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摘　要：建立窗周开口区局部细节有限元模型，将其嵌入全机总体有限元模型，使用 Nastran 进行细节应力分析，给出一种

钉孔区名义应力确定方法，获得疲劳分析所需的参考应力、钉载；将全机总体有限元模型中窗框单元应力谱，与局部细化

后窗周开口区域疲劳薄弱部位应力分析结果相结合，来确定各疲劳薄弱部位所需应力谱；在此基础上，使用细节疲劳额定

值法进行裂纹萌生寿命分析，确定疲劳最薄弱部位；采用 Nasgro 方程对疲劳最薄弱部位进行裂纹扩展寿命分析。文中基于

细节有限元模型确定分析部位应力谱的方法及形成的一套分析流程可以推广到其他开口类结构疲劳强度评估中。
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飞机设计中，为满足飞机各种功能需求，需要设计多种

开口，例如：电缆开口、燃油管开口、窗周开口、登机门、起落

架舱门等。开口结构是疲劳薄弱部位，其产生的裂纹会给飞

机安全造成严重影响。詹福宇 [1] 对某运输机机身大开口结

构进行裂纹扩展寿命分析；吴存利 [2] 对含开口剪切腹板结

构简易的有限元建模技术进行研究；苏雁飞 [3] 对运输类结

构机身大开口结构加强方式理论研究，得到运输类飞机机身

大开口结构加强的原则和方法。但是目前对飞机开口区域

特别是机身窗周开口区域的疲劳问题研究的公开资料相对

较少。

飞机机身窗周开口区是典型的开口结构，主要承受增

压载荷产生的环向和纵向拉力，以及惯性载荷产生的剪切力

的作用。由于窗周开口区连接型式及受载较为复杂，应力变

化梯度较大，疲劳性能需要在机身大部段试验中才能进行有

效评估，但试验周期较长、费用较高，如不满足设计要求，导

致的更改或维修会付出较大代价。因此，在设计过程中，需

要对窗周开口区的疲劳强度进行预计和评估。

在全机总体有限元模型中一般无窗周开口区细节特

征，无法准确获得疲劳薄弱部位应力及钉载分布，也就无

法准确获取其应力谱，应力谱的准确性直接关系到疲劳强

度分析结果。这里采用将细节模型嵌入全机有限元模型

的方法来获取分析部位的应力谱，依此来分析结构的疲劳 

强度。

1 疲劳强度分析方法
1.1 裂纹萌生寿命分析方法

对民用飞机结构，疲劳分析广泛采用细节疲劳额定值

（DFR）方法。用 DFR 法进行裂纹萌生寿命分析的关键，在

于准确获得疲劳薄弱部位参考应力和钉载分布。对于机身

蒙皮搭接、蒙皮对接等简单连接结构，采用解析法可以较好

确定应力及钉载分布情况；而对于长桁对接接头、窗周开口

区等复杂连接结构，无法用解析法进行分析，因此，建立细节

有限元模型来确定参考应力和钉载分布。

典型钉孔区域，载荷传递示意图如图 1 所示，图 1 中 P

为钉传载荷和旁路载荷之和，R1 为钉传载荷，名义应力为：

 （1）

式中：A 为板截面面积。
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式中：A 为板截面面积。
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R1 PP-R1

