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摘 要：为了研究飞机铰链结构损伤容限设计特性，采用有限元分析结合工程计算与试验验证的方法，对铰链结构裂纹扩

展与剩余强度特性进行验证。分析与试验结论表明，针对 Inconel718 高温合金铰链结构，NASGRO 模型仅在小裂纹阶段与裂纹

平稳扩展阶段能够获得满足工程要求的计算精度，计算值误差在 30% 以内。在裂纹失稳扩展阶段，计算精度下降，但铰链

裂纹扩展寿命计算结果依然偏安全保守，该计算方法可以为工程设计提供参考。 
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航空发动机安装系统是连接飞机与发动机的主承力结

构，其主要作用是将发动机推力传递至飞机，同时还需承受

发动机垂向、侧向载荷以及俯仰、偏航、滚转力矩。发动机

安装系统作为飞机主结构（PSE），其失效会导致灾难性的后

果。运输类飞机适航规章 25.571条款要求[1，2]：对可能引起

灾难性破坏的每一结构部分（如机翼、尾翼、操纵面及其系

统、机身、发动机架、起落架，以及上述各部分有关的主要连

接）均需开展损伤容限评估工作，发动机安装系统作为发动

机架的主要连接结构需开展损伤容限评估工作，确保飞机结

构安全。

为了确保发动机正常工作时推力的有效传递，安装系

统设计普遍采用带热补偿间隙的铰链结构，并通过带有关节

轴承的连杆将发动机与安装平台相连接。同时为确保飞机

结构安全，安装系统还普遍采用冗余破损安全结构（多路传

力）与等待破损安全结构设计理念。运输类飞机适航规章

25.571条款要求[1，2]：对于多传力路径“破损安全”结构，如

果不能证明在剩余结构失效前传力路径失效、部分失效或止

裂在正常维修、检查或飞机的使用中能被检查出来并得到修

理的话，必须在裂纹扩展分析和 /或试验的基础上建立其检

查门槛值，并假定结构含有一个制造或使用损伤可能造成的

最大尺寸的初始缺陷。

本文依据适航规章要求，采用基于断裂力学的裂纹扩

展分析方法对安装系统进行了损伤容限评估。分别利用工

程裂纹扩展分析软件 NASGRO及通用有限元软件 ANSYS

与 FRANC3D软件相结合的方法，对安装系统铰链结构的

耳片和剪切销进行裂纹扩展分析仿真，同时根据耳片和剪切

销的裂纹扩展试验结果对计算分析结果进行了验证。

1 裂纹扩展分析模型
裂纹扩展分析的目的是估算损伤结构的裂纹扩展寿

命，飞机结构的损伤在疲劳载荷作用下不断扩展，裂纹从初

始裂纹长度扩展到允许的终止裂纹长度所需的载荷循环次

数或飞行次数为裂纹扩展寿命 N，裂纹扩展寿命公式为[3]：

 （1）

式中：f (ΔK)为材料裂纹扩展速率 da/dN-ΔK表达式；

a0，acr分别为初始裂纹长度与临界裂纹长度。目前被工程

界广泛采用的裂纹扩展速率模型主要有线性 Paris模型、



熊俊 等：飞机发动机铰链结构裂纹扩展分析与试验验证 29

NASGRO模型等[4]，线性 Paris模型的公式为：

 （2）

式中：ΔK为有效应力强度因子幅值。

NASGRO模型的公式为：

 （3）

式中：f为裂纹张开因子；R为应力比；ΔKth为裂纹扩展门

槛值；Kcr为临界应力强度因子；Kmax为裂纹尖端最大应力

强度因子；C、n、p、q为材料参数，可通过材料裂纹扩展试验

数据拟合获得。

对于飞机结构裂纹扩展分析，常采用广义Willenborg

模型、修正的广义Willenborg模型、Chang-Willenborg模型、

条带屈服模型[4]等。本文依据安装系统结构材料试验以及

现有材料性能数据库中的性能数据，采用回归分析方法拟合

获得材料裂纹扩展速率公式，并依据以上裂纹扩展分析模型

对安装系统铰链结构进行了裂纹扩展分析。

2 铰链裂纹扩展分析
安装系统铰链结构由耳片与剪切销组成，本文分别针

对耳片与剪切销结构进行了裂纹扩展分析。飞机铰链结构

常见疲劳失效模式为耳片单边角裂纹扩展失效与剪切销表

面裂纹扩展失效，如图 1[4]所示。

图 1中 P为外载荷，W为耳片宽度，t为耳片厚度，D

为剪切销直径，S0为拉伸应力，S1为弯曲应力，S3为挤压应

力，a为裂纹深度，c为表面裂纹长度。

本文采用工程裂纹扩展分析软件 NASGRO及通用

有限元软件 ANSYS与 FRANC3D软件相结合的方法，对

安装系统铰链结构的耳片和剪切销进行裂纹扩展分析。

初始裂纹缺陷尺寸参照 NASA无损检测要求文件 NA-

SA-STD-5009[5]推荐值进行假设，如图 2的耳片与剪切销

三维裂纹扩展分析[6]示意图。对于受组合载荷作用下的裂

