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摘  要：选用第 3 代铝锂合金 2198-T8 材料，对其力学以及高周疲劳性能进行了研究。结果表明，相对于其它航空铝

合金材料，2198-T8 在抗拉强度和屈服强度上均有不同程度的提升，并具有较强的抗疲劳性能，但疲劳数据的离散性却

随着施加应力的减小而增大。利用扫描电子显微镜（SEM）及其自带的能谱分析（EDS）功能对疲劳裂纹萌生机理进行

深入研究。研究发现，位错的增殖、运动和塞积是 2198-T8 疲劳裂纹萌生的主要原因，疲劳裂纹易于从驻留滑移带（PSB）

以及挤出带形成的粗糙区域萌生。不同应力状态下，由材料内部缺陷引起的疲劳断裂现象是致命的，对疲劳寿命有巨

大影响，最高可使疲劳寿命降低 90%以上。裂纹萌生机制的不同可引起疲劳寿命的较大变化，合理地解释了疲劳数据

的离散性问题。 
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铝锂合金是近年来航空航天材料中发展最为迅速

的先进轻量化结构材料之一。经历了几十年的发展，

第 3 代铝锂合金制备和成形技术日渐成熟。该新型铝

锂合金相对于前两代铝锂合金的性能有了很大提升，

具有密度低、弹性模量高、比强度和比刚度高、抗疲

劳性能好、耐腐蚀及焊接性能好等诸多优异性能[1,2]。

铝锂合金已在军用飞机和航天器上大量使用，在民用

飞机上铝锂合金的用量也呈增长态势。如“奋进号”

航天飞机、空客 A330/340/380 等系列飞机均使用了铝

锂合金替换传统铝合金航空材料，俄罗斯下一代窄体

客机 MS-21 机身也将由先进铝锂合金制成。我国自主

研制的 C919 型客机机身等直段部段，以及载人飞行

器“天宫一号”和“神舟八号”飞船都采用了先进铝

锂合金材料，实现了功能不变的情况下减重 15%~ 

20%。由于在航空减重、可焊接性、维修性等方面的

优势，第 3 代铝锂合金在航空航天领域[3-6]显示出了巨

大的应用潜力。 

作为未来重要的航空结构减重材料，第 3 代铝锂

合金在力学和抗疲劳性方面的表现对于保证航空安全

和提升航空器寿命至关重要。对该部分内容的研究，

国内外科研工作者已有一些研究成果。D. L. Chen 等[7]

对铝锂合金 2095 疲劳裂纹扩展行为进行讨论，通过先

进测量技术如扫描电子显微镜（SEM）、X 射线衍射法、

取向成像显微镜(OIM)等设备对铝锂合金微观疲劳裂

纹进行观测，研究裂纹扩展规律。P. S. De 等[8]对 2098

型铝锂合金在 T3 和 T8 状态下的高周疲劳进行研究，

在多（轴）向应力情况下，铝锂合金呈现穿晶疲劳断

裂现象。Goma 等[9]研究了铝锂合金 2099-T83 在不同

应力比和室温（23 ℃）和低温（–30 ℃）环境下的疲

劳裂纹扩展行为，随着应力比的减小，其裂纹扩展速

度降低；在高应力比下，温度对材料的疲劳性能影响

显著。陈圆圆等[10]研究了铝锂合金 2197-T851 疲劳裂

纹萌生机制，通过对裂纹扩展的 EBSD 分析发现，裂

纹在晶粒间的扩展以沿{111}面的穿晶扩展为主。 

铝锂合金 2198 是在 2098 合金研制的基础上发展

而成，其 Li 元素含量为 1.09%，是典型的第 3 代铝锂

合金。而现有文献对 2198 型铝锂合金的研究，主要集

中在时效状态为 T3，T351 和 T851 的材料力学性能[11]

以及搅拌摩擦焊接后的性能表现等[12,13]。此外，在对

该种材料的疲劳性能研究方面，Alexopoulos 等[14]研 

究了 2 种航空材料 2198-T351 和 2024-T3 在应力比为

0.1 条件下的疲劳性能，2198 在 T351 时效状态下相  



·84·                                           稀有金属材料与工程                                            第 46 卷 

