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AA7075-T6 I-II复合疲劳裂纹扩展研究

吴鹏飞 杨邦成 岳仕航
（昆明理工大学建筑工程学院，昆明 650504）

文 摘 通过AA7075-T6铝合金在不同加载角度下的 I-II复合高周疲劳裂纹扩展试验，利用 FRANC3D
中M-积分计算了复合型裂纹尖端的等效应力强度因子幅值，结合七点递增多项式对数据处理，得出了复合疲

劳裂纹扩展速率曲线，分析了复合疲劳性能，并探讨了复合裂纹扩展的路径及断口特性。结果给出了纯 I型疲

劳裂纹扩展速率曲线在稳定扩展阶段的Paris公式的参数；并表明：I型疲劳裂纹扩展寿命最长，复合疲劳裂纹

扩展寿命都有不同程度的减少；复合疲劳裂纹开裂方向的数值分析及实验结果与理论吻合；复合疲劳断口表

现为脆性断裂。
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Experimental Study on I-II Mixed-mode Fatigue Crack Growth of AA7075-T6

WU Pengfei YANG Bangcheng YUE Shihang
（School of Civil Engineering，Kunming University of Science and Technology，Kunming 650504）

Abstract Based on the I-II mix-mode high cycle fatigue crack propagation tests of AA7075-T6 aluminum
alloy under different loading angles，the equivalent stress intensity factor（SIF）amplitude of the mix-mode crack
tips was calculated by using M-integral in FRANC3D. By processing the data with seven-point increasing
polynomial，the growth rate curve of mix-mode crack tip was calculated. The mix-mode fatigue properties were
analyzed and the path and fracture properties of mix-mode crack propagation were discussed. The result of the
experiment shows the parameters of Paris formula of pure type I fatigue crack propagation rate curve in the stage of
stable growth and proves that，the lifespan of the type I fatigue crack propagation is the longest，and the life of mix-
mode fatigue crack propagation have suffered various degrees of reduction. The numerical analysis and experimental
results of the cracking direction of the mix-mode fatigue crack are compatible with the theory，and the fracture of the
mix-mode fatigue is characterized by brittle fracture.

Key words Mix-mode crack，Crack growth rate，Stress intensity factor，Crack angle，Macroscopic section
0 引言

在航空航天领域，为了提高飞行器的技术性能

和经济效益需要选择质轻、高强的材料，AA7075合
金因其良好的力学性能被作为首选材料之一。

AA7075是美国最早开发的一种高强高韧铝合金，具

有高强度、高模量，并且抗应力腐蚀能力强的特点，

至今依然是航空航天领域使用最广泛的轻型材

料［1-3］。AA7075被作为飞机结构的主要材料用于制

造起落架、翼梁、飞机蒙皮等，即使在设计阶段也需

要对结构及零部件进行断裂和疲劳裂纹扩展分析。

目前，在解决许多实际工程问题时疲劳裂纹扩展研

究大多都集中在单一荷载条件下，对于复合加载条

件下的较少，TANG等［4］研究了 7075铝板在不同应力

比下 I型裂纹的疲劳裂纹扩展；王苹［5］等利用试验及

模拟的方法进行了A7N01铝合金母材在 I-II复合型

加载下疲劳裂纹扩展行为，分析了不同加载角度下

的裂纹扩展速率；ZHANG等［6］采用实心圆柱棒试件

研究了 2A12铝合金在不同应力比下的拉伸—扭转

的高周疲劳性能；LIU［7］等对 7075铝合金材料进行了

I-II复合型加载条件下断裂实验；CHAVES等［8］研究

了双轴荷载下AA7075合金疲劳寿命和疲劳裂纹扩

展方向。由于构件本身的几何形状和所受的荷载历
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程具有不对称的特点，结构往往都处在复杂的荷载

