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摘　 要：根据线弹性断裂力学理论，推导出了 Ａｂａｑｕｓ 中材料参数 ｃ３，ｃ４ 与 Ｐａｒｉｓ 参数 Ｃ，ｍ 的之间的换

算关系式，并基于 Ａｂａｑｕｓ 软件的扩展有限元 ＸＦＥＭ 分析，分别对含中心穿透斜裂纹平板和带初始裂

纹的加筋翼梁典型结构在等幅疲劳载荷下的裂纹扩展路径和裂纹扩展寿命进行了预测和试验验证。
算例结果表明预测的裂纹扩展路径与试验结果吻合良好，裂纹扩展寿命误差在 ６．３％以内。 表明该方

法可以精确地预测等幅载荷下二维和三维复杂结构的疲劳裂纹扩展路径和寿命，可为结构的损伤容

限分析提供有效途径，具有一定的工程应用价值。
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　 　 据统计，工程结构在服役期间的失效大约 ９０％
是由疲劳引起的，疲劳的裂纹萌生和扩展是工程结

构失效的主要原因，近年来损伤容限设计广泛应用

于飞机结构设计中［１］。 从损伤容限要求的角度出

发，知道从初始微观裂纹扩展至结构失效的临界尺

寸需要多久，对评估结构剩余寿命，以便建立检查间

隔和维护周期是很有必要的。 因此，对工程结构而

言，尤其是航空航天领域的构件的精确裂纹扩展路

径和裂纹扩展寿命预测是一个非常重要的问题。
扩展有限元（ＸＦＥＭ） ［２⁃３］ 作为一种新兴的数值

方法，基于传统有限元方法，并且克服了传统有限元

在裂纹扩展过程中需要对裂纹尖端的网格进行重划

分的缺点，通过扩充位移项来描述不连续的位移场，
使裂纹独立于网格存在，从而能够模拟任意形状的

裂纹。 因此，其在疲劳裂纹扩展方面已获得了广泛

的应用［４⁃６］。 文献［７］利用 ＸＦＥＭ 研究了飞机外蒙

皮埋头钉孔划窝深度和角度对蒙皮裂纹扩展寿命的

影响。 文献［８］使用 ＸＦＥＭ 预测了长桁框腹板的裂

纹扩展轨迹，结果与试验吻合较好。 陆勇俊等［９］ 使

用 ＸＦＥＭ 对飞机典型长桁连接件疲劳裂纹稳定扩

展阶段的寿命进行了计算模拟，与疲劳试验结果吻

合较好，误差在 １０％以内。 尽管上述国内外学者的

研究工作表明 ＸＦＥＭ 在解决工程实际问题中具有

一定的可行性与准确性。 但是关于 ＸＦＥＭ 在航空

结构件疲劳寿命预测方面的报道不多，而且在翼梁

结构疲劳裂纹扩展路径及寿命预测方面的文献几乎

没有。
本文基于 Ａｂａｑｕｓ 软件的扩展有限元 ＸＦＥＭ 分

析，首先对含中心穿透斜裂纹平板在等幅载荷下的

疲劳裂纹扩展路径和寿命进行了预测和试验验证，
证明本方法在相对简单的二维裂纹扩展问题中的适

用性；然后选取某通勤类飞机机翼翼梁典型结构的

几何和材料参数，对带初始裂纹的加筋翼梁结构在

等幅疲劳载荷下的裂纹扩展路径和裂纹扩展寿命进

行了预测和试验验证，证明本方法在带止裂筋的三

维复杂裂纹扩展问题中的适用性。

１　 数值计算方法

１．１　 低周疲劳

Ａｂａｑｕｓ 中提供了亚临界循环载荷作用下部件

低周疲劳裂纹扩展准则。 疲劳裂纹的萌生和扩展使

用 Ｐａｒｉｓ 公式表示，见图 １，将裂纹扩展速率
ｄａ
ｄＮ

与裂
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纹尖端的能量释放率 ΔＧ 相关联。 Ｐａｒｉｓ 法则通过

