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直升机典型结构裂纹扩展路径模拟及分析研究

卢致龙
(中国直升机设计研究所,景德镇暋333001)

摘暋要:目前,对于直升机上结构裂纹扩展路径预测大部分是依靠经验判断,缺乏理论数值模拟及有效的分析

方法。基于 XFEM 有限元方法并结合工程实践,对某直升机结构进行裂纹扩展仿真模拟,并与实际裂纹扩展

监测对比;选取直升机典型结构,对结构加载方式、腐蚀区域以及加强槽等因素对裂纹扩展的影响进行相关探

讨研究。结果表明:裂尖剪切力存在是使裂纹扩展路径发生偏折的一个诱因,结构裂纹具有一定的朝强度减弱

区(腐蚀区域)扩展趋势,且钣金结构加强槽对裂纹的扩展具有一定的抵抗作用,裂纹在加强槽区域的扩展速度

相对减缓。
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SimulationandAnalysisofCrackPropagationPathin
HelicopterTypicalStructures

LuZhilong
(TheHelicopterResearchandDevelopmentInstituteofChina,Jingdezhen333001,China)

Abstract:Atpresent,mostofthestructuralcrackpropagationpathpredictioninhelicoptersisbasedonexperi灢
ence,lackoftheoreticalnumericalsimulationandeffectiveanalysismethods.BasedonXFEMfiniteelement

methodcombinewithengineeringpractice,thecrackpropagationinahelicopterstructureissimulated,and

comparedwithactualcrackextensionexamplestoverifythefeasibilityofthemethod.Theeffectsofstructural

loading,regionalcorrosionanddimplingoncrackpropagationarediscussed.Theresultsshowthattheexistence

ofcracktipshearforceisacauseofdeflectionofthecrackpropagationpath,structuralcrackshaveascertain

tendencytoweakenarea(corrosionarea)andsheetmetalstructuredimplinghasacertainresistancetocrack

propagation.Theexpansionspeedofthecrackintheareaofthedimplingwillrelativelyslowdown.
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0暋引暋言

对于直升机在使用过程中来说,裂纹的出现及

其扩展会使结构承载能力显著降低,是非常危险

的。而结构的疲劳破坏与裂纹的扩展路径密切相

关,对裂纹扩展路径的准确模拟一方面可以评估直

升机结构件的剩余强度;另一方面可及时采取相应

措施遏制或延缓裂纹的扩展,为直升机的返航争取

时间。目前用于模拟裂纹扩展的方法主要有以下

三种:虚拟裂纹闭合技术(VCCT),扩展有限元法

(XFEM),以及通过在裂纹尖端布置奇异单元且不

断更新网格的方法。



扩展有限元方法(简称 XFEM)是美国西北大

学在1999年首次提出的一种求解不连续问题的数

值方法。其主要思想是基于单位分解法(PUM,通
过改进单元的形函数,从而能够考虑所研究问题的

不连续、奇异性和边界层等特性[1灢2]。XFEM[3]与

常规有限元方法的最根本区别在于:XFEM 使用

的网格与结构内部几何或物理界面无关,克服了在

裂纹尖端高应力和变形集中区域必须进行高密度

网格划分所带来的困难,使得模拟裂纹扩展时也无

需对网格进行重新划分。
目前国外 N.Sukumar等[4]提出了分析孔洞

和夹杂对裂纹扩展影响的研究;P.Wei等[5]采用

扩展有限元单元法和水平集法进行结构优化分析

以抵御裂纹扩展。国内XFEM 在工程实践中的研

究主要有马野等[6]通过壳单元模型和粘聚区渐进

损伤模型讨论了影响整体加筋壁板裂纹扩展的筋

条参数;王生楠[7]通过有限元研究机身壁板裂纹转

折现象,通过对裂纹扩展的研究分析,可对结构件

的止裂设计起到引导作用。
本文基于 ABAQUS软件,采用扩展有限元

(XFEM)方法,对含初始裂纹的直升机典型结构件

进行仿真分析;并探讨典型框加载方式、框腹板腐

蚀以及板加强槽等对裂纹扩展过程路径的影响。

1暋扩展有限元方法介绍

单位分解法(PUM)是根据移动最小二乘法定

义的。
对于任一函数u(x),它在点x的局部逼近函

数uh(x)定义为:

uh(x)=暺
r

i=1
pi(x)ai(x)=pT(x)a(x) (1)

