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摘要：借助扫描电镜以及能谱分析技术对预腐蚀LY12CZ铝合金疲劳断口形貌进行了研究，分析了腐

蚀疲劳断口形貌与合金中的Si，Mg等元素以及腐蚀损伤对断裂过程的影响。结果表明疲劳断口是以韧性为

主的多源性断口。腐蚀坑使得材料局部力学性能退化，成为裂纹萌生源。合金化过程中控制合适的Mg，Si

等强化相元素含量，能够使强度与塑性相匹配，从而提高材料的抗疲劳性能。
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Corrosion Fatigue Fracture Analysis of LY12CZ Aluminum Alloy
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Abstract：Fatigue fracture surface of AA LY12CZ with corrosion damage was studied using scanning electron microscope
and energy spectrum analysis. The effect of fatigue fracture feature, alloy element Si and Mg, and the corrosion damage on the
fracture process was analyzed. The results indicated that the fatigue fracture surface is tough fracture with multiple fatigue sources;
pits introduced by corrosion damage weaken the material property, which serve as crack nucleation sites; proper hardening
constituent element introduced during alloying process such as Si and Mg, will make strength and plasticity match, thus improve
fatigue performance of materials.
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由于较高的比强度以及低廉的成本，虽然面临

以先进复合材料为代表的新材料的挑战，铝合金在

航空工程以及海洋工程结构中仍然具有不可替代的

地位。铝合金对于腐蚀很敏感，因此海洋环境特有

的高湿热度与高盐度恶劣服役环境为铝合金结构的

耐久性和安全性带来了挑战。研究铝合金在腐蚀环

境及疲劳载荷作用下的退化行为是一项十分有意义

的基础性工作[1—3]，其中断口分析技术显得尤其重

要。通过断口分析可以获得材料退化失效全过程的

重要信息。

王荣、Xue Y[4—5]等分别对2XXX和7XXX系列铝

合金断口进行了分析，指出了腐蚀损伤特征对于该
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系列合金疲劳断裂的影响。刘新灵等[6]提出了根据

