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摘暋要:采用简单有效的方法对复杂的飞机结构进行损伤容限评定具有重要的意义,提出一种简单有效的应

力强度因子获取方法,并结合损伤容限分析的一般流程,分析某机身框地板梁缘条含裂纹修补结构的疲劳寿命

及使用寿命期内结构的剩余强度。根据机身框地板梁结构受载特点建立简化的分析模型,计算单位载荷时不

同长度下裂纹尖端应力强度因子,再由结构边界载荷与应力强度因子的关系确定无量纲应力强度因子;根据损

伤容限分析方法编制程序,计算结构在飞行载荷谱下从初始裂纹扩展到临界长度的寿命及各裂纹长度下结构

的剩余强度,给出结构检查间隔。结果表明:结构修补后的疲劳寿命及剩余强度均满足损伤容限设计要求。本

文给出的损伤容限分析过程及方法可应用于工程中类似结构的损伤容限评定。
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Abstract:Findingasimpleandeffectivemethodtoevaluatethedamagetoleranceofcomplexstructureisofim灢
portantsignificance.Asimpleandeffectivemethodisputforwardtoobtainthestressintensityfactor.Com灢
binedwithdamagetoleranceanalysismethod,thefatiguelifeandtheresidualstrengthoftherepairedstructure
withcracksintheflangeofaframefloorofaframeareanalyzed.Asimplifiedanalysismodelisbuiltaccording
totheloadingcharacteristicsoffuselagefloorbeamstructure,thestressintensityfactorofcracktipunderdif灢
ferentcracklengthiscalculated,andthenthedimensionlessstressintensityfactorisdeterminedbytherelation灢
shipbetweenstructuralboundaryloadandstressintensityfactor.Accordingtothedamagetoleranceanalysis
methodprogram,thelifetimeofthestructurefromtheinitialcracktothecriticallengthandtheresidual
strengthofthestructureunderthelengthofeachcrackarecalculated.Thetimeintervalofthecheckforstruc灢
tureisgiven.Resultshowsthatthefatiguelifeandresidualstrengthofrepairedstructuresmeetthedesignre灢
quirementsofdamagetolerance.Thedamagetoleranceanalysisprocedureandmethodpresentedcanbeapplied
toevaluatethedamagetoleranceofsimilarstructuresinengineering.
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0暋引暋言

目前,民用航空器设计形成了飞机结构的耐久

性/损伤容限的设计思想,该设计思想利用耐久性

概念确定经济寿命、利用损伤容限设计概念保证飞

行安全[1灢2]。损伤容限设计承认结构中存在未被发

现的初始缺陷,要求在重复载荷作用下,缺陷(裂
纹)的增长应控制在一定范围内,在规定的检查间

隔内,结构满足规定的剩余强度要求,以保证结构



在使 用 寿 命 期 内 不 发 生 灾 难 性 破 坏[3]。根 据

CCAR26部规定,对影响飞机疲劳关键结构的改

装及修理,需要开展损伤容限评定[4]。
损伤容限法分析裂纹扩展和剩余强度,是基于

裂纹尖端应力强度因子、材料断裂韧性和裂纹扩展

速率、使用载荷历程等基础数据而建立起来的一种

分析方法。张海英等[5]对民机机身整体壁板损伤

容限进行了分析,发现结构加筋形式及材料的断裂

各向异性对裂纹转折产生很大影响,并通过试验进

行了验证。贾亮等[6]针对工程中广泛存在的铆接

搭接结构断裂问题,充分考虑搭接板裂纹通过铆钉

后铆钉继续传力的特点,利用位移连续条件,提出

裂尖应力强度因子有限元分析模型。徐力君等[7]

