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摘要: 以 2E12 铝合金光滑疲劳实验为基础, 结合有限元软件 ABAQUS 和疲劳分析软件 MSC. Fatigue, 详细地介绍了疲

劳寿命预测的流程和实现过程。进行疲劳寿命分析, 分析结果表明孔径与板长之比 D/ L 对板材疲劳寿命有显著的影

响, D/ L 与对数寿命呈幂函数关系。数值模拟结果与理论计算结果基本相吻合, 进行疲劳寿命分析, 分析结果表明孔径

与板长之比 D/ L 对板材疲劳寿命有显著的影响, D/ L 与对数寿命呈幂函数关系。
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Abstract: On the basic o f the fatigue tension test o f alum inum allo y 2E12, the process and realizat ion

pro cess of fat igue life pr edict ion is deeply int roduced by using FEM sof tw ar e ABAQU S and fat igue a-

nalysis sof tw are M SC. Fat igue. Numerical simulat ion results ar e consistent w ith the theoret ical calcu-

lat ion results and the reliability o f numerical simulat ion to analyze the fat igue life of products is ver-i

f ied. Then alum inum allo y 2E12 plates models w ith dif ferent aperture to analy ze fat igue life ar e crea-

ted. The results show that the rat io of apertur e and the length has a marked impact on fat igue life and

D/ L has pow er funct ion relation with lo garithm ic life.
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� � 疲劳破坏是工程结构和机械失效的主要原因之

一,引起疲劳失效的循环载荷峰值往往远远小于根据

静态断裂分析估算出来的�安全�载荷。因此开展疲劳
研究有着重要的意义。

在疲劳设计中有限元技术已经成为一种不可缺少

的分析工具。根据有限元获得的应力应变结果进行进

一步的疲劳寿命设计已经在一些重要的工业领域(如

汽车、航空、航天和机器制造)得到应用。与基于试验

的传统方法相比,有限元疲劳计算能够提供零部件表

面的疲劳寿命分布图, 可以在设计阶段判断零件的疲

劳寿命薄弱位置,通过修改设计可以预先避免不合理

的寿命分布。本文采用的数值模拟方法关联有限元软

件 ABAQU S 和疲劳分析软件 MSC. Fat igue, 依据材

料的疲劳性能, 对照结构所受到的载荷历程, 按分析模

型来确定结构的疲劳寿命。这能减少试验的数量, 缩

短产品的开发周期, 进而降低开发成本,大大提高市场

的竞争力
[ 1, 2]
。

2E12铝合金在航空航天工业中应用十分广泛,具

有优良的室温强度、硬度、断裂韧性及抗疲劳特性。研

究 2E12铝合金的抗疲劳能力, 能够适应国内航空航

天事业的发展, 对于国内现代飞机抗疲劳设计的安全

性也具有重要的参考价值 [ 3, 4]。

本工作以 2E12铝合金光滑疲劳实验为基础, 对

计算模型施加与疲劳试验等效的边界条件、载荷, 采用

数值模拟方法进行疲劳寿命计算, 同根据实验点计算

出的理论值进行比较, 结果基本吻合。并对不同孔径

的 2E12铝合金中心孔板进行疲劳寿命预测, 讨论了

孔径变化对板材疲劳寿命的影响规律。

1 � 实验方法

实验用料来自东北轻合金加工厂 2E12-T3 态的

2mm 厚板材。高周疲劳实验在 JXG-100疲劳实验机

上进行,采用板材试样, 并参照 Q/ 6S 977 � 2004标准

制成标准试样, 疲劳试样如图 1所示。在室温、实验室

空气介质的环境下进行实验, 实验频率为 110 ~
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120Hz,应力比分别取 R= 0. 1, 应力集中系数分别取

