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摘要：铝合金在航空工业中广泛应用，因此对于铝合金构件的寿命评估很重要。利用扫描电子显微镜

（SEM）原位观测技术，研究了预腐蚀铝合金试件在循环应力作用下的疲劳裂纹萌生和扩展行为。结果表明

腐蚀坑对于裂纹萌生扩展行为具有强烈的影响。基于局部应变法，提出了一种预测带有腐蚀损伤的铝合金

疲劳裂纹萌生寿命的评估公式。
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Abstract：Aluminum alloy is widely used in aviation industry, which makes it a key issue to evaluate the life aluminum

components. Fatigue crack initiation and early stage propagation behavior of pre-corroded aluminum alloy under stress cycle was

studied using scanning electron microscopy (SEM) in-situ observation. Results indicated that corrosion pit has significant influence

on fatigue crack initiation and early stage propagation. A formula to evaluate the small fatigue crack initiation life of aluminum alloy

with different corrosion damage was proposed based on local strain method.
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虽然以复合材料为代表的一系列新材料大量应

用于航空工业，但是对于国内航空工业来说，铝合金

仍然大量应用于飞机结构件中。飞机中的铝合金材

料不仅要承受循环疲劳载荷的作用，还要承受腐蚀环

境造成的损伤。腐蚀作用下，疲劳裂纹更加容易萌

生，会缩短结构件的寿命。因此研究铝合金材料在腐

蚀条件下的疲劳裂纹寿命具有重要的意义。对于结

构件来讲，其寿命由裂纹萌生寿命和裂纹扩展寿命两

部分组成，而裂纹萌生寿命往往占70%以上。确定裂

纹萌生寿命有助于确定飞机部件的检修周期。在实

验室条件下，由于腐蚀和疲劳的作用周期差别较大，

因此多采用先腐蚀后疲劳的研究方法

[1]

。

1 预腐蚀试验

试验材料采用了航空用锻造铝合金6151-T6，
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试件采用板材，试件尺寸如图1所示，图中数值单位

均为mm，厚度为4 mm。材料成分与主要力学性能

见表1。腐蚀加速试验是在ZJF-45G周期浸润环境

试验箱中完成的。该环境试验箱为人工气候腐蚀试

验箱，根据HB 5194-E1和GB/T 19746—2005《金属

和合金的腐蚀、盐溶液周浸试验》的规定，可以进行

模拟大气腐蚀环境条件下的腐蚀试验。

为了便于疲劳加载时捕捉裂纹，在试件中部预

置了一个半径为30 μm的小缺口

[1—4]

