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摘要 : 随着结构耐久性和损伤容限设计概念的引入, 机体结构设计选材越来越注重材料的损伤容限特性。考虑到材料

的使用应力,提出用稳定裂纹扩展阶段 da/ dN-3�K / �b 曲线来表征材料的损伤容限特性。对航空常用金属材料的分析

结果表明,采用这种表征方法能较为全面地反映材料的损伤容限特性。建立了材料使用应力与疲劳寿命和裂纹扩展寿

命的关系图,此图可以用来综合评价材料的静强度、疲劳和损伤容限特性, 提高选材的准确性,也可由结构设计要求提出

材料的性能指标来指导新材料的研制。
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Abstract: The airf rame mater ial selection criterion has paid more at tention to the damage- to ler ant

propert ies w ith the establishment of durability and damage- tolerance design principle. Consider ing the

actual bearing st ress, the damage- tolerance propert ies can be characterized by the da/ dN-3�K / �b

curves during crack stat ionary propagat ion stag e. The damage to ler ance pr opert ies of the airf rame

metals are compared by using this method. The compared results show that this character izat ion could

character ize the damage- tolerance proper ties of materials more comprehensively. T he curves of st ress

vs. to tal fat igue life and crack propagat ion are plot ted to evaluate the synthetic mechanical propert ies,

and to enhance the accuracy of materials select ion. On the other hand, the r elat ionship betw een mate-

r ial pr opert ies and design requirements are established through these curves, this could guide the new

material research and development .
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� � 现代飞机结构不但要求质量轻、强度和刚度好、制

造简单、成本低,而且要满足长寿命和高可靠性、维修

简便等设计要求。这些设计目标对材料性能的要求各

不相同,有时候甚至是矛盾的。传统的设计方法更多

的是依靠设计经验, 强调飞机的一两个设计目标来选

择材料,其他的设计要求则依靠结构实验来满足, 这种

选材方法费时费力, 且很难保证选材的准确性和经济

性。如何在满足各项设计目标的前提下选择合适的材

料是飞机结构设计的关键问题。

此外每一种新设计的飞机, 都有 6% ~ 10%的新

材料需要开发和研制。以往的材料研究往往只考虑材

料某一方面的性能提高, 材料各性能之间的相互匹配

则考虑较少,即缺乏综合的评价指标或表征体系来指

导材料地发展。随着飞机结构设计要求多样化和综合

化,有必要探讨考虑各种工程设计要求下提出材料的

综合性能指标和表征体系,从而为新材料的研制指明

要求和发展方向。

本工作结合飞机结构设计思想的演变与结构设计

选材的发展,提出材料损伤容限特性的表征方法, 进而

发展了一种能综合表征和评价材料静强度、疲劳和损

伤容限特性的方法, 可为结构设计选材以及新材料研

制提供依据。
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1 � 飞机结构设计思想演变与机体结构材料发
展

