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    TC4钛合金具有密度小、比强度高、耐腐蚀和中

低温性能好等诸多优点，逐渐成为当代先进武器装备

和发动机的主要结构材料之一。随着国内飞行器结构

中钛合金用量的增加和钛合金结构件形状 的日趋复

杂，开展钛合金结构的耐久性研究非常必要。耐久性

指的是在规定的时间内，结构抵抗疲劳开裂、腐蚀、

热退化、剥离、磨损和外来物损伤的能力【1，2】。耐久性

设计的 目标是确保武器装备在整个使用寿命期内功能

最可靠和最经济的维修，使武器系统经常处于 良好的

战备状态。通过对钛合金关键结构件进行耐久性分析，

可以对飞行器结构的经济修理进行指导，使其经常处

于 良好的备用状态，使服役中的钛合金结构接近或达

到设计寿命要求 。本研究以飞行器结构中TC4钛合金

紧固孔结构的耐久性实验为基础，对结构经济寿命进

行了相关的分析和讨论，从而为先进飞行器结构耐久

性评估提供一定的理论指导。

1  实 验

    选取的试验件材料为 TC4钛合金，其化学成分 《o，

%)为：Al   4.09, Mn l.66, Fe<0.10, Si<O.lO,2r<0.05,C

0.005，余量 为 Ti。钛合金的相关力学性 能参数为：

u0.2=888 MPa，ub=933 MPa。钛合金材料从某飞行器

后机 身的锻件 毛坯 E截 取 ，试验件为 180 mmx40

mmx4 mm的长方形平板，中心通孑L直径为 5.3 mm，

几何形状如图 l所示。在加工试验件时，采用了铰孔

和钻孔两种加工工艺，各加工 21件。耐久性试验在

Instron 8801试验机 卜进行，试验载荷为常幅载荷，载
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荷谱包括疲劳载荷和标识载荷，其中疲劳载荷选取 3
种载荷水平，采用正弦波加载方式，最大载荷分别为
39，40.5，42 kN，应力比均为0.06;标识载荷的应力

比为0.7，每块载荷谱中疲劳载荷循环500次，加载频
率均为10 Hz，每一种情况试验件数为7件。试验在

实验室空气环境下进行，试验结束后，在扫描电镜一卜
进行断口观测分析，通过放大不同倍数测量出裂纹长
度。部分断口照片如图2所示。裂纹扩展曲线如图3
所示。

  罔1  钛合金试样几何尺寸

Fig.l   Specimen size (thickness:4 mm)

    图2 试样宏观断口

Fig.2   Macrographs of fracture surfaces
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    图3 裂纹扩展曲线

Fig.3   Curves ofcrack growth

    从图2和图3中可以看出，裂纹以规则的半椭圆状

沿着与主拉应力方向垂直的方向逐步扩展。由于试验

件有效截面不断减小，有效应力不断增加，使得裂纹

扩展速率逐渐加快，当裂纹扩展到一定程度后，发生

突然的断裂。

2  结果与讨论

    在耐久性分析中，紧固孔细节的原始疲劳质量表征

了紧固孔细节的原始制造状态，原始疲劳质量信息是进

行耐久性分析的基础。对于一组同样的细节，其原始疲

劳质量用当量初始裂纹尺寸(EIFS)分布来表示‘2，3】。当
量初始裂纹尺寸是一个假想的裂纹尺寸，由可观察的断

口金相结果反推确定，它具有断裂力学的形式，但并不

服从像 “短裂纹影响”那样的规律或限制，它依赖于所

用的断口金相数据、进行反推时所使用的断口金相裂纹

尺寸范围以及选用的裂纹扩展速率模型4，5】。

2.1  EIFS的确定

    对于本研究的紧固孔结构件，EIFS分布可用

Weibull相容分布来表征：

c．。，(x)-exp{一[h（氏纠例8}  oq≤气

数可以利用最小二乘法拟合求得。在进行 EIFS分布

参数（a，西和x。）的估算时，还需对这些参数进行优化。

步骤如下：首先在推荐的范围内(最大的 EIFS值≤x。

≤1.3 mm)假定一个EIFS的上限值x。，对于假定的x。，

计算出相应的仅和 西值。用所得到的a，多和工。值计

算EIFS数据集的总标准差TSE

TSE= (4)

