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机翼蒙皮结构多部位损伤研究 

摘 要 

 
广布疲劳损伤是指多个元件或者多个相似细节中存在大量的细小裂纹，

这些细小裂纹在疲劳载荷的作用下发生连通，而引起结构的剩余强度不能继

续承受载荷作用导致结构失效。广布疲劳损伤广泛存在于飞机蒙皮结构中，

广布疲劳损伤的存在降低了飞机蒙皮结构的承载能力，严重影响飞机的安全

和寿命，尤其是老龄飞机。广布疲劳损伤分为多元件损伤和多部位损伤两种

形式，本文主要研究广布疲劳损伤中的多部位损伤问题，基于机翼蒙皮结构

和机翼蒙皮常用的 2024 铝合金材料，根据多部位损伤发生和发展过程研究

多部位损伤发生的概率、多部位损伤内力再分配问题和多部位损伤的剩余强

度。本文的研究对深入了解多部位损伤的形成及发展过程具有重要的参考价

值，也为飞机结构的安全设计和寿命评估提供有力的参考依据，对我国的航

空以及国防建设事业也具有重大的现实意义。 
在研究多部位损伤发生概率方面，首先给出多部位损伤发生的判定依

据，然后在假设各个细节具有相同疲劳特征和产生裂纹随机独立性的条件

下，根据概率断裂力学当量初始裂纹分布的理论和数理统计中的三参数威布

尔分布建立了预测多细节结构发生多部位损伤概率的数学模型，具体建立了

载荷循环次数和发生概率之间的函数关系。最后，通过 2024 铝合金薄板单

细节和三细节的疲劳试验对模型的合理性进行验证。经验证，模型可以很好

地预测多细节结构在一定载荷循环次数下发生多部位损伤的概率，但预测结

果偏于保守。 
在研究多部位损伤内力再分配方面，首先对复杂的多部位损伤问题进行

简化处理，根据某民机机翼蒙皮结构得到多部位损伤结构的两个基本简化模

式，再运用 Abaqus 和 Franc3d 建立裂纹有限元模型研究两个基本多部位损

伤结构的应力强度因子中结构综合修正因子，在得到结构综合修正因子中的

组合修正因子和局部载荷再分配因子与主裂纹长度存在函数关系的结论后，

通过这种函数关系研究了组合修正因子和局部载荷再分配因子与主裂纹长度

的变化规律，间接研究了多部位损伤内力再分配的变化规律。得出一定载荷

情况下，多部位损伤结构的内部载荷是不断进行分配的，分配的规律与结构

形式和裂纹分布等因素有关等的结论。 
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在多部位损伤剩余强度研究方面，首先根据前文对多部位损伤内力再分

配问题研究的结论和试验标准设计了两类同细节不同裂纹分布的含有多部位

损伤结构的试验件，试验件材料采用 2024 铝合金材料。通过两类多部位损

伤结构试验件的剩余强度试验，讨论了净截面屈服计算方法、基于 Swift 连

通准则的计算方法和线弹性条件下断裂力学的计算方法这三种常用的剩余强

度计算方法在多部位损伤结构剩余强度计算方面的适用性。最后得出结论：

同细节不同裂纹分布对多部位损伤结构剩余强度有影响，净截面屈服计算方

法较其他两种计算方法更准确。 
 

关键词 机翼蒙皮；多部位损伤；发生概率；内力再分配；剩余强度  
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Research on Multiple Sites Damage of the Wing 

Skin Structure 
Abstract 

Widespread fatigue damage usually refers to the existence of tiny cracks 
either on multiple components or couples of similar details, which will lead to 
connecting together under the action of fatigue loading, and the residual strength 
of structure will be too weak to bear the load leading to the structure failure 
ultimately. Widespread fatigue damage exists in the skin of the aircraft structure 
widely, it reduces the carrying capacity of the skin of the aircraft structure and 
affect the safety and life of aircraft seriously, especially in aging aircraft. 
Widespread fatigue damage includes multiple element damage and multiple site 
damage, this paper mainly studies the widespread fatigue damage. Based on the 
skin structure and 2024 aluminum alloy material which was commonly used in 
the wing skin, according to the general development of multiple site damage, 
these problems was studied, including the probability of occurring Multiple Sites 
Damage, rule of redistribution of internal forces and residual strength of 2024 
aluminum alloy structure. The study has important reference value to the further 
understanding of the formation and development process of multiple site damage, 
but also provides a powerful reference for safety design and life assessment of 
aircraft structure. It also has the significant practical significance to Chinese 
aviation and national defense construction. 

