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高强度铝合金具有比重小、强度高、耐蚀性好、加

工及焊接性能优良等诸多优点而被广泛应用于飞机

结构 [1-3]。在服役期间，飞机结构会不断经受恶劣自然

环境和交变载荷的考验，对其服役性能提出了严苛要              

求 [4-5]。腐蚀疲劳失效是高强度铝合金结构的一种常见

失效形式，因其无预兆性、强破坏性、高危害性等特点而

备受业界关注 [6]，毕竟结构安全关乎到生命安全和国防

安全。数年来，国内外相关领域学者致力于高强度铝合

金结构腐蚀疲劳的研究工作，为该类结构在腐蚀疲劳方

面的试验开展，机理探索和工程应用夯实了基础。

1  飞机用高强度铝合金简介

自氧化铝于 1808 年在实验室电解还原得到原铝，

并在 1884 年首次作为建筑材料应用于美国华盛顿纪念

碑尖顶至今，原铝加入各种元素制成的铝合金已成为工

业应用中最为广泛的一类有色金属结构材料 [7]。其中

的高强度铝合金因轻质高强等优点，更是成为飞机轻量

化的首选材料，在航空工业中占据不可或缺的重要地

位。表 1 给出了典型高强度铝合金在飞机上的应用情

况 [2]。

高强度铝合金是在高品质原铝中添加适量稀土元

素制得的，目的在于强化原铝组织改善原铝性能，使其

能够满足使用需求 [8]。自 1906 年 Wilm 发现 Al-Cu-Mg

系（2XXX 系）合金的时效硬化现象以来，业界对于高强
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 牌号 应用部位

2024 机身蒙皮、下翼蒙皮、机身框架、机翼下纵梁

2524 机身蒙皮、下翼蒙皮、机身框架、机翼下纵梁

7075 机身框架、上翼蒙皮、机翼上纵梁

7475 机身蒙皮、机身纵梁、下翼蒙皮

7050 机身框架、翼梁、尾翼

7150 上翼蒙皮、机身纵梁、上翼梁、翼肋、翼梁

7055 上翼蒙皮、上翼梁

7085 翼梁、翼肋

表1   典型高强度铝合金在飞机上的应用
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度铝合金开展了细致的研发工作。Al-Cu-Mg 系合金是

