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基于连续损伤力学的铝合金冲击局部损伤及

后继疲劳寿命

倪 阳 1 周储伟 1 喻溅鉴 2 邹 静 2

（1.南京航空航天大学航空学院，南京，210016；2.中国直升机设计研究所，景德镇，333001）

摘要：基于连续损伤力学理论，对 2A12铝合金冲击局部损伤及后继疲劳寿命进行了研究。首先采用有限元方法

模拟了冲击过程，获得冲击凹坑局部的残余应力场与塑性应变场；然后根据残余应力状态选取疲劳破坏的危险

点，通过 Lermaitre塑性损伤模型得到危险点的初始损伤；最后根据修正的 Chaboche疲劳损伤模型估算疲劳寿

命。通过与相关的试验结果进行对比验证，表明连续损伤力学结合有限元分析方法可有效评估金属结构冲击损

伤及后继疲劳寿命。
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Impact Local Damage and Consequent Fatigue Life of Aluminum Alloy Using

Continuum Damage Mechanics
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Abstract: Based on the continuum damage mechanics，the impact local damage and consequent fatigue life of
2A12 aluminum alloy are investigated. Firstly，finite element simulation of impact is conducted to obtain the
local residual stress and plastic strain fields around the impact pit. Then the dangerous points are selected
according to the residual stress state，and the initial damages are obtained based on the Lemaitre’s plastic
damage model. Finally，the fatigue life of the impacted specimen is calculated using the modified Chaboche’s
fatigue damage model. Compared with experimental data，the combination of continuum damage mechanics
and finite element method（FEM）is proven feasible in evaluating the impact damage and consequent fatigue
life of metal materials or structures.
Key words: fatigue life；impact pit；residual stress；finite element simulation；damage mechanics

承受交变载荷的金属结构（如直升机的动部

件）的主要破坏形式之一是疲劳断裂，因此对其疲

劳寿命的预测一直是一个关键技术。各类损伤（缺

陷）往往是金属结构的疲劳破坏源，而实际结构中

出现各类缺陷在所难免。传统的安全寿命法评估

寿命时缺少对实际存在缺陷（损伤）的针对性分

析 [1]，实际应用中既可能过于保守，也可能偏危险。

因此，基于具体缺陷（损伤）的疲劳寿命分析是发展
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更合理的疲劳寿命评估方法（如缺陷容限法）的

前提。

近年来国内外发展了一些基于局部应力集中

分析的疲劳寿命预测方法，比如局部应力应变

法 [2]、临界平面法、应力场强法 [3‑4]等。局部应力应

变法是在缺口应变分析和低周疲劳基础上发展起

来的一种疲劳寿命估算方法，它结合了缺口部位的

应力应变历程和材料疲劳寿命曲线，使用简单方

便，但其对于高周疲劳适用性较差；临界平面法将

损伤的概念引入多轴疲劳寿命分析中，假定疲劳破

坏产生于疲劳损伤参量最大的平面。但该方法中

的这些参量缺乏明确的物理意义，并且在复杂加载

情况下缺口处的应力‑应变响应难以由解析方法获

得 [5]。姚卫星 [6‑8]提出了考虑局部损伤区应力场影

响的应力场强法，该方法克服了局部应力应变法无

法考虑尺寸效应等缺陷，对缺口效应给出了更好的

解释。但实际应用中其损伤区域的大小需要由大

量试验确定，而且场强的计算也颇为复杂。对于带

有微缺陷的结构疲劳问题，日本学者Yukitaka等做

了一系列研究工作 [9‑10]，他们结合断裂力学思想，以

一系列含人工微缺陷的试样疲劳试验为基础，提出

一种缺陷等效面积模型。

冲击凹坑是实际工程中常见的一类缺陷，其

对于构件疲劳寿命的影响主要有 3个因素 [11‑13]：

（1）冲击形成的凹坑导致的局部应力集中；（2）冲

击产生的残余应力；（3）由于局部塑性变形造成

的冲击损伤。对于后两个因素，上述各种疲劳寿

命理论都不能直接反映。损伤力学通过引入损

伤变量来研究材料在载荷作用下的损伤演化过

程，具有比较完备的物理、力学体系，损伤变量通

常具有相对明确的物理意义，逐渐成为预测构件

疲劳寿命的有效方法之一。詹志新等 [14‑16]采用连

续损伤力学方法对含有冲击缺陷钛合金板进行

疲劳寿命分析，综合考虑了缺陷处冲击残余应

力、冲击初始损伤、凹坑应力集中和疲劳损伤的

共同作用。

本文以连续损伤力学为基础，结合有限元分析

对 2A12铝合金试样冲击凹坑缺陷的初始冲击损

伤和高周疲劳寿命进行了分析，并与相关试验结果

进行对比，验证方法的准确性。

1 理论模型

1. 1 塑性损伤模型

在各向同性损伤的假设下，对于各向同性材

料，损伤变量D可以用材料的模量退化来表征，即

D= E- ED

E
(1)

