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金属加筋壁板疲劳裂纹扩展研究
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摘　要：进行了铝合金工字型长桁加筋壁板的疲劳裂纹扩展分析与试验研究。利用线弹性断裂力学和有限元法计算工字型

长桁加筋壁板的应力强度因子，以 NASGRO 软件中的裂纹扩展率方程及考虑载荷交互作用的广义Willenborg 模型为基础，利用

循环接循环进行裂纹扩展计算寿命，并与试验数据相比较。结果表明，预测的寿命与试验结果吻合较好。

关键字：加筋壁板；裂纹扩展；载荷交互作用；飞-续－飞载荷谱

中图分类号：V215.6　　文献标识码：A　　文章编号：1007-5453（2016）08-0054-04

金属加筋壁板有 2 种类型：整体加筋结构和蒙皮、长

桁连接的组合结构。关于金属组合加筋壁板损伤容限特

性的研究很多[1-4]，且普遍都集中在研究中央桁条断、蒙皮

裂纹对称地通过桁条的加筋壁板的裂纹扩展性能及蒙皮

裂纹达到两跨时的剩余强度。但是，对于工字型长桁的

加筋壁板直至达到两跨这种完整裂纹扩展阶段的研究则 

极少。

本文的主要目的是研究工字型长桁加筋壁板，中央

桁条断开，蒙皮裂纹在 2 个紧固孔之间扩展，连通后继续

扩展直至两跨的裂纹扩展特性。用线弹性断裂力学和有

限元法计算工字型长桁加筋壁板的应力强度因子，以广义

Willenborg 模型为基础，预测飞 - 续 - 飞载荷谱下裂纹扩展

的寿命，并与试验数据进行比较。

1 工字型长桁加筋壁板应力强度因子计算
1.1 工字型长桁加筋壁板开裂模式

设计工字型长桁加筋壁板由 5 根桁条与蒙皮铆接而

成，表示大型客机的多桁条加筋的机翼下翼面结构，如图

1 所示。长桁间距 b=148mm，蒙皮厚度 t=10.5mm，材料

为 2024HDT-T351，长桁的材料为 2026-T3511 铝合金。蒙

皮与长桁通过双排铆钉连接，铆钉直径为 6.35mm，沿纵向

的铆钉间距为 30.5mm，长桁与蒙皮的面积比 Ast/（b · t）= 

0.664。

本文的分析及试验主要考察中央桁条断开，蒙皮上裂

图 1　5桁条加筋壁板及开裂模式

Fig.1　A stiffened panel with 5 stringers and its cracking pattern

纹扩展的两个阶段：（1）裂纹起始于与中央桁条连接的蒙皮

紧固孔处，长度为 15mm，扩展直至另一个紧固孔内（两孔

中心距离 44mm）；（2）两个紧固孔连通后裂纹继续扩展直

至达到两跨。

1.2 有限元模型

采用 ABAQUS 软件对工字型长桁加筋壁板的线弹

性断裂进行计算。工字型长桁加筋壁板长 2952mm，宽

740mm，两端施加均匀拉伸应力。取整块壁板进行建模，包

括了裂纹扩展的两个阶段模型，如图 2 所示。采用四结点

平面板单元，蒙皮、长桁腹板和长桁上、下缘沿厚度均只有

一层单元。每个铆钉用长桁下缘和蒙皮上的一对结点之间

布置 3 个一维弹簧单元来模拟，其中 2 个弹簧单元模拟铆钉

的双向剪切变形，剪切刚度通过 Swift 的剪切变形关系[5] 来 

确定。
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式中：F 为剪力，E 为板材的弹性模量，d 为铆钉直径，t1 和 t2
分别为被连接的两块板的厚度，B 和 C 均为材料常数，对钛合

金铆钉，B=4.0，C=0.82。另一个弹簧单元用来模拟铆钉的拉、

压变形，弹簧刚度为 EA/（t1+t2），其中，A 为铆钉钉杆的截面积。

图 2　5桁条壁板有限元网格

Fig.2　FEM of the stiffened panel with 5 stringers

采用 ABAQUS 有限元软件集成的围线积分法（CI）计

算不同裂纹长度下的 I 型应力强度因子。图 3 给出工字型

长桁加筋壁板蒙皮裂纹的无量纲应力强度因子随总裂纹长

度 a 的变化曲线。

2 裂纹扩展分析方法
2.1 裂纹扩展速率方程

等幅载荷下，裂纹扩展速率公式取自 NASGRO[6] 公式。

它最早由 Forman 和 Mettu 提出，公式中的参数后经 Newman、

Shivakumar 等人不断地发展更新。

图 3　工字型长桁加筋壁板的无量纲应力强度因子

Fig.3　 The stress intensity factor for the stiffened panel with “工” 
section stringers
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式中：ΔK为应力强度因子变程，Kc为临界应力强度因子，