发展最早的一种热处理强化型合金，目前较为成熟，已

先后定型过数十个牌号；随着航空工业的发展，Al-Zn-

Mg-Cu 系（7XXX 系）高强高韧铝合金在 Al-Cu-Mg 系

合金的基础上得以研发，业已广泛应用于飞机中高强度

结构处，进一步丰富了航空用材 [3,9]。飞机常用高强度

铝合金在室温下的机械性能见表 2[1-2,9]。

2XXX 系和 7XXX 系高强度铝合金目前仍是航空

工业中应用量最大和应用范围最广的合金，其性能的提

高主要基于对合金成分、组织与性能之间关系的不断探

索和深入发展；关键在于合金的纯化以及组织的细化、

均匀化和亚稳化；实现途径有调整主要合金化元素的含

量及比值（典型牌号中主合金元素比见表 3[8-9]）、减少杂

质含量、采用先进熔体净化和变质处理技术、使用先进

热处理及加工工艺等；本质即是为满足设计目的和使用

要求，有针对性地改善微观组织结构和宏观力学性能。

航空工业发展到一定阶段，便会对高强度铝合金结构的

服役性能提出更高要求。一代材料一代飞机，纵观高强

度铝合金的发展历史不难看出，其与航空工业的进步是

一脉相承、紧密相连的，二者既相互促进又相互制约 [3]。

直至目前，业界依旧专注于高强度铝合金的性能改善和

新品研发，在高强度铝合金的使用中发现问题、解决问

题，逐步提高合金品质，为世界航空工业的前进打下了

坚实基础。

2  飞机服役环境及结构损伤分析

众所周知，任何飞机都是在一定的环境条件下服役

的 [10]。服役环境向来是飞机结构寿命的重要影响因素。

只有掌握结构服役环境特点及因此造成的损伤，方能对

其寿命进行准确评估。飞机的服役环境包括腐蚀环境

和载荷环境 [11]。飞机结构的损伤扩展、材质退化和功能

降低就是在与服役环境的对抗中逐步积累并发展的，且

最终结果始终是导致结构的失效。相较民机，军机尤其

是海军飞机所经历的服役环境十分苛刻，环境损伤诱发

的结构失效故障频发，严重影响到战机性能。本文以海

军飞机服役环境为例展开讨论。

腐蚀环境是指通过化学或电化学作用使材料性能

退化甚至遭到破坏的一种或多种环境因素 [12]。海军飞

机在服役期间所经历的腐蚀环境涉及自然环境和诱发

环境。其中，自然环境即为“高温高湿高盐”特性突出

的海洋环境，全年日均湿度在 87% 以上，盐雾含量更是

高达 0.3694mg/（100cm2·d），超过内陆地区近 100 倍 [13]；

诱发环境由装备、设备等运转时散发的热量和排放的废

气形成，表 4 给出美国不同航母舰载机表面因燃料废气

沉积溶解导致的 pH 值和 SO4
2- 含量统计值 [14]，可见舰

载飞机蒙皮表面液膜的 pH 值总是呈酸性。根据近期我

国海军飞机腐蚀情况普查结果可知，在上述恶劣环境中

服役的各种机型均已暴露出不同程度的腐蚀损伤。图

1 为海军某型飞机结构的腐蚀损伤实例，可见漆面的鼓

泡粉化和螺钉连接处的锈蚀十分严重。腐蚀已经成为

影响飞机结构服役性能及其寿命的关键因素。

载荷环境指结构经历的使其产生应力、应变且大

牌号 Zn/Mg 牌号 Zn/Mg

2024 2.9 7075 2.2

2324 2.7 7050 2.4

2524 3.0 7055 3.9

                            表3   典型牌号中主合金元素质量比�

 航母类型 pH 值 SO4
2- 含量 /% 

Bon Hommne Richard 2.7 21

Saratoge 2.8 33

Shangri-La 2.4 11

Forrestal 4.0 11

表4   美军航母舰载机表面pH值和SO4
2-含量统计

合金
弹性模量

E/GPa
切变模量

G/GPa
屈服强度
σ0.2/MPa

抗拉强度
σb/MPa

伸长率
δl0 /%

泊松比 μ 硬度（1）HB
抗剪强度
στ /MPa

疲劳强度（2）

σ-1/MPa

2XXX 系 70.0~74.4 26.0~28.0 325~440 430~540 11~24 0.31~0.33 95~135 260~300 124~140

7XXX 系 67.0~71.7 26.9~27.5 317~483 393~641 12~20 0.31~0.33 97~140 186~290 190~340

表2    室温下飞机常用高强度铝合金的机械性能

    注： （1）载荷 500kg，钢球直径 10mm； （2）Moore 试验，5×108 次循环。

图1  海军飞机结构腐蚀损伤示例

Fig.1  Examples of corrosion damage of naval aircraft
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长期以来困扰航空工业领域的难题。尽管该问题早已