ΔＧ 表示，其中 Ｇｍａｘ 和 Ｇｍｉｎ 分别为结构最大载荷 Ｐｍａｘ

和最小载荷 Ｐｍｉｎ 对应的应变能释放率，ΔＧ ＝ Ｇｍａｘ －
Ｇｍｉｎ。 Ｇ ｔｈｒｅｓｈ 为应变能释放率门槛值，Ｇｐｌ 为应变能释

放率上限值，ＧＣ 为临界应变释放率，ＧｅｑｕｉｖＣ 为基于用

户指定的混合模式断裂准则计算得到的临界等效应

变能释放率。 Ｐａｒｉｓ 法则以 Ｇ ｔｈｒｅｓｈ 和 Ｇｐｌ 为上下界，低
于 Ｇ ｔｈｒｅｓｈ，疲劳裂纹不扩展；高于 Ｇｐｌ，疲劳裂纹将快

速扩展至破坏；介于 Ｇ ｔｈｒｅｓｈ 和 Ｇｐｌ 的中间直线区域，是
疲劳裂纹稳定扩展区域，也是 Ｐａｒｉｓ 法则控制区域。

图 １　 Ｐａｒｉｓ 公式控制的疲劳裂纹扩展区域

另外，Ａｂａｑｕｓ 中疲劳裂纹萌生准则定义为

ｆ ＝ Ｎ
ｃ１（ΔＧ） ｃ２

≥ １．０ （１）

式中， ｃ１ 和 ｃ２ 是材料常数，Ｎ是循环次数。 直到以上

方程和 Ｇｍａｘ ＞ Ｇ ｔｈｒｅｓｈ 同时满足，疲劳裂纹才会扩展。

一旦疲劳裂纹扩展准则被满足，裂纹扩展速率
ｄａ
ｄＮ

通

过能量释放率范围 ΔＧ 计算得到。 每个循环中的裂

纹扩展通过 Ｐａｒｉｓ 公式计算

ｄａ
ｄＮ

＝ ｃ３（ΔＧ） ｃ４ （２）

式中， ｃ３ 和 ｃ４ 是材料常数。
１．２　 材料常数换算

由（１）式和（２）式可知，Ａｂａｑｕｓ 软件只支持能

量释放率 Ｇ形式的 Ｐａｒｉｓ曲线数据，软件帮助文档中

只是说明在计算时需要的 ｃ３，ｃ４ 为材料常数，但是没

有任何其他关于 ｃ３，ｃ４ 取值的说明。 因此，这给使用

该方法解决工程问题带来了困惑。 原始的 Ｐａｒｉｓ 公

式为应力强度因子 Ｋ 形式的

ｄａ
ｄＮ

＝ Ｃ（ΔＫ）ｍ （３）

式中，参数 Ｃ，ｍ 为材料常数，是通过拟合裂纹扩展

数据得到的。
在线弹性断裂力学范畴内，应变能释放率 Ｇ 和

应力强度因子 Ｋ 之间有如下关系式

Ｇ ＝ Ｋ２

Ｅ′
（４）

式中

Ｅ′ ＝
Ｅ，　 　 　 平面应力

Ｅ
１ － μ２，　 平面应变

ì

î

í

ïï

ïï

将（４）式改写成

ΔＧ ＝ （ΔＫ） ２

Ｅ′
（５）

将（５）式代入（２）式有

ｄａ
ｄＮ

＝ ｃ３
（ΔＫ） ２

Ｅ′
æ

è
ç

ö

ø
÷

ｃ４
（６）

求得 Ａｂａｑｕｓ 中参数 ｃ３，ｃ４ 与 Ｐａｒｉｓ 公式参数 Ｃ，ｍ 之

间的关系为

ｃ３ ＝ Ｃ（Ｅ′） ｃ４ （７）

ｃ４ ＝ ｍ
２

（８）

这样，就可以将试验得到的或材料手册查到的 Ｐａｒｉｓ
公式参数 Ｃ，ｍ 通过（７） 式和（８） 式换算成 ｃ３，ｃ４ 进

行计算。

图 ２　 ２０２４⁃Ｔ３５１ 铝合金裂纹扩展速率曲线［１０］

２０２４⁃Ｔ３５１ 铝合金在应力比 Ｒ ＝ ０．１ 下裂纹扩展

速率曲线如图 ２ 所示，数据取自参考文献［１０］。 通

过对图 ２ 中间线性段裂纹扩展数据进行线性拟合，
得到裂纹扩展速率的 Ｐａｒｉｓ 公式如下

ｄａ
ｄＮ

＝ １．０９３ ７ × １０ －１１（ΔＫ） ２．８５５ ６ （９）