Kmax为后续载荷的最大应力强度因子，Kth为应力强度因子

门槛值；C，n，p，q为由试验测定的材料常数，R为为应力比；

f为裂纹张开函数。

2.2 载荷交互作用模型

文献 [7] 对国内外具有代表性的载荷相互作用模型

进行了比较，这些模型均以 20 世纪 70 年代初 Wheeler、

Willenborg 和 Elber 等人提出的高载迟滞裂纹扩展模型为

基础不断发展并派生而来。本文选用了简单易用的广义

Willenborg 模型。
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式中：Kmax，eff为最大有效应力强度因子，Kmax，eff为最小有效

应力强度因子， 为超载的最大应力强度因子，（Kmax）th为

最大门槛应力强度因子，rOL为超载产生的塑性区，Δa为裂

纹扩展量，SSO为超载截止比。

3 试验与分析
试验在某大型试验基地进行，试验施加轴向拉伸载荷，

现场试验安装如图 4 所示。试验采用国际上著名的 TWIST

编谱法 [8-10] 编制飞 - 续 - 飞载荷谱，并考虑试验周期的
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影响做了载荷谱的简化，其包括 4500 个飞行起落，共计

116564 个载荷循环。

图 4　现场试验安装图

Fig.4　Test fixture

裂纹扩展试验共分两个阶段进行：（1）裂纹起始于与中

央桁条连接的蒙皮紧固孔处，长度为 15mm，扩展直至另一

个紧固孔内（两孔中心距离 44mm）；（2）两个紧固孔连通后

裂纹继续扩展直至达到 250mm 左右。试验过程中通过 100

倍显微镜观测到蒙皮内、外表面整个裂纹扩展的过程，如图

5 所示。

图 5　裂纹扩展的过程

Fig.5　Crack growth process

试验中裂纹扩展次数与裂纹长度的关系及分析的结果

如图 6 所示。

图 6　试验与分析的裂纹扩展曲线

Fig.6　Crack growth rate of test and analysis

4 结论
经过试验与分析，本文得到以下结论：

（1）通过飞续飞载荷谱下的裂纹扩展试验，获得了工字

型长桁加筋壁板蒙皮孔边两个扩展阶段的裂纹扩展规律，而

且两件试件的开裂模式基本一致，为大型客机工字型长桁加

筋壁板的开裂模式的假设，提供一定的试验依据。

（2）由于在第（2）阶段裂纹扩展试验前，须在第（1）阶

段连通的两个紧固孔边再预制出合格的裂尖，并且裂纹总长

需计入紧固件孔的直径长度；同时由于裂纹扩展数据是有

一定分散性的，这些最终导致第 1、2 试验件的裂纹长度分

别在接近 3500 次飞行和接近 2000 次飞行时出现突变；当

裂纹长度达到或略大于２倍桁距时，长桁的约束发挥了很大

的作用，蒙皮的裂纹尖端应力强度因子大大降低，导致裂纹

扩展速率迅速下降，在近 10000 次飞行后基本不再扩展。

（3）采用现有不考虑迟滞模型的分析方法，分析结果与

试验数据相比偏差较大，试验寿命是分析结果的近 2.7 倍；

采用广义 Willenborg 模型得到的分析结果与试验数据吻合

较好，试验寿命是分析结果的近 1.3 倍。 
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裂纹长度达到或略大于２倍桁距时，长桁的约束发挥了很大

的作用，蒙皮的裂纹尖端应力强度因子大大降低，导致裂纹

扩展速率迅速下降，在近 10000 次飞行后基本不再扩展。

（3）采用现有不考虑迟滞模型的分析方法，分析结果与

试验数据相比偏差较大，试验寿命是分析结果的近 2.7 倍；

采用广义 Willenborg 模型得到的分析结果与试验数据吻合

较好，试验寿命是分析结果的近 1.3 倍。 
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