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30CrMnSiNi2A合金钢含损伤结构剩余
疲劳寿命分散性及其影响因素试验研究

崔荣洪,
 

李小涛,
 

曾仡蕗
(空军工程大学航空工程学院,西安,710038)

摘要 为挖掘含损伤结构满足高可靠度要求下的剩余疲劳寿命潜力,开展合金钢材料30CrMnSiNi2A含损

伤结构剩余疲劳寿命测试试验,对剩余疲劳寿命分散性及其影响因素进行分析。通过含预裂损伤与预置线

切割损伤试验件在等幅谱载荷作用下的疲劳对比预试验分析结果,简化正式试验流程。开展不同热处理工

艺、不同载荷水平下含损伤结构剩余疲劳寿命定性分析试验。分析试验数据得出:通过热处理工艺提高合金

钢材料强度极限,降低载荷水平,可有效提升含损伤结构剩余疲劳寿命;不同处理工艺及不同载荷水平条件

下,随损伤尺寸的增加,剩余疲劳寿命分散系数差异增大;在较大损伤尺寸下,热处理后的含损伤结构试验件

在低载荷水平下的剩余疲劳寿命分散性较低。降低热处理强化后的30CrMnSiNi2A合金钢含损伤结构载

荷水平可有效提高满足可靠度要求的剩余疲劳安全寿命。
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Abstract In
 

order
 

to
 

explore
 

the
 

potential
 

of
 

residual
 

fatigue
 

life
 

of
 

damage-containing
 

structures
 

to
 

meet
 

the
 

requirements
 

of
 

high
 

reliability,
 

the
 

residual
 

fatigue
 

life
 

test
 

of
 

damage-containing
 

structures
 

made
 

of
 

alloy
 

steel
 

material
 

30CrMnSiNi2A
 

is
 

carried
 

out,
 

and
 

the
 

residual
 

fatigue
 

life
 

dispersion
 

and
 

its
 

influencing
 

factors
 

are
 

analyzed.The
 

formal
 

experiment
 

procedures
 

are
 

simplified
 

according
 

to
 

the
 

results
 

of
 

fatigue
 

comparison
 

preliminary
 

experiment
 

test
 

between
 

pieces
 

containing
 

pre-cracked
 

damage
 

and
 

pre-set
 

wire-cut
 

damage
 

under
 

equal
 

amplitude
 

spectral
 

loading.The
 

qualitative
 

analysis
 

of
 

remaining
 

fatigue
 

life
 

of
 

damage-
containing

 

structures
 

is
 

performed
 

under
 

different
 

heat
 

treatment
 

processes
 

and
 

different
 

load
 

levels.
 

Test
 

data
 

analysis
 

results
 

show
 

that
 

the
 

heat
 

treatment
 

process
 

is
 

able
 

to
 

improve
 

the
 

strength
 

limit
 

of
 

alloy
 

steel
 

materials,
 

reduce
 

the
 

load
 

level,
 

and
 

effectively
 

improve
 

the
 

remaining
 

fatigue
 

life
 

of
 

damage-contai-
ning

 

structures.
 

Under
 

the
 

conditions
 

of
 

different
 

treatment
 

processes
 

and
 

different
 

load
 

levels,
 

with
 

the
 



increment
 

of
 

damage
 

in
 

size,
 

the
 

difference
 

in
 

the
 

scattering
 

factor
 

of
 

the
 

remaining
 

fatigue
 

life
 

increases.
 

The
 

damage
 

being
 

larger
 

in
 

size,
 

the
 

residual
 

fatigue
 

life
 

of
 

the
 

heat-treated
 

damage-containing
 

structure
 

test
 

pieces
 

under
 

a
 

low
 

load
 

level
 

is
 

lower,
 

and
 

the
 

life
 

dispersion
 

is
 

lower.
 