受到业界的普遍关注，成为飞机结构耐久性与完整性设

计的重要内容，但至今仍有许多相关课题尚未得到很好

的解决。

3  高强度铝合金腐蚀疲劳试验研究

腐 蚀 疲 劳 问 题 由 Haigh 于 1917 年 率 先 提 出，后

来 Evans 对工程实践中的大量腐蚀疲劳现象进行深入

调查研究并提出了若干重要问题。腐蚀疲劳研究的序

幕由此拉开。截至目前，国内外学者已就铝合金（包括

2XXX、5XXX、6XXX、7XXX 等 4 个系列、20 余种）在不

同服役环境下的典型腐蚀疲劳问题开展了广泛的试验

研究，积累了许多宝贵的试验数据及试验经验 [23]。

3.1  试验影响因素

材料的腐蚀疲劳行为强烈依赖于腐蚀介质、交变

载荷、材料学以及冶金学等不同参数之间的相互影         

响 [22,24]，这点现已得到公认。考虑到实验室腐蚀疲劳试

验的主要目的在于再现服役环境相关参量对结构腐蚀

疲劳行为的影响，以为结构腐蚀疲劳机理的探索提供现

实依据，故在此就腐蚀环境和交变载荷两方面的主要影

响因素展开讨论。

（1）介质成分与浓度。

海军飞机的服役环境主要为海洋环境。在实验室

试验中，常采用质量分数为 3%~3.5% 的 NaCl 溶液加以

模拟。该环境中富含的氯离子对钝化膜的破坏作用强

烈，而铝合金的耐蚀性又主要取决于其钝化膜的完好

程度及破裂后的自我修复能力 [25]，故氯离子因可以导

致铝合金表面钝态不稳定而成为加速结构腐蚀疲劳失

效的罪魁祸首。文献 [26] 较为全面地研究了不同环境

介质对于 LC4-CS 铝合金抗疲劳和裂纹扩展行为的影

响，得到影响的轻重程度依次为：室温空气、潮湿空气

（>90%RH）、3.5% NaCl 盐雾 +SO2、3.5% NaCl 盐雾、3.5% 

NaCl 盐水，这与文献 [27] 对 LC4-CS 和 LY12-CZ 两种

铝合金的相关试验结果吻合；而文献 [22，28] 亦给出了

高强度铝合金在 4 种不同介质中疲劳强度的排列顺序：

干燥空气 > 潮湿空气 > 蒸馏水 > 海水。可见，环境介质

的参与确实会显著降低高强度铝合金的疲劳寿命。

一般来说，介质浓度首先是通过改变高强度铝合金

的腐蚀进程来影响该类结构的腐蚀疲劳行为的。即，

氯离子、氧气等介质的浓度越大，腐蚀发生越早，发展

也越快，结构的腐蚀疲劳寿命也就越短。文献 [29] 对

A7N01S-T5 中高强度铝合金焊接接头在 3.5% 及 5% 中

性 NaCl 溶液中的腐蚀疲劳 S -N 曲线开展了试验测量，

结果如图 3 所示，在 50 万次条件下，前者的疲劳极限为

110MPa，后者的则为 105MPa，这说明介质浓度的增加

小、方向随时间做周期性或不规则改变的载荷外力因 

素 [15]。疲劳总是与材料科学密不可分，飞机结构的疲劳

问题更是航空领域研究的重中之重。飞机结构疲劳从

飞机发展初期就已出现，莱特兄弟曾经就因螺旋桨轴疲

劳裂纹而将首次有动力飞行推迟至 1903 年 12 月 17 日。

若不是出现此问题，也许飞机发明纪念日将会是另外一

天 [16]。海军飞机经历的疲劳载荷的来源一般包括起降

和飞行中的地面滑行载荷、突风载荷、机动载荷和着陆

撞击载荷等；舰载飞机在舰基停放时还要遭受舰船装设

备（如发动机、发电机、螺旋桨、舰炮等）运转以及海风和

海浪扰动诱发的机械振动 [14,17]。在每次飞行和停放过

程中，这些载荷水平均各不相同，经年累月势必会对海

军飞机结构造成损伤甚至使其发生无预兆断裂（图 2）。

可见，疲劳亦是消耗飞机结构寿命的主要原因 [18]，分析

疲劳载荷环境对结构寿命的影响，既是进行结构设计的

基本依据，也是保证结构安全的重要基础。

在飞机服役期间，腐蚀环境与交变载荷对于机身结

构单独作用的情况其实并不多见。二者往往同时出现、

相互耦合、相互促进，加速结构损伤以及性能退化进程，

最终将导致结构的腐蚀疲劳失效。譬如，在服役时受到

腐蚀介质和交变载荷协同作用的高强度铝合金结构，外

部应力往往会导致腐蚀电池平衡电位的偏移，使腐蚀电

流密度增大，加速腐蚀介质作用下的电化学腐蚀进程；

而铝合金表面的电化学反应反过来又会引起附加的位

错流，可对铝合金产生增塑作用，使得结构局部应力应

变增大 [6]。可见，飞机结构的腐蚀疲劳损伤并非是腐蚀

损伤和疲劳损伤的简单叠加。两者共同作用使得结构

的环境敏感断裂错综复杂，能够显著降低结构寿命。根

据文献 [19] 提供的数字、前期现役海军飞机腐蚀普查结

果以及老旧飞机拆解后的统计数据可知，在飞机结构中

有半数以上的破坏形式都与腐蚀或腐蚀疲劳相关；而

且，从现有的相关研究成果来看，高强度铝合金对由环

境引起的断裂是极为敏感的，如存在于大气中的少量水

蒸气即可严重地降低几种铝合金的疲劳寿命，已观察到

其在空气中的疲劳寿命仅是在真空中或干燥空气中（相

对湿度小于 1%）的 1/10[20-22]。综上可知，腐蚀疲劳在高

强度铝合金结构中有着巨大的普遍性和危险性，这成为

图2  海军飞机结构疲劳损伤示例

Fig.2  Examples of fatigue damage of naval aircraft
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会导致该型铝合金疲劳极限的降低；文献 [30] 以 7075-

