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无干涉铆接搭接结构的多裂纹扩展预测方法

张 腾1, 何宇廷1, 伍黎明1, 左智元2, 杜 鑫2

(1.空军工程大学航空航天工程学院,西安,710038;2.94484部队,山东高密,261500)

摘要 建立了含有广布损伤(MSD)裂纹的无干涉铆接搭接结构三维有限元模型,求解裂纹尖端

左右两侧的应力强度因子,并提出了等效应力强度因子的概念。以Paris公式为基础,结合改进

的载荷循环叠加方法、塑性区连通准则,并考虑 MSD裂纹扩展中的相关性,建立了等幅谱下

MSD裂纹扩展预测模型。计算结果与试验结果表明,使用该方法预测的3种开裂模式下的寿

命值误差均在7%以内;对搭接结构进行分析不能简化为二维模型;MSD裂纹扩展寿命与结构

开裂模式有关,结构中共存的裂纹越多其裂纹扩展寿命越短。
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APredictionMethodofMultipleCrackGrowthontheFittedRivetLap􀆼joint

ZHANGTeng1,HEYuting1,WULiming1,ZUOZhiyuan2,DUXin2

(1.AeronauticsandAstronauticsEngineeringCollege,AirForceEngineeringUniversity,Xi'an710038,

China;2.Unit94484,Gaomi261500,Shandong,China)

Abstract:Three􀆼dimensionalfiniteelementmodelsofneatlyfittedrivetlap􀆼jointcontainingmultiplesite
damage(MSD)cracksaredevelopedandtheconceptofequivalentstressintensityfactor(SIF)isintro-
ducedbasedonthecalculationofdifferentsidesofthecracktip.OnthebasisofParisformula,andcom-
binedwiththeimprovedload􀆼cyclescumulatemethod,apredictionmethodforMSDcrackgrowthunder
constantamplitudecyclicloadingisestablished,andplasticzonelinkupcriterionandcoherencetreatment
inMSDevolutionareintegrated.Theresultsofcalculationandexperimentshowthatthepredictionresults
areingoodagreementwithexperimentalresults,theerrorsofthreedamagemodesarewithin7percent;

theanalysisforlap􀆼jointcannotbesimplifiedintoplatemodel,thecrackgrowthlifeofMSDstructureis
highlyconductedbythemodeofdamage,themorecracksexist,thefasterthecracksgrow.
Keywords:multiplesitedamage;crackgrowth;lapjoint;stressintensityfactor;lifeprediction

