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摘要：针对舵机壳体在长时间工作状态下会衍生出疲劳裂纹、影响壳体结构强度与使用寿命的问题，对舵机壳体应

用基于小裂纹理论的疲劳全寿命预测方法，为其损伤容限设计和寿命预测探索新的途径。采用 7050铝合金单边缺

口拉伸试样开展室温下 L-T向（裂纹扩展方向为纵向 L，加载方向为横向 T）和 T-L向（裂纹扩展方向为横向 T，加
载方向为纵向 L）的长、小裂纹扩展研究，将小裂纹和长裂纹的扩展数据拟合，获得裂纹扩展的 da/dN-ΔK数据，并

利用扫描电子显微镜（SEM）对试样断口表面进行微观分析，对材料初始缺陷进行定量分析。根据实际测试获得的

初始裂纹尺寸和裂纹扩展的数据，基于断裂力学的三维裂纹扩展理论解析法和 ABAQUS-Franc3D软件的有限元仿

真法，对舵机壳体的疲劳寿命进行预测，利用实际疲劳寿命对预测结果进行验证，实际的疲劳裂纹扩展寿命为

26万次，而预测结果为 21万次，预测寿命小于实测结果，符合舵机壳体安全裕度。
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Damage tolerance analysis and fatigue life prediction of hydraulic shell
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Abstract: Under prolonged operational conditions，the servo motor housing is prone to developing numerous fatigue cracks，which

compromise its  structural  integrity  and service lifespan.  To address  this  issue，we apply a  fatigue life  prediction method rooted in

small  crack  theory  to  the  servo  motor  housing，while  also  exploring  innovative  approaches  for  damage  tolerance  design  and  life

prediction.  This  study conducts  extensive  tests  on the  propagation of  both  long and small  cracks  in  the  L-T and T-L directions  at

room temperature，utilizing 7050 aluminum alloy single-sided notch tensile specimens. Based on the propagation data of small and

long cracks，the da/dN-ΔK data of crack propagation are obtained by fitting. Scanning electron microscopy（SEM） is used to conduct

microscopic analysis of the specimen’s fracture surface and to quantitatively assess the material’s initial defects. Based on the initial

crack size and crack propagation data，the three-dimensional crack propagation theory analysis method based on fracture mechanics

and the finite element simulation method of ABAQUS-Franc3D software are used to predict the fatigue life of the servo housing. The

predicted results are evaluated using the actual fatigue life，and the predicted and experimental results are in good agreement.

Key words: 7050 aluminum alloy；small fatigue cracks；fatigue life prediction；finite elements；damage tolerance analysis

  

舵机壳体是舵机的重要组成部分，主要用于保

护及隔离内部电路与零部件，使其不受外界的干扰

和损坏。如副翼舵机，其位于机翼内部，壳体主要

用于隔绝航油。舵机壳体材料主要为 7050铝合

金。7050铝合金还应用在飞机其他主承力结构上，

如飞机的舱壁，机身框架，桁条等[1]。然而在实际

工程应用中，铝合金材料需要进行表面阳极化处

理，在表面形成致密的保护层，以防止其表面发生

2025 年 第 45 卷 航　空　材　料　学　报 2025，Vol. 45

第 4 期 第 144 – 154 页 JOURNAL OF AERONAUTICAL MATERIALS No.4    pp.144 – 154

https://doi.org/10.11868/j.issn.1005-5053.2024.000198
https://doi.org/10.11868/j.issn.1005-5053.2024.000198
https://doi.org/10.11868/j.issn.1005-5053.2024.000198