条件下，故对于AA7075的复合裂纹疲劳性能的研究

具有重要的工程价值。

裂纹扩展试验目的是为了最大程度上预测疲劳

寿命以满足工程需要，结果的可靠性主要取决于试

验的合理性、应力强度因子计算的准确性、等效应力

强度因子（△K*）模型和裂纹扩展路径预测所采用的

准则。为实现在裂纹尖端拉剪复合应力场，用以研

究 I型（张开型）II型（剪开型）复合裂纹的扩展行为，

本文利用试验和模拟相结合的方法进行AA7075合
金在不同加载角度下 I-II复合型高周疲劳裂纹扩展

试验，加载方式如图 1所示，加载角度 β指荷载方向

与裂纹开口延长线法线方向的夹角；加载线通过试

件形心。利用CCD相机、理论方法、数值模拟方法得

到各加载角度下裂纹扩展的路径，计算裂纹扩展速

率，分析材料疲劳破坏的宏观断口，研究 I-II复合型

疲劳裂纹扩展规律。

1 复合疲劳裂纹扩展试验

1. 1 试验准备

材料为自行采购的AA7075合金，热处理工艺采

用固溶温度 466 ℃保温时间 2 h，室温水淬；淬火完成

后随即进行 T6时效，即 120 ℃保温 24 h。在疲劳试

验前制作了长为 200 mm、宽为 2 mm、厚度为 4 mm的

拉伸试件对材料进行了力学性能测试，弹性模量为

68. 7 GPa并获得材料基本力学性能及应力应变曲线

如表1、图2所示。

疲劳裂纹扩展试验采用实验室MTS809疲劳试

验机并结合自行设计改进的Arcan夹具和蝶形试验

来完成 I型和 I-II复合型疲劳试验。自行设计改进

的Arcan夹具在试验过程中能实现加载线通过试件

中心，很好的保证了试件在垂直方向上受到大小相

等的均布荷载，减小了附加弯矩对裂纹扩展的影响，

得到较为精确的裂纹扩展数据［9］。蝶形试件尺寸如

图 3所示，长度方向为材料的轧制方向，试件的有效

长度为 78 mm，宽为 76 mm，厚度为 4 mm，机械切口

25 mm，切口宽度 3. 6 mm。在试验前要注意试件表

面没有其他明显的缺陷，并保证表面光滑。

1. 2 试验方案

首先需要在裂纹尖端利用 I型加载方式预制 1
mm疲劳裂纹（从机械缺口尖端开始测量），并利用

CCD相机如图 4所示进行横向和纵向的标定，用于横

纵向实际尺寸与记录的图片上尺寸（像素值）间关系

的标定，以确认图片上用像素表示的比例尺，及横纵

向尺寸比例是否有变化，若有变化，需进行修正。试

验技术参考国家标准GB/T 6398—2017《金属材料 疲

图1 加载角度图示

Fig. 1 Diagram of loading angle

图2 AA7075合金板材应力应变曲线

Fig. 2 Stress-strain curve of AA7075 alloy sheet

表1 材料基本力学参数

Tab. 1 Basic mechanical parameters of materials

项目

试验值

参考值

抗拉强度

σb/MPa
547
538

屈服强度
σ0.2 /MPa
490
503

伸长率

δ/%
11
11

图3 试件尺寸

Fig. 3 Size of test piece
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劳试验 疲劳裂纹扩展方法》，采用高周疲劳试验，施

