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翼梁腹板复合型裂纹扩展分析及
试验验证
李玉莲*，王虎林，何龙龙
哈尔滨哈飞航空工业有限责任公司，黑龙江 哈尔滨 150066

摘 要：以ABAQUS为平台，基于扩展有限元方法，采用最大周向拉应力准则，对翼梁腹板在弯、剪联合作用下的复合型裂

纹开裂角以及裂纹扩展进行研究，并进行了单翼梁腹板裂纹扩展试验验证。研究结果表明，采用扩展有限元分析，不需要重

新划分网格，逼真地模拟翼梁腹板的复合型裂纹扩展行为，节约了计算成本，能够为受力复杂航空结构的裂纹扩展分析提供

方便途径。
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飞机的服役经验表明，很多构件的断裂是由于其内部

存在各种类型的裂纹，这些裂纹的存在和扩展，使结构承载

能力在一定程度上削弱，从而影响飞机结构安全。因此研

究裂纹开裂以及扩展规律，对飞机设计有重大指导意义。

基于以上的目的，国内外学者从理论、试验、数字仿真方面

开展了大量的研究工作[1,2]。损伤容限分析的主要任务是以

基于断裂力学的裂纹扩展为分析基础,结合剩余强度分析

确定结构的检查门槛值和检查间隔，从而保证飞行安全并

得到最优的结构效率。飞机结构损伤容限分析的基础是飞

机结构应力强度因子的确定。因为应力强度因子计算的重

要性，国内外将应力强度因子的研究作为疲劳损伤容限设

计的重点之一。

有限元法计算应力强度因子由于不受几何以及载荷的

复杂性限制而在工程上得到广泛应用。有限元法需要模拟

裂纹尖端的奇异性，在固定裂纹长度下，传统有限元法计算

裂纹尖端应力强度因子精度已经非常高，而在裂纹扩展中，

必须每次在裂纹扩展后重新划分网格，工作量巨大。而扩

展有限元[3]的提出很好地解决了这个矛盾。

扩展有限元技术是用于模拟不连续问题的有限元技

术，它是在传统有限元框架内，保留了有限元所有的优点，

并基于单位分解的思想，在连续位移场上加入特殊函数对

不连续问题进行建模的方法。它克服了传统有限元在裂纹

尖端应力区必须细化网格带来的困难，大大提高了分析效

率。近年来扩展有限元法在裂纹扩展分析中得到了广泛的

应用[4]，本文针对翼梁腹板的复合型裂纹扩展问题，使用扩

展有限元分析手段，着重分析了网格密度和积分区域对应

力强度因子以及复合型裂纹开裂角度计算精度的影响，并

使用单翼梁结构进行了翼梁腹板裂纹扩展试验验证。

1 扩展有限元法
对于含有裂纹的弹性体，一方面在裂纹面上产生不连

续位移场，另一方面在裂纹尖端又会产生应力集中，而采用

基于连续介质理论的传统有限元法进行计算时，通常需要

对裂纹尖端网格加密或引入奇异单元，造成操作复杂、通用

性差等不便。美国西北大学Belytchko等[5]基于差值函数单

元分解的思想，在常规有限元的基础上，提出了适合描述裂

纹面的近似位移插值函数：

u(x)=∑
iÎN
Ni (x)ui + ∑

jÎNdic
Nj H(x)αj +

∑
kÎNasy

Nk∑
α= 1

4
φα (x)bak

（1）

式中：N为所有常规点的集合；Ndic为被裂纹完全贯穿的单
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元节点的集合（图1中的方块节点）；Nasy为含裂尖单元点的