 

对于 2024-T3 在力学和疲劳性能方面并未展现出较大

的优势；Yue Ma
[15]等则对铝锂合金 2198-T8 经过搅拌

摩擦焊后不同焊接方向和焊接区域的疲劳性能开展研

究。作者通过对现有文献的分析发现，现有研究对时

效状态为 T8 的 2198 型铝锂合金的关注较少，更鲜有

对铝锂合金 2198-T8 高周疲劳性能的研究报道。据统

计，在机械零件失效中大约有 80%以上属于疲劳破  

坏 [16]。材料的疲劳断裂可在远小于材料屈服强度的  

条件下发生，因此，该部分内容的研究对于航空器    

结构设计、容限分析以及保障航空安全等方面均有   

重要的现实意义。本研究将系统地对该材料的力学、

高周疲劳性能以及疲劳裂纹萌生机理等方面展开   

讨论。 

1  实  验 

实验材料为 2198-T8 棒材，直径为 16 mm。该材

料由美国 Alcoa 公司提供，其化学成分（质量分数，%）

为：Cu 3.354，Li 1.09，Ag 0.406，Mg 0.321，Zr 0.127，

Fe 0.055，Ti 0.03，Si 0.023，Zn 0.008，Al 余量。 

疲劳试验在室温条件下进行，试验设备为

QBG-100 电液伺服高频疲劳试验机；试验过程采用应

力控制，输入波形为正弦波，应力比 R=
 
–1，振动频

率为 100 Hz 左右，当拉-压应力循环超过 10
7 周次，视

为无限次循环。 

试件设计为沙漏型，其中间最细部位直径为 5 

mm，两端夹持端直径为 14 mm，之间由光滑圆弧过渡。

利用砂纸由粗到细逐级打磨试件表面以消除表面切削

刀痕和减小表面残余应力，最后采用 2.0 µm 的金刚砂

抛光膏对表面进行抛光，减少表面缺陷对疲劳性能的

影响。 

2  结果及分析 

2.1  2198-T8 合金的拉伸性能 

依据《GB/T228-2002 金属材料室温拉伸试验方

法》完成试件设计和拉伸试验。根据测量结果，2198-T8

的弹性模量为 71.2 GPa，屈服强度达到 538.9 MPa，

抗拉强度为 597.4 MPa，断后伸长量为 9.9%。图 1 给

出了铝锂合金 2198 同型号不同时效状态以及 2种常用

航空铝合金 2024 和 7075 的力学性能数据。对比发现，

铝锂合金 2198 在 T8 时效状态下力学性能表现较好，

其屈服强度分别比 T851、T351、T3 时效状态下的提

升了 9.98%、66.32%、71.08%，相对于 2024-T351
[17]

和 7075-T651
[18]分别提升了 48%和 16.6%；抗拉强度

相对于上述合金也有了不同程度的提升，但其断后伸

长量相对较小。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 1  不同铝合金力学性能 

Fig.1  Mechanical properties of several kinds of aluminum alloys  

 

