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航空铝合金预腐蚀疲劳寿命退化规律
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摘) ) ) 要：航空铝合金材料在服役过程中常因腐蚀损伤而导致疲劳断裂问题，通过采用扫描电镜及疲劳寿
命测试等方法，研究了不同预腐蚀损伤对 !<<<铝合金在不同应力比下疲劳寿命的影响，探讨了预腐蚀损伤对
疲劳裂纹萌生扩展的影响机理%结果表明：预腐蚀损伤对 !<<<铝合金材料疲劳寿命的影响显著，材料的疲劳
性能随着腐蚀损伤程度的增加而明显下降%同时建立了预腐蚀损伤对材料疲劳极限的影响系数 ! % " % # 模
型，材料疲劳极限的影响系数 !随着预腐蚀时间的增加或者应力比 # 的增加而变大%断口分析表明，预腐蚀
损伤的存在导致裂纹萌生寿命大大缩短，裂纹萌生由单源转变为多源，并且均萌生于腐蚀坑处%
关) 键) 词：铝合金；预腐蚀损伤；腐蚀坑；疲劳寿命；! % " % #模型；断口分析
中图分类号：8 !$!；8 !#() ) ) 文献标志码：=) ) ) 文章编号：#""$ % ,"!(（!"#(）"’ % "*(* % "(

!"#$%&’ ($)’ *’%’+’,"#$+% -&.’ /) 0,’12/,,/3’3 45$"#$/+
4.&6$+&6 4../7
!"#$ %&’(#，)*+ ,-./0’(#，"$* ,-!，1234 ,5-!

（#- "70’’, ’- >170+*47+, ?*@4*11)4*@ A=(/’B+/4’*，.’)/01+2/1)* 3*451)24/6，"01*6+*@ ##"+#*，C04*+；!- "/+/1
D16 !+E’)+/’)6 -’) =54+/4’* F4@4/+, >+*(-+7/()4*@ G)’7122，"01*6+*@ =1)’2H+71 3*451)24/6，"01*6+*@ ##"#,(，
C04*+% C’))12H’*94*@ +(/0’)：IJ? !4K6+*@，?KB+4,：,6<41. B+4,% *1(% 19(% 7*）

489#,"2#：L+/4@(1 -)+7/()1 (2(+,,6 0+HH1*2 4* 21)5471 H)’7122 E17+(21 ’- /01 7’))’24’* 9+B+@1 -’)
+1)’2H+71 +,(B4*(B +,,’6% M01 1--17/ ’- H)1K7’))’24’* 9+B+@1 ’* /01 -+/4@(1 ,4-1 ’- !<<<
+,(B4*(B +,,’6 N4/0’(/ 7,+9 ,+61)2 (*91) 94--1)1*/ 2/)122 )+/4’ N+2 2/(9419 (24*@ 2/1)1’
B47)’27’H1，"?> +*9 -+/4@(1 /12/2% M01 +--17/4*@ B170+*42B ’- H)1K7’))’24’* 9+B+@1 ’* /01
4*4/4+/4’* +*9 H)’H+@+/4’* ’- -+/4@(1 7)+7O N+2 +,2’ 9427(2219% M01 )12(,/2 20’N /0+/ H)1K7’))’24’*
9+B+@1 0+2 + 24@*4-47+*/ 1--17/ ’* /01 -+/4@(1 H1)-’)B+*71，4% 1% -+/4@(1 2/)1*@/0 917)1+212 N4/0 /01
4*7)1+21 ’- H)1K7’))’24’* 1</1*/% = !$"$# 1--17/ B’91, ’- H)1K7’))’24’* 91-17/ ’* /01 -+/4@(1 ,4B4/
N+2 H)’H’219% M01 -+/4@(1 ,4B4/ 1--17/ -+7/’) ! 4*7)1+212 N4/0 /01 4*7)1+21 ’- H)1K7’))’24’* /4B1 ’)
2/)122 )+/4’ #% L)+7/()1 +*+,6242 20’N2 /0+/ /01 H)1K7’))’919 9+B+@1 N’(,9 )12(,/ 4* /01 1B1)@1*71
’- 7)+7O 70+*@4*@ -)’B 24*@,1 2’()71 /’ B(,/4H,1 2’()712 +*9 /01 7)+7O 4*4/4+/4’* ,4-1 N’(,9
917)1+21 E17+(21 ’- /01 H)1K7’))’919 9+B+@1%
:’7 ;/,39：+,(B4*(B +,,’6；H)1K7’))’24’* 9+B+@1；7’))’24’* H4/；-+/4@(1 ,4-1；!$"$# B’91,；
-)+7/()1 +*+,6242

