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蚀坑等效为初始裂纹的疲劳寿命预测 

方法适用性分析 

胡家林，柳文林，郁大照，卞贵学 

（海军航空大学，山东 烟台 264001） 

摘要：目的 分析将主导蚀坑等效成初始裂纹进行疲劳寿命预测的适用性。方法 选取 LY12CZ 航空铝合金

试验件为研究对象，进行预腐蚀试验，对试样的腐蚀损伤情况进行观测和对比研究。应用 ANSYS 软件对不

同腐蚀损伤情况的试验件进行有限元分析，分析试验件应力分布的变化。结果 随着腐蚀时间的延长，主导

蚀坑附近区域其他点蚀坑的数量和尺寸呈上升趋势。以蚀坑间距离与蚀坑半径之比 d/r 为指标，d/r<4 时，

主导蚀坑处的应力分布受到其他蚀坑的影响较大，与试验结果相比，点蚀模型计算得到的疲劳寿命的平均

相对误差为 19.94%。d/r>4 时，主导蚀坑处的应力集中系数基本恢复到单蚀坑时的大小，平均相对误差为

3.74%。结论 d/r>4 时，可以忽略其他蚀坑对主导蚀坑应力分布的影响，此时将主导蚀坑作为唯一疲劳源进

行寿命计算是合理的。d/r<4 时，主导蚀坑处的应力分布受到其他蚀坑的影响，此时将主导蚀坑作为唯一疲

劳源进行寿命计算时将出现较大误差。 
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Applicability Analysis of Fatigue Life Assessment Method  
Equaling Pit as Initial Crack 

HU Jia-lin, LIU Wen-lin, YU Da-zhao, BIAN Gui-xue 

(Navy Aviation University, Shandong Yantai 264001, China) 

ABSTRACT: This paper aims to analyze the applicability of equating the dominant etch pits with initial cracks for fatigue life 

prediction. The pre-corrosion test of LY12CZ aluminum alloy was carried out, then specimens with different pitting degrees 

were obtained and compared. The ANSYS software was applied to finite element analysis of test pieces with different corrosion 

damage conditions to analyze the changes in stress distribution of the test pieces. The results showed that with the continuance 

of pre-corrosion test, both quantities and sizes of other pits in the zone near the critical pit increased. The ratio of the distance 

between craters to the radius of the crater, d/r, is used as an indicator, when d/r was less than 4, the other pits had an influence on 
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the stress field of the critical pit, the average relative error of the fatigue life calculated by the pitting model is 19.94% compared 

with the test results. When d/r was more than 4, the stress concentration coefficient at the dominant erosion crater returns to the 

size of the single pit, and the average relative error of the fatigue life calculated by the pitting model is 3.74% compared with the 

test results. When d/r was more than 4, the influence of other pits on the stress distribution of the dominant pit can be ignored, 

and it is reasonable to use the dominant pit as the only fatigue source for life calculation. When d/r was less than 4, the stress 

distribution at the dominant pit is influenced by other pits, and a large error will occur when using the dominant pit as the only 

fatigue source for life calculation. 

KEY WORDS: aero aluminum alloy; LY12CZ; pit; equivalent crack; fatigue life; applicability analysis 

