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飞机薄壁结构面外载荷下三维疲劳裂纹
扩展仿真分析
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摘 要：飞机结构中部分薄壁结构在服役中不可避免地承受面外弯曲载荷，这对飞机的安全性有显著影响。

采用 FRANC3D和 ABAQUS联合仿真的方法，对薄板受弯曲载荷作用下的疲劳裂纹扩展行为开展研究，分析

边界约束强度和初始裂纹形状对此类疲劳裂纹扩展模拟的影响，并评估仿真方法的适用性。结果表明：模拟中

施加较弱的边界约束，会使计算的应力强度因子增大；相比于初始非孔边的表面裂纹，初始孔边角裂纹在裂纹

扩展初期扩展速率更高；现有的 FRANC3D和ABAQUS联合仿真的方法在模拟面外弯曲载荷下薄板孔边裂纹

扩展时，存在受压面裂纹无法扩展的问题。
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Abstract：Some thin-walled structures in aircraft structures inevitably bear out-of-plane bending，affecting the safe⁃
ty of aircraft significantly. The FRACN3D-ABAQUS simulation method is adopted to carry out such research
work. Effects of boundary restraint and initial crack shape on this kind of fatigue crack propagation are studied. The
applicability of the simulation method is evaluated. Results show that weaker boundary constrains in simulations
will increase the calculated stress intensity factor（SIF）；the initial hole corner crack has a higher crack propagation
rate than the initial surface crack around the hole；the FRACN3D-ABAQUS simulation method cannot simulate
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0 引 言

