
􀅰机械制造􀅰
机械制造与自动化

Ｍａｃｈｉｎｅ Ｂｕｉｌｄｉｎｇ ＆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ
２０２４ 年 ２ 月

第 ５３ 卷第 １ 期

第一作者简介:马佳琳(１９９８—)ꎬ男ꎬ辽宁锦州人ꎬ硕士研究生ꎬ研究方向为结构强度ꎬ１９１５２５９９２０＠ ｑｑ. ｃｏｍꎮ

ＤＯＩ:１０.１９３４４ / ｊ. ｃｎｋｉ. ｉｓｓｎ１６７１－５２７６.２０２４.０１.０１３

２１９５ 铝锂合金火箭贮箱焊接接头强度分析

马佳琳１ꎬ张恒珲１ꎬ李磊１ꎬ童明波１ꎬ王芳丽１ꎬ２

(１. 南京航空航天大学 航空学院ꎬ江苏 南京 ２１００１６ꎻ

２. 金陵科技学院 机电工程学院ꎬ江苏 南京 ２１１１６９)

摘　 要:为确定火箭贮箱搅拌摩擦焊(ＦＳＷ)焊接接头疲劳寿命ꎬ完成对贮箱结构的疲劳分析ꎬ对 ２１９５ 铝锂合金母材标

准试件与搅拌摩擦焊焊接接头标准试验件进行静力试验与常幅疲劳试验ꎬ得出母材与 ＦＳＷ 焊接接头的拉伸强度等力学

性能参数ꎬ同时绘制其 Ｓ－Ｎ 曲线ꎮ 在试验数据基础上ꎬ应用 ＡＢＡＱＵＳ 软件对贮箱进行静力分析ꎬ联合 ＮＣＯＤＥ 软件估算

贮箱模型在给定工况载荷下的疲劳寿命ꎮ 结果表明:应力最严重位置为筒段焊缝处ꎬ最先破坏位置发生在筒段横竖焊

缝交接处ꎮ 在疲劳寿命分析的基础上应用 ＡＢＡＱＵＳ－ＦＲＡＮＣ３Ｄ 软件联合仿真ꎬ在焊缝破坏位置处插入角裂纹ꎬ模拟三维

裂纹扩展ꎬ当裂纹扩展为穿透裂纹时ꎬ计算终止ꎮ 计算了三维表面裂纹的应力强度因子和裂纹扩展寿命ꎬ为贮箱损伤容限

提供了评估思路ꎮ
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０　 引言

近年来ꎬ借助航天工程开展空间探测和科学

实验已成为我国一项重要的科研活动ꎮ 国家对运

载火箭的发射需求量也持续增加ꎬ火箭回收技术

也成为中国航天工程研究的一个必要着力点ꎮ 国

际上ꎬＳｐａｃｅＸ 公司已有多次成功的火箭重复使用

案例[１]ꎬ大大降低了商业载人航天发射成本ꎬ可重

复使用火箭技术成为国内航天运载技术亟待攻克

的难关ꎮ
火箭贮箱作为火箭动力燃料贮存结构ꎬ对其

进行损伤容限评估是重复使用的必要条件[２] ꎮ
以往航天压力容器结构都按照静强度设计理论

评估ꎬ对于焊接区域按照国家标准验收ꎬ往往产

生过多废弃件ꎬ合格件只使用一次ꎮ ２１９５ 铝锂

合金作为国内新应用的航天材料ꎬ产量相对较

低ꎬ故引入航空领域的损伤容限评估技术ꎬ完成

对其母材及搅拌摩擦焊 ( ｆｒｉｃｔｉｏｎ ｓｔｉｒ ｗｅｌｄｉｎｇꎬ
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ＦＳＷ)焊接区的强度评估ꎬ可以通过增加重复使