  在飞机的多细节结构中,如果各细节的应力水

平相差不大,容易同时出现多条裂纹,形成多处损伤

(MultipleSiteDamage,MSD)。在多条裂纹的相

互作用下,裂纹扩展速率显著加快,结构剩余强度明

显降低,破损安全能力急剧下降[1],因此,只考虑单

裂纹的传统损伤容限分析方法已不能保证飞机结构

的安全[2]。
飞机典型的 MSD裂纹通常发生于蒙皮搭接结



构的共线铆钉孔边[3]。国内外多位学者[4􀆼8]认为,对
搭接结构进行多处损伤研究,由于上排铆钉载荷卸

载给了下一排铆钉,可将其简化为单排多孔平板结

构;同时,众多研究机构[9]也以单排多孔平板试件为

对象开展相关工作。搭接结构中存在摩擦接触、弯
矩、钉载的作用,使其受力情况远比平板结构复杂,
虽然文献[10]使用有限元软件FRANC2D/L对含

MSD的搭接结构进行了有限元建模分析,但其忽略

了搭接板厚度的影响,未考虑同一条裂纹尖端左右

两侧应力强度因子的区别。
本文建立了含有 MSD裂纹的无干涉铆接搭接

结构三维有限元模型,提出了等效应力强度因子的

概念,结合Paris方程,介绍了一种新的 MSD裂纹

扩展预测方法。

1 有限元计算模型与方法

1.1 结构模型与研究对象

对 MSD裂纹扩展的试验研究使用交错铆钉搭

接试验件,试验件模拟了某型飞机蒙皮搭接处的实

际结构特征,蒙皮材料为厚1.8mm的2524􀆼T3铝

合金;钉孔直径为4mm,铆钉材料为TC4钛合金,
铆钉与孔间为无干涉配合;交错排列的铆钉共3排,
每排3个铆钉,见图1。

图1 交错铆钉搭接试件

Fig.1 Staggeredrivetedlap􀆼jointspecimen

  试验过程中设计使用了防弯夹具,见图2。防

弯夹具Ⅰ和Ⅱ的作用是防止面外弯矩的影响,2块

垫板用于保证加载的对称性。加载前,在夹具与试

验件接触部位涂抹润滑脂,并垫上了塑料膜作为润

滑条,使夹具和试验件不直接接触,以减小摩擦。

图2 防弯夹具示意图

Fig.2 Configurationofanti􀆼bendfixtures

  试验件受载为正弦等幅谱,最大载荷20kN,应
力比为0,频率10Hz。试验件无预制裂纹,根据试

验结果,破坏位置位于最上排铆钉孔边,有3种破坏

模式,见图3。

图3 试验件的3种破坏模式

Fig.3 Threemodesofspecimendamage

1.2 有限元模型

使用ANSYS14.0有限元软件建立了试验件的

全尺寸的三维模型。模型考虑了弯矩作用,钉载作

用和摩擦接触。以对破坏模式3的分析为例,根据

文献[11]的孔边穿透裂纹建模方法,通过编制AP-
DL参数化建模语言在最上排铆钉孔两侧生成了不

同长度的穿透裂纹。
裂纹包含于裂纹体中,裂纹体采用退化的20节

点等参数奇异单元Solid95进行网格划分。为求解

裂纹尖端的应力强度因子,对裂尖奇异性进行了设

定,方法是将临近裂纹尖端的中间节点偏移至1/4
边长处[12],见图4。

图4 含 MSD裂纹的搭接接头有限元模型

Fig.4 FiniteelementmodeloftheMSDlapped􀆼joint

  裂纹体外的蒙皮和铆钉均使用10节点四面体

实体单元Solid92进行网格划分,蒙皮的弹性模量

E =7.2×104MPa,泊松比υ=0.3;铆钉的弹性模量

E =1.15×105MPa,泊松比υ=0.33。为防止不同

部位之间的相互穿透,建立了铆钉与蒙皮、上下蒙皮

之间的接触对,摩擦因数为0.2。

1.3 有限元求解

有限元模型受载与试验最大载荷相同;考虑防

弯夹具的约束作用,对与夹具接触的模型表面施加

了垂直于表面方向的位移约束。
对 MSD疲劳裂纹扩展进行研究,最重要的是

对裂纹尖端应力强度因子的计算[13]。
使用有限元软件求解得到了每条裂纹尖端前后

表面的应力强度因子KI 和KO,KI 为裂纹尖端在

两搭接板接触面一侧的应力强度因子,KO 为裂纹

尖端在外表面一侧的应力强度因子,见图5。
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图5 裂纹尖端的应力强度因子

Fig.5 Stressintensityfactorsofcracktip

2 MSD裂纹扩展预测方法

2.1 裂纹尖端的等效应力强度因子

因受到弯矩和钉载的作用,同一裂纹尖端前后

表面的受力状态不同。根据有限元分析结果,所有

的裂纹尖端其靠近外表面一侧的应力强度因子KO

比KI 大。以模式3中的5号裂纹(见图3)为例,KO

和KI 随裂纹长度的变化见图6。

图6 应力强度因子随裂纹长度的变化

Fig.6 EffectsofcracklengthonSIF

  根据试验观测,受弯矩薄板中的裂纹在稳定扩

展时为直裂纹形式,同一裂纹尖端前后表面的扩展

速率相同。本文认为,在薄板穿透裂纹的扩展过程

中,虽然前后表面的应力强度因子KO 和KI 不同,
但由于板件较薄,导致裂纹尖端的应力场耦合,KO

和KI 值同时对裂纹扩展速率有影响,先扩展的一侧

会导致后扩展一侧应力场的改变,带动裂纹的整体

扩展,使得裂纹扩展为直裂纹形式。定义等效应力

强度因子Km =(KI+KO)/2,对于裂纹的实际扩展

速率,可以认为是由等效应力强度因子Km 控制。

2.2 裂纹扩展公式

采用Paris公式预测各条裂纹的扩展:

    dadN =C(ΔK)m (1)

