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[ 摘要 ]　陶瓷颗粒增强铝合金具有高刚度、高强度、高疲劳性能等优点，是国内外航空领域应用潜力较大的结构材

料。本文以质量分数 5% 的 TiB2 颗粒增强 2024 铝合金材料为研究对象，开展了材料疲劳性能试验研究，对比了不

同材料批次、材料方向、板厚与应力集中系数等变量对材料疲劳性能的影响规律。结果显示，应力集中系数为 1.0 时，

材料批次、材料取向和板材厚度对其疲劳性能的影响较小，疲劳性能一致性较好，相比基体材料（2024–T3），疲劳性

能提升 30% 以上；应力集中系数 Kt 为 3.1 时，板厚变化对条件疲劳极限影响显著。本文为陶瓷颗粒增强铝合金在航

空应用领域提供研究基础。
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陈 程

   研究员，博士，研究方向为航空结

构与材料的服役性能。

粒形貌控制开展了研究，揭示了不同

条件下 TiB2 的生长机理。Ma 等 [8–9]

研究了质量分数 6% 的 TiB2 颗粒增

强 7050 铝合金的高周疲劳性能及裂

纹扩展性能，结果显示在裂纹扩展性

能相当的情况下，相较于未添加 TiB2

颗粒的同牌号铝合金，其疲劳极限提

升了 85 MPa。苏杰等 [10] 针对体积

分数 4.17% 的原位自生 TiB2 颗粒增

强 2024–T4 铝合金断裂行为的研究

表明，铝合金基体的韧性断裂是引起

TiB2 颗粒偏聚带中微裂纹起始的主

要原因。Geng 等 [11] 针对 TiB2 颗粒

增强 2024 铝合金开展了高周疲劳试

验，通过对疲劳断口 3 个阶段的裂纹

扩展特征的观测，分析了 TiB2 颗粒

对疲劳性能的影响机制。近年来，针

对 TiB2 颗粒增强铝合金的机理研究

基本趋于成熟 [12–14]，但针对 TiB2 颗粒

增强铝合金材料的疲劳性能数据积累

铝合金因具备密度低、比强度高、

易加工、成形性好、成本低及可维修性

好等一系列优点，被广泛应用于航空

航天领域 [1–2]。2024 铝合金、7050 铝

合金和 7075 铝合金等在 B737、B777、
A330、A320，以及国产民机 C919 等

飞机的主结构上被大量使用。随着

民用航空产业对节能减排的要求不

断提高，采用新材料技术降低飞机结

构重量，进而减少飞机油耗、提升飞

机运营经济性成为飞机制造商的共

同追求。陶瓷 （TiB2）颗粒增强铝合

金因具有高刚度、高强度、高疲劳性

能等优点，成为航空领域应用潜力较

大的材料之一 [3]。

国内外学者对 TiB2 颗粒增强铝

合金材料的制备方法及性能开展了

大量研究工作 [4–5]。徐睿 [6] 研究了质

量分数 7% 的 TiB2 颗粒增强 A356 铝

合金的制备方法及性能，发现相比基

体材料，TiB2 颗粒增强 A356 铝合金

的抗拉强度和弹性模量分别提升了

12.4% 和 21.6%。孙靖 [7] 针对原位

生产的 TiB2/Al 颗粒的分布控制和颗
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较少，尚需进一步开展研究工作。