薄壁结构是飞机的基本结构形式之一，是飞

机设计时用来承受面内的拉伸和剪切载荷的重要

结构。然而，部分薄板结构在实际应用中，不可避

免地要承受面外弯曲载荷，由于薄板结构的抗弯

截面刚度很小，面外弯曲载荷会引发极大的弯曲

应力，进而影响此类结构的使用寿命。例如，某型

飞机服役过程中，来自锁钩和锁环的集中载荷，将

导致座舱盖相关侧型材薄板结构发生面外弯曲，

从而承受较高水平的面外弯曲载荷［1］。由于飞机

服役中的载荷环境具有交变的特征，此类面外弯

曲载荷将导致侧型材薄板结构存在较大的疲劳失

效风险，进而影响飞机的使用安全。因此，有必要

对面外弯曲载荷下的薄板结构开展疲劳/损伤容

限评定。

目前，国内外研究机构已对面外弯曲载荷下

板结构的裂纹扩展分析开展了一些探索性研究。

G. C. Sih等［2］将线弹性断裂理论推广到板的任意

平面拉伸/弯曲问题，发展了计算拉伸/弯曲载荷

下应力强度因子的复变量方法；R. J. Hartranft等［3］

提出了一个由厚度和裂纹长度的比值决定的修正

因子，在此基础上，推导了弯曲载荷下薄板穿透裂

纹的应力强度因子公式。这类研究借鉴了拉伸载

荷下的应力强度因子计算方法，以应力强度因子

公式 K= σ πa 为基础，通过简化裂纹前缘形状、

添加考虑裂纹真实前缘形状的修正系数，发展弯

曲载荷下的应力强度因子计算方法。上述方法在

应用于薄板结构时，能够取得较好的计算结果，其

原因在于薄板厚度小、裂纹前缘的应力状态沿着

厚度方向基本相似，薄板中裂纹可视为二维裂纹

进行分析。然而，对于承受弯曲载荷的相对较厚

的薄板，裂纹前缘不再平直，裂纹前缘沿厚度方向

的应力状态改变较为明显，甚至出现压应力。此

类将截面进行当量的裂纹扩展分析方法，当量后

的截面只受拉力，无法考虑受压部分对裂纹扩展

的影响，也不能描述裂纹前缘形状随裂纹扩展的

变化。

随着计算机软硬件水平的提升，数值模拟成

为分析裂纹问题的有力手段。I. S. Raju等［4-5］基于

有限元计算结果，给出了拉伸或弯曲载荷下半椭

圆表面裂纹应力强度因子随参数角度、裂纹深度、

裂纹长度、板厚和板宽变化的经验公式，并分析了

板宽对裂纹前缘应力强度因子变化的影响；X. B.
Lin等［6］采用有限元方法计算应力强度因子，模拟

了裂纹扩展，并讨论了敏感性和网格非正交对应

力强度因子的影响。

目前，以有限元为代表的各类数值仿真方法

已经基本解决了各类裂纹的应力强度因子计算问

题。部分构型与承载简单的结构的裂纹扩展模拟

问题也已基本解决，但复杂裂纹的裂纹扩展模拟

研究仍有待继续深入。为了模拟复杂裂纹的裂纹

扩展，研究人员开发了三维裂纹扩展分析软件

FRANC3D，且已有许多研究者利用该软件进行了

不同结构在部分承载形式下的裂纹扩展模拟研

究 ，并验证了 FRANC3D 计算的可靠性和准确

性［7-15］。但这些研究大多是针对单向或双向拉伸

载荷进行的，针对弯曲载荷下的薄板结构的研究

较少。

本文针对面外弯曲载荷下的裂纹扩展分析方

法开展研究。采用将弯矩等效成拉应力的方法，

计算面外弯曲载荷下疲劳裂纹的应力强度因子，

并分析该等效方法的准确性；采用 FRANC3D-
ABAQUS联合仿真的方法，模拟疲劳裂纹扩展，

得到面外弯曲载荷下板的裂纹扩展特征；在此基

础上分析影响应力强度因子计算结果的因素，讨

论仿真方法的适用性。

1 基于弯矩等效拉伸应力方法的薄

板应力强度因子计算

断裂力学软件 NASGRO给出的多种载荷复

合情况下，带孔板孔边裂纹的应力强度因子的弯

矩等效成拉应力的计算方法［16］如图 1所示。本文

利用该方法将各种类型的应力等效为拉伸应力

（即将图 1中的应力 S0~S3叠加为一拉应力 S）后，

依据应力强度因子手册中公式 K I = Fσ πa［17］计
算应力强度因子，其中 F为几何修正因子。
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将此等效方法用于中心带孔板（长 230 mm、宽

300 mm、厚 3 mm、圆孔直径 6 mm、初始裂纹总长

12 mm，如图 2所示）的应力强度因子计算。由于

此板仅受弯曲载荷作用，在采用此方法计算等效

拉伸应力时，仅考虑 S1部分。对应的几何修正因

子 F的数值可在应力强度因子手册中查表得到，其

值接近 1。

等效方法的应力强度因子计算结果与文献

［1］中的试验结果对比如图 3所示，可以看出：等效

方法的应力强度因子计算结果明显偏大（大于

100%）。因此，该等效方法不适用于弯曲应力占

主导地位的应力强度因子计算。

2 仿真与分析

2. 1 FRANC3D与ABAQUS联合仿真流程

FRANC3D与 ABAQUS联合仿真的具体流

程为：在 FRANC3D中导入无裂纹的有限元模型，

使用 FRANC3D提供的功能插入指定位置和形状

的裂纹，FRANC3D对插入裂纹的有限元模型重新

划分网格；再调用 ABAQUS 求解有限元模型，

FRANC3D利用 ABAQUS的计算结果，计算裂尖

裂纹扩展驱动力，即应力强度因子 K，判断是否达

到断裂韧度，如果达到了则停止裂纹扩展，如果没

达到，则根据应力强度因子 K计算裂纹扩展后的

前缘；重复从重新划分网格到扩展裂纹前缘的过

程，使裂纹不断扩展。仿真流程图如图 4所示。

图 1 NASGRO中的等效拉伸载荷方法［16］

Fig. 1 Equivalent tensile load method in NASGRO［16］

（a）板的全尺寸 （b）圆孔及裂纹尺寸

图 2 中心裂纹板尺寸及受载情况

Fig. 2 Size of central crack plate and the applied load

图 3 等效公式和试验［1］反推的应力强度因子变程

Fig. 3 Stress intensity factor variation from
simplified formula and experiment［1］

图 4 FRANC3D与ABAQUS联合仿真流程

Fig. 4 FRANC3D and ABAQUS joint simulation process
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FRANC3D的主要作用是重新划分裂纹前缘