。为建立起实

验室加速腐蚀与某型飞机外场实际条件下腐蚀损伤

等效关系，基于电化学等效原则，建立了我国沿海某

地的加速腐蚀环境谱。基于该环境谱，加速腐蚀试

验过程中保持ZJF-45G环境试验箱内空间恒温θ=

（40±2）℃，保持ZJF-45G周期浸润环境试验箱溶液

为酸性NaCl溶液，pH= 4.0±0.2。环境箱中每一次

干/湿交变包括浸泡5 min，烘烤10 min。干湿交变

255次循环，累计试验时间61 h，等当量于材料在服

役环境中自然腐蚀1个日历年的损伤。对试件分别

腐蚀不同的年限，共加速腐蚀到20 a。

2 SEM原位疲劳加载试验

为了研究腐蚀对于疲劳裂纹萌生和扩展行为的

影响，采用带有液压伺服疲劳加载设备的扫描电子

显微镜原位观测研究方法（SEM in-situ study），对预

腐蚀试件一边进行疲劳加载，一边进行局部小尺度

缺陷演化过程的实时观测。本方法克服了传统研究

手段无法实时追踪疲劳短裂纹的萌生与扩展行为,

导致难以揭示预腐蚀条件下试样疲劳失效机制的弊

端；能够实时观察到疲劳载荷作用下材料腐蚀特征

与疲劳裂纹的相关性，定量表征铝合金预腐蚀特征

与疲劳裂纹萌生之间的关联程度。疲劳试验采用日

本岛津公司SS550型电子显微镜和液压伺服疲劳试

验机联合完成微小尺度原位观测与加载过程。电子

显微镜观察与液压伺服加载相对独立，分别由2台

计算机控制。电子显微镜自身的放大倍数为20 ~

200 000倍，最佳状态时分辨率可以达到10 nm，配合

液压伺服加载系统后由于加载过程中产生振动的原

因，使得原位观测最佳分辨率有所下降，大约为亚微

米量级，适宜拍摄高解析度的微小裂纹图像。扫描

电子显微镜不仅可以对静止试件表面进行观察，而

且可以对处于运动中的试件表面进行跟踪观测，这

种观测的原理如图2所示

[2—3]

。

试验中对4个预腐蚀年限的预腐蚀试件进行疲

劳加载：0（未腐蚀），7，15，19 a，接下来分别简称为

CS0（Corrosion state of 0 year 的简称），CS7，CS15，

CS19。根据材料的力学性能（见表1），每个腐蚀年

图1 试件外形尺寸

Fig. 1 Shape and size sketch of specimen

表1 6151-T6铝合金成分以及主要性能参数

Table 1 Nominal composition and mechanical properties of 6151-T6 aluminum alloy

6151/T6

Si

0.5~1.2

Fe

0.5

Cu

0.2~0.6

铝合金成分及其质量分数/%

Mg

0.45~0.9

Zn

0.2

Ti

0.15

Al

余量

E/GPa

54.4850

σ
0.2
/MPa

255

σ
b
/MPa

290

δ/%

8.9

Mn

0.15~0.35

主要性能参数

材料

图2 SEM原位观测原理

Fig. 2 Principle of SEM in-situ observation technology
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限分别进行3个应力水平的疲劳实验：220，240，250

