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航空铝合金材料低温裂纹扩展研究现状与展望
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摘暋要:铝合金材料由于具有强度高和易加工等优势,已广泛应用于航空工程领域,低温是航空铝合金材料使

用中不可避免的环境因素,低温下航空铝合金材料的裂纹扩展行为得到国内外学者和工程界的广泛关注和大

量研究。本文综述航空铝合金材料的低温裂纹扩展进展,梳理航空铝合金材料的低温裂纹扩展试验研究状况,

归纳低温断裂失效机理,总结低温裂纹扩展模型表征和寿命评估方法,并展望进一步研究方向,为航空铝合金

材料工程设计和应用提供帮助。
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Abstract:Aluminium灢alloysarewidelyusedinaeronauticalengineeringduetotheadvantagesofhighstrength

andeasyprocessing.Lowtemperatureinevitablyoccursinaero灢structuresofaluminium灢alloys,andcryogenic

crackpropagationofaeronauticaluminium灢alloysisreceivedagreatdealofattentionandresearch.Theadvances

incryogeniccrackpropagationofaeronauticaluminium灢alloysissummarized,andtheexperimentinvestigations

oncryogeniccrackgrowthofaeronauticaluminium灢alloysaredescribed,andthefailuremechanismsoncryogen灢
icfractureareconcluded.Thecharacterization modelsandlifeevaluation methodologiesoncryogeniccrack

growthofaeronauticaluminium灢alloysaresummarizedandfurtherresearchproblemsarearguedforengineering
designandapplicationofaeronauticaluminium灢alloys.
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0暋引暋言