By
 

doing
 

so,
 

the
 

remaining
 

fa-
tigue

 

safety
 

life
 

can
 

be
 

effectively
 

improved
 

to
 

meet
 

the
 

reliability
 

requirements.
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  飞机进行结构设计时,材料选用、制造工艺、装
配等过程均存在不确定性。通过确定性损伤容限分

析,采用定值方法对结构寿命进行评估具有其局限

性。现代结构疲劳可靠度理论的重点是研究满足高

可靠度要求条件下结构的疲劳寿命[1]。常用实际结

构疲劳试验所得个体中值寿命除以一定的分散系

数,从而给出具有较高存活率和置信度的安全使用

寿命。金属结构作为飞机的一种重要承力结构,及
时发现结构裂纹、评定剩余安全寿命并进行安全监

测对于挖掘飞机寿命潜力具有重要意义[2]。
影响结构疲劳寿命及其分散性的因素较多[3]。

实际工程中疲劳相关的随机不确定性主要来源于材

料性能、几何精度及外部载荷的综合影响[4]。文献

[5]研究了表层改性及应力集中对18CrNiMo7-6合

金钢疲劳分散性的影响,指出随着应力集中的增加,
疲劳分散性随之增加,表层改性工艺可有效降低疲

劳寿命分散性。文献[6]考虑缺口结构不确定性建

立了一套通用的概率疲劳寿命预测模型;文献[7]研
究了缺陷对粉末冶金镍基高温合金FGH96的疲劳

寿命分散性的影响,指出高应力水平下,表面的夹杂

导致的裂纹使得疲劳分散性较大,而中低应力水平

下,缺陷对疲劳分散性影响则很小;文献[8]研究了

短裂纹的扩展规律及其特有的非扩展裂纹行为;文
献[9]通过开展不同应力水平下疲劳试验,研究了疲

劳裂纹尺寸的分散性;文献[10]通过对不同载荷作

用下不同铝合金材料疲劳试验结果分析,得出不同

铝合金材料疲劳寿命分散系数值不一定相同的结

论;文献[11]研究了不同几何形状试样疲劳寿命分

布,得出一般情况下Kt值越高,疲劳寿命分散性越

小的结论;文献[12]研究了应力强度因子的变化对

裂纹扩展速率分散性的影响。寿命预测或寿命评估

不仅需要合理地分析结构的初始性能,还应分析损

伤过程、裂纹扩展过程及载荷历程等[13-14]。以上研

究大多聚焦结构微观缺陷或结构应力集中等影响因

素,也有不同载荷对疲劳寿命分散性的影响相关研

究。然而,目前对于含宏观裂纹损伤结构剩余疲劳

寿命分散性变化规律及影响因素却鲜有报道,导致

对含裂纹损伤结构剩余疲劳寿命挖掘还不够充分。
进一步研究含裂纹损伤结构剩余疲劳寿命分散性规

律及影响因素对于开展含损伤结构安全监测与寿命

预测提供参考。
本文以飞机常用30CrMnSiNi2A合金钢材料作

为研究对象,开展等幅谱载荷作用下含不同尺寸损伤

试验件的剩余疲劳寿命测试试验。通过试验数据对

比分析,研究含裂纹损伤合金钢结构疲劳寿命分散性

规律及其影响因素,为工程损伤结构安全监测与寿命

预测提供参考。本文创新点在于通过试验论证,简化

了含裂纹损伤结构在研究剩余疲劳寿命分散性时的

试验流程,定性研究了含裂纹损伤结构随损伤尺寸的

增大剩余疲劳寿命分散性变化规律,分析了影响含损

伤结构剩余疲劳寿命分散性的相关因素。

1 试验材料与方法

1.1 试验材料

超高强度钢具有较高的强度、足够的韧性、良好

的抗疲劳性能及较低的疲劳裂纹扩展速率,但对缺

口和氢脆(包括环境氢脆)较敏感,其主要用于高强

度连接件和轴类零件等重要受力结构部件,如飞机

起落架、机翼主梁、平尾大轴、直升机旋翼轴、接头和

对接螺栓等[15]。本文选用30CrMnSiNi2A超高强

度钢,化学成分如表1所示。
表1 30CrMnSiNi2A超高强度钢化学成分

Tab.1 Chemical
 

composition
 

of
 

30CrMnSiNi2A
 

ultra-high
 

strength
 

steel
 

% 

C Mn S P Si Cr
0.3 0.95 0.009 0.021 0.97 0.95

Ni Cu Mo V Ti W
1.58 0.20 0.09 0.01 0.016

 