MPa。试验采用正弦波形，应力比为R=0.1的疲劳加

载，疲劳加载过程中为了缩短试验时间，加载频率设

定为 f=6 Hz，根据裂纹扩展情况每隔一段时间拍摄

一次试件表面情况，拍照时为了获得分辨率更高的

图片，将频率调整为 f=0.5 Hz。

3 结果与讨论

3.1 预腐蚀铝合金疲劳裂纹的扩展行为研究

当受到外界疲劳载荷的作用后，腐蚀损伤处就

会成为裂纹萌生源，从而在试件表面产生大量的细

碎短裂纹。图3展示了腐蚀7 a后在250 MPa应力

水平作用下的疲劳多裂纹萌生与扩展过程。从图3

中可以发现，随着疲劳循环的加载，当循环数 N=

1200时已经可以发现至少7条短裂纹，这些短裂纹

都会在循环载荷作用下扩展。其中引起试样最终

失效的裂纹路径上的所有短裂纹被称为有效短裂

纹，也称为主裂纹。逆序观察图3中图片，很容易确

认裂纹C就是该试件的主裂纹。主裂纹未必一直

都是最长的裂纹，也未必是扩展最快的裂纹，这也

表明最先萌生的裂纹未必是导致断裂的主导裂

纹。如图3b中所示，此时裂纹C长度相对其余裂纹

比较短，进而推论此时它的扩展速率相对其余裂纹

较慢。主裂纹的位置与应力水平以及腐蚀损伤情

况有关，难以在扩展初期进行判断，这就造成了跟

踪捕捉主裂纹早期演化过程十分困难。一旦主裂

纹产生，其余裂纹的扩展速率将会大大降低甚至完

全停止扩展。这里通过比较裂纹C和裂纹D，给出

扩展速率的变化。从N=0到N=1200时，裂纹C的平

均扩展速率为每循环1.4×10

-8

m，裂纹D为每循环

3.0×10

-8

m；而从N=6044循环到N=7680，裂纹C的

平均扩展速率保持在每循环1.6×10

-8

m，裂纹D经

过测量后，未见明显扩展。图3中主裂纹的扩展分

析表明，当其处于短裂纹阶段（≤60 μm），其扩展

路径受到腐蚀坑的强烈影响。试验所用6151-T6铝

合金的晶粒尺度大约为20~30 μm，对其而言短裂

纹阶段大约相当于2到3个晶粒尺度。当超过这一

尺度，随着承受外加载荷面积的显著减小，裂纹未

扩展区域的应力水平显著增加，微结构对裂纹扩展

的影响逐渐减小，因此疲劳裂纹扩展速率加快。裂

纹前端应力水平逐渐超过材料的弹性极限，产生塑

性变形。在循环载荷作用下塑性变形逐步累积，铝

合金母材表面出现滑移痕迹，使得相对脆性的氧化

层龟裂，从而产生大量与加载方向约10°~20°夹

角的表面裂纹，如图3g所示，主裂纹这时会偏离与

外加载荷垂直的方向，穿越这些表面裂纹，呈现出

一种“台阶状”的扩展路径。此时裂纹扩展速率可

以达到每个循环10

-6

~10

-7

m。这个扩展速率为铝合

金材料在屈服强度附近裂纹临界扩展速率，裂纹扩

展失稳，材料对裂纹扩展失去抵抗能力。这一速率

比裂纹稳态扩展速率高出1到2个数量级。图3g所

示为主裂纹即将失稳进入瞬断区的照片，此时距离

试件断裂只有不到 200个循环，裂纹长度大约为

300 μm。飞机铝合金构件中必须严格避免裂纹扩

展失稳，为此要制定合理的检查周期，避免造成飞

行事故。因此建立铝合金材料的疲劳短裂纹萌生

和扩展评价体系十分重要。

图3 疲劳多裂纹的扩展行为

Fig. 3 Propagation behavior of fatigue multiple cracks
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3.2 基于SEM原位观测的腐蚀疲劳裂纹萌

生规律

SEM原位疲劳试验具有实时观测、分辨率高的

特点，可以展现微裂纹的扩展行为。利用SEM原位

观测很容易确认导致最终断裂的主裂纹。对主裂纹

的寿命评估，尤其是萌生寿命评估，可进一步确定试

件结构的疲劳寿命。6151-T6铝合金的平均晶粒尺

度为20 μm，因此根据裂纹萌生寿命的定义，只要捕

捉到主裂纹扩展到20 μm时对应的应力循环次数

就可以作为裂纹萌生寿命。通过原位疲劳试验，得

到预腐蚀0，7，15，19 a的裂纹萌生寿命，见表2。

文献[3]的工作说明采用应变腐蚀疲劳萌生寿

命曲线预测腐蚀环境下带有初始缺陷构件的疲劳

裂纹萌生寿命是合理的，采用的方法是局部应变

法。当试件承受名义应力范围Δσ作用的时候，由

于缺口的存在，切口根部的材料受到局部应变范围

Δε
notch

的作用。由于局部应力集中的放大作用，切

口根部局部应变范围Δε
notch

一般要高于切口件平

均名义应变范围Δε。对于试件切口根部而言，名

义应力Δσ与该处局部应变范围Δε
notch

具有一一对

应关系，因此可以设想如果将切口件根部的材料取

出，制成光滑试件。对此光滑试件在Δε
notch

作用下

进行应变疲劳行为就相当于原切口件在Δσ作用下

切口根部材料的腐蚀疲劳行为。此时应变疲劳下的

试件寿命就可以代表原始切口件在名义应力Δσ下

的疲劳寿命。基于该应变疲劳思想，可以对切口件

的裂纹萌生寿命进行估算。

应力疲劳载荷作用下，金属疲劳行为中存在临界

应力强度因子ΔK
th
，它代表结构疲劳寿命趋于无穷时

承受的最大应力强度因子范围。同样在金属腐蚀应

变疲劳中也存在临界应变范围Δε
th
，在给定腐蚀环

境下，当循环应变疲劳范围低于Δε
th
的时候，裂纹不

会发生腐蚀疲劳断裂，也就是其腐蚀疲劳寿命趋于无

限。对于腐蚀疲劳，Δε
th
是与腐蚀条件相关的物理

量。施加于试件上的应变可以分为两个部分，一部分

是不会造成金属损伤的临界应变范围Δε
th
，这一应

变范围在疲劳过程中可以恢复；另一部分是高于

此值的造成材料损伤的Δε
D
，该部分损伤应变无

法恢复，在应变疲劳过程中会逐步累积。这两部

分之和就是总的施加应变范围，即 Δε=Δε
th
+

Δε
D
。材料的萌生寿命N

initial
就取决于应变疲劳过

程中Δε
D
的累积。

基于Manson-Coffin公式以及疲劳应变的思想，

裂纹萌生寿命可以用式（1）表示

[3]

