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超声载荷下 TC4 钛合金的疲劳寿命分析 
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摘要：通过计算裂纹尖端应力强度因子及疲劳裂纹扩展速率 da/dN，由 C. Paris模型推导出安全寿命 Nf ，由 Bathias

公式计算“哑铃”状钛合金试样的裂纹扩展寿命。通过理论计算和有限元分析超声疲劳“哑铃”状试样，得出应力

最大位置。利用有限元仿真和实验数据分析 TC4钛合金疲劳寿命。在 20 kHz的超声疲劳试验中，试样的断口位置表

明：TC4 钛合金材料内部缺陷是试样萌生裂纹使断裂位置偏离最大应力处的主要原因。并得出疲劳裂纹萌生阶段寿

命决定“哑铃”状试样的疲劳寿命。 
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Abstract: The position of maximum stress in the ultrasonic fatigue test of dumb-bell shaped TC4 titanium alloy specimen is deter-

mined by theoretical calculation and the finite element simulation. In the 20 kHz ultrasonic fatigue test, the fracture position of the 

specimen shows that the internal defect of TC4 material is the main reason of the crack initiation to make the fracture position devi-

ated from the maximum stress position. The fatigue life of TC4 is analyzed by finite element simulation and experimental data. By 

calculating the stress intensity factor at crack tip and the fatigue crack growth rate da/dN, the safety life Nf is derived from the 

C.Paris model. The Bathias formula is used to calculate the crack propagation life of the dumb-bell shaped specimen, and the fatigue 

life of the specimen is determined by the crack initiation life. 
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0  引 言1 

随着工业技术的发展，诸多工程应用，如航空

航天、铁路运输、生物医学等，其材料和构件常面

临长时间、低幅载荷的重复作用，载荷次数高达千

兆次，极易产生疲劳

[1]
，造成重大的安全事故。例

如：2007年，美军 F-15C鹰式战斗机在做空中缠斗

飞行训练时，因桁梁出现了金属疲劳问题，突然凌

空解体。因此，研究超高周循环载荷作用下材料的

疲劳行为和发生机理比较重要。 

在临床应用中，超声手术刀具有刀口整齐、止

血快、热损伤区域小、产生烟雾少、疗效好等优点，

迅速成为超声外科临床介入治疗的重要手段

[2]
。对
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于频率 f=55 kHz的超声手术刀，工作 1小时就经受

了 2×10
8
次超高周振动。为了避免因超声手术刀疲

劳断裂而造成的医疗事故，目前临床中采用超声手

术刀使用一次即丢弃的方案。因此，开展超声手术

刀疲劳特性的研究，探索超声刀疲劳寿命的评估方

法，提高超声刀的抗疲劳性能

[3-6]
，延长手术刀的使

用寿命，以确保手术的安全性，具有重要的意义。 

在传统的疲劳试验中，设计试样默认材料为均

匀连续介质

[7]
，主要是根据材料的 S-N 曲线，运用

线性累计损伤理论来估计构件的疲劳寿命，没有考

虑材料缺陷(如表面划痕、金属夹杂、腐蚀坑、锻造

缺陷等)造成的各种类型的裂纹。带着这种裂纹的构

件，在交变载荷下，即使载荷低于材料本身的疲劳

强度极限，裂纹也会很快扩展并断裂。本文以断裂

力学为依据，将构件裂纹根部的材料元取出，制成

光滑的疲劳试样。在超声载荷作用下进行疲劳试

验，用以模拟构件受交变应力时钛合金的疲劳行

为。通过研究钛合金的应力疲劳行为以及萌生裂纹
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时的扩展速率，计算出试样的疲劳寿命。通过裂纹

尖端应力强度因子，分析裂纹扩展寿命与总寿命的

关系。为提高结构件的抗疲劳性能和延长结构件的

使用寿命，提供参考依据。 

1  疲劳试样的制备 

1.1  试验材料 

试样材料是从宝鸡金属加工厂购买的 TC4(Ti- 

6Al-4V)合金棒材。其主要化学成分(质量分数，%)