) ) 在沿海环境服役的铝合金装备在工作过程中
会不可避免遭受一定程度腐蚀损伤，特别是我国

军用飞机，其绝大部分处于停放状态，因而这些铝

合金装备在含有腐蚀损伤的情况下更容易提早破

坏［# % !］%这主要是由于腐蚀损伤大大缩短了铝合

金装备在使用过程中疲劳裂纹的萌生和扩展寿

命，进而减少了铝合金装备的服役寿命及剩余强

度［,］%因此，深入研究预腐蚀损伤对航空铝合金
疲劳行为的影响对于现役飞机的安全飞行及新研

飞机的定寿有重要作用%
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近年来，国内外学者对腐蚀损伤问题从多方

面进行了广泛的研究［" # $$］! "#$%#&#$ 等［"］研究了
坑蚀对 %&%’ # ’( 铝合金疲劳行为的影响，结果
得出坑蚀使其疲劳寿命下降约 ( ) * 倍! (#) 等［+］

研究了 %&%’ 铝合金在一种预腐蚀损伤情况下的
疲劳寿命，得出其疲劳寿命与腐蚀坑的平均深度

存在某种关系! *)++,-等［(］研究了 ,&,+ 铝合金在
不同的预腐蚀损伤下材料的疲劳寿命，得出疲劳

寿命分布与腐蚀坑深度有着密不可分的关系!
.&/,$0,&1等［,，%］对铝合金在不同预腐蚀时间、不
同应力和不同取向的疲劳寿命进行试验研究，并

基于断裂力学对它进行预测，结果得出预测的寿

命和正常的相比偏于保守! 2340,&+3 等［*］研究了
两种厚度的 ,&,+ 铝合金在不同程度预腐蚀损伤
的情况下对其疲劳短裂纹增长速度的影响! 刘建
中等［-］系统地开展了预腐蚀损伤对 ,&,+ # ’(,
铝合金疲劳寿命曲线及长短裂纹扩展行为的影

响!文献［$& # $$］对航空 56$,78 铝合金试件进
行了腐蚀试验和疲劳试验，运用灰色预测的方式

对腐蚀损伤与腐蚀形貌特征的关系进行了研究，

并且初步建立了腐蚀损伤与疲劳寿命间的关系!
从上述研究中可以看出，目前研究的对象都是含

包铝层铝合金，系统研究预腐蚀损伤对去包铝层

材料疲劳寿命影响的报道几乎没有，而铝合金材

料在使用过程中经过加工，大多数结构件是去包

铝层的（比如机身蒙皮要经过化铣、镜像铣及局

部减薄等加工，机身上的承载结构及机框等都经

过数控加工而成，因而飞机上的大多数铝合金结

构是去包铝层的），因此研究预腐蚀损伤对去包

铝层铝合金疲劳行为的影响有重大意义!
本文以新型高强去包铝层铝合金 ,999 为研

究对象，通过试验深入地研究了腐蚀损伤程度对

材料疲劳性能的影响! 通过 :;< # =>?@’? (&&
扫描电子显微镜观察腐蚀坑形貌及疲劳断口形

貌，探讨了预腐蚀损伤对疲劳裂纹萌生扩展的影

响机理，建立了预腐蚀损伤对材料疲劳极限的影

响系数 ! # " # #模型，为其结构件在实际服役安
全寿命的设计与预测提供理论与技术依据!