。

N
initial

=A（Δε+Δε
th
）

-2

（1）

式中：A为应变疲劳抗力系数。

由于疲劳试验中的材料承受的试验名义应力值

一般低于材料自身的屈服强度，结构处于弹性变形

范围。因此，虎克定律依然适用。

Δσ=EΔε （2）

Δσ
th
=EΔε

th
（3）

式中：Δσ
th
为与临界应变范围Δε

th
对应的应

力值；E为材料的弹性模量。将式（2）和（3）代入式

（1），得出：

N
initial

=AE 2

（Δσ-Δσ
th
）

-2

（4）

考虑应力比以及应力集中的影响，因此需要

对名义应力范围Δσ进行修正，成为等效名义应

力Δσ
eqv
，即：

书书书

!!!"#!
$

%!$ "#[ ]"
$$%

%&!! （5）

式中：K
t
可以由有限元计算或者手册获得。对

于文中的试件，预置人工缺口造成的K
t
为1.1~1.3不

等。以式（5）中的Δσ
eqv
替代式（4）中的Δσ，则可

以得到：

N
initial

=A
s
［Δσ

eqv
-（Δσ

eqv
）

th
］

-2

（6）

式中：A
s
为应力腐蚀疲劳裂纹起始系数

[3]

；

（Δσ
eqv
）

th
为裂纹起始门槛值

[2—3]

。对式（6）取自然对

数得到式（7）：

lg N
initial

=lg A
s
-2lg［Δσ

eqv
-（Δσ

eqv
）

th
］ （7）

根据SEM原位试验下试件的萌生寿命N
initial

就可

以得到A
s
和（Δσ

eqv
）

th
的值。

在lg N
initial

-lg［Δσ
eqv
-（Δσ

eqv
）

th
］双对数坐标下，

表2 疲劳裂纹萌生寿命

Table 2 Initiation life of fatigue crack

次

腐蚀年限/a

0

7

15

19

220 MPa

40 933

20 014

15 947

10 019

240 MPa

37 486

12 707

9107

6462

250 MPa

28 353

11 960

8068

6539
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式（7）表示一条斜率为-2的直线。编制计算机程序

进行线性回归，在斜率为-2±0.002的条件下，可以

求出A
s
和（Δσ

eqv
）

th
的值。程序流程如图4所示。其

中（Δσ
eqv
）

th
的初值设为10 MPa，迭代增量步进0.1

MPa。计算得到的A
s
和（Δσ

eqv
）

th
，随着腐蚀年限的

变化曲线绘制如图5所示

[4—5]

。

可以看出在半对数坐标下，lg A
s
随着腐蚀年限

线性递减，这意味着A
s
与腐蚀年限呈现指数递减关

系，拟合见式（8），线性相关系数R2

=0.9888，线性程

度良好。

A
s
=10

-0.057 36t+8.633 85
（8）

（Δσ
eqv
）

th
随着腐蚀年限呈现线性递增，其与腐

蚀年限的拟合关系见式（9）。拟合线性相关系数R2

=

0.9887，同样具有满意的拟合效果。

（Δσ
eqv
）

th
=2.452 85t+93.808 27 （9）

利用结果就可以对预腐蚀试件在疲劳循环载荷

作用下的裂纹扩展寿命进行评估。从而为飞机铝合

金构件的定检、寿命评估提供一定的依据。

4 结论

1）SEM原位技术是研究腐蚀疲劳微裂纹扩展

行为的一项有效工具，可以对材料微尺度裂纹萌生

与扩展行为进行精确的观测。

2）借助于疲劳应变法对预腐蚀试件裂纹萌生

寿命进行评估，得到了一套评估经验公式，具有一定

的指导价值。
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