本文针对质量分数 5% 的 TiB2

颗粒增强 2024 铝合金材料开展了不

同应力集中系数下的疲劳试验，采用

双参数和三参数的 S – N 曲线对试验

结果进行了拟合，并对比分析了材料

批次、材料方向、板厚、应力集中系

数对材料疲劳性能的影响。本文对

TiB2 颗粒增强铝合金在航空领域的

应用提供研究基础与借鉴意义。

1 试验介绍

1.1 材料与试件

本研究使用陶瓷颗粒增强 2024
铝合金材料，增强相为 TiB2 颗粒。

通过精准控制混合盐的添加量和反

应温度，抑制 TiAl3 和 AlB2 的生成，

从而得到热力学稳定性最高的 TiB2

颗粒。以 Al–Cu–Mg（2024Al）为基

体，将按 TiB2 化学计量比混合均匀

的 K2TiF6 和 KBF4 混合盐加入到铝

合金熔体中。随后，通过加热、搅拌、

除渣、浇筑、热轧、冷轧等制备工艺，

加工获得质量分数 5% 的 TiB2 增强

相颗粒轧制板材，厚度规格为 2 mm
和 4 mm，材料分两批次制备，热处理

状态为 T3 态。TiB2 颗粒增强 2024
铝合金化学成分如表 1 所示，静力性

能如表 2 所示。

疲劳试件构型参考 ASTM E466，
包含两种不同的应力集中系数 

（Kt = 1.0，Kt = 3.1），试验采用的应力

比 R = 0.06，试件尺寸如图 1 所示，试

验参数如表 3 所示。

1.2 试验过程

疲劳测试试验依据 ASTM E466
开展，试验采用高频疲劳试验机。试

验开始前根据夹持状态调整试验频

率，使疲劳试验的加载频率整体保持

在 80~100 Hz 之间，应力比 R = 0.06。
每条 S–N 曲线通过 1 组升降法和 3 ~ 4
组成组法来完成。其中成组法用于测

试相应应力下的疲劳寿命，升降法用

于测试材料的条件疲劳极限 （目标寿

命为 2×106 循环）。

表 1 TiB2 颗粒增强 2024 铝合金化学成分 （质量分数）

Table 1 Chemical composition of TiB2 particles reinforced 2024 aluminum alloy
    (mass fraction) %

Ti Cu Mg Mn B Si Zn Al

3.443 3.987 1.588 0.495 1.634 <0.5 <0.25 余量

表 2 TiB2 颗粒增强 2024 铝合金材料静力性能

Table 2 Static mechanical properties of the TiB2 particles reinforced 2024 aluminum alloy

材料规格 取向
屈服强度
σ0.2/MPa

极限强度
σb/MPa

弹性模量
E/GPa

延伸率
δ/%

2 mm 板材
LT 383 507 80.6 14.9

TL 376 496 80.5 16.8

4 mm 板材
LT 356 482 80.5 16.5

TL 355 480 80.3 16.2

  注：LT 表示纵向（Longitudinal）与横向（Transverse）的组合取向，即材料在加工过程中，
沿着材料长度方向（纵向）为主要受力或观察方向，而垂直于长度方向（横向）为次要方向；
TL 则表示横向与纵向的组合取向，此时横向成为主要方向，纵向变为次要方向。

图 1 不同应力集中系数的试样尺寸 （mm）

Fig.1 Specimen dimension of different stress concentration factors (mm)
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试验完成后，采用式 （1）计算对

数中值寿命。

N

N
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 （1）

式中，n 表示每组成组法测试的试样

数量；Ni 表示该组第 i 根试样的疲劳

寿命。

试验结果依据拟合优度，选择双

参数 S–N 曲线公式或三参数 S–N 曲

线公式进行拟合 [15]。

2 结果与讨论

不同应力集中系数试验件破坏

形态如图 2 所示，表 4 和图 3 分别给

出了各组试验 S–N 曲线拟合结果。

2.1 疲劳寿命

表 5 为基于对数正态分布分析

得到的各组试验的中值疲劳寿命 
（即 50% 存活率或可靠性）及估计母

体中值所需的最少试样个数 [16]。可
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以看到，当均值估计值误差取5%时，