点蚀、晶间腐蚀和氧化等导致结构损坏或强度下

降[2]。郑战光等[3] 通过对 6061铝合金进行模型研

究，发现高应力水平下阳极氧化膜会降低铝合金基

体的抗裂纹萌生能力。铝合金裂纹一般起始于自

由表面或其附近处，阳极氧化膜原位生长在铝合金

上，当加载应力超过一定范围时，氧化膜上的裂纹

向基体开裂，导致结构疲劳性能降低[4]。同时，铝

合金构件在进行铬酸阳极化后存在晶间腐蚀微缺

陷，可能在服役中成为初始裂纹源，在使用过程中

发生疲劳裂纹扩展。

20世纪以来，人们发现一些初始极其微小的裂

纹在使用中扩展导致零件的失效。在工程领域，所

有材料及构建的工程结构均不可避免地存在某种

程度的缺陷。这些缺陷若持续扩展，将不可避免地

削弱结构的承载能力，严重时甚至会导致结构失

效，进而对结构的安全性构成重大威胁[5]。铝合金

内部可能存在缺陷（如孔洞和夹杂），表面进行阳极

化处理可能造成损伤，所以舵机壳体实际上是一个

含裂纹体。舵机壳体的套筒安装孔内装有活塞，活

塞进行往复运动，使得壳体在舵机工作时长期受到

脉冲油压作用，会出现裂纹扩展的情况。舵机壳体

长期工作下会导致壳体失效，出现漏油情况[6]。因

此，掌握铝合金的裂纹扩展行为和评价铝合金在裂

纹存在条件下的疲劳寿命，对铝合金的工程应用起

着重要作用。

∆K

20世纪 70年代，Pearson[7] 进行了铝合金的

长、小裂纹扩展行为研究，发现在较小的相同应力

强度因子幅值 条件下，表面小裂纹扩展速率快

于长裂纹扩展速率，并且即便应力强度因子幅值低

于长裂纹的疲劳裂纹扩展门槛值，小裂纹依然能够

发生扩展，这被称为“小裂纹效应”。在 TB6钛合

金[8]、FGH96[9]、FGH4096[10] 等多种合金中均存在

小裂纹效应。在相同的名义驱动力作用下，长裂纹

的扩展速率相较于小裂纹显著较慢，且应力强度因

子门槛值较高，如果把长裂纹扩展数据应用在小裂

纹扩展阶段，可能会高估材料性能，使得结构件在

使用中安全性变低。

∆K

20世纪末，北京航空材料研究院联合美国国家

航空航天局兰利研究中心[11-13]，依据断裂力学原

理，并融合了 与裂纹闭合的概念，共同研发出一

种专门用于小裂纹扩展分析的全寿命预测技术。

之后对疲劳小裂纹扩展模型进行了修正[14-15]，改进

疲劳寿命预测方法。赵高乐等[16] 围绕燃气涡轮发

动机关键部件材料的疲劳小裂纹扩展问题，概述了

当前疲劳小裂纹的扩展模式及其对疲劳寿命的影

响规律，并且总结了当前疲劳小裂纹扩展模型及疲

劳寿命预测方法。李天翔等[17] 为提升含小裂纹结

构疲劳寿命预测的精确度，运用人工智能及相关技

术，采用深度神经网络和高斯过程回归对腐蚀状态

下的高强钢丝小裂纹疲劳寿命进行预测。

为满足结构的损伤容限性能，一般可以容许初

始缺陷或疲劳裂纹存在于结构的使用过程中，但必

须确保其扩展速率较慢，从而使含裂纹结构能够在

剩余寿命和剩余强度充足的情况下继续运行，下次

检修时被发现并修缮更换[18]，从而确保结构的安全

性。因此，研究小裂纹的起始和扩展行为对于预防

重大安全事故非常重要，探究疲劳小裂纹扩展规律

在疲劳寿命预测以及损伤容限设计领域具有至关

重要的意义。

许冀威等[19] 简述了典型通航飞机的结构损伤

容限评估流程和方法，在对飞机结构进行损伤容限

分析的过程中，需要重点关注含裂纹结构的裂纹扩

展分析与剩余强度分析。相关飞机结构件损伤容

限分析方法已相当成熟，并不断被改进，如丁水汀

等[20] 以表面孔为例，系统总结了加工制造阶段引

入的表面缺陷的损伤容限评估方法。基于该疲劳

全寿命预测方法，张健[21] 利用 NASGRO软件计算

开口盖与蒙皮连接处的应力强度因子曲线与裂纹

扩展曲线，并进行损伤容限分析；张志楠等[22] 采用

基于连续体壳单元的扩展有限元模型，计算大型飞

