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摘要：以断裂力学为基础，根据复合型裂纹断裂判据建立了LY12CZ铝合金材料微动疲劳裂纹扩展寿

命预测模型，确定了模型中的参数，通过预测寿命与试验值的对比验证了该模型的正确、有效性。研究结果

表明，微动疲劳裂纹形成阶段比较快，其寿命只占整个疲劳寿命的20%～25%，结构失效所消耗的时间主要

在裂纹扩展阶段。
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Study on Propagation Life of Fretting Fatigue Crack of Aerial Aluminum Alloy

YANG Mao-sheng，BI Yu-quan，REN Jian，WANG Hai-dong，JIANG Wen-hao

（Qingdao Branch of Naval Aeronautical and Astronautical University，Qingdao 266041，China）

Abstract：A new model for predicting propagation life of fretting fatigue crack of aluminum alloy LY12CZ was established

based on part mechanics and part criterion of composite crack. Parameters of the model were determined. The correctness and

validity of the model were validated according to the contrast of experiment life and predicting life. The results showed that fretting

fatigue crack formation is fast and its propagation life is only 20 to 25 percent of the total fatigue life, which means the failure life of

structure is mainly in the propagation phase.
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铝合金因其质量小，强度好，具有优良的物理、

化学与加工性能

[1—2]

，在航空工业中得到了广泛应

用

[3]

。对于铝合金而言，常规疲劳的裂纹形成寿命

长，扩展寿命只占整个疲劳寿命的20%左右；在微动

疲劳中，情况则相反，由于受到微动力的影响，疲劳

裂纹在循环的初始阶段就会形成，即形成寿命非常

短，扩展寿命占据了整个疲劳寿命的大部分

[4—5]

。因

此，研究微动疲劳寿命，裂纹扩展寿命的计算是一个

重要环节。

对于微动疲劳的研究，20世纪90年代以前主要

集中在其机理方面，之后关于寿命方面的研究才逐

渐丰富起来。Ruiz

[6]

在对燕尾榫连接结构进行实验

理论与实验研究
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图1 Kitagawa断裂行为

Fig. 1 Schematic of Kitagawa cracking behavior

的基础上，提出了微动损伤综合参数的概念，以此来

确定微动疲劳裂纹产生的位置，并将寿命拟合为以

综合参数为自变量的预测公式；Christopher D.

Lykins

[7]

在对Ti-6Al-4V合金的微动疲劳寿命预测

中，提出用Manson-Coffin公式来估算材料的微动疲

劳寿命，该方法形象直观，但可实际操作难度比较

大；Harish Ganapathy

[8]

建立了蒙皮/铆钉微动接触有

限元模型，计算了应力分布并预测了裂纹萌生寿命，

这种方法只适用于铆接结构，具有一定的局限性；

Golden等

[9]

提出采用断裂力学方法进行微动疲劳寿

命的预测，该方法认为应力奇异区或应力集中点可

能为裂纹萌生位置；何明鉴

[10]

提出附加应力法，将微

动损伤作为一种应力附加在远场应力上，用这个总

应力建立微动疲劳 S-N曲线。该模型简单易用，但

是获得S-N曲线需要大量的试验数据。以上研究所

涉及的参数比较多，计算难度较大，且大多是对结构

的形成寿命或总寿命进行估算，而对于微动疲劳中

占主导作用的裂纹扩展寿命研究较少，尤其是对航

空铝合金材料方面的研究更少。

针对以上分析中存在的不足，根据复合型裂纹

断裂判据，采用断裂力学的方法，建立了LY12CZ铝

合金材料微动疲劳裂纹扩展寿命预测模型，并验证

了其合理性。

1 微动疲劳裂纹扩展寿命计算

1. 1 裂纹扩展门槛值准则

微动疲劳情况下，疲劳裂纹形成后，其在材料中

的扩展可分为两个阶段。第一阶段是在与拉应力成

一定倾角的最大剪应力的方向扩展，在这一阶段内

裂纹扩展速率和深度都非常小，因此在这个阶段消

耗掉的疲劳寿命也相对比较低；其后转为第二阶段，

裂纹沿着最大拉应力平面进行扩展，其扩展速率与

深度都比第一阶段大得多，疲劳寿命也主要在这一

阶段内消耗，这也是重点研究的一个阶段。

1）长裂纹扩展门槛值准则。长裂纹扩展门槛

值准则是通过有效应力强度因子ΔK
eff
与材料抗扩

展性能参数的对比建立起来的，即当ΔK
eff
值小于某

一界限值ΔKLC

th
时，裂纹基本上不扩展，该界限值

ΔKLC

th
称为长裂纹扩展门槛值。长裂纹扩展门槛值

准则可表示为：

ΔK
eff
≥ΔKLC

th
（1）

式中的有效应力强度因子ΔK
eff
可用Walker公

式表示如下：

ΔK
eff
=ΔK（1-R）m-1

（2）

式中：R为应力比；m为材料常数，其值通常在0

到1之间，对于LY12CZ铝合金材料，m=0. 61[11]