飞机的设计思想来源于飞机的使用实践,对飞机

不断提出的更高、更新的要求促使飞机设计思想不断

地发展和演变。飞机结构设计在经历了静强度与静动

强度设计的过程后, 到 20世纪 60年代增加抗疲劳(安

全寿命)设计, 70 年代提出结构耐久性和损伤容限设

计,以确保结构的安全性和可靠性。结构设计概念和

准则的变化,必然导致结构选材判据和材料研制方向

和指标的变化[ 1] 。

现代飞机重要零部件均采用损伤容限设计。这就

要求材料不仅有高强度, 而且还应有较高的抗疲劳和

损伤容限特性。目前钛合金由于其高强度、低密度和

优良的损伤容限性能,在很多应用上已经代替合金钢。

例如 A380钛用量从 5% ~ 7%增加到 10%, 仅吊舱和

起落架就增加了 2% , 其吊舱的主要结构实现了全钛

设计。A380上应用的 T-i 6A-l 4V 都经过�退火处理,

以提高其断裂韧性和降低裂纹扩展速率[ 2] 。A380还

首次将新型钛合金 VST55531用于机翼和吊舱之间的

连接装置,该钛合金具有优异的断裂韧性和高强度
[ 3]
。

随着复合材料和钛合金的发展, 铝合金在大型飞

机上的用量有所减少, 但超高强度高韧性铝合金用量

却增加了, 7150-T 77, 2524-T3, 7055-T 77 等具有高强

度、优良的疲劳特性和抗腐蚀特性的第四代铝合金已

经在 B777和 C17 等大型飞机中广泛应用, 代替了原

来的 2024和 7075等铝合金,成为航空铝合金应用的

主力[ 4, 5] 。具有优良综合性能的新型 7085铝合金已经

制成特大锻件应用于 A380机翼主梁结构
[ 6]
。

由此可见, 目前机体结构材料除了考虑传统的静

强度和疲劳特性外, 损伤容限特性也成材料选择必须

考虑的主要因素之一。

2 � 机体结构设计现有选材指标与方法分析

传统的飞机结构设计选材只包含两个方面的基本

要素:材料的静强度及刚度、材料的疲劳性能。在保证

飞机安全和使用可靠的前提下,应尽量提高结构效率,

减轻结构重量。因此应尽量选择强度( �b )、刚度( E)高

而密度(�)低的材料。强度比( �b /�)和刚度比( E /�)是

评价材料强度和刚度特性的主要性能指标。疲劳是结

构材料在交变载荷作用下出现的破坏。一般采用 S-N

曲线反映材料的基本疲劳强度特性, 也可以用指定循

环次数下的疲劳极限( �- 1 )作为疲劳特性的选材指标。

随着结构完整性和损伤容限概念的提出,材料的

选择判据增加并强调以下两个新的要素: 断裂韧性和

裂纹扩展特性。含裂纹材料的静强度以平面应变断裂

韧性 K IC为选材判据。K IC是材料固有特性。当材料

处于平面应力状态时, 材料断裂性能与厚度有关, 用

K C 表示。含裂纹材料的疲劳特性用疲劳载荷作用下

裂纹扩展特性 da/ dN- �K 曲线表示, 其中: da/ dN 为

裂纹扩展速率, �K 为应力强度因子变化幅值。

综上所述, 目前机体结构材料的选材指标包含材

料的静强度、疲劳和损伤容限特性。而且材料性能之

间并不是独立的,设计选材应该考虑到材料性能性能

之间的相互影响关系。例如, 无论是钛、钢或铝,总的

趋势都是 K IC随�b的提高而降低。考虑到静强度与断

裂韧性之间的矛盾, 英法联合研制的�协和号�客机以

K IC / �b 作为重要选材依据来评价材料的综合性能。

也有学者[ 7- 9] 建立了考虑到多个设计目标时材料性能

的综合评价的模型和方法。这些模型将材料性能对设

计目标的影响程度数值化,从而得到候选材料的影响

因子矩阵,以此矩阵的行列式的值作为材料性能优劣

的评判标准。这种方法只能适用于可用单个数值表示

的材料特性如强度、刚度、密度,断裂韧性等, 对与寿命

和安全性关系密切的以曲线形式表示的裂纹扩展 da/

dN- �K 曲线和疲劳S-N 曲线还存在一定难度。

3 � 机体结构材料损伤容限特性表征与评价

结构损伤容限设计主要是利用材料的缓慢裂纹扩

展特性和含裂纹结构的剩余强度。目前设计选材采用

断裂韧性来评估含裂纹材料的剩余强度, 已经取得了

广泛应用和比较一致的认识,但对于裂纹扩展特性的

评价仍没有形成统一的指标和方法。

裂纹缓慢扩展特性主要取决于裂纹稳定扩展的

da/ dN-�K 曲线变化特性。对于工程可检裂纹, 其稳

定裂纹扩展阶段所对应的 da/ dN 约在10- 3~ 10- 5

mm/次之间,此阶段 da/ dN- �K 关系可以用来衡量材

料的裂纹扩展特性, 相同 da/ dN 时 �K 较大者裂纹扩

展特性较好。图 1 为航空常用金属材料铝合金

( LY12- CZ)、钛合金( TC4和 T A15)、超低间隙损伤容

限型钛合金 ( T C4ELI 和 T A15ELI ) 以及合金钢

( 30CrM nSiNi2A)在应力比 R= 0. 1 时双对数坐标下

da/ dN-�K 关系在稳定裂纹扩展阶段 da/ dN =

10
- 3
~ 10

- 5