$! 试验过程

!" !# 材料
试验材料选用厚度为,. ’ 44新型高强铝合

金 ,999，所有试样的取样方向为 5 向，对试样表
面进 行 磨 削 处 理（对 试 样 正 反 面 均 磨 掉

&. ,’ 44），去除表面包铝层!对其进行拉伸试验，
测得该材料的抗拉强度为 +*’ A(#，规定非比例
伸长应力为 "’+ A(#，断后伸长率为 $*. ,! !化学
成分见表 $!

表 !# $%%%铝合金材料化学成分含量（质量分数）
&’()* !# +,*-./’) /0-102.3.04 05 $666 ’)7-.47- ’))08 1)’3*（-’22 59’/3.04） !

7/ A1 A$ :, "3 7& ’3 8$ ?+

". % ) +. ’ $. , ) $. ’ &. , ) &. (’ &. &* ) &. +’ &. &( ) &. $, / &. $ / &. $ &. &* ) &. ,’ 余量

!" $# 试样
疲劳试样如图 $ 所示（图中数据单位为

44）!对其不同时间预腐蚀后进行预腐蚀损伤的
测量和恒幅疲劳试验等!

图 !# 疲劳试样（应力集中系数为 !）
:.;" !# :’3.;7* 21*/.-*4（239*22 /04/*439’3.04

/0*55./.*43 .2 !）

!" <# 试验过程与方法
$）预腐蚀试验! 参考 ?"’A（美国材料试验
协会）."+ # $ 标准以及结合我国飞机服役地区
环境的特点，用 ". ’! @#7+腐蚀液对 ,999铝合金

进行全浸加速预腐蚀!试验温度为（,’ 0 ’）B!在
进行预腐蚀试验时，应采用足够的试剂，保证溶液

体积和试样表面积的比例为 "& 45 C D4, ! 腐蚀液
每隔 ’ ) % 天更换一回!预腐蚀时间分别取为 ,+，
,+&，+*& E!

,）含预腐蚀损伤材料的疲劳性能试验!将未
腐蚀的试样和预腐蚀的试样进行疲劳试验，试验

标准按照 FG ’,*%—$--(《金属材料轴向加载疲
劳试验方法》进行! 试验环境：空气，实验室温度
为（,’ 0 ’）B，湿度为 HF / ’&! ，频率为 %& )
$"& FI之间，加载波形为正弦波，应力比为
# 1 # $，&. &(和 &. ’，共 $, 条疲劳寿命曲线!疲劳
试验机为长春仟邦的 =G. # ’& 电磁谐振式高频
疲劳试验机!每条疲劳寿命曲线的测试采用成组
法和升降法!成组法选择三级应力水平，疲劳极限
的测定采用升降法，对应的疲劳极限为 $&%，升降
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法测得有效对子为 " 对! 对所有疲劳试样断口用
"#$ #%&’()’$%% 扫描电镜观测，分析疲劳裂纹
萌生扩展过程!

&! 试验结果与分析

!" #$ 预腐蚀损伤对材料疲劳性能的影响
通过对不同预腐蚀时间（%，&’，&’%，’(% *）试

样的疲劳试验，得到应力比 ! ) # *，%+ %$ 和 %+ "
下的 *& 条疲劳寿命曲线，如图 & 所示!由图可知：
疲劳寿命随着加载应力的增加而降低! 在相同的
应力比加载情况下预腐蚀试样寿命比未受腐蚀试

样的寿命明显缩短，材料疲劳寿命随着预腐蚀浸

图 !$ 预腐蚀损伤对材料疲劳性能的影响
%&’" !$ ()* &+,-.*+/* 0, 12*3/02204&0+ 5676’* 0+

8)* 768*2&6-49 ,68&’.* 1*2,0276+/*
（+）—! ) %+ "；（,）—! ) %+ %$；
（-）—! ) # *!

