可以归纳为八种断 口形态
,

基本上用
“

交替切变
”

和
“

交替撕裂
”

机制加以

解释
〔Β , 。

最近通过对∃ 9
,

% 2 , ’

;5
,

Χ 4一∗ 5和 ∗ 5基合金匹配断 口的细致观察和分析
,

断

口两个匹配面上的微观形态是非对称的并有着明显的差异 ≅图  Α
。

大量断口分析的结果

表明
,

疲劳裂纹在构件或试样中的扩展是不平坦的交替切变断裂的过程
。

图 Β 示出疲劳

裂纹在构件和材料中扩展机制的示意图
〔“, 。

 ! ∀ 6年 ! 月 Β 日收到。
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图 % 疲劳试样的匹配断口
& “ !

、

 ! 图 ∋ 疲劳裂纹扩

( ) %∋ 铝合金 ∗ + !
、

∃ ! , − ./ 高温合 展的机制示意图〔0〕

金 ∗ ∀ !
、

1 ! 2 3一/4 5一 6 7 合金〔. 〕 8 39
:

∋ ;∀ <∀ = > ? 3∀ > ≅ %%%卜

8 39
:

% Α > ? ∀ <∀ ∃ 1 Β > ∀ ? Χ 9 Β > Δ<0 Χ 1 1> ? 3 9 Ε ∀ 0 ? Β > ? 3 Χ Φ Χ 1 = ∀ ∀ <> Φ 3 0= Χ 1

0Γ ∀ ∀ 3= ∀ Φ 0 & > !
、

‘ ! () % ∋ 4 ≅ > ≅≅Χ Η , 1> ? 39 Ε ∀ ∀ Β > ∀ Ι Γ Β Χ Γ >9 > ? 3 Χ Φ 〔. 〕

∀ !
、 ∃ ! , − . / ϑ 3 > ≅≅Χ Η, ∀ !

、

1 ! 2 3一/4 5一 6 7 〔0 〕

在实际工程材料疲劳宏观断 口形貌由于第二相和夹杂物的存在以及应力状态和环境

等因素的综合影响
,

也是多样化的
。

图 . 示出在简单拉伸循环载荷下金属中可能出现的

宏观裂纹取向和相应主应力状态的示意图
。

对于纯金属和简单合金
,

一般沿 着 %一 ∋ 一.一6

途径扩展
,

即产生
“

切
一正一切

”

断裂 , 当工程材料含有第二相和夹杂物质点时
,

第三阶

段中裂纹往往沿着 .一6, 方向扩展
,

形成
“

切
一正一正

”

断裂 , 当有腐蚀介质存在时
,

在 第

一阶段则沿 ≅’一 ∋ 方向扩展
,

往往出现完全正应变型断裂
〔幻

。

刀Χ了
一 

口‘盛勺尹口ΚΚΚ ≅ ΚΚΚ Κ 一
ΛΛΛ

(((((汇&
∋ , ‘‘ & ‘

ΛΛΛ

口阿 二 口一0 3Φ , > Μ 口 Ν

+Χ0
Ν>

丫 Ο % Π Ν 0 3Φ Ν > 口 、一 > & !

图 . 疲劳裂纹扩展机制示意图
& 。 ! 断 口形貌与应力状态 ,  ! 单向拉伸 ,

+ ! 双向拉伸〔幻

83 9
:

. ; ∀ <∀ 1Φ > ? 3+> ≅ ∃三> 9 Β >= Χ 1 = ∀ ∀ <> Φ 30= Χ 1 1> ? 3 9 Ε ∀ ∀ Β > ∀ Ι ΔΒ Χ Δ> 9 >? 3Χ Φ &

Θ ! 1?> ∀ ? Ε Β∀ 1∀ >? Ε Β∀ 0 > Φ ∃ 0? Β ∀ 0 0 0 ? >? ∀ ,  ! Ε Φ 3 > Ρ 及> ≅ ? ∀ Φ 0 3Χ Φ , ∀ !  3 > Ρ 于> ≅ ? ∀ Φ 0 3Χ Φ 〔∋ 〕

∋
:

裂纹初期扩展的微观机制

近二十余年来人们对第二阶段疲劳裂纹扩展进行了大量的实验研究并有了较深入的

了解
。

在第三阶段中裂纹扩展迅速
,

对构件的寿命估算所占比重较小
。

为此对于具有结

构
、

应力比和环境敏感性较大的第一阶段裂纹扩展行为愈来愈得到人们的重视并提出过

一些微观机制和力学模型
〔‘, “〕

。
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Ε 4 ; Φ Γ :4 ; < 与= 599?‘
“,
在观察 ∃ 9

、

% 2 、

& 5
、

∗ 5 基合金和不锈钢的裂纹扩Η庵各阶段的

断 口中
,

发现在极低的扩展速率下均呈现一种结晶学的小平面和河流状断口
。

Ι44 . 4 ; ?〔’〕

曾列举了十余种合金在初期扩展产生小平面的位向, 并指出这些小平面一般接近于晶体

的密排结晶面
,

即面心立方金属的 ϑ   Κ和 ϑ Δ Δ Κ面
,

体心立方金属的 ϑ  Δ Κ和
,

ϑ Δ Δ Κ面和

密排六方金属的 ϑΔΔ Δ Κ面
。

但是对于立方金属出现在两种结晶面上未作解释
。

表  几种金属与合金 的小平面位向
〔幻

& > : 94  Χ > 4 4 Φ / ; 54 3 Φ > Φ 5/ 3 ? / Λ ? / Μ 4 Μ 4 Φ> 9Ν
Ο > 3 Π > 99/ Θ? ΡΣ〕

晶晶 格格 合 金金 −Χ∋∋∋ 滑移类型型 小平面位向向

ΧΧΧ%%%% ∃ 9合金金 高高 波纹纹 ϑΔ Δ  ΚΚΚ

∗∗∗∗∗ 5合金金 低低 平面面
·

【   ΚΚΚ

不不不锈俐俐 低低 平面面 ϑ   手手

ΙΙΙ%%%% Χ4 一 Τ #    高高 波纹纹 ϑΔ Δ  ΚΚΚ

日日日黄锅锅 低低 平面面 ϑ   Δ Κ士  Δ
’’