T651 铝合金为对象开展研究时得到相似的变化规律。

值得注意的是，腐蚀疲劳寿命随介质浓度发生变化并不

是无限度的，即当介质浓度增加直到超过某一定值之

后，腐蚀疲劳寿命的变化率就很小甚至可以忽略了。

（2）介质 pH 值。

当高强度铝合金发生腐蚀疲劳时，其裂纹尖端部位

会因腐蚀过程中的闭塞酸化作用而使 pH 值始终保持

在某一定值附近。此间若介质 pH 值在特定范围内变化，

则对铝合金腐蚀疲劳影响不大 [20]。研究表明：当高强

度铝合金在 3.5% 的中性 NaCl 溶液中发生腐蚀疲劳开

裂时，其裂尖的 pH 值可维持在 4 左右；当介质 pH 值过

大或过小时，裂尖的 pH 值将难以保持，疲劳寿命亦会

受到影响 [19-20，31]。黄小光等 [32] 试验测得 LY12-CZ 铝

合金在不同 pH 值人工海水中的腐蚀疲劳裂纹扩展速率

曲线，可知 pH 值的相应变化对于腐蚀疲劳有影响显著；

张波等 [33] 在对 LY12-CZ 铝合金铆接件开展腐蚀疲劳

失效行为研究时同样发现，降低介质 pH 值、提高温度、

增加预浸泡时间均会缩短该型铝合金铆接件的腐蚀疲

劳寿命。一般解释为，在中性介质中，阳极溶解对疲劳

裂纹的加速扩展起主导作用；而随着介质酸性的增大，

这种主导逐渐被析氢反应代替，酸性介质中的氢离子与

新生金属的裂尖发生氢置换反应导致裂尖材料氢脆，从

而大幅提高腐蚀疲劳裂纹扩展速率。

（3）环境温度。

环境温度对于材料的腐蚀疲劳行为有显著影响，这

点现已达成共识。温度不仅可以通过改变粒子活性来

改变材料表面腐蚀反应速率及腐蚀介质与裂尖之间的

物质传输率，甚至可以改变材料本身的脆化性质。研究

表明 [34-35]，高强度铝合金腐蚀疲劳裂纹扩展速率随温度

升高而增大，故提高试验温度会降低其腐蚀疲劳寿命。

（4）极化电位。

施加极化电位对于高强度铝合金的腐蚀疲劳寿命

具有重要影响，业界就此开展了相关试验。国外的 Endo

等 [36] 和 Smith 等 [37] 分别研究了阴极极化对 ZK41-T6、

7075-T6 两种同系铝合金在海水介质中腐蚀疲劳寿命

的影响，得到如图 4 所示的不同结果；Stoltz 等 [38] 与

Ricker 等 [39] 分别对 7075-T6 铝合金在盐水中的腐蚀疲

劳裂纹扩展行为进行试验，前者发现其扩展速率仅在阴

极极化时才会加快，后者则得出阴极极化和阳极极化均

会加速其裂纹扩展速率的结论。国内关于极化电位对

于高强度铝合金腐蚀疲劳寿命影响的报道较少。鲁自

界等 [40] 对 LY12-CZ 铝合金在 3.5%NaCl 溶液（pH=6）

中施加极化电位后的裂纹扩展速率进行测量，发现与自

腐蚀条件相比，阳极极化和小的阴极极化均使裂纹扩展

加速，而大的阴极极化则产生阴极保护，使其裂纹扩展

速率低于自腐蚀条件时的裂纹扩展速率；常红等 [41] 在

相同试验条件下开展研究后得出，一定范围内的阴极电

位会抑制阳极反应，明显提高 LY12-CZ 腐蚀疲劳寿命，

但当阴极极化电位达到一定值时（-1400mV 以上），阴

极腐蚀发生，腐蚀疲劳寿命则会显著降低。可以看出，

就极化电位对于高强度铝合金腐蚀疲劳敏感性的影响

寿命小幅降低

Endo 等 [36]

ZK41-T6

寿命增加

寿命显著降低

Smith 等 [37]
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图4  极化电位对腐蚀疲劳影响的试验结果对比

Fig.4  Comparison of experimental results of the effect 

of polarization potential on corrosion fatigue
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而言，上述结论虽有相似之处，但更多的是相互矛盾，以

