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[ 摘要 ]   某型飞机钛合金腹鳍使用 700 余小时后，

装配区发现纵向及横向裂纹。利用扫描电镜对裂纹断

口进行宏微观观察，并采用能谱仪对其成分进行检测。

结果表明：腹鳍纵向裂纹与横向裂纹均为疲劳裂纹。横

向疲劳裂纹萌生于铆钉孔孔壁粗糙处或蒙皮表面划伤

部位，局部表面完整性较差是出现横向裂纹的关键原

因。提高钛合金零件表面完整性，可以有效降低零件疲

劳裂纹的产生。

关键词：钛合金　疲劳裂纹　表面完整性

[ABSTRACT]   After more than 700 hours of opera-
tion, longitudinal and transverse cracks are found on as-
sembly area of the aircraft titanium alloy ventral. In order 
to find out the failure mode and case, crack and fracture 
surface observation and energy spectrum analysis are car-
ried out. The results show that the titanium alloy ventral 
longitudinal and transverse cracks are fatigue crack, the 
partial differential surface integrity is the key reason of 
transverse cracks, which is originated in the scratch posi-
tion of skin surface or the rough wall of rivet hole. The 
fatigue cracks can be effectively reduced by increasing the 
surface integrity of titanium alloy parts.

Keywords: Titanium alloy   Fatigue crack   Sur-
face integrity

钛合金（Ti-6Al-4V）是典型的 α+β 型合金，由于

其比重小、强度高、耐高温而被广泛应用于航空发动机

压气机叶片、机身承力结构件等关键部位。飞机在运行

过程中所承受的载荷是复杂多变的，周期性的交变载荷

更是普遍存在，如飞机起飞和降落时起落架承受的冲击

交变载荷，机身、机翼飞行过程中的振动都会使一些构

件承受交变应力，疲劳断裂是零部件在交变载荷（应力

或应变）反复作用下产生的累积损伤，是金属材料零部

件断裂中最主要的失效形式 [1]。在对发动机压气机叶

片意外失效的分析中，疲劳作用下钛合金小裂纹的“反

常”扩展行为导致的寿命预测偏高，被认为是压气机叶

片事故的主要原因之一 [2]。

某型钛合金腹鳍位于飞机后机身，主要作用是增加

飞机飞行稳定性。受交变气动载荷影响，某腹鳍在外场

使用 681 架次 /769 小时 47 分后，机务检查发现左腹鳍

装配区内侧出现纵向及横向裂纹。本研究利用扫描电

镜对腹鳍裂纹断口进行宏微观观察，并采用能谱仪对成

分进行检测，通过综合分析，以确定裂纹性质及失效原

因，为避免产生类似故障提供借鉴，并为产品结构设计

与优化提供参考。

1　试验过程与试验结果

1.1　外观观察

钛合金腹鳍位于飞机后机身，为钛合金薄壁空心结

构，采用纵向立筋加强，壁厚约为 1.2~1.6mm，装配区采

用铆接形式。裂纹源位于左腹鳍内侧装配区 17 号立筋