集合（图1中的圆圈节点）；ui，αj，bak分别表示常规单元节点、

贯穿单元节点和裂尖单元节点的位移；H(x)为跳跃函数，用

于反映裂纹面位移的不连续性，在裂纹面上、下侧分别取+1

和-1。

φa (x)为裂尖渐进位移场附加函数，反映裂尖的应力奇

异性。具体由以下基函数构成：

φa (x)= [ r sin
θ
2 , r cos

θ
2 , r sin

θ
2 cosθ, r cos

θ
2 cos θ]（2）

式中：r，θ为以裂纹尖端为原点的极坐标系，如图 1 右侧

所示。

扩展有限元采用子区域积分法对不连续场进行精确

积分。

2 复合型裂纹
实际航空结构断裂力学的工程应用中，由于结构受力

复杂，裂纹形式不局限于一种，常以复合形式存在，判定复

合裂纹扩展的断裂准则主要有最大周向正应力准则[6]和应

变能密度理论两种。

最大周向正应力准则：假定裂纹初始扩展沿着周向应

力σθ最大的方向，当最大应力达到临界值时，裂纹开始扩

展。对于Ⅰ型和Ⅱ型裂纹复合的情况，结合 Irwin得到的裂尖

区域应力值，由应力强度因子叠加原理可以得到Ⅰ型和Ⅱ型

复合裂纹的裂尖正应力值：

σθ =
1
2πr cos

θ
2 [KΙ (1+ cosθ)- 3KⅡsinθ] (3)

取 r = r0圆周上各点的σθ，有 ( ∂σθ

∂θ )r = r0 = 0，(
∂2σθ

∂θ2 )< 0进
而有：

cos
θ0
2 [KΙ sinθ0 +KⅡ (1+ 3cosθ0 )]= 0 (4)

θ = arctan
3K 2Ⅱ ± K 4Ι + 8K 2Ι K 2Ⅱ

K 2Ι + 9K 2Ⅱ
(5)

则开裂条件为：

Kθmax = cos
θ0
2 [KΙ cos2θ0 -

3KⅡ
2 sinθ0] (6)

复合裂纹作用下，裂纹将向与原裂纹成 θ0的方向扩

展[7]，θ0的正负取决于
KΙ
KⅡ

的正负。

3 翼梁裂纹扩展分析
3.1 翼梁受力以及应力强度因子分析

机翼翼梁是飞机结构疲劳及损伤容限设计中的危险部

位，翼梁结构失效直接关系到飞机的飞行安全。对于航空

结构的机翼翼梁，总体受力为承受剪力和弯矩的联合作用，

如图 2所示。对于使用损伤容限设计的翼梁结构，当受拉

缘条裂纹扩展失效以后，裂纹扩展到翼梁腹板，在腹板上的

扩展过程由于受到腹板切应力和整个翼梁承受弯矩的共同

作用时，裂纹扩展速度较快，裂纹方向更为复杂，是飞机结

构的一种较为危险的失效模式，对于在翼梁腹板上的裂纹

扩展分析在工程上的应用尤为重要。

在整个机翼翼盒结构中，翼梁缘条裂纹扩展过程中，翼

梁承受的弯矩会小部分转移到蒙皮结构，翼梁腹板的切应

力保持不变，缘条完全断裂后，腹板承受弯矩引起的拉应力

以及切应力，属于典型的Ⅰ型和Ⅱ型裂纹同时存在的复合型

裂纹扩展。缘条断裂以后裂纹会沿着一个角度继续在腹板

扩展。裂纹扩展示意图如图3所示。

翼梁的Ⅰ型裂纹（见图 4）为弯矩引起的，根据手册[8]的经

验，当梁腹板承受纯弯曲应力时，腹板边裂纹的应力强度因子

公式为：
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图1 附加函数的加强节点和裂尖极坐标

Fig.1 Enriched nodes of addition function and local

coordinate system of crack tip
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图2 翼梁受力示意图

Fig.2 Wing spar subjected to moment and force
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KΙ=σ πa (1.12-1.39 a
b
+7.32( a

b
)2-13.1( a

b
)3+

14.0( a
b
)4 )

(7)