周围的网格、计算应力强度因子 K以及计算裂纹

前缘扩展。FRANC3D在计算应力强度因子K时，

提供了M-积分、虚拟裂纹闭合技术等方法。在获

取 裂 纹 前 缘 各 节 点 的 应 力 强 度 因 子 K 后 ，

FRANC3D采用最大周向应力准则或其他准则判

断裂纹的扩展方向，并采用 Paris公式或其他裂纹

扩展速率公式，计算一定循环次数后裂纹前缘各

节点的扩展方向和扩展距离，并对扩展后的节点

进行曲线拟合，得到扩展后的裂纹前缘。

2. 2 基于有限元仿真的应力强度因子计算

中心带孔板的有限元模型如图 5所示，模型尺

寸同图 2。

为了提高计算效率，仅建立 1/2模型，并在对

称面施加对称边界条件、两端施加固支边界条件。

模型中板表面施加合力大小 1. 8 kN、外径 10 mm
的环状均匀压强，以模拟薄板受面外法向载荷的

情况。模型为线弹性本构，材料为某 2系铝合金，

弹性模量 70 GPa，泊松比 0. 30，单元类型为八节点

六面体线性减缩积分单元 C3D8R，网格尺寸在

0. 04~6. 00 mm的范围内。

在 FRANC3D中，插入总长 2a=12 mm的初

始直线前缘穿透裂纹，重新划分网格后裂尖附近

网格如图 6所示（裂尖局部区域网格较细）。裂纹

扩展模型中设置应力比 R=0. 1，扩展偏角准则选

择最大拉应力准则，裂纹扩展速率公式选用 Paris
公式 da/dN= C ( ΔK )n，其中，C和 n为材料参数，

依 据 试 验 中 的 数 据［1］，C 为 2.136× 10-10，n 为

3. 133。

采用 FRANC3D-ABAQUS联合方法，计算穿

透裂纹的裂纹前缘在受拉面一点不同裂纹长度下

的应力强度因子变程 ΔK，计算结果如图 7中黑色

线条所示，可以看出：ΔK在裂纹长度超过 8 mm
后，随着受拉面裂纹长度的增加而震荡上升，但上

升速度缓慢。计算结果震荡的原因在于，裂纹前

缘不断变化的形状，影响了应力强度因子的计算。

裂纹扩展速率上升缓慢的原因在于，模拟过程中

受拉面裂纹长度大于受压面，导致裂纹前缘与板

表面夹角减小，减缓了受拉面应力强度因子的

增加。

文献［1］中的试验反推得到的应力强度因子

变程如图 7中红色点所示，对比模拟结果与试验结

果可以看出：受拉面裂纹长度较短时（a<8 mm），

FRANC3D计算结果明显大于试验结果，这是因为

模拟中初始裂纹在受拉面与受压面的裂纹长度相

同，而试验中受拉面裂纹长度远小于此受拉面的

裂纹长度，导致试验中受拉面应力强度因子计算

值受受压面的影响而降低；受拉面裂纹长度较长

时（a≥8 mm），应力强度因子变程 ΔK的计算结果

比试验结果稍高（30%~40%），可能是三维裂纹中

的裂尖约束效应导致了这一结果。

图 6 裂尖附近有限元网格

Fig. 6 Finite element mesh around crack tip

（a）模型位移和力的边界条件

（b）有限元模型网格

图 5 中心带孔板有限元模型

Fig. 5 Finite element model of plate with a central hole
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总体而言，应力强度因子随裂纹长度变化的