。

Cindie Giummarra

[12]

通过对疲劳裂纹扩展实验数

据的拟合发现，对于铝合金而言，长裂纹扩展门槛值

ΔKLC

th
与循环应力比R之间存在如下的关系：

ΔKLC

th
=2. 67-1. 87R （3）

2）短裂纹扩展门槛值准则。在某些情况下，当

有效应力强度因子ΔK
eff
小于长裂纹扩展门槛值

ΔKLC

th
时，裂纹也会扩展，为了解释这种情况，

Kitagawa用图1描述了光滑试件的断裂力学行为

[13]

。

图1中，倾斜直线代表长裂纹门槛应力值σ

LC

th
，

水平直线代表传统光滑试件的疲劳极限σ
e
，在水平

直线或者倾斜直线以上的部分，则属于不稳定区域，

裂纹会在此扩展；而在水平直线和倾斜直线以下的

区域属于稳定区域，该处不会有裂纹的扩展。两直

线的交点所对应的裂纹深度值 l
0
为短裂纹参数，即

长裂纹和短裂纹的分界值，其大小可表示为：

书书书

!
!
"

"

!

#
#$$

%&

$!
( )

#

'

（4）

式中：Y是裂纹形状参数；有效长裂纹扩展门槛

值Keff

th
和疲劳极限值σ

e
分别为：

书书书

!
!""

#$
"
%#&' $(#)'%

( $%
（5）

书书书

!!
!!"

#

# "#槡 $
（6）
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式中：σ
0
为材料常数，表示应力比R=0时的疲

劳极限值。

从图1及图2可以看出，当尺寸小于 l
0
的裂纹在

应力强度因子小于长裂纹扩展门槛值ΔKLC

th
时，该裂

纹也可能扩展，Nicholas T等人通过研究建立了如下

的短裂纹扩展门槛值准则

[14]

：

书书书

!!
!"

#$
"!!

%"

#$

#

#$#槡 &

（7）

也可以用门槛应力值表示为：

书书书

!
!"

#$
!

"
%&&

#$

# !!$%$'槡 "
（8）

1.2 计算模型

结合以上长、短裂纹扩展门槛值准则，以及应力

强度因子的有关计算

[15]

，建立了微动疲劳裂纹扩展

寿命计算模型，如图3所示。

模型中先输入初始裂纹长度 l
1
，由FRANC2D计

算应力强度因子范围ΔK，结合应力比R分别计算有

效应力强度因子范围ΔK
eff
，有效应力强度因子门槛

值Keff

th
，疲劳极限σ

e
以及长、短裂纹分界值 l

0
；再根

据长、短裂纹扩展门槛值准则，确定按照长裂纹扩展

行为还是按短裂纹扩展行为来分析计算，从而获得

应力强度因子-裂纹长度关系曲线，并建立起应力强

度因子影响系数β
2

[4]

与裂纹长度的对应关系。为了

图2 短裂纹对ΔK
th
的影响

Fig. 2 Short crack effect on ΔK
th

图3 裂纹扩展寿命计算模型

Fig. 3 Flow chart of crack growth life calculation model
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考虑应力比对疲劳寿命的影响，裂纹扩展速率公式

皆采用Wallker公式，具体表示为：

F=dl/dN=C·ΔK
eff

m
（9）

式中：C，m为材料常数，由试验拟合得到。

因为有效应力强度因子无法写成裂纹长度的表

达式，因此无法用积分公式直接求得寿命，但可以按

定积分的定义，通过选择微小增量Δl，然后逐步计

算ΔN。具体的计算由AFGROW软件来实现，最终

得到的寿命计算公式如下：

N=0. 5

书书书

!
!

"#!