根据中心裂纹拉伸试件(尺寸100mm×300
mm×1.8mm)的试验结果,1.8mm厚2524􀆼T3铝

合金试件的Paris公式常数C =1.6×10-7,m =
2.46。由于本文试验采用的应力比R=0,即K min=
0,因此,ΔK =Kmax=Km 。

2.3 裂纹扩展中的相关性

多处损伤中各条裂纹的扩展是相互影响的,因
此,不能孤立地分析某一裂纹的应力强度因子及其

扩展量,否则会得到偏于危险的结果[8]。
对于裂纹扩展中的相关性处理,若每一次载荷

循环都进行一次求解,既耗费大量机时又对精度的

提高不大。以计算精度和计算效率之间的合理配置

为原则,本文使用了载荷分间隔处理法,在相同的循

环间隔ΔNi 内,各裂纹的相互影响不变。在ΔNi 次

循环加载结束,累计各条裂纹长度,再次求解出当前

各裂纹的等效应力强度因子,进入下一个载荷循环

ΔNi+1。ΔNi 的分段决定了预测的精度和计算效

率。在本文中,初始ΔNi 取值为2000循环,当出现

两裂纹间距离小于二分之一孔距时,因裂纹间的相

互作用开始变得明显[14],ΔNi 取值为500循环。
现有文献中,使用载荷分间隔处理法,用

   
Δai

ΔNi
=

ai+1-ai

Ni+1-Ni
(2)

近似计算dai/dNi ,这样的裂纹扩展寿命都是直接

累加,会造成误差的不断增大。本文对此进行了改

进,考虑前后2次的裂纹扩展增量,使用

Δai

ΔNi
=

ai+1-ai

Ni+1-Ni
,        i=1

1
2
(ai+1-ai

Ni+1-Ni
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Ni-Ni-1
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(3)

近似计算dai/dNi。

2.4 MSD裂纹扩展分析步骤

MSD的裂纹扩展分析主要步骤如下:

Step1 选定 MSD开裂模式;

Step2 根据检测能力确定初始裂纹尺寸an1,
其中,n 为 MSD裂纹序号;

Step3 使用有限元法求解得到各裂纹等效应

力强度因子Knm ;

Step4 设定裂纹循环间隔ΔNi ;

Step5 根据Paris公式和式(3),求解得到:

Δani =
ΔNiC (ΔKn)m        ,i=1

[2C (ΔKn)m -
Δan(i-1)

ΔN(i-1)
]ΔNi,i>1

ì

î

í

ïï

ïï

(4)

Step6 累计裂纹长度an(i+1)=ani+Δani ,回到

Step3继续循环。
根据塑性区连通准则[15],当两条相邻裂纹的裂

尖塑性区连通(见图7(a))或裂尖塑性区与相邻孔

连通(见图7(b))时,认为结构失效,终止计算。

  平面应力状态下塑性区半径取

rp =
1
2π
(KI

FTY
)
2

(5)

式中:KI 为裂尖应力强度因子,本文取等效应力强

度因子Km;FTY 为材料屈服强度。
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图7 塑性区连通准则