机整体壁板结构的应力强度因子曲线并开展损伤断

裂分析；秦剑波等[23] 针对机身壁板运用 ZENCRACK
软件进行了数值仿真分析，同时进行疲劳裂纹扩展

验证，获取其应力强度因子曲线以预测机身壁板的

剩余强度值。

目前针对典型飞机结构的损伤容限分析手段

较成熟，且已经通过实验和分析途径获得了较多结

构的应力强度因子曲线，但这些曲线在实际运用时

往往仅针对某种特定的飞机结构且伴随着严格的

载荷工况等附带限制条件，极大地制约了它们的应

用范围，使其不具备普适性[24]。随着航空工业的不

断进步，飞机结构设计中涌现出众多新的构型。因

此，如何准确地获取这些新型构型的应力强度因子

曲线，并深入探究其裂纹扩展规律，已成为当前亟

待解决的重要课题。

现有民机舵机壳体采用的生产工艺无法避免

产生加工微缺陷，使用过程中发现微缺陷的存在会

导致壳体发生漏油等损伤情况。为保障壳体结构

安全，避免壳体失效导致的安全事故，并指导加工

工艺改进，本工作以 7050铝合金材料为研究对象，
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进行室温恒幅载荷作用下不同取样方向的长、小裂

纹扩展试验。运用 ABAQUS-Franc3D软件对 7050
铝合金舵机壳体的疲劳全寿命进行联合分析，结合

测试结果验证该预测模型的可靠性，并给出初始加

工缺陷容限尺寸。 

1    实验及数据分析
 

1.1    实验方法与参数

针对 7050-T7452铝合金锻件开展疲劳载荷长

裂纹和小裂纹扩展及门槛值、平面应变断裂韧度

KIC 测试。长裂纹及小裂纹测试均采用恒幅载荷，

应力比为 0.06，试件取样方向包括 L-T向与 T-L
向；平面应变断裂韧度 KIC 在 L-T向与 T-L向开展

测试。所用仪器为 MTS液压伺服疲劳试验机，测

试环境为室温和实验室空气条件。

在进行疲劳长裂纹测试时，选用了符合 GB/T
6398—2017《金属材料疲劳试验疲劳裂纹扩展方

法》标准的中心裂纹拉伸 M（T）试样。长裂纹扩

展速率及门槛值计算依据 ASTM E647 《疲劳裂纹

扩展速率测量的标准试验方法》进行。长裂纹扩

展测试需要先预制疲劳裂纹，预制疲劳裂纹时采用

频率为 10 Hz。当预制裂纹结束后，采用降载法，在

近门槛值区域进行多次测量，计算出疲劳裂纹扩展

的门槛值。

∆KM（T）试样裂纹尖端应力强度因子范围 的

计算方法为：

∆K =
∆S
B

√
πa
2W

sec
πa
2

(1)

a = 2a/W (2)

∆S = S max−S min (3)

a = (ai+ai+1)/2 (4)

W B

P

式中： 为试样宽度； 为试样厚度；a为裂纹长度；

为加载力。

小裂纹扩展速率及门槛值计算所用试样尺寸

及测试参数参照 HB 7705—2001《金属材料疲劳

小裂纹扩展速率试验方法》标准。选用单边缺口

拉伸（single edge-notch tension，SENT）试样，采用复

型法[25-26] 对裂纹尺寸进行观测，经历一定循环载

荷后暂停加载，施加最大应力 80% 的拉伸载荷，对

试样缺口表面进行覆膜处理，复型后测量裂纹尺

寸，循环间隔应保证有效的裂纹尺寸数据为 25～
30个。裂纹尺寸达到试样厚度的 80% 时施加准静

态载荷至试样断裂以确定裂纹形状。测试过程初

期，试样缺口根部可能萌生多条裂纹，分析裂纹扩

展行为时仅关注尺寸最大且发展成为最终导致试

样断裂的主导裂纹[27]。

∆K小裂纹 SENT试样应力强度因子范围 计算

方法为：
∆K =

∆σ
√
πa

E(k)
F1

(a
c
，

a
t
，

c
r
，

c
w
，

r
t
，

r
w
，φ

)
F1 =

[
M1+M2

(a
t

)2
+M3

(a
t

)4
]
g1g2g3g4g5 fφ fw

(5)