加力控制的交变荷载，最大荷载Fmax=3 kN，最小荷载

Fmin=0. 3 kN，故应力比为R=0. 1。实验中采用的频率

ƒ=10 Hz。在进行 I-II复合型疲劳试验时，在保证与 I
型试验相同条件下，通过转动夹具和试件与试验机

的角度来实现加载角度为 30°、45°、60°的 I-II复合型

疲劳裂纹试验。

为了获得可靠的裂纹扩展长度，在试件正前方

设置 CCD高速照相机，保证能垂直拍摄试件裂纹尖

端表面，此 CCD 相机分辨率为 2 592 pixel×1944
pixel，像元尺寸 2. 2 μm ×2. 2 μm，镜头像素数为 5 M，

最大放大倍数为 1. 0倍，采集照片使用 S-EYE动态

图像处理软件。系统所能达到的分辨率为 0. 019
mm/pixel，满足国标规定的 0. 1 mm测量精度的要求。

通过拍摄一定循环次数下裂纹尖端扩展照片，经像

素计算得到相应加载方向及循环次数下的裂纹扩展

长度。采用试验系统如图5所示。

2 试验与结果讨论

2. 1 试验数据处理与分析

通过对AA7075-T6合金进行复合疲劳裂纹扩展

试验，获得了不同加载角度（0°、30°、45°、60°）下的裂

纹扩展长度与疲劳荷载周期（△a-N）的关系曲线，如

图 6所示。在疲劳裂纹扩展数据处理中计算裂纹扩

展速率是对于估算裂纹疲劳寿命很重要的参数。根

据试验数据为获得较为可靠的裂纹扩展速率，采用

GB/T 6398—2017中推荐的递增多项式法来得到裂

纹扩展速率。本试验取数据对数 n=3，即七点递增多

项式［10］。

七点递增多项式理论公式：

△a ' = b0 + b1æ
è
ç
çç
ç
N i - C1
C2

ö

ø
÷
÷÷
÷ + b2æ

è
ç
çç
ç
N i - C1
C2

ö

ø
÷
÷÷
÷
2

（1）

式中，-1≤N i - C1
C2

≤1
C1 = 12 (Ni - n + Ni + n ) C2 = 12 (Ni + n + Ni - n )

式中，b0、b1、b2为回归参数，△a'为循环次数Ni时拟

合裂纹扩展长度。

计算循环Ni次时的疲劳裂纹扩展速率为：

( dadN ) ∆a = b1C2 + 2b2( )N i - C i
C22

（2）
利用Matlab进行编程，得到经过处理后的疲劳裂

纹扩展速率与寿命曲线（da/dN-N曲线），如图7所示。

由图6、图7可看出，I型疲劳裂纹扩展寿命最长，

复合疲劳裂纹扩展寿命都有不同程度的减少；利用

七点递增多项式法计算疲劳裂纹扩展速率能得到较

平滑的拟合曲线，并发现复合型疲劳裂纹扩展速率

图5 试验系统装备

Fig. 5 Test system equipment
图7 不同加载角度下da/dN-N曲线

Fig. 7 da/dN-N curves under different loading angles

图6 不同加载角度下△a-N曲线

Fig. 6 △a-N curves under different loading angles

图4 横、纵向标定

Fig. 4 Position calibration
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与纯 I型裂纹扩展速率有相同的增长趋势。

2. 2 复合型应力强度因子计算

纯 I型加载条件下有限宽板单边裂纹的应力强

度因子可通过查阅《应力强度因子手册》［11］解析表达

式计算：

KⅠ = F·σ πa （3）

F = 1.12 - 0.231( ab ) + 10.55( ab ) 2 - 21.72 ( ab ) 3 +
30.39 ( ab ) 4
针对于 I-II复合加载，Richard基于 CTS试样给

出裂纹未扩展时的应力强度因子公式：

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
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K I = F
wd πa cosα