K t= 1。

图 1 � 光滑疲劳试样

Fig. 1 � Smooth fat igue specimen

2 � 实验结果

疲劳实验结果如图 2所示, 随着应力水平的降低

其疲劳寿命增加。

图 2 � 光滑试样的 S-N 曲线

Fig. 2 � The S-N cu rve for sm ooth specimens

3 � 标准试样模型的应力分析

3. 1 � 材料参数

2E12 铝合金的材料参数为: 弹性模量 E =

71GPa,泊松比 �= 0. 35。

3. 2 � 有限元模型
利用有限元软件 ABAQUS 对试样进行应力分析。

根据几何形状和载荷的对称性,选取四分之一模型进行

分析。采用 20节点 C3D20单元划分网格,对中部拉断

区进行网格细分,计算模型和网格如图 3所示。

图 3 � 有限元模型

Fig. 3 � Finite elem ent model

3. 3 � 定义等效边界条件和载荷
对有限元模型构造与疲劳试验过程中所受载荷、

约束的等效条件。试样模型左边施加对称边界条件

U1= UR1= U R3= 0,底边施加对称边界条 U2= UR1

= U R3= 0,右端分别施加拉伸载荷 F1= 85MPa, F2=

100 MPa, F3 = 110MPa 进行分析, 模型代号依次为

C1, C2, C3。

3. 4 � 有限元计算结果及分析
有限元模型的局部应力云纹图如图 4所示(三个

模型的应力云纹图分布基本相同, 图 4 仅给出 C1模

型的云纹图代表) ,最大应力产生在模型面积最小的位

置,最大应力节点均为节点 363, 应力值分别为 S max1=

236. 5MPa, Smax2= 278. 2M Pa, Smax3 = 306. 0M Pa。

图 4 � Mises 应力云纹图

Fig. 4 � Mises st ress counter

4 � 标准试样的疲劳寿命分析

本工作采用 MSC. Fat igue 软件的主要分析功能

对铝合金进行疲劳寿命分析,即根据 S-N 曲线进行全

寿命分析。这是最传统的疲劳寿命分析, 它以材料或

零件的应力为基础, 用雨流循环计数法和 M iner 线性

累计损伤理论, 进行全寿命分析。

将 3. 4中 ABAQUS 所计算的应力结果导入 Pat-

r an,再利用嵌入在 Patran 中的 MSC. Fat igue 程序模

块进行寿命预测。

4. 1 � 材料的 S-N 曲线

将 2E12 铝合金的相关材料参数输入 MSC. Fa-

t igue程序的 PEMAT 中生成材料的 S-N 曲线,如图5

所示。

4. 2 � 载荷历程

根据试样在疲劳拉伸试验中的实际工况,其载荷

波为正弦波、应力比为 R= 0. 1, 调用 MSC. Fat igue软

件的 PTME模块, 生成一个正弦变化的载荷时间历

程,并且设置载荷类型、单位, M SC. Fatigue 计算时,

按此规律变化一次对应疲劳分析的一个循环。生成的

循环应力载荷时间历程如图 6所示。
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4. 3 � 疲劳寿命分析结果
对铝合金疲劳试样模型的寿命分析中, 选择

Goodman 平均应力修正方法, 应用了材料的 S-N 曲

线,关联有限元载荷工况和载荷时间历程, 并提交计

算。疲劳计算的结果如图 7及表 1所示。由图 7可知

对数疲劳寿命的最小值也在各模型面积的最小位置,

寿命最小值的节点为节点 363, 这和图 4 所示的最大

应力值所在位置一致。由此可看出所加的载荷越大,

其对数寿命值就越小。

图 7 � 对数疲劳寿命云图

Fig. 7 � Fat igue lif e cou nter

4. 4 � 疲劳寿命分析值和理论值比较

根据表 2疲劳实验的实验点的疲劳寿命插值, 求

得各应力幅值下的疲劳寿命, 并与模拟数值进行比较,

表 1 � 模型的对数疲劳寿命结果

Table 1 � Fatigue life r esults of model

M odel code C1 C2 C3

L og life 5. 6338 5. 2337 5. 0059

N / cycle 4. 304E 5 1. 713E5 1. 014E5

对比结果见表 3。由表 3 看出, 数值模拟计算值和理

论计算值基本相吻合, 这说明疲劳寿命的数值模拟具

有一定可靠性。下面利用此方法对 2E12铝合金中心

孔板进行疲劳寿命预测, 以探求孔径大小和疲劳寿命

之间的关系。

表 2 � 疲劳试验点数据

T able 2� Fatigue test data po ints

Fat igue lif e 9. 493E 5 1. 821E5 4. 89E4

S max / MPa 210 280 350

表 3� 结果比较

Table 3� Compar ison of r esults

S / MPa
S max /

MPa

Log l ife

S imulat ion r esul t
Theory

result

E rror/ %

85 236. 5 4. 304E5 4. 799E5 10. 31%

100 278. 2 1. 713E5 1. 883E5 9. 02%

110 306. 0 1. 014E5 1. 079E5 6. 02%

5 � 中心孔板的疲劳寿命分析

5. 1 � 模型

选取开有中心孔的 2E12铝合金板, 如图 8所示。

其中长度 L = 3000mm, 宽度 W = 1500mm, 厚度 �=

2mm ,两端同时对其施加拉伸载荷 S= 60MPa, 改变孔

径 D ,在循环载荷应力比为 R= 0. 1 的情况下对不同

孔径的 14个模型进行寿命预测。由于模型具有对称

性,选取模型的四分之一进行有限元分析。

图 8 � 中心孔板模型

Fig. 8 � M odel of plate w ith center h ole

5. 2 � 疲劳寿命分析结果

前边已经在 2E12铝合金疲劳试样的模型的基础

上详细介绍了疲劳寿命预测的数值模拟过程,由于篇

幅关系,不再介绍 2E12铝合金板材的数值模拟过程,
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将其有限元应力分析结果及疲劳寿命预测结果列于表