ΕΕΕ %ΥΥΥ & 5合金金 高高 波纹纹 ϑ。Δ Δ  Κ士 #
000

由表  可以看出
,

对于高层错能 ≅−Χ ∋ Α
、

波纹状滑移的立方金属
,

由于交滑移
,

易

于产生沿立方面出现的解理断裂
。

% /Φ Φ;4 99≅ 0 , 和 ς Θ3Ρ Ω〔”曾对立方金属中出现 ≅ΔΔ  Α 断

裂作过一些相应的解释
。

此外
,

我们在分析金属疲劳裂纹各扩展阶段中的断 口形貌和应

力状态时
,

认为在裂纹扩展初期一般接近于平面应力状态
,

见图 6 ≅
Ρ
Α
。

很明显
,

试样

受到双向拉伸
,

滑移面上的切应力相互抵消和正应力的相互叠加
,

有助于产生小平面型

的解理断裂
〔幻

。

0

疲劳裂纹扩展门槛值的预浦

近年来对结构材料的裂纹扩展门槛值的研究和测定已发表了大量论著
〔’〕心,

但是迄今

对门槛值的计算和预测
,

大都是采用经验方程式
。

公式中的常数或系数需要通过一定数

量的专门设计的实验来测定
。

为此
,

我们自八十年代初期开始探索一个预测金属疲劳 门

槛值的普遍解析式
〔‘“〕。

根据 ( 5。4〔“ , 计算裂纹尖端的塑性尺寸公式和 ∃ 3Φ /9 。 , 5Ρ Ω等人〔‘幻对裂纹尖端 应 变

分布的分析可以得到

。 一 Β Ν

Ξ
在裂纹开始扩展时

, “ Ψ Δ
, “ Ζ “,,

△[ Σ

?二> Ο ≅∴ ] ⊥ Α〕若
厂

≅  Α

即真实断裂应变
,

△[ Ψ △[ 汽
。

上式可写为

△[
, , 。

,

”
‘  ] ”

一 Β丐
≅箫夕一

杯石万 ≅ Β Α

参照文献〔 〕
,

在裂纹开始扩展时
。
可近似地假设为

△[ ‘。Ψ 及
,杯乏而可万

,

≅ Β Α式可以简化为

式中⊥ 耐
。

为裂纹尖端的临界半径
, 。, 为真实应变

, 。, Ψ 93 ≅
一

ς八一 冲Α
,

面收缩率
〔‘。〕。

≅ Α

其 中中为材料的断
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假设裂纹扩展按塑性钝化模型进行
,

其临界半径 ⊥ 0 Ο。

应相当于一个原子滑动间距
,

即

一个布氏矢量的绝对值≅ϑΙ ϑΑ
,

如图 6 所示
。

对于 Χ%%
、

Ι %%和Ε %Υ金属的临界半径 ⊥ , 、

将分别为≅
。
_ 杯百Α

、

≅杯了
。
_ Β Α和≅

。
Α

,

其中
“
为相应的晶格常数

〔‘“ 。

」」」

翅翅

浓浓浓

满满 ΒΒΒ
,, ‘ ΞΞΞ

ΖΖΖ
_ 欢举肠竹力初

矛矛

⎯⎯⎯
⎯ ⎯ ⎯ ⎯ ⎯ ⎯ ⎯ ⎯

ϑ 瑞瑞
二二二二二二一一「

、、

一一
Ζ 舀二几二 Ν 二 , 二, , 000

ς0,,

99999999999999999999999999999一一

图 6 ≅ >
Α 疲劳裂纹尖端塑性钝化的临

界半径 , ≅: Α 不同晶格的布氏矢量〔‘。〕

Χ5<
0

6 − 4Ω4 Μ > Φ54 /Λ ≅ / Α Ρ;5 Φ5Ρ> 9 ;// Φ

;> Π 52 ? > Φ > Λ>Φ 5< 24
4 ;> 4α Φ5⊥ :了 ⊥ 9>? Φ5Ρββ

: 92 3 Φ53 < > 3 Π ≅ : Α ΦΩ4 Ι2 ; , ; , #
.4

4Φ/ ; ?≅  Δ Α

当试样承受不 同的应力比 ( 的循环加载时≅见图

图 # 不同应力比下疲劳

裂纹钝化行为示意图〔’‘〕

Χ 5<
0

# −4 95Μ > Φ54 / Λ Υ9>?Φ54 β

:92 3 Φ 53 < :4 Ω > . 5/ ; 2 / Π 4 ; . > ;5/ 2 ?

?Φ;4 ?? ; > Φ5/? 〔 6〕

# Α
,

考虑到塑性钝化时能量消耗相

对大小
,

在某一 ( 值时和 ( Ψ

△[ 幼

∃[
,一。

Δ 时的门槛值之间近似地存在着如下关系
〔‘们

≅Ω9一Ω盆Α_ Β

从_ Β
Ψ  一 ≅Ω

Σ

_ Ω
‘
Α
“

由图 # 可见
,

Ω
Ο

与ΩΒ 分别为 ( Ψ

性变化
,

即Ω
Ν
Ψ (Ω

Ν ,

则

表 Β

Δ 和一定应力比 ( 时的裂纹尖端半径
。

假设

≅ 6 Α

Ω
Ν

随 ( 呈线

计算值与实验结果 的对 比
〔“〕

& > :94 Β % / Μ ⊥ > ; 5? / 3 / Λ 4 > 94 2 9> Φ4 Π > 3 Π 4 ∴ ⊥ 4 ; 5Μ 4 3 Φ> 9 ; 4 ? 2 9Φ?〔 6 〕

材材 料料 ∋ ≅ Δ ### 4 ΛΛΛ

一一
((( △[

, 0 ≅= ∗ 爪
一 _ Β ΑΑΑ

===== ∗ 价
一 Β ΑΑΑΑΑ ≅ 。

一 Ν 。, Α
一一一一一一一一一一一一一 计计计计计计计 算 值值 文献〔 #〕〕

低低合金俐俐 Β Δ Δ
0

χ ∀∀∀ Β
0

∀ 666 ΔΔΔ
。

###
0

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

#
0

### #
0

   

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
。

# ΔΔΔ 6
。

χ 6
0

666

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

666
0

χ ###
0

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

χ ### Β
0

χ !!! Β
0

###

   ∀_ ∀ 不锈俐俐 Β Δ Δ
0

χ ∀∀∀ Β
0

# ∀∀∀ ΔΔΔ
0

6
0

ΔΔΔ

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

#
。

χ ### #
0

!!!