铝合金材料因具有优良的强度、刚度和断裂韧

性,被广泛应用于航空工程领域。在工程实践中,

航空器结构内部通常存在损伤,出现疲劳裂纹,结
构的整体承载能力会随着裂纹扩展而逐渐下降,从
而对寿命和安全性造成影响。低温是航空铝合金

材料服役中不可避免的环境因素,例如:飞机的真

实工作环境为10000m左右的高空,其所处的大气



温度为-40曟;在某些高海拔、高寒地区,航空器

的工作温度达到-60 曟[1]。在低温环境下,航空

铝合金材料的宏观性能和微观结构常会发生改变,
裂纹扩展行为也有所不同[2灢5]。然而,目前仍不能

完全掌握低温环境下裂纹扩展行为的物理本质和

变化规律,受低温环境的影响,材料的破坏过程短

暂,发展迅速,并且没有明显的征兆,难以进行准确

预测,需要深入研究和探索[6灢7]。本文综述航空铝

合金材料低温裂纹扩展试验、失效机理、模型表征

和寿命预测方面的研究成果,总结并展望需要进一

步探索的内容,具有重要的理论意义和应用价值。

1暋航空铝合金材料的发展

铝合金材料广泛应用于航空飞行器结构的制

造,如机身的蒙皮、框架、壁板、油箱、发动机和起落

架等部件[8灢9]。实际上,从20世纪30年代开始,人
们就尝试用铝合金材料制造航空器;20世纪50年

代提高了铝合金材料的比强度和比刚度;20世纪

60~70年代提高了铝合金材料的耐久性和损伤容

限性能,开发出针对7XXX 系铝合金材料的 T73
和 T76热处理技术,研制出7050铝合金材料和高

纯铝合金材料,大型客机上铝合金的应用比例如表

1所示。铝合金材料在B灢747客机上的应用如图1
所示,此后,铝合金材料的发展趋势逐渐加强,进一

步提高耐久性和损伤容限性能,开发出高强、高韧

和高抗腐蚀的新型铝合金,并大量采用整体加工成

型技术,保证航空器结构安全性[10灢11]。

表1暋大型客机上铝合金应用比例

Table1暋Applicationratioofaluminium灢alloysin

largeaircraft

机型
首飞时

间/年份

铝合金质

量分数/%
机型

首飞时

间/年份

铝合金质

量分数/%

B灢747 1969 81.0 A灢320 1987 76.5

DC灢10 1970 78.0 MD灢11 1990 76.0

A灢300 1972 76.0 A灢340 1992 75.0

B灢767 1981 80.0 B灢777 1994 70.0

B灢757 1982 78.0

图1暋铝合金材料在B灢747客机上的应用

Fig.1暋Applicationofaluminium灢alloysinB灢747aircraft

暋暋在航空器结构设计中,按照传统的静强度和疲

劳寿命设计不能保证航空器在全部使用寿命期内

的安全[12灢13],这是由于航空器结构中常见的缺陷

和损伤主要源自材料的加工和装配,无论从选材、
设计、加工和检修等方面采取何种措施,想要完全

避免损伤的出现几乎不能实现[14]。飞机服役过程

中承受循环载荷使损伤区域附近的疲劳裂纹由初

始尺寸扩展至临界尺寸,从而导致灾难性的破坏。
为此,把航空器结构设计成容许承受定量损伤,并

实施周期性检查的损伤容限结构,才能确保足够的

安全水平,损伤容限设计的基本思想[12灢13]如图2
所示。

受加载状态、外部环境和内在缺陷等诸多因素

的影响,航空铝合金材料的裂纹扩展行为常发生改

变,作用机理也比较复杂,由于断裂失效而引发的

事故给人们的财产和生命安全造成了危害[15灢17]

(如图3所示)。为此,航空部门一直关注着航空器

结构的损伤容限设计,确定裂纹扩展寿命,并给出
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结构的首翻期和检修周期,以防止断裂失效事故的

发生。其中,研究航空铝合金材料的裂纹扩展行为

在结构可靠性分析中占有重要地位,是保证航空器

飞行安全必不可少的内容[12,14,18]。

图2暋损伤容限设计基本思想

Fig.2暋Basicideaofdamagetolerancedesign

(a)F灢111机翼接头疲劳失效

(b)B灢737机身蒙皮疲劳失效

(c)MD灢500尾段纵梁疲劳失效

图3暋航空器结构疲劳失效事故

Fig.3暋Aircraftstructurefatiguefailureaccidents

2暋低温裂纹扩展试验和失效机理

2.1暋低温裂纹扩展行为试验

低温下航空铝合金材料的裂纹扩展行为测试

受到人们的关注,进行了大量试验研究,通过试验

了解低温对材料断裂门槛值、断裂韧性、裂纹扩展

速率和裂纹扩展寿命的影响。
(1)断裂门槛值和断裂韧性

K.V.S.Thurston 等[19] 在 293 K 常 温 和

198K低温环境下试验研究近门槛区和稳定扩展

区的裂纹扩展行为,加载应力比为0.1,频率为

25Hz,试 验 结 果 表 明:常 温 下 断 裂 门 槛 值 为

4.8MPa·m
1
2 ,而在198K低温环境下,材料的断

裂门槛值升高至6.3MPa·m
1
2 。M.Nowak灢Cov灢

entry等[20]通过试验研究铝合金的低温断裂失效

行为,绘制了断裂韧性随温度的变化曲线,结果表

明:随着温度的降低材料的断裂韧性提高。A.
Carpinteri等[21]试验研究了温度对工程常用的

7075灢T6铝合金材料断裂韧性的影响,结果表明:
环境温度由20曟下降至-80曟时,7075灢T6铝合

金的屈服强度提高了9%,断裂韧性提高了20%~
22%,说明低温环境下7075灢T6的抵抗断裂能力增

强,该材料适用于低温工程结构。P.Das等[22灢23]试

验研究轧制7075铝合金在-190曟和-150曟低

温环境下的裂纹扩展行为,结果表明:低温环境下,

7075铝合金的断裂韧性提升明显,抵抗裂纹扩展

能力增强。
(2)裂纹扩展速率和裂纹扩展寿命

吕宝桐等[24]在常温、213K 和153K 低温环

境下对航空铝合金材料LY12CZ进行裂纹扩展试

验,加载应力比为0.1,频率为18Hz,结果表明:随
着温度降低,LY12CZ的裂纹扩展速率减慢,其中,
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近门槛区的裂纹扩展速率下降更明显,而随着应力