∆σ = σmax−σmin E (k)式中： ； 为形状因子； t、 r、w、
φ为试件各部位尺寸，具体如图 1所示；M1～M3、

g1～g5、 fθ 和 fw 的具体取值与计算方法见参考文

献 [12]。
采用割线法计算裂纹扩展速率：

da
dN
=
∆a
∆N
=

ai+1−ai

Ni+1−Ni
(6)

ai Ni ∆N

ai ai+1

式中： 为在循环次数 时的裂纹长度； 为循环

间隔。此时，得到的裂纹扩展速率对应的裂纹长度

为 与 的均值。

∆Kth

根据 GB/T 6398—2017，疲劳长裂纹扩展门槛

值 的定义为，裂纹扩展速率 da/dN≈1×10–7 mm/
cycle时，对应的应力强度因子范围。

∆K

选择裂纹扩展速率 8×10–8 mm/cycle ≤ da/dN
≤1×10–6 mm/cycle范围的 da/dN-ΔK结果，用线性

回归模型拟合 da/dN与 的方程。

da
dN
=C1 (∆K)n1 (7)

n1、C1式中： 为拟合确定的曲线参数。

∆K ∆Kth

由拟合曲线方程计算  da/dN=1×10–7 mm/cycle
时对应的 ，即为疲劳裂纹扩展门槛值 。 

1.2    结果 

1.2.1    疲劳载荷长、小裂纹扩展测试

∆将长裂纹及小裂纹扩展测试的 da/dN- K数据

绘制到同一张双对数坐标图中，详见图 2。对长裂

纹不同取样方向下的扩展速率曲线所在的直线段

进行拟合曲线：

L-T向：da/dN = 3.63×10−8× (∆K)3.47 (8)

T-L向：da/dN = 9.645×10−9× (∆K)3.982 (9)

由图 2拟合结果可见，不同取样方向上裂纹扩

展速率曲线存在差异。为了保证结构安全性，选择

裂纹扩展速率更大的结果用于疲劳寿命计算。

∆K

而对于小裂纹扩展速率情况，如图 2所示，在

较小的区域，小裂纹扩展 da/dN-ΔK结果分散性

146 航　空　材　料　学　报 第 45 卷



∆K

∆K

较大，难以进行高拟合优度的方程拟合，且与长裂

纹扩展速率实测结果在较大 范围内有重合，在

用有限元法进行损伤容限分析时难以对小裂纹和

长裂纹速率进行准确区分。因此对 较小时的小

裂纹区域，及小裂纹与长裂纹重合区域，选取长裂

纹、小裂纹的裂纹扩展数据中较高部分，并对间隔

部分速率进行插值处理，以定义基线数据，得到的

结果如图 3所示。

按 1.1节描述的方法对小裂纹及长裂纹门槛值

进行计算，小裂纹门槛值附近区域速率扩展曲线如

图 4所示，长裂纹门槛值附近区域速率扩展曲线如

图 5所示。

按照拟合曲线计算得到的小裂纹和长裂纹门

槛值结果如表 1所示。

结果表明，由于“小裂纹效应”的存在，小裂

纹门槛值明显小于长裂纹门槛值，而 T-L向小裂纹

门槛值低于 L-T向结果，后续将采用 T-L向小裂纹

门槛值计算初始裂纹容限尺寸。 

1.2.2    平面应变断裂韧度 KIC

平面应变断裂韧度数据见表 2。
KIC

KIC

7050锻件的平面应变断裂韧度 测试中，得

到的最小 值为 24.7 MPa·m1/2，在壳体发生疲劳

裂纹扩展时，当裂纹尖端的应力强度因子超过该

值，壳体可能发生瞬断。 
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图 1    试验件局部尺寸及相关参量定义