用次数大大提高火箭使用的经济性ꎬ为航天工程

的发展与完善打下良好基础ꎬ迈出未来太空飞行

主流的关键一步ꎮ
ＺＨＯＵ 等[３] 通过对 ５０８３ 铝合金惰性气体金

属电弧焊接接头和铝合金摩擦搅拌焊的焊接头疲

劳性能的研究ꎬ发现搅拌摩擦焊焊接头有更好的

疲劳性能ꎮ ＢＥＳＥＬ 等[４]研究了搅拌摩擦焊对 Ａｌ－
Ｍｇ－Ｓｃ 合金疲劳性能的影响ꎬ该研究结果表明ꎬ金
属在低焊速焊接条件下其热机械影响区材料流动

速度更快ꎬ并且更容易在焊接接头处萌生裂纹ꎮ
ＸＩＮＧ 等[５]研究了 ５０８３ 铝合金搅拌摩擦焊焊缝和

ＭＩＧ 脉冲焊缝的疲劳性能ꎬ研究结果表明在应力

Ｒ＝ ０.１ 时ꎬ搅拌摩擦焊焊缝的疲劳寿命比大概是

后者的 ９ ~ １２ 倍ꎬＭＩＧ 脉冲焊缝的疲劳极限为

３９.８ ＭＰａꎬ增加到 ＦＳＷ 焊缝的疲劳极限为 ６７.３ＭＰａꎮ
ＨＯＮＧ 等[６]发现ꎬ在 ５０８３－Ｈ３２ 铝合金搅拌摩擦

焊接头的疲劳裂纹扩展过程中ꎬ当应力强度因子

幅 Ｋ 较低时ꎬ焊核区的纵向残余压应力有利于焊

核区的疲劳裂纹扩展速率降低ꎮ ＪＡＴＡ 等[７] 的研

究结果与 ＨＯＮＧ 相反ꎬ他发现焊核区裂纹扩展高

于母材ꎬ于是提出焊核区的晶间疲劳失效机制是

使焊核区裂纹扩展速率加快的原因ꎮ ＶＩＶＥＲＯＳ
等[８]采用有限元分析法研究了扩孔对 ６０６１－Ｔ６
铝合金 ＭＩＥＡ 焊接头疲劳裂纹扩展的影响ꎬ研究

表明ꎬ有限元法能有效地表征由扩孔引起的残余

应力场ꎬ扩孔过程在圆孔周围会产生残余压应力ꎬ
导致裂纹闭合ꎬ从而降低裂纹扩展速率ꎮ

本文通过对 ２１９５ 铝锂合金疲劳试验的设计

与进行ꎬ并对简化的火箭贮箱进行静力、疲劳以及

裂纹扩展进行分析ꎬ研究了 ２１９５ 铝锂合金的疲劳

及裂纹扩展性能ꎬ为可重复使用火箭贮箱的损伤

容限设计与评估奠定了基础ꎮ

１　 ２１９５ 铝锂合金材料性能试验

１.１　 静力试验

疲劳试验前开展静力试验ꎬ测定其弹性模量

及抗拉强度ꎬ为后续应力水平的确定打下基础ꎮ
按照«航空材料力学性能检测» [９] 中的试验

标准要求设计和加工疲劳试验试样ꎮ 铝锂合金标

准件疲劳试验采用如下试验件进行分析ꎬ相关尺

寸参数如图 １ 所示ꎬ单位为 ｍｍꎬ板厚为 ６ ｍｍꎮ
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图 １　 母材试验件示意图