8 0.02

  本试验设计狗骨头外形试件,并在试件中心位

置开一个通孔,与拉伸方向垂直孔边两侧预置对称

线切割损伤,带孔损伤试件具体的尺寸设计及试验

件实物如图1所示。试验件如图1(a)所示,不同线

切割损伤尺寸试验件共计100件,其中对70件进行

热处理工艺强化。测得试验件实际静强度(断裂极

限)σ=1
 

389.73
 

MPa,热处理工艺强化后试验件实

际静强度σ=1
 

513.81
 

MPa。
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(a)试验件      (b)局部放大图

(c)结构示意图

图1 合金钢带孔板试件、局部放大图及结构

Fig.1 Alloy
 

steel
 

strip
 

perforated
 

plate
 

specimen,local
 

en-

largement
 

and
 

structural
 

schematics

试验件编组名称为预置线切割损伤尺寸+材料

类型(备注)。例如试验件编号0.5-C(1.5),表示预

置线切割损伤为0.5
 

mm的合金钢试验件(C代表

合金钢)预裂至1.5
 

mm。

1.2 试验方法

在研究含裂纹损伤结构剩余疲劳寿命规律时,
一般要求在预置线切割损伤的基础上进行预裂,以
消除线切割工艺对材料局部性能及裂纹扩展的影

响。但预裂损伤存在试验量大、试验数据记录难、测
量引入误差大,花费的时间、人力和物力成本比较大

等相关问题。线切割损伤疲劳试验量小、试验数据

记录简单、测量引入误差小。为研究含裂纹损伤结

构剩余疲劳寿命分散性变化规律,结合线切割损伤

与预裂损伤在研究疲劳寿命分散性方面的优点,首
先通过对比试验进行简化试验流程的可行性研究。
如明确线切割损伤试验件剩余疲劳寿命分散性与预

裂损伤试验件剩余疲劳寿命在不同损伤尺寸下的分

散性变化规律一致,则通过大批量线切割损伤试验

件进行试验,定性分析含裂纹损伤结构剩余疲劳寿

命分散性变化规律及影响因素。
采用热处理工艺强化后的部分试验件进行验证

试验。针对预置线切割0.5
 

mm、1.5
 

mm、2.5
 

mm
及3

 

mm损伤试验件在所设计加载载荷下孔边单侧

分别预裂至1
 

mm 和1.5
 

mm、2.5
 

mm、3
 

mm、

4
 

mm损伤尺寸,使用光学显微镜对已标记试验件

进行实时观察,获取预裂至指定损伤尺寸试验件疲

劳寿命数据。试验现场及电子放大镜观察裂纹预裂

截图如图2所示。
试验件的疲劳加载由

 

MTS-810-500疲劳试验

机实施,加载谱形为正弦等幅谱。根据材料断裂极

限确定载荷大小及加载频率。通过预实验确定试验

高载荷水平,Fmax=29.52
 

kN,Fmin=1.78
 

kN。低

载荷水平,Fmax=14.76
 

kN,Fmin=0.88
 

kN。加载

频率均为15
 

Hz。

  
   (a)疲劳试验现场      (b)裂纹扩展观察图

图2 疲劳试验现场及放大镜观察截图

Fig.2 Screenshot
 

of
 

fatigue
 

test
 

site
 

and
 

magnifying
 

glass
 

observation

含损伤结构剩余疲劳寿命分散性变化规律及影

响因素试验研究采用单一变量法。在载荷相同(低
载荷水平)条件下,研究热处理工艺前后不同强度极

限下损伤结构件剩余疲劳寿命分散性变化及差异;
同一强度极限条件下(σ=1

 

513.81
 

MPa),研究不

同载荷水平下损伤结构件剩余疲劳寿命分散性变化

及差异。综合分析含裂纹损伤结构剩余疲劳寿命分

散性变化规律及影响因素。

2 结果与分析

2.1 数据统计处理

根据试验方案,完成不同热处理工艺、不同载

荷、不同损伤尺寸试验件剩余疲劳寿命测试与分析

工作。未经热处理工艺强化合金钢试验件在低载荷

作用下剩余疲劳寿命试验数据如表2所示。
表2 未经热处理工艺强化合金钢试验件在低载荷

作用下剩余疲劳寿命试验值

Tab.2 Test
 

value
 

of
 

residual
 

fatigue
 

life
 

of
 

test
 

pieces
 

of
 

alloy
 

steel
 

not
 

strengthened
 

by
 

heat
 

treatment
 

process
 

under
 

low
 

load
 

次 

编号 0.5-C 2-C 3-C
1 20

 