多组测试的试样数量无法满足最少

试样数要求；当均值估计值误差取

10% 时，6 条 S – N 曲线可以满足最

小试样要求，即在 50% 可靠度、90%
置信度前提下，测试结果的均值估

计值误差不超过 10%。此外，2 条

S – N 曲线虽各存在一个数据点无法

满足最小试样数要求，但对 S – N 曲

线的趋势影响较小，如图 3（d） 和 （g）
所示。

在疲劳性能水平方面，分别基

于光滑试验件 Kt = 1.0与开孔试验件

Kt = 3.1 的试验结果，对比分析材料

批次对疲劳性能一致性影响，不同材

料方向的疲劳性能差异以及两种厚

度规格的疲劳性能特点。

材料批次一致性方面，基于 2 
mm 厚板材的 LT 方向试验结果分

析，当 Kt = 1.0 时，批次 1 与批次 2 下

的条件疲劳极限分别为 258 MPa 和

261 MPa，如图 3（a）和 （c）所示，

相差约 1.2%，可以看出材料批次对

条件疲劳极限结果影响较小。在高

应力区，同等应力水平下，批次 1 的

寿命略高于批次 2，但在试验结果覆

盖的寿命范围内，处于 2 倍的误差带

之内 （例如，在较高的应力水平 350 

MPa 下，2 mm 板材、批次 1 的疲劳

寿命约是批次 2 疲劳寿命的 2 倍）；

当 Kt = 3.1 时，批次 1 与批次 2 下的

条件疲劳极限分别为 125 MPa 和

113 MPa，相差 10.6%，如图 3（b）和 
（d）所示。

材料方向敏感性方面，基于同批

次 2 mm 厚板材试验结果可以看出，

不同材料取向下疲劳性能差异并不

显著。其中 Kt = 1.0 时，不同材料取

向对高应力区的疲劳寿命影响较小，

两条 S–N 曲线在高应力区具有较高

的重合度，在低应力区的寿命水平

差异不明显，LT 方向和 TL 方向的

条件疲劳极限值分别为 258 MPa 和

282 MPa，相差 9.3%，如图 3（a）和 

表 4 S – N 曲线拟合结果

Table 4 Fitting results of S – N curves

序号 S – N 曲线拟合结果 R2 疲劳极限（2×106）/MPa 开孔折减系数
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Fig.2 Failure mode of the specimens with 
different stress concentration factors

（a）Kt=1.0 （b）Kt=3.1

表 3 试验参数

Table 3 Experimental parameters

序号
材料

批次号
材料取向

厚度规格/
mm

应力集中
系数Kt

应力比R 试验件
数量/个

1 1 LT 2 1.0 0.06 30

2 1 LT 2 3.1 0.06 30

3 2 LT 2 1.0 0.06 30

4 2 LT 2 3.1 0.06 30

5 1 TL 2 1.0 0.06 30

6 1 TL 2 3.1 0.06 30

7 1 LT 4 1.0 0.06 30

8 1 LT 4 3.1 0.06 30
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（e）所示；当 Kt = 3.1 时，两条曲线形