断口特征运用逆向工程法重现断裂过程的方法。蒋

祖国，赵光菊[7—8]等对于航空用钛合金疲劳断口进行

了系统研究。王习术等[9]对镁铝合金研究的过程中，

同样借助于断口技术分析了不同添加元素对于镁铝

合金疲劳性能的影响。然而，对航空用LY12CZ铝合

金断口的分析则鲜有报道。文中借助高分辨率扫描

电子显微镜（SEM）对预腐蚀LY12CZ铝合金疲劳断

口进行了研究。

1 试验部分

1.1 试验材料

试验所用材料为LY12CZ可热处理强化铝合金，

具有良好的成型能力和机械加工性能，也是航空工

业中应用最为广泛的铝合金材料。主要化学成分和

力学性能见表1。该合金构件在飞机结构中多以板

材的形式出现，试验中试件沿着材料轧制方向截取

板材，尺寸如图1所示。为了控制裂纹萌生位置以

便进行断口观察，在裂纹中部预置半径为0.5 mm的

贯通裂纹。

由于飞机在地面停放状态承受环境腐蚀，而在

空中飞行主要承受机械疲劳载荷，因此存在一种先

腐蚀、后疲劳的循环。试验中采用将试件预腐蚀，然

后加载疲劳的试验方法。

1.2 试验方法

1.2.1 预腐蚀试验

EXCO溶液是一种常见的铝合金腐蚀溶液，具有

比较强的试验结果可重复性。试验基于HB 5455—90

进行全浸泡试验，腐蚀溶液为标准EXCO溶液（ASTM

G34）：将234 g NaCl，50 g KNO3与6.3 mL质量分数为

70%的HNO3混合，然后稀释至1L，pH=0.4。浸润过程

中保持溶液温度为（25±3）℃。根据某型飞机结构中

铝合金的腐蚀情况，确定浸润时间为72 h。

1.2.2 疲劳加载

根据 LY12CZ 铝合金构件的力学性能，在

Material Test System 810 电液伺服疲劳试验机上对预

腐蚀试样进行疲劳加载试验。试验条件为室温

20 ℃，加载频率6 Hz，加载波形为Sine 波，波形采用

PVC 补偿，采取轴向等幅加载方式，应力比R=0.1，最
大循环应力200 MPa，疲劳寿命 Nf=87 600。试件断

裂后，为了保护断口不被污染和损伤，用镊子轻轻将

断裂试件从夹具中取出并将其置于乙醇溶液中，利

用超声波清洗1~2 min后取出，待试件表面自然干燥

后用胶布将其一侧表面固定于 SS550（Shimadzu，

Japan）扫描电子显微镜载物台上，放入扫描电镜的

真空室中即可逐一进行断口观察。

2 结果与讨论

疲劳断口是试样在疲劳过程中断裂以后形成的

界面，其中蕴含着疲劳断裂全过程的失效信息，包括

这一过程中的材料变形过程。对疲劳断口的理化检

验分析作为一种分析断裂机制以及失效原因的手段

而受到广泛应用。随着各种检验技术手段的诞生和

完善，如SEM、能谱分析技术等等，疲劳断口分析技

术日益受到重视。从断口的理化检验结果反推断裂

图1 试件尺寸

Fig. 1 Specimen dimension

表1 LY12CZ铝合金的成分（质量分数）及力学性能

Table 1 Nominal composition and mechanical properties of LY12CZ aluminum alloy

%

成分

LY12CZ

Cu

4.0

Fe

0.5

Si

0.5

Mn

0.7

Zn

0.3

Mg

1.2

Ti

0.15

Al

余量

σ0.2/MPa

275

σb/MPa

415
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过程，寻找断裂的原因，进而采取相应措施减缓乃至

防止失效的发生[10—12]。

2.1 疲劳裂纹源区断口形貌分析

疲劳源是疲劳破坏的起点，为疲劳裂纹萌生的

位置。对于预腐蚀疲劳试件，试验中观察到两种主

要的裂纹萌生方式。

试件预制缺口会造成局部应力集中，成为疲劳萌

生源。在疲劳断口上疲劳源区是一个非常短的扇形

区域，如图2所示。然而，形成该区域消耗了50%以

上的疲劳寿命。大部分的光亮区域是裂纹长度100

μm以下的裂纹缓慢扩展形成的。由于在这一阶段

裂纹张开位移小，裂纹扩展十分缓慢（低于10-3 μm/

循环），反复张开与闭合使得断口上下表面不断挤压

摩擦，因此形成了断口上最为平坦光滑的区域[5]。在

裂纹源区边缘向裂纹稳态扩展区过渡的区域伴随有

放射状条纹，为典型的脆性断裂特征。随着裂纹的

扩展，断面愈发粗糙。

断口光滑区域和粗糙区域的分界线与瞬断区和

稳态扩展区的分界线并不重合，断口光滑区域大致

成一个三角形，如图2中虚线所示。板状试样承受

载荷时，在初始裂纹尖端由于应力集中超过材料的

屈服强度，会形成一个塑性区域。塑性区域的形状

和面积随着材料的厚度不同而不同，在很大程度上

主导着断裂过程。一般来说，板状试样表面占主导

的是平面应力状态，而平面应变区则集中在试件中

部。平面应变区和平面应力区的相对面积比取决于

材料厚度、裂纹长度以及腐蚀损伤深入材料基体的

程度。图2中也可以明显说明从平面应变向平面应

力的转变过程。平面应变状态下，断口平坦并且垂

直于拉应力，在表面上有一圈很薄的表面应力断裂

边缘，在该区域剪切应力起主要作用，因此其方向与

拉应力成45°角。随着裂纹不断扩展，平面应变断

裂量逐渐减小。当裂纹发展到瞬断区时，整个断口

区变为平面应力状态[13—14]。

腐蚀损伤会在试件表面产生大量的腐蚀坑，一

方面会造成腐蚀坑周围应力集中，另一方面也会破

坏局部材料的晶粒排列而造成材料力学性能下降，

这些均有利于裂纹的萌生扩展。图2中箭头所示断

口上的一个腐蚀坑放大形貌如图3所示。从图2、图

3中可以看出腐蚀坑底部存在发亮的腐蚀析出产物，

并且以腐蚀坑为中心呈现出多条放射状纹理，但是

多数纹理延伸距离并不远。这表明腐蚀坑处萌生了

多道裂纹，在预制缺口萌生的主导裂纹影响下均在

扩展一定长度后停止了扩展。

2.2 疲劳裂纹稳态扩展区断口形貌分析

当裂纹由萌生区扩展到稳态扩展区，裂纹扩展

速率相对于源区提高了1到2个数量级，短裂纹特有

的闭合效应减弱，裂纹上下分离面的摩擦减弱，断口

变得粗糙，如图4所示。裂纹扩展区可以看到大量

的放射状解理台阶和白色塑性亮痕，表明在裂纹扩

展区，兼有脆性断裂和塑性断裂两种模式。同时说

明疲劳裂纹面并不是一个平面，而是沿着一系列具

有高度差的寻求阻力最小的平面向前扩展[8，11—14]。

2.3 疲劳裂纹瞬断区断口形貌分析

铝合金预腐蚀疲劳断口形貌如图5所示。断面

布满韧窝，为典型的塑性断裂。它是在外力作用下，

由界面处引起或在微裂纹之类的缺陷处产生，并在

裂纹尖端前沿三向应力条件下长大、聚集，在拉应力

作用下产生屈服并断裂遗留下来的半圆形空洞。韧

图2 宏观疲劳断口形貌

Fig. 2 Fatigue fracture morphology

图3 裂纹扩展路径上的腐蚀坑形貌

Fig. 3 Corrosion pit geometry in the crack path
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窝的尺寸、形状与加载应力水平及塑性变形能力等