至目前业界尚未有一般性准则得出。

 （5）应力波形。

从现有相关研究来看，应力波形对于高强度铝合金

腐蚀疲劳的影响主要考虑了极值和频率两个方面。在

循环应力的高载荷部分延长停留时间是有害的，尤其是

对应力腐蚀敏感的系统，因为一旦满足临界应力条件，

应力腐蚀便会参与到腐蚀疲劳中加速结构失效 [42]。至

于频率，因其决定腐蚀介质与裂尖材料的持续作用时

间，故普遍观点认为，应力频率越低，裂纹扩展速率越

大，腐蚀疲劳强度也就越低 [43]。尽管如此，仍有研究表

明，应力频率对于高强度铝合金腐蚀疲劳寿命的影响并

不显著，上述变化规律并不适用于所有体系 [44]。关于应

力频率和腐蚀环境对于腐蚀疲劳的共同作用，尚需要更

为深入的研究。

（6）平均应力。

研究表明，不管是对空气中的疲劳问题还是腐蚀环

境下的疲劳问题，叠加在交变应力之上的平均拉应力均

会增大裂纹尖端的应力强度水平，在每次循环时加剧结

构破坏，使得高强度铝合金的腐蚀疲劳寿命降低，而平

均压应力则可使其腐蚀疲劳寿命得以提高 [22]。

3.2  环境模拟技术

一般环境下飞机结构的疲劳试验及寿命评估技术

已相对完善，而采用何种试验方法方能准确再现飞机在

沿海地区服役时所经历的腐蚀疲劳环境的作用，成为结

构腐蚀疲劳失效机理探索及剩余寿命评估的关键问题。

目前的实验室腐蚀疲劳环境模拟有以下 4 种方法：

（1）腐蚀疲劳，即使结构在腐蚀环境中接受交变载

荷作用直至损伤破坏，所得试验数据是力学、化学因素

交互协同作用的结果。该类试验中，为建立必要的环

境条件，且便于裂纹的状态监测，一般采用图 5 所示的

试验装置。该装置主要包括环境小盒、疲劳试验机及

监测设备等 3 部分，可完成指定载荷谱、应力水平和腐

蚀介质下的疲劳耐久性试验。沈海军 [24] 使用该装置对

7475-T761 及 LY12CZ 等两种铝合金开展了“载荷 - 环

境体系”下腐蚀疲劳裂纹萌生与扩展行为的研究并取得

理想效果。

（2）腐蚀成核疲劳，即常见的预腐蚀后疲劳，结构的

腐蚀损伤会加速疲劳裂纹的形成。这是一种腐蚀和疲

劳的相互作用。卞贵学、张有宏等 [45-46] 据此对 LY12CZ

铝合金的预腐蚀疲劳寿命开展了研究；刘建中等 [47] 则

照此法研究了含预腐蚀损伤 2024 铝合金的疲劳断裂行

为并基于断裂力学对其寿命进行了预测，效果理想。该

试验方法在高强度铝合金腐蚀疲劳试验研究中应用较

为广泛且成熟。

（3）疲劳 - 腐蚀 - 疲劳的交替（交互）作用，即疲劳

后的结构遭受了腐蚀成核疲劳。该方法主要是考虑到

海军飞机在海上低空飞行科目较多时结构所经历的状

态。陈跃良等 [48] 将经历“预腐蚀 - 疲劳”及“疲劳 - 腐

蚀 - 疲劳”等两类试验的 LY12CZ 铝合金结构寿命值

对比，发现后者中的试验件寿命更长，且随预疲劳寿命

的增加而呈降低趋势。这是因为后者中的腐蚀过程可

钝化疲劳过程中产生的微裂纹，有修复疲劳微损伤的功

能，从而降低局部应力集中，增加了结构疲劳寿命。

（4）腐蚀改变结构载荷状况，即腐蚀损伤导致载荷

的传递路径改变或者转移，从而引起结构应力和应变的

变化，由此导致疲劳裂纹。该类方法多应用于飞机搭接

结构。最为典型的是搭接面腐蚀时，腐蚀产物在搭接处

有限的空间内膨胀产生局部应力（即枕垫应力）。该应

力会使搭接处产生应变，且随时间不断增大，最终导致

循环介质通孔
有机玻璃壳体

检测孔

循环介质通孔 O 型圈

环境小盒

疲劳机

试件

监测设备

图5  腐蚀疲劳交互作用典型试验装置

Fig.5  Typical test device for interaction of corrosion and fatigue
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裂纹萌生。目前，国内外学者已经基于有限元方法建立