For the study of occurrence probability of Multiple Sites Damage, firstly, 
give the criterion of multiple site damage, under the assumption that each details 
have the same fatigue characteristic and the crack occurred randomly and 
independently, according to the theory of fracture mechanics equivalent initial 
crack distribution and the three parameter Weibull distribution established the 
mathematical model to predict the probability of occurrence of multiple site 
damage in multi detail structure, specifically established the function relationship 
between load cycles and probability of occurrence. Finally, carried out fatigue 
test with 2024 aluminum alloy sheet single detail and three detail to verify the 
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rationality of the model and draw the conclusion: the model can better predict the 
occurrence probability of multiple sites damage of multi detail structure, but the 
prediction result is conservative. 

As for the internal force redistribution of multiple site damage, firstly, 
simplify the complex multiple site damage problem, according to a certain civil 
aircraft wing skin structure obtained two basic simplified model of multiple site 
damage, and then use Abaqus and Franc3d to establish the finite element crack 
model to research structure comprehensive correction factor of structure intensity 
factors in the two basic multiple site damage structure, after obtain the 
conclusion that there exists function relationship between the combined 
correction factor and local load redistribution factor and the main crack length, 
through this function relationship study the change rule between combined 
correction factor and local load redistribution factor and the main crack length, 
and thus study the change rules of internal force redistribution indirectly. With a 
certain load, internal load of containing Multiple Sites Damage structure is 
distributed continuously, and the distribution is related to the structure and 
distribution of cracks, etc. 

For the study of residual strength in multiple site damage, firstly, according 
to the internal force redistribution conclusions and test standards, designed two 
test pieces with similar details and different crack distribution which contains 
multiple site damage, the test piece material using 2024 aluminum alloy. Through 
the residual strength test of the two types of multiple site damage test piece, 
discusses the applicability of three kinds of commonly used residual strength 
calculation method in the residual strength calculation of multiple sites damage 
structure, the methods are net section yield calculation method, the calculation 
method based on Swift connecting standards, and the calculation method under 
the condition of linear elastic fracture. Finally draws the conclusion: different 
crack distribution with the same details can influence the residual strength and 
net section yield calculation method is superior to other methods. 

 
Keywords Win skin, Multiple sites damage, Probability, Internal force 
redistribution, Residual strength 
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第1章 绪论 

1.1 课题背景 

1988 年 4 月 28 日，阿罗哈航空从往返于夏威夷的希洛岛和檀香山定期航

班的一架波音 737-200 型客机发生事故，导致机身中间部位的一块很大的机舱

天花板剥离整个机身，机身头等舱的天花板完全损坏，机头与机身随时有可能

分离解体，事故现场如图 1-1 所示[1]。事后有关部门对这次事故进行了调查，

调查结果表明事故的起因是机身蒙皮等部位发生疲劳破坏而导致结构失效，具

体的起因是机身蒙皮搭接结构中的接头已经存在着大量的微小疲劳裂纹，这些

裂纹在飞机承受载荷的过程中相互连通，促使机身强度急剧下降，飞机结构失

效[2]。这就是由广布疲劳损伤(widespread fatigue damage, WFD)引起的一个典型

事故，该事故引起了航空界对广布疲劳损伤问题的极大关注。 

 
图 1-1 阿罗哈波音 737-200 型客机事故现场照片 

Fig.1-1 Aloha Boeing 737-200 aircraft accident scene photograph 

广布疲劳损伤含义是多个元件或者多个相似细节中存在大量的细小裂纹，

这些细小裂纹在疲劳载荷的作用下发生连通，而引起结构的剩余强度不能承受

载荷作用导致结构失效，如图 1-2 所示。 

http://baike.baidu.com/view/16597.htm
http://baike.baidu.com/view/58901.htm
http://baike.baidu.com/view/482606.htm
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图 1-2 广布疲劳损伤对结构强度的影响 