式中：E和 ED 分别为材料完好和损伤后的弹性模

量；D的变化范围为 0~1。金属材料在较大的塑性

变形条件下会导致晶界断裂或二相粒子的脱粘，这

些因素可以归纳为塑性损伤。 Lemaitre提出了一

个正比于等效塑性应变率且与应力状态和当前损

伤程度相关的塑性损伤率模型 [17]

Ḋ= é

ë
êê

ù

û
úú

σ 2eqRv

2ES0 ( 1 - D )2
s0

ṗ (2)

式中：σeq为等效应力；ṗ为累积塑性应变率；S 0和 s0
为材料参数；Rv为应力三轴函数，其表达式为

Rv=
2
3 ( 1+ ν )+ 3( 1- 2ν ) ( )σH

σ eq

2

(3)

式中：σH 为静水应力；ν为泊松比。在单轴应力状

态下，Rv＝1。
将式（2）对整个塑性变形历程进行积分，即可

得到冲击凹坑缺陷由于塑性变形引起的初始损伤，

如下

D 0 =
é

ë
ê

ù

û
ú

σ 2eqmaxRv

2ES0

s0

Δp (4)

式中 Δp为在这段时间历程内的累积塑性应变值。

1. 2 疲劳损伤模型

Chaboche和 Lesne[18]提出一个非线性单轴应

力疲劳损伤模型

Ḋ= dD
dN =[ 1-(1- D )β+ 1]α é

ë
êê

ù

û
úú

σ a
M ( σm ) ( 1- D )

β

(5)
式中：N为循环次数；σa和 σm分别为疲劳载荷的应

力幅值和平均应力；β为材料常数；α和M ( σm )的定

义分别为

α= 1- a
σ a- σ 0
σ b- σ a

(6)

M ( σm )=M 0 ( 1 - bσm ) (7)
式中：σb为材料的抗拉强度极限；σ0为材料的疲劳

极限；a，M0和 b均为材料常数，对于金属材料，Dat‑
toma等 [19]得出，a=0.080 1；σ 为麦考利括号 (Ma‑
caulay brackets)。

林有智等 [20]根据畸变能密度理论将上述模型

修正为可考虑多轴应力的情况

Ḋ= dD
dN =[ 1-(1- D )β+ 1]α é

ë
êê

ù

û
úú

σT
M ( σm ) ( 1- D )

β

(8)
式中

σT=
1
2 [( σ 1 - σ 2 )2 +( σ 2 - σ 3 )2 +( σ 3 - σ 1 )2 ] (9)

式中：σT是构件的等效总应力；σ1，σ2和 σ3表示构件
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3个方向的主应力。

如疲劳加载前（N=0）的初始损伤为 D 0（0 ≤
D 0 ≤ 1），对式（8）积分可以得到单级疲劳载荷下

的寿命Nf（对应D= 1）

N f=
1

(1- α ) ( 1+ β )
é

ë
ê

ù

û
ú

M ( σm )
σT

β

⋅

{ }1-[ 1-(1- D 0 )β+ 1]1- α

(10)

单级疲劳载荷作用 N次（N ≤ Nf）后的损伤

量为
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对于多级疲劳载荷，可以利用式（10）和式（11）
逐级累积得到最终的疲劳寿命。

2 铝合金冲击损伤和后继疲劳寿命

预估

2. 1 2A12铝合金板的冲击和疲劳试验

试验件形状尺寸如图 1所示。采用落锤装置

制 作 冲 击 凹 坑 缺 陷 ，通 过 标 定 ，获 得 半 径

r= 3 mm，深度 d= 0.4 mm的凹坑，随后利用高频

疲劳机对带凹坑缺陷的试样进行应力比为 R=
-1，最大名义应力分别为 200 MPa和 230 MPa的
两组疲劳试验，试验结果列于表 1中。

图 2为带 0.4 mm冲击凹坑缺陷的 2A12试验

件疲劳破坏后的断面图，疲劳断裂位置在凹坑处，

说明冲击凹坑缺陷降低了材料的疲劳性能；观察试

验件的断口，可以发现疲劳源出现在凹坑边缘处。

2. 2 冲击过程有限元模拟

利用 ABAQUS软件建立与疲劳试验对应的

有限元模型，如图 3所示。在冲击位置附近对网格

进行局部加密，模型共有单元数 15 596个，单元类

型为 8节点减缩积分实体单元（C3D8R）。将冲头

设置为刚体，铝合金板为弹塑性材料，材料参数由

拉伸试验获得，见表 2。冲击能量为 2.64 J时，模拟

获得的凹坑深度与试验符合。冲击凹坑处有很大

的局部变形，残余应力很大，因此考虑了应力松弛

效应 [21‑22]。

冲击凹坑处的残余应力分布如图 4所示，可以

看出，最大残余应力出现在凹坑底部和边缘。图 5
给出了残余应力 σx（x为试验件长度方向）从凹坑

底部开始沿 z方向（厚度方向）的变化规律，σx在凹

坑底部附近主要表现为压应力，且在距离坑底表面

约 0.6 mm深度处最大；此后随着离凹坑底部距离

图 1 2A12铝合金试样几何尺寸和冲击位置示意图

Fig. 1 Geometrical dimension of 2A12 aluminum alloy spec‑
imen and impact position