强度因子殼K 的提高,低温对材料裂纹扩展速率的

抑制作用减弱。张福泽等[25]在 -40 曟 低温和

25曟常温环境 下 对 两 种 常 用 航 空 铝 合 金 材 料

LY12CZ和LC4CS进行裂纹扩展试验,测定裂纹

扩展性能a灢N 曲线和da/dN灢殼K 曲线,试验结果

表明:-40曟低温环境下,材料的拉伸强度提高,
裂纹扩展速率减慢,引起裂纹扩展性能相应的提

高,并且航空铝合金材料的低温裂纹扩展寿命较常

温延长。叶序彬等[1]在25 曟常温和-40 曟低温

环境下对 LY12CZ和 LC4CS铝合金进行裂纹扩

展试验,结果表明:在-40曟低温环境下,两种铝

合金的裂纹扩展性能 da/dN灢殼K 曲线均高于常

温,裂纹扩展寿命更长,低温对铝合金材料裂纹扩

展行为产生有益影响。J.T.Burns等[26]在23曟
常温 和 -50曟 低 温 环 境 下,试 验 研 究 了 7075灢
T651和7050灢T7451铝合金的微裂纹扩展行为,结
果表明:温度降低时材料的微尺寸扩展速率降低至

原来的一半,说明低温环境有利于提高铝合金的裂

纹扩展 性 能。宋 千 光 等[4]在 -54 曟、25 曟 和

125曟温度下对7475灢T761航空铝合金进行裂纹

扩展试验(如图4所示),加载应力比为0.06和

0.5。暋

(a)试验测试系统

(b)试验中裂纹的观测

图4暋7475灢T761铝合金材料低温裂纹扩展试验

Fig.4暋Cryogeniccrackgrowthtestof7475灢T761

aluminium灢alloy

试验结果表明:7475灢T761铝合金材料的裂纹

扩展速率随着温度的降低而减慢;但在裂纹快速扩

展阶段,低温对裂纹扩展速率的抑制作用减弱,且
裂纹扩展速率曲线有相交的趋势。

上述研究表明:低温环境下航空铝合金材料的

断裂门槛值提高,断裂韧性得到改善,且近门槛区

的裂纹扩展速率下降明显;低温对航空铝合金材料

的裂纹扩展寿命产生有益影响。

2.2暋低温断裂失效机理

通常裂纹扩展断口表面存有一些关于形貌特

征的有效信息,例如台阶、疲劳条带、二次裂纹和韧

窝等(如图5所示),可用来指示裂纹的演变过程及

其失效断裂形式。在试验的基础上,常采用扫描电

镜(SEM)和透射电镜(TEM)技术分析航空铝合金

断口微观形貌,探寻低温引起的晶体结构、台阶、二
次裂纹和韧脆转变等机理的改变。

(1)晶体尺寸和结构

T.Yuri等[27]和P.Das等[28]对铝合金低温疲

劳试样进行断口金相分析,结果表明:低温环境能

显著抑制晶粒的生长和动态恢复,促进高角度晶界

和超细晶的形成,从而提高材料的拉伸强度和抵抗

裂纹扩展能力。C.Gasqu湪res等[29]根据晶体结构

特征,将铝合金的裂纹扩展过程划分为3个阶段:
形成定向单晶的栺阶段,逐渐形成多晶体的栻阶

段,以及出现沉积物的类I阶段。观察发现:常温

下铝合金裂纹扩展断口符合 栻 阶段特征,而在

-50曟低温环境下,断面表面符合类栺阶段特征;
随着温度的降低,铝合金断口形貌逐渐由平滑规则

转变为高度结晶。P.Das等[22]发现在低温环境

下,7075铝合金裂纹扩展试样表面出现超细晶,应
力分布和变形更均匀,抵抗裂纹扩展能力增强。

(a)台阶
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(b)疲劳条带

