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摘要：微动疲劳广泛存在于航空航天等各种机械构件中，加速构件接触表面及表层裂纹的萌生与扩展，

微动是导致构件多裂纹损伤的主要原因之一。由于海军飞机服役环境的复杂性，铝合金构件腐蚀相当严

重，腐蚀对航空铝合金材料微动疲劳的影响是研究微动疲劳时要考虑的重要因素。总结了国内外铝合金微

动疲劳研究现状，阐述了研究存在的主要问题，对飞机构件铝合金材料微动疲劳的研究进行了展望。
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Study of Aluminum Alloy Fretting Fatigue
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Abstract：Fretting fatigue usually occurs in the structure of aeronautics and astronautics, and accelerates the generation and
expansion of cracks on the surface of structures. Because of the complexity of the surrounding of aircrafts, the corrosion of
aluminum alloy structures is quite serious, so research of corrosion influence on fretting fatigue is very important. Domestic and
foreign studies of aluminum alloy fretting fatigue were summarized. The main existing problems of the study were discussed.
Further studes of aluminum alloy fretting fatigue in aircraft structure were prospected.
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在交变载荷或者机械振动下，构件接触表面之

间会有相对微小的滑动（μm级），这种重复的滑动

称为微动，按其损伤形式可分为微动磨损、微动腐蚀

和微动疲劳。微动疲劳将表面压力、接触摩擦力和

构件体内应力结合起来，使构件接触表面及表层产

生微裂纹，如图1所示。

笔者简单介绍了微动损伤的机理及影响因素，总

结了微动疲劳特点及寿命预测方法，针对目前飞机服
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役现状指出了研究腐蚀对铝合金材料微动疲劳影响

的必要性，并对铝合金微动疲劳研究进行了展望。

1 微动损伤机理

关于微动损伤的机理有很多，目前比较新的理

论有第三体理论和微动图理论。

1.1 第三体理论

L.Vincent等[1]在1984年对微动磨损过程中第三

体的产生及其作用进行系统分析的基础上，提出了

一种新的微动理论来解释微动磨损现象，即第三体

理论。

第三体理论能很好地解释钢铁材料微动摩擦系

数随循环次数的变化过程如图2所示：阶段Ⅰ，接触

表面膜去除，摩擦系数较低；阶段Ⅱ，第一、二体之间

发生粘着，摩擦系数上升；阶段Ⅲ，磨屑不断剥落，接

触面间形成第三体床，二体接触逐渐变成三体接触，

粘着摩擦力下降，摩擦系数降低；阶段Ⅳ，磨屑不断

形成与溢出，最终达到平衡，微动磨损进入稳定阶

段，摩擦系数也趋于稳定。

1.2 微动图理论

1992年，Zhou和Vincent等[2]在对不同材料和大

量参数进行微动试验的基础上提出了二类微动图理

论，包括运行工况微动图和材料响应微动图，从本质

上揭示了微动运行机制和损伤规律。

1.2.1 运行工况微动图

微动过程分为3个微动区域：部分滑移区（粘着

区）、混合区、完全滑移区，如图3所示。在部分滑移

区内摩擦力-位移-循环次数曲线呈闭合状态，即接

触面处于粘着状态；混合区内摩擦力-位移-循环次

数曲线呈椭圆状；完全滑移区内摩擦力-位移-循环

次数曲线呈平行四边形。

微动损伤主要表现为2种形式：微动引起的磨损

和微动引起的裂纹萌生、扩展。研究发现，混合区是

裂纹快速产生的最危险区域，有超过晶粒尺寸的裂纹

形成，同时伴有少量磨屑；滑移区经常出现磨损，有大

量颗粒剥落，磨损表面有较多的磨屑积聚或较深的麻

坑；部分滑移区的破坏很轻，通常出现在接触边缘，在

微动斑内不易观测到明显的表面损伤。

1.2.2 材料响应微动图

与运行工矿微动图对应的材料响应微动图（如

图4所示）同样由3个区域组成：磨损区、裂纹区和无

损伤区。磨损区有大量颗粒剥落，表面接触磨损较

严重，有较多的磨屑积聚或深麻坑，在很大程度上降

低了裂纹核的形成；裂纹区接触表面受交变应力作

用，出现局部疲劳，表层发生塑性变形，是裂纹快速

萌生的最危险区域，有超过晶粒尺寸的裂纹形成；无

损伤或轻微损伤区表面损伤轻微，通常出现在接触

边缘，接触中央区只有一些微凸体发生微小的塑性

变形，不易观测到明显的表面破坏，局部接触疲劳轻

微，裂纹只可能在高周微动下萌生。

图1 微动疲劳裂纹

Fig. 1 Fretting fatigue crack

图2 摩擦系数随循环次数的变化过程

Fig. 2 The course of coefficient of friction vs. number of cycles

图3 运行工况微动图

Fig. 3 Schematic of fretting under running condition
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从图3和图4可以看出，部分滑移区损伤轻微；