泡时间的增加而显著降低!在应力比 ! ) %+ " 时，
预腐蚀 &’，&’%，’(% * 下试样的疲劳极限分别比
未腐蚀试样疲劳极限下降了 %+ (! ，*$+ (! 和
&$+ "! !在加载应力比为 ! ) %+ %$ 条件下，预腐蚀
时间为 &’，&’%，’(% * 时疲劳极限与未腐蚀试样
疲劳极限相比下降了 %+ $! ，(+ ,! 和 &&+ &! ! 在
应力比 ! ) # * 时，预腐蚀 &’，&’%，’(% * 下试样
的疲劳极限分别比未腐蚀试样疲劳极限下降了

%+ ’! ，’+ *! 和 *$+ ’! !
现将 "定义为材料疲劳极限受预腐蚀损伤

的影响系数，公式如下所示：

" )
#.% # #.$

#.%

! （*）

式中，#.$，#.%分别代表预腐蚀时间 $ 小时后和未
腐蚀材料的疲劳极限! 把试验数据代入式（*）后
所得结果如图 - 所示!由图 -+ 中可以看出，同一
应力比下随着预腐蚀时间的增加对疲劳极限影响

系数 "变大，且在应力比较大情况下（! ) %+ "），
预腐蚀 &’% *疲劳极限与预腐蚀 &’ *之间的差距
比与预腐蚀 ’(% * 之间的差距大，说明该材料在
高应力下对腐蚀损伤比较敏感! 由图 -, 可以看
出，同一预腐蚀时间下，随着应力比的下降对疲劳

极限影响系数 " 变小! 对图 -, 中的曲线进行拟
合分析，可以得出 " # $ # !曲线函数符合如下关
系：

" ) %（* # !）&$’ ! （&）
式中：%，&，’ 为常数；! 为应力比；$ 为预腐蚀时
间!拟合图如图 -,所示，拟合常数如表 & 所示!

表 !$ 预腐蚀损伤对材料疲劳极限影响系数 !
曲线拟合参数

(6:-* !$ ()* ,&88&+’ 16267*8*24 0, 8)* ,68&’.* -&7&8
*,,*/8 /0*,,&/&*+8 ! /.2;*

应力比

!
拟合参数

% & ’

相关系数

(&

%+ " "+ *%$ ’’ . *% #" # "+ -%( * %+ ,/& / %+ /,* &-

%+ %$ *+ $(/ "( . *% #" # %+ ’$% * *+ "-- " %+ //% $"

# * *+ $(/ "( . *% #" # %+ ’$% * *+ "-- " %+ //% $"

!" !$ 疲劳断口形貌
为了进一步分析腐蚀损伤对材料疲劳性能的

影响，对全部疲劳断裂试样进行断口分析（图 ’ 0
图 $）!疲劳断口按阶段一般分为 - 个部分，即疲
劳源区（见图 ’+，’-，’/，’0）、疲劳裂纹扩展区（见
图 ’,，’1，’.，’*和图 "）和瞬断区（见图 $）!图 ’+
是典型未腐蚀试样的疲劳源区形貌，疲劳源的位

置主要是在试样加工过程中损伤位置、材料本身

*,/第 , 期 ! ! ! 周! 松等：航空铝合金预腐蚀疲劳寿命退化规律研究
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的缺陷和材料在成型或热处理过程中出现的粗大

第二相粒子处，而此图中的裂纹萌生在三晶交界

处!而图 ""，"#，"$（分别是预腐蚀 #"，#"$，"%$ %
试样）的疲劳源都是在腐蚀坑处萌生后以半椭圆

轮廓线向前扩展，并产生与裂纹扩展方向一致的

放射台阶和条纹，最终导致试验件断裂，且裂纹源

变为多个（见图 "#）!在这些疲劳源图中不难发现
裂纹是沿着阻力最小的晶面方向扩展并呈现河流

形状花样!