Fig. 1    Definition of local dimensions and related parameters of the test piece
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图 2    长、小裂纹扩展速率对比　（a）L-T向；（b）T-L向

Fig. 2    Comparison of crack propagation rates between long and short cracks at room temperature
（a）L-T direction；（b）T-L direction
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图 3    长、小裂纹的 da/dN-ΔK
Fig. 3    da/dN-ΔK of long and small cracks
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2    壳体寿命预测及损伤容限分析

在进行疲劳裂纹扩展寿命预测时，需要利用

da/dN-ΔK曲线，预测从初始裂纹尺寸到断裂的全

过程中的裂纹扩展行为。ABAQUS-Franc3D联合

模型分析流程如图 6所示。建立全裂纹扩展阶段

的 ABAQUS-Franc3D联合分析模型，给出裂纹扩

展 a-N曲线，根据失效分析结果对分析模型进行

修正。 

2.1    分析模型建立及调整 

2.1.1    几何模型

舵机壳体在实际使用中其电火花孔处有明显

裂纹。由于裂纹出现在方孔处，所以除保留外形

外，主要保留方孔附近与方孔关联较大的特征。在

此思路下，以舵机壳体为研究对象，针对图 7（a）红
框部分进行简化与建模，除方孔和与之相连的两个

圆孔外，保留与方孔下表面距离为 3.21 mm、直径
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图 4    小裂纹扩展门槛值曲线　 （a） L-T向；（b）T-L向

Fig. 4    Threshold curve of small crack propagation 　（a）L-T direction；（b）T-L direction
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图 5    长裂纹扩展门槛值曲线　 （a）L-T向；（b）T-L向

Fig. 5    Threshold curve of long crack propagation 　（a）L-T direction；（b）T-L direction
 

表 1    长、小裂纹的门槛值
Table 1    Threshold for long and small cracks

Direction Small crack threshold/（MPa·m1/2） Long crack threshold/（MPa·m1/2）

L-T direction 0.602 1.794

T-L direction 0.528 1.859

 

表 2    7050锻件平面应变断裂韧度
Table 2    7050 forging plane strain fracture toughness

Direction Sample KIC/（MPa·m1/2）

L-T direction C06AK-L1 27.45

C06AK-L2 24.73

C06AK-L3 25.81

C06AK-L4 28.62

C06AK-L5 24.71

Average 26.26

T-L direction C06AK-T6 34.97

C06AK-T7 29.92

C06AK-T8 35.77

C06AK-T9 33.20

C06AK-T10 29.12

Average 32.60
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为 4 mm的圆孔及从下至上的圆孔。

根据模型简化方案，在 ABAQUS软件中以方

孔中面为模型中面，建立厚度为 80 mm的模型，简

化壳体模型如图 7（b）所示。 

2.1.2    有限元模型

为简化壳体模型赋予实测的 7050铝合金的材

料参数，弹性模量为 70 GPa，泊松比为 0.33。
对模型进行网格划分，对裂纹萌生的方孔孔边

局部位置进行网格加密以保证计算精度。在网格

模型中插入初始裂纹时，网格尺寸应小于初始裂

纹，因此确定的孔边网格尺寸约为 0.01 mm，划分

好的网格模型如图 8（a）所示。

在壳体模型底面施加固定约束，模型各孔内壁

施加 28 MPa的均布压力（此处施加值为一个循环

内压力最大值，在后续疲劳分析步骤中通过设置应

力比 R=0将其转变为 0～28 MPa的交变载荷），约

束情况见图 8（b）。
对模型进行静力分析，针对裂纹可能出现的危

险位置进行考察，比较孔边圆角上各处最大主应力

大小，以确定初始裂纹的插入位置。经分析，两

侧最大值分别为 111.6 MPa与 149.2 MPa，如图 9
所示。 

2.1.3    壳体寿命影响因素分析

影响壳体疲劳寿命预测结果的因素有多种，本

工作考虑其中较重要的影响因素进行试算以判断

模型简化的重点，后续针对类似问题可更好地对模

型进行简化。本工作主要考虑初始裂纹方向、裂纹

面油压分布及邻近次要裂纹等关键因素。为加快

模型计算速率，在模型两端施加固定约束，各孔内

壁施加 5～40.5 MPa的交变应力。
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图 6    研究路线图