蚀坑是飞机铝合金结构在服役过程中经常发生

的腐蚀破坏形态，蚀坑的存在导致应力集中，加速了

裂纹的萌生和扩展，对飞行安全构成严重威胁[1-5]。

由大量的试验观测可知，经受预腐蚀损伤的试验件在

进行疲劳加载的时候，裂纹是从某个蚀坑处形成并扩

展的[6-10]。因此，许多学者对蚀坑与裂纹的等效性进

行了研究，并将主导蚀坑等效成初始裂纹，用于预腐

蚀结构疲劳寿命的预测[11-17]。但是，随着腐蚀时间的

延长、腐蚀损伤的加剧，该预测方法是否依然有效，

这方面的研究相对较少。 

本文首先对 LY12CZ 铝合金试验件进行预腐蚀

试验，获得了不同损伤程度的点蚀试件，观测得到了

蚀坑深度、分布密度等参数的变化。随后利用 ANSYS

软件对主导蚀坑处的应力变化情况进行研究，在此基

础上，对将主导蚀坑作为唯一疲劳源的疲劳寿命计算

方法进行适用性分析。最后，通过对比预腐蚀试验件

疲劳寿命的计算值与试验值，验证前述适用性分析所

得结论。 

1  点蚀试验 

1.1  试验件 

试验件材料为航空 LY12CZ 铝合金，试验件表面

形貌及几何尺寸如图 1、图 2 所示。为了防止在腐蚀

试验中非试验区域被腐蚀而影响测量结果，腐蚀试验

前要对非试验区（试验件背面以及试验件夹持端）进

行涂硅胶保护，待防腐蚀胶完全固化后，再进行腐蚀

试验。 

 

 

图 1  试验件表面 
Fig.1 surface of specimen 

 
图 2  试验件尺寸 

Fig.2 Geometry of specimen 
 

1.2  试验方案 

考虑到飞机尤其是海洋环境下飞机服役实际情

况的复杂性，参考文献[18]中加速试验环境谱编制需

要遵循的 3 个原则。为模拟盐雾和酸性气体的作用，

预腐蚀试验采取如下的环境谱：采用酸性 NaCl 溶液

浸泡，具体配比为 5%（质量分数）的 NaCl 溶液中加

入 5%（质量分数）的稀硫酸，使其 pH=4±0.2，溶液

温度为室温。在试验过程中，每隔 5 d 利用 KH-7700

光学显微镜对试件进行 1 次拍照，整个试验周期为

40 d，此时试验件尚处于点蚀阶段。腐蚀试验过程中，

则每间隔 48 h 更换溶液 1 次，以保持 pH 值的变化在

可接受范围内。此外，为了避免环境不均匀对试验件

的影响，各个试验件之间以不相互接触为宜，且每

24 h 随机交换 1 次试验件位置。 

1.3  试验结果 

通过上述腐蚀试验，获得了不同腐蚀时间

LY12CZ 试件的腐蚀表面照片和腐蚀形貌三维照片，

如图 3 所示。其中，腐蚀表面照片和三维形貌照片均

通过 KH-7700 光学显微镜拍摄得到。 

从图 3 中可以看出，在腐蚀试验初期，试验件表

面腐蚀坑的所占面积较小，且分布稀疏。随着腐蚀时

间的延长，腐蚀坑所占面积明显加大，部分相邻蚀坑

之间发生了相互交错结合的情况。 

利用 KH-7700 光学显微镜及其自带软件对点蚀

坑深度进行了测量（测量依据 GB/T 18590—2001 中

的点蚀坑深度变焦显微测量法）。具体做法是，将狗

骨状试验件的中间部分（腐蚀区域）进行分区，每个

区域的大小与显微镜 1 次拍照时所能覆盖的范围相

等，如图 4 所示。 
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 a 10 d  b 20 d 

     
 c 30 d  d 40 d 

图 3  腐蚀损伤不同时间后的显微镜照片 
Fig.3 Microscope photographs of corrosion damages after different time 

 

 

图 4  寻找蚀坑示意图 
Fig.4 Schematic diagram of searching pitting 

 