图 !" 预腐蚀时间对材料疲劳极限的影响
系数 !曲线

#$%& !" ’() *+,-). /0 1() 021$%+) 3$4$1 $503+)5*) */)00$*$)51
! +56), 6$00),)51 .1,).. ,21$/
（&）—! & " 曲线；（’）—! & #曲线!

!

图 7" 不同预腐蚀损伤疲劳试样 89:断口形貌
#$%& 7" 89: 0,2*1+,) 4/,;(/3/%< /0 1() .;)*$4)5. =$1( 6$00),)51 ;,)>*/,,/.$/5 6242%)
（&，’）—未腐蚀；（"，(）—预腐蚀 #" %；（#，)）—预腐蚀 #"$ %；（$，%）—预腐蚀 "%$ %!

图 ?" 不同预腐蚀损伤疲劳试样 89:
断口形貌———裂纹扩展区

#$%& ?" 89: 0,2*1+,) 4/,;(/3/%< /0 1() .;)*$4)5.
=$1( 6$00),)51 ;,)>*/,,/.$/5 6242%)—*,2*@
;,/;2%21$/5 ,)%$/5

（&）—未腐蚀；（’）—预腐蚀 #" %；
（"）—预腐蚀 #"$ %；（(）—预腐蚀 "%$ %!

! ! *+,-./% 将疲劳裂纹扩展过程分为两个阶
段［’#］!首先裂纹萌生于局部应力最大处或腐蚀坑

处，当裂纹萌生后，主要沿面心立方金属滑移面进

行扩展，纯剪切运动，呈现锯齿形貌，此为第!阶
段；随着疲劳循环数的增加，当循环到最大应力

时，即裂纹尖端塑性区尺寸是晶粒尺寸的几倍时，

此时的裂纹沿两个滑移系挤压前行，产生疲劳辉

纹，此阶段即为疲劳扩展的第"阶段!
图 "’，"(，")，"% 为裂纹扩展第!阶段，可以

看到断口呈锯齿形貌，表面有一些高低不平的小

平面和解理台阶等，裂纹主要沿面心立方金属

｛’’’｝面滑移，呈现明显的剪切断裂形貌!图 ( 为
裂纹扩展第"阶段，从中可以看出，三种不同预腐
蚀损伤试样与未腐蚀试样的疲劳裂纹扩展区的断

口形貌基本相似，均呈现穿晶断裂特征!断口表面
可以观察到一些面积大小不一、高低不等的小平

面，这些小平面之间大多是以撕裂棱连接的!高倍
下看这些小平面可以发现明显的疲劳辉纹（见图

(），这些疲劳辉纹基本相互平行，且与裂纹扩展
方向垂直!每个不同小平面上的疲劳辉纹方向略
有不同，但大都是沿着主裂纹扩展方向发展!随着
裂纹扩展的进行，在疲劳辉纹之间可以发现二次裂

#)* 东北大学学报（自然科学版）! ! ! 第 +) 卷



! !

纹（如图 " 中 ! 位置所示）"同时还可以看见疲劳
辉纹上有一些孔洞（如图 " 中 # 位置），这是由于
粗大的第二相粒子在疲劳循环中破断掉落后生成"
图 # 为三种不同预腐蚀损伤试样与未腐蚀试

样的疲劳瞬断区断口形貌，可以发现它们瞬断区

断口形貌基本相似"从图中可以看出，瞬断区断口
由大量的大小不一的韧窝及空洞组成，韧窝内有

一些已经破碎的粗大第二相粒子，韧窝由撕裂棱

连接，撕裂棱呈现小平面" 从该图中可以发现
$$$$铝合金以静态失效模式发生突发性的疲劳
失效，呈典型的韧性断裂"

图 !" 不同预腐蚀损伤疲劳试样 #$%
断口形貌———瞬断区
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（%）—未腐蚀；（&）—预腐蚀 $% ’；
（(）—预腐蚀 $%& ’；（)）—预腐蚀 %’& ’"