Fig. 6    Technology roadmap
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图 7    壳体模型　 （a）模型简化部分；（b）简化壳体模型

Fig. 7    Shell model　 （a）simplified model section；（b）simplified shell model
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（1）初始裂纹方向

为探究初始裂纹方向对壳体疲劳裂纹扩展预

测寿命的影响，在简化壳体模型中，通过设置相同

尺寸但插入方向不同的初始裂纹，模拟裂纹在循环

载荷作用下的扩展行为，并计算相应的疲劳寿命，

计算结果如图 10所示。初始裂纹角度考虑与 z轴
垂直（与 z轴夹角 90°）和沿最大主应力方向（与

z轴夹角 113°）两种情况。通过对比表明，裂纹扩

展方向对疲劳裂纹扩展寿命有着影响，裂纹本身也

更倾向于沿最大主应力方向扩展。

（2）裂纹面油压分布

在利用简化壳体模型模拟裂纹扩展时，忽略裂

纹张开后裂纹面上的油压可显著简化建模过程并

降低计算复杂度。但测试过程中发现，油液会进入

张开的裂纹面并产生压力，改变裂纹面受载状况。

如果忽略裂纹面受载，可能导致疲劳预测寿命结果

偏离实际工况，因此，应当考虑在裂纹扩展过程中

是否需要在裂纹面上施加均布压力以反映渗入油

压的影响。通过对比裂纹面是否施加油压两种情

况，对简化壳体模型进行计算。裂纹面油压载荷对

裂尖应力强度因子 K1 的影响如图 11（a）所示，对

疲劳裂纹扩展寿命的影响如图 11（b）所示。由

图 11可以发现，存在油压时疲劳寿命为 11.5万次，

不存在油压时疲劳寿命为 37万次。不考虑裂纹面

油压计算得到的应力强度因子明显偏低，添加面载

后疲劳裂纹扩展寿命较未添加时会显著减少。这

说明在裂纹面足够大到油渗入的中后期，裂纹面上

的油压会显著影响疲劳裂纹扩展寿命，计算时必须

考虑裂纹面油压的影响。

（3）邻近次要裂纹

鉴于在实际测试中观察到上侧两个孔边均出

现裂纹且间隔较小，在计算壳体模型时，在孔的两

边同时插入相同尺寸的初始裂纹。为了探究裂纹

相互作用对寿命预测的影响，在计算简化的舵机壳

体模型时只考虑主要裂纹，即仅在图 9中的最大应

力点的最大主应力方向插入初始裂纹，计算结果如

图 12所示。存在相邻的次要裂纹时疲劳寿命为

 

(a) (b)

xx

yy

zz

xx

yy

zz

 

图 8    壳体分析模型　 （a）网格加密示意图；（b）约束情况

Fig. 8    Shell analysis model　 （a）schematic diagram of mesh refinement；（b）constraints
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图 9    简化壳体模型孔边应力分布云图

Fig. 9    Simplified shell model hole edge stress distribution
cloud map
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图 10    裂纹扩展角度对疲劳裂纹扩展寿命的影响

Fig. 10    Influence of crack propagation angle on fatigue crack
propagation life
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9.6万次，不存在相邻的次要裂纹时疲劳寿命为