式中:pi(x)为基函数;ai(x)为相应的系数。
根据加权最小二乘法确定,它使函数u(x)的

局部逼近误差最小。
定义

J[a(x)]=暺
r

i=1
毤i(x)[pT(xi)a(x)-ui]2 (2)

令J[a(x)]取最小值,即
毠J

毠a(x)=0 (3)

由此可得

暺
r

i=1
毤i(x)p(xi)pT(xi)a(x)=暺

r

i=1
毤i(x)p(xi)ui

(4)

ai(x)=[M(x)]-1B(X)u (5)
代入式(1)中,得到

uh(x)=pT(x)M(X)-1B(X)u (6)

通过最小二乘法来构造近似描述uh(x)=Ni

(X)u的形状函数,则根据公式(6)可写出在点 X
的形状函数Ni(X):

Ni(X)=pT(x)[M(X)]-1毤i(X)p(xi) (7)
再根据式(6)、式(7)来构造单位分解,从而得

出单位分解法的基本思想,即对于任意函数毤(x)
满足:

毤(x)=暺
i
Ni(x)毤(x) (8)

扩展有限元以单位分解法为基础,为了使任一

函数毤(x)达到最佳近似,引入参数q,则:

毤(x)=暺
i
Ni(x)q毤(x) (9)

于是,未知场可改写为:

uh(x)=暺
i
Ni(x)ui+暺

i
Ni(x)q毤(x)(10)

对于裂纹问题,上式可改写为:

uh(x)=暺
i暿I

Ni(x)ui+ 暺
i暿Iinp

Ni(x)氄step(x)ai+

暺
d

j=1
暺
d

i暿Iinp

Ni(x)氄j(r,毴)bj
i (11)

式中:Ni(x)为标准有限元的形状函数;ui 为标准

节点自由度;bj
i 为与弹性渐近裂尖函数有关的改

进节点自由度;Iinp为裂尖所在单元内节点的集合;