806 9
 

910 5
 

717
2 24

 

713 9
 

571 4
 

727
3 24

 

290 8
 

862 4
 

966
4 24

 

987 8
 

057 5
 

349
5 22

 

233 9
 

136 5
 

058
6 21

 

873 10
 

632 5
 

684
7 23

 

762 10
 

023 5
 

928
8 26

 

222 10
 

375 4
 

966
9 25

 

644 9
 

765 5
 

325
10 24

 

273 10
 

040 4
 

526

  经热处理工艺强化合金钢试验件在不同载荷作

用下剩余疲劳寿命试验数据如表3所示。
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表3 经热处理工艺强化合金钢试验件在不同载荷作用下剩余疲劳寿命试验值

Tab.3 Test
 

values
 

of
 

remaining
 

fatigue
 

life
 

of
 

alloy
 

steel
 

test
 

pieces
 

strengthened
 

by
 

heat
 

treatment
 

process
 

under
 

different
 

loads
 

载荷  编号 剩余疲劳寿命/次

高载荷

1-C 5
 

369 5
 

052 5
 

246 5
 

154 3
 

823 5
 

371 5
 

096 5
 

600 5
 

150 5
 

144

1.5-C 3
 

543 3
 

607 3
 

290 3
 

692 3
 

185 3
 

893 4
 

093 3
 

619 4
 

420 3
 

807

2.5-C 2
 

664 1
 

855 2
 

522 1
 

971 2
 

627 2
 

446 2
 

786 2
 

291 1
 

907 2
 

298

3-C 1
 

069 1
 

572 1
 

702 2
 

100 1
 

422 1
 

984 1
 

354 1
 

833 2
 

023 1
 

396

低载荷

1-C 33
 

972 28
 

636 28
 

251 27
 

124 27
 

987 30
 

617 28
 

772 28
 

574 25
 

290 29
 

355

1.5-C 33
 

272 28
 

636 28
 

251 27
 

124 27
 

987 30
 

617 28
 

772 28
 

574 25
 

290 29
 

355

2.5-C 20
 

069 20
 

801 20
 

756 20
 

995 20
 

470 20
 

777 21
 

831 18
 

450 21
 

659 20
 

152

  在试验材料σ=1
 

513.81
 

MPa,载荷 Fmax=
29.52

 

kN、Fmin=1.78
 

kN条件下,完成并记录试验

件裂纹扩展至指定损伤尺寸后的剩余疲劳寿命测试

试验,获取试验数据如表4所示。
表4 预裂至指定损伤尺寸后试验件剩余疲劳寿命

Tab.4 Remaining
 

fatigue
 

life
 

of
 

test
 

pieces
 

after
 

pre-cracking
 

to
 

specified
 

damage
 

size
 

次 

序号 0.5-C(1) 0.5-C(1.5) 1.5-C(2.5)2.5-C(3)

1 4
 

741 3
 

257 1
 

101 1
 

472
2 3

 

981 2
 

909 1
 

175 578
3 4

 

758 2
 

842 1
 

363 1
 

265
4 3

 

246 3
 

044 1
 

642 905
5 3

 

833 1
 

996 1
 

369 1
 

181
6 4

 

975 3
 

269 1
 

317 1
 

238
7 4

 

611 1
 

888 2
 

004 1
 

438
8 4

 

235 3
 

451 1
 

636 981
9 3

 

307 2
 

729 2
 

202 852
10 3

 

569 2
 

119 1
 

870 1
 

045

  文献[16]已采用小子样(n<50)的方法,对母

体分布进行检验,表明含预置损伤结构疲劳寿命服

从对数正态分布。根据格拉布斯准则[17],对异常数

据进行取舍。根据所计算变异系数,进行最小试件

数检验。
当名义上相同的金属结构受到相同的环境、载

荷和应力水平时,疲劳寿命也会存在明显的分散性,
为研究飞机结构安全寿命,通常会对试验结果应用

分散系数进行分析[11]。本文采用同一载荷谱下同

型飞机结构疲劳寿命按照服从对数正态分布时的结

构分散系数计算公式[18]:

Lf=10
uγ
n
-up  ks  

(1)
式中:Lf 为疲劳分散系数;uγ 为由显著性水平γ 确

定的标准正态分布上γ 分位点;n 为样本容量;up

为由可靠度P 确定的标准正态分布的上P 分位点;

k为标准差修正系数。式中考虑了可靠度、样本容

量及置信度等因素,结构分散系数一般对应着99.
9%的可靠度和90%的置信度[19]。

为反应不同类型损伤及不同尺寸下试验件剩余

疲劳寿命变化情况,分别计算疲劳寿命均值和标准

差。同时,考虑寿命分布、标准差及可靠性要求[20],
通过式(1)对分散系数进行计算。根据表3、表4剩

余疲劳寿命试验数据,对高强度极限高载荷水平条

件下,不同损伤类型疲劳寿命均值、标准差及分散系

数进行计算,结果如表5所示。
表5 不同类型损伤试验件剩余疲劳寿命均值及分散系数值

Tab.5 Mean
 

values
 

of
 

residual
 

fatigue
 

life
 

and
 

coefficient
 

of
 

dispersion
 

for
 

different
 

types
 

of
 

damage
 

test
 

specimens

损伤尺寸/mm
寿命均值 寿命标准差 寿命分散系数

预裂裂纹损伤 线切割损伤 预裂裂纹损伤 线切割损伤 预裂裂纹损伤 线切割损伤

1 4
 

126 5
 

101 0.068
 

0 0.014
 

3 1.755
 

4 1.755
 

4

1.5 2
 

750 3
 

715 0.095
 

2 0.042
 

0 2.198
 

5 1.416
 

4

2.5 1
 

568 2
 

337 0.100
 

4 0.063
 

6 2.295
 

5 1.692
 

6

3 1
 

241 1
 

646 0.122
 

4 0.093
 

9 2.752
 

4 2.173
 

8

2.2 线切割损伤与预裂裂纹损伤结构剩余疲劳寿

命数据对比分析

  根据表5数据画出剩余疲劳寿命均值随损伤尺

寸变化曲线图,如图3所示。观察得出,不同类型损

伤,剩余疲劳寿命均值随损伤尺寸的增大而减小的

趋势相同。相同损伤尺寸下,预置损伤对应剩余疲

劳寿命均值均大于预裂损伤剩余疲劳寿命均值。根

据疲劳寿命累加原理,结果符合预期。
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图3 剩余疲劳寿命随损伤状态变化曲线

Fig.3 Variation
 

of
 

residual
 

fatigue
 

life
 

with
 

damage
 

state

不同损伤尺寸试验件疲劳断口如图4所示。疲

劳裂纹源均从损伤处产生,疲劳扩展区比较光滑,瞬

断区产生斜断面。除未预置线切割损伤试验件瞬断

区较大外,含损伤试验件瞬断区尺寸大体相当。主

要因疲劳扩展区的不同而出现疲劳寿命均值不同的

现象。随损伤尺寸的增大,疲劳扩展区减小,从而剩

余疲劳寿命减小。

图4 不同线切割损伤尺寸试验件疲劳断裂断口

Fig.4 Fatigue
 

fracture
 

fracture
 

diagrams
 

of
 

test
 

pieces
 

with
 

different
 

wire-cut
 

damage
 

sizes

根据表5计算标准差数据,绘制不同类型损伤

试件剩余疲劳寿命标准差随损伤尺寸变化曲线,结

果如图5所示。

图5 不同类型损伤剩余疲劳寿命标准差随损伤状态变化

曲线

Fig.5 Variation
 

of
 

standard
 

deviation
 

of
 

residual
 

fatigue
 

life
 

with
 

damage
 

state
 

for
 

different
 

types
 

of
 

damages

根据表5计算分散系数数据,绘制不同类型损

伤试件剩余疲劳寿命分散系数随损伤尺寸变化曲线

图,结果如图6所示。

图6 不同类型损伤剩余疲劳寿命分散系数随损伤状态变

化曲线

Fig.6 Variation
 

of
 

the
 

dispersion
 

coefficients
 

of
 

the
 

remai-
ning

 