计 算 结 果 比 较 符 合 试 验 测 量 的 情 况 ，表 明

FRANC3D-ABAQUS联合方法能够用于面外弯

曲载荷下的薄板裂纹扩展的初步分析。

2. 3 裂纹前缘形状特点

裂纹前缘形状的数值模拟结果如图 8所示，可

以看出：裂纹前缘呈 1/4椭圆形状，与相关文献中

描述的弯曲载荷下裂纹前缘形状相符。然而，本

文中，沿厚度方向的裂纹长度达到约 3/4板厚时，

裂纹向受压面扩展极为缓慢，裂纹在整个模拟过

程中未扩展到受压面（受压面裂纹长度为 0 mm），

这与试验观测的结果不符。在前期的试验研究［1］

中，虽然受压面裂纹长度始终小于受拉面裂纹长

度，受压面裂纹仍会持续扩展。

在 FRANC3D-ABAQUS联合仿真中，无法扩

展的部分会阻碍受拉面裂纹的扩展，从而导致受

拉面的应力强度因子 K计算结果偏小。不仅如

此，在受拉面裂纹长度达到一定值后，FRANC3D
自动划分的网格将发生严重畸变，裂纹扩展模拟

将终止。

为了探究上述无法扩展的受压面裂纹对应力

强 度 因 子 计 算 结 果 的 影 响 ，本 文 仍 然 采 用

FRANC3D和 ABAQUS联合仿真方法和 2. 2节所

述的有限元模型，但不模拟裂纹扩展，而是据试

验［1］中测量的受拉面与受压面裂纹长度设置模型

中裂纹的长度，并插入 1/4椭圆形状裂纹直接计算

应力强度因子 K，并与之前 FRANC3D-ABAQUS
联合仿真中相同受拉面裂纹长度下的应力强度因

子计算结果对比。根据试验结果修正受压面裂纹

长度与未修正前的对比结果如表 1所示，a1为试验

中受拉面裂纹长度，a2为试验中受压面裂纹长度，

可以看出：FRANC3D-ABAQUS联合仿真的应力

强度因子计算结果低于修正长度差后的应力强度

因子计算结果，表明受压面裂纹不能扩展这一因

素将导致应力强度因子 K的计算结果偏小 10%~
15%。

3 影响疲劳裂纹扩展模拟结果的

因素

3. 1 边界条件

薄板结构多采用分布式的铆接或螺接形式与

其他结构连接。在裂纹扩展分析中，常将这种分

布式连接的边界条件简化为简单的边界约束条

件。然而，这种边界条件的约束强度，实际上强于

铰接却稍弱于完全固支。因此，有必要研究边界

约束强度对应力强度因子计算的影响。

计算三种不同边界条件（如图 9所示）下的应

力强度因子。三种边界条件下的应力强度因子 K

的计算结果如图 10所示。

图 8 裂纹前缘变化

Fig. 8 Propagation of crack front

图 7 FRANC3D计算和试验［1］反推的受拉面

应力强度因子变程

Fig. 7 Stress intensity factor range on the tension face
calculated by FRANC3D and from experiment［1］

表 1 应力强度因子对比

Table 1 Stress intensity factor comparison

裂纹尺寸/
mm

a1=13
a2=7

a1=15
a2=9

a1=20
a2=12. 5

修正长度差的应
力强度因子/
（MPa ⋅ m1/2）

28. 24

29. 56

30. 37

FRANC3D-
ABAQUS联
合仿真的应力
强度因子/

（MPa ⋅ m1/2）

24. 81

24. 96

26. 80

相对误差/%

-12. 15

-15. 56

-11. 76
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从图 10可以看出：两端铰支下 K的计算结果