(c)二次裂纹

(d)脆性特征

(e)韧窝

图5暋裂纹扩展试样断口形貌特征示例

Fig.5暋Examplesoffracturemorphologyof

crackgrowthspecimens

(2)台阶和裂纹闭合

宋千光等[4]对航空铝合金材料进行断口金相

分析,结果表明:低温下断口表面的台阶特征显著,
疲劳条带参差不规则;在相同应力强度因子条件

下,疲劳条带的宽度随着温度的降低而减小,说明

相同的应力强度因子下,铝合金材料的裂纹扩展速

率随着温度的降低而减慢。吕宝桐等[24]研究发

现:低温环境下 LY12CZ铝合金断口表面不规整

程度提高,裂纹闭合增强,可以观察到明显的由裂

纹闭合引起的表面挤压痕迹。
(3)二次裂纹和 H+ 含量

V.K.Sahu等[30]对断口金相分析发现:低温

环境下,2024灢T3铝合金断口表面出现大量的二次

裂纹特征,二次裂纹主要垂直于材料的主裂纹扩展

方向,有利于降低应力强度因子,使铝合金材料的

低温裂纹扩展速率减慢。此外,张福泽等[25]还对

LY12CZ和LC4CS航空铝合金裂纹扩展试样进行

断口金相分析,结果表明:低温下裂纹尖端的 H+

含量减少,氢化学反应减弱,裂纹扩展速率降低。

J.T.Burns等[26]研究发现:低温环境能延缓水分

子向裂纹尖端迁移并减慢析氢速度,使裂尖塑性区

处于欠氢状态,氢反应减弱,材料的裂纹扩展寿命

延长。
(4)韧脆转变

M.E.Shank[31]研究发现:随着温度的降低,铝
合金塑性变形减弱,失效形式也由塑性穿晶向脆性

沿晶或晶界分离转变,此时材料出现韧脆转变,对
应的临界温度称为韧脆转变温度。A.Carpinteri
等[32]在20曟常温和-20曟低温环境下开展铝合

金薄板的裂纹扩展试验,断口金相分析表明:随着

温度的降低,铝合金的失效形式由塑性失效转变为

脆性失效。L.Ma等[33]的断口金相分析表明:低
温下断口表面的脆裂特征明显,主要失效形式为脆

性断裂失效。
综上所述,在微观尺度上,低温环境会引起航

空铝合金高度结晶,断口表面台阶特征明显,凹凸

不平,裂纹闭合效应增强。在裂纹尖端,低温下

H+ 的含量减少,化学反应减弱,且出现垂直于扩

展方向的二次裂纹,裂纹扩展速率减慢。此外,低
温还促使航空铝合金材料的失效形式由塑性向脆

性转变。
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3暋低温裂纹扩展模型表征和寿命评

估方法

3.1暋低温裂纹扩展模型表征方法

航空铝合金材料的低温裂纹扩展性能通常从

宏观和微观两个层次进行表征。
(1)宏观层次

宏观层次上,常基于Paris模型表征铝合金材

料的低温裂纹扩展性能:

da/dN=C·殼Km (1)

吕宝桐等[24,34]考虑温度对断裂门槛值的影

响,在 Paris模型基础上,提出了表征低温裂纹扩

展性能的修正模型:

da/dN=B(殼K-殼Kth,0)2 (2)

模型的分析结果表明:随着温度的降低,断裂

门槛值殼Kth,0提高,而速率系数B 减小,与原模型

相比,修正 Paris模型的寿命预测精度更高。P.
Das等[28]采用 Paris模型拟合不同应力比加载下

的试验数据,结果表明:环境温度由常温下降至

-150曟低温时,Paris模型的指数m 明显减小,而
阻力系数C 变化不大,材料的裂纹扩展速率减慢;

