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基于 ABAQUS／Franc3D 的孔边疲劳裂纹扩展分析
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（中国民用航空飞行学院 航空工程学院，四川 广汉 618300）

摘 要：为了研究孔边疲劳裂纹扩展规律，联合有限元建模软件 ABAQUS 和断裂力学分析软件

Franc3D 对不同角度初始孔边裂纹扩展过程进行仿真，得出应力强度因子的变化趋势，并对孔边裂

纹在随机疲劳载荷作用下的疲劳裂纹扩展过程进行仿真，得出裂纹扩展长度-载荷循环次数（a-N）曲

线。结果表明：在疲劳载荷作用下与水平方向夹角越小的初始裂纹扩展速率越大，结构剩余寿命越

短。联合仿真方式为飞机损伤容限设计和评估结构剩余寿命提供一种分析方法。
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Fatigue Crack Growth Analysis of Hole Edge

Based on ABAQUS／Franc3D

WU Qing-tao，LONG J iang
（School of Aeronautical Engineering，Civil Aviation Flight University of China，Guanghan 618300，China）

Abstract：In this paper，the finite element modeling software ABAQUS and the fracture mechanics

analysis software Franc3D are jointly used to analyzed the three-dimensional crack growth at the

hole edge.The change trend of the stress intensity factor in the initial crack growth process at dif-

ferent angles is studied.The fatigue crack growth process of the edge crack under the random fa-

tigue load spectrum is analyzed，and the curve of crack growth length load cycle number （a-N）is

obtained.The results show that in the analysis of fatigue crack growth at the edge of the hole，the

smaller the angle of the initial crack with the horizontal direction is，the higher the crack growth

rate under fatigue load spectrum and the smaller the residual life of the structure is.This kind of

joint simulation can provide an analysis method for aircraft damage tolerance design and residual li-

fetime evaluation.

Key words：Franc3D；hole-edge crack propagation；stress intensity factor；variable amplitude load

spectrum；residual lifetime
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0 引言