即参数 Ｃ＝ １．０９３ ７×１０－１１，ｍ ＝ ２．８５５ ６。 根据（７）式
和（８）式将（９）式换算成能量释放率形式的 Ｐａｒｉｓ
公式

·８３７·
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ｄａ
ｄＮ

＝ ９．４２５ ５ × １０ －５（ΔＧ） １．４２７ ８ （１０）

即 Ａｂａｑｕｓ 软件需要的输入参数 ｃ３ ＝ ９．４２５ ５×１０－５，ｃ４
＝ １．４２７ ８。 计算用到的所有 ２０２４⁃Ｔ３５１ 铝合金材料

参数见表 １：
表 １　 ２０２４⁃Ｔ３５１ 材料参数

弹性模量

Ｅ ／ ＭＰａ
泊松比

μ

断裂韧性 ＫＩｃ ／

（ＭＰａ·ｍｍ
１
２ ）

Ｐａｒｉｓ 参数

Ｃ ｍ

７２ ０００ ０．３１ １ １８１ １．０９３ ７×１０－１１ ２．８５５ ６

２　 试验验证

２．１　 中心斜裂纹平板

中心斜裂纹平板试验件的材料为 ２０２４⁃Ｔ３５１ 铝

合金，尺寸为 ３００ ｍｍ×１００ ｍｍ×２ ｍｍ，如图 ４ 所示。
板中心有一穿透斜裂纹，裂纹长度 ａ ＝ １０ ｍｍ。 裂纹

与垂直中心线的夹角 θ＝ ３０°的 ２ 件，θ ＝ ６０°的 ２ 件。
２ 种试验件裂纹切口细节见图 ５ 所示。

　 　 图 ３　 中心斜裂纹试 图 ４　 试验件总体尺寸

验设备及安装

将该平板两端预留的夹持端与夹具连接，再将

夹具夹持在 ＭＴＳ８１０ 电液伺服疲劳试验机的上下 ２
个活动夹头中并夹紧（见图 ３）。 裂纹扩展试验在等

幅疲劳载荷下进行，最大应力 σｍａｘ ＝ ７０ ＭＰａ，应力比

Ｒ＝ ０．１，试验频率 ｆ＝ １０ Ｈｚ。
为了预测中心斜裂纹平板在等幅疲劳载荷作用

下的疲劳裂纹扩展路径和疲劳裂纹扩展寿命，建立

了基于扩展有限元 ＸＦＥＭ 的数值计算模型（见图

６），使用三维实体减缩积分单元 Ｃ３Ｄ８Ｒ 划分网格，
使用一几何平面代表初始裂纹的位置。

图 ５　 ３０°与 ６０°试验件裂纹切口局部放大图

图 ６　 中心斜裂纹平板有限元模型

平板上边施加 ７０ ＭＰａ 的均布载荷，Ａｂａｑｕｓ 中

低周疲劳分析采用 ｄｉｒｅｃｔ ｃｙｃｌｉｃ 分析步，定义疲劳载

荷只需要定义一个周期内载荷随时间变化信息。 图

７ 中定义了以最大载荷幅值为 １，最小载荷幅值为

０．１的载荷幅值曲线，载荷循环周期为 ０．１ ｓ。 平板下

边约束 ｙ 向自由度。

图 ７　 一个周期（０．１ ｓ）内的载荷幅值曲线

·９３７·
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２．２　 整体加筋翼梁

整体机加止裂筋翼梁试验件如图 ８ 所示。 试验

件材料为 ２０２４⁃Ｔ３５１ 铝合金，试验件长度 ４９５ ｍｍ，
高度 ３３０ ｍｍ，梁腹板厚度 ２ ｍｍ，梁缘条厚度６ ｍｍ，
高度 ３１ ｍｍ；位于梁腹板高度 １ ／ ３ 处有一止裂筋，止
裂筋厚度 ｔ ＝ ５ ｍｍ，高度 ｗ ＝ １６ ｍｍ。 梁的下缘条正