　 　 焊缝试验件与母材试验件结构尺寸一致ꎬ焊
缝位于试验段中心ꎬ宽 ２２ ｍｍꎮ

为确保试验数据的准确性ꎬ母材与焊缝试验

件各取 ３ 件作静力拉伸试验ꎬ对每件试验结果取

平均值作为最后的实验数据ꎮ 经试验测得 ２１９５
铝锂合金母材及搅拌摩擦焊的弹性模量和抗拉强

度如表 １ 所示ꎮ

表 １　 ２１９５ 铝锂合金母材及搅拌摩擦焊的

弹性模量和抗拉强度　 　 　 　 单位:ＭＰａ　

部件名称 弹性模量 抗拉强度

标准件 ７６ ７７６.３ ６０７.６

焊接件 ７７ ５８９.６ ４４１.７

　 　 焊缝试验件的断裂位置位于中间焊缝处ꎬ由
此可得ꎬ搅拌摩擦焊焊缝的抗拉强度为母材的

７２.６９％ꎬ其弹性模量与标准件相差 １.０６％ꎬ两者近

似相等ꎬ说明搅拌摩擦焊对 ２１９５ 材料性能的影响

主要体现在抗拉强度上ꎬ而对其弹性模量无较大

影响ꎮ

１.２　 疲劳试验

疲劳试验件与静力试验相同ꎮ 命名规则为:Ｆ
代表母材试验件ꎬ所有母材试验件均为 Ｆ 开头ꎻ
ＨＪ 代表焊接件ꎬ所有焊接件均为 ＨＪ 开头ꎮ 本试

验在室温状态下 ＭＴＳ 液压伺服疲劳试验机进行ꎬ
如图 ２ 所示ꎮ

本文所研究贮箱工况应力比为 ０.１ 的常幅

疲劳ꎬ因此各组疲劳试验件均以应力比 Ｒ 为０.１ꎬ
轴向等幅加载完成疲劳试验ꎬ为避免试验件因频

率过高发热ꎬ同时节约试验成本ꎬ将试验频率定

为 １０ Ｈｚꎮ 最大应力按照疲劳调试结果确定ꎬ依
据试验标准«ＨＢ ５２８７—１９９６»ꎬ每组试验子样个

数均超过 ３ 个ꎮ 试验初定载荷与试验结果如

图 ３和图 ４ 所示ꎮ
随着试验载荷的增加ꎬ试验件的寿命逐渐减

小ꎬ且 ＦＳＷ 试样的寿命远低于其母材的寿命ꎮ
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图 ２　 装夹好的 ２１９５ 铝锂合金试件

　 　 　

R���

�� �� �� �� �� ��
��D8�L/

*
�
�
	
� 

������

������

������

������

������

������

������

图 ３　 母材试验件疲劳寿命
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图 ４　 ＦＳＷ 试验件疲劳寿命

　 　 对 ２１９５ 铝锂合金母材疲劳试验件(图 ５)进
行观察ꎬ发现下方试件的部分断裂位置都出现了

分层现象ꎬ这是由 ２１９５ 铝锂合金的金相组织特性

决定的ꎮ

图 ５　 母材疲劳试样断裂示例

ＦＳＷ 疲劳试样断裂如图 ６ 所示ꎮ 从图中可

以观察到相比于母材试件ꎬ搅拌摩擦焊改变了

２１９５ 铝锂合金的组织结构ꎬ改善了试样疲劳断裂

的分层现象ꎮ

图 ６　 ＦＳＷ 疲劳试样断裂示例

中高周疲劳寿命 Ｓ－Ｎ 曲线推荐用下列方程

拟合[１０]:
ｌｏｇＮ＝Ａ１＋Ａ２σｍａｘ (１)

ｌｏｇＮ＝Ａ１＋Ａ２ ｌｏｇσｍａｘ (２)
ｌｏｇＮ＝Ａ１＋Ａ２ ｌｏｇ(σｍａｘ－Ｓｅ) (３)

式中:Ａ１、Ａ２为材料在一定应力集中系数和一定应

力条件(如规定的应力比或平均应力)下的常数ꎻ
Ｓｅ为材料的疲劳极限ꎮ

根据铝锂合金试验件的寿命对数均值ꎬ循环

应力参量采用最大应力ꎮ 采用双加权最小二乘法

拟合式(２)中参数ꎬ在对数坐标系绘制 Ｓ－Ｎ 曲线

如图 ７ 和图 ８ 所示ꎬＳ －Ｎ 曲线拟合参数如表 ２
所示ꎮ
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图 ７　 ２１９５ 铝锂合金母材 Ｓ－Ｎ 曲线
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图 ８　 ２１９５ 铝锂合金搅拌摩擦焊 Ｓ－Ｎ 曲线

表 ２　 对数 Ｓ－Ｎ 曲线参数

常数 母材 焊缝

Ａ１ １４.６７８ ２９ １４.５５７ ０
Ａ２ －３.８５０ ８０ －４.０３４ ４

１.３　 断裂韧度试验

大多数疲劳问题都发生在焊缝区[１１]ꎬ且由疲

劳试验结果可知ꎬ２１９５ 铝锂合金焊缝的疲劳强度

远低于母材ꎮ 在焊缝处预制裂纹ꎬ进行 ＦＳＷ 焊缝

断裂韧性试验ꎬ测定其 Ｋ１Ｃ值ꎮ 图 ９ 为试验件结构

形式及尺寸ꎮ
根据«ＨＢ５１４２—９６ 金属材料平面应变断裂韧

度 Ｋ１Ｃ试验»标准[１２]ꎬ正式试验前分级预制疲劳裂

纹ꎬ消除机械切口末端由于机械加工引起的残余

应力ꎬ再进行断裂试验增加载荷直到试样破坏ꎮ
试验件断后通过断口可清楚地看到疲劳裂纹

区与静力加载破坏区(图 １０)ꎬ通过游标卡尺沿厚
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度方向测量裂纹长度 ａꎬ并通过式(４)计算最终裂