mm/次之间的裂纹扩展特性的对比(其中

TA15ELI 和 T C4ELI 性能数据由中科院金属所提供,

其他材料数据来自文献[ 10] )。从图 1 看几种材料均具

有较好的缓慢裂纹扩展特性,其中铝合金的裂纹扩展

特性最差,其他几种材料在相同 �K 时的 da/ dN 均小

50 � � 材料工程 / 2010 年 7 期 �



于铝合金;超低间隙钛合金的裂纹扩展特性优于普通

钛合金,与合金钢相当。但这并不能说明合金钢和钛

合金的损伤容限特性好于铝合金。因为钛合金和合金

钢的工作应力比铝合金高,这意味着在正常设计应力

工作时钛合金的 da/ dN 大。事实也是如此,在航空结

构中铝合金结构已广泛采用损伤容限设计, 而钛合金

和合金钢结构则仍普遍采用安全寿命设计方法。由此

可见, 采用稳定裂纹扩展阶段的 da/ dN- �K 关系并不

能全面反映材料的损伤特性。

一般结构大部分工作应力在 �b / 3左右,因此对材

料的裂纹扩展特性进行评价时, 等幅载荷的最大应力

通常取�b / 3。现将图1的横坐标转换成 3�K / �b , 得到

图 2所示 da/ dN-3�K / �b 曲线, 即当工作应力为 �b / 3

时裂纹扩展速率 da/ dN 与裂纹长度的平方根 a
0. 5之

间的关系曲线。由图 2可知,当三种材料作用与静强

度比值相同的应力时铝合金的裂纹扩展特性要好于普

通钛合金和合金钢; 而在相同裂纹扩展速率时, LY12-

CZ 所允许的裂纹长度较长, 说明 LY12-CZ 的损伤容

限特性比 T A15和 T C4好;采用 �热处理的超低间隙

钛合金 TC4ELI和 TA15ELI 的裂纹扩展特性稍好于

铝合金,说明超低间隙钛合金也适用于进行结构损伤

容限设计。此外, da/ dN = 10- 3 mm/周时对应的

( 3�K / �b )
2
值在一定程度反映了进入快速扩展时的

临界裂纹长度。因此,材料的 da/ dN-3�K / �b 能从使

用应力下的裂纹扩展速率和失稳扩展时的临界裂纹

长度两个方面更为全面地反映材料的损伤容限特

性。

图 1 � 机体结构材料稳定裂纹扩展阶段

da/dN-�K 曲线

Fig. 1 � da/ dN-�K curves of airf ram e metal

m aterial s at crack stat ionary propagat ion s tage

图 2 � 机体结构材料稳定裂纹扩展阶段

da/ dN-3�K /�b 曲线

Fig. 2 � da/ dN- 3�K /�b curves of airf ram e metal

m aterial s at crack stat ionary propagat ion s tage

4 � 机体结构材料综合力学性能表征与评价

飞机结构要满足强度、疲劳、耐久性和损伤容限等

结构设计要求。这些设计要求是通过材料的静强度、

疲劳、断裂韧性和裂纹扩展特性来满足的,并且这些材

料性能并不是相互独立的,他们之间存在着相互制约

的关系。材料损伤容限特性改善必然影响到其静强

度、疲劳等其他方面的特性。

表 1 为 HT 1 和 HT 2 两种不同热处理制度

TA15ELI 的静强度、断裂韧性、疲劳裂纹扩展 Paris

公式和 S-N 曲线等基本力学性能比较。由表 1难以

综合评价材料的静力、疲劳和损伤容限特性, 无法保证

设计选材的准确性。

为了综合评价两种热处理制度 TA15ELI的静强

度、疲劳和损伤容限特性,根据表 1数据绘制如图 3所

示的结构使用应力、疲劳寿命和裂纹扩展寿命(工程可

检初始裂纹 a0 扩展至临界裂纹 aC 的寿命)的关系图。

图 3中横坐标分为上下两种形式, 上部横坐标为用对

数坐标表示的疲劳寿命, 下部横坐标为 a0~ aC 的裂纹

扩展寿命。纵坐标为疲劳等幅交变载荷( R= 0. 1)的

最大应力 �max。这样, 图 3就包含疲劳寿命和裂纹扩

展寿命两系列曲线, 其中实线表示典型载荷状况

( K t= 3, R= 0. 1)下的疲劳 S-N 曲线; 虚线表示典型

裂纹形式和载荷状态(中心穿透裂纹, R= 0. 1)下由初

始可检裂纹 a0 到临界裂纹 aC 的扩展寿命与最大应力

的关系,由表 1中 Paris 公式积分得到。其中 a0 取决

于检测水平, 本工作计算中取 2mm; aC 则与使用应

力、断裂韧性和裂纹形状等因素有关。

表 1� 两种热处理制度 TA15ELI 基本力学性能

Table1� Basic mechanical pr operties of T-i allo ys TA15ELI processed by two different heat- t reatment condit ions

H eat-t reatm ent �b/ MPa �0. 2 / MPa K IC / ( MPa� m 0. 5) Paris formula Fat igue S-N cu rve