4。从表 4可以看出, 随着孔径和板长 D/ L 之比的增

大,对数寿命值不断减小,且在孔径与板长之比小到某

一数值之后,此中心孔板的疲劳寿命值几乎保持不变。

表 4� 各模型的计算结果

T able 4� Results o f models

D / mm D/ L Sm ax / MPa lgN N / cycle D / mm D/ L S max / MPa lgN N / cycle

900 0. 3 321. 708 4. 8595 7. 236E4 200 0. 0667 183. 985 6. 197 1. 574E6

800 0. 2667 278. 994 5. 2377 1. 713E5 100 0. 0333 180. 963 6. 2722 1. 872E6

700 0. 2333 248. 175 5. 6338 4. 304E5 50 0. 0167 180. 207 6. 3377 2. 176E6

600 0. 2 225. 676 5. 7958 6. 249E5 20 0. 0067 180. 023 6. 3377 2. 176E6

500 0. 1667 209. 301 5. 9022 7. 984E5 10 0. 0033 179. 99 6. 3377 2. 176E6

400 0. 1333 197. 539 6. 0754 1. 19E6 5 0. 0017 179. 868 6. 3377 2. 176E6

300 0. 1 189. 349 6. 197 1. 574E6 1 0. 0003 176. 184 6. 3377 2. 176E6

5. 3 � 曲线拟合

根据表 4 的计算结果得到对数寿命 lgN 和 D/ L

之比的关系曲线(见图 9) ,并对其进行一阶衰减指数

拟合, 其拟合关系式为幂函数: lgN = 6� 4465 -

0� 11382e(
D/ L

0. 11397
)
。将 D/ L 之比带入拟合公式, 得到

2E12中心孔板在不同 D/ L 下的疲劳寿命 N 0 ,将拟合

结果和分析结果列于表 5, 相对误差个别稍大之外,其

余都很小, 因此可认为 2E12 中心孔板孔径与板长之

比 D/ L 与对数寿命呈幂函数关系。
图 9 � D/ L 与疲劳寿命的关系

Fig. 9 � D/ L v s f at igue l ife

表 5� 各模型的结果比较

T able 5� Comparison o f models

D/ L N 0 / cycle N / cycle Err or/ % D/ L N 0 / cycle N / cycle E rror/ %

0. 3 7. 308E4 7. 236E4 1. 00 0. 0667 1. 746 E6 1. 574E6 10. 94

0. 2667 1. 840E5 1. 713E5 7. 41 0. 0333 1. 968 E6 1. 872E6 5. 14

0. 2333 3. 673 E5 4. 304E5 14. 66 0. 0167 2. 064 E6 2. 176E6 5. 15

0. 2 6. 142 E5 6. 249E5 1. 71 0. 0067 2. 117 E6 2. 176E6 2. 69

0. 1667 9. 018 E5 7. 984E5 12. 9 0. 0033 2. 135 E6 2. 176E6 1. 91

0. 1333 1. 202 E6 1. 190E6 1. 01 0. 0017 2. 143 E6 2. 176E6 1. 52

0. 1 1. 507 E6 1. 574E6 4. 24 0. 0003 2. 148 E6 2. 176E6 1. 29

6 � 结论

( 1)通过对疲劳标准试样模型的全寿命分析, 能够

得到试样表面的疲劳寿命分布图, 并且验证了利用数

值模拟方法对其进行疲劳寿命分析的可靠性。

( 2)在相同载荷条件下, 孔径越大, 疲劳寿命值就

越小,且在孔径与板长之比小到某一数值之后,此中心

孔板的疲劳寿命值几乎保持不变。

( 3) 2E12铝合金中心孔板孔径与板长之比 D/ L

与对数寿命呈幂函数关系:

lgN = 6. 4465 - 0. 11382e
( D/ L
0.11397

)
。

这一结论对实际产品设计中开孔件的抗疲劳设计具有

重要的参考价值。
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3 � 结论

� � ( 1)采用前驱体热分解技术制备的复合粉末通过
等离子喷涂可以制备出抗磨性能良好的纳米碳化钛增

强的铁基金属陶瓷涂层, 碳化钛颗粒在涂层中分布均

匀,且颗粒细小,大约为 200~ 500nm。

� � ( 2) T iC/ Fe陶瓷涂层中 T iC 含量较高,涂层的耐

磨性能更好。53% T iC/ Fe 金属陶瓷涂层的耐磨粒磨

损性能相比基体( 45钢)提高了约 25倍。均匀弥散分

布于金属集体中的细小 T iC 颗粒可以有效地阻止位

错的运动和微裂纹的扩张, 明显提高了 T iC/ Fe 陶瓷

涂层的硬度和强度。

� � ( 3)涂层磨损机制主要为粘着磨损和轻微的剥落。
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