2.2  疲劳数据 S-N 曲线分析 

通过对 22 根试件的高周疲劳试验，获得的

2198-T8 应力-疲劳寿命关系数据分布图（S-N 曲线）

如图 2 所示，疲劳寿命达到或超过 10
7 循环周次仍未

断裂的试件用箭头标出。为使测量数据更具参考价值，

在应力水平 300 MPa 以下，每级应力水平至少选用 4

根试件完成高周疲劳试验。当 2198-T8 的疲劳寿命由

10
5 达到 10

7 循环周次时，其疲劳强度相对降低了近 50 

MPa，而铝合金 7075-T651
[19]在这个区间内疲劳强度

却相对下降了近 80 MPa。当应力大小为 250 MPa 时，

疲劳寿命呈现出一个数据平台，具有较大的数据分散

性。为获得准确的疲劳强度，此时的疲劳试验采用升

降法，可变应力控制为 5 MPa。试验结果表明，应力

强度小于 240 MPa 的 4 根试件，疲劳寿命均超过 10
7

未发生疲劳断裂。可以判断，当疲劳寿命达到 10
7 循

环周次时，2198-T8 的疲劳强度大约为 245 MPa，比

7075-T651 材料提升了近 25 MPa。该强度达到 2198-T8

屈服强度的 44.54%，抗拉强度的 40.17%，呈现出较

好的抗疲劳性能。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 2  S-N 曲线 

Fig.2  S-N curve 
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在同一应力水平下，试件的疲劳寿命具有一定的

离散性。通常在相同试验条件下获得的多次测量数据

服从高斯正态分布统计规律。从测量数据（图 2）可

以看出，应力大小与疲劳寿命呈规律分布，即随着应

力强度的降低疲劳寿命有逐次增加的趋势；疲劳数据

的离散程度随着施加应力的减小而增大。数据的离散

程度，可由标准离差来判断[16]，标准离差越大，数据

越发散，反之，数据越聚集。不同应力水平对应的疲

劳寿命（lgNf）标准离差在表 1 中给出。从表 1 可以

看出，标准离差随着应力水平的升高而降低，对应的

数据离散性逐次变小，与实际测量结果相吻合。也即

是，在高应力水平（300 MPa）下，对应的标准离差

最小，数值为 0.2277，其疲劳寿命分散性较小；低应

力水平（250 MPa）下，标准离差达到 0.6298，疲劳

寿命离散性变大。究其原因，是由于在不同应力水平

下，疲劳裂纹呈现出多样化的裂纹萌生机制，致使疲

劳寿命在不同应力状态下呈现较大变化。 

3  高周疲劳裂纹萌生机理 

利用 JSM-6510LV 型扫描电子显微镜（SEM）对

所有试样的断口及表面进行观察，并对典型裂纹萌生

区域进行能谱（EDS）分析，以探究 2198-T8 高周疲

劳裂纹萌生机理。 

发生疲劳断裂的断口形貌 [20]一般可分为 3 个区

域：裂纹萌生区、裂纹扩展区和瞬断区，不同区域代

表疲劳裂纹在材料内部扩展的不同阶段。本研究将对

2198-T8 高周疲劳裂纹萌生阶段的形貌特点及其产生

机理进行分析和阐述。 

3.1  表面微裂纹形成机理 

由于材料表面要经受比材料内部更为复杂的应力

条件，表面材料夹杂以及加工缺陷等因素均可使疲劳

裂纹易于从材料表面萌生。因此，表面裂纹萌生是材

料发生疲劳断裂的主要裂纹萌生方式。 

通过对寿命超过 10
7 周次未发生疲劳断裂试件表

面进行 SEM 观测，发现在较低应力条件下，试件虽未

发生疲劳断裂现象，但仍有大量的微裂纹萌生于试件

表面，集中分布于圆弧过渡区域。图 3a 显示出在应力

大小为 240 MPa，寿命为 Nf=1.14×10
7 未发生疲劳断 

 

表 1  不同应力水平下疲劳寿命（lgNf）的标准离差 

Table 1  Fatigue life (lgNf) standard deviation with different 

stress level 

Stress level/MPa Standard deviation (lgNf) 

250 0.6298 

260 0.4746 

280 0.4464 

300 0.2277 

裂的试件表面萌生的大量位错挤出带，每 50~100 μm

就有 1 个挤出带，亦可将这种挤出带称为位错“露头”

现象，是由位错的滑移和互损作用在材料表面形成的

隆起物。图 3a 嵌入窗口为挤出带放大图，这些挤出带

可认为是微裂纹的初始形态。若试样经受更长的循环

周次，即便在较小的载荷应力作用下，在试件表面也

能够形成大量的微裂纹。图 3b 为试件在疲劳寿命为

Nf=2.87×10
7 未发生疲劳断裂的典型微裂纹形貌，对应

的应力大小为 σ=158 MPa。 

大量的研究[21-24]表明，位错增殖、运动和塞积是

面心立方晶体疲劳裂纹萌生的主要原因。汤普森    

(N. Thompson)等人 [25]发现由位错形成的滑移带具有

“驻留”的性质，不易用电解抛光的方法将它们去掉，

即使去掉，在进一步的疲劳变形中它们还会在原来的

地方出现，因此将其形象地称为“驻留滑移带” 