  最后对不同的xu值重复计算反和西，并计算总标准差，

当对应的总标准差最小时就得到最优的仅，中和xu值。

2.2 特征裂纹尺寸的确定

    为了能够更加直观定量地表征细节原始疲劳质量

的好坏，本研究选用 EIFS分布的特征裂纹尺寸作为描

述紧固孔原始疲劳质量的参数。EIFS分布的特征裂纹

尺寸 a(0)5195是指在 95%置信水平下，裂纹超越概率为

5%的裂纹尺寸，也就是在 95%置信水平下，95%可靠

度时的裂纹尺寸。

    求得EIFS分布概率后，下面确定给定置信水平和

给定裂纹超越概率的当量初始裂纹尺寸。步骤如下：

    由式(1)可以导出：

  工=工。exp d[lnl/Fo．。）(x)r    (5)

  取FacO)(x)=95%，即5%的裂纹超越概率，函在95%
置信水平下时定义为 @95%，则 95%置信水平，5%超

越概率的当量初始裂纹尺寸为：

    a(0)5195=xu  exp 495-10 [lnl/0.95】恤l    (6)

式中，4>95%可以利用下式计算：

  么，%=4[1/2疗Xg250i.(2n)]_l／“    (7)

F。(。)(x)=l x>工。    (1)    式中：行为试件数；z g25%（2玎）为具有2n个自由度的

式中：x表示EIFS，x。为EIFS的上限，。c，空为拟合参

数。

    选取较小裂纹尺寸范围内(0.3～1.25 mm)的断口金

相照片上的裂纹数据，利用裂纹扩展速率公式：

    d口(t)．：Q口(t)    (2)

    ■dt一

式中：a(t)为 f时刻的裂纹尺寸，Q为裂纹扩展参数。

    对式(2)进行积分，可得到：

    a(0)=EIFS=a(t) exp(-Qt)    (3)

式中：a(0)为 t=0时的裂纹尺寸，即当量初始裂纹尺寸。

    下面对 EIFS分布参数进行确定，并对参数进行

优化。EIFS分布用 Weibull相容分布表示，其分布参

95%的Chi平方分布。

2.3 裂纹概率寿命估算

    在工程小裂纹范围内，裂纹扩展模型取式(2)。

若经济修理极限小于参考裂纹尺寸ao时，裂纹超越数

概率为：

  P(f)=P[口(f)>q]=善ⅣfP(r，r)／喜M (8)

式中：Ni为第f个应力区细节总数，口为r时刻的裂纹尺

寸，口。为经济修理极限尺寸，m为应力区数，P(i，订为第

f个应力区的裂纹超越数概率。P(i，力可由下式给出：

P(i,T)= P[a (T》 Qe] =1- Foc0) [y(ao,r )]    (9)



而y(a。，f)=a。exp(-Qir)
    参考裂纹尺寸ao确定后，由式(8)求出出现 5%的
裂纹的寿命f，定义为结构的经济寿命。

    在 95%的置信度时，取当量初始裂纹尺寸为
0.125 mm，结构细节出现 5%裂纹的寿命情况为：第

1组绞孔的寿命为14848循环数，而第1I组钻孔的寿

命为9820循环数。由此分析结果可知，两组的寿命都
大于5000循环的设计目标寿命，表明两种制孔工艺的

钛合金锻件紧固孔细节的当量初始缺陷尺寸满足耐久
性的原始疲劳质量控制要求，材料和制造工艺能实现

结构原来的设计目标寿命。对两组的寿命循环数进行
对比可以看出，第1组铰孔工艺比第1I组钻孔工艺的

原始疲劳质量要好。另外从工艺角度来说，绞孔表面
比钻孔表面更为光滑，绞孔的表面状况系数为1.0，而

钻孔的表面状况系数为 1.1，绞孔的表面状况系数更
小，所以其原始疲劳质量要更好。

3 结  论

    绞孔和钻孔两种加工工艺条件下结构细节出现
5%裂纹的寿命都大于5000循环的设计目标寿命。
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Durability of Fastener Hole Structure Parts of Titanium Alloy for Modern Aircrafts
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Abstract: The TC4 alloy fastener hole structure parts were researched experimentally and theoretically. Based on the mathematical model

of structure detail initial fatigue quality, the corresponding crack size distribution in certain time was determined by the crack growth

equation of structure detail under loading spectra. By selecting appropriate referred crack size, the life of fastener hole structure detail in

which 5% crack happened was provided and the resulted life was suggested as the economical life of aircraft structure. All the work is

helpful to the economic repair of the modem aircrafi structure.
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