位置上，如图 1 及图 2 所示，该处为飞行过程中腹鳍自

重与交变载荷合力矩最大位置。

腹鳍表面蒙皮裂纹按照裂纹方向可分为如下两种

形式：

（1）垂直于航向的表面蒙皮裂纹（以下称纵向裂

纹）；
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图1　钛合金腹鳍外观

Fig.1　Profile of titanium alloy ventral

图2　钛合金腹鳍裂纹

Fig.2　Crack of titanium alloy ventral

纵向裂纹
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（2）平行于航向的表面蒙皮裂纹（以下称横向裂

纹）。

17 号立筋位置两条横向裂纹基本平行，分别长约

110mm（左侧）和 98mm（右侧），已经穿透蒙皮厚度，两

条横向裂纹均与纵向裂纹相交，且在纵向裂纹处截断。

纵向裂纹长约 13mm 未穿透蒙皮厚度，也未贯穿腹鳍上

缘，只存在于和机身对接的局部位置。

1.2　断口分析

（1）纵向裂纹断口观察。

将 17 号立筋位置上长约 13mm 的纵向裂纹打开，

对其断口进行观察。

从断口上看纵向裂纹区为近表面的黑色区域，如图

3 所示，其他大部分区域呈现银白金属色，为人为打开

断口。

纵向裂纹区典型形貌如图 4 所示，局部区域可见与

局部裂纹相垂直且基本相互平行略带弯曲的典型疲劳

条带特征，经检测该区域为浅表裂纹，由多个深度约为

40~60μm 的小疲劳区组成。疲劳区微观形貌如图 5 所

示，可见细密的疲劳条带特征，疲劳条带为与裂纹扩展

方向基本垂直的弧形线，疲劳源区未见明显的材质或冶

金缺陷。由此确定，疲劳多源起始于蒙皮外表面，见图 6。

（2）横向裂纹断口观察。

分别对长约 110mm（左侧）和 98mm（右侧）的横

向裂纹断口进行解剖观察。

右侧横向裂纹断口，其宏观及微观断口形貌分别如

图 7 及图 8 所示。断口贯穿铆钉孔，较平坦，未见塑性

变形区，铆钉孔局部存在飞边，大部分断口区域呈银白

色，裂纹边缘局部呈灰黑色，裂纹断口上可见疲劳弧线

及起始于铆钉孔的放射棱线等典型的疲劳裂纹特征，横

向疲劳裂纹已经穿透蒙皮厚度。由放射棱线和疲劳弧

线的方向可以判定，疲劳裂纹起始于铆钉孔壁，如图 9

所示，铆钉孔壁表面加工粗糙，局部形成了飞边，疲劳裂

纹正是起始于孔壁粗糙处，并在气动交变载荷作用下由

铆钉孔内壁面向腹鳍外蒙皮呈放射状疲劳扩展。

左侧横向裂纹断口如图 10 所示，断口已经穿透蒙皮

厚度。疲劳区微观形貌如图 11 所示，可见典型的疲劳条

图3　纵向裂纹断口

Fig.3　Fracture of longitudinal crack

框内为裂纹区断口

100μm

图4　纵向裂纹区典型形貌

Fig.4　Typical morphology of longitudinal crack

箭头所示为疲劳裂纹扩展方向

20μm

图5　纵向裂纹疲劳断口微观形貌

Fig.5　Microstructure of longitudinal fatigue crack

疲劳条带

蒙皮外表面
10μm

图7　右侧横向裂纹断口

Fig.7　Fracture of right transverse crack

疲劳源区及疲劳
裂纹扩展方向

300μm

图6　纵向裂纹起始于蒙皮外表面

Fig.6　Longitudinal crack originated in the surface

蒙皮外表面

20μm
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带及放射棱线特征。疲劳裂纹起始部位形貌如图 12 所