Fig.7 Theplasticzonelinkupcriterion

3 计算结果与比较

本文在进行裂纹扩展分析时,通过 ANSYS软

件的APDL参数化设计语言实现了含裂纹结构建

模、边界条件施加、应力强度因子求解、裂纹长度扩

展量计算、裂纹扩展后结构重新建模、塑性区联通后

终止运算等过程,大大减小了求解工作量。选用开

裂模式3中的01号试件为例验证本文的裂纹扩展

预测方法;同时,与传统的平面模型分析进行对比。

  根据试验观测(铆钉遮挡长度为1mm),在进

行75340次循环时,6条裂纹长度从左至右依次为

0.44mm,0.50mm,0.53mm,0.59mm,1.62mm和

1.71mm,以此时作为研究裂纹扩展的初始状态。
试验件中的主裂纹与相邻副裂纹连通时,其寿命为

92570,后经78个循环断裂;因试验件在裂纹连通

后的寿命很小,以92570为结构断裂寿命,即实际

裂纹扩展寿命为17230。
在图8中,同时绘制了6条裂纹的扩展预测曲

线和试验观测曲线。裂纹的扩展预测曲线分为2
种,三维模型的裂纹扩展预测曲线根据本文提出的

等效应力强度因子求得;二维模型的裂纹扩展预测

曲线使用单排多孔平面有限元模型[4􀆼8]经本文的“载
荷分间隔处理法”求得。

图8 裂纹扩展预测曲线

Fig.8 Crackgrowthpredictedcurves

  由图8可以看出,在三维模型下,根据本文提出

的等效应力强度因子预测的裂纹扩展曲线与实际的

裂纹扩展曲线基本吻合,所预测的裂纹扩展寿命为

18014,误差为4.5%;使用二维模型对 MSD裂纹进

行分析,裂纹扩展速率偏低,预测的裂纹扩展寿命过

于危险,其值为24408,误差为41.7%。
分析其原因,二维分析的研究对象为单排多孔

平板结构,孔边仅有应力集中情况。而在实际搭接

结构中,两搭接板之间靠铆钉传载,即使板的厚度较

薄且有防弯措施,搭接板的不同面也会造成铆钉的

弯撬,使搭接板孔边为三向应力状态,加之孔边原有

应力集中的影响,导致三维结构的孔边局部应力场

更为复杂和危险。
虽然本文研究的搭接结构较薄,铆钉弯矩作用

小,但使用二维模型分析仍不合适;对于厚度较大的

模型,其更为不妥。因此,对搭接结构进行研究,简
化的单排孔平板结构裂纹扩展寿命偏长,结构分析

结果偏于危险,必须建立在三维模型的基础上。
所有试验件裂纹扩展寿命的计算值与试验值见

表1。

表1 试验结果与有限元分析结果

Tab.1 TheresultsoftestandFEA

MSD
模式

试验件

编号

裂纹扩展寿命/cycle
计算值 试验值 误差/%

平均

误差/%

模式1
05
08

45080
38240

42103
36278

7.1
5.4

6.3

03 22540 21085 6.9
模式2 06 24910 23586 5.6 6.9

07 28590 26431 8.2
01 18010 17230 4.5
02 15880 15384 3.2

模式3 04 16810 15942 5.4 5.0
09 19950 19027 4.8
10 17430 16257 7.2

  从上表可以看出,使用本文方法预测3种开裂

模式下的裂纹扩展寿命,平均误差均小于7%。此

外,模式2(4条裂纹)下的裂纹扩展寿命较模式1(3
条裂纹)下降了39.5%;模式3(6条裂纹)下的裂纹

扩展寿命较模式1下降了57.2%,较模式2下降了

29.2%。说明 MSD裂纹扩展寿命与结构开裂模式

有关,结构中共存的裂纹越多其裂纹扩展寿命越短。
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4 结语

本文根据裂纹尖端左右两侧应力强度因子提出

了等效应力强度因子的概念,结合“载荷分间隔处理

法”建立了等幅谱下 MSD裂纹扩展预测模型。试

验结果和有限元分析结果表明,MSD裂纹扩展寿命

与结构开裂模式相关,结构中共存的裂纹越多,其裂

纹扩展寿命越短。算例表明,本模型的预测结果与

试验结果较为吻合,误差在7%以内,预测值比试验

值略高。
由于搭接结构中弯矩、钉载、摩擦接触等因素的

影响,其实际受载情况远比平板结构复杂。对于搭

接结构的 MSD裂纹扩展分析,简化的二维结构分

析结果过于危险,不论是使用解析法或数值法,必须

建立在三维模型的基础上。
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