明显高于两端固支与四端固支，这与弯曲理论计

算的两端铰支梁最大应力是两端固支梁最大应力

的两倍的结论相符合；四端固支与两端固支下的K
值几乎相同，表明自由端上的边界条件对 K的计

算结果影响很小，约束端上的边界条件对 K的计

算结果影响较大，并且约束端上的约束越强，计算

的 K值越小。约束端上的边界条件影响明显是因

为约束端的边界条件对垂直于裂纹方向上的正应

力影响较大，而该方向的应力是裂纹扩展的主要

驱动力。

3. 2 初始裂纹前缘形状

裂纹萌生的位置和形状，会影响后续的裂纹

扩展过程。针对直线前缘穿透裂纹、角裂纹和表

面裂纹三种不同初始裂纹形式，通过 FRANC3D-
ABAQUS联合仿真，研究初始裂纹前缘形状对裂

纹扩展的影响。本文所研究的初始直线前缘穿透

裂纹长度为 6 mm，角裂纹形状与表面裂纹形状与

尺寸如图 11所示，分别为半径 0. 1 mm的四分之一

圆与半径 0. 1 mm的半圆。

裂纹扩展后在受拉面（如图 8所示）的应力强

度因子 K计算结果如图 12所示，可以看出：初始角

裂纹在刚扩展时应力强度因子较小；在裂纹长度

约 6. 5 mm时，初始角裂纹的应力强度因子 K超过

初始直线前缘裂纹；在裂纹长度大于 6. 5 mm时，

初始角裂纹的应力强度因子随裂纹长度的变化规

律 与 初 始 直 线 前 缘 裂 纹 相 似 ，但 数 值 略 高（约

20%）。

初始裂纹为角裂纹和表面裂纹的裂纹扩展预

测结果如图 13所示。由于表面裂纹在扩展一定长

度后，就会与圆孔边界面连通，从而产生近似角裂

纹的情况，只比较连通前的角裂纹与表面裂纹的

（a）两端固支 （b）两端铰支 （c）四端固支

图 9 边界条件示意图

Fig. 9 Schematic images of boundary conditions

图 10 不同边界条件下的应力强度因子

Fig. 10 Stress intensity factor under different boundary

（a）角裂纹 （b）表面裂纹

图 11 初始裂纹形状

Fig. 11 Initial crack shapes

图 12 不同初始裂紋的应力强度因子

Fig. 12 Stress intensity factors under different initial cracks
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裂纹扩展情况（受拉面上的裂纹长度与循环数的

关系）。可以看出：角裂纹在裂纹扩展初期的扩展

速率较表面裂纹更快。

4 仿真方法的适应性

4. 1 FRANC3D计算流程的局限性

FRANC3D裂纹扩展模拟方法无法考虑受压

面的裂纹扩展，本文从 FRANC3D的计算流程出

发，分析该问题出现的原因。

FRANC3D计算流程为：①根据有限元计算结

果，计算最大应力强度因子 K；②根据应力比 R和

计算时设置的其他参数，按照计算流程（如图 14所
示），计算出 ΔK；③根据选用的裂纹扩展速率公

式，计算一定循环周次后裂纹前缘上每个节点的

扩展量。

本文模拟的承受弯曲载荷的模型，受压部分

的应力始终为压缩应力，故 FRANC3D计算的受

压部分的应力强度因子近似为 0，应力强度因子变

程近似为 0，基于裂纹扩展公式计算得到的裂纹扩

展长度 da也近似为 0。而裂纹从受拉面向受压面

的扩展，主要是靠裂纹前缘扩展的节点“拉动”裂

纹前缘的拟合曲线，从而“带动”部分未扩展的节

点，如图 15所示。而在靠近受压面处，裂纹扩展长

度始终接近 0，因此扩展的节点也无法“带动”未扩

展的节点，导致受压面的裂纹在仿真中始终无法

扩展。

本文尝试在 FRANC3D的框架下，通过调整

部分设置，实现受压面上的裂纹扩展。首先，通过

调整应力强度因子计算方法，改善受压面上应力

强度因子计算结果为 0的情况。然而，FRANC3D
提供的M-积分、虚拟裂纹闭合技术、裂纹张开位

移三种计算方法，计算结果相似，无论做出何种选

择，受压面的应力强度因子计算结果始终约为 0；
其次，更改 K到 ΔK计算流程中的选项对应力强度

因子变程计算结果的影响。然而，任何调整均无

法从接近 0的 K得到能使受压面裂纹扩展的 ΔK；

最后，通过调整裂纹扩展速率公式使得裂纹面扩

展的尝试也以失败告终，原因在于，基于 ΔK的裂

纹扩展速率公式无法在 ΔK=0的情况下，计算出

裂纹扩展速率。

综上所述，在计算受弯曲载荷下的薄板的裂

纹扩展时，由于 FRANC3D基于 K值的计算框架，

必将导致总受压缩应力的那一面的裂纹无法在模

拟中扩展。

4. 2 仿真方法适用的裂纹范围

为了进一步研究 FRANC3D方法的适用性，

计算面外弯曲载荷下其他类型裂纹的应力强度因

子，包括表面裂纹和直线前缘穿透裂纹，这些裂纹

图 15 裂纹前缘节点扩展

Fig. 15 Propagation of nodes on crack front

图 14 FRANC3D计算 ΔK的流程

Fig. 14 Process of ΔK calculation in FRANC3D

图 13 不同初始裂纹下扩展长度与循环次数的关系

Fig. 13 Relationship between propagation length and
cycles under different initial cracks
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也有可能在飞机结构中产生并受面外弯曲载荷