Fig.1-2 Influence of WFD on structure strength 

飞机结构中广泛存在着广布疲劳损伤，如图 1-3 所示。广布疲劳损伤源是

广布疲劳损伤的起因，由于材料内部本身具有一定的缺陷，飞机在生产制造过

程中就有可能产生一定的损伤。另外，飞机在服役过程中，避免不了疲劳载

荷、磨损和环境腐蚀等因素的作用，在这些因素的作用下，飞机结构中也会产

生大量的损伤，将这些缺陷和损伤统称为原始损伤，这些原始损伤在疲劳载荷

的继续作用下会形成微小裂纹形成广布疲劳损伤源。 

 
图 1-3 飞机结构中的广布疲劳损伤 

Fig.1-3 WFD in aircraft structure  

广布疲劳损伤包含多部位损伤(multiple sites damage, MSD)和多元件损伤

(multiple elements damage, MED)两种损伤模式。 
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多部位损伤是指在同一个结构件（如一块蒙皮壁板）不同的相似或相同细

节处产生相互影响并具有疲劳裂纹特征的微小裂纹群的一种广布疲劳损伤。这

些裂纹群起初都比较小，然而在飞机飞行过程中受到载荷作用，这些微小裂纹

的扩展速率增加，并相互连通形成含有多个主裂纹的裂纹群体，最后使机体结

构严重破坏。多部位损伤中由于裂纹之间的影响和内力再分配的作用使得裂纹

的扩展比单裂纹的扩展速度快。所以，含有多部位损伤的结构比只含有单个裂

纹结构的承载能力差。飞机结构中的机翼与机身连接处等部位容易出现多部位

损伤，多部位损伤结构模型如图 1-4(a)所示。多部位损伤是飞机结构中常见的

损伤形式，尽管含有单个细小裂纹的结构满足剩余强度要求，如果这些细小裂

纹一旦连通，结构的承载能力会迅速下降，从而可能引起灾难性事故。 
多元件损伤是指结构中的相邻构件（如肋板和蒙皮）中存在多个裂纹的广

布疲劳损伤形式，这种结构在疲劳载荷的作用下，结构中的裂纹会引起相邻构

件失效。飞机机身加肋板结构常发生多元件损伤，多元件损伤结构模型如图 1-
4(b)所示。含有多元件损伤的结构同样比含有单裂纹的结构承载能力差，所

以，多元件损伤也会引起严重事故。 

 

(a) 多部位损伤          (b) 多元件损伤 

图 1-4 广布疲劳损伤的两种模式 

Fig.1-4 Two models of WFD 

广布疲劳损伤的存在严重降低了飞机结构的承载能力，影响飞机的结构安

全和寿命，尤其是老龄飞机。因此，有必要对广布疲劳损伤进行研究，本文主

要研究广布疲劳损伤中的多部位损伤问题。本文的研究对深入了解多部位损伤

的形成及发展过程具有重要的参考价值，也为飞机结构的安全设计和寿命评估

提供有力的参考依据，对我国的航空以及国防建设事业也具重大意义。 
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1.2 多部位损伤国内外的研究现状 