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

ΒΒΒ 6
0

Δ    6
0

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

χ 666 Β
‘

!    6
0

   

∃∃∃    !!! Δ
0

!!! Β
0

∀ ΔΔΔ Β
0

Δ     
。

χχχ
ΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔ

0

 
0

χ !!!  
0

666

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

#  
。

6 ###  
0

ΒΒΒ

χχχ    Δ
0

χ ∀∀∀ Β
0

∀ ΔΔΔ Β
0

###

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

Β
0

Δ !!!

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

# ΔΔΔ  
0

χ

ΔΔΔΔΔΔΔΔΔ
0

χχχ  
0

Β !
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≅续 Α

⋯
、

氮二弋ϑ
一

⋯
≅,

孔5Δ3Μ
Α

 
·

卜
Ν

餐箭樱斋
Κ Κ Ξ Ξ

。
】

Β
0

χ Ν
Κ

Ν
0

#

ϑ 5 ϑ Κ
。

Κ
Ν 。 

ϑ
Ν

0

#

ϑ 】 ϑ ϑ
。

Κ
Ν

0

 。
Κ Ν

0

。

ϑ ϑ ϑ ϑ
。

Κ
。

0

χ ‘
 χ

0

。

⋯
Β Δ。

⋯
。
一

⋯
Β
一

⋯Ν
ΝΟΝ

Κ Ν
 

ΞΝ

⋯
 Δ χ

Κ
。
一

Κ
Β
一

⋯Ν
0

。

Κ Ν ΝΟΟ

∃[
, 。
Ψ △[ 。。≅ 一 ( 名

Α ≅ # Α

代入公式≅ Α
,

则得到一个门槛值的普遍关系式

△[ 。 Ψ ∋ ? ,杯豆五可丁≅  一尸Β
Α ≅4 Α

表 Β 列出采用公式≅ Α中△[
, ,
的计算值和Υ// αΦ ’”, 的实验值的对 比

。

可 以 看 到 二

者吻合得较好
。

应当指出
,

对于一些复杂的多相合金采用上述公式得到计算值与实验值

将会有所差异
,

需要考虑各种组分对门槛值的贡献
。

三
、

变幅载荷下裂纹扩展行为与寿命估算

飞行器零部件的实际使用寿命往往较等幅循环实验结果有明显的差异
。

其中超载大

小
、

程序
、

次数和载荷经历等都将对零件寿命有显著的影响
。

 
0

超旅延级效应及其模型的评价

图 示出ς δ一 Β% Σ铝合金在不 同超载条件下疲劳裂纹的扩展行为
‘, , 。

可以看 出 单

个或多次的压缩超载≅ε
Ν ,

ε
Ν

Α造成的延缓效应不明显
Ο
单个或多次拉伸过 载 ≅Ι

,

% Α和

压
一
拉超载≅Χ Α具有最大的延缓效应 Ο 而拉一压超载≅∋ Α的延缓效应居中

。

退火的& 5一 ∃ ,一6 7 合金在不同超载比≅φ
/ Ν

Ψ 尸
。

以尸。Α下的疲劳裂纹扩展的研究结 果

表明
Ν

当超载比低于  
0

时
,

未发现有明显的延缓效应 , 当超载比达到Β
0

∀时
,

疲劳裂纹

扩展几乎完全被阻止
。

图 χ 示出该合金在φ
/ Ν Ψ Β 的拉伸超载下的裂纹扩展的延缓效 应

。

根据实际测定的实验曲线
,

该延缓过程大致可划分为五个阶段
〔‘“, 。

超载时裂纹的加速扩展 , 裂纹延缓效应的滞后
Ο
最大延缓阶段

,
回复阶段 , 延缓效

应的逐渐消失
。
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000

玉玉= > Φ? 2/ α >模型型
一一

馨馨
飞飞

β 0
。 ϑϑϑ

封
。 一

过

洲Δ

000 , 甲0 , 0 0

一 Ζ一一

尸尸
「

网网
,∗卜。ΦΝ 从从

拱拱皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿皿 怒怒怒怒
;;;

赞赞 念念
如如

> Φ?/ / α >>>

压二二   月6 !今今二  ‘ Ν 召召
一  

0

6 ΔΔΔ

佃佃卜0 油 ΚΚΚ「又ΝΝΝ卜一 Β Ζ , 6 口口

材材0 0 门 ,,

二二二『『成云荡荡荡 一。注舀舀
月月阴 , 口日陌0 000

应应【【应若丽丽丽 Α 令 Β ,
0

# 000

999’
’协“

0
““

仁三三胭胭  Β      

斋恤“9Ρ’Ρ /

薯薯薯薯薯薯薯薯薯薯薯到到到到户户二二洒 3 84

刁 ∗丹丹丹

刃 γ  Δ‘

图 χ &5
一 ∃ ,一6 7 合金在拉伸超载 图 − &5 一 ∃,

一 6 7 合金在拉伸超载

≅φ/
Ν Ψ Β Α 下的裂纹延缓效应〔 〕 ≅)。Ν Ψ  

0

∀Α 下的
> 一 ∗ 的计算与

Χ 5<
0

χ ( 4Φ> ;Π > Φ5/ 3 4 ΛΛ4 4Φ 2 3 Π 4;
实验曲线〔’ 〕

Φ4 3 ?594 / . 4 ;9/ > Π ≅φ) 乙 Ψ Β ΑΛ/ ; > Χ 5<
0

∀ & Ω4 Ρ> 942 9> Φ53 < > 3 Π 4∴ Υ4 ;5β

&5 一 ∃ ,一6 7 > 99叮〔 0 〕 Μ 4 3 Φ> 9 > 一∗ 4 2 ; . 4 ? 2 3 Π 4 ; Φ43 ?594

/ . 4 ;9/ > Π ≅φ) 乙 Ψ  
0

∀ Α Λ/ ; > & 5一

∃ ,一 6 7 > 99/ Θ〔 〕

为了比较不同超载模型对寿命估算的精度
,

我们选择 了以残 余 压 应 力 为 基 础 的

η Ω 4 4 94 ;〔‘χ〕
与η 5994 3 : / ; < 〔’∀ ,

模型和以裂纹闭合效应为基础的= > > ; ? 4 〔‘。,
与= > Φ? 2 / α > 〔么。〕

模型进行了对比
。

由图 χ 可以看出仅考虑残余压应力的8 Ω 4 4 94 ;
与η 59 94 3: /; <模型的计

算曲线与实验结果相差较大 , 而考虑裂纹闭合效应的=>>
; ? 4
与= >Φ ?

