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铝合金板广布疲劳损伤载荷谱加重的数值分析

王芳丽 童明波 王欢欢 朱书华
(南京航空航天大学飞行器先进设计技术国防重点学科实验室,南京,210016)

摘要:在三排45孔铝合金试验件载荷加重试验基础上,对该模型进行了细致的有限元计算,系统地分析了广布

损伤裂纹尖端相互影响因子分布和载荷加重裂纹扩展规律。结果表明:对于两个裂纹参数ai 和aj 影响的裂纹

尖端相互影响因子βi,随着aj 的增加而增加,随着ai 的增加而减小;对于3个参数ai,aj 和ak 影响的裂纹尖端

相互影响因子βi,随着aj 和ak 的增加而增加,随着ai 的增加而减小;载荷加重后对β没有影响,这是由于有限

元模型进行的是线弹性分析。由有限元法、构件疲劳额定系数法和构件细节数效应系数法3种方法计算的载荷

1.2倍加重后的裂纹扩展量Δa1.2和原载荷扩展量Δa的比值η,在加载比较小,裂纹比较短时,多裂纹的扩展可

以看作独立的裂纹扩展,可以吻合得很好,大约在2左右;但是当加载比较大,裂纹比较长时,裂纹尖端的相互影

响因子变大,裂纹的扩展会快速增加,用有限元法可以更好地预测。
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NumericalAnalysisonLoadSpectrumEnhancementofWidespreadFatigue
DamageinAluminumAlloyPanel
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Abstract:Basedon45-holespecimensloadenhancementexperimentsoftheLY12-CZaluminumalloy,

theelasticfiniteelementmodelsareestablished.Theinteractionfactornearthecrackfrontofwide-
spreadfatiguedamageandthecrackpropagationofloadenhancementareanalyzedsystematically.The
resultsindicatethattheinteractionfactorβiincreaseswiththeincreasingajandthedecreasingaifor2
variablefactors,whiledecreaseswiththedecreasingaj,akandtheincreasingaifor3variablefactors.
Additionally,βisnochangewiththeloadenhancement,sincetheresultoffiniteelementanalysis(FEA)

islinearelasticanalysis.Theratiosη(Δa1.2/Δa)arecalculatedbyFEA,structuralfatigueratedfactor
methodandstructuraldetailnumbereffectcoefficientmethod.TheirresultsaresimilarwhenΔaand
Pmax aresmallandthemulti-crackscanberegardedasindependentcrackpropagation.WhileΔaand
Pmaxarequitelarge,crackgrowthratioincreasesrapidly,andtheFEApredictionisbetter.
Keywords:widespreadfatiguedamage;loadspectrumenhancement;interactionfactor;crackpropaga-

tion

  自从1988年美国Aloha航空公司一起灾难性

事故引起了人们对广布疲劳损伤(Widespreadfa-
tiguedamage,WFD)的广泛关注[1]开始,近几十年

来,科研人员对 WFD结构评估的3个主要方面,
即剩余强度、裂纹扩展寿命以及裂纹的形成开展了

大量的理论、试验和数值研究[1-5]。结论表明 WFD



比只有一条主裂纹对结构造成的危害要大得多,它
使得老龄飞机的剩余强度降低约25%[6],裂纹扩

展寿命减少37%[7]。目前,为确保飞机飞行的安

全可靠,新设计飞机和改型飞机都需要进行全尺寸

疲劳试验。国内大型民用飞机全尺寸疲劳试验一

般需要5~8年的时间,而空客A-380只需要26个

月就完成了。国外统计的大型飞机全尺寸结构疲

劳寿命试验运行费用每天约25000美元,所以加

速全尺寸疲劳试验进程,缩短试验周期具有很大的

工程应用价值和经济意义。加速全尺寸疲劳试验

方法有载荷谱加重、载荷谱简化、改进加载设备和

改变加载频率等。所以对广布疲劳损伤载荷谱加

重裂纹尖端相互影响因子分布规律和裂纹扩展规

律的研究,是一个紧迫的课题。
本文在文献[8]的3排45孔试验件1.2倍载

荷加重试验基础上,应用ANSYS软件对该批试件

进行有限元计算,系统地研究了广布损伤相互影响

因子分布规律和载荷加重裂纹扩展规律。

1 计算模型的建立与验证

1.1 有限元模型建立

  计算模型的几何尺寸和加载方式在试验件[8]