(! 分析与讨论

上述试验结果表明，去包铝层 $$$$铝合金在
() "! *%+,溶液中容易形成腐蚀坑，腐蚀坑加速
了该铝合金的疲劳断裂"
从图 $，图 ( 中可以发现，预腐蚀损伤对 $$$$

铝合金材料疲劳寿命的影响显著，材料疲劳寿命

随着预腐蚀浸泡时间的增加而显著降低" 预腐蚀
损伤对材料疲劳极限的影响系数 ! 与应力比和
预腐蚀时间 " 都密切相关，均成正比关系，即随
着腐蚀时间 "的增加或者应力比 # 的增加，疲劳
极限影响系数 !也不断增加，它们之间的关系可
由式（$）表示" 应力比的增加对疲劳极限影响系
数 ! 增加可以理解为：应力比 # 增加，即疲劳极
限 $- 也增加，也就是说较大的疲劳极限 $-（大应

力下）造成腐蚀坑的应力集中变得更加剧烈，使

裂纹更快萌生、扩展，造成材料提前破坏失效，因

而使疲劳寿命大幅降低"
通过观察疲劳断口可以发现，预腐蚀损伤对

裂纹扩展区和瞬断区均没有明显的影响（见图 "
和图 #），对裂纹的萌生影响挺大" 由图 % 可知在
带有预腐蚀损伤的试样上，裂纹均由腐蚀坑处萌

生，后随着裂纹的扩展，裂纹表面由于受到反复的

有规律的挤压使得其形貌呈现“涟漪波纹”样，以

半椭圆形向前扩展直至断裂"通过试验观察，疲劳
断裂一般有一条主裂纹导致，实验过程中可能会

衍生很多的裂纹，但最终断裂发生在主裂纹方向"
铝合金试样疲劳总寿命可分为两部分：裂纹

的萌生寿命与裂纹的扩展寿命" 从开始加载到产
生裂纹时的循环次数为裂纹的萌生寿命，从裂纹

产生后到断裂的循环次数为扩展寿命" 预腐蚀损
伤明显降低了去包铝层 $$$$ 铝合金疲劳寿命的
主要原因是在材料表面产生了腐蚀坑，随着腐蚀

时间的增加，腐蚀坑变大，相应的在腐蚀坑处产生

的应力集中也就越强，当应力集中超过了材料本

身的断裂强度就会产生疲劳裂纹，况且腐蚀坑底

部本身就有微小的裂纹，因此达到相同裂纹尺寸

所需要的时间明显减短而导致材料的疲劳寿命显

著降低"

%! 结! ! 论

*）预腐蚀损伤对 $$$$铝合金材料疲劳寿命
的影响显著，材料的疲劳性能随着腐蚀损伤程度

的增加而明显下降"在应力比 # + &) " 时，预腐蚀
时间为 $%，$%&，%’& ’ 下试样的疲劳极限分别比
未腐蚀试样疲劳极限下降了 &) ’! ，*#) ’! 和
$#) "! "

$）采用对材料疲劳极限影响系数 ! 来描述
在 () "! *%+, 盐水环境中预腐蚀对 $$$$ 材料疲
劳寿命的影响，建立了 ! , " , # 模型，该模型同
时考虑了应力比 # 和预腐蚀时间 " 两个影响因
素"在同一应力比 # 下，! 随着 " 的增加而增加；
当预腐蚀时间 " 一定时，应力比 # 高，! 值大，应
力比 #小，!值小"

(）断口分析表明，预腐蚀损伤对材料疲劳性
能的影响主要是疲劳裂纹萌生数量和位置发生改

变以及裂纹萌生寿命大大缩短导致其疲劳寿命显

著降低"对未腐蚀材料，疲劳裂纹均从材料的夹杂
处自然萌生，且疲劳源为单源；而对于预腐蚀损伤

材料，疲劳裂纹均从腐蚀坑处萌生，且疲劳源变为

多源"
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