图 1　载荷传递示意图

Fig.1　Diagram of load transfer

在典型连接件结构细节有限元模型中，可以获得疲劳

薄弱部位的钉载 R1 及钉孔周围单元最大主应力，如图 2 所

示。结合典型钉孔区参考应力确定方法及单元网格尺寸

（单元尺寸为钉间距的一半），选取钉孔一侧 4 个单元（见图

2 中编号 1-4 的单元）最大主应力的平均值作为疲劳分析所

需的参考应力 σn。

R1 1 2
34

钉位置

最大主应力
方向

图 2　典型连接件结构细节有限元模型示意图

Fig.2　 Diagram of detailed finite element model of typical joint 
structure

钉传载荷比为：

 （2）

式中：σn 为疲劳薄弱部位参考应力；t 为分析部位厚度；S 为

钉间距。

1.2 裂纹扩展寿命分析方法

Nasgro 方程是 NASA 认可的裂纹扩展分析的控制 

方程：

 （3）

式 中：N 为 循 环 次 数；a 为 裂 纹 长 度；f 为 修 正 系 数； 

R 为应力比；ΔK 为应力强度因子变程；ΔKth 为裂纹扩展

门槛值；KC 为断裂韧性；β为几何系数；σ为远场工作应力；

G，n，p，q 为材料常数。

1.3 应力谱确定方法

为便于方法描述，假设裂纹萌生寿命和裂纹扩展寿命

分析部位位于图 3（a）右上区域，对应图 3（b）右上区域。

裂纹萌生寿命分析和裂纹扩展寿命分析中，分析部位

应力谱确定方法基本相同。首先，从总体有限元模型中提

取与该分析部位处于同一区域的窗框单元所有工况下应力，

组成一个起落飞行的应力谱，进行雨流计数，获得窗框单元

地-空 -地峰值应力、地-空 -地损伤比 λ、应力比 R，将

窗框单元地 -空 -地峰值应力对应的载荷状态定义为参考

工况，作为细节模型分析工况。其次，对于裂纹萌生寿命分

析，从细节有限元模型中提取分析部位最大主应力；而对于

裂纹扩展寿命分析，提取裂纹扩展路径上最大主应力分布。

然后，将最大主应力与窗框单元地 -空 -地峰值应力相比，

得到应力分布系数。最后，窗框单元应力谱与应力分布系数

相结合，即可确定分析部位应力谱。

图 3　窗周结构有限元模型示意图

Fig.3　Diagram of finite element model of window cut-outs

2 算例结构介绍
飞机机身结构中包含多个窗周开口结构，窗周开口

区由窗框及其周围蒙皮组成（见图 4）。其中，蒙皮材料为

2524-T3，窗框材料为 7050-T7451，蒙皮与窗周之间采用高

锁螺栓连接。蒙皮厚度为 2mm，窗框截面为“T”型，窗框厚

度为 3.5mm。

图 4　窗周结构示意图

Fig.4　Diagram of window cut-outs

3 疲劳强度分析
疲劳强度分析包括裂纹萌生寿命分析和裂纹扩展寿命

分析两部分，前者确定结构疲劳最薄弱部位，后者给出结构

检查周期。
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3.1 裂纹萌生寿命分析

（1）分析流程

窗周开口区采用 DFR 法进行裂纹萌生寿命分析，分析

流程见图 5。

应力谱生成

总体有限元疲劳

应力提取

应力谱雨流计算

局部细节有限

元模型建立

细节应力计算

结构几何

信息输入

裂纹萌生寿命分析

危险窗周挑选

σ

R和λ
峰值载

荷状态

DFR值计算maxGAG
             

图 5　裂纹萌生寿命分析流程

Fig.5　The process of crack formation life analysis

（2）危险窗周结构部位的确定

根据总体有限元模型应力分析结果及结构受载特点，

窗周开口区疲劳薄弱部位为：蒙皮紧固件孔（DDP1），蒙皮

开口（DDP2），窗框紧固件孔（DDP3）和窗框开口（DDP4），

如图 6 所示。

图 6　疲劳薄弱部位示意图

Fig.6　Diagram of fatigue weak sites

通过比较机身窗周开口区中所有窗框单元地-空 -地

峰值应力值，得出靠近翼身连接区域窗周开口结构的右上区

域窗框单元地-空 -地峰值应力最大，为疲劳最薄弱部位。

（3）细节模型建立及应力分析

建立疲劳最薄弱部位所在窗周开口结构细节模型，应

用 Bush 单元模拟窗周紧固件以获取紧固件载荷，将玻璃上

承受的总气密载荷等效施加在窗框与玻璃接触面上。将细

化后窗周开口结构嵌入全机总体有限元模型（见图 7）。

图 7　细化后全机有限元模型示意图

Fig.7　 Diagram of the total aircraft refined finite element model

在参考工况下，对细节有限元模型进行分析。窗周开

口区最大主应力云图，如图 8 所示。

图 8　最大主应力云图

Fig.8　 Nephogram of max principal stress

对于 DDP1，DDP3，采用 1.1 介绍的方法，选取紧固件一侧

4 个单元最大主应力平均作为参考应力；对于 DDP2，DDP4，选

取靠近开口区域单元的最大主应力最大值为参考应力，如图 9

所示。各疲劳薄弱部位参考应力及钉载如表 1 所示。

图 9　参考应力选取示意图

Fig.9　Diagram of choosing the normal stress
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3.1 裂纹萌生寿命分析