了相关模型用于分析枕垫应力对不同连接结构载荷传

递的影响，依此研究搭接结构腐蚀疲劳行为并取得了一

定进展，但考虑到结构的力学性能千变万化，这样的有

限元模型并不具有广泛适用性 [49-50]。

迄今为止，尽管业界已开展了诸多高强度铝合金的

腐蚀疲劳试验，得到了一些可靠结论，为揭示其腐蚀疲

劳失效机理提供了依据，但考虑到高强度铝合金的腐蚀

疲劳敏感性，环境参数的细微变化可能会导致其腐蚀疲

劳行为的巨变，故在该类材料的腐蚀疲劳试验影响因素

方面仍有大量工作和问题亟待完成和解决；至于高强度

铝合金腐蚀疲劳环境的模拟，目前多集中在预腐蚀疲劳

上，特别是点蚀、剥蚀引起的腐蚀成核疲劳，缺少完整的

描述腐蚀与疲劳同时存在及相互影响的理论与知识，不

同外界条件下腐蚀和疲劳的交互或交替作用对材料性

能的影响规律至今仍无定论。

4  高强度铝合金腐蚀疲劳机理研究

开展材料腐蚀疲劳研究所要解决的最基本问题是

探究其腐蚀疲劳裂纹萌生和扩展的原因及过程，高强度

铝合金也不例外。对国内外的相关研究进行总结归纳，

得到几点关于高强度铝合金腐蚀疲劳机理的结论。

4.1  腐蚀疲劳裂纹萌生机理

在影响腐蚀疲劳裂纹萌生的众多因素中，除力学因

素外，以腐蚀环境造成的损伤为最甚。目前关于高强度

铝合金腐蚀疲劳机理的描述多以腐蚀知识为基础。

（1）局部腐蚀理论。该理论认为，在循环载荷与腐

蚀环境作用下，构件表面易形成腐蚀坑，而在这些腐蚀

坑的底部和边缘，会有应力集中效应，使其极易成为疲

劳裂纹源。一般认为，表面产生了蚀坑的材料对于腐蚀

疲劳是敏感的，但也观察到在表面未有蚀坑时仍有腐蚀

疲劳现象出现。这说明该理论具有一定局限性。另有

研究表明 [47-49]，蚀坑对于高周次的疲劳寿命影响很大，

而对高应力低周次的腐蚀疲劳影响较小。

（2）形变活化腐蚀理论。该理论认为，在循环载荷

作用下，金属内部产生滑移变形，滑移带中的变形区域

活化能高于未变形区域，两个区域与腐蚀介质共同构成

腐蚀原电池，且变形区域成为阳极，未变形区域成为阴

极，阳极会因不断受到腐蚀溶解而形成疲劳裂纹，最终

导致腐蚀疲劳失效。该理论目前的应用并不广泛，且多

见于解释高强钢结构的腐蚀疲劳问题，在高强度铝合金

腐蚀疲劳问题中应用的很少 [19-20]。

（3）表面钝化膜破裂理论。该理论认为，循环载荷

使金属表面发生滑移，位错运动致金属表面钝化膜破

裂，因而滑移台阶处会形成没有钝化膜保护的微小阳极

区，在四周大面积有钝化膜覆盖的阴极区作用下，形成

“小阳极大阴极”的不利局面，阳极区快速溶解，直到钝

化膜重新被修复为止。之后不断重复以上滑移 - 膜破

裂 - 溶解 - 成膜的过程，便逐步形成了腐蚀疲劳裂纹。