状相似度高，同等应力水平下 TL 方

向寿命略高于 LT 方向。LT 方向和

TL 方向的条件疲劳极限分别为 125 
MPa 和 131 MPa，相差 4.8%，如图 3

（b）和 （f）所示。

对比不同厚度规格板材的试验

结果。当 Kt = 1.0 时，4 mm 板材与

2 mm 板材的 S – N 曲线具有较高的

重合度，4 mm 板材试样的条件疲劳

极限为259 MPa，与相同批次、取向、

应力集中系数的 2 mm 板材相比，条

件疲劳极限相差仅 0.4%，板厚对疲

劳性能影响较小，如图 3（a）和 （g）
所示。

当 Kt = 3.1 时，4 mm 板材试样的

条件疲劳极限为 95 MPa，与相同批次、

取向、应力集中系数的 2 mm 板材疲

劳极限相差约 31.6%，虽然两者在低

寿命区 （<105 循环）疲劳性能较为一

致，但疲劳寿命大于 105 循环时，板厚

影响显著，如图 3（b）和 （h）所示。

综上分析，对比图 4 可以看出，

陶瓷颗粒增强铝合金疲劳性能的批

次一致性较好，方向敏感性并不显

著。厚度变化对平滑试验件疲劳性

能影响较小，但对于开孔试验件，随

着厚度增大，疲劳极限折减明显。这

可能是由于 TiB2 颗粒作为硬质第二

相存在于铝合金基体中，板材预拉伸

和加工过程中，α 铝基体变形产生的

空穴会成为裂纹的源头，从而降低材

料韧性。同时，在打孔过程中，孔边

图 3 疲劳试验结果的 S – N 曲线图

Fig.3 S – N curves of fatigue test results
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产生显著塑性变形，导致在更厚的孔

壁上产生了更多微裂纹，并且加工残

余应力的影响也更加突出 [17]。

为了进一步验证上述结论，图 5
给出了长寿命区 （>105）疲劳试样在

不同厚度和应力集中系数下的宏观

断口。对于 2 mm，Kt = 1.0 的板材试

样，裂纹萌生于光滑试样表面，在疲

劳载荷作用下，裂纹反复张开、闭合

引起断口表面的摩擦，因此扩展区

相对光滑平整 （图 5（a））；对于 2 
mm，Kt = 3.1 的板材试样，裂纹萌生

于存在应力集中效应的孔边缘（图 5
（c）），疲劳断口特征与 Kt = 1.0 时情

况相似。对于 4 mm，Kt = 1.0 的板材

试样，疲劳断口表现出角裂纹特征，

此种情况下，由于多个疲劳源不在一

个平面上，裂纹扩展过程中连接并形

成台阶，因而断口表面相较于 2 mm
板材更加粗糙 （图 5（b））； Kt = 3.1 时，

孔边应力集中效应导致 4 mm 板材

试样出现更多的裂纹萌生源，同时表

面也更加粗糙 （图 5（d）），这是因为

在同等应力水平下，相较于 2 mm 板

表 5 不同应力水平下试验结果的变异系数

Table 5 Coefficient of variation of test results under different stress levels

试验参数
试验应力水平/

MPa
试样数/

个
对数疲劳
寿命均值

对数疲劳
寿命标准差

变异系数
误差限度 5%
最少试样数/个

误差限度 10%
最少试样数/个

2 mm 板材，LT 方向，
Kt=1.0，R=0.06，批次 1

400 3 4.401 0.0456 0.0104 3 3

350 3 4.981 0.0313 0.0063 3 3

330 6 5.321 0.5453 0.1025 14 5

330 5 5.641 0.3433 0.0608 7 4

2 mm 板材，LT 方向，
Kt=1.0，R=0.06，批次 2

310 3 5.084 0.2480 0.0488 5 3

300 5 5.503 0.4467 0.0812 10 4

290 3 5.246 0.1509 0.0288 3 3

2 mm 板材，TL 方向、
Kt=1.0，R=0.06，批次 1

400 8 4.439 0.1395 0.0314 4 3

350 8 5.172 0.1748 0.0338 4 3

300 9 5.401 0.1958 0.0362 4 3

290 6 5.478 0.4061 0.0741 8 4

2 mm 板材，LT 方向，
Kt=3.1，R=0.06，批次 1

200 3 4.411 0.0221 0.0050 3 3

150 3 4.907 0.0162 0.0033 3 3

130 7 5.502 0.5001 0.0909 11 5

2 mm 板材，LT 方向，
Kt=3.1，R=0.06，批次 2

180 3 4.723 0.0648 0.0137 3 3

165 3 4.867 0.0889 0.0183 3 3

150 2 4.968 0.0086 0.0017 3 3

135 3 5.209 0.1524 0.0293 3 3

2 mm 板材，TL 方向，
Kt=3.1，R=0.06，批次 1

240 5 4.651 0.0479 0.0103 3 3

200 5 5.036 0.0575 0.0114 3 3

180 8 5.374 0.2867 0.0534 6 3

4 mm 板材，LT 方向、
Kt=1.0，R=0.06，批次 1

400 3 4.473 0.0654 0.0146 3 3

320 3 4.994 0.0965 0.0193 3 3

300 6 5.359 0.1748 0.0326 4 3

280 2 5.920 0.3336 0.0564 6 3

4 mm 板材，LT 方向，
Kt=3.1，R=0.06，批次 1

200 3 4.435 0.0828 0.0187 3 3

120 7 5.108 0.4171 0.0817 10 4

110 3 5.580 0.0906 0.0162 3 3
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2.3 微观组织形貌分析