将影响结构损伤容限特性的因素分为三部分进行

计算,分别是加筋效应、鼓胀效应以及应力分布效

应,最终得到对应的裂尖应力强度因子并且进行裂

纹扩展分析及剩余强度计算。李玉莲等[3]用逐点

释放假象想裂纹路径上的节点约束方式来模拟裂

纹扩展,并通过虚拟裂纹闭合技术近似计算裂纹尖

端的能量释放率G,然后计算应力强度因子、剩余

强度以及裂纹扩展寿命。吴敬涛等[8]提出一种以

裂纹长度为参量的结构破坏危险性估计方法,分析

了瞬时裂纹尺寸与临界裂纹尺寸的分布形式,建立

瞬时裂纹尺寸与临界裂纹尺寸之间的干涉关系。

N.Li等[9]等提出了一种机械有限元模型,该模型

用于预测机翼相关组合板在冲击载荷作用下的极

限压缩载荷和失效模式。NabilM.Chowdhury
等[10]对机械系紧、粘结和混合双搭接接头的静疲

劳强度进行了有限元验证,能够准确地预测粘结、
铆接和混合的接头强度。虽然损伤容限方法已经

发展了数十年,但在工程中对飞机结构进行分析时

受结构几何尺寸、材料性能、载荷工况等条件的限

制,使得实际应用中受到较大的制约。由于飞机结

构存在大量的曲面及复杂连接关系,受载形式及传

力路径复杂,如何能够既简便又准确地获得应力强

度因子曲线,是目前国内外损伤容限分析工作的一

个“瓶颈暠。
本文以典型机身框地板梁缘条裂纹修理后的

结构为分析对象,研究结构载荷、边界条件的施加

及载荷谱的提取;结合有限元方法,运用损伤容限

分析方法及流程,计算分析修理之后结构的裂纹疲

劳扩展寿命以及结构的剩余强度,以期为飞机检修

提供参考。

1暋机身框地板梁缘条含裂结构介绍

飞机机身框地板梁缘条根部在交变气密载荷

作用下引发疲劳裂纹,其裂纹分析区域的结构如图

1所示。35框地板梁位置处地板梁缘条受环向气

密载荷作用,沿地板梁缘条方向开裂,裂纹初始长

度15mm,裂纹局部细节如图2所示。对裂纹进行

修理[3],将出现裂纹的 T 型材根据裂纹选取合适

位置截断,新制 T型材与原 T型材截面相同。在

对接位置两侧,增加 L 加强板,修理结构如图 3
所示。

图1暋裂纹分析区域的结构

Fig.1暋Structureofcrackanalysiszone

图2暋机身地板梁缘条裂纹

Fig.2暋Crackintheedgeofthefuselagefloorbeam

图3暋结构修理示意图

Fig.3暋Diagramoftherepairedstructure

2暋局部载荷提取

选取的分析区域为机身局部结构,而在整个机
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身受气密载荷时,结构主要承受向外的张力,因此

如何准确提取并分析部位的载荷及边界条件是结

构强度分析的关键。以椭圆柱形筒受气密载荷为

例,研究局部结构载荷及边界条件的提取。
椭圆柱筒内壁受气密压强为10MPa(如图4

所示),建立有限元模型如图5所示,通过计算提取

沿轴向一排单元的平均应力,各单元应力结果如表

1所示。选取结构局部区域作应力分析,选取沿椭

圆长轴和短轴为对称轴的四分之一椭圆区域。根

据结构对称性,在局部模型边界施加位移边界条

件,在面内施加压强载荷,其值大小仍为10MPa,
载荷方向如图2所示。对截取的局部模型进行计

算,得到与椭圆筒相应位置处单元的平均应力,如
表2所示。

暋暋暋暋(a)椭圆筒整体暋暋暋暋暋(b)四分之一椭圆筒

图4暋椭圆筒内壁受气密示意图

Fig.4暋Innerwallofellipticalcylinderunderairtightload

暋暋暋暋(a)椭圆筒整体暋暋暋暋暋暋暋(b)截取部分

图5暋椭圆筒有限元模型

Fig.5暋Finiteelementmodelofellipticalcylinder

表1暋椭圆柱筒选取单元平均应力

Table1暋Averagestressofspecifiedelements

单元编号 平均应力/MPa 单元编号 平均应力/MPa

1 91.7 5 82.5

2 83.2 6 82.6

3 81.5 7 82.6

4 81.8 8 82.5

表2暋局部结构上对应单元平均应力

Table2暋Averagestressofcorresponding
elementsonlocalstructure

单元编号 平均应力/MPa 单元编号 平均应力/MPa

1 92.4 5 81.6
2 84.2 6 81.4

3 92.3 7 81.5
4 80.8 8 83.2

暋暋从表1~表2可以看出:计算误差在5%以内,
因此根据对称性并在局部模型边界施加位移边界

条件可用于对飞机局部结构载荷和边界的提取。

3暋机身框地板梁缘条裂纹应力强度
因子计算

本文利用 ABAQUS软件,采用数值解法计算

应力强度因子[11灢16],计算过程包括以下两步:
步骤1暋确定开裂模式,并利用J积分与应力

强度因子之间的关系获得结构在参考载荷氁 加载

下的应力强度因子KI,进而将KI 化为无量纲应力

强度因子毬。

毬= KI

氁 毿a
(1)

式中:氁为远离裂纹处的名义应力;a为裂纹尺寸。

J积分与应力强度因子KI 之间的关系如下:

JI=K2
I

E 暋(平面应力) (2)

JI=K2
I(1-毺2)

E 暋(平面应变) (3)