表 1 疲劳试验结果

Tab. 1 Results of fatigue test

名义应

力/ MPa

230

200

试验件个

数

3

5

疲劳寿命/
cycle
56 100
81 300
81 100
220 200
232 000
287 500
220 500
301 500

平均寿命/
cycle

72 833

252 340

标准差

11 833

34 967

图 2 2A12铝合金试验件疲劳断口

Fig. 2 Fatigue section of 2A12 aluminum alloy specimen

图 3 2A12铝合金试样冲击模拟有限元模型

Fig. 3 Finite element impact model of 2A12 aluminum al‑
loy

表 2 2A12铝合金相关力学性能参数

Tab. 2 Mechanical parameters of 2A12 aluminum alloy

E / MPa
68 000

ν

0.33
σy/ MPa
410

σb/MPa
547

ρ/( kg ⋅ m-3)
2 780
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的增大残余应力逐渐减小，并在接近试样底部位置

时表现为拉应力状态。凹坑附近的等效塑性应变

分布情况见图 6，等效塑性应变主要集中在凹坑内

部，且在凹坑底部位置最大。

2. 3 疲劳载荷下凹坑局部应力模拟及疲劳寿命

预测

选择图 4中A，B两点作为危险点，其中A点的

残余拉应力最大，B点虽然是残余压应力，但该点

等效塑性应变最大，并且是疲劳载荷应力集中的突

出部位。这两点分别处于凹坑底部与边缘，也与实

际中疲劳裂纹通常的萌生点吻合。将 A、B两点冲

击过程中的等效应力、等效塑性应变等数据代入式

（4），即可得到危险点的初始塑性损伤，见表 3。塑

性损伤模型和疲劳损伤模型中的材料参数参考

Chen等的研究 [23]，相关参数取值见表 4。

后继疲劳载荷的应力比为 R=-1，最大名义

应力分别为 200 MPa和 230 MPa，有限元模拟疲劳

加载的最大拉伸应力状态，即分别对冲击后的模型

施加 200 MPa和 230 MPa的拉伸载荷。图 7为凹

坑局部 x方向（疲劳拉伸载荷方向）应力分量的分

布云图，可以看出 A点为拉应力状态，而 B点仍处

于压应力状态，因此 A点为疲劳破坏点，与试验中

的疲劳源位置相同。将该点的等效应力、初始损伤

及相关数据代入式（10），分别计算出试样在最大名

义应力 200 MPa和 230 MPa疲劳载荷下的预测寿

命，列于表 5。对比理论预测值与试验结果可以看

出，基于连续损伤力学模型的预测寿命与试验结果

相吻合。

图 4 冲击凹坑附近残余应力分布云图

Fig. 4 Distribution of residual stress around the impact pit

图 5 残余应力 σx在凹坑底部沿 z方向（厚度方向）的分布

曲线

Fig. 5 Distribution curve of residual stress σx along z direc‑
tion (thickness direction) at bottom of impact pit

图 6 冲击凹坑附近等效塑性应变分布云图

Fig. 6 Equivalent plastic strain distribution around impact pit

表 3 冲击凹坑缺陷危险点初始塑性损伤计算

Tab. 3 Plastic damage calculation at dangerous points of

impact pit

危险点

A

B

σeq/ MPa
496.196
384.606

Rv

0.887
1.409

Δp
0.109
0.486

D 0

0.094
0.362

表 4 塑性损伤和疲劳损伤模型中的相关材料参数

Tab. 4 Material parameters of plastic damage and fatigue

damage models

S0/
MPa
1.69

s0

3

σ0/
MPa
137

a

0.080 1

β

1.95

M0

114 339

b

0.003

图 7 冲击凹坑在后继疲劳最大拉伸载荷作用下的应力分

布

Fig. 7 Stress distribution around impact pit under conseque‑
nt maximum fatigue tensile load
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3 结 论

基于连续损伤力学理论，对 2A12铝合金的冲

击损伤和后继疲劳寿命进行了评估，并结合疲劳试

验验证寿命预测结果的准确性。

（1）综合考虑了冲击造成的初始损伤、残余应

力以及应力集中等多种因素对疲劳寿命的影响，预

测的疲劳源位置与试验结果一致，疲劳寿命与试验

值吻合，证明了损伤力学理论结合有限元分析方法

可以有效评估金属材料的冲击损伤和后继疲劳

寿命。

（2）研究发现冲击凹坑缺陷的疲劳断裂危险

点在凹坑的边缘处，该处的冲击残余应力以及后继

加载过程中拉应力占主导地位。而凹坑底部在冲

击过程中产生较大的残余压应力，对疲劳破坏有一

定的抑制作用。
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