通过扫描电镜观察组织形貌，分

析 TiB2 颗粒增强复合材料力学性能

提升的强化机制，图 7 为该材料的微

观组织形貌和 EDS 图。可以看出，

TiB2 颗粒分布相对均匀，没有明显的

颗粒团聚现象。

图 8 为该材料的 EBSD 分析结

果，晶粒明显被拉长，材料发生完全

再结晶，小角度晶界的数量相应增

加。SEM 和 EBSD 观察显示存在

块状第二相，主要为 Al2Cu（θ）和

Al2CuMg（S）共晶相，并与 TiB2 颗

粒形成团聚体。一方面这是因为在

铸造过程中，部分合金熔体中的颗粒

被固 / 液界面前沿推至晶界，和最后

凝固的第二相混合在一起，TiB2 颗

粒在固 / 液界面前沿的推动力大于

其在熔体中的浮力，这种现象常出现

在铸造过程中 [19] ；另一方面，由于这

些混合的颗粒团聚体与铝基体的塑

性流变差异较大，第二相与颗粒协同

变形。在后期固溶处理过程中，大部

分颗粒阻碍了第二相的扩散 [20]。这

可能是因为 TiB2 颗粒在固溶处理过

程中对第二相的扩散起到了阻碍作

用，从而导致第二相在颗粒周围形成

团聚体 [21]。Geng 等 [11] 研究发现，

TiB2 颗粒尺寸可控制在纳米至亚微

米范围内，且颗粒形状规整，与 α 铝

基体存在共格关系，是铝合金基体中

图 6 TiB2 颗粒增强 2024 铝合金与 2024–T3
铝合金疲劳性能对比

Fig.6 Comparison of the fatigue properties 
between TiB2 particles reinforced 2024 

aluminum alloy and 2024–T3 aluminum alloy
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图 4 测试结果对比

Fig.4 Comparison of test results

150

250

350

450
550

S m
ax

/M
Pa

104 105 106 107

N/Cycles

2 mm，Kt=1.0，R=0.06，LT，批次1
2 mm，Kt=1.0，R=0.06，LT，批次2
2 mm，Kt=1.0，R=0.06，TL，批次1
4 mm，Kt=1.0，R=0.06，LT，批次1
2 mm，Kt=3.1，R=0.06，LT，批次1
2 mm，Kt=3.1，R=0.06，LT，批次2
2 mm，Kt=3.1，R=0.06，TL，批次1
4 mm，Kt=3.1，R=0.06，LT，批次1

图 5 典型试样疲劳断口

Fig.5 Fatigue fractures of typical samples
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材试样，4 mm 板材试样在厚度方向

上出现材料缺陷的概率增加，导致裂

纹萌生源增加。随着应力水平的提

高 （Kt = 3.1），可萌生裂纹的缺陷尺

寸降低，导致裂纹萌生的数量进一步

增加。

2.2 性能分析

TiB2 颗粒增强 2024 铝合金与

2024–T3 铝合金疲劳性能对比如图 6

所示，其中 2024–T3 铝合金疲劳数据

参考文献 [18]。从 S – N 曲线可以看

出，原位自生 TiB2 颗粒增强铝基复

合材料疲劳寿命均得到大幅度提高。

相比 2024–T3 铝合金，在条件疲劳极

限为 2×106 循环时，TiB2 颗粒增强

铝合金疲劳性能提升约 65% ；在寿

命为 105 循环时，TiB2 颗粒增强铝合

金疲劳性能提升约 30%。
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较为理想的增强陶瓷颗粒。除此之