（1）分析流程
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图 5　裂纹萌生寿命分析流程

Fig.5　The process of crack formation life analysis
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Fig.6　Diagram of fatigue weak sites
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表 1　疲劳薄弱部位应力及钉载

Table 1 　The normal stress and rivet load of fatigue weak sites

疲劳薄弱部位 应力 /MPa 钉载 /N 钉载比

DDP1 124 701 0.11

DDP2 141 - -

DDP3 30 701 0.27

DDP4 107 - -

（4）裂纹萌生寿命分析结果

DDP1 和 DDP3 采用稳定单剪接头的 DFR 分析方法， 

DDP2 和 DDP4 采用缺口结构的 DFR 分析方法 [4]。裂纹萌

生寿命分析结果见表 2。可以得出，DDP1 裂纹萌生寿命最

短，为机身窗周开口区疲劳最薄弱点。

表 2　 裂纹萌生寿命（次起落，99%可靠度，95%置信度）

Table 2　 The crack formation life（FC， reliability is 99%， 
credibility is 95%）

薄弱部位 裂纹萌生寿命

DDP1 5.4×104

DDP2 2.4×106

DDP3 1.2×105

DDP4 1.2×105

3.2 裂纹扩展寿命分析

（1）分析流程

采用 Nasgro 方程对窗周开口区域进行裂纹扩展寿命分

析，分析流程如图 10 所示。
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图 10　裂纹扩展寿命分析流程

Fig.10　The process of crack growth life analysis

（2）分析部位及裂纹扩展阶段

根据裂纹萌生寿命分析结果，DDP1（蒙皮角部钉孔处）

为疲劳最薄弱点，因此，假定裂纹在蒙皮角部钉孔处起裂，该

裂纹在窗周蒙皮角部钉孔处起裂后，沿与最大主应力方向垂

直的方向扩展，裂纹扩展路径如图 11 所示。

图 11　裂纹扩展路径

Fig.11　The path of the crack growth

裂纹扩展过程见图 12，具体如下：

1a 阶 段：裂 纹 初 始 形 式 为 角 裂 纹，初 始 角 裂 纹

a=c=1.25mm，裂纹扩展直到外边界。

1b 阶段：考虑孔的另一侧存在 a=c=0.125mm 的材料缺

陷，在主裂纹扩展的同时向内侧持续扩展。

2 阶段：主裂纹与次裂纹贯通形成新的穿透裂纹，裂纹

持续扩展直到长桁位置，初始裂纹长度 c= 孔边距 + 孔直径

+ 孔在 1b 阶段扩展长度。

图 12　裂纹扩展阶段

Fig.12　The phase of the crack growth

（3）应力谱及限制应力确定

采用 1.3 中介绍的应力谱确定方法，确定分析部位应力

谱。应力分布系数如图 13 所示，横坐标中 X 为裂纹扩展路

径上任意一点与窗周开口区角部的距离（见图 14），W 为板

宽取 600mm；纵坐标中，为 σ/σo 细节有限元模型中裂纹扩展

路径上最大主应力值与总体有限元模型中相同区域窗框单

元地-空 -地峰值比值。
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DDP2 和 DDP4 采用缺口结构的 DFR 分析方法 [4]。裂纹萌
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析，分析流程如图 10 所示。