式中:E 为弹性模量;毺为泊松比。
步骤2暋由式(1)获得结构当前裂纹长度a的

无量纲应力强度因子,表示为毬(a)。在进行结构

寿命分析时,使用KI=毬(ai)氁i 毿ai 获得当前应力

谱对应峰谷值载荷下的应力强度因子。
运用 ABAQUS软件建立有限元模型,其模型

及加载方式如图6所示。

图6暋局部结构分析模型及加载

Fig.6暋Finiteelementmodelanditsloading
methodoflocalstructure
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其中,沿环向的边界根据对称性原理,对其施

加位移边界条件,沿航向方向限制其转角,并在蒙

皮、长桁及框上施加由内向外的单位压强载荷[17]。

裂纹开裂模式的对象为 T 型材,其材料为

LY12灢CZ,超载截止比取毭so=2.5。对应的裂纹扩

展性能如表3所示。

表3暋材料LY12灢CZ的裂纹扩展性能数据表

Table3暋PerformancedataofcrackgrowthofLY12灢CZ

材料取向 C/(MPa,m) n m q KIC/(MPa mm) 氁0.2/MPa 氁b/MPa E/GPa

T灢L 6.41暳10灢12 3.9 0.6 0.1 1253 290 442 72.5

暋暋对于栺型和栻型复合断裂的二维裂纹扩展问

题,标准化的应力强度因子如下[8]:

Kn
I= KI

KI+旤K栻 旤
(4)

Kn
栻 = K栻

KI+旤K栻 旤
(5)

Richard判据定义的裂纹扩展角为

毴0=暲 155.5曘暳 K栻

KI+旤K栻 旤-83.4曘暳 K栻

KI+旤K栻

æ

è
ç

ö

ø
÷

旤
é

ë
êê

ù

û
úú

2
(6)

暋暋毴0 的正负由栻 型的应力强度因子决定,即

K栻 >0时,毴0<0;当 K栻/KI<5%时不考虑裂纹

转折。

在实际计算中,由Richard判据可以准确判断

出裂纹扩展的方向,结合给定的扩展增量殼a,即可

预测裂纹扩展下一位置。对于修理后结构的开裂

模式,裂纹从35框地板缘条与框连接处应力最大

的铆钉孔边萌生,初始裂纹从1.25mm 开始计算,

逐步增加裂纹长度,直到裂纹达到临界长度为止,

得出各长度下裂纹应力强度因子。预测的裂纹扩

展轨迹如图7所示。

图7暋预测的裂纹扩展轨迹

Fig.7暋Predictedcrackpropagationtrajectories

4暋应力谱的生成

选择全机有限元模型计算结果中对应的编谱

频次数据,以及其他相关的编谱信息,通过编制应

力谱形成程序编制该局部结构分析模型的应力

谱[18]。载荷谱选取裂纹附近的框缘上环向应力载

荷(如图2所示),其中包含的最大应力的局部应

力谱曲线图(如图8所示,N 为循环数),最大应力

值为19.8MPa,每个谱块400000个峰值,代表

1000个起落。

图8暋局部结构的应力谱

Fig.8暋Thestressspectrumofthelocalstructure

5暋剩余强度及剩余寿命计算

剩余强度是指带裂纹结构的静强度,即含裂纹

结构在某一给定裂纹长度时,结构仍能承受的载荷

(或应力)值,或者在规定的剩余强度要求值氁req作

用下带裂纹结构的临界裂纹长度ac 值。剩余强度

分析流程图如图9所示。
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图9暋剩余强度分析流程图

Fig.9暋Flowchartofresidualstrengthanalysisprocess

随机应力谱下的裂纹扩展寿命,是应力强度因

子、材料裂纹扩展性能及裂纹初始值和临界值的函

数,它也与裂纹扩展模式密切相关。其分析框图如

图10所示。

图10暋裂纹扩展寿命累积分析框图

Fig.10暋Diagramofcrackpropagationlife

一般结构中,含有裂纹的原件主要有线弹性断

裂和过渡断裂两种模式。两种模式的分界点对应

的裂纹长度定义为过渡裂纹长度。
净截面开始屈服时,按照截面毛面积计算应

力,计算公式如下:

[氁]n =
氁ysAn/Ag 拉伸

氁ysWn/Wg
{ 弯曲

(7)

式中:An 和Ag 分别为裂纹所在截面的净面积和

毛面积,所谓净面积是指从毛面积中扣除掉裂纹、
孔和缺口所占面积后得到的有效面积;Wn 和Wg

分别为净面积和毛面积上的抗弯截面模量。对于

弯曲载荷,[氁]n 为参考应力,等于弯矩M 在毛面积

上引起的最大应力;有钉载作用时,[氁]n 为毛面积

上的名义均布应力。
过渡裂纹长度计算公式为

ay = 1
毲2毿

Kc

毬J·[氁]
æ

è
ç

ö

ø
÷

n

2
(8)