磨损主要发生在滑移区；裂纹首先在混合区形成，并

伴随有塑性变形，随着循环次数的增加，裂纹向其它

2个区域扩展。

2 微动影响因素

据统计[3]影响微动疲劳的因素达50多个，可简

单地分为3个方面：接触条件、环境条件和材料特性

等。各影响因素之间相互作用，使得微动损伤更为

复杂，这也使得微动疲劳研究更加复杂。

1）接触条件。包括接触载荷、循环载荷、频率、

接触表面状况、位移幅值和接触区域温度等。

2）材料特性。包括材料的微观结构、组成、硬

度、强度、疲劳性能、氧化腐蚀性能、裂纹扩展性能、

延展性、弹塑性、粘着性能、残余应力等。

3）环境条件。包括环境温度、湿度、介质及润

滑条件等。氧化、温度、腐蚀等环境，对磨屑、摩擦副

的接触状态、裂纹形成和扩展均有不同程度的影响。

这些因素之间相互作用对构件微动疲劳具有重

要影响，Hoeppner提出了一种考虑各影响因素的微

动疲劳总体设计[4]，如图5所示。

目前，对铝合金微动疲劳影响研究较多的因素

主要是接触条件和物理条件，对于环境条件则相对

研究得较少。研究人员对微动腐蚀研究较多，但同

图4 材料响应微动图

Fig. 4 Schematic of material response fretting

图5 微动疲劳整体设计

Fig. 5 Holistic design for fretting fatigue

时考虑腐蚀、磨损和疲劳之间关系的研究则较少。

3 微动疲劳特点

与普通疲劳相比，微动疲劳具有自身的特点。

微动作用是造成疲劳裂纹的主要原因，疲劳裂纹位

于微动作用影响的区域。由于微动作用，疲劳裂纹

的萌生位置通常不位于构件的几何应力集中位置

处。微动疲劳裂纹开始扩展时，许多情况下其裂纹

扩展走向与表面成45°角，在某一深度时突然转向

与表面垂直（如图1所示）。

微动疲劳现象在各种机械构件中广泛存在，对

疲劳寿命影响很大。它会加速构件接触表面及表层

裂纹的萌生和扩展，从而大大降低部件的疲劳寿命，

徐丽等：铝合金微动疲劳研究及展望 ··65
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甚至造成灾难性事故。已有研究表明[5]，对长寿命的

构件，微动疲劳会使其寿命降低 30%，有的降低

80%。代表性的微动疲劳损伤有各种螺栓、铆钉、销

连接和搭接，各种花槽配合、花键配合，以及过盈配

合、间隙配合等[6]。飞机上，隔框、桁条和蒙皮的搭接

组合结构和发动机榫连接构件比较容易发生微动疲

劳损伤（如图6所示）。

1988年，Aloha航空公司一架服役19 a的波音

737飞机，在732 m高空全速飞行时，其前机身上部

揭去了一大块蒙皮，一名空乘人员被卷出机舱致

死[7]。事故调查发现其根本原因是飞机蒙皮出现多

处疲劳开裂，而微动疲劳是造成多裂纹损伤的一个

重要原因。

微动磨损早期表面发生脱层，脱层在微动作用

下转化为磨屑，磨屑氧化生成硬质磨粒加速微动疲

劳损伤。另外，若出现微动疲劳裂纹，磨粒会进入裂

纹，产生楔入效应，将进一步加速裂纹扩展。

4 寿命预测研究

对于普通疲劳，主要有2种基本的寿命预测方

法：损伤容限法和全寿命估算法。损伤容限法假定

构件或材料存在初始裂纹或缺陷，构件的寿命是从

初始裂纹扩展到最终断裂的循环载荷数，这种方法

只考虑裂纹扩展。全寿命估算法则同时考虑裂纹成

核和裂纹扩展寿命。由于微动对疲劳裂纹扩展的影

响，材料的疲劳强度远小于普通疲劳的疲劳强度，因

此很难形成一种微动疲劳寿命预测方法，很多研究

者用修正的全寿命估算法和损伤容限法进行微动疲

劳寿命预测。

4.1 全寿命估算法

全寿命估算法又分为2类：应力-寿命法和应

变-寿命法。应力-寿命法主要应用于高周疲劳，所

施加的应力在弹性范围内。应变-寿命法主要用于

低周疲劳，此时材料发生塑性变形。微动疲劳现象

属于高周疲劳问题，因此用应力-寿命法来估算微动

疲劳寿命[8]。采用Basquin公式：
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式中：σa是应力幅值；
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考虑微动影响，对式（2）进行修正得：
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式中：F 为微动修正系数，通过查表得到，在