2/ α> 模 型对整个延

缓过程描述得较好
,

其中= >Φ ? 2 / α >
模型的计算结果更接近于实验 曲线

。

图 ∀ 示出在φ/ ‘‘  
0

∀和 > Ζ 3 一# Μ Μ 条件下的实验寿命 ≅∗
4
Α与 四种模型的计算 寿

命≅∗
。 > 9

Α 的比较
。

其中η Ω44 94 ;
模型在调整延缓系数 Φ3 ≅Μ Ζ  

0

ΒΑ 的条件下
,

其 相 对

误差 为一  
0

6 帕
。

= > Φ? 2 / α > 和 = > > ; ? 4
模型的相对误差分别 为一  

0

6 Δ 帕 和一  Δ
0

Β #肠
。

η 59 94 3 :/; < 模型则根据所选择的应力状态 ≅平面应力或平面应变 Α 的不 同
,

其相对误差
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分别为 ] Β χ
0

! # 肠或 一 6
0

 。肠〔, “, 。

Β
0

超毅模型的改进与寿命估算

如上所述
,

在四种模型中
,

考虑到= >> ;? 4
和η 599

4 3 : /; “的相对误差较大
,

需要 作适

当的修正和改进
。

≅ 5 Α η 5994 3 : / ; < 与= > > ; ? 4
模型的修正

由于超载塑性区尺寸是控制延缓效应的重要因素
,

而塑性区尺寸介为

 _ [ ι,

;Υ 一 Ζ 二二厂吸一二一 1
“兀 ι + Θ _

≅χ Α

在平面应力状态下
, > Ψ Β , 在平面应变状态下

, > Ζ
。

考虑到一试件中的应力_应变状态随着△[ 和裂纹长度 > 而变化
,

一 般 由平面应变逐

渐过渡到平面应力状态
。

公式≅ χ Α中的系数 > 可以用下式表示

 ] Β #

△[ 一 △[ ΦΗ?

≅ 一 ( Α[公
≅∀ Α

该参数 − 可假设为平面应力区在整个断 口表面上所占的分数
ΦΝ , ‘〕。

以裂纹闭合效应为基础的= >
>;

? 4
模型所采用的裂纹扩展速率公式为

弃
一
Ρ’≅

△[ ,,, Α’’一
Ρ’≅ [Μ 一[/ 力00

招1 孟 Θ

≅ ! Α

式中[
。,

为裂纹张开载荷≅尸/Υ Α下的应力强度因子 ,
Ρ0 与砂为实验系数

。

假设裂纹闭合效应的比值%9 Ψ 尸。以尸
, ‘二

Ψ [ /Υ _ [
Μ “ ,

则上式可以改写为

斋
一%0 〔[

·。≅‘一Ρ9Α ’
≅ Δ Α

根据Ι 4 99 与ϕ ;4 ><
4 ;Φ 脚的实验结果

,

不 同应力比 ( 的Π >_ Π∗
一
么[ 曲线的斜率基 本 上是

互相平行的
,

这意味着实验指如
0 0
对不同 ( 值的变化不大

。

为此我们可以近似地认为“幻

” Ψ ”0
≅  Α

⎯ ⎯ _ κ 一 ( 、
”

⎯ 「  一 ( 9
七贾 Ζ 七 9 一飞一

β

一户一 声 Ψ +  44 44 44 布
‘

币
4?

一灭 9
、  一

、尹 价 _

二
, Λ ) Υ 、 9

  一 ,
一, 石β β β 一

1 Ξ

ς ι 厂Μ > 二
_ 1

考虑到在断 口上应力_应变状态的连续变化
,

= >>
; ? 4
模型中所采用的椭圆公式也 相

应地改为

_
, ,

 、
,

, 式 一
Ζ

二二尸 、
口 乙 “ Ξ

‘

,

9

—
9 十 9

9
一

上 9 、

ι Σ >
_

7

Δ
0

Β 6 Α
’ 一  

≅ ΒΑ

式中 > Ψ _ ≅  一 Β # Α
〔Β ‘〕。

≅ Β Α 改进后模型对超载下的寿命估算

改进前后的 η 599
4 3 :/; <和= >

>;
? 4
模型对 & 5一 ∃ ,一 6 7 合金在一系列拉伸超载下的计

算和实验的。一万曲线示于图 !
。

可 以看出改进后的= >
>; ?4 和η 599

4 3 :/ ; <模型在寿 命 估

算上相对误差分别下降到一 Β
0

Δ 肠与]
0

” 肠
,

估算精度有了明显的提高
。

≅ Α 改进后模型对谱载下的寿命估算
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# 月4? Ζ Ζ 44 户 Ζ 44 一 β , Ζ Ζ Ζ , Ζ

拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼拼
00000 口口

网网
片片 Κ刊。 , 一刊司司司

《《《《《《《《《《《《《《《《《

望气气气凡凡凡凡凡
。 ΞΞΞ  ∗ 4444444

””” ; , ς
⎯ Ζ 一 Κ旦 二 Βϑϑϑ「;;; 胜6 日侣口ΠΠΠ   0  Β 666 ] Β , , ? 】】】

””” ’Η,’ 0 即飞0 皿蔺而而吓犷犷,, + 鱼创创创 一 6
0

 0
     

改改改进 镇旦 ΚΚΚ匡匡应三诬诬诬
]

0

牙,,,

=====“ ; ?4 傲里里
巨二二卜

。‘Β Β‘00000 一  Δ
0

Β #####

99999改进 0 盛 ΚΚΚ〔诬二二卜
一 了?
叫叫叫叫

图 < &5 一 ∃ ,一6 7 合金在拉伸超载下
> 一 ∗

曲线与两种模型改进前后的计算曲线〔“”

Χ 5<
0

! % / Μ Υ> ;5?/ 3 / Λ Φ4? Φ53 < > 3 Π Ρ> 942 9>Φ53 < > 一∗ 42 ;. 4 ? : Θ Φ下Δ Μ / Π4 9?