Paris模型未能考虑载荷顺序效应影响,引起变幅

加载下裂纹扩展寿命预测结果的偏差。李矿等[35]

采用Paris模型表征了航空铝合金在25 曟常温、

-54曟和-70 曟低温环境下的裂纹扩展性能,

Paris模型能有效反映铝合金的低温裂纹扩展性能

规律,与25曟常温相比,-54曟和-70曟低温下

的裂纹扩展指数m 增加了7%~21%,而对数阻力

系数lgC降低了7%~15%。
(2)微观层次

微观层次上,考虑能量原理和氢扩散抑制效应

构建表征模型。A.Carpinteri等[36]建立了材料微

观尺度的球型等效单元模型,假设材料由球型等效

单元耦合而成的整体。考虑到低温下铝合金脆性

显著,释放的弹性能可以忽略,根据 Griffith能量

原理计算材料的应变能变化,并借助球型等效单元

模型预测低温断裂韧性,探寻低温环境对裂纹扩展

性能的影响,模型有效性在低温试验测试中得到了

验证。J.T.Burns等[37]认为铝合金材料的低温裂

纹扩展速率由内在因素和外部环境两部分构成:

da/dN=(da/dN)in+(da/dN)cf (3)

低温环境下水分子向裂纹尖端迁移减慢,裂尖

H+ 扩散受到抑制,考虑这一因素的影响修正低温

裂纹扩展速率(da/dN)cf,并预测寿命,具有可接受

的计算精度。

但考虑能量原理和氢扩散抑制效应构建表征

模型的局限性强,且需要大量数据确定参数,限制

了工程上的应用。而 Paris模型是表征低温裂纹

扩展性能的常用模型,考虑低温环境的影响修正阻

力系数、指数和断裂门槛值,能有效反映航空铝合

金材料低温裂纹扩展行为及其变化规律。

3.2暋低温裂纹扩展寿命评估方法

航空铝合金材料的低温裂纹扩展寿命通常采

用不考虑载荷顺序效应的线性累积损伤法和考虑

载荷顺序效应的累加求和法进行评估(如图6所

示)。

图6暋低温裂纹扩展寿命评估方法

Fig.6暋Lifeevaluationmethodologyon

cryogeniccrackgrowth

(1)线性累积损伤法

T.Christopher等[38]考虑低温环境影响对失

效应力进行修正,建立了应力强度因子-失效应力

Kmax灢氁f 曲线模型,使用牛顿迭代算法求解,之后采

用线性累积损伤理论评估裂纹扩展寿命,结果显

示:在-253曟低温环境下,铝合金材料低温裂纹

扩展寿命预测结果的相对偏差为7%。
(2)累加求和法

A.Carpinteri等[32]提出了一种考虑裂纹扩展
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路径的寿命评估方法:给定初始裂纹尺寸及其方