纹扩展问题，NASGRO软件通过应力强度因子缩放系数综

合考虑拉伸 /压缩、弯曲、挤压应力的影响，其应力强度因子

（Stress Intensity Factor， SIF）计算公式[4]为：

 （4）

式中：应力分量 S0、S1、S2和 S3分别指拉伸导致的拉压应力、

厚度方向弯曲导致的拉压应力、宽度方向弯曲导致的拉压应

力、销孔（承压）压力。对于双向拉压载荷，S4为横向拉压

应力，Fi 为不同裂纹形式中各应力分量的几何修正系数，可

依据分析结构几何细节求出。

图 1 耳片剪切销初始缺陷位置示意图

Fig.1 Diagram of the initial defect position of the shear pin and lug

图 2 耳片剪切销三维裂纹扩展分析示意图

Fig.2 �Diagram of the 3D crack propagation analysis of the 
shear pin and lug

FRAN3D软件通过与通用有限元软件相结合计算裂纹

前缘三维应力场分布，综合考虑三种断裂模式来计算应力强

度因子，目前主要有位移修正方法和 M积分方法。M积分

方法相对有较高精度，M积分计算公式为[7，8]：

 （5）

式中：E为弹性模量，v为泊松比，状态（1）为待求状态，状

态（2）为三种假设纯 I型、纯 II型、纯 III型裂纹状态理论解

析解。可综合有限元分析得到的裂纹尖端应力、应变、位移
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场和理论解析解求出三种假设状态下 M积分，从而可以求

得裂纹前缘应力强度因子 KⅠ
(1)、KⅡ

(1)、KⅢ
(1)，继而代入裂纹扩展

分析模型开展结构裂纹扩展分析。图 3与图 4为耳片裂纹

扩展分析示意图。

图 3 耳片裂纹前缘SIF 与扩展路径

Fig.3 �Diagram of the SIF and propagation path of the front 
edge of the crack lug

图 4 耳片裂纹扩展长度

Fig.4 Diagram of the crack propagation length of lug

由图 3（a）可知，裂纹前缘应力强度因子 SIF随裂纹扩

展长度增加而逐步增大。且在裂纹稳定扩展阶段，裂纹前缘

SIF随裂纹前缘名义长度（无量纲）变化幅度较小。在失稳

扩展阶段，裂纹前缘 SIF随裂纹前缘名义长度（无量纲）变

化幅度加大。

3 铰链裂纹扩展试验验证
安装系统铰链结构裂纹扩展试验分别对耳片、剪切销

进行了试验验证，对于耳片结构选取 6个相同试验件进行常

温下裂纹扩展试验，由于试验件数量限制，剪切销仅选取两

个试验件进行常温下裂纹扩展试验。

耳片初始缺陷采用电火花方式进行加工，引入 1/4椭圆

形角裂纹缺陷，椭圆长半轴 c=3.81mm，短半轴 a=2.54mm。

剪切销初始缺陷采用线切割方式进行加工，引入直线型

划伤缺陷，裂纹尺寸为深度 0.15mm，弧长 3.81mm；深度

1.77mm，弧长 13.2mm。

耳片裂纹扩展试验方案为在循环载荷作用下当裂纹长

度达到特定长度时停止试验，进行静力破坏试验，测试耳片

结构剩余强度。由于剪切销无法实时监测裂纹扩展长度，故

试验方案将剪切销直接循环加载至裂纹失稳扩展失效。图

5为耳片与剪切销裂纹扩展试验件。

图 5 耳片与剪切销裂纹扩展试验件

Fig.5 Diagram of crack propagation test article of lug and shear pin

通过分析试验件失效断面，可观察到疲劳裂纹扩展区与

失稳断裂区（静强度破坏）分界面。图 6为采用 NASGRO

模型计算耳片裂纹扩展寿命与试验值对比示意图。

图 6 耳片裂纹扩展寿命计算与试验数据对比

Fig.6 �Comparison of calculation and test data of lug crack 
propagation

由图 6可知，耳片裂纹扩展试验寿命在小裂纹阶段分

散性较小，但当裂纹长度大于 7mm之后开始出现较大分散

带。且对比分析与试验结果可知，裂纹扩展速率 da/dN在小

裂纹阶段（a＜7mm），试验寿命与计算寿命符合较好；在平稳

扩展阶段（7mm＜a＜13mm之间），试验寿命比计算寿命平均

大 15%；在失稳扩展阶段（a＞13mm），试验寿命比计算寿命

平均大 30%以上；耳片裂纹扩展寿命分析结果偏保守。
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失稳扩展阶段的裂纹扩展速率计算精度下降，主要由