基于该理论，文献 [48] 研究了 LY12-CZ 铝合金的腐蚀

疲劳行为，认为在腐蚀较轻状况下，腐蚀过程的钝化有

着修复疲劳微损伤的功能，可以使疲劳寿命微增。

（4）表面吸附理论。在腐蚀疲劳裂纹萌生寿命的

试验中发现一种常见现象，即经过预浸泡的金属，即使

表面不产生点蚀，其抗疲劳性能也会下降，且这种抗疲

劳性能的下降可以通过某种表面处理得以恢复 [47]。文

献 [50] 将这种现象归结成为表面吸附理论。该理论认

为，金属与环境接触面位置由于吸附腐蚀介质而使得金

属表面能降低，从而改变了金属的机械性能，当其遭受

循环应力作用时，表面滑移带和微裂纹很容易产生和扩

展，由此导致腐蚀疲劳失效。

4.2  腐蚀疲劳裂纹扩展机制

归纳现有腐蚀疲劳裂纹扩展机理的研究成果发现，

其中有部分理论与腐蚀疲劳裂纹萌生机制相近，这是因

为材料相应的行为能够降低其应力强度因子，既使材料

易于开裂，又使其抗裂纹扩展性能下降。高强度铝合金

腐蚀疲劳裂纹扩展机制模型主要可分为形变活化促进

阳极溶解模型、氢脆模型和表面能下降模型 3 种。

（1）形变活化促进阳极溶解模型发展过程如图 6

所示。裂纹尖端的较大变形（或变形导致铝合金表面氧

化膜破裂）会使结构局部活化，氯离子也可在氧化膜缺

陷处吸附并穿透氧化膜（可能是取代了氧化膜中的氧原

子）使得零电荷点位显著负移，二者共同作用使得铝合

金表面形成可在腐蚀过程中优先溶解的活化中心——

阳极 [51]。因此，早期研究者对于高强度铝腐蚀疲劳裂纹

扩展机制的认识倾向于阳极溶解机理。但是对于某些

关于铝合金腐蚀疲劳的试验现象及结果，该理论并不能

有效支撑，如文献 [52] 将 7475-T6 铝合金在 0.5% NaCl

溶液中预腐蚀 24h（控制无点蚀）再在空气中开展疲劳

试验后发现，其疲劳裂纹扩展速率会加快，且这种抗疲

劳性能的下降可以通过某种表面处理得以恢复。另外，

文献 [53] 在评估 7475-T761 铝合金在 3.5% NaCl 溶液

里裂纹扩展时的阳极溶解贡献时得出，阳极溶解对疲劳

裂纹的扩展速率影响很小。

（2）氢脆模型如图 7 所示。1969 年，Grubl 等发现

在铝合金的应力腐蚀开裂中存在氢脆作用。随着质谱

仪的应用，研究者进一步发现在铝合金试样的腐蚀疲劳

断面上亦有氢分布，且渗透至其内部一定距离 [54]。高

强度铝合金腐蚀疲劳裂纹扩展的氢脆机理目前己为许

多试验支持。普遍的一种观点认为，铝合金在水溶液中
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发生腐蚀疲劳裂纹的扩展，裂尖溶液因 Al3+ 的水解作用