(persistent slip band, PSB)。PSB 在面心立方晶体中通

常沿着最大切应力方向，即与拉伸应力成 45°方向发

生驱动。在 PSB 与基体界面上分布有间隙型的位错偶

多极子层，PSB 反复运动过程中将造成其内部的刃位

错的滑动和互毁，产生大量空位造成体积膨胀，从而

导致 PSB 在晶体表面形成挤出带（图 3a）。随累积应

变的增加，由 PSB 不可逆滑移以及挤出带促使金属表

面粗糙度变大，使在粗糙区域产生应力集中，在外加

应力作用下，在 PSB 粗糙区域易于与基体材料发生脱

离，在粗糙表面形成疲劳裂纹（图 3b）。 

图 4 显示出不同载荷条件下疲劳断裂试件裂纹萌

生区域 PSB 形貌分布。可以看出，PSB 沿着与载荷应

力方向大概成 45°方向启动，萌生区均伴随大量的位

错滑移带 PSB 集中。随着载荷应力的变大，裂纹萌生

区域的 PSB 密度和粗糙度有递增趋势。在大应力循环

载荷作用下，易于使位错发生增殖、运动和塞积。在

裂纹萌生阶段，大量的位错以及 PSB 在试件表面汇集

和交割，形成表面粗糙区。由于材料缺陷及加工缺陷

的存在，极易在材料表面萌生裂纹。微裂纹在适当的

条件下发生扩展，最终导致疲劳失效问题的发生。  

3.2  表面单裂纹源萌生 

通过对疲劳断口的分析发现，在较低载荷条件下，

试件的疲劳断裂以单一裂纹源萌生机制为主，图 5a

和 5b 分别是应力大小为 245 和 260 MPa 作用下

2198-T8 单裂纹萌生区断口形貌。疲劳裂纹沿着“河

流”状方向发生扩展，多个河流图样的反向汇集集中，

即为疲劳裂纹萌生位置。可以看出，在这两种应力状

态下，裂纹均萌生于试件表面的单个区域。 

根据裂纹扩展能量理论[20]，当微裂纹形成于试件

的表面后，要使裂纹发生扩展，不仅需要克服原子键 
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图 3  试件表面形貌 

Fig.3  Specimen surface topographys: (a) dislocation extrusions 

(σ=240 MPa, Nf=1.14×10
7
, unbroken); the inset shows the 

dislocation extrusion in detail; (b) micro-cracks (σ=158 

MPa, Nf=2.87×10
7
, unbroken)  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 4  不同应力下裂纹萌生区附近 PSB 形貌 

Fig.4  Persistent slip bands near crack initiation zone under 

different stresses: (a) 240 MPa and (b) 300 MPa 

 

的表面能，还要克服远大于表面能所提供的塑性形变

的变形功，系统能释放量必须大于或等于由上述 2 种

能量构成的裂纹扩展阻力。较低的循环应力仅能提供 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 5  不同应力下单裂纹萌生区断口形貌  

Fig.5  Fracture topography of single crack initiation zone under 

different stresses: (a) σ=245 MPa and (b) σ=260 MPa 

 