基础上进行了修改,两端的加载孔删除,加载是模

型下端进行位移约束,上端进行应力加载,试件厚

度为4mm,用平面模型代替,试验件的几何尺寸

和有限元模型如图1所示。孔的编号从上至下为

A~C,从左至右为1~15。根据试验结果[8]共出

现10对裂纹,在广布损伤中,每排裂纹开裂的概

图1 3排45孔试验件几何尺寸和有限元模型

率是相同的,本文分析了最严重情况下的状态。假

设裂纹从孔B8开始开裂,孔的两边裂纹是成对出

现的,裂纹编号为1,2;孔A8出现的是第二对裂

纹,编号为3,4;孔C8出现的是第三对裂纹,编号

为5,6。裂纹编号依次排列,具体分布如图2所

示。有限元模型采用1/4奇异单元模拟,如图3所

示,第一圈单元半径取r/w 为10-5[9],沿角度方向

Δθ=π/6,单元尺寸随着与裂尖距离的增加而增

加。
本文计算了原载荷Pmax为60,80,100,136.4,

160,180,200kN和1.2倍加载载荷 P′max为72,

96,120,163.68,192,216,240kN 共14种情况。
根据文献[8]的试验研究,选取材料LY12-CZ铝合

金,泊松比μ=0.33,E=6.8×1010Pa,初始裂纹a0
为1.25mm。

图2 裂纹的分布与编号

图3 裂尖单元示意图

1.2 有限元模型验证

为保证裂纹扩展分析的正确性,选取了试验中

孔B4右侧和C1右侧的裂纹扩展进行有限元方法

验证,Pmax=136.4kN。仿真计算的裂纹起点为试

验测量的起点,在此基础上进行裂纹扩展计算,并

92第1期 王芳丽,等:铝合金板广布疲劳损伤载荷谱加重的数值分析



与试验结果进行对比,如图4所示。结果显示,仿
真方法很好地模拟了裂纹扩展,误差控制在20%
以内,并且试验值基本上大于计算值,说明计算是

偏安全的。因此本文的计算方法和参数选取正确,
可以选取该有限元模型进行裂纹扩展分析。

图4 疲劳裂纹扩展曲线

2 分析和讨论

2.1 相互影响因子分析

2.1.1 相互影响因子定义

裂纹之间的相互作用和相互影响的过程,实质

上是一个局部内力再分配的过程,即某一处的裂纹

的出现和扩展,都会引起其他部位裂纹的局部应力

的重新分配,也就是裂纹尖端的应力强度因子发生

变化,则结构的损伤容限特性如临界裂纹尺寸、裂
纹扩展寿命、检查间隔等也相应发生变化。广布损

伤的多裂纹间的相互影响因子定义为

βi(a1,a2,…,ai,…,an)=Ki/K0i (1)

K0i=Y0i(ai)σ πai (2)

Ki=Yi(a1,a2,…,ai,…,an)σ πai (3)
式中:a1,a2,…,ai,…,an 为各裂纹长度;n为裂纹

数;K0i 为只含有单一裂纹的裂尖应力强度因子;

Ki 为含有多裂纹时,各裂纹尖端的应力强度因子;

βi 为元件中同时存在a1,a2,…,ai,…,an 时对裂纹

i尖端应力强度因子的修正,反映了同一元件中不

同部位裂纹之间的相互影响,即为多部位裂纹相互

影响因子;σ为远场应力;Y0i为结构仅存在一条裂

纹ai 时的裂纹尖端应力强度因子的几何构型因

子;Yi 为含有多裂纹时,各裂纹尖端的应力强度因

子的几何构型因子。

2.1.2 相互影响因子分析

对于图2所示裂纹,尖端的相互影响因子β,
可分为两种模式,两个裂纹长度变量和3个裂纹长

度变量控制的函数。裂纹1尖端的应力强度因子

β1 是a1 和a2 两个裂纹长度变量的函数,类似地,
还有裂纹3,5,16,18和20。裂纹2尖端的β2 是受

a1,a2 和a73个裂纹长度变量影响的,其余的裂纹

都是这 种 模 式。下 面 选 取 裂 纹1和 裂 纹2在

Pmax=136.4kN时进行相互影响因子分析。
图5给出的是裂纹1尖端的相互影响因子β1

随a1 和a2 两个裂纹长度变量的分布规律。当a1
相同时,β1 随着a2 的增加而增加;当a2 相同时,β1
随着a1 的增加而减小。图6给出的是当a2 等于

4mm时,裂纹2尖端的相互影响因子β2 随a1 和

a7 两个裂纹长度变量的分布规律。随着a1 和a7
的增加β2 增加,但a7 的影响在初始阶段比a1 的

影响小。图7给出了a1 等于a7 的长度时,a2 对裂

纹2尖端的相互影响因子β2 的影响。可以看出当

a1 和a7 都相同时,β2 随着a2 的增加而减小。
载荷在1.2倍加重后,由于有限元模型是基于

线弹性分析,应力强度因子都增加了1.2倍,正好

消去前面的倍数,β值不变。

图5 不同a1 和a2 时裂纹1的相互影响因子

图6 不同a1 和a7 时裂纹2的相互影响因子

2.2 载荷加重裂纹扩展规律

2.2.1 载荷加重裂纹扩展比值定义

有限元计算采用最简单实用的Paris疲劳裂

纹扩展公式预测广布疲劳中各条裂纹的扩展
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图7 不同a2 时裂纹2的相互影响因子

da
dN=C(ΔK)n (4)

式中:N 为试件寿命;ΔK 为应力强度因子幅度;

C=0.329×10-10;n=3.46。
在3排裂纹扩展中,中间的裂纹扩展最快,所

以以中间一排裂纹扩展量计算

Δa=∑Δai (i=1,2,7,8,13,14) (5)