紧密相关。由于疲劳裂纹萌生和扩展试验采用的是

拉-拉疲劳正弦波形载荷形式，因此，所有的韧窝都

是在拉伸作用下形成的。韧窝指向裂纹萌生源，大

多数韧窝投影平面直径在几微米到十几微米之间。

能谱分析显示检测的韧窝部位成分单一，为铝元素。

在韧窝中可以看到明显的滑移痕迹，表明在疲

劳过程中韧窝处界面发生了塑性变形。这些滑移线

与通常的条带状滑移形貌不同，它是以韧窝底部为

轴心，围绕韧窝底部呈现一种独特的螺旋状滑移。

韧窝之所以能够形成“窝状”形貌，正是由于其中心

处和周边的滑移程度不同所致。这与铝材料自身独

特的面心六面微观结构紧密相关。

2.4 疲劳裂纹与合金中微量元素的关系分析

LY12CZ属于热处理可强化铝合金，其主要成分

中含有Mg，Ti。根据合金化的一般规律，形成无限固

溶体或高浓度的固溶体型合金时，不仅能获得高的强

度，而且还能获得优良的塑性与良好的压力加工性

能。铝的合金化一般都会形成有限固溶体，如Al-Cu，

Al-Mg，Al-Zn，Al-Si等二元合金均形成有限固溶体，

并且都有较大的极限溶解度，能起较大的固溶强化效

果。LY12CZ铝合金在时效过程中主要形成3种质点

相：粗大质点相，中等尺寸质点相，弥散质点相。粗大

质点相又分为两类，一种是含Fe，Si的不可溶相，组成

为（CuFeMn）Al6，（CuFeMn）3Si2Al8以及CuFeAl2；另一

种是可溶解相，如θ（CuAl2），S（Al2MgCu）。这些粗大

质点强化相会阻碍滑移和位错运动，使强度、硬度提

高，但是伴有材料局部塑性、韧性降低。由于强度与

塑性的不匹配反而造成局部延展性减弱、脆性增强，

因此粗大质点相区域反而会成为材料抗断裂性能薄

弱的区域。当外界应力超过界面能承受的极限载荷

时，在界面处会出现垂直于主裂纹扩展方向的二次裂

纹，如图5所示。对其周边区域的能谱分析也证实了

该区域Fe，Mn，Mg，Si等元素的存在，如图6所示，见表

2。因此LY12CZ铝合金合金化过程中要控制Cu，Fe

等合金元素以及杂质元素的含量。

（下转第29页）

图5 疲劳裂纹瞬断区断口形貌

Fig. 5 Morphology of fatigue crack fast fracture area

图4 疲劳裂纹稳态扩展区断口形貌

Fig. 4 Fracture morphology of fatigue crack steady expansion

area

图6 断面二次裂纹周围能谱

Fig. 6 Energy spectrum analysis of secondary crack in fracture

plane

表2 孔洞周边化学成分

Table 2 Chemical composition around the holes

成分

Mg

Al

Si

Fe

Mn

质量分数%

01.62

93.09

00.47

01.92

01.81

原子百分比/%

01.83

95.13

00.47

00.98

00.99
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3 结论

1）预腐蚀LY12CZ铝合金的疲劳断口主要由粗

糙程度差异明显的疲劳裂纹源区、疲劳裂纹稳态扩

展区与疲劳裂纹瞬断区组成。在裂纹源区和稳态扩

展区断面相对光滑，瞬断区则相对粗糙。LY12CZ铝

合金断口疲劳源呈现多源性，预制裂纹根部和腐蚀

坑都会萌生裂纹。

2）在裂纹源区，存在解理台阶，表现为脆性断

裂模式；在裂纹源区向裂纹稳态扩展区的过渡区，存

在放射状条纹、解理台阶和塑性亮痕，呈现出脆性与

塑性混合断裂形貌特征；在裂纹稳态扩展区、稳态区

向瞬断区的过渡区以及瞬断区，存在大量韧窝和塑

性滑移痕迹，主要表现为塑性断裂模式。

3）LY12CZ铝合金时效过程中Fe，Mn，Mg，Si等

微量元素形成粗大质点强化相，提高了材料的强度，

降低了塑性。由于强度塑性不匹配反而会造成局部

弱化，有利于裂纹扩展，使得材料的抗疲劳性能下

降。合金化过程中要控制LY12CZ中Fe，Mn，Mg，Si

等元素的含量。
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