有限宽度板只承受切应力时，裂纹的应力强度因子经

验公式[9]为：

KⅡ = τ πa sec
πa
2b (8)

对于纯Ⅱ型裂纹[10]，可以令KΙ = 0，得出纯Ⅱ型裂纹的扩

展角度为70.5°。当机翼翼梁腹板为复合型裂纹扩展时，裂

纹扩展角度的取值范围为-70.5°~+70.5°。

3.2 翼梁裂纹扩展有限元分析结果

在翼梁腹板裂纹扩展分析中，翼梁组件包括缘条和腹

板以及立柱结构，翼梁选取三个肋间距的单翼梁长度进行

分析，仅研究裂纹在梁腹板的面内扩展时，初始裂纹切割为

下缘条高度40mm完全断裂。翼梁长度为1200mm，翼梁高

度为 330mm，翼梁腹板厚度为 2mm，翼梁上下缘条为 T 型

材剖面，腹板材料为 2014T3，详细的翼梁材料性能以及翼

梁的几何参数见表1。

在翼梁腹板裂纹扩展分析中，腹板厚度为 2mm时，有

限元模型在外围网格不变的情况下，在裂纹定义区域分别

采用了三种网格尺寸，为 1mm×1mm 网格、2mm×2mm 和

4mm×4mm的局部细化，主要分析网格密度对于扩展有限

元计算结果的影响，并与单翼梁结构裂纹扩展试验的裂纹

方向结果进行对比分析。

在翼梁腹板裂纹扩展有限元模型中，翼梁一端施加剪

力以及弯矩，在另一端为悬臂约束端，如图5所示。

使用扩展有限元的翼梁腹板裂纹扩展分析计算结果如

图 6所示。在使用扩展有限元分析过程中，使用单翼梁结

构进行分析。在腹板的裂纹扩展过程中，翼梁结构开剖面

的弯心会随着裂纹长度的增长发生变化，而实际结构中，翼

盒中的翼梁与蒙皮组成闭剖面结构，为简便分析，有限元约

束模拟简化时，在翼梁缘条与腹板的交界线处增加垂直于

腹板面的约束来限制翼梁的扭转。

有限元分析结果表明，扩展有限元在不重新划分网格情

况下，裂纹可以穿透单元，进行裂纹扩展模拟，大大提高分析

效率，同时为复杂航空结构裂纹扩展分析提供方便途径。

tf
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图3 翼梁腹板裂纹扩展示意图

Fig.3 Crack growth trajectory of wing spar web
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图4 翼梁腹板Ⅰ型裂纹扩展

Fig.4 The Ⅰ model crack growth of wing spar web

表1 2014T3材料力学性能和翼梁几何参数

Table 1 Mechanical properties of 2014T3 and geometric

parameter of wing spar

材料

弹性模量/GPa

泊松比

σmax/MPa

缘条高度/mm

75

0.33

68.7

40

几何参数

翼梁梁高/mm

腹板厚度/mm

翼梁长度/mm

初始裂纹长度/mm

330

2.0

1200

40
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���

���
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图5 翼梁腹板裂纹扩展分析示意图

Fig.5 Crack growth analysis of wing spar web
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4 翼梁腹板裂纹扩展试验验证
4.1 试验简化