示，蒙皮表面存在一条横向划痕，裂纹即从划痕处起始。

1.3　成分检测

利用 NORAN X 射线能谱仪对腹鳍纵向及横向裂纹

部位的断口表面进行成分检测分析。各个断口上均未

发现明显的异于 TC4 合金的其他成分，断口能谱分析结

果见表 1。

2　分析与讨论

从腹鳍装配区的裂纹外观检查结果来看，存在两种

类型裂纹，分别为立筋对应部位，垂直于航向方向的蒙

皮裂纹（纵向裂纹），平行于航向方向的蒙皮裂纹（横向

裂纹）。

断口观察结果显示，横向裂纹和纵向裂纹性质均

为疲劳裂纹，横向裂纹较长，疲劳起源于外表面缺陷部

位，疲劳裂纹已经扩展穿透蒙皮厚度；纵向裂纹疲劳起

源于外表面，疲劳裂纹扩展较浅，形成非穿透性浅表裂

纹。横向裂纹和纵向裂纹均为多源疲劳，疲劳源区各自

独立。在局部位置上，横向裂纹与纵向裂纹出现了交叉，

两条较长的横向裂纹终止于纵向裂纹部位。由于这两

类裂纹性质均为疲劳裂纹，考虑到裂纹扩展需要一定的

时间，分析认为，纵向裂纹和横向裂纹萌生并没有直接

的先后关系，二者虽然在局部出现交叉现象，但应属于

独立出现的疲劳裂纹。

钛合金腹鳍表面纵向裂纹性质为疲劳裂纹，疲劳多

源起始于蒙皮外表面，源区无明显冶金或材质缺陷，走

向与正应力垂直，裂纹出现分叉，有二次裂纹。由于腹

鳍蒙皮纵向裂纹位于立筋部位，纵向疲劳裂纹可能与立

筋根部结构及其受力状况有关，见图 13。

腹鳍横向裂纹均位于角材连接装配区部位。就腹

鳍本身结构而言，根部通过连接角材与机身相连，角材

连接部位存在较大的应力集中，是腹鳍结构上的薄弱环

图8　右侧横向裂纹疲劳断口微观形貌

Fig.8　Microstructure of right transverse fatigue crack

疲劳条带

10μm

图9　疲劳裂纹起始的铆钉孔壁形貌

Fig.9　Morphology of rivet hole

20μm

图10　左侧横向裂纹断口

Fig.10　Fracture of left transverse crack

100μm

图11　左侧横向裂纹疲劳断口微观形貌

Fig.11　Microstructure of left transverse fatigue crack

疲劳条带

10μm

图12　表面划痕

Fig.12　Scratch position of skin surface

框内为划痕区域

20μm

　　　　　　　  表1　断口能谱分析结果（质量分数）� %

成分 Fe H C O N

竖向裂纹 0.040 0.011 0.014 0.130 3.920

左横向裂纹 0.038 0.009 0.012 0.138 3.900

右横向裂纹 0.041 0.010 0.014 0.132 3.870
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节。从断口形貌看，横向裂纹的扩展方向与飞行时腹鳍

受力方向一致，说明横向裂纹是在飞行交变载荷应力作

用下形成的。目前观察到的横向疲劳裂纹的典型疲劳

源均位于铆钉孔壁粗糙处及蒙皮表面划伤部位，如图

14 所示。因此，分析认为当表面存在严重尖角或截面

突变等严重的表面缺陷时，疲劳源可能在表面萌生，局

部表面完整性较差是腹鳍蒙皮出现横向疲劳裂纹的重

要原因。

表面完整性不仅包括表面粗糙度、表面防护层的

致密性、完整性，还包括外界因素造成的机械损伤等 [3]。

在现实中，很难保证零部件表面绝对无裂纹无缺陷。为

此，在生产和维修过程中严格保护钛合金产品表面，严

禁野蛮作业，提高构件表面的完整性，可以有效降低零

件疲劳裂纹产生的可能。

3　结论

（1）腹鳍纵向裂纹性质为疲劳裂纹，疲劳多源起始

于蒙皮外表面，源区无明显冶金或材质缺陷，纵向疲劳

裂纹与立筋根部结构及其受力状况有关；

（2）腹鳍横向蒙皮裂纹性质为疲劳裂纹，疲劳裂纹

分别起始于铆钉孔孔壁粗糙处及蒙皮表面划伤部位，局

部表面完整性较差是腹鳍出现横向裂纹的关键原因；

（3）提高钛合金构件表面完整性，可以有效降低零

件疲劳裂纹产生的可能。
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图14　铆钉孔壁存在飞边

Fig.14　Overlap of rivet hole

立筋 角材

图13　腹鳍结构示意图

Fig.13　Structure of titanium alloy ventral

金的流变软化行为明显，具有显著的动态再结晶特征；

1000~1050℃区间内变形，表现为动态回复特征。

（2）TC4 合 金 塑 性 变 形 过 程 中 流 变 应 力、应 变

速 率 和 变 形 温 度 之 间 的 关 系 可 以 用 双 曲 正 弦 函 数

表 示，800~950 ℃ 区 间 内

变 形 激 活 能 为 602.55kJ/mol，1000~1050 ℃ 区 间 内 为

193.72kJ/mol。

（3）970℃以下锻造成形，合金的显微组织为双态组

织，锻件具有较好的强度和塑性匹配，综合力学性能较

好；对于精密锻件，950℃下等温成形，变形速率为 0.1s-1

和 0.02s-1 均可获得性能优良的锻件，且应变速率降低

有利于提高锻件的塑性。
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