作用。

对于两端受弯曲载荷作用下的有限板（b=
150 mm，h=130 mm，t=3 mm，如图 16所示），采

用 FRANC3D-ABAQUS联合方法，计算中心表面

半椭圆裂纹扩展过程中的应力强度因子的变化，

计算结果如表 2所示，表 2中同时给出应力强度因

子拟合公式的计算结果［5］。

从 表 2 可 以 看 出 ：拟 合 公 式 的 计 算 结 果 与

FRANC3D-ABAQUS联合方法仅在 a=2. 5 mm、

φ=π/2处，差异较大；其他情况下，差异很小。

对于受弯曲载荷的无限大板（如图 17所示），

采用 FRANC3D-ABAQUS联合方法，计算中心直

线穿透裂纹在裂纹扩展过程中应力强度因子的变

化，计算结果如表 3所示，表 3中同时给出文献［3］
不考虑裂纹面接触时的理论应力强度因子计算

结果。

从表 3可以看出：两方法的计算结果在裂纹较

短（a<10 mm）时 差 异 较 小 ，在 裂 纹 扩 展 超 过

10 mm后，差异较大。

综上所述，针对受弯曲载荷的薄板，FRANC3
D-ABAQUS联合方法能够很好地计算受拉面表

面裂纹或穿透裂纹扩展中的应力强度因子，而在

分析裂纹前缘形状复杂且板厚度较大的情况时，

计算结果不理想。

5 结 论

（1）对 于 面 外 弯 曲 载 荷 下 的 薄 板 ，在 采 用

FRANC3D-ABAQUS联合方法进行疲劳裂纹分

析时，施加较强的边界约束会导致应力强度因子

的计算结果增大。

（2）在承受面外弯曲载荷的薄板中，初始非孔

边表面裂纹比初始孔边角裂纹在裂纹扩展初期的

扩展速率低。

（3）FRANC3D-ABAQUS 联合方法在分析

（a）板尺寸 （b）裂纹尺寸

图 16 有限板中的表面裂纹［5］

Fig. 16 Surface crack in finite plate［5］

表 2 有限板表面裂纹的应力强度因子

Table 2 Stress intensity factor of surface
crack in finite plate

裂纹尺
寸/mm

c=1
a=0. 5

c=4
a=1

c=4
a=2. 5

φ/rad

0
π/4
π/2

0
π/4
π/2

0
π/4
π/2

拟合方程计算的
应力强度因子/
（MPa ⋅ m1/2）

5. 89
5. 95
6. 34

7. 32
8. 40
8. 93

13. 97
3. 98

-0. 97

FRANC3D计算的
应力强度因子/
（MPa ⋅ m1/2）

5. 54
5. 76
5. 97

7. 21
8. 53
8. 58

14. 1
4. 37

-0. 74

相对误
差/%

-6. 32
-3. 19
-5. 84

-1. 50
1. 55

-3. 92

0. 93
9. 80

-23. 71

图 17 无限大板中心的直线穿透裂纹［3］

Fig. 17 Linear penetrating crack in the
center of infinite plate［3］

表 3 无限大板直线穿透裂纹的应力强度因子

Table 3 Stress intensity factor of linear penetrating
crack in infinite plate

裂纹长度
a/mm

1
3
5
10
20
40

理论计算的应
力强度因子/
（MPa ⋅ m1/2）

10. 83
16. 52
19. 95
27. 72
35. 74
44. 84

FRANC3D计算的
应力强度因子/
（MPa ⋅ m1/2）

10. 70
16. 21
20. 46
26. 83
37. 22
52. 10

相对误差/%

-1. 19
-1. 90
2. 57

-3. 22
4. 13
16. 18
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面外弯曲载荷作用下薄板孔边裂纹扩展时，存在

局限性。现有方法中仅受拉面的裂纹扩展，由于

FRANC3D方法对受压面的裂纹应力强度因子变

程计算结果近似为 0，受压面裂纹无法扩展。
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