中间有一初始裂纹，裂纹深度为将整个下缘条切断，
直至下缘条与梁腹板过渡圆角根部。

图 ８　 带止裂筋翼梁试验件几何构型

试验件的 ２ 个对角被夹在 Ｕ 型夹具之中，并通

过销轴加载。 销轴与加载孔间隙配合，孔的尺寸为

ϕ２０＋０．３
０ ，销轴的尺寸为 ϕ１９．２０

－０．３。 Ｕ 型加载夹具的

加载杆夹持在 ＭＴＳ８１０ 电液伺服疲劳试验机的上、
下活动夹口中，如图 ９ 所示。

图 ９　 整体加筋翼梁试验设备及安装

试验载荷为等幅疲劳载荷，Ｐｍａｘ ＝ ２８ ４７８ Ｎ，载

荷比 Ｒ＝
Ｐｍｉｎ

Ｐｍａｘ
＝ ０．１，试验加载频率 ｆ＝ １０ Ｈｚ。

翼梁典型件的有限元模型如图 １０ 所示。 有限

元模型网格采用六面体单元划分，止裂筋附近网格

细化，梁腹板厚度方向划分 ２ 层单元。 由于本问题

主要考虑的是止裂筋对翼梁腹板裂纹扩展的影响，
因此为了降低计算时间，除了止裂筋的过渡圆角在

模型中建出外，其余过渡圆角在建立有限元模型时

忽略。

图 １０　 翼梁整体有限元网格划分

为了使有限元模型中的约束和加载与试验件安

装在 ＭＴＳ 系统疲劳试验机上的状态一致，采用如下

方法给模型约束和加载：首先在试验件模型 ２ 个加

载孔的中心位置分别创建 ２ 个参考点 ＲＰ⁃１ 和 ＲＰ⁃
２，然后将参考点 ＲＰ⁃１ 和 ＲＰ⁃２ 分别与它们所对应

的加载孔内表面建立耦合（ｃｏｕｐｌｉｎｇ）约束。
约束：将参考点 ＲＰ⁃１ 采用固定约束，并释放绕

ｚ 轴转动自由度。
加载：在参考点 ＲＰ⁃２ 上施加等幅拉－拉疲劳试

验载荷，载荷方向在 ２ 个加载孔中心连线上。 Ｐｍａｘ ＝

２８ ４７８ Ｎ，载荷比 Ｒ ＝
Ｐｍｉｎ

Ｐｍａｘ

＝ ０．１，试验加载频率 ｆ ＝

１０ Ｈｚ。 载荷幅值曲线见图 ７。 因为图 ７中定义的载

荷幅值曲线为 ０．１ ～ １ Ｎ之间，而这里真实的试验载

荷为 ２ ８４７．８ ～ ２８ ４７８ Ｎ，因此需要在图 ７ 定义的载

荷幅值曲线基础上再乘以一个 ２８ ４７８ 的载荷系

数。

３　 计算与试验对比分析

３．１　 中心斜裂纹平板

图 １１ 为裂纹倾斜角度 θ ＝ ３０°时平板的疲劳裂

纹扩展路径的试验结果与 ＸＦＥＭ 预测结果，图 １２ 为

裂纹倾斜角度 θ＝ ６０°时平板的疲劳裂纹扩展路径的

试验结果与 ＸＦＥＭ 预测结果。 从以上 ２ 图可以看

出，裂纹扩展路径的预测结果与试验结果非常吻合。

·０４７·
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图 １１　 裂纹倾角 ３０°平板裂纹扩展路径　 　 　 　 　 　 　 　 图 １２　 裂纹倾角 ６０°平板裂纹扩展路径

　 　 图 １３ 为裂纹倾斜角度 θ ＝ ３０°时平板的疲劳裂

纹扩展的 ａ⁃Ｎ 曲线，图 １４ 为裂纹倾斜角度 θ＝ ６０°时
平板的疲劳裂纹扩展的 ａ⁃Ｎ 曲线。 其中 ｓｐｅｃｉｍｅｎ⁃１
为 １＃试验件的疲劳裂纹扩展数据；ｓｐｅｃｉｍｅｎ⁃２ 为 ２＃
试验件的疲劳裂纹扩展数据；ＸＦＥＭ 为基于扩展有