于目前暂未获得一个通用且完善的裂纹扩展分析模型，能够

同时适用于小裂纹阶段、平稳扩展阶段、失稳扩展阶段等三

个阶段的裂纹扩展速率计算。本文采用 NASGRO模型计

算裂纹扩展速率，虽然 NASGRO模型引入了小裂纹阶段的

裂纹扩展门槛值ΔKth及失稳扩展阶段的临界应力强度因

子 Kc，试图在一个模型中综合考虑三个阶段的影响。但计

算结果表明，针对 Inconel718高温合金耳片结构，NASGRO

模型只能在小裂纹与平稳扩展阶段获得满足工程需求的计

算精度，在失稳扩展阶段计算值仅作为参考。表 1为剪切销

裂纹扩展失效计算值与试验值对比。 
表 1 剪切销裂纹扩展失效计算值与试验值对比

Table 1 �Comparison of calculation and test data of shear pin 
crack propagation

 
初始值 破坏循环数 /次 计算

误差深度 a /mm 弧长 c/mm 试验 计算

剪切销 #1 0.15 3.81 43370 35568 -17.99%

剪切销 #2 1.77 13.2 12960 3011 -76.77%

由表 1可知，剪切销裂纹扩展失效寿命计算值小于试

验值，剪切销裂纹扩展寿命分析结果偏保守，试验寿命比计

算寿命平均高出 47%。

耳片断裂强度被认为是静力学模式断裂与断裂力学模

式断裂共同作用的结果，其剩余强度许用值 [P]rs为
[9]：

 （6）

式中：[P]n为静力学模式破坏载荷，[P]c为断裂力学模式破

坏载荷。图 7为耳片剩余强度计算与试验数据对比示意图。

由图 7可知，6个试验数据中有 5个有效试验数据，其

中一个试验数据出现较大分散性，为无效数据，可以剔除。

初步分析出现该现象的可能原因为：试验件材料中有夹渣

或制造缺陷导致剩余强度载荷偏低。

同时根据试验数据可知，现有耳片剩余强度计算方法

也偏于安全保守，计算值小于试验值，安全裕度大于 1.0。分

析主要原因为：式（6）中起主导作用的因素为静力学模式

破坏载荷 [P]n，而采用参考文献 [6]中方法计算静力学模式

破坏载荷偏保守，故而造成耳片剩余强度计算值偏小。

采用参考文献 [10]计算方法对耳片极限承载能力进行

Neuber修正，修正后再采用式（6）计算结果如图 8所示。

结合参考文献 [10]计算方法，并采用式（6）计算耳片

剩余强度，计算精度提高 13%。

图 7 耳片剩余强度计算与试验数据对比

Fig.7 �Comparison of calculation and test data of lug residual 
strength

图 8 耳片剩余强度计算修正

Fig.8 Calculation and correction of residual strength of lug

4 结论
本文采用工程计算与有限元计算相结合的方法对发

动机安装系统铰链结构进行了裂纹扩展分析，同时对耳片

与剪切销裂纹扩展分析结果进行了试验验证，通过对比计

算与试验结论表明：采用 FRANC3D进行裂纹尖端应力强

度因子计算，结合 NASGRO计算公式对耳片和剪切销裂纹

扩展寿命进行预测的结果偏保守，试验寿命比计算寿命平

均高出 30%～47%，计算安全裕度约 0.3，满足工程实践设计 

要求。 
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Abstract: In order to study the damage tolerance design characteristics of aircraft hinge structure, took the method of 

combining finite element with engineering calculation and experimental verification method, verified the crack growth 

and residual strength characteristics of hinge structure. The analysis and test results show that, for the Inconel718 

hinge structure, the NASGRO model can obtain the calculation accuracy of the engineering requirements only in the 

stage of small crack and the smooth crack growth stage, and the calculated value error is within 30%. In the stage of 

crack instability expansion, the calculation precision is reduced, but the calculation result of the crack propagation 

life of the hinge is still safe and conservative. The calculation method can be used as a reference for the engineering 

design.
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