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摘 要: 以 LY12-BCZYU 板材顺向取材的 CCT 试件为研究对象，分析了其在等幅载荷谱作用

下的裂纹扩展性能。拟合得到了 Paris 公式材料常数 c"n o 通过分析其统计分布特性，检验了 Ctn 的

合理性，计算得到了三种存活率条件下的 P-a-N 曲线及试件的 a-N 曲线，为结构断裂控制及损伤

容限分析提供了支持数据。
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现代飞行器设计在强度满足要求的前提下需要重量尽可能轻，因而多采用比强度高的材料。对于经常承

受交变载荷作用的结构，其抗断裂性能就有可能满足不了要求。因此有必要对其进行损伤容限设计。Paris 公

式中的材料常数 c ，n 及 P-a-N 曲线是进行损伤容限设计的基础。

LY12-BCZYU 属铝-铜-镜系合金，是硬铝中强度较高、应用较广的一种，特别是在新机上应用较多。本

文在 MTS810. B 型士250KN 电液伺服实验机上，对 LY12-BCZYU 板材的 CCT 试件进行了等幅加载实验，

得到了等幅载荷作用下裂纹的扩展性能，依据 Paris 公式推算出了 19da/dN 与 19t.k 之间的关系曲线，拟合

得到了材料常数 c， n ，分析了它们的统计分布特性，对 C ，再的合理性进行了验证，计算得到了材料在三种存活

率条件下的 P-a-N 曲线及试件的 a-N 曲线，为飞机座舱风挡框架的损伤容限设计及评定提供了基础参考数

据。

1 试验

1.1 试件准备

将 9 个 LY12吕CZYU-M.O 板材，分别制成如图

l 所示的 CCT 试件，用锢丝切割的方法，在Ø3 孔两边

各切一个约 2mm 的槽，槽的两边各预制一个 1mm 长

的裂纹。

1.2 试验设备及方法

1.2.1 加载部分
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图 1 试件外形

试验在室温，空气环境中进行，采用 MTS810.B 型土250KN 电液伺服实验机，载荷误差<1% ，预制裂

纹时加载频率为 20Hz，试验时加载频率为 15Hz。根据应力比的不同，将试件分成两组 ，S1-S7 为第一组 ，R=

0.06 ， S8 与品为第二组tR=0.5 。

1.2.2 测量部分

在试件上粘贴参考标记，采用分辨率为 O.lmm 的读数显微镜进行测量，取试件孔两边裂纹长度读数的

平均值作为计算时所用的 a 值，试件裂纹与切口中心线的偏离量不大于 50，每个试件上的读数不少于 20 个.
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1. 3 试验结果

依据各试件试验所得裂纹长度 α 随加载次数 N

的变化关系绘制曲线(由于第二组试件数量过少，因此

不作为研究对象) ，如图 2 。

2 Pans 公式材料常数 c冽的统计分析

Paris 公式[1]是目前研究裂纹扩展速率时广泛采

用的半经验公式:

a (mml 
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豆豆 = C(ð.K)n (1) 
图 2 裂纹长度 a 随加载次数N 的变化曲线

dN 

其中 c ， n 为材料常数。对(1)式两边取对数，有:
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由试验数据根据(3) 、(4)式，采用七点递推法求出 19da/dN 与 19D.K ， 代人(2)式，即可用数学方法拟合

得到材料常数 c ，n o
• 

Lgda/d J'l 

2.1 计算结果

对应于某个试件的一个测量值 a" 可以在直角坐
标系上得到一个点ClgD.K.，19da./ dN i ) ， 将所有的试验

数据依此处理，可以得到 7 条 19da/dN一19D.K 关系曲

线，如图 3。从图中可以看出，每条曲线包含三个部分，

各部分间斜率差别很大，它们分别代表了断裂扩展的

第一、二、三个阶段，由于 Paris 公式只适用于断裂扩

展的第二个阶段田，故在拟合 c ， n 时应将各曲线的第 一 8. 1) L→一一←
一、三个阶段略去。 6. .5 7.υ 8. n Lg .ð.k 

2.2 相关性检验 图 3 Ig.:lK 与 Igda/dN 的关系曲线

由数理统计学问可知，相关系数z

其中:

Y 一 Ly町X 
一
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Lyx==EM-t(ZYiXEZE)ω 
根据(5)式求得各试件 19da/dN 与 19D.K 之间的相关系数百，用百值查相关性检验表得到统计各试件的