纹长度ꎮ
ａ＝(ａ２＋ａ３＋ａ４) / ３ (４)
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图 ９　 穿透裂纹 ＫＣ断裂韧度元件尺寸
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图 １０　 焊缝断裂韧度试样断裂案例

通过作图法求出 ＰＱ 后对于紧凑拉伸试样的

ＫＱ可通过式(５)计算:

ＫＱ ＝
ＰＱ(２＋α)

Ｂ Ｗ(１－α)３ / ２
×(０.８６６＋４.６４α－１３.３２α２ ＋

１４.７２α３－５.６α４) (５)
式中:α＝ａ / Ｗꎬａ 为裂纹长度ꎻＢ 和 Ｗ 分别为试验

件的厚度和宽度ꎮ
各试验件试验结果处理如表 ３ 所示ꎮ 对 ３ 个

试验件所得 Ｋ１Ｃ取平均值得 ＦＳＷ 焊缝的断裂韧度

为 ４１.７４０ ＭＰａ􀅰ｍ１ / ２ꎮ
表 ３　 ＦＳＷ 焊缝试验件试验结果

参数
编号

Ｆ－ＨＪ－２ Ｆ－ＨＪ－３ Ｆ－ＨＪ－４
ａ / ｍｍ ２２.０４０ ２２.１８６ ２１.９４０
ＰＱ / ｋＮ ６.３０２ ６.５５９ ６.６３５

Ｋ１Ｃ / (ＭＰａ􀅰ｍ１ / ２) ４０.４４０ ４２.４５７ ４２.３２５

２　 贮箱结构强度分析

依据试验数据ꎬ对铝锂合金火箭贮箱基于有

限元方法进行焊接接头疲劳强度分析与裂纹扩展

寿命预测ꎮ
２.１　 贮箱静力分析

火箭贮箱结构一般由筒段、箱底、短壳这三部

分组成ꎬ本文研究的贮箱为搅拌摩擦焊焊接成型ꎬ
其结构如图 １１ 所示ꎬ图中灰色部分为 ２１９５ 铝锂

合金母材ꎬ黑色部分代表搅拌摩擦焊焊缝ꎮ 贮箱

两端椭球结构由顶部和 ６ 块瓜瓣经搅拌摩擦焊连

接成型ꎬ筒段由 １ / ４ 圆柱面经纵向搅拌摩擦焊焊

接成型ꎬ两端由环向焊接连接ꎬ上下短壳也是由环

向焊缝与贮箱箱体连接ꎮ

0 
-�

0�
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图 １１　 贮箱结构示意图

为保证仿真结果的准确性ꎬ有限元模型由真实

贮箱１ ∶ １建模ꎬ对贮箱非承力结构进行简化后ꎬ依据

试验结果对母材与焊缝分别赋予其材料属性ꎮ
贮箱主体结构材料为 ２１９５ 铝合金母材ꎬ材料

参数 Ｅ＝ ７６.８ ＧＰａꎬγ＝ ０.３ꎻ强度极限 ６０７.６ ＭＰａꎬ搅
拌摩擦焊焊缝材料参数 Ｅ＝ ７７.６ ＧＰａꎬγ＝ ０.３ꎻ强度

极限 ４４１.７ ＭＰａꎮ
在贮箱各工况下选出典型工况进行研究ꎬ载

荷类型包括舱段各部位压强 Ｐ、轴内拉力 Ｑ、舱段

截面、轴力 Ｎ、弯矩 Ｍꎬ具体施加载荷如表 ４ 所示ꎮ

表 ４　 载荷分布

部段
Ｐ / ｋＰａ

极限状态 /正常状态
Ｑ / ｋＮ Ｍ / (ｋＮｍ) Ｎ / ｋＮ

前短壳 — ３ １３ ８２

前底 ３１０ / ２９８ — — —

筒段 ３３０ / ３１５ ２６ ２０ ９１

后底 ３６０ / ３５０ — — —

后短壳 — ２５ ２４ ５７０