和力学性能见表 1和表 2。表 2中，E是弹性模量，

σb是抗拉强度，

σs是屈服强度，A是断面收缩率。

 

表 1  试样的化学成分(%) 

Table 1  The chemical composition of specimen(%) 

Ti Al V Fe Si C H O 

余量 5.5~6.8 3.5~4.5 0.3 0.15  0.1 0.015 0.2 

表 2  材料的力学性能 

Table 2  The mechanical properties of specimen  

E/GPa σs /MPa σb /MPa ρ/(g·cm
-3

) A/% 

495 1 009 891 4 440 10 

1.2  试样的理论计算 

在拉伸疲劳试验中，疲劳试样必须满足谐振条

件。为了缩短试样长度并加速疲劳试验，试样通常

设计为“哑铃”状，如图 1 所示。 

 

图 1  哑铃状试样 

Fig.1  The dumb-bell shaped specimen 

根据连续系统振动理论，假设 TC4 材料满足

连续介质要求，取试样轴向为 x 轴， ( , )U x t 为坐标

x 处的截面在 t 时刻的纵向振动位移，则一维纵向

振动微分方程为 

( , ) ( , )
( )

U x t F x t
S x

t x
ρ ∂ ∂=

∂ ∂
  (1) 

其中：ρ 为材料密度； ( )S x 是在位置为 x 处的截面

面积； ( , )U x t 是 t 时刻沿 x 轴方向的振动位移。

( , )F x t 是作用在横截面上的力： 

( , )
( , ) ( )

d

U x t
F x t E S x

x

∂=
∂

     (2) 

式中，Ed为材料的动态弹性模量。 

设试样沿轴向各段的截面面积为： 
2
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为了获得最大的应力放大系数，使试样中间圆

柱段的长度不为零。TC4的谐振长度、应力应变场

及材料特性决定了试样的几何尺寸。 

设试样满足谐振条件，通过参照文献[8]中的设

计方法，用分离变量法解方程，得出当“哑铃”状

试样中间设计为圆柱形时，具有较高的应力放大系

数的结论，可通过解析计算获得这种试样的谐振长

度。经计算得出本文使用的超声疲劳试样的几何尺

寸，如表 3 所示。 

表 3  试样几何尺寸(单位：mm) 

Table 3  The geometric dimensions of the specimen (unit: mm) 

L1 L2 L3 L R1 R2 R 

3 12 20 70 2.5 7.9 16.9 

1.3  试样的仿真分析 

对称的超声疲劳试样(如图 1 所示)两端自由，

通过数值分析可以得出最大应力位于试样中间的

圆柱截面，试样端部保持最大位移值，圆弧中间点

最大应力处为振动位移节点，应力最大时，位移最

小(如图 2 所示)。试样沿 x 轴方向位的位移大小和

应力值归一化后如图 3 所示。 

 

图 2  试样振动位移云图 

Fig.2  The nephogram of  specimen vibration displacement 

  

图 3  试样形变和应力值 

Fig.3  Specimen deformation and equivalent stress 
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一般疲劳循环在 10
5
周次以上称为高周疲劳

[9]
，

对于具有明显缺陷(如夹杂、缩孔)的材料，疲劳破

坏常源于缺陷处

[10]
。所以，尽量选取中间为圆柱段

的试样，这样即使最大缺陷不在试样中间，试样的

疲劳断裂也会在接近最大应力处发生。 

2  疲劳寿命分析 

2.1  疲劳裂纹扩展速率估算 

疲劳寿命由疲劳裂纹形成和裂纹扩展两部分

决定。当疲劳裂纹起裂并扩展时，超声波在试样材

料连续体中传播，而在裂纹面上反射，导致裂纹闭

合效应减小，裂纹尖端的塑性区也较小

[11]
。本文测

量得到了断口处裂纹萌生区域从初始裂纹半径(a)

到第一扩展区半径(a0)，引用 C. Paris 模型预测超声

疲劳实验条件下 TC4材料的疲劳裂纹扩展速率为
[12]