翼梁腹板裂纹扩展试验，翼梁组件包括缘条和腹板，翼

梁选取 4个肋间距的单翼梁长度进行分析及试验，相邻肋

间距为 300mm，腹板厚度为 2mm，由于翼梁缘条断裂后的

裂纹扩展过程直接威胁结构安全，因此仅研究裂纹在梁腹

板的面内扩展时，初始裂纹切割为下缘条高度 40mm的完

全断裂。

试验过程中，翼梁加载端通过作动筒施加剪力以及弯

矩，在试验件翼梁另一端通过与实验室承力墙连接进行约

束，同时使用三组防失稳夹具限制翼梁的扭转变形，翼梁腹

板裂纹扩展试验的安装图如图7所示。

翼梁腹板裂纹扩展试验的过程结果如图 8所示，裂纹

扩展方向发生转折，以一定的角度扩展。

4.2 应力强度因子对比分析

在扩展有限元分析中，针对某一固定长度裂纹的应力

强度因子进行计算时，不需要重新划分网格，但是需要定义

增强函数的半径，针对翼梁腹板的裂纹扩展分析，着重分析

了定义半径对于裂纹的无量纲化应力强度因子的影响。扩

展有限元模型在裂纹扩展区域分别采用三种较为精细的网

格尺寸，分别为1mm×1mm、2mm×2mm和4mm×4mm时，网

格结果对应力强度因子影响不大，其中 1mm×1mm网格尺

寸计算结果见表2。

随着增强函数定义的半径不同，无量纲应力强度因子

变化较大。

从图 9中可以看出，增强函数半径大于 2.5时，应力强

度因子的数值区域稳定，收敛性较好，因此对于有限宽度的

腹板裂纹扩展，建议扩展有限元的增强函数半径取≥2.5。

4.3 混合裂纹扩展角度对比分析

扩展有限元模型在裂纹扩展区域分别采用三种较为精

细的网格尺寸，分别为 1mm×1mm、2mm×2mm 和 4mm×

图6 扩展有限元裂纹扩展计算示意图

Fig.6 XFEM crack growth analysis

图7 翼梁腹板裂纹扩展试验图

Fig.7 Crack growth experiment of wing spar web

图8 翼梁腹板裂纹扩展试验过程

Fig.8 Crack growth experiment process of spar web

表2 增强函数半径对应力强度因子影响

Table 2 The effect of addition function R on stress

intensity factor

增强函数

半径R

1.00

1.50

2.00

2.50

3.00

3.50

4.00

4.50

5.00

5.50

KⅠ

1140.14

1050.03

995.70

960.41

962.72

960.38

966.70

966.19

960.41

954.72

无量纲

应力强度因子

1.41

1.30

1.23

1.19

1.18

1.19

1.19

1.19

1.19

1.18
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4mm。计算裂纹扩展方向时，选用软件中裂纹定义的

XFEM，并允许裂纹扩展。

根据式（5），计算裂纹扩展角度，见表3，当网格尺寸为

1mm×1mm时，计算翼梁腹板的转角为 21.92°，翼梁腹板裂

纹扩展的试验结果为 22.6°，扩展有限元计算分析误差较

小，分析结果能够满足工程计算的需求，而且在裂纹尖端不

需要重新划分网格。

扩展有限元的裂纹扩展路径计算结果和试验结果对比

如图10所示，三种网格尺寸的裂纹扩展的角度经测量均在

21°左右，随着网格密度的不同，裂纹扩展的角度变化

不大。

通过以上的分析及试验验证，结果表明，在扩展有限元

模型定义的裂纹扩展区域，网格尺寸均为较精细前提下，网

格尺寸对与复合型裂纹的扩展角度影响较小。

5 结论
本文基于扩展有限元裂纹扩展方法，在翼梁腹板受到

弯曲和剪切的载荷联合作用下，开展了机翼梁腹板复合型

裂纹扩展分析及试验验证工作。分析和试验的裂纹扩展结

果表明：

（1）扩展有限元在不需要重新划分网格的前提下，能

够模拟机翼翼梁腹板的复合型裂纹扩展。扩展有限元相对

于传统有限元在模拟不连续问题方面具有明显的优势。

（2）扩展有限元采用多种网格尺寸进行对比分析，结

果表明，扩展有限元对于网格尺寸不敏感，能够较好地模拟

复合型裂纹的开裂角度。

（3）Abaqus扩展有限元对于计算工程复杂受力结构的

应力强度因子是可行的手段，计算精度能够满足工程实际

的需求。
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