> 3 Π ΦΩ4 5; Μ / Π 5Λ54 Π Μ / Π 4 9? 2 3
Π4

; Φ4 3 ?594 / . 4; 9/ > Π Λ/ ; & 5一 ∃ ,一6 7 〔  Α

将上述三种模型与两种简化试验谱的实验数据作了对比
,

其结果列入表Ρ ”、

表 谱载下寿命预测的计算值与实验结果的对比
〔“〕

& > : 94 % / Μ ⊥ > ; 5? / 3 / Λ Φ4 ?Φ53 < ; 4 ? 2 9Φ? > 3 Π 4 > 94 2 9> Φ4 Π

Π > Φ> Λ/ ; 95Λ4 ⊥ ; 4 Π 54 Φ5/ 3 2 3 Π 4 ; ?⊥ 4 4Φ; 2 Μ 9/ > Π 53 < 〔Β 〕

# 0 “

=Υ> Α

% , 一% Λ

≅Μ Μ Α ≅4 Θ494 Α

∗
‘ > Φ

≅4Θ4 94 Α

∗
, 。一∗

,

∗
‘

≅Τ Α
方 法

变平均值法 #
0

Δ Ζ ∀
0

Δ  χ 6 χ #

 Β χΔ Δ

 ∀ Β

 ∀  !

一 Β χ
。

一 Β Δ
0

∀ χ

] 6
0

 

双波法 6
0

∀ Ζ !
0

Δ  # Β

 #

 χ!

 ∀χ

一  Β
0

#  

一  Δ
0

∀

] χ
0

ς ∃=

=> Φ?2
/α

>

改进法

ς∃ =

= > Φ?2 /α >

改进 法

由表 可以看出
,

线性累积法 ≅ς ∃ = Α由于未考虑超载后的延缓效应
,

计算 结果 与

实验数据相差较大
。

= >Φ ? 2 / α >
模型对计算谱载下的寿命也还不够理想

。

而改进后的= > β

> ; ?4 模型的寿命估算与试验谱的实验数据符合得较好
。

此外改进模型所用的材料常数均

可 由一般等幅加载的试脸中求出
,

计算程序也较为简便
。

因此在工程设计上具有较大的

实用价值
〔Ν 名〕。

最近我们采用类似的方法也提高了η 599
4 3 : /; < 一%Ω > 3 < 〔名‘〕模型的寿命估算精度

。

吕
0

超教下的裂纹扩展的徽观机制

为了进一步了解超载下延缓效应的物理本质及其微观机制
,

对 ς δ一  Β 和&5
一 ∃ ,一6 7

合金的断口 和裂纹尖端进行 了光学金相
、

干涉仪扫描与透射电镜等较系统的观察和应力 _

应变场的分析
〔“ , “ 〕

。

图 Δ ≅ > Α
、

≅ : Α示出ς δ 一 Β 铝合金在不同超载方式下裂纹尖端及其附近塑性区的变

化情况
。

不 同方式超载前后裂纹尖端塑性区内沿试样厚度方向的应变≅
。Ν
Α的 变 化 见 图
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概早

; ≅Μ Μ Α

Δ
0

#Δ

梁
Ζ Δ

0

《Ο

心二,
, 刊

γ 一  
0

Β

公

0Α  
0

扭

0

等幅
0

拉仲过载
0

压缩过救
β

0

拉一压过载
0

压一拉过载

尹厂一

图  Δ 不同超载前后裂纹尖端形貌

《> Α 拉一拉 , ≅ : Α 压一拉 , 和塑性区 尺寸今及应变勺的变化 ≅Ρ Α ≅Β ”

Χ 5<
0

 Δ 7 > ; 5> Φ5/ 3 / Λ 4 / 3 Λ5< 2 ; >Φ5/ 3 / Λ Ρ ; > / α Φ5Υ

> 3 Π ΥΣ − :4 Λ/ ; 4 > 3 Π > ΛΦ4 ; . > ;5/ 2 ? / . 4 ;9/ > 一953 < Ν

≅ > Α Φ4 3 ?5/ 3 一 4/ Μ Υ; 4 ??5/3
> 3 Π ≅ : Α 4/ Μ Υ; 4 ?? 5/ 3 一 Φ4 3 、

5/ 3 ≅ Ρ Α . > ;5> Φ5/ 3

/ Λ ;户 > 3 Π ￡# > Φ 4 ;> 4α Φ5⊥ 2 3 Π 4 ; . > ;5/ 2 ? Ρ . 4; 9/ > Π 53 < 〔么‘1

 Δ ≅。 Α
。

图中
。Ν

按下列关系式计算
‘“ ,

△Σ 3入
匕 。 二二二 β

一一 二二

—Β Β

Ν Ψ 一≅
。Ν ] 。Ν

Α

式中
。Ν 、 气

、 。Ν

分别为劣
、

Θ
、 二
轴方向的塑性应变

Ο

分别为干涉条纹的级数和光源的波长
。

由图 Δ 可见
,

超载前的塑性区和应变量都

很小 , 拉伸和压
一
拉超载后两者明显增大

Ο
压缩

超载后基本上保持不变
, 而拉

一压超 载 后
,

虽

然塑性区尺寸介仍然保持不变
,

但是其应变量
。Ν
则显著减少

,

干涉条纹也由密集变为疏远
。

裂纹尖端 后方的闭合长度也随着口
。二

的增大而

增长
。

当φ二“ Β
0

6时
,

约有五分之一的裂纹长

度呈闭合状态
,

见图   
。

对不同超载比下的在裂纹尖端 /
0

Μ Μ 附近

的塑性区内进行了透射薄膜观察
。

在原始状态

和不同超载比下 &5
一 ∃ 卜6 7 试样中的位错组态

的变化见图  Β
。

在原始退火状态的试样中
,

仅

能观察到少量的位错线 ≅图  Β≅
>
ΑΑ

,
在 等幅

加载后
,

局部区域一些位错线密集成带状 ≅图

 Β ≅: ΑΑ, 随着超载比的增加
,

位错 组 态 由一

些片状的位错 网络≅图  Β ≅
Ρ
ΑΑ到一些 初始的位

错胞≅图  Β ≅Π ΑΑ
,

最后形成完全 的 胞 状组织

≅图  Β≅
4
ΑΑ

,

位错密 度 也相应地增加
。

Σ 与△Σ为试样厚度及其变量
Ο

≅ Α

≅ 6 Α

3 、

入

图   在拉仲超载 ≅φ/ 乙 Ψ Β
0

的 下塑
性区内的裂纹闭合行为 ≅ > Α 宏观照

片 , ≅ : Α 干涉图〔Β 日〕

叉氢
4 %;> 4α

2 3 Π 4 ; >

Ν 4 9/ ? 2

Φ4 3 ?594

; 4 :4 Ω> . 5/ ; > Φ Υ 5> ?Φ54

/ . 4 ; 9/ > Π ≅φ
‘, 乙 Ψ Β

0

6 Α

≅ > Α Μ > 4 ; / ⊥ Ω/ Φ/ < ; > ⊥ Ω , ≅ : Α 53 Φ4 ; Λ4 ; 4 3 4 4

Υ> ΦΦ4 ; 3 〔Β 〕
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图 Β 塑性区内距离裂纹尖端Δ
0