 

( )
3

effd
=

d

Ka
b

N E b

∆
         (4) 

其中：a为裂纹长度；N为筹划循环周次；

eff
=K∆  

2
= π

π
K aσ∆ ∆ ；b为单个位错的Burgers矢量模；E

为弹性模量。 

对式(4)采用 Euler数值积分的方法得到 TC4试

样的疲劳寿命

[12]
： 

0 0

0
2

d d
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f n
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N N N N a

a ασ
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⋅ ∆ ⋅
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式中： σ∆ 为拉伸正应力幅值，C为材料常数。 

对式(5)进行计算得出 Nf =7.46×10
9
，对数寿命

为 lgNf =9.872。  

2.2  疲劳寿命有限元仿真分析 

采用有限元软件疲劳模块分析，设置参数为：

应力比 R=−1，f=20 kHz，σmax=330 MPa，由此得到

的疲劳仿真结果如图 4 所示。通过数值分析获得试

样在循环 1.70×10
9
周次时的对数寿命为 lgNf= 

9.230，这与式(5)中的计算结果相接近。寿命最小处

为试样中间段区域，说明此区域最先出现疲劳裂 

  

图 4  试样疲劳寿命云图 

Fig.4  The nephogram of  specimen fatigue life 

纹，最后使试样断裂。  

3  试验及其结果分析 

3.1  疲劳试验系统 

如图 5 所示，超声疲劳试验系统由超声发生

器、超声换能器、位移放大器、试样、测控系统(计

算机控制系统、激光位移传感器)和冷却系统组成。  

 
图 5  超声疲劳试验系统 

Fig.5  Ultrasonic fatigue testing system  

试验时，试件在超声波作用下发生轴向受迫振

动，系统的振动频率在(20±0.5) kHz 范围内，根据

试样材料的基本力学性能，设置应力幅值为 330 

MPa，用激光测振仪探测试样表面裂纹。试验过程

中试样发热，用红外热像仪测得实验过程中试样的

表面温度。为避免对试验结果造成影响，冷却系统

为恒温水域，控制试样温度在 60℃左右。 

3.2  断口分析     

当试件出现疲劳裂纹时，试件谐振频率下降，

系统谐振状态发生变化，试件有刺耳的声音发出，

系统报警，此时记录试验循环周次及应力水平等数

据，直至试样断裂再次记录。 

在超高周循环下，试样的疲劳断裂更易从试件

内部缺陷处开始，超声疲劳试验裂纹多数发生在试

样的外表面

[4]
。尽管有些夹杂、缩孔等缺陷并不在

试样中间最大应力处，但疲劳破坏仍会从这些缺陷

处起裂。图 6 所示为 TC4“哑铃”状试样在频率为

20 kHz超声疲劳试验中发生疲劳断裂的情形，试样

的疲劳破坏明显偏离试样的最大应力处。 

在扫描电子显微镜下对超声疲劳试样断口进
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行观察，结果发现：超声疲劳试样的裂纹有内部萌

生和表面萌生两种机制。图 7 显示了裂纹萌生时，

初始裂纹形成位置一般有夹杂物。内部初始裂纹所

受约束较大而且不受外部环境的影响，研究表明裂

纹内部萌生疲劳极限高于裂纹表面萌生疲劳极限

[13]
。

如图 7(a)所示，材料内部疲劳裂纹附近产生二次裂

纹所需的时间更久。超声负载试验中，疲劳裂纹从

试样表面萌生。在下列情况下，裂纹萌生位置由表

面转入内部：(1) 材料内部有尺寸较大的夹杂物缺

陷；(2) 材料表层硬度远高于内部或试样表面存在 

 

图 6  试样断裂后的照片 

Fig.6  The photograph of  fractured specimen 

 
(a) 

 
(b) 