应力谱雨流计算

σmaxGAG
             

疲劳裕度

最危险部位

扩展路径上应力

分布系数计算

附近区域最大主应

力分布情况调查

扩展路径确定及扩展路

径上最大主应力提取

总体有限元疲劳

应力提取

应力谱生成

应力谱

（雨流后）

结构几何

信息输入

开裂模式

确定

初始裂纹

假设

裂纹扩展寿命分析

Nasgro 软件

图 10　裂纹扩展寿命分析流程

Fig.10　The process of crack growth life analysis

（2）分析部位及裂纹扩展阶段

根据裂纹萌生寿命分析结果，DDP1（蒙皮角部钉孔处）

为疲劳最薄弱点，因此，假定裂纹在蒙皮角部钉孔处起裂，该

裂纹在窗周蒙皮角部钉孔处起裂后，沿与最大主应力方向垂

直的方向扩展，裂纹扩展路径如图 11 所示。

图 11　裂纹扩展路径

Fig.11　The path of the crack growth

裂纹扩展过程见图 12，具体如下：

1a 阶 段：裂 纹 初 始 形 式 为 角 裂 纹，初 始 角 裂 纹

a=c=1.25mm，裂纹扩展直到外边界。

1b 阶段：考虑孔的另一侧存在 a=c=0.125mm 的材料缺

陷，在主裂纹扩展的同时向内侧持续扩展。

2 阶段：主裂纹与次裂纹贯通形成新的穿透裂纹，裂纹

持续扩展直到长桁位置，初始裂纹长度 c= 孔边距 + 孔直径

+ 孔在 1b 阶段扩展长度。

图 12　裂纹扩展阶段

Fig.12　The phase of the crack growth

（3）应力谱及限制应力确定

采用 1.3 中介绍的应力谱确定方法，确定分析部位应力

谱。应力分布系数如图 13 所示，横坐标中 X 为裂纹扩展路

径上任意一点与窗周开口区角部的距离（见图 14），W 为板

宽取 600mm；纵坐标中，为 σ/σo 细节有限元模型中裂纹扩展

路径上最大主应力值与总体有限元模型中相同区域窗框单

元地-空 -地峰值比值。
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从全机有限元模型应力分析结果中，提取限制载荷下

窗框单元应力。

图 13　应力分布系数曲线

Fig.13　The curve of the stress distribution factor

图 14　最大主应力分布

Fig.14　The distribution of  max principal stress

（4）分析结果

分析部位相关几何尺寸信息、初始裂纹信息、应力谱及

限制应力信息，输入 Nasgro 软件，采用 1.2 中裂纹扩展方程

进行裂纹扩展寿命分析，其中 2524-T3 材料参数值如表 3 所

示。分析可得：1a 阶段裂纹扩展曲线见图 15（a），2 阶段裂

纹扩展曲线见图 15（b）。
表 3　2524-T3 材料参数值

Table 3 　2524-T3 material parameters

G n p q

8.28×10-11 2.2 0.5 2

该部位检查方法采用详细目视检查，可检裂纹长度为

25.4mm，从图 15 中可以看出，从初始裂纹扩展到可检裂

纹，寿命为 16232 次起落，从初始裂纹到临界裂纹（扩展到

长桁位置，裂纹尺寸为 84mm），寿命为 38217 次起落。检

查门槛值分散系数和重复检查间隔分散系数都取 2，可得

检查门槛值为 19108 次起落，重复检查间隔为 10992 次 

起落。

图 15　裂纹扩展寿命曲线

Fig.15　The curve of the crack growth life

4 结论
通过对文中算例疲劳强度分析，形成了窗周开口区结

构疲劳强度分析流程：

（1）建立窗周局部细节模型，将此细节模型嵌入全机总

体有限元模型进行细节应力分析，给出窗周开口结构钉孔区

参考应力确定方法。

（2）给出了窗周开口区分析部位应力谱确定方法。将

细节模型应力分析结果，与总体有限元模型中窗框应力谱相

结合，来确定分析部位的应力谱。

（3）窗周开口区角部应力变化梯度较大，在裂纹扩展分

析中，引入应力分布系数来对裂纹扩展路径上最大主应力分

布进行描述。

基于细节有限元模型确定应力谱的方法理论上会更符

合实际情况，该方法可以为其他开口类结构疲劳强度评估提

供参考，具有较强工程应用价值。 
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