2  主导蚀坑应力分布分析 

文献[12]的研究表明，铝合金腐蚀试件的疲劳源

通常为单一蚀坑。因此，本文暂不考虑点蚀条件下多

个蚀坑同时诱发裂纹产生，最终导致试件破坏的情

况，而是假设疲劳源只有 1 个，且位于主导蚀坑的底

部。随着腐蚀程度的加深，试件上的点蚀坑数量不断

增多，密度也在增大，在可能引起试件疲劳破坏的主

导蚀坑附近区域的其他点蚀坑在数量和尺寸上也呈

上升趋势。这些蚀坑会对主导蚀坑处试件的应力状况

产生影响，使得多蚀坑试件的疲劳寿命急剧下降。 

2.1  计算模型与方法 

试件材料为 LY12CZ 铝合金，材料的弹性模量为

7.6 MPa，泊松比为 0.32，尺寸与 1.1 小节试验件相同。

采用三维 20 节点六面体等参单元，应用 ANSYS 软

件进行三维有限元分析，有限元网格划分情况见图 5。 

根据计算结果可知，当光滑试件沿长度方向受载

时，中间部位（即腐蚀区域）的应力分布均匀。因此，

在研究试件腐蚀区域的蚀坑应力集中情况时，可先不

考虑试件其他部位，仅将试件中间部位等效为一个受 

 

图 5  有限元模型及局部细化网格 
Fig.5 Finite element model and local detailed mesh 
 

拉伸载荷作用的平板（40 mm×30 mm×2.5 mm）加以

分析。此时，本节研究的问题简化为，当三维平板表

面的主导蚀坑一定时，其周边的蚀坑尺寸、位置的变

化对主导蚀坑底部应力分布是否产生显著影响。研究

思路如下：首先计算只存在主导蚀坑时，蚀坑处的应

力情况，再在主导蚀坑附近区域加入其他蚀坑，同时

不断调整后加蚀坑与主导蚀坑之间的距离，以观察不

同情况下主导蚀坑处的应力变化情况。在实际观察

中，蚀坑间的相互位置是随机的，为了便于研究，仅

考虑了主导蚀坑与后加蚀坑垂直和沿载荷方向排列 2

种情况。同时，根据真实蚀坑形貌特点[19-22]，在建模

时将蚀坑简化为半球形。  

2.2  计算结果 

根据试验观测结果，按照不同腐蚀阶段的典型蚀
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坑尺寸，在建模时主导蚀坑半径 r1 分别取 0.025、

0.05 mm，与之相对应的距主导蚀坑最近的蚀坑半径

尺寸 r2 分别取 0.025、0.02 mm 和 0.05、0.03 mm。在

建模时，采用三维 20 节点六面体等参单元，弹性模

量和泊松比不变。单蚀坑和双蚀坑时有限元网格划分

情况见图 6。 
 

 
a 单蚀坑 

 
b 双蚀坑 

图 6  有限元模型及局部细化网格 
Fig.6 Finite element model and local detailed mesh:  

a) single pit; b) double pit 
 
在计算中发现，最大正应力点并不总是处在半球

形蚀孔的底部，当 2 个蚀坑中心位置之间的距离 d 较

小时，最大应力点出现在蚀坑的相切位置上。不同条

件下蚀坑处的第一主应力分布如图 7 所示。 

应力集中系数定义为： 

max
t

0max

SK
S

  

式中：S0max=1 000 Pa；Smax 为不同条件下主导蚀

坑处的最大正应力。 

应力集中系数的计算结果如图 8、9 所示。通过

分析图 8、9 可以得到如下结论：当 2 个蚀坑排列方

向与加载方向相同时，相对于单蚀坑的情况，主导蚀

坑处的应力集中能够得到缓和。随着 d/r（r 取与主导

蚀坑相近蚀坑的半径）的增加，这种缓和作用趋于消

失。当 2 个蚀坑排列方向与加载方向垂直时，相对于

单蚀坑的情况，主导蚀坑处的应力会增加，尤其当

d/r 接近 2 时（因为不考虑蚀坑相互融合的情况，故

所研究的 d/r 均大于 2），应力集中系数明显增加。随

着 d/r 的增加，这种加强作用趋于缓和，当 d/r 的值

处在 4 左右时，应力集中系数基本恢复到单蚀坑时的

大小。 
 

 
a 蚀坑排列方向与加载方向垂直 

 
b 蚀坑排列方向与加载方向相同 

图 7  应力分布 
Fig.7 Stress distribution: a) pits plumb the load;  

b) pits along the load 
 

 

图 8 蚀坑排列方向与加载方向相同时的应力集中系数 
Fig.8 SIF distribution when pits along the load 
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图 9  蚀坑排列方向与加载方向垂直时的应力集中系数 
Fig.9 SIF distribution when pits plumb the load 