损伤容限设计准则是基于断裂力学理论基础上发展起来的一种设计准则，它是飞机设计的关键准则，

在应用损伤容限设计准则时需要了解裂纹的扩展规律，掌握裂纹扩展速度以及具有计算构件剩余寿命的方

法[1]。随着计算机硬件和软件水平的提升，利用有限元软件，如 ABAQUS、ANSYS 或 CATIA 等进行计算，

能显著提高模型精度和工作效率。

但是工程人员在利用有限元软件来分析裂纹扩展时，往往需要重复建立模型以达到更新裂纹扩展信息

和获取力学参数的目的。而 ABAQUS 强大的软件兼容能力使它能和一些专业的裂纹分析软件，如

Franc3D，进行联合仿真分析以减小工作量。Franc3D 软件是美国 FAC 公司开发的新型三维裂纹扩展分析

软件，它能够对各种复杂的几何结构在载荷条件下的裂纹进行仿真分析，广泛运用于工程领域，同时它也是

目前世界上唯一一款能通过使用 M-积分来计算三种断裂模式应力强度因子的软件
[2-3]。艾书民[4]、LIAO Y

S
[5]、PARK C Y

[6]、URAL A
[7]等人均是通过使用 Franc3D 软件进行复杂几何体裂纹扩展仿真分析，并通过

实验验证以及对比理论解析解和 Franc3D 仿真解证实了该软件仿真结果的可靠性；廖智奇
[8]通过对比

Franc3D 计算结果和 Newman-Raju 公式计算结果，表明理论解和仿真解计算结果误差很小。由此可见，基

于 Franc3D 的仿真结果是比较准确的，因此，使用 ABAQUS 进行建模和断裂力学参数分析，并联合使用

Franc3D 对裂纹进行扩展，会大大减少单一有限元软件进行裂纹分析时的工作量并且提高计算的精度。目

前大多数研究都是基于单向载荷或者双向拉伸载荷进行的，对于疲劳载荷，特别是变幅载荷下的孔边裂纹

扩展研究却很少[9]。

本文基于 ABAQUS 软件和 Franc3D 软件，运用 ABAQUS 建模，施加约束，在 Franc3D 中插入初始裂

纹、施加疲劳载荷、设置材料属性，计算出应力强度因子，得出裂纹长度与载荷谱循环次数之间的关系。这

种联合仿真具有建模便利、裂纹设置自由的优势，同时还能计算出裂纹的三种应力强度因子的变化趋势。

本文旨在提供一种分析孔边疲劳裂纹扩展的新思路，也能为飞机的损伤容限设计以及带孔结构件的剩余寿

命评估提供一种分析手段。

图 1 裂纹扩展仿真流程图

1 仿真原理

1.1 ABAQUS 和 Franc3D 联合仿真

Franc3D 是断裂力学分析软件，能够分析复

杂的三维结构在大范围复杂载荷加载下的裂纹

扩展。它的主要功能其实就是在有限元网格中

插入裂纹，并对裂纹尖端单元进行扩展分析。

Franc3D 可以导入在 ABAQUS 中建立的有限元

模型，划分初始网格、设置模型材料属性、载荷以

及边界条件等。

Franc3D 可以选择不同的方法来计算应力强

度因子，使用软件中内置的几种裂纹扩展预测方

法对预制的初始裂纹增加迭代次数，预测裂纹前

沿每个节点的局部扩展距离与局部扭转角。可

以通过裂纹扩展曲线与沿裂纹扩展路径的应力

强度因子断裂韧度 KIC来预测裂纹剩余寿命。裂纹扩展仿真流程如图 1 所示。

1.2 应力强度因子计算

应力强度因子 K 是表征试样或者结构件裂纹前缘应力场的重要参数，它对裂纹扩展和剩余寿命的预测

有着极其重要的意义[10]。应力强度因子的计算可以采用应力法、有限元法以及叠加法等。在本文中，
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Franc3D 软件可以选择使用 M-积分或者位移相关法计算应力强度因子，因为计算准确性的原因，本文将采