Μ Μ 处的位错组态〔Β 0 〕

≅ > Α 原始状态 , ≅ : Α φ / 乙 Ψ  
0

Δ , ≅ 4 Α φ)
‘ 二  

0

# , ≅Π Α φ/ ς Ψ Β
0

Δ , ≅ 4 Α φ)
乙 二 Β

0

# 〔Β 0 〕

Χ 5<
0

 Β ε 5?9/ 4 > Φ5叻 Μ / ;⊥ Ω/ 9/ < Θ > Φ Δ
0

Μ Μ Λ;/ Μ ΦΩ4 4 ; > 4α Φ5⊥ 53 ΦΩ4 ⊥9> ?Φ54 Γ / 3 4 Ν

≅ > Α / ; 5< 53 > 9 ?Φ> Φ4 , ≅ Α φ/
乙 Ψ  

0

Δ , ≅ Ρ Α φ/
乙 Ψ  

0

# , ≅Π Α φ / 乙 Ψ Β
0

Δ , ≅ 4 Α φ/ 乙 Ψ Β
0

# ≅ Β 〕

根据以上观察
,

超载后产生裂纹扩展延缓效应主要是下列三个因素
〔至幻

守勺拿‘&
兄Α尝

么工∴二
日刀

≅  Α 裂纹尖端后方的闭合 应 力
,

主

要是阻止裂纹的张开 , ≅ Β Α 裂纹 尖端塑

性区内残余压应力
,

主要是阻止裂纹的延

伸 , ≅ Α 裂纹尖端塑性区内晶 体 缺陷组

态的变化和密度增加
,

将进一步阻止裂纹

的延伸
。

超载塑性区
; Υ 、

塑性应变量
。Ν 和延缓

循环数∗ ε
随超载比 φ/

Ν

的变化趋势示于图

 
。

最大塑性应变量
。。Μ 0 二

与超载塑性区尺

寸朴具有下列关系
〔名的

‘ 口

一
α ; ,

≅ # Α

式中 α 为材料系数
,

在本试验条件下
,

α

Ψ 一 6 ∴  Δ
0 ?Μ Μ

一  。

由图 可以看出过载后的延缓循环数

∗ ε
与超载比φ

/ ,1

也呈一定的函数关系
〔“幻

刃。‘∗
/4 ∴ ⊥ ≅, φ歇Α ≅ Α

式中∗ 。
与 Μ 为实验系数

。

它
日

亡

图  

Χ 5<
0

超载比对
; ⊥ 、 Ν Ν , > 二

与万
,
的影响。 0 〕

 ∋ΛΛ4 4Φ / Λ / . 4 ; 9/ > Π ; > Φ5/

/ 3 ;Υ
, ? ?Μ > 二 > 3 Π ∗ 尸

试验中也观察到裂纹尖端的钝化
、

二次裂纹的出现
、

裂纹扩展的转向和断 口的粗糙

度等也将不 同程度地影响裂纹扩展延缓效应
。

四
、

影响疲劳裂纹扩展的一些因素

 
0

显微组织的影晌

关于组织结构对疲劳性能的影响
,

作者曾作过一些评述
〔“ , “, , 。

其中晶粒度的影响曾
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有过一些争议
。

例如对于一般低碳钢和钦合金
,

疲劳门槛值与晶粒尺寸 Π ‘_ Β
成正比 , 而

对于高强度钢来说
,
△[ 、与砂

名
成反比

〔
均

。

这种差异可以认为在低速扩 展 下
,

裂 纹 前

端反转塑性区尺寸与晶粒内部的组织单元间距的相对大小有关
。

当塑性区尺寸达到晶粒

内部结构尺寸时
,

裂纹扩展将由结构不敏感达到结构敏感
,

从而使晶界的影响处于第二

位
。

显微结构尺寸 ≅或其间距Α 的减小使裂纹扩展的自由平均距离减低
,

将相应地使裂

纹扩展速率降低
〔卿

。

对于一些多相合金来说
,

疲劳门槛值也与各组织组成的相对含量有关
。

卜江>? 。。 3 > . 4

与Ι >5 9/ 3 〔脚研究了不同铁素体≅> Α与珠光体≅尸Α含量的碳钢的疲劳裂纹扩 展 行 为
,

并

给出下列关系式

△尤肠。Ψ ΛΝ中
。

] ≅  一ΛΝ Α小
,

≅ χ Α

式中人为铁素体的体积分数 , 小
。

与如表征 > 与尸对△[
Φ 。

的作用函数式
。

我们曾对不同等温处理后的高强度钢的疲劳门槛值进行了测定
〔吕。, 。

经三种不 同 处

理后得到组织组成物的相对含量
,

如表 6 所示
。

表 6 不 同等温处理的高强度钢的组分体积分数
〔娜

& > :94 6 = 54 ; / ?Φ; 2 4 Φ2 ; 4 ? > 3 Π . / 9
0

呱 / Λ . > ; 5
0 Α2 ? 4 / 3 ?Φ5Φ2 4 3 Φ?