fatigue
 

life
 

of
 

different
 

types
 

of
 

damage
 

with
 

damage
 

states
由标准差及分散系数随损伤尺寸变化曲线图可

以看出,随不同类型损伤尺寸的增加,标准差及分散

系数值均增大。同时,预置损伤试验件剩余疲劳寿

命标准差及分散系数值均较小。而预裂相同损伤后

的剩余疲劳寿命标准差及分散系数值均较大。
通过对比分析试验验证,采用本文标记观测方

法得出的预裂损伤试验件剩余疲劳寿命分散性均大

于相同尺寸线切割损伤试验件剩余疲劳寿命分散

性。不同类型损伤试验件剩余疲劳寿命分散性随损

伤尺寸增加而升高的变化规律相同。

2.3 合金钢含损伤结构剩余疲劳寿命变化及影响

因素分析

  根据上文试验数据分析,合金钢预裂损伤试验

件与预置损伤试验件随损伤尺寸的变化而剩余疲劳

寿命及其分散性变化规律相同。因此,为定性研究

影响含裂纹损伤结构剩余疲劳寿命及其分散性的影

响因素,对不同条件下预置线切割损伤试验件剩余

疲劳寿命测试数据进行分析。
根据表2、表3数据,计算不同条件下损伤试验

件剩余疲劳寿命均值,结果如图7所示。由图7可

知不同条件下,含损伤30CrMnSiNi2A合金钢结构

剩余疲劳寿命均值均会随损伤尺寸的增大而减小。
相同损伤尺寸下,高强度极限材料在高载荷水平下,
剩余疲劳寿命均值最低。而高强度极限材料在低载

荷水平下,剩余疲劳寿命最高。在相同载荷水平下,
高强度极限材料剩余疲劳寿命均值更高。由此可

知,无论是通过热处理工艺提高材料自身属性强度

极限还是降低作用于含损伤结构上的载荷水平,二
者均可大幅提高含损伤结构剩余疲劳寿命。
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图7 不同条件下含损伤结构剩余疲劳寿命均值

Fig.7 Mean
 

values
 

of
 

remaining
 

fatigue
 

life
 

of
 

damage-con-
taining

 

structures
 

under
 

different
 

conditions

根据表2、表3试验数据,对不同线切割损伤尺

寸合金钢试验件在不同条件下获取的剩余疲劳寿命

试验数据进行分析处理,分析处理过程同上。计算

得到分散系数值如图8所示。

图8 不同损伤大小试验件剩余疲劳寿命分散性变化曲线

Fig.8 Variation
 

curve
 

of
 

dispersion
 

of
 

residual
 

fatigue
 

life
 

of
 

test
 

pieces
 

with
 

different
 

damage
 

sizes

由图8可知,不同条件下,随着损伤尺寸的增加

分散性差异增大。对比分析在不同载荷作用下,热
处理前后含损伤结构试验件剩余疲劳寿命分散性变

化规律。由折线图可知,
 

30CrMnSiNi2A合金钢材

料在相同强度极限条件下,降低载荷水平可以降低

含损伤结构剩余疲劳寿命分散性。相同载荷水平

下,强度极限高的材料含损伤结构剩余疲劳寿命分

散性更低。

3 结论

1)随损伤尺寸的增加,线切割损伤试验件与预

裂损伤试验件相比较,剩余疲劳寿命均值、标准差及

疲劳分散性变化规律一致;较预裂损伤试验件,相同

损伤尺寸下线切割损伤试验件剩余疲劳寿命较高而

标准差及分散系数值较小。可利用线切割损伤模拟

裂纹损伤,简化实验流程用以研究含裂纹损伤结构

剩余疲劳寿命分散性变化规律。

2)不同强度极限试验件在不同载荷水平作用条

件下,随损伤尺寸的增加,剩余疲劳寿命分散性差异

增大;在较大损伤尺寸下,降低具备较高强度极限

30CrMnSiNi2A合金钢含损伤结构作用载荷水平可

以有效提高其剩余疲劳寿命均值,降低其剩余疲劳

寿命分散性。
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