式中:毲= 毺
毺+0.5

,为过渡破坏形状因子,根据试验

数据拟合结果,建议取毺=0.63,则毲=0.558。毬J

和[氁]n 随裂纹长度a 变化,故ay 也将随a 变化。

剩余强度许用值[氁]rs(断裂许用毛面积应力)

的确定为

[氁]rs·毬C

[氁]n =
1-(1-毲)a

a
æ

è
ç

ö

ø
÷

y

毺
(a曑ay)

毲
a
a
æ

è
ç

ö

ø
÷

y

-0.5

暋暋暋 (a>ay

ì

î

í

ï
ï

ï
ï )

(9)

6暋计算过程

对结构进行应力分析及应力强度因子计算,得
出的结果应力云图如图11所示。

图11暋结构 mises应力云图

Fig.11暋Misesstressmapofstructure

从图11提取如图12所示的一排单元应力值

并求取平均值氁,根据式(1)计算无量纲应力强度

因子毬。

图12暋参考应力提取的单元选择

Fig.12暋Specifiedelementsforreferencestressextraction

按照剩余寿命及剩余强度计算流程编制损伤

容限分析软件,对结构进行分析[15灢16]。软件界面

如图13所示,设置板厚为2mm,裂纹所在截面毛

面积为600mm2。
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图13暋损伤容限分析软件界面

Fig.13暋Interfaceofdamagetolerancesoftware

在软件中输入应力谱数据,再输入材料力学性

能数据(如表3所示)、初始裂纹和临界裂纹的长

度,最后载入应力强度因子数据。
软件中提供几种计算损伤容限模型,在界面中

选择即可。最后通过损伤容限分析计算,得出其计

算结果。

7暋计算结果

计算得出裂纹尖端应力强度因子随裂纹长度

的变化,如图14所示。根据式(1)计算无量纲应力

强度因子,如图15所示。

图14暋裂纹应力强度因子-裂纹长度

Fig.14暋Stressintensityfactorchangedwithcracklength

图15暋裂纹无量纲应力强度因子-裂纹长度

Fig.15暋Non灢dimensionalstressintensity
factorchangedwithcracklength

运用损伤容限软件分析含裂纹结构的裂纹扩

展寿命及剩余强度,结果如图16~图17所示,N
为飞行起落或飞行小时数。

图16暋裂纹扩展曲线

Fig.16暋Crackgrowthcurve

图17暋裂纹长度-剩余强度

Fig.17暋Residualstrengthchangedwithcracklength

从 图 17 可 以 看 出:当 裂 纹 从 初 始 裂 纹

1.25mm扩展到20mm 时,结构裂纹扩展寿命为

3.5暳105 飞行起落,取分散系数为2,则裂纹扩展

寿命为1.7暳105 飞行起落,对应的剩余强度由断

裂力学确定为143.08MPa。

结构可检裂纹为10mm,因此裂纹扩展的检

查间隔从裂纹扩展至10mm 开始,到最终临界裂

纹,裂纹可检寿命(3.5暳105-2.8暳105)=7.0暳

104 飞行起落,取分散系数2,则该开裂模式下的检

查间隔为7.0暳104/2=3.5暳104 飞行起落。

结构在给定的剩余强度要求下,损伤容限评定

结果如表4所示。
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表4暋损伤容限评定结果

Table4暋Resultsofdamagetoleranceevaluation

剩余强度要

求值/MPa
初始裂纹

尺寸/mm
可检裂纹

尺寸/mm
临界裂纹

尺寸/mm
剩余强度/MPa

裂纹扩展寿命/
飞行起落

首次检查期/
飞行起落

裂纹可检寿

命/飞行起落

29.7 1.25 10 20 143.08 3.5暳104 1.7暳105 3.5暳104

8暋结暋论

(1)采用结构对称原理对机身结构进行简化,

在开展主要受气密载荷结构的损伤容限分析过程

中,可简单准确地获取结构裂纹应力强度因子。该

方法可应于用大型复杂的飞机结构中。

(2)使用加强板搭接对典型机身裂纹进行修

理,是一种既简单又有效的方式,修理后结构裂纹

的寿命和剩余强度能满足损伤容限要求。

(3)通过建立局部精细化有限元模型,并从全

机有限元计算结果中提取载荷条件进行损伤容限

分析,既能减小分析计算量,又能满足精度要求。
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