　 　 为保证静力仿真计算的准确性ꎬ本文采用贮

箱整体模型进行计算ꎮ 载荷加载方式如图 １２ 所

示ꎬ贮箱在各工况下所受的内压以分布压力形式

加在箱体内部各处ꎬ方向与贮箱表面的外法线方

向相同ꎬ轴向压力和弯矩加在短壳上ꎬ剪力对贮箱

的静力分析影响很小ꎬ因此在本文分析中忽略剪

力对于贮箱静力分析中的应力影响ꎮ
根据有限元分析的结果ꎬ在整个贮箱结构中ꎬ应

力最大值位于筒段母材与焊缝相交处ꎬ整体应力云

图如图 １３ 所示ꎬ焊缝处应力集中位置如图 １４ 所示ꎮ
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图 １２　 贮箱加载情况与边界条件

该处母材厚度为 ２.２ｍｍꎬ焊缝厚度为 ８ｍｍꎮ
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图 １３　 贮箱整体应力云图
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图 １４　 贮箱焊缝处危险点

２.２　 贮箱疲劳寿命分析

１)疲劳分析方法算例验证

对铝锂合金焊接件进行疲劳寿命预测并与试

验结果进行对比ꎬ验证分析方法的可靠性ꎮ
试验件建模简化掉夹持端ꎬ仅对试验段进行

分析ꎬ焊缝与母材采用 Ｔｉｅ 连接ꎬ焊缝处作为重点

关注对象进行网格加密ꎮ 采用两端加载的方式ꎬ
并采用 ＮＣＯＤＥ 软件与 ＡＢＡＱＵＳ 联合仿真ꎬ将疲

劳试验所得 Ｓ－Ｎ 曲线映射到对应材料ꎬ进行应力

比 Ｒ ＝ ０. １ 的疲劳寿命预测ꎬ分析结果如图 １５
所示ꎮ图 １５ 中试验件结构失效位置位于焊缝处ꎬ
与真实试验结果一致ꎬ通过该方法分别预测两种

应力水平的疲劳寿命并与试验数据对比ꎬ结果如

表 ５ 所示ꎮ
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图 １５　 疲劳标准试件寿命预测

表 ５　 疲劳寿命对比

应力水平 峰值载荷 / ｋＮ
疲劳寿命 /次

仿真 试验
误差 / ％

０.５ ２６.５ １４３ １００ １３６ ３５１ ４.７

０.８ ４３.２ １６ ９７０ １８ ７９３ －９.７

　 　 采用该方法进行高应力与低应力下的疲劳寿

命预测ꎬ由表 ５ 可知搅拌摩擦焊疲劳寿命预测仿

真结果与试验数据误差均在 １０％之内ꎬ仿真结果

较为可靠ꎮ
２)贮箱寿命预测

采用 ＮＣＯＤＥ 软件与 ＡＢＡＱＵＳ 联合仿真进行

基于Ｓ－Ｎ曲线的疲劳寿命预测ꎬ在 ＮＣＯＤＥ 中搭建

贮箱疲劳寿命分析流程如图 １６ 所示ꎮ

图 １６　 ＮＣＯＤＥ 疲劳分析整体流程

提取静力分析模型的最后分析步载荷作为载

荷峰值ꎬ将试验所得 Ｓ－Ｎ 曲线映射到对应材料ꎬ
按应力比 Ｒ ＝ ０.１ 加载进行常幅疲劳寿命分析ꎮ
通过 Ｈｏｔ ｓｐｏｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ 模 块 读 取 其 危 险 点