限元 ＸＦＥＭ 方法的低周疲劳计算得到的中心斜裂

纹平板的疲劳裂纹扩展数据。

图 １３　 裂纹倾角 ３０°平板疲劳裂纹扩展的 ａ⁃Ｎ 曲线

图 １４　 裂纹倾角 ６０°平板疲劳裂纹扩展的 ａ⁃Ｎ 曲线

从图中可以看出，裂纹倾斜角度 θ ＝ ３０°时 １＃试
验件裂纹扩展寿命为 ３２０ ７８１ 次循环，２＃试验件裂

纹扩展寿命为 ３１９ ７８１ 次循环，ＸＦＥＭ 预测的裂纹扩

展寿命为 ３０９ ４１７ 次循环，裂纹扩展寿命与试验结

果平均值误差为 ３．４％；裂纹倾斜角度 θ＝ ６０°时 １＃试
验件裂纹扩展寿命为 １３２ ４３１ 次循环，２＃试验件裂

纹扩展寿命为 １４６ ７８８ 次循环，ＸＦＥＭ 预测的裂纹扩

展寿命为 １４０ ４７３ 次循环，裂纹扩展寿命与试验结

果平均值误差为 ０．６２％。
３．２　 整体加筋翼梁

图 １５ａ）为翼梁试验件在 １６８ ０７６ 次载荷循环下

的疲劳裂纹扩展路径；图 １５ｂ）为翼梁在 １７８ ６５０ 次

载荷循环下的有限元计算 Ｍｉｓｅｓ 应力云图及裂纹扩

展路径。 通过对比图 １５ａ）和图 １５ｂ）可以看出，基
于扩展有限元 ＸＦＥＭ 的数值计算方法预测的裂纹

扩展路径与试验结果吻合良好。

图 １５　 整体加筋翼梁裂纹扩展路径

·１４７·
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图 １６ 为翼梁构件疲劳裂纹扩展的 ａ⁃Ｎ 曲线，其
中 ｓｐｅｃｉｍｅｎ⁃１ 为 １＃翼梁试验件的疲劳裂纹扩展数

据；ｓｐｅｃｉｍｅｎ⁃２ 为 ２＃翼梁试验件的疲劳裂纹扩展数

据；ＸＦＥＭ 为基于扩展有限元 ＸＦＥＭ 方法的低周疲

劳计算得到的翼梁疲劳裂纹扩展数据。 从图中可以

看出，１＃试验件裂纹扩展寿命为 １６８ ０７６ 次循环，２＃
试验件裂纹扩展寿命为 １７３ ０２４ 次循环，ＸＦＥＭ 预测

的裂纹扩展寿命为 １７８ ６２０ 次循环，裂纹扩展寿命

误差为 ６．３％。

图 １６　 翼梁裂纹长度 ａ－循环次数 Ｎ 曲线

４　 结　 论

本文根据线弹性断裂力学理论，推导出了

Ａｂａｑｕｓ 中材料参数 ｃ３，ｃ４ 与 Ｐａｒｉｓ 常数 Ｃ，ｍ 之间的

换算关系式，明确了材料参数 ｃ３，ｃ４ 的取值依据。 然

后基于扩展有限元 ＸＦＥＭ 法的有限元数值计算方

法对中心斜裂纹平板和整体加筋翼梁结构在等幅疲

劳载荷下疲劳裂纹扩展特性进行了研究：
１） 对中心穿透斜裂纹平板在裂纹倾斜角 ３０°和

６０°情况下的裂纹扩展路径和寿命进行了预测，裂纹

扩展路径与试验结果吻合良好，裂纹扩展寿命误差

在 ３．４％内。 表明该方法可精确预测二维平面裂纹

的扩展路径和寿命。
２） 对整体加筋翼梁的裂纹扩展路径和寿命的

预测与试验结果有很好的一致性，疲劳裂纹扩展寿

命误差约为 ６．３％。 表明该方法适用于带止裂筋的

三维复杂结构的疲劳裂纹扩展路径和寿命预测，可
以为结构的损伤容限设计提供有效途径，具有一定

的工程应用价值，可用于型号设计中。
３） 本文的方法仅是在等幅疲劳载荷情况下进

行了试验验证，还具有一定局限性。 未来需要对载

荷谱作用下结构的疲劳裂纹扩展路径和寿命进行预

测研究，使其更具普适性。
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