( )1 - aw

0.26 + 2.65( )a
w - a

1 + 0.55( )a
w - a + 0.08 ( )a

w - a
2

K II = F
wd πa sinα

( )1 - aw

-0.23 + 1.40 ( )a
w - a

1 - 0.67 ( )a
w - a + 2.08 ( )a

w - a
2

（4）

式中，F为单轴载荷，a为裂纹长度，d为板厚，w为板

宽，α为加载角度。

此式（3）仅适用于裂纹未扩展情况。目前，对于

单边裂纹模型，在复合型加载下裂纹扩展后裂纹尖

端应力强度因子尚无解析解，因此将通过有限元方

法来计算应力强度因子。利用ABAQUS建立与试验

最大程度吻合的不含初始裂纹的三维有限元模型，

固定模型一端的加载孔，在另一端施加循环交变荷

载，有限元模型如图 8 所示；将 input 文件导入

FRANC3D中截取裂纹扩展范围并在机械切口尖端

插入 a=1 mm，b=3 mm长轴与机械切口尖端重合的椭

圆形初始裂纹并划分网格，FRANC3D由于其自适应

网格划分方法在裂纹尖端形成一圈半径为 0. 1 mm
规则的 15节点奇异楔形单元用于解决裂纹尖端的奇

异性。FRANC3D因其独有的自适应网格划分和自

动裂纹扩展功能能够实现动态裂纹扩展并计算扩展

过程中的应力强度因子［12］。预制裂纹及扩展后（加

载 角 度 45°）裂 纹 尖 端 网 格 如 图 9 所 示 。 先 对

FRANC3D在 I型加载作用下裂纹扩展的应力强度因

子进行可靠性分析，计算结果及与解析解误差见表

2；I-II复合型裂纹未扩展应力强度因子对比见表3。

图8 有限元模型

Fig. 8 Finite element model

图9 裂纹尖端网格（45°）
Fig. 9 Meshing of crack tip

表2 纯 I型加载应力强度因子

Tab. 2 Pure type I loading stress intensity factor

△a/mm
0
0.5
1
2.5
5
7.5
10

解析解

/MPa· m

5.43
5.54
5.68
6.13
6.97
7.95
9.12

数值解

MPa· m

5.44
5.51
5.72
6.16
6.98
8.02
9.21

相对误差/%
0.29
0.54
0.79
0.49
0.10
0.92
0.98

表3 I-II复合型加载未扩展时应力强度因子

Tab. 3 Stress intensity factors of I-II composite load
without expansion

加载

角/°

30
45
60

解析解

KI/MPa·
m

3.82
3.12
2.21

KII/MPa·
m

1.13
1.60
1.96

数值解

KI/MPa·
m

4.00
3.16
2.32

KII/MPa·
m

1.21
1.70
1.98

误差/%
K

4.50
1.27
4.74

KII

6.61
5.80
1.01
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从图 3、图 4中可以看出利用 FRANC3D默认的