(表 ６)ꎮ
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表 ６　 疲劳寿命危险点

节点 损伤量 疲劳寿命 /次

１ １.０４１×１０－５ ９６ ０２０

４ １.０３１×１０－５ ９６ ９６０

２ １.０２２×１０－５ ９７ ８６０

３ １.０１１×１０－５ ９８ ９１０

６ １.００７×１０－５ ９９ ３１０

　 　 从寿命云图(图 １７)可以看到寿命危险点均

处于焊缝区域ꎬ与静力结果危险点一致ꎬ且筒段横

竖焊缝的交接处寿命都很低ꎬ均接近于 １０ 万ꎬ最
小寿命为 ９６ ０２０ 次循环ꎮ 因此贮箱整体疲劳寿

命取决于筒段焊缝四角处寿命ꎮ

图 １７　 贮箱整体寿命云图

２.３　 贮箱裂纹扩展寿命分析

三维裂纹扩展过程中ꎬ复杂的载荷可能会使

裂纹尖端发生扭转或弯曲ꎬ从而导致网格质量不

合格ꎬ且消耗大量时间与精力ꎬ因此本节采用二次

开发工具 ＦＲＡＮＣ３Ｄ[１３]快速生成指定形状裂纹前

缘ꎬ并完成裂纹前缘网格的自动划分ꎬ之后调用

ＡＢＡＱＵＳ 求解器ꎬ建立基于有限元交替法的三维

多裂纹扩展模拟方法ꎮ
由于贮箱筒顶过渡柔顺ꎬ且焊缝厚度与母材

厚度相差不大ꎬ应力分布较为均衡ꎮ 而筒段载荷

较大且母材与焊缝厚度相差 ５.８ ｍｍꎬ危险点处受

结构形状影响极易产生应力集中现象ꎮ 因此应在

筒段危险点处引入裂纹ꎮ
为节省计算资源与时间ꎬ选择导入部分模型

进行计算ꎬ如图 １８ 所示ꎬ将贮箱筒段焊缝危险点

处部分网格导入到 ＦＲＡＮＣ３Ｄ 中进行裂纹扩展

分析ꎮ
为分析其应力强度因子和疲劳寿命ꎬ参考常

见航空结构初始裂纹尺寸ꎬ在危险点处即筒段焊

缝内侧插入初始半径为 ３.２ ｍｍ 的角裂纹ꎬ此处焊

缝厚度为 ８ ｍｍ(图 １９)ꎮ

z

x y

图 １８　 贮箱模型与导入子模型

x

y z

图 １９　 初始裂纹尺寸及位置

根据 Ｐａｒｉｓ[１４]公式进行裂纹扩展分析ꎬ采用最

大周向应力准则进行计算其扭转角ꎬ其中 Ｐａｒｉｓ 公

式的参数设置如表 ７ 所示ꎬ本节在利用 ＦＲＡＮＣ３Ｄ
软件与 ＡＢＡＱＵＳ 进行裂纹扩展联合仿真时ꎬ使用

ＭＯＲＥＩＲＡ 等[１５] 通过试验获取的 ２１９５ 铝锂合金

搅拌摩擦焊裂纹扩展参数ꎮ 为得到精确的裂纹扩

展寿命ꎬ将每次裂纹长度扩展量设为 ０.１ ｍｍꎮ

表 ７　 裂纹扩展 Ｐａｒｉｓ 参数

Ｃ ｎ Ｋｔｈ Ｋ１Ｃ

１.０６３×１０１１ ２.６０８ ６ ０.１ １ ２９６.５３

　 　 图 ２０ 为裂纹扩展为穿透裂纹的最终状态ꎬ为
保证计算精度在每次裂纹扩展前对裂纹前缘处进

行网格再划分ꎮ 由图可见随着裂纹长度的增加ꎬ
裂纹的扩展方向也不再垂直于焊缝表面ꎬ而是在

复杂载荷的作用下向一侧发生了偏转ꎮ

#

"

图 ２０　 穿透裂纹前缘网格
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对已经划分好网格的模型在 ＡＢＡＱＵＳ 里重

新计算ꎬ求解其裂纹前缘处的应力强度因子ꎬΙ 型

裂纹应力强度因子计算结果如图 ２１ 所示ꎬ应力强

度因子对比如图 ２２ 所示ꎮ
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图 ２１　 裂纹尖端 Ｋ１趋势