> ΛΦ4 ; Π 5ΛΛ4 ; 4 3 Φ 5? / ΦΩ 4 ; Μ > 9 Φ; 4 > ΦΜ 43 Φ ? 53 Ω 5< Ω ? Φ; 4 3 < ΦΩ ? Φ4 4 9? 〔
’。〕

组 织 组 成 物 残余奥氏体几 贝氏体Η> 马氏体了月

状 态

     ∀∀∀ Β #####

   # ΔΔΔ

各种状态下的△[ 。与组织组成含量的关系可以近似地用下列经验式表示

△[
,一Ψ  

0

! #Λ
, ] χ

0

# Λ
>
]  6

0

9Λ
刁

≅ ∀ Α

式中Λ
, 、

Η>
、

九分别为回火马氏体
、

贝氏体和残余奥氏体的体积百分数
。

三种不同组成

对高强度钢的△[
,。
的贡献是不同的

,

即=
Ν Ι Ν ∃ 约等于 

Ν 6 Ν χ
。

以上结果与− Ρ Ω 8 >9 :4 〔吕‘〕

所报导的6 6 Δ钢中含有  Δ 呱残余奥氏体对塑性变形功的贡献大致相当
。

Β
0

应力比的影晌

实验结果表明
,

应力比或平均应力对疲劳裂纹初期扩展行为有着显著影 响
。

− Ρ ΩΜ 5β

ΠΦ 与Υ>; 5?〔
卿认为应力比对门槛值的影响可以用裂纹闭合效应加以解释

。

假定材料具有

固定的门槛值 △[
。

和恒定的闭合强度因子 [
Ρ Ν ,

当应力比( λ (Ρ
Ν
时

[ / Μ “ Ψ [ Ρ9 ] [
。
Ψ 常数 ≅ 的

△[ 。 Ψ 〔[
Ρ Ν ] [

。

〕≅ 5 一 ( Α ≅Β ΔΑ

当应力比 ( μ (Ρ
Ν
时

△[ 。 Ψ △[
。
Ψ 常数 ≅Β Α

[
二 0 二

Ψ
△[Φ

几
一 Ψ 一△[Δ

 一 ( 9 一 (
≅Β Β Α

这一趋势和 Δ % ; = 3 ?5 ∗ 5Σ ∃ 高强度钢的实验结果是一致的
,

如图  6 所示
。

当应力比μ Δ
0

时
,

△[ 。随 ( 无明显变化
Ο 当 ( λ Δ 时

,

[
,

‘
>二

接近一常数
。

当 ( Ψ Δ
0

 时
,

门槛值区
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域的断 口上有明显的磨蚀痕迹
,

而在高的应力比下则未曾发现
。

这一现象可能是在较小

的张开位移下
“

氧化物诱发闭合机制
”

起着主导作用
〔”

。

ΣΦΤΦΦ甘心白Υ口月,.∋
ς山

人“八比比啥月Υ∃主,山

叶(
Ω∀爪ΞΨ ς

八Υ,“心王口上

Ζ冬
·

日
·

之昙城
目日之97

ς
。

% ς
:

∋ ς
:

. ς
:

6 ς
:

[ Θ
:

/ ς
:

∴ ς
:

]

淤⊥衅⊥呵⊥晰
%

哑。Ζ举日
·

艺荟!心窝Ξ

应力比 _

>
!

。
:

% ς: ∋ ς: . ς
:

6 ς
:

[ 飞飞 心了丽
应力比双

 !

图 % 6 应力比对 . ς⎯ Β Α Φ 03ϑ 3Ν4 钢
> ! △α

, 。

与  ! α ? 、= 、、

的影响 〔““〕

83 9
:

% 6 β 11∀ ∀ ? Χ 1 0 ? Β ∀ 0 0 Β > ? 3Χ 0 Χ Φ > ! △尤
ΒΧ > Φ ∃

/ ! α ?人、。 、 1Χ Β > . ς⎯ ΒΑ Φ 0 3ϑ 3 Ν4 0 ? ∀ ∀ ≅ . . 〕

应力比对中强度钢和铝合金门槛值的影响较对高强度钢更为显著
。

例如在 ( ) 一% ∋ ⎯Ν

铝合金中
,

当 _ χ ς
:

∴时
,
△α ?<仍然有继续下降趋势

,

该现象可能是和不同材料的 闭 合

&Υ2Ρ。δ
。心

Υ
Τ%%凡εΦ:八φ八ε内匕曰亡γ怡

Ζ
‘∃芝η

效应有关
〔, 6〕。

.
:

表面状态的影晌

由于疲劳裂纹的萌生一般起 始 于 表 面层

内
,

试件的表面状态对疲劳性能有着显著的影

响
。

≅ ! 喷丸强化

材料在喷丸处理后
,

表面层发生微观组织

和残余压缩应力的变化
,

提高了疲劳性 能
〔. 的

。

图 %[ 示出.ς ⎯ Β Α Φ 03 ϑ 3Ν 4 钢经喷丸处理后表面

层中晶格畸变 么>Π
> !

、

积分强度 日!
、

威 氏

硬度 − 7 !和残余压应力 >, !随 表 面 层 深 度

∃ ! 的分布 〔“” 。

近年来我们对不同材料的实验结果表明
,

材料在喷丸强化中表现为
“

循环硬化
”

退火金

属 ! 和
“

循环软化十硬化
”

硬化金属 !
。

图%[

示出硬化钢在喷丸过程 中随着喷丸强度 1 增加

日
一 ∃ 曲线的变化示意图

。

这种软化 区 的存在

对某些喷丸试件疲劳裂纹在次表面层萌生的现

象得到合理的解释
〔. “〕。

此外由于表面层残余压应力可 以高达 %ς ς ς

ΑΔ > ,

表 面 层较高的压应力对裂纹前端施加一种

获

∋
:

/

∋
:

∋

%
:

]

%
:

6

ς ]

ς
:

∴
弓

ς
:

/

ς
:

% ς
:

. ς
:

[ ς
:

∴ ς
:

ι

占 一 ] ς ς

一 % ς ς ς

∀∀ %∋ ς ς

一 ∋ ς ς

一 6ς ς

一 / ς ς

图 ∋ [ . Χ⎯ ΒΑ Φ 0 3ϑ 3 Ν4 钢表面层在喷丸

后显微组织
、

硬度与残余应力的变化 〔, “〕

8 39
:

% [ 7 > Β 3> ? 3Χ Φ Χ 1 0 ? Β Ε ∀ ? Ε Β ∀ 0 ,
<> Β ∃ Φ ∀ 00

> Φ ∃ Β ∀ 0 3∃ Ε > ≅ 0 ? Β ∀ 0 0 ∀ 0 > ? 0 Ε Β 1> ∀ ∀ 5 >Η ∀ Β > 1? ∀ Β

0<Χ ?一 Γ ∀ ∀ Φ 3 Φ 9 3 Φ . ς⎯ ΒΑ Φ 0 3 ϑ 3Ν 4 0 ? ∀ ∀ ≅〔. ς 〕

“

钉扎
”