用 M-积分法，即通过 M-积分计算三维模型中所有节点的混合应力强度因子。

RICE J R
[1 1]在 1980 年从 J 积分中开发了 M-积分，这是一种建立在 J 积分基础上的一种计算全局能量

释放率而与裂纹路径无关的方法，这种方法可以用于计算三种断裂模式的应力强度因子[12]。

J 积分的表达式如下：

J ＝∫Γ（Wnx －Ti
∂ui

∂x
）ds               （1）

其中，Γ是裂纹尖端的积分路径；Ti 是积分路径边界上的应力矢量；nx 表示积分路径Γ上弧元素外法线的方

向余弦；ui 表示积分路径Γ的位移矢量；W 是应变能密度，其表达式为：

W ＝
1

2
σijεij                   （2）

其中，σij 表示应力张量；εij 表示应变张量。

而应力强度因子 K 与 J 积分之间的关系可以用文献
[1]中等式来表示：

J ＝
1－v

2

E
K 2
Ⅰ ＋

1－v
2

E
K 2
Ⅱ ＋

1＋V
E
K 2
Ⅲ             （3）

其中，KI、KII、KIII 分别代表裂纹的三种基本类型；E 是弹性模量；v 是泊松比。

本文所选择的材料为 2024-T3 铝合金，这种铝合金大量用于民航飞机的蒙皮、机身以及隔框处。

2024-T3 铝合金属于线弹性材料，满足线弹性力学，因此其应力、应变和位移代入 J 积分表达式（1）得：

J ＝ J
（1）
＋J

（2）
＋M

（1，2）
                  （4）

其中，

J
（1）
＝∫Γ（W

（1）n 1 －T
（1）
i
∂ui（1）

∂x 1
）ds               （5）

J
（2）
＝∫Γ（W

（2）n 1 －T
（2）
i
∂ui（2）

∂x 1
）ds               （6）

M
（1，2）
＝∫Γ（W

（1，2）n 1 －T
（1）
i
∂ui（2）

∂x 1
－T

（2）
i
∂ui（1）

∂x 1
）ds            （7）

对于线弹性材料的复合应力强度因子来说，有：

Ki ＝ K
（1）
i ＋K

（2）
i                  （8）

将式（8）代入式（3）可得 J
（1）、J

（2）以及M
（1，2）表达式，即：

M
（1，2）
＝
1－v

2

E
K
（1）
Ⅰ K

（2）
Ⅰ ＋

1－v
2

E
K
（1）
Ⅱ K

（2）
Ⅱ ＋

1＋V
E
K
（1）
Ⅲ K

（2）
Ⅲ          （9）

以上就是 Franc3D 软件利用断裂力学中的 M-积分计算应力强度因子的原理。

1.3 裂纹扩展模型

在裂纹受力扩展的过程中，裂纹前沿节点的扩展速率和裂纹的局部扩展方向由选择的扩展模型决定。由于本

文采用的是较为复杂的变幅疲劳载荷谱，裂纹在扩展的过程中三种断裂模式均存在，因此，本文选择最大应变能释

图 2 裂纹扩展示意图

放率准则以及描述非线性裂纹扩展速率的

NASGRO公式来判断裂纹的扩展速率和方向
[13]。

在对裂纹施加变幅载荷后，通过 M-积分可以

计算出三维裂纹中所有节点的应力强度因子，利

用最大应变能释放率准则获得每个裂纹节点的

扩展距离和局部偏转角，根据材料受力情况所选

的裂纹扩展模型可以计算出每个节点的新位置，

产生新的裂纹前沿，最后利用 Franc3D 自身的平

滑曲线算法，使各个节点连接成一条曲线，在结
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构表面形成平滑的裂纹前沿。裂纹扩展示意如图 2 所示。

2 算例分析

2.1 带孔结构件的初始裂纹与载荷谱

复合材料在航空器中的应用越来越广泛，2024-T3 铝合金凭借其出色的力学性能和抗疲劳性能，广泛用于

飞机的机身、蒙皮和隔框等部位[14]。2024-T3 铝合金力学性能如表 1 所示，本文创建了含初始裂纹的 2024-T3

铝合金板模型，首先探究了不同角度孔边裂纹应力强度因子的计算以及变化趋势，然后利用 Franc3D的裂纹扩

展速率公式得出了与载荷循环数相关的裂纹增长曲线，比较不同角度孔边裂纹的增长速率。

表 1 2024-T3 铝合金力学性能

弹性模量

／MPa
泊松比

屈服强度

／MPa

抗拉强度

／MPa

68000 0.33 325 470

2024-T3 铝合金平板及其边界约束如图 3 所示。本

文采用 ABAQUS 建立了带孔 2024-T3 铝合金平板有限

元模型，平板长 100 mm、宽 50 mm、厚 2 mm，中心孔直

径 10 mm，初始裂纹为不同角度直径为 1 mm 的初始表

面裂纹。在 ABAQUS 中建立并导入 Franc3D 中的带孔

结构件模型，这个模型包括了边界约束以及材料属性。

图 3 2024-T3 铝合金平板及其边界约束

裂纹网络划分如图 4 所示。该网络模型是在 Franc3D 中重新划分网格后建立的初始裂纹网格模型，其

裂纹前沿网格采用二十节点奇异单元法划分。

图 4 裂纹网格划分

由于本文是对带孔航空用 2024-T3 铝合金模型在随机变幅疲劳载荷作用下的裂纹扩展过程进行分析，

利用民航运输类飞机中飞-续-飞载荷谱 TWIST 的数据，并按照文献[15]中标准载荷谱的简化方式对疲劳载

荷谱进行简化，截取了 TWIST 标准载荷谱中与疲劳失效原理相符合的载荷水平，即 LD 为 0.375～1.3，并

编写程序，随机生成各载荷等级次序。

利用 MATLAB 中的 randsrc 函数使载荷等级随机化，简化后的载荷谱
[1 5]如表 2 所示，导入 Franc3D 的

疲劳载荷谱如图 5 所示。

41 西安航空学院学报 第 38 卷

万方数据



表 2 简化后的载荷谱

载荷水平
平均应力σ1g＝110 MPa

1.3 1.15 0.995 0.84 0.685 0.53 0.375

载荷数 5 18 52 152 800 4170 34800

2.2 裂纹应力强度因子变化

要了解裂纹的扩展，应力强度因子至关重要。因此，需要首先对裂纹的应力强度因子进行分析，以 0°初

始裂纹为例，每一个分析步裂纹前沿应力强度因子如图 6 所示，随着裂纹的扩展，裂纹前缘的应力强度因子

都在不断增大，且由于孔边区域应力集中的原因，靠近孔一侧应力强度因子更大，所受应力更大，近孔裂纹

比远孔裂纹扩展更迅速。

   