氄step(x)为阶跃函数,用来反映裂纹面两侧的位移

跳跃。

2暋裂纹扩展路径模拟分析实例

直升机结构件在生产和使用过程中,由于材料

缺陷以及应力疲劳等原因,会产生各种各样的裂

纹,如图1所示。这些裂纹在低应力作用下产生断

裂失效,是直升机工程中常见的破坏现象。

图1暋典型结构开裂形式
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2.1暋问题描述

某型机现场进行地面检查时发现其设备架上

有一处长桁角材翻边处 开 裂,裂 纹 示 意 如 图 2
所示。

图2暋某现场结构裂纹示意图

开裂零件的材料为2A12灢O灢毮0.8,裂纹处折弯

半径为2mm,设备架属功能件,载荷来源主要为

其上所装设备。

2.2暋建立长桁模型

研究的对象选取设备架长桁结构,长桁有限元

模型如图3所示。在止裂孔处设置初始裂纹,给定

初始裂纹长度为1mm。

图3暋长桁有限元模型

对于较小裂纹而言,其应力强度因子 K 主要

取决于裂纹发生处的应力集中(或应力集中处的局

部峰值应力)以及裂纹发生处的几何边界(如局部

曲率半径),而与远处几何边界关系不大。因此模

型为提高计算效率取长桁前段三分之一长计算,载

荷和边界条件等效替代为集中力和弯矩。长桁折

弯处长为18.2mm,宽13.5mm,弹性模量E=72
GPa,泊松比毸=0.33,采用六面体单元模拟,破坏

应力给定氁b=410MPa。长桁模型的仿真计算结

果如图4所示。

图4暋长桁模型仿真结果

2.3暋长桁计算模型分析

载荷从零开始加载,随着载荷增加,裂尖处的

单元应力也不断增加。当裂尖处的最大主应力值

达到临界时,裂尖处的单元开始失效,裂尖开始穿

透单元扩展,时间步大概为0.2769左右,此时裂

尖处开始形成粘结裂纹。
从0~0.2796这个过程可以认为是裂纹的萌

生期。之后随着裂尖处的能量释放率达到裂纹扩

展阻力率 GC时,裂尖处的粘结裂纹开始扩展成真

实裂纹,裂尖处的单元损伤值达到临界值,此时认

为这一部位结构开始失效,裂纹失去平衡,开始失

稳扩展,这一期间时间步大概在0.3557,真实裂纹

开始形成并不断扩展。
从0.2796~0.3557这个过程可以认为是裂

纹的萌生过程。0.3557以后裂纹失稳扩展,结构

部位失效。

2.4暋裂纹扩展的历史能量曲线

给出整个模型的总能量、动能、内能和外力功

随计算过程的历史曲线如图5所示。

图5暋裂纹扩展的历史能量曲线
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从图5可以看出:总能量和动能在整个过程中

并没有发生显著的增加,即曲线图没有发生明显的

窜动,可以表明整个计算过程基本是稳定的。而伪

应变能在计算过程中稍微有增长。

2.5暋结果分析

根据实际监测,设备架长桁裂纹起始于止裂孔

处,裂纹方向为从止裂孔开始沿折弯线扩展。裂纹

的形成及扩展对比计算结果,裂纹扩展轨迹与实际

情况相吻合,裂纹从初始裂尖处沿长桁折弯半径逐

渐扩展,最终使该部位结果断裂,裂尖处的应力值

较其他区域要高很多,计算结果表明:该计算方法

可用于裂纹扩展路径的模拟。

3暋结构裂纹扩展路径分析研究

利用上一节仿真计算方法,对直升机典型的钣

金框结构从加载方式、腐蚀区域以及加强槽等因素

对裂纹扩展的影响进行了相关探讨研究。

3.1暋载荷形式对裂纹扩展的影响

裂纹体根据外加作用力的不同,可以分为三种

基本断裂模式[8],如图6所示:栺型断裂也叫张开

型断裂,受垂直于裂纹面的拉力。栻型和栿型断裂

分别叫滑移型断裂和撕裂型断裂,它们都和剪切应

力相关,栻型受平行于裂纹面并垂直于裂纹前缘的

剪应力,而栿型受平行于裂纹面并平行于裂纹前缘

的剪应力。如果裂纹同时受到正应力和剪应力的

作用,或裂纹与正应力成一角度,这时就同时存在

栺型和栻型,或栺型和栿型,称复合型裂纹。任何

型式的裂纹都可看做是三种基本类型的组合。

图6暋三种断裂模式

因此,对于实际中,施加不同的边界载荷条件,
引起的裂纹扩展路径是不一样的,模拟某型机 T2
框结构受到单向拉伸作用的载荷模型如图7所示,
产生的裂纹为纯栺型裂纹;结构受到拉伸和剪切共

同作用的载荷模型如图8所示,产生的裂纹为栺、

栻、栿型裂纹形式的组合。给定的初始裂纹形式为

单边水平裂纹。

图7暋受单向拉伸载荷模型

图8暋受复合型载荷模型

单向拉伸载荷下结构裂纹的扩展过程分别如

图9~图10所示,以及拉伸、剪切载荷共同作用下

结构的裂纹扩展过程。

图9暋受单向拉伸载荷裂纹扩展过程

图10暋受复合型载荷裂纹扩展过程

从计算的裂纹扩展云图中可以看到:在单向拉
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伸载荷的作用下,裂纹扩展表现为张开性裂纹破坏