外，Mn 元素分布较为均匀，这是因

为 T 相 （Al20Cu2Mn3）是在均匀化过

程中均匀析出的弥散相，在随后的轧

制和固溶处理过程中，T 相的析出和

溶解达到了动态平衡，从而使得其质

量分数和尺寸保持稳定 [22]。

结合疲劳测试结果，TiB2 颗粒

增强 2024 铝合金疲劳性能提升 30%
以上。一方面，TiB2 颗粒提高铝基

复合材料的弹性模量和屈服强度，即

提高了材料的弹性极限，增大了材料

发生屈服的最高应力范围；另一方

面，在循环应力作用下，TiB2 颗粒阻

碍位错运动，抑制位错在滑移面上长

程滑移，使微区的塑性变形更加均

匀，减少滑移带扩展和晶界应力集

中，从而抑制局部萌生裂纹，提高疲

劳寿命。

3 结论

本文以 TiB2 颗粒增强铝合金材

料为研究对象，开展材料级疲劳试验

研究，对比分析了材料批次、材料取

向、材料厚度规格、应力集中系数等

因素的影响，得到以下结论。

（1）应力集中系数 Kt = 1.0 时，

材料疲劳性能水平一致性较好，条件

疲劳极限（2×106 循环）受材料批次、

材料取向和板厚等因素影响较小。

相较于 2024–T3 铝合金，TiB2 颗粒

增强 2024 铝合金疲劳性能提升约

30% 以上。同时，结合微观组织观

察形貌，给出了材料疲劳性能强化机

理，一方面，TiB2 颗粒增大了材料发

生屈服的最高应力范围；另一方面，

在循环应力作用下，TiB2 颗粒可抑

制局部萌生裂纹，提高疲劳寿命。

（2）应力集中系数 Kt = 3.1 时，试

验件开孔产生的疲劳性能折减显著，

但折减比例对材料批次与材料方向

并不敏感。同时发现，开孔试验件的

疲劳性能水平随着板厚增大进一步

降低，这可能是由于 TiB2 颗粒在铝

合金基体中作为硬质第二相在材料

制备成形过程中，α 铝基体变形在其

相邻位点引发的空穴可能会成为裂

纹的源头，结合孔加工过程的塑性变

形，在厚截面上产生了更多微裂纹与

更强的加工残余应力的影响。
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属和复合材料结构疲劳性能。

Study on Fatigue Properties of Ceramic Particles Reinforced Aluminum Alloy 
Materials

CHEN Cheng, LIU Tianqi, CHEN Chenxin, GUO Jin, GE Shuang, LI Chen
(Beijing Key Laboratory of Civil Aircraft Structures and Composite Materials, COMAC Beijing Aircraft Technology 

Research Institute, Beijing 102211, China)

[ABSTRACT]  Ceramic particles reinforced aluminum alloy is a highly promising structural material with great potential 
for aeronautical applications due to the advantages of high stiffness, high strength and excellent fatigue property. This paper 
takes TiB2 particle reinforced 2024 aluminum alloy material with a mass fraction of 5% as the research object, conducts 
material fatigue performance test research, and compares the influence of variables such as different material batches, 
material directions, plate thicknesses, and stress concentration factors on material fatigue performance. The results show 
that the influence of material batches, material directions and thickness on the fatigue performance is relatively small when 
the stress concentration factor is 1.0. The inclusion of TiB2 particles increases the fatigue limit by 30%. When Kt = 3.1, 
thickness shows some effects on the fatigue limit. The results provide a research foundation for the application of TiB2 
reinforced aluminum alloy in aeronautical applications.
Keywords: Fatigue properties; Particles reinforced aluminum alloy; Stress concentration factor; Fatigue test; S – N curve
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