向,考虑低温环境的影响,计算每个载荷循环的裂

纹扩展增量和角度,如此循环往复,累加求和直至

扩展结束。分别选取30曘、45曘和90曘的初始裂纹方

向,在20曟常温和-20曟低温环境下进行累加求

和计算,裂纹扩展寿命预测结果与试验偏差不大。

S.K.Kim 等[39]基于弹塑性理论对裂纹扩展过程

的应变能进行累加求和计算:给定初始时的硬化变

量和应变能,计算每个应力循环下的增量以及当前

裂纹尺寸对应的塑性应变,如此循环往复累加求

和,当应变能达到或超过临界值时发生断裂失效,

该评估方法的有效性在低温裂纹扩展试验中得到

了验证。

此外,相关学者还借助有限元仿真技术分析复

杂结构的裂纹扩展行为,使用 ANSYS、ABAQUS
和FRANC2D等软件计算低温环境下应力场分

布,编写用户子程序获取残余应力、应力集中系数

和应力强度因子等参数,模拟低温裂纹扩展过程并

预测寿命,为复杂结构低温裂纹扩展寿命评估提供

帮助[40灢42]。

线性累积损伤法和累加求和法是航空铝合金

材料低温裂纹扩展寿命评估的两种常用方法,其

中,线性累积损伤法计算简单、方便实用;而累加求

和法考虑了载荷顺序效应的影响,可以模拟裂纹扩

展的方向和路径,预测结果更真实。

4暋航空铝合金材料低温裂纹扩展研

究展望

针对航空铝合金材料低温裂纹扩展行为,可从

以下4个方面进一步研究和探索。

(1)开展变幅加载下低温裂纹扩展试验

目前,大量的低温裂纹扩展研究在航空铝合金

材料上展开,但上述工作主要侧重于研究恒幅加载

下的低温裂纹扩展行为,而变幅加载下的低温裂纹

扩展试验较少。为此,可以选取变幅载荷、甚至实

测飞行载荷谱(如图7所示)进行加载,以贴近真实

服役状态,试验测试裂纹扩展性能,对比分析变幅

加载中的载荷顺序效应和低温环境效应对裂纹扩

展行为的影响。

图7暋实测飞行载荷谱

Fig.7暋Actualflightloadingspectrum

(2)进行断口金相定量分析

目前对铝合金低温裂纹扩展试样的断口金相

分析通常为定性研究,很少进行定量研究,难以确

切阐述低温下微观机理的改变。考虑这一点,可以

进一步定量确定低温环境下断口表面的微观尺寸

(如晶粒、晶界、初始裂纹、滑移带和韧窝等),通过

微观尺寸与扩展速率间的对应关系,反推低温裂纹

扩展的演变过程,为航空器故障分析及维护提供

帮助。

(3)完善低温裂纹扩展性能表征模型

航空铝合金材料的服役历程通常为随机载荷

加载,包含大量不同的应力循环,低温裂纹扩展速

率也会在较大范围内变化,而目前常用的裂纹扩展

速率模型尚不能较好反映这一特性。为此,可在

G.G.Trantina等[43]与 E.K.Walker[44]提出的模

型基础上,同时考虑应力比和断裂门槛值的影响构

建模型,以表征不同应力比加载下近门槛区和稳定

扩展区的低温裂纹扩展性能。在此基础上,可进一

步考虑变幅加载下的载荷顺序效应,参考迟滞模型

对过载塑性区的修正方法[5],采用累加求和法计

算,提高低温裂纹扩展寿命预测的精度。

(4)评估低温环境下首翻期和检修周期

在实测飞行载荷谱下开展低温裂纹扩展性能

测试,在此基础上考虑含损伤结构疲劳裂纹形成和

扩展的全过程,可以建立结构安全耐久性模型[18],

合理地评估低温高寒环境下航空铝合金结构的首

翻期和检修周期,为保障航空器安全水平提供技术

支持。
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5暋结束语

针对航空铝合金材料的低温裂纹扩展行为,本
文主要从试验、失效机理、模型表征和寿命评估4
个方面进行分析,表明低温环境下航空铝合金材料

的裂纹扩展性能改善,低温对裂纹扩展寿命产生有

益影响。这些研究成果帮助人们认识航空铝合金

材料的低温裂纹扩展特性及变化趋势,为低温环境

下裂纹扩展性能评估、结构设计优化和检修维护提

供技术支持。然而,由于航空铝合金低温裂纹扩展

行为复杂,影响因素多,目前尚未完全认清和掌握,

需要进一步探索。相信通过理论与实践相结合的

方法,今后对于航空铝合金低温裂纹扩展行为的理

解将会有更为深刻,从而有效减少因低温失效引发

事故所造成的损失。
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