11.2万次，即存在次要裂纹时疲劳裂纹扩展寿命会

大幅度降低。因此，相邻的次要裂纹是影响壳体疲

劳寿命预测结果的重要因素。 

2.2    壳体损伤行为分析

基于 2.1节对壳体分析模型影响因素的研究，

在壳体有限元模型中插入裂纹开展分析时，应在裂

纹面上施加均布油压，考虑次要裂纹影响，且裂纹

初始角度应沿最大主应力方向。裂纹萌生和扩展

最可能发生在应力集中明显、局部应力最大的区

域。基于图 9的有限元应力分析，计算应力最大值

点的最大主应力方向作为初始裂纹扩展方向的

参考，可以知道最大值点的最大主应力方向为

（0.074，0.988，0.135）。
在沿方孔深度方向 x轴负方向上，受孔边应力

集中影响，裂纹应沿方孔深度方向扩展。裂纹插入

位置及角度如图 13所示。为便于观察，在图 13中

用于切割的小圆片与真实裂纹相比进行放大处理，

根据工程实际中测量统计的初始缺陷尺寸，有限元

分析时插入的初始裂纹半径为 0.03 mm的圆形孔

边裂纹。考虑到实际测试中上侧两个孔边均出现

裂纹且间隔较小，在孔的两边同时插入相同大小的

初始裂纹。同时，考虑到测试过程中，油液会进入

张开的裂纹面并产生压力，在裂纹面上同样施加

28 MPa的交变均布应力。

后续裂纹扩展主要依赖于应力强度因子与裂

纹扩展速率的关系，由 ABAQUS软件计算每个裂

纹尺寸下裂纹尖端的应力强度因子，判断裂纹扩展

情况，之后由 Franc3D软件根据扩展后的裂纹形状

及尺寸自动划分新的裂尖局部网格，自动导入

ABAQUS软件进行下一步应力强度因子计算。首

先计算初始裂纹情况下的应力强度因子，结果如

图 14所示。然后逐步扩展裂纹，并计算对应的应

力强度因子，裂纹面以及每一步的裂纹前缘如
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图 11    裂纹面油压的影响　 （a）对 K1 的影响；（b）对疲劳裂纹扩展寿命的影响

Fig. 11    Influence of oil pressure on the crack surface 　（a）K；（b）fatigue crack propagation life
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图 12    单裂纹与两个相邻裂纹对疲劳裂纹扩展寿命影响

Fig. 12    Influence of crack surface on fatigue
crack propagation life
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图 13    裂纹插入位置示意图

Fig. 13    Schematic diagram of crack insertion position
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图 14    初始裂纹应力强度因子

Fig. 14    Initial crack stress intensity factor
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图 15所示。应力强度因子随裂纹长度的变化情况