 
综上所述，当腐蚀情况较轻，蚀坑密度较低，d/r

大于 4 时，方可忽略其他蚀坑对主导蚀坑应力分布的

影响。结合图 3 拍摄得到的腐蚀表面照片，在本文设

置的试验条件下，认为当腐蚀时间小于 20 d，d/r 大

于 4 时，可以将主导蚀坑等效为裂纹，并作为唯一疲

劳源用于预腐蚀试件的疲劳寿命预测。 

3  算例分析 

为验证第 2 节所得结论，将主导裂纹作为唯一

疲劳源，对文献[23]中 LY12CZ 预腐蚀试验件的疲劳

寿命进行计算，计算所用方法与文献[24]中相同。文

献[23]中腐蚀试验后的试件蚀坑尺寸见表 1。 
 

表 1  腐蚀坑测量结果 
Tab.1 Measured value of pit size 

腐蚀 20 d 蚀坑 腐蚀 30 d 蚀坑 试件 

编号 直径/mm 深度/mm 直径/mm 深度/mm

1 0.295 5 0.143 9 0.348 5 0.208 3 

2 0.151 5 0.151 5 0.363 6 0.212 1 

3 0.197 0 0.159 1 0.231 1 0.238 6 

4 0.178 0 0.193 2 0.128 8 0.253 8 

5 0.128 8 0.121 2 0.155 3 0.197 0 

疲劳寿命计算值及试验值见表 2。从表 2 可以看

出，点蚀模型计算得到的疲劳寿命与腐蚀 20 d 时

（d/r>4）的试验结果相比，最大误差为 15.01%，平

均相对误差仅为 3.74%；与腐蚀 30 d 时（d/r<4）的

试验结果相比，最大误差为 41.83%，平均相对误差

为 19.94%。可见，随着腐蚀时间的延长，点蚀模型

对试件疲劳寿命的估算误差呈增大趋势。本文用于比

对疲劳寿命计算方法的试验件共计 10 组，当进一步

增加比对数量时，所用疲劳寿命预测方法是否还能保

持较高的精度，需要进一步研究。 
 

表 2  疲劳寿命计算值与试验值 
Tab.2 The calculated results of fatigue life for  

pre-corroded specimen 

腐蚀时间
/d 

试件

编号
试验寿命 

/h 
模型计算寿命

/h 
相对误差

/% 

1 41 878 39 505 –5.67 

2 44 327 46 460 4.81 

3 43 158 42 983 –0.41 

4 39 972 40 916 2.36 

20 

5 45 002 51 758 15.01 

1 28 460 32 791 15.22 

2 29 740 32 072 7.84 

3 32 366 35 119 8.51 

4 27 428 38 901 41.83 

30 

5 33 112 41 819 26.30 

 

4  结论 

本文通过点蚀试验，获得了实验室条件下不同腐

蚀阶段的试验件点蚀状态。在此基础上，对将主导蚀

坑作为唯一疲劳源的疲劳寿命计算方法进行了适用

性分析，得到如下结论： 

随着腐蚀时间的延长，原本稀疏、彼此孤立的腐

蚀坑逐渐变得稠密，部分相邻蚀坑之间发生了相互交

错结合的情况。用 d/r 来表征主导蚀坑与邻近蚀坑之

间的距离。当腐蚀情况较轻，即 d/r>4 时，可以忽略

其他蚀坑对主导蚀坑应力分布的影响，此时将主导蚀

坑作为唯一疲劳源进行寿命计算是合理的。当腐蚀情

况较重，即 d/r<4 时，主导蚀坑处的应力分布受到其

他蚀坑的影响，此时将主导蚀坑作为唯一疲劳源进行

寿命计算时将出现较大误差。 

作为初步研究，本文进行了一系列简化。如何考

虑蚀坑数量增加、蚀坑相互间位置变化后试件主导蚀

坑处的受力情况，是后续进一步研究的重点。 
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