作用
,

从而降低了裂纹扩展速
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率
。

这种
“

钉扎
”

效应已由断 口观察得到证实
〔“。, 。

≅ Β Α 挤压强化

大量的失效分析表明
,

受力件紧固孔边缘疲劳裂纹的萌生与扩展是飞机构件的主要

破坏形式之一
。

为此采用冷挤压强化构件紧固孔的工艺已得到较广泛的应用并取得较显

著的效果
。

四种飞机结构材料 #。Τ 存活率的寿命比值 ≅∗
Ν 二二

〔∗
。。

〕挤 _ 〔∗
。。

〕未挤 Α 的成

组对比试验结果列于表 # 即
〕。

表 # 四种飞机材料冷挤压强化前后疲劳寿命的对比
‘切

& > :94 # % / Μ ⊥ Ν〕; 5? / 3 / Λ Λ> Φ5< 2 4 95Λ4 : 4 Λ/ ; 4 > 3 Π > ΛΦ4 ;

4 / 9Π 一4 ∴ ⊥ > 3 ? 5/ 3 Ω > ; Π 4 3 53 < Λ/ ; Λ/ 2 ; > 5; 4 ; > ΛΦ Μ > Φ4 ; 5> 9?〔
, 〕

Δ    0 γ

≅= Υ> Α

丁爪灭花
〕〕。 Ξ

、 β

二止. ( 一 下二百下 二一一 9 】叮 诬ς

Ν Γ . 。。
0

1未 挤 Κ

ς% 6%− 6
0

Δ # Ζ χ
0

Β ,

ςδ  Β %Σ  ! 」【
0

Δ  
0

∀ # Ζ Β
0

三Ο
( Ψ Δ

0

 

Δ % ;= 3 ?5∗ 5Σ∃ ΟΟ忿Ν
 

0

Β Β Ζ Β
0

 玉

 
0

∀ ∀ 44 #
0

χ奋王

> Ψ # Τ

% Ψ ! # Τ

6 Δ %;= 3 ? 5= / 7 ∃ χ创〕
0

#  
0

∀ 6 Ζ 6
0

ΒΚ玉

图 示出四种结构材料内孔挤压强化层的残余应力的分布情况
。

内孔表面层中残余

压应力的存在将明显地抵消部份外加拉应力
,

导致抗裂纹扩展能力的提高
。

最近根据孔

边残余应力的分析和考虑了有效应力强度因子[ ,,Λ 等因素
,

使挤压试件裂纹扩展寿命估

算精度有了较显著的提高
〔“χ , 。

∗ 户

沐≅Μ Μ Α

石万二 二
Ζ , ,

ι

, Ο ⎯
巾心扩孔

1 ’ 刀 一耳布万刹万孔

公 一 Β # Δ

山
芝

咨一# Δ Δ

多三,
Ν

一 χ #

0

ςδ  Β Ζ % Σ
,

ς % 6 一%−

Δ % ;= 3 ? 5∗互Σ∃

6 Δ% ; = 3 ? 5= / 7 ∃
‘Ζ Ζ 0 1 Ζ β β 1 ?4 ?4 ?4 1

一一1
Ζ
Ζ

一一
」
一

χ ≅ΑΔ ∀ Δ Δ ! Δ Δ  Δ Δ Δ
口二一∴ 。。Μ ≅=Υ> Α

图 四种飞机材料冷挤压强

化层 内残余应力的分布〔”χ 〕

Χ 5<
0

 ε 5?Φ; 5: 2 Φ5/ 3 / Λ ; 4 ? 5Π 2 > 9

?Φ ; 4??4 ? > Φ 4 / 9Π一 4 ∴ ⊥ > 3 ?5/ 3 Ω> ;Π 4 ; 04 Π

9> Θ 4; Λ/ ; Λ/ 2 ; > 5; 4 ; > ΛΦ Μ > Φ4 ;5> 9? ‘ χ Α

图  χ Δ% ;= 3 ? 5∗ 5Σ∃ 钢不同

应力水平下 # Δ Τ 寿命 比万
Ο 〔“, 〕

κ了 !
0

 χ # Δ Τ 95Λ4 ; > Φ5/ ? ∗ 二

> Φ Π 5ΛΛ4 ; 4 3 Φ ?Φ; 4 ?? 94 . 4 9? Λ/ ; >

Ν Δ% ;= 3 ?5∗5Σ∃ ?Φ4 4 9〔  
’

〕

应当指出
,

在不同使用应力 > , > 二

水平下的挤压强化效果 是 有 差 异 的
。

图  χ 示 出

Δ % ; = 3 ?5∗5 Σ ∃ 钢在不同应力水平下挤压前后寿命比值 ∗
Η‘

的变化
。

可以看出在较低使
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用应力水平下挤压强化的效果更为显著
,

这可能是不同使用应力下残余应力的释放与再

平衡的程度不同所致
〔“, , 。

五
、

结 束 语

材料在使用条件下不仅受到一些外界因素
,

如应力状态
、

环境
、

表面状态
、

几何尺

寸等的综合影响
,

也受到材料内在的组织结构及其在生产和使用中造成的疲劳损伤所支

配
。

虽然 目前提 出不少微观机制
、

力学方程和设计准则等
,

但是对工程材料的疲劳裂纹

扩展过程
,

特别是裂纹初期扩展阶段
,

如短裂纹
、

门槛值以及环境
、

谱载等和其他因素

的综合作用以及其工程应用方面有待今 后进一步研究
。

在实验方案设计中
,

要结合构件的实际使用条件
,

如载荷状态
、

环境介质
、

尺寸效

应等
,

采用宏观与微观相结合
,

材料
、

工艺与设计相结合
,

开展应用基础研究和工程应

用研究
,

找出提高材料与构件的抗疲劳性能的途径
,

以便更有效地为产品设计
、

生产实

践和使用维护服务
。

本报告在整理过程中
,

得到刘才穆
、

顾明达
、

欧阳杰
、

苏小燕
、

袁高鸣等同志的大

力协助
,

特此致谢
。
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