从图 ２１ 中可见应力强度因子 Ｋ１曲线从 Ａ 端

到 Ｂ 端逐渐上升ꎬ在 Ｂ 端的 Ｋ１远大于 Ａ 端ꎬ因此

Ｂ 端裂纹扩展的速度较 Ａ 端也明显增加ꎮ 随着裂

纹扩展ꎬ裂纹长度越来越长ꎬ使裂纹前缘的应力强

度因子 Ｋ１整体呈上升趋势ꎬ且 Ａ、Ｂ 两端的 Ｋ１差

距逐渐减小ꎮ 由此可见ꎬ裂纹整体扩展速度会增

加ꎬ而 Ｂ 端扩展速度会逐渐下降ꎬ但仍快于 Ａ 端

裂纹扩展速度ꎮ
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图 ２２　 应力强度因子对比

当裂纹长度扩展至 ３.３０２ ９ ｍｍ 时ꎬ提取其裂

纹前缘应力强度因子进行分析ꎬ对比 ３ 种应力强

度因子可知ꎬ在该工况下主要由Ⅰ型应力强度因

子主导裂纹扩展ꎮ 由筒段压强与轴内拉力载荷的

作用与几何形状的影响而产生的切应力使裂纹扩

展方向发生变化从而 Ｋ２不断变小趋近于 ０ꎮ
由于贮箱内压强作用导致筒段纵向焊缝位移

较大ꎬ从而使 Ｂ 端应力强度因子 Ｋ３远大于 Ａ 端ꎬ
在Ⅰ型应力强度因子与Ⅲ型应力强度因子的作用

下ꎬＢ 端裂纹快速扩展成为穿透裂纹ꎬ最终导致焊

缝处断裂使结构失效ꎮ

裂纹扩展长度 ａ 与循环次数 Ｎ 的关系如

图 ２３所示ꎬ随着循环次数的增加ꎬ裂纹扩展速度

呈缓慢增长的趋势ꎮ 即在角裂纹深度为 ３.２ ｍｍ
时ꎬ厚度为 ８ ｍｍ 的环向焊缝处ꎬ当总的应力循环

次数等于 １１ ４１３ 时角裂纹扩展为穿透裂纹ꎬ视为

结构失效ꎮ
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图 ２３　 裂纹扩展曲线

３　 结语

１)进行了 ２１９５ 铝锂合金的母材及 ＦＳＷ 疲劳

寿命试验与 ＦＳＷ 断裂韧度试验ꎬ根据试验结果拟

合了 ２１９５ 铝锂合金的母材及搅拌摩擦焊疲劳寿命

Ｓ－Ｎ 曲线ꎬ得到应力比Ｒ＝０.１时的疲劳寿命曲线常

数ꎬ其中母材的疲劳寿命与最大加载应力水平的关

系为 ｌｏｇＮ＝１４.６８２ ９－３.８５０ ８ｌｏｇσｍａｘꎬＦＳＷ 焊缝的疲

劳寿命与最大加载应力水平的关系为 ｌｏｇＮ＝
１４.５５７－４.０３４ ４ｌｏｇσｍａｘꎬ且通过断裂韧度试验得到

焊缝的断裂韧度为 ４１.７４０ ＭＰａ􀅰ｍ１ / ２ꎬ为疲劳仿

真寿命预测提供数据支持ꎮ
２)完成了对 ２１９５ 铝锂合金搅拌摩擦焊贮箱

的静力分析ꎮ 根据仿真结果可知贮箱的危险点位

于贮箱筒段横竖焊缝交接处ꎬ焊缝处应力值为

３８９.０ ＭＰａꎮ 采用 ＮＣＯＤＥ 软件与 ＡＢＡＱＵＳ 联合仿

真进行寿命预测ꎮ 即将静力分析的应力作为常幅

载荷谱最大应力ꎬ且应力比 Ｒ ＝ ０.１ 时ꎬ贮箱疲劳

寿命为 ９６ ０２０ꎮ 利用 ＦＲＡＮＣ３Ｄ 软件与 ＡＢＡＱＵＳ
进行裂纹扩展联合仿真ꎬ计算裂纹尖端的应力强

度因子ꎬ在子模型原有应力水平下进行了裂纹扩

展寿命分析ꎬ得到焊缝处的裂纹扩展寿命为

１１ ４１３ꎮ 基于上述仿真分析过程ꎬ初步给出了一

套适用于火箭贮箱损伤容限的评估步骤ꎮ
３)对复杂载荷下裂纹扩展后的应力强度因子

进行分析ꎬ在本文的工况下ꎬ随着裂纹长度的增

加ꎬＫ１与 Ｋ３逐渐增大ꎬＫ２趋近于 ０ꎬ受筒段压强与

轴内拉力的影响ꎬ焊缝厚度方向的裂纹尖端扩展

速度远大于另一侧ꎬ从而导致焊缝穿透ꎮ
(下转第 ７７ 页)
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