  载荷1.2倍加重后

Δa1.2=∑Δai1.2 (i=1,2,7,8,13,14) (6)

η=Δa1.2Δa =∑Δai1.2

∑Δai

(i=1,2,7,8,13,14)(7)

式中:η为载荷1.2倍加重后裂纹扩展量Δa1.2和
原载荷扩展量Δa的比值。

工程算法在常幅载荷作用下,对于给定结构细

节,在小裂纹扩展阶段,可由裂纹长度和细节疲劳

额定值DFR之间的关系满足线性关系[10]计算

DFRa =A+B·a (8)
式中:DFRa 为裂纹长度为a 的结构细节疲劳额定

值;a为裂纹长度;A 为裂纹长度为0时,反推的结

构细节疲劳额定值,即结构细节即将开裂时的细节

疲劳额定值,它是结构细节本身的疲劳性能;B 为

裂纹扩展曲线斜率,可以认为同一类结构的裂纹扩

展曲线斜率是相同的。
对于ai,当第10对裂纹即19和20裂纹出现

时,扩展量为

DFRa′
i
-DFRai =B·(a′i-ai)=

B·Δai (i=1,2,7,8,13,14)(9)

  载荷1.2倍加重后

DFRa′
i1.2

-DFRai1.2 =B·(a′i1.2-ai1.2)=

  B·Δai1.2 (i=1,2,7,8,13,14) (10)

所以 η=
Δa1.2
Δa =∑Δai1.2

∑Δai
=

∑(DFRa′i1.2-DFRai1.2
)/B

∑(DFRa′
i
-DFRai

)/B = (11)

 
∑(DFRa′i1.2-DFRai1.2

)
∑(DFRa′i-DFRai

)  (i=1,2,7,8,13,14)

  DFR值的计算有构件疲劳额定系数法和构件

细节数效应系数法[8]。

2.2.2 载荷加重裂纹扩展分析

图8给出了当循环数 N=2622时,有限元

法、构件疲劳额定系数法和构件细节数效应系数法

计算的载荷1.2倍加重后裂纹扩展量Δa1.2和原载

荷扩展量Δa的比值η 随原载荷的变化规律比较。
当Pmax<165kN时,3种方法计算的η都在2左

右;当Pmax>165kN时,有限元计算的η结果远大

于其他两种方法计算的结果。这是由于在载荷比

较小时,每个裂纹的扩展相互影响比较小,基本可

以忽略,多裂纹的扩展可以看作独立的裂纹扩展,
构件疲劳额定系数法和构件细节数效应系数法可

以更快地预测计算裂纹扩展。但当载荷比较大时,
裂纹尖端的相互影响因子变大,裂纹的扩展量快速

增加,此时用有限元法进行预测,比其他两种方法

更符合实际情况。

图8 载荷加重η随原载荷的变化曲线

图9给出了当Pmax=136.4kN时,有限元、构
件疲劳额定系数法和构件细节数效应系数法计算

的η 随 循 环 数 N 的 变 化 规 律 比 较。当 N <
6000时,3种方法计算的η都在2左右;当 N>
6000时,有限元计算的η比其他两种方法计算的

大出许多。这是由于当循环数比较小时,裂纹扩展

比较小,即裂纹长度比较小,多裂纹的扩展可以看

作独立的裂纹扩展,构件疲劳额定系数法和构件细

节数效应系数法可以更快地预测计算裂纹扩展。
但随着循环数的增加,裂纹的长度增加,裂纹尖的

相互影响因子变大,裂纹的扩展会快速增加,这个

时候用有限元法来预测比较准确。
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图9 载荷加重η随循环数N 的变化曲线

3 结  论

本文通过对3排45孔有限元模型进行14种

情况计算分析,研究了广布损伤相互影响因子分布

规律和载荷加重裂纹扩展规律,得出以下结论:
(1)裂纹尖端相互影响因子βi,当受两个参数

ai 和aj 影响时,其随着aj 的增加而增加,随着ai

的增加而减小;当受3个参数ai,aj 和ak 影响时,
其随着aj 和ak 的增加而增加,随着ai 的增加而减

小;当载荷加重时,β没有变化,这是由于有限元模

型基于线弹性进行的分析。
(2)由有限元法、构件疲劳额定系数法和构件

细节数效应系数法3种方法计算的载荷1.2倍加

重后裂纹扩展量Δa1.2和原载荷扩展量Δa的比值

η,在载荷比较小,裂纹比较短时,多裂纹的扩展可

以看作独立的裂纹扩展,可以吻合得很好,大约在

2左右;但是当载荷比较大,裂纹比较长时,裂纹尖

的相互影响因子变大,裂纹的扩展会快速增加,用
有限元法可以更好地预测。

(3)当加载比较大,裂纹比较长时,有限元计算

的η值远大于构件疲劳额定系数法和构件细节数

效应系数法计算的值,所以在对广布损伤载荷加重

研究时,结合有限元计算分析,急需提供新的方法

来满足实际工程需要。
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