1.5～3之间。F随有效应力的增加而增加，随循环载

荷的增加而减小。临界有效接触应力值影响F的大

小，从而影响寿命的长短。

该方法简单，应用比较广泛，但对于不同的材料

需要做大量的试验，而且也不能给出裂纹成核位置。

4.2 损伤容限法

损伤容限法可得出裂纹成核寿命和长裂纹扩展

寿命。裂纹成核寿命是裂纹成核并扩展到一定长裂

纹时的寿命，此后长裂纹扩展只受循环应力影响而

不受微动作用影响，长裂纹扩展寿命可用线弹性断

裂力学来求解[9]。

裂纹扩展速率表达式为：
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式中：
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为裂纹扩展速率；C，m为与实验条件

有关的材料常数；ΔK为应力强度因子幅值。通过

对微动断裂试样[10]（如图7所示）的观察，断裂面的裂

纹扩展形状为椭圆形（
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），如图8所示。

对于有限板受远场均匀拉应力的情况，应力强

度因子可表示为：
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图6 飞机上2种主要微动疲劳损伤构件

Fig. 6 Two of the primary areas of concern for fretting fatigue in

aircraft structure

··66



第8卷 第4期

书书书

!"! #!$"#"

%( )
&

!$#$

（6）

式中：S为循环应力；d，W分别为试件厚度和宽

度；a，c分别为裂纹的短半径和长半径；F是和各参

数有关的拟合数。对于任意一个给定的a，可求出对

应的KⅠ值，则微动裂纹扩展寿命可表示为：

应用损伤容限法对LY12铝合金微动疲劳实验

结果计算可看出：初始裂纹大小的选取对寿命影响

较大，长裂纹扩展寿命在微动疲劳寿命中占很大比

例[11]。

5 飞机服役现状

海军飞机多数在沿海地区，由于其高湿、高盐雾

的气候条件，飞机构件腐蚀非常严重，导致飞机停飞

甚至提前退役。飞机在服役阶段，一方面是地面停

放环境的腐蚀作用使结构产生腐蚀损伤，使结构疲

劳品质降低；另一方面是在飞行的时候受到高强度

的疲劳载荷作用，并且连接件间经常有微小的振动，

产生微动疲劳，特别是在搭接构件中（如图9所示），

从而大大降低了构件疲劳寿命。铝合金腐蚀使结构

材料转换为Al（OH）3和Al2O3·3H2O，这些腐蚀产物使

得原始铝合金的体积增大6.5倍，使搭接层间鼓起，

产生枕垫效应，从而使结构搭接件处的应力增加，加

重腐蚀损伤程度，在腐蚀与微动的共同作用下又会

加剧疲劳损伤的发展，从而造成飞行寿命的降低。

目前我军多数飞机地面停放时间一般在服役时

间的95％以上，虽然采取了一定的防护措施，但地面

环境仍是影响飞机结构腐蚀损伤的主要因素。铝合

金因其高强度和低密度而成为飞机结构的主体材

料，但由于飞机所处环境的复杂性，腐蚀相当严重。

图7 微动疲劳断裂面

Fig. 7 Fracture surface of fretting fatigue

图8 椭圆裂纹几何示意

Fig. 8 The geometry schematic of ellipse crack
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腐蚀加速裂纹成核，加速裂纹扩展，导致多裂纹产

生，使疲劳强度降低，因此研究腐蚀对铝合金微动疲

劳的影响具有重要意义。

6 展望

微动研究非常复杂，研究人员在微动疲劳的损

伤机理、影响因素、寿命预测、有限元分析等方面做

了大量研究，取得了一定的成果。对于海军飞机结

构，地面停放环境的腐蚀是影响使用寿命的主要因

素。现役飞机结构损伤的基本模式为：腐蚀—疲劳

—再腐蚀—再疲劳……，直至破坏。因此模拟飞机

服役现状，构件腐蚀后微动疲劳特性研究非常重要，

主要有以下4个方面：

1）对于发生微动疲劳又有腐蚀介质作用的构

件，微动和腐蚀同时影响疲劳寿命，需要研究腐蚀对

微动疲劳的影响；

2）需要确定腐蚀环境下的微动疲劳裂纹的位

置和裂纹成核位置；

3）修正寿命预测方法以及裂纹形成寿命与扩

（下转第72页）

图9 飞机搭接结构枕垫效应示意

Fig. 9 The schematic of pillow effect of joined part of airplane

徐丽等：铝合金微动疲劳研究及展望 ··67
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