M-积分计算的应力强度因子具有很好的精确度，并

将其扩展到 I-II复合型加载下使用，计算得到复合型

裂纹尖端应力强度因子幅值（ΔKI，ΔKII）与裂纹扩展

长度曲线，如图10所示。

从图 10中可以看出，疲劳裂纹一旦扩展后，KII相
较于KI几乎很小，KI随着裂纹扩展逐渐增加，裂纹的

扩展主要由 I型控制［13］。根据 I型应力强度因子及裂

纹扩展数据截取直线段，如图 11所示，给出了纯 I型
加载下的Paris公式：

da
dN = C (∆K* ) m

式中，C = 3.181 × 10-6，m = 1.83为材料常数。

2. 3 AA7075-T6复合疲劳裂纹扩展速率分析

采用 Paris公式对AA7075材料进行复合疲劳性

能分析，由于等效应力强度因子模型众多，SAJITH［14］

研究发现利用K. Tanaka模型能得到与试验较为接近

的疲劳寿命。文本将根据K. Tanaka［15］提出的等效应

力强度因子幅值公式ΔK* = (ΔK 4
I + 8ΔK 4

II ) 0.25计算不

同加载条件下裂纹疲劳扩展等效应力强度因子，与

裂纹扩展速率组成da/dN-ΔK*曲线如图12所示。

由图 12曲线可以看出在稳定扩展阶段，复合型

疲劳裂纹扩展速率曲线与纯 I型基本重合，表明Paris
公式在复合型加载下仍然适用，此现象由于在复合

加载下疲劳裂纹扩展仍由 I型应力强度因子主导，虽

然利用Tanaka公式复合了 I、II型应力强度因子，但 II
型应力强度因子的影响很小，等效应力强度因子与 I
型几乎相等，所以在复合型加载下裂纹扩展速率曲

线与纯 I型基本重合。

2. 4 疲劳裂纹扩展路径及宏观断口分析

2. 4. 1 裂纹扩展路径

通过 CCD高速相机对疲劳裂纹扩展进行了拍

摄，得到了指定荷载周期下的裂纹尖端图片，为了获

得疲劳裂纹扩展路径，选取裂纹稳定扩展时的照片

并将 FRANC3D模拟疲劳裂纹扩展方向放置在右下

方，如图13所示。

利用 Pickpick软件测量得到了不同加载角度下

的试验开裂角 θ和模拟出的裂纹开裂角 θ''；并根据最

大周向应力判据，裂纹将沿尖端 r→0的微小圆周上

具有最大周向应力的方向扩展。该方向角为理论开

裂角，记为 θ'，计算公式为式（5）。据式（5），计算结

果见表4。
θ' = arccos 3K 2II + K 4I + 8K 2I K 2II

K 2I + 9K 2II
(5)

图11 lg（ΔK）- lg（Δa）曲线

Fig. 11 lg（ΔK）- lg（Δa）curve

图12 da/dN-ΔK *曲线

Fig. 12 da/dN-ΔK * curve

图10 ΔK-Δa曲线

Fig. 10 ΔK-Δa curve

（a） 加载角度为0°

（c） 加载角度为45°

（b） 加载角度为30°

（d） 加载角度为60°
图13 裂纹扩展路径

Fig. 13 Crack propagation path
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通过图 13可以看出随着加载角度的增大，复合

裂纹扩展路径与 I型扩展路径的夹角逐渐增大。在

纯 I型加载下裂纹扩展方向与施加荷载方向垂直，符

合断裂力学理论，沿着预制裂纹方向扩展；而在复合

型加载下裂纹扩展方向并不垂直于荷载方向，且随

着加载角度的增大偏差越明显，这是由于复合型加

载下 II型荷载的加入改变了裂纹尖端的应力分布，

裂纹开裂由 I、II型共同控制，并将沿着开裂方向继续

扩展。由表 2中的对比发现，试验值与解析解相差得

很小，最大的为 45°加载时相差 4°，试验与理论结果

误差较小，验证了试验的结果正确性；数值解与解析

解几乎接近，说明使用FRANC3D模拟裂纹扩展不仅

能自动计算裂纹扩展方向而且得到的结果具有较好

的可靠性。

2. 4. 2 宏观断口

断口图片如图 14所示，从断口看出疲劳断裂包

含一个光洁的区域和一个粗颗粒的纤维区域。在循

环载荷的作用下，裂开的两个面不断张开、闭合，相

互摩擦，导致疲劳断面光滑且平整。光滑区是疲劳

裂纹的预制区和稳定裂纹扩展区，粗颗粒区是裂纹

的瞬时断裂区。裂纹稳定扩展区占断面比例超过

50％，截面平坦，破坏前无大面积塑性变形，复合型

疲劳同拉伸疲劳破坏相似，表现为脆性断裂。

3 结论

（1）纯 I型疲劳裂纹扩展寿命最长，复合疲劳裂

纹扩展寿命都有不同程度的减少；通过计算裂纹扩

展速率，给出了 I型荷载下裂纹扩展的Paris公式。

（2）由应力强度因子幅值曲线看出裂纹扩展后

主要由 I型控制，通过引入等效应力强度因子绘制复

合型疲劳裂纹扩展速率曲线，发现不同加载角度下

裂纹扩展速率与纯 I型基本一致，表明加载角度的变

化只影响裂纹的开裂角。

（3）试验获得的裂纹扩展路径基本与理论计算

和数值模拟值相符合，裂纹开裂几乎都是沿着与荷

载垂直的方向。验证了 FRANC3D分析疲劳裂纹扩

展是可靠的，也为无法通过实验和理论计算复合裂

纹扩展的应力强度因子的问题提供了求解参考。

（4）裂纹稳定扩展区占断面较大的部分，无明显

的塑性变形，表现为脆性断裂，说明此类金属试件的

高周疲劳性能在裂纹稳定扩展阶段完全可以采用线

弹性断裂力学进行分析。
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