（式（1））使得 pH 值降低，故裂纹内的阴极可发生析氢

反应。氢离子（或者原子）以某种方式进入铝合金后使

其塑性部分损失而更易发生疲劳断裂。

           Al3+ + 3H2O → Al（OH）3+3H+ 

有研究表明，阳极溶解在高强度铝合金的氢脆中起

着重要作用。文献 [55] 对 7071 铝合金在海水中的疲劳

开展试验研究后得出，阳极溶解在铝合金腐蚀疲劳裂纹

扩展过程中的主要作用是为裂纹尖端的阴极反应提供

电子，以保证有足够向体内扩散的氢；文献 [56] 在经试

验后亦指出，7475-T761 铝合金在 3.5%NaCl 溶液中形

成腐蚀疲劳裂纹时，阳极溶解恰恰与阴极的析氢反应构

成了裂纹扩展必需的共轭过程。

至于氢（包括扩散氢或固溶氢、氢分子和氢化物等）

如何渗透进入铝合金内部使得材料发生氢致破坏，研

究人员正试图从氢在金属中的微观形态来探求原因，即

寻找铝合金氢脆破坏的微观机理。当前的氢脆机理可

归纳为弱键理论、氢与位错交互作用理论、氢致滞后塑

性变形理论、“Mg-H”复合体理论等 [54]。然而，由于这

些理论对试验条件等都存在适用范围限制，有一定局限

性，故找到能够解释高强度铝合金氢脆本质的普适机理

将是今后研究工作的重点 [57-58]。

（3）表面能下降模型。即吸附理论，与腐蚀疲劳裂

纹萌生机理中的吸附理论相近。该模型认为，裂尖新鲜

的金属界面由于吸附了活性粒子使其表面能降低，从而

改变了材料的力学性能，使得在循环载荷作用下裂尖更

容易扩展。该理论与氢脆模型均属于环境使得材料本

身疲劳性能发生了改变，但其没有氢脆模型应用范围

广，活性粒子对于材料的作用机理也尚不清楚 [59-60]。

4.3  腐蚀疲劳研究趋势

对于高强度铝合金腐蚀疲劳的研究目前已在诸多

方面取得进展，但因影响因素复杂多变，以致有许多问

题尚未很好解决，如：腐蚀疲劳裂纹萌生及扩展机理多，

且均有较强的材料 - 环境依存性，不具备通用性；对于

一个腐蚀疲劳体系往往存在多种腐蚀疲劳损伤机理共

存的情况，如何有效评价各自对疲劳寿命影响的贡献；

现存理论大多为试验规律总结，缺少基于热力学原理的

腐蚀疲劳理论；在不同服役环境中且全面考虑各影响因

素的前提下，如何定量分析各因素的影响并获得较为精

确的腐蚀疲劳失效模型；相关研究成果尚不能实现对结

构腐蚀疲劳寿命的完整性评价，工程应用价值有待进一

步提高；新材料、新技术的应用，如结构的连接方式、防

腐措施、复合材料偶接等，同样也会给高强度铝合金的

腐蚀疲劳带来新的挑战。这些均是该领域需要解决的

重点难点问题，也是该领域未来的研究方向。

5  结论

高强度铝合金在飞机结构上应用广泛，其在服役过

程中会遭受环境破坏，故开展高强度铝合金腐蚀疲劳研

究势在必行。这样既可有效评估飞机结构的腐蚀疲劳

寿命，保证腐蚀环境下结构的安全性和耐久性，防止因

结构腐蚀疲劳失效造成巨大经济损失，又可系统评价材

料的抗腐蚀疲劳性能，为优选材料和优化工艺提供参

考，延长结构的腐蚀疲劳寿命。然而，腐蚀疲劳影响因

素复杂多变，腐蚀疲劳机理尚无定论，亦是不争事实，故

其历来受到业界的广泛关注。相信随着研究的不断深

入，尤其是理论探索与工程应用的结合，人们对于高强

度铝合金的腐蚀疲劳将会有更为深刻的认识和理解。

图7  腐蚀疲劳裂纹扩展的氢脆模型

Fig.7  Hydrogen embrittlement model of corrosion fatigue 
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图6  形变活化腐蚀理论原理示意

Fig.6  Schematic diagram of active corrosion theory
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