19da/dN 与 19D.K 之间关系时所需的最少数据个数。由结果可知，各试件的相关系数百均在 0.5 与 1 之间，

试件的数据个数均满足要求，因而可以认为，这里 19da/dN 与 19D.K 是线性相关的，读取的数据个数是足够

的。

2.3 材料常擞 C冽的拟合

依据最小二乘法[3] ，指定回归式 z
Y=a 十 bx (9) 

根据 z
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b = i-1 i=1" i=1 (11) 
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求得拟合直线时偏差平方和最小的 a ，b ，进而拟合得到各试件的材料常数 c，n。分别求出试件n 、 19c 的平

均值 n 与19c ，并由19c求得 c ，结果为 z

nO.06 = 3.0381 ; 19co. 06 = - 28. 192;co.06 = 1. 0871 X 10-10(m(mPam1/2)-3. ω81 ) 

3 材料的 P-a-N 曲线分析

3. 1 c ， n 总体分布的假设检验

第一组有 7 个试件，少于 10 个，故用正态概率纸检验其分布时，计算 F幡(1)需采用中位秩近似公式[2J

Nf(t) 一 o.
F惕。)=k +0·6 

结果表明，在这两种应力比条件下 ， 1gc 与 n 基本符合正态分布，进而可知 C 符合对数正态分布。

3.2 P-a-N 曲线

3.2.1 计算 P-a-N 曲线

根据试验数据，对各试件取相同的裂纹长度，利用差分公式:

ai土L二至!...._ Ni+1 - N i 
a i+1 - ai-1 N i+1 - N i- 1 

可求出相同裂纹长度时各试件所对应的扩展寿命，令:

X , = 19Npi 

(1 2) 

(1 3) 

(14) 

根据平均秩给出的相应的存活率估计量户，将点(Xi'P，)描于正态概率纸上，可以看出，指定裂纹长度 X， 下的

概率弘-X， 曲线基本成一条直线，故可认为 X， 服从正态分布，而 Ni 服从对数正态分布。

根据公式:

[N;J, = 19-1(xi + 的 σi) (15) 

在给出一定的存活率和置信度时，可求得[N; 工，式中Xj已知，向可通过查阅文献[4J得到， σa可近似用材

料的 σi 代替。

以 (Nμ9且师 ， a;) 为点，在直角坐标系中描点，可得

到存活率为 99.9%的 P-a-N 曲线，同理可得到存活率

为 0.1 饵， 50%时的 P-a-N 曲线。如图 4 。

3. 2. 2 计算 a-N 曲线

对(1)式两边进行积分推导后可以得到:

1 1 
Nρ= 饵 [丁习一丁习J (1 6) 

鼻 π2C(Y~σ)"(n - 2) aoz a，-γ 

将拟合得到的 c ，再及试验所得的各 ai 值代人式(16) , 

得到一系列对应的点(Nρaj) ， 同样描人图 4 中。由图

可知，拟合得到的曲线比较接近存活率为 50%的曲

线，这与实际情况是相符合的，由此也可以说明通过拟

舍得到的 c川是合理的。

4 结论

a (nm) 

15 
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图 4 P-a-N 曲线与 a-N 曲线

(1)本文对 LY12-BCZYU 材料的试件进行了等幅加载试验，得到了该材料在等幅载荷作用下裂纹的扩
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展性能;

(2)依据 Paris 公式推算出了 19da/dN 与 19~K 之间的关系曲线，二者线性相关;

(3)拟合得到了 Paris 公式的材料常数 c ， n ， 发现 n、 19c 基本符合正态分布 ， c 符合对数正态分布 F

(4)得到了材料在存活率为 99.9% 、 0.1% 、 50%时的 P-a-N 曲线与试件本身的 a-N 曲线，经过比较发

现，后者接近存活率为 50%的曲线，这与实际情况是相符合的 F

(5)本文得到的 c ， n 及 P-a-N 曲线经过验证是合理的，可作为飞机座舱风挡框架材料的损伤容限设计与

评定的重要参考基础数据。
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A Study of Vertical Fatigue Crack Growth Rate 00 

Alumioum Alloy Ly12-BCZYU 
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Abstract: 1n this paper , the vertical fatigue crack propagatlOn rate of CCT sample under con­

stant amplitude load spectrum was tested. Least-squares fit the Paris equation's constant c and n , 
and the statistical analysis of c and n 1S presented. The reasonableness of c , OlS tested. Based on 

the expenmental data , the material's P-a-N curves and sample's a-N curves are gamed. The re­

sults of the analysis lay a foundation for the damage tolerance analysis of Aircraft Frame. 

Key words: fatigue crack propagatlOn ;P-a-N curve ;statistical analysis 