少数微裂纹发生扩展所需的能量，很多微裂纹不会发

生扩展而最终形成单一主裂纹。该理论也能够解释在

低应力状况下未断试样表面形成的大量微裂纹现象。  

3.3  表面多裂纹源萌生 

随着载荷应力的增加，2198-T8 疲劳寿命呈现规

律性的降低，疲劳数据的分散性也相对变小，疲劳裂

纹呈现多源萌生特点。 

图 6a 和 6b 分别是应力大小为 280 和 300 MPa 时

典型的多裂纹萌生区断口形貌。其“河流”状裂纹扩

展路径反方向并非指向表面的单一区域。通过对裂纹

萌生区域的观察（图 6a 和 6b）发现，该材料具有多

裂纹源萌生特征。图中显示，裂纹至少从 3 个微裂纹

萌生，其微裂纹萌生点在断口中以虚线（半圆）标出。

当微裂纹发生扩展，距离较近的多个裂纹发生串联，

形成较大的裂纹萌生带。 

在高应力载荷状态下，之所以呈现多裂纹萌生机

制，是因为高应力使材料内部的位错增殖、运动和塞

积作用更为激烈，可使表面形成大量的 PSB 和挤出带

粗糙区（图 4），粗糙区的应力集中促使大量微裂纹形

成。而较大的载荷应力为裂纹扩展提供表面能和变形

功，使微裂纹继续扩展，形成较大裂纹。不同大裂纹

再次交汇后，较高的裂纹扩展速率会迅速导致材料断

裂。因此，在高应力状态下，消耗在裂纹萌生阶段的

疲劳寿命相对较短，数据的离散性也相对较小。 

对图 6c 方框区域进行能谱分析，由其分析结果 
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图 6  多裂纹源萌生区断口形貌及选区 EDS 分析 

Fig.6  Fracture topographys of multiple crack initiation zones: (a) σ=280 MPa, Nf=8.62×10
5
; (b) σ=300 MPa, Nf=4.89×10

5
; (c) EDS 

analysis magnified region in Fig.6b crack initiation zone; (d) EDS results corresponding Fig.6c selected region  

 