国外在多部位损伤方面的研究起步比较早，国外的专家学者们在上个世纪

八十年代就开始对这方面的问题进行了研究。比如，美国波音公司具体研究了

多个多部位损伤结构的典型模式，并将相关资料编辑成手册。法国空客公司也

对多部位损伤进行了研究，重点研究了多部位损伤发生和裂纹扩展的随机性，

根据研究结果相应调整了损伤检测和飞机维修计划。此外，美国国家航空航天

局和澳大利亚国防科学和技术组织等航空航天科研机构也对多部位疲劳损伤相

关问题进行了研究。 
相对于国外，我国在多部位损伤方面的研究起步较晚。直到“八五”计划

后期，我国的研究人员才开展了多部位损伤研究的基础性工作。研究人员主要

对多部位损伤的产生、多裂纹的扩展路径以及疲劳寿命等问题进行了初步的理

论研究，结合已有的损伤容限设计理论通过概率方法应用于实际。此外，我国

科研人员还通过试验的手段对多部位损伤相关问题进行了研究。 

1.2.1 多部位损伤发生概率的研究现状 

过去对多部位损伤结构的研究多关注在其裂纹扩展以及剩余强度方面，而

在多部位损伤发生概率的方面研究较少[3]。在这方面，赵金龙等[4]利用蒙特卡

洛模拟算法计算并预测了含相似多细节结构多部位损伤的发生概率，并讨论了

细节数目对多部位损伤发生概率的影响，最终得出同寿命时多部位损伤发生概

率随细节数增加而增大的结论。Lysak P D 等[5]提出了根据单一细节的疲劳寿命

估算多部位损伤发生概率的思想，本文也是借助这个思想对多部位损伤发生概

率进行研究的。雷晓欣等[6]基于断裂力学与疲劳统计学相关理论针对典型多部

位结构建立了广布疲劳损伤的随机模型，并通过蒙特卡洛方法模拟了整个过

程。阎晓中等[7]根据广布疲劳损伤发生的随机性建立了广布疲劳损伤发生的概

率模型，利用蒙特卡洛方法模拟了广布疲劳损伤损伤，并通过算例对模型进行

验证。张建宇等[8]研究了预腐蚀后的多部位损伤发生的概率，确定了预腐蚀后

的多部位损伤发生的概率与常规多部位损伤发生概率之间的关系，并根据这个

关系建立了预腐蚀后的多部位损伤发生概率的数学模型。薛景川等[9]基于概率

疲劳分析理论知识给出了多部位损伤发生的概率简化模型和计算方法，便于实

际应用。 
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1.2.2 多部位损伤内力再分配的研究现状 

自从 IRWIN G R 在 1957 年提出了应力强度因子理论之后，应力强度因子

便广泛应用于断裂损伤问题的研究中[10]。对于多部位损伤内力再分配的研究多

数都是通过应力强度因子进行研究的，研究人员多是通过研究裂纹之间的相互

影响来研究多部位损伤内力再分配问题[11-20]。Kuang J H.等[21]通过运用迭代方法

在二维平面内研究相互平行裂纹之间的影响得出裂纹间距较近的两个裂纹尖端

相互影响较大的结论，认为平行裂纹之间的影响与裂纹间距和裂纹尺寸有关。

Chen W H 等[22]运用边界元法研究多部位损伤中多裂纹的相互影响和内力的再

分配问题。王森等[23]通过疲劳试验观察到多部位损伤中多裂纹的竞争现象，验

证了众多微小裂纹是多部位损伤发生的原因。谭申刚等[24]对多部位损伤结构进

行裂纹扩展试验，得到在多裂纹情况下裂纹的扩展速率要比单裂纹情况下的裂

纹扩展速率大很多的结论。黄德武等[25]通过 J 积分研究弹塑性条件下裂纹之间

的相互作用。 

1.2.3 多部位损伤剩余强度的研究现状 

可靠的剩余强度计算是计算多部位损伤结构疲劳寿命和评估多部位损伤结

构安全性的主要内容，所以，剩余强度是多部位损伤问题研究的重点之一。在

这方面，Pidaparti R M 等[26]结合 Matlab 运用损伤容限理论对含多部位损伤结构

的剩余强度进行计算，程序便于应用推广。Galatolo R 等[27]结合理论与试验对

含有多部位损伤的连接件进行剩余强度计算。Xiang yang Deng 等[28]通过修正

Dugdale 模型对含有主裂纹和几个非主裂纹的结构进行剩余强度研究，重点研

究非主裂纹对结构剩余强度的影响。应中伟等[29]给出多部位损伤结构剩余强度

的计算方案，该方案基于 Irwin 模型和 Dugdale 模型。郭树祥[30]考虑裂纹尖端

塑性区域对剩余强度的影响，在剩余强度计算中引入当量屈服应力，该计算方

法能够体现裂纹尖端的作用对结构剩余强度的影响。 

1.3 主要研究内容 

本文主要研究内容是对机翼蒙皮结构的多部位损伤问题进行研究，根据多

部位损伤发生、发展和合理应用的思路研究多部位损伤发生的概率、多部位损

伤内力再分配问题和多部位损伤剩余强度问题，其中，多部位损伤内力再分配

问题是本文研究的重点。研究多部位损伤发生的概率目的是为预测多部位损伤
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的发生提供参考，研究多部位损伤内力再分配问题目的是为研究多部位损伤结