图 7  试样断裂位置-1 

Fig.7  Specimen fracture position-1 

残余压应力，如图 7(b)所示。图 8为某试样断口的

形貌，图 9为其细节图。由图 8、9 可知，在 A区

域产生了二次裂纹，当位错塞积形成的应力达到理

论断裂强度时，滑移带在晶界上引起的应变不断增

加，晶界开裂形成二次裂纹。疲劳裂纹扩展的解理

面及疲劳裂纹附近的二次裂纹并没有和初始裂纹

聚合在一起。在超声负载下，材料疲劳总是在应力

最高、强度最弱的局部位置上形成。疲劳源常萌生

于层片板条界面，TC4域团间的二次裂纹并不扩展。  

   

图 8  试样断裂位置-2 

Fig.8  Specimen fracture position-2 

 

图 9  试样断裂位置-2的细节图 

Fig.9  Detail diagram at specimen fracture position-2 

本文实验过程中发现，材料裂纹萌生位置在材

料内部。文献[14]表明，在超高周疲劳试验中，裂

纹萌生的位置在材料内部产生。试样断裂的位置偏

离应力圆柱中间最大应力处。通过对疲劳断口进行

分析发现，断口处材料存在夹杂物，如图 7(b)所示。

因此，材料内部裂纹缺陷并不产生在试样最大应力

处，但疲劳裂纹仍会从这些缺陷处产生。 

3.3  试验数据分析 

表 4 给出了本次试验的试验数据结果，在超声

波金属探伤仪中，由于编号 1、2 的试样显示有微

弱的回波，其余试样无回波，可见材料的内部缺陷

降低了试样的疲劳寿命。仿真分析默认材料是均匀

的连续介质，仿真分析结果与试验数据对比结果表

明，试样(编号为 3、4、5、6)的疲劳寿命接近于数

值分析结果。 
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表 4  TC4试样的超高周疲劳试验结果 

Table 4  The ultrahigh cycle fatigue test result for TC4 specimen 

编号 应力/MPa 循环周次 对数寿命 lg N 

1 330 2.30×107 7.361 

2 330 3.00×107 7.477 

3 330 1.07×109 8.120 

4 330 1.20×109 9.029 

5 330 1.10×109 9.079 

6 330 1.80×109 9.255 

仿真值 330 1.70×109 9.230 

对表 4 数据利用文献[15]的方法，得出应力值

为 330 MPa、断裂率为 50%、95%、99%时试件的

安全寿命分别为： 

( )

( )

( )

8

6

6

50% 2.70 10

95% 2.60 10

99% 2.80 10

f

f

f

N

N

N

= ×


= ×
 = ×

  (6) 

本文根据 Bathias的推导，在 σ=330 MPa应力

值条件下，裂纹扩展阶段寿命 Nc可表示为

[12]
 

2

2

π

4( )
c

E
N

σ
=

∆
  (7) 

解得：

52.10 10cN = ×   (8) 

将理论裂纹扩展寿命 cN 与试验的 50%总寿命

Nf (50%)进行对比，从而得到裂纹扩展寿命与 50%

总寿命的比值ω，如表 5 所示。试样的裂纹扩展寿

命只占其在 50%破坏率下疲劳安全寿命的一小部

分，其疲劳寿命主要由试件的裂纹萌生寿命决定。 

表
5  TC4

试样疲劳寿命试验结果比较
 

Table 5  Comparison of the fatigue life test results for TC4 specimen 

∆σ/MPa Nf (50%) 扩展寿命 Nc ω/% 

330 2.70×108 2.10×105 0.08 

4  结 论 

本文通过数值分析计算，获得了超声疲劳“哑

铃”状试样的几何尺寸及疲劳寿命，对比试验数据

结果，传统的计算方法默认裂纹顶端局部疲劳应

变，本文通过分析裂纹局部应变，得出如下结论： 

(1) 材料内部裂纹缺陷是试样萌生疲劳裂纹使

断裂位置偏离最大应力处的主要原因； 

(2) TC4“哑铃”状试样的疲劳寿命主要是由疲

劳裂纹萌生阶段决定，裂纹扩展寿命占安全寿命的

比重很小。 
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