           图 5 疲劳载荷谱              图 6 裂纹前沿应力强度因子

随着载荷循环数增大，裂纹不断扩展，应力强度因子不断增大，图 7 为 0°近孔一侧表面裂纹应力强度因

子的变化，可以看出，在初始裂纹刚开始扩展的时候，应力强度因子慢速增加，但是当裂纹扩展至孔边时，应

力强度因子迅速增加，使 K＞KIC，裂纹发生失稳扩展的脆断。

各角度裂纹应力强度因子变化如图 8 所示。可以看出，在不同角度初始裂纹扩展的过程中，虽然在扩展

过程中应力强度因子均增大，但是无论是初始应力强度因子还是扩展到孔边后的应力强度因子，初始裂纹

与水平方向夹角越小，应力强度因子越大。

   

  图 7 0°近孔一侧表面裂纹应力强度因子的变化         图 8 各角度裂纹应力强度因子变化

综上，可以得知角度越小的初始裂纹，应力强度因子越大，裂纹扩展的速率越大，在相同的载荷循环数

下，所形成的裂纹长度越长。根据这个结论，我们可以推测，带孔结构件形成的孔边裂纹角度越小，该结构

件剩余寿命越小。

2.3 裂纹扩展曲线

在损伤容限设计理论中，裂纹的扩展速率至关重要，而裂纹长度与载荷循环次数的关系曲线可以直观

看出裂纹扩展速率以及载荷循环数与裂纹长度之间的关系。0°裂纹 a-N 曲线如图 9 所示。0°裂纹在扩展的
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过程中裂纹长度逐渐增大，裂纹扩展的速率也明显增大，在扩展到孔边时，由于应力强度因子大于断裂韧

度，可以认为该裂纹已经发生失稳扩展的脆断，此时载荷总循环次数为 103962 次，该曲线符合裂纹的扩展规

律，即初期的缓慢增大与后期的失稳扩张。

将 0°、10°、20°、30°、40°初始裂纹的裂纹长度-载荷循环次数曲线图作对比，不同角度裂纹 a-N 曲线如图

10 所示。当裂纹发生失稳脆断时，各角度所经历的载荷次数分别为 103962、109638、125744、159293、228159

个循环。

如图所示，可以发现对相同的带孔铝合金结构，在相同的变幅疲劳载荷循环次数的条件下，角度越小的

初始裂纹，形成的表面裂纹长度越大，而形成相同的表面裂纹长度所需要的载荷循环数越少，符合 2.2 节的

猜测，即裂纹角度越小，结构件的剩余寿命越小。

   

        图 9 0°裂纹 a-N 曲线               图 10 不同角度裂纹 a-N 曲线

3 结论

基于 ABAQUS 的建模以及断裂力学参数的求解，本文利用 Franc3D 的应力强度因子以及裂纹自动扩

展计算模型，研究了不同角度的孔边裂纹在变幅载荷作用下对应力强度因子求解的影响，计算得出了不同

角度初始孔边裂纹的 2024-T3 铝合金在疲劳载荷谱下的裂纹增长曲线，得到以下结论：

（1）在使用 Franc3D 分析三维裂纹的扩展过程中，相比于传统的有限元软件分析，无需多次重复构建网

格，当确定了应力强度因子计算公式、裂纹扩展的准则以及载荷谱之后，Franc3D 软件会自动划分零件以及

裂纹面的网格参数、计算应力强度因子以及裂纹扩展的方向和大小，大大提升工程应用中损伤容限分析的

效率，对带孔结构件剩余寿命的分析评估具有参考价值。

（2）基于 Franc3D 的仿真结果，初始裂纹角度越小，应力强度因子越大，裂纹的扩展速率越大，在相同的

载荷循环次数下裂纹会扩展的更长，结构件剩余寿命越小。
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