形式,扩展路径沿垂直于载荷方向平稳扩展,裂纹

扩展方向没有出现明显偏折;在复合型载荷作用

下,裂纹的扩展路径方向出现了较大偏折,水平裂

纹从框结构左下方沿腹板面偏折扩展至框右上方,
这说明剪切力的存在使裂纹的扩展方向发生了改

变,裂尖剪切力存在是使裂纹扩展路径发生偏折的

一个诱因。因此,对于机身实际结构应根据实际出

现裂纹位置的载荷类型,确定裂纹路径合理选择止

裂孔位置。

3.2暋夹杂物(结构腐蚀损伤等)对裂纹扩展

的影响

对于直升机结构而言,由于受到使用环境腐

蚀、材料带有杂质等因素的影响如图11所示,在金

属等材料结构中会产生部分区域的强度损伤现象,
这 对 于 裂 纹 在 结 构 件 上 的 扩 展 会 产 生 一 定 的

影响[9]。
如图12所示,假定某 T2框左侧含一长度为a

=5mm 裂纹,T1框弹性模量 ,左上部分有一区

域被腐蚀,相应的模量及破坏应力根据实际腐蚀程

度折减计算[10],在这里给定腐蚀区域模量值 ,破
坏应力 。

图11暋某框受腐蚀实物图

图12暋含腐蚀区域 T2框示意图

计算模拟得到含腐蚀区域情况下,T2框裂纹

扩展的过程,如图13~图14所示。由于夹杂物的

存在,裂纹从框腹板左侧沿右侧扩展至夹杂物区域

附近时,裂纹扩展路径发生改变,裂纹朝向破坏应

力较小的夹杂物区域扩展,这表明由于腐蚀使结构

中某一区域的强度降低,裂纹发生了朝这一区域扩

展的趋势。

图13暋不含腐蚀区域的 T2框裂纹扩展过程

图14暋含腐蚀区域的 T2框裂纹扩展过程

需要指出的是,这种含腐蚀区域使结构某部分

强度性能降低情况与结构中含有孔洞情况并不一

致,结构孔洞具有止住裂纹的作用,而腐蚀损伤区

域结构虽然强度降低,但裂纹仍能沿着该区域继续

扩展,且扩展速率明显加快。在机身结构上出现此

类问题,应尽量采取措施补救,可把该腐蚀区域进

行锪孔或打磨光滑处理,锪孔相当于在裂纹扩展路

径上开一止裂孔,有助于抑制裂纹继续生长。而打

磨光滑有利于降低腐蚀区域的粗糙度,防止腐蚀区

域由于粗糙不平整、表面质量差形成的微小裂纹,
与主裂纹联通形成更严重的裂纹破坏形式。

3.3暋结构加强槽对裂纹扩展敏感性影响

对于钣金结构而言,加强槽有利于增强结构件

的稳定性和刚度,因而在直升机结构设计中经常采

用。给定某钣金结构材料参数,初始裂纹形式为单

边直裂纹,位置处于板边缘中线处,加载方式模拟

为混合型加载。网格单元采用六面体单元,如图
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15所示。

图15暋加强槽壁板网格模型

由于在这里裂纹为结构板平面对称中心,且初

始角度垂直于板边缘,加载方式对裂纹的扩展影响

作用不大。随着载荷增加,裂纹开始生长,裂纹大

致沿板对称中心线扩展,如图16所示,可以看到:
裂纹扩展至加强槽区附近裂尖载荷应力值显著增

加,但裂纹扩展方向并未发生变化,随后裂纹开始

穿透加强槽区,这区间载荷值始终保持在较高值,
这说明加强槽区对裂纹的扩展具有抵抗作用,裂纹

在该区域的扩展速度也有相对减缓,加强槽区对裂

纹扩展具有一定的“迟滞暠效果。

图16暋加强槽壁板裂纹扩展云图

对于机身结构使用过程中,高应力区易发生裂

纹扩展,如果在高应力区合理设置加强槽区有利于

抑制裂纹开裂、减缓裂纹的扩展速度,为目视检查

维修争取时间。

4暋结暋论

(1)裂尖剪切力存在是使裂纹扩展路径发生

偏折的一个诱因。
(2)夹杂物的存在或腐蚀使结构中某一区域

的强度降低,裂纹具有一定的朝该强度减弱区扩展

趋势。
(3)加强槽对裂纹的扩展具有一定的抵抗作

用,裂纹在加强槽区域的扩展速度有相对减缓,加
强槽区对裂纹扩展有一定的“迟滞暠效果。对于机

身结构使用过程中,高应力区易发生裂纹扩展,如
果在高应力区合理设置加强槽有利于抑制裂纹开

裂、减缓裂纹的扩展速度,为目视检查维修争取

时间。
文章所述方法和结论对于直升机结构的裂纹

扩展路径预测及损伤容限设计提供了新的思路,探
讨了结构裂纹扩展的因素,对工程实践具有一定的

参考作用。
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