如图 16所示。

壳体用 7050锻件的平面应变断裂韧度 KIC 测

试得到的最小值为 24.7 MPa·m1/2，裂纹扩展过程

中应力强度因子值超过该值时壳体可能发生瞬断

情况，将 24.7 MPa·m1/2 定义为有限元分析的终止

值，当裂尖应力强度因子 K1 超过 24.7 MPa·m1/2 时

终止运算，统计循环寿命。此时，结合前几个步骤

中获得的每一步裂纹扩展对应的应力强度因子及

输入的 da/dN-ΔK数据（如图 3所示）可以进行疲劳

裂纹扩展寿命预测。预测的疲劳裂纹扩展寿命为

210933（约 21万）次循环，如图 17所示。

壳体使用过程中发生漏油情况后，对一未装

机壳体施加 0～28 MPa的脉冲油压至失效，统计总

脉冲循环为 26万次。此外还对破坏后的壳体进行

了失效分析，给出多个裂纹尺寸 a和裂纹扩展速

率 da/dN的对应关系。有限元分析确定的疲劳

裂纹扩展寿命为 21万，与脉冲油压测试获得的疲

劳裂纹扩展寿命 26万，预测结果与实测结果吻

合 较 好 。 其 中 裂 纹 半 径 由 0.03 mm扩 展 至

0.43 mm的扩展寿命为 1.3万循环，占疲劳裂纹扩

展总寿命（21万循环）的约 6%，认为初始小裂纹的

尺寸对裂纹扩展分析寿命结果的影响不大，推断主

要原因为在小裂纹扩展阶段，疲劳裂纹扩展速率相

对较快，而此时对应的扩展距离又相对较短，消耗

的寿命不大。

KIC

预测的疲劳裂纹扩展速率与脉冲油压测试失

效分析确定的裂纹扩展速率结果对比如图 18所

示。由图 18可知，两者曲线趋势大致符合，在曲线

前端与曲线末端存在一定差别，可能的原因在于：

（1）曲线前端裂纹扩展阶段，此时壳体表面机械及

热加工影响区对裂纹扩展速率的影响较明显，裂纹

扩展速率可能高于材料本身的裂纹扩展速率；（2）
在末端时，K接近 ，即将发生断裂，使得裂纹扩

展速率快速上升。而在断口附近时，这部分进程相

对难以判读。
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图 17    裂纹扩展寿命预测
Fig. 17    Prediction of crack propagation life
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图 18    疲劳裂纹扩展速率对比
Fig. 18    Comparison of fatigue crack propagation rates
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液压壳体用 7050铝合金锻件的 L-T向和

T-L向的小裂纹门槛值分别为 0.602 MPa·m1/2 和

0.528 MPa·m1/2，取其中较小值作为 Kth。由于小裂

纹初始长度为 0.03 mm，结合图 16 可知，此时裂纹

尖端应力强度因子 为 0.760。而 ，因此

可得：

K1

Kth
=

√
πa0√
πath

(10)

 

 

图 15    裂纹面及裂纹前缘示意图

Fig. 15    Schematic diagram of crack surface and crack front
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图 16    应力强度因子随裂纹长度变化情况

Fig. 16    Variation of stress intensity factor with
crack length
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a0 ath式中： 为小裂纹初始长度； 为初始的缺陷容限

尺寸。

作动器液压壳体的初始缺陷容限尺寸：

ath = a0·
(

Kth

K1

)2

= 30×
(

0.528
0.760

)2

= 14.5 μm (11)

即初始缺陷尺寸不超过 14.5 μm时，壳体在当

前油压下不会发生裂纹扩展。 

3    结论

（1）7050铝合金锻件，在相同应力强度因子范围

下，小裂纹扩展速率显著高于长裂纹扩展行为，表现

出明显的小裂纹效应；相应的小裂纹门槛值沿 L-T和

T-L取向分别为 0.602 MPa·m1/2 和 0.528 MPa·m1/2，

长裂纹门槛值沿L-T和T-L取向分别为1.794 MPa·m1/2

和 1.859 MPa·m1/2，小裂纹门槛值显著低于长裂纹

门槛值。

（2）裂纹扩展方向、裂纹面上的油压及相邻的

次要裂纹均对壳体的疲劳裂纹寿命分析结果有影

响。裂纹倾向于沿最大主应力方向扩展。若裂纹

面上存在油压，其疲劳裂纹扩展寿命明显小于不存

在油压的情况，存在油压时疲劳寿命为 11.5万次，

不存在油压时疲劳寿命为 37万次。若存在相邻的

次要裂纹，疲劳裂纹扩展寿命明显小于不存在相邻

的次要裂纹时，存在相邻的次要裂纹时疲劳寿命为

9.6万次，不存在相邻的次要裂纹时疲劳寿命为

11.2万次。进行壳体损伤行为分析时，以上因素影

响不应忽略。

（3）建立简化的舵机壳体的几何结构模型、有

限元模型，对壳体开展交变载荷下的疲劳裂纹扩展

行为分析，有限元分析确定的疲劳裂纹扩展寿命为

21 万，与脉冲油压实测获得的疲劳裂纹扩展寿命

26 万，吻合较好。不同裂纹尺寸对应的裂纹扩展速

率与壳体脉冲油压实测数据基本一致；有限元分析

确定的疲劳裂纹扩展总寿命也与脉冲油压实测获

得的疲劳裂纹扩展寿命吻合较好。 
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