H T1 1053 996 83 da/ dN = 5. 28� 10- 8 � ( �K ) 2. 74 See fig. 3

H T2 980 900 111 da/ dN = 1. 76� 10- 8 � ( �K ) 2. 85 See fig. 3
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图 3 � 钛合金使用应力与疲劳寿命和裂纹扩展寿命关系曲线

Fig. 3 � Applicat ion s t ress v s t otal fat igue lif e and crack propagat ion l ife of T-i al loys TA15ELI

� � 结合表 1 和图 3可见, 热处理制度 HT1 得到的

TA15ELI 静强度高,在高应力水平时的疲劳性能优于

热处理制度 HT2 得到的 T A15ELI,但在中低应力水

平时,其疲劳和损伤容限特性不如热处理制度 HT2

得到的 TA15ELI。本工作以下面 4种设计情况为例

说明如何由图 3指导设计选材和新材料的研制:

�检修周期要求为 A,疲劳寿命要求为 F;

�检修周期要求为 C,疲劳寿命要求为 D;

�设计应力水平由 300MPa下降到 280MPa;

�检修周期要求为 B,疲劳寿命要求为 E。

设计情况� 对应于可检性较好的部位, 此部位检

修周期较短(要求为 A )而疲劳寿命较长(要求为 F) ,

选用热处理制度为 HT 1的 T A15ELI 可满足设计要

求。

设计情况� 对应于可检性较差的部位, 此部位对

检修周期的要求 C比较高,并因此牺牲了一定的疲劳

寿命 (要求为 D ) , 选用热处理制度为 H T2 的

TA15ELI 可以满足设计要求。

设计情况� 对应于飞机中的某些重要部位,常采

用降低应力水平的方法保证其安全性。由图 3可见,

当应力水平由 300MPa 下降到 280MPa 时, 热处理制

度为 HT 1的 TA15ELI疲劳寿命大于 107 , 可视为无

限寿命。此时, 检修周期也可相应的延长 1/ 4 左右。

虽然热处理制度为 HT 2的 T A15ELI 疲劳寿命和检

修周期也相应延长, 但其改善幅度不如热处理制度为

HT1的 T A15ELI明显, 因此在这种情况下应该选用

热处理制度为 HT 1的 TA15ELI。

图 3除了可以提高设计选材的准确性以外,还可

以由设计要求来指导新材料的研制。设计情况�对应

于可检性一般的部位, 此部位对检修周期(要求为 B)

和疲劳寿命(要求为 E)的要求均较高。由图 3来看,

热处理制度为 HT 1的 TA 15ELI 裂纹扩展寿命太短,

而热处理制度为 HT2的 TA15ELI 疲劳寿命太短,两

种热处理制度 T A15ELI 均不能满足设计要求。但情

况� 的疲劳寿命要求和裂纹扩展寿命要求均落在
HT1和 H T2两种热处理制度得到的 TA15ELI性能

范围之内,满足结构设计要求材料的热处理制度可通

过对 HT 1和 H T2 两种热处理制度的调整得到。如
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果希望获得较好的疲劳特性, 则热处理制度更接近

HT1; 反之,如果要提高损伤容限特性, 则热处理制度

更接近 HT2。

5 � 结论

( 1)考虑到材料的工作应力, 提出用稳定裂纹扩

展阶段 da/ dN-3�K / �b 关系表征材料的损伤容限特

性。对航空常用金属材料铝合金、合金钢和钛合金

的对比分析结果表明,采用 da/ dN-3�K /�b 关系曲线

能从工作应力下的裂纹扩展速率和失稳扩展时的临

界裂纹长度两个方面较为全面地反映材料的损伤容

限特性。

( 2)建立了材料使用应力与疲劳寿命和裂纹扩展

寿命的关系图, 此图可以用来综合评价材料的静强度、

疲劳和损伤容限特性, 从而提高结构设计选材的准确

性。另一方面也可由结构设计要求提出材料的力学性

能指标来指导新材料的研制,使新材料的研制更具有

针对性。
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置较高,从而使熔体在较低的黏度下充模, 但是,随着

温度增加,影响注射时间的效果变得不明显了, 因此,

升高注射温度要注意对成型质量的影响。

( 3)微注射的注射压力高于传统注射,注射压力增

加,缩短注射时间,和注射温度类似,压力增加,注射时

间下降的程度也越来越小。因此, 合理地制定注射压

力不仅可以降低对注射机的要求, 也可以降低制品的

内应力。

( 4)通过正交优化,可得对该齿轮运用不同材料进

行的模拟,得出各聚合物材料对微注塑成型的适用性,

聚合物材料对微注塑成型的适用性: ABS> PP> PC。
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