（图 6d）可以看出，裂纹萌生区以基底材料 Al 元素

为主，同时包含 Cu、Zn 和 Mg 等和非金属 Si 元素，

其中非金属元素 Si 占到所有元素含量的 0.21%。非金

属夹杂可以使基体材料塑性降低，裂纹易从非金属夹

杂位置起裂。可以推断，材料内部的非金属夹杂可能

是疲劳裂纹萌生的主要因素。该发现表明 2198-T8 与

其它铝合金[10,26]有相似的裂纹萌生机制。 

3.4  内部缺陷萌生机制及其对疲劳寿命的影响 

通过对 2198-T8 高周疲劳试验发现，由材料内部

缺陷引起的疲劳断裂现象可使疲劳寿命大为缩减，由

此引发的疲劳断裂分布于高、低应力的各个载荷水平。 

从 σ=300 MPa, Nf=1.44×10
5 断口形貌（图 7a）可

以看出，其断口形貌与正常疲劳断口有很大不同，断

面起伏较大，且存在较长的贯穿裂纹；在大坑体内部

裂纹扩展纹理汇集处，通常发现材料缺陷的存在（图

7b）。可以推断，材料缺陷是导致该疲劳现象发生的主

要因素，或者是主要影响因素。图 7c 为内部裂纹萌生

区缺陷形貌，通过对其缺陷位置的 EDS 分析（图 7d）

发现，该缺陷以 Al 元素氧化物为主，其形貌特征呈现

出材料的孔洞和疏松组织。 

由材料内部缺陷引起的疲劳断裂机理与表面裂纹

萌生机理完全不同，该断裂机制可以解释为：在材料

经受高周次循环应力加载过程中，试件表面和材料内

部缺陷均有利于疲劳裂纹的萌生，疲劳裂纹的萌生和

扩展是表面和内部裂纹的形成和相互竞争的过程，2

种裂纹共同萌生，并行扩展。当 2 种不同扩展方向的

裂纹相遇时，裂纹面的交割导致材料内部形成大的贯

穿裂纹（图 7b），并使裂纹扩展方向发生转变，且伴随

着更大面积的断裂面形成。裂纹扩展速率加快，使材料

快速达到失稳状态，发生疲劳断裂现象。因此，由材料

内部缺陷引起疲劳断裂，所对应的疲劳寿命不高。 

由内部缺陷引起的疲劳断裂现象对疲劳寿命的影

响巨大。在应力水平为 260 和 300 MPa 作用下，均有

4 根试件发生疲劳断裂，表面裂纹萌生引起的疲劳断

裂试件均有 3 根，另一根为内部缺陷断裂机制所致。

可见，由内部缺陷引发的疲劳断裂现象在铝锂合金

2198-T8 材料中出现的概率较高。内部缺陷可导致疲

劳寿命严重降低，当应力大小为 σ=300 MPa 时，由内

部缺陷引起的疲劳断裂寿命为 Nf=1.44×10
5，在同等试

验条件下疲劳寿命最低，为其它 3 根试件平均疲劳寿命

的 45.6%，疲劳寿命相对下降了 54.4%；当应力水平为

σ=260 MPa 时，内部缺陷试件的疲劳寿命（Nf=8.91×10
5）

仅是表面裂纹萌生疲劳寿命的 15.4%，疲劳寿命同比

下降了 84.6%；当应力水平为 σ=245 MPa 时，其疲劳

寿命仅为另一试件疲劳寿命的 8.34%，疲劳寿命同比

下降了 91.66%。 

由上述分析可知，内部缺陷对材料疲劳寿命和疲

劳裂纹萌生机理均有很大影响。在高、低应力作用下， 
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图 7  σ
 
=300 MPa, Nf=1.44×10

5 断口形貌及缺陷区 EDS 分析 

Fig.7  Fracture topography (σ
 
=300 MPa, Nf=1.44×10

5
): (a) surface crack initiation zone; (b) material defect in cavity; (c) EDS analysis  

magnified region in Fig.7b material defect; (d) EDS results corresponding Fig.7c defect zone 

 

2198-T8 疲劳裂纹均有可能从材料内部缺陷萌生；内

部缺陷萌生现象可严重降低材料的疲劳寿命，并随着

施加应力的降低该影响作用加大，最高可使疲劳寿命

降低 90%以上。 

4  结  论 

1) 铝锂合金 2198-T8 具有较优秀的力学性能，其

屈服强度和抗拉强度与同系列的铝锂合金相比有不  

同程度的提升，与传统航空铝合金材料相比亦有较大

优势。 

2) 随着载荷应力的降低，2198-T8 合金的疲劳寿

命逐渐增加，具有较好的抗疲劳性能，但疲劳数据的

离散程度却随施加应力的减小而增大，该现象与

2198-T8 多样化的疲劳裂纹萌生机理相关。 

3) 位错的增殖、运动和塞积是 2198-T8 疲劳裂纹

萌生的主要原因，驻留滑移带（PSB）以及挤出带形

成的粗糙区域有利于疲劳微裂纹的萌生。 

4) 由内部缺陷引起的疲劳断裂机制可促使

2198-T8 快速达到失稳状态，使疲劳寿命大为缩减。 
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Abstract: Mechanics and high cycle fatigue properties of the third generation Al-Li alloy 2198-T8 were investigated. Compared with other 

aluminum alloys used in airplanes, the material 2198-T8 shows various improvements on tensile strength and yield strength and a better 

performance in ant-fatigue, but the dispersion of fatigue data increases with the decreasing stress level. In order to explore the internal 

mechanism of this phenomenon, the advanced testing measurements including scanning electron microscopy (SEM) and energy dispe rsive 

spectrometer (EDS) have been applied. The results reveal that the propagation, the movement and the pileup of dislocations are the main 

reasons for fatigue crack initiation, and fatigue cracks could be easily formed in the rough zone of persistent slip band (PS B) and 

dislocation extrusion area. Under different stress states, the fractures caused by the material’s internal defect are fatal, having a tremendous 

impact on the fatigue life, which can reduce the fatigue life much more than 90%. Different crack initiation mechanisms can c hange the 

fatigue life greatly, which explains the dispersion in fatigue data reasonably.  

Key words: the third generation Al-Li alloy; Al-Li 2198-T8 alloy; high cycle fatigue; crack initiation mechanism 
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