Δl［F-1

（ΔK
eff，i+1）+F-1

（ΔK
eff，i）］ （10）

式中：Δl的大小在2~5 μm之间，因为在Δl=2

μm和Δl=5 μm时计算出的裂纹扩展寿命是比较

接近的，文中选择Δl=5 μm

[15]

。

1. 3 参数确定

将试验所选用的应力比R=0. 06[15]

代入相应各式

中可求得以下参数值。

1）长裂纹扩展门槛值ΔKLC

th
：

ΔKLC

th
=2. 67-1. 87R=2. 56 MPa·

书书书

槡! （11）

2）长、短裂纹分界值 l
0
。将 R=0. 06，σ

0
=119

MPa代入式（5）和式（6），可求得Keff

th
=2. 72 MPa，σ

e
=

130. 22 MPa，再将它们代入式（4）可求得：

书书书

!
!
"

"

!

#
#$$

%&

$!
( )

#

'

"(" ") （12）

3）材料常数C，m。由试验得到的LY12CZ铝合

金材料裂纹扩展速率-应力强度因子对应关系如图4

所示

[15]

，从图中拟合得到的裂纹扩展速率公式的表

达式为：

lg（dl/dN）=-8. 2257+2. 6863lg（ΔK
eff
） （13）

经变换可得：

dl/dN=5. 9456×10

-7

（ΔK
eff
）

2. 686

（14）

于是有C=5. 9456×10

-9

，m=2. 686。

2 结果分析

将试验中循环次数为100 000所对应的裂纹长

度38. 2 μm作为初始裂纹长度，另外将裂纹扩展常

数C，m，应力值，应力比等所需参数输入AFGROW，

便可求得LY12CZ铝合金微动疲劳扩展寿命与裂纹

长度的对应关系曲线，如图5所示。从图5中可知，

预测的微动疲劳扩展寿命值为 72 200，比试验值

97 037偏小，相对误差为-25. 6%。误差形成的原因

可能是Walker公式中的材料常数是通过试验数据拟

合得到的，而试验中由于测量精度和人为因素的影

响，使得拟合结果与真实结果之间存在一定的偏差。

该模型计算所得微动疲劳寿命预测值与初始裂

纹长度的关系曲线如图6所示，从图中可以得知：不

考虑应力强度因子影响系数时的预测值远比考虑应

力强度因子影响系数时的预测值大，且随着初始裂纹

长度的增加，预测值逐渐降低，与试验值的误差逐渐

减小，如在初始裂纹长度为12 μm时，不考虑应力强

度因子影响系数时的疲劳寿命预测值为320 200，而

考虑应力强度因子影响系数时的预测值为207 800，

相对误差为54. 1%；在初始裂纹长度为134 μm时，

不考虑应力强度因子影响系数时的疲劳寿命预测值

为222 400，考虑应力强度因子影响系数时的预测值

为183 000，相对误差为21. 5%。这说明应力强度因

子影响系数在裂纹长度比较小时其影响较大，而随

着裂纹长度的增加，其影响越来越小，与试验结果

比较吻合。在考虑应力强度因子影响系数时，初始

图4 裂纹扩展速率-ΔK
eff
曲线

Fig. 4 Crack growth rate as a function of ΔK
eff

图5 微动疲劳扩展寿命预测值与裂纹长度关系

Fig. 5 Relation between predicted fretting fatigue life and crack

length
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裂纹长度为12 μm时所对应的寿命预测值比试验

值大，而初始裂纹长度为38 μm和134 μm时的预

测值比试验值小。整体来说，这3个预测值与试验

值都比较接近，尤其是在初始裂纹长度为12 μm

时，其预测值为207 800，试验值为197 037，相对误

差仅为5. 4%，预测结果与试验结果较为一致，说明

建立的考虑应力强度因子影响系数时的寿命预测

模型比较真实地反映了微动疲劳裂纹扩展历程，其

预测精度较高。

3 结论

采用断裂力学的方法建立了LY12CZ铝合金材

料微动疲劳裂纹扩展寿命预测模型，运用该模型将

计算的寿命值与试验值进行比较，结果比较吻合，证

明了所建模型及算法的有效性。同时通过对计算结

果的分析发现，对于受微动影响的铝合金结构来讲，

裂纹形成阶段比较快，其寿命只占整个疲劳寿命的

20%～25%，结构失效所消耗的时间主要在裂纹扩展

阶段。
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图6 微动疲劳寿命与初始裂纹长度的关系

Fig. 6 Relation between predicted fretting fatigue life and origi-

nal crack length
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