构中裂纹扩展规律，进而为预测多部位损伤结构的寿命提供参考，研究多部位

损伤剩余强度目的是为合理计算与使用结构的剩余强度提供参考。 

1.3.1 多部位损伤发生的概率 

由于机翼蒙皮材料自有的缺陷和飞机服役过程中疲劳载荷的作用，机翼蒙

皮上的细节孔会产生微小裂纹，进而形成多部位损伤，因此只要有疲劳载荷的

作用多部位损伤必然发生，但多部位损伤发生具有很大的随机性，发生位置具

有随机性，发生时间也具有随机性。飞机结构的寿命是时间问题，不考虑多部

位损伤发生的具体位置，因此这部分内容主要研究在一定疲劳载荷作用下，多

细节结构在什么时候会发生多部位损伤，也可以说研究在某一时刻多细节结构

发生多部位损伤的可能性有多大。这方面的研究前人多是通过试验或者蒙特卡

洛等模拟方法进行研究的，没有给出一个预测多部位损伤发生的具体数学模

型。在阅读大量书籍文献后，本文根据概率断裂力学方法(PEMA)[31]中的当量

初始裂纹尺寸分布的理论和三参数威布尔分布等数理统计知识建立预测多部位

损伤发生的数学模型，利用试验对模型的合理性进行验证讨论，试验件材料采

用机翼蒙皮常用的 2024 铝合金材料。 

1.3.2 多部位损伤内力再分配的研究 

结构发生多部位损伤后，结构会出现内力再分配现象，引起内部载荷在结

构中重新分配，这种载荷的转移和变化又是不确定性的。另外，伴随着裂纹之

间的相互影响，裂纹的扩展不再遵循单裂纹时的扩展规律，裂纹的扩展量不断

地发生变化。这方面需要考虑以下两个方面的问题，一是如何将复杂的多部位

损伤结构内力再分配问题简单化，即先要对复杂的多部位损伤结构简单化处

理；另一个问题是通过什么物理量来研究多部位损伤结构内力再分配问题。对

于断裂损伤问题，前人多是通过应力强度因子进行研究，本文也将研究应力强

度因子间接研究多部位损伤内力再分配问题。本文首先根据某民机机翼蒙皮结

构对复杂的多部位损伤结构进行简化，然后利用有限元分析软件 Abaqus6.12
和裂纹扩展分析软件 Franc3d 研究一定载荷下简化模式的应力强度因子，通过

对应力强度因子变化规律定性与定量的研究，间接得到多部位损伤内力再分配

的变化规律。在研究过程中用到的材料参数都是 2024 铝合金材料参数。 
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1.3.3 多部位损伤剩余强度的研究 

当多细节结构在外载荷的作用下引起多部位疲劳破坏，随着外载荷的不断

作用，发生多部位破坏的细小裂纹继续扩展，有的贯通形成主裂纹并迅速扩

展，最终引起结构的剩余强度急剧减小而引起结构断裂。因此，多部位损伤问

题由内力再分配问题转移到剩余强度方面。在结构的剩余强度计算方面，研究

人员已经提出一些计算方法，例如根据净截面屈服理论的计算方法、基于

Swift 连通准则的计算方法和根据线弹性条件下断裂力学理论建立的计算方

法，本文在研究同细节不同裂纹分布的多部位损伤结构剩余强度的同时，讨论

上面三种剩余强度计算方法在多部位损伤结构剩余强度计算的适用性。剩余强

度试验的试验件材料采用 2024 铝合金材料。 
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第2章 多部位损伤发生的概率 

多部位损伤的发生是多部位损伤现象的开始，含有多个相似细节的结构存

在的缺陷具有随机性，结构在疲劳载荷作用下，这些缺陷形成微小裂纹也具有

随机性，多部位损伤发生的过程也很复杂。因此在研究的过程中，首先给出多

部位损伤发生判定依据，根据这个判定依据才能确定多细节结构是否发生多部

位损伤，在建立预测多部位损伤发生概率模型之前，为便于解决问题，还要进

行一些假设。 

2.1 多部位损伤发生的判定依据 

由于外部随机载荷的作用，含有多个相似细节的结构在某一时刻或者在载

荷达到某一循环次数时一定引起多部位损伤。根据前文叙述的多部位损伤发生

过程，首先要明确初始裂纹萌生尺寸，这是判断相似多细节结构出现裂纹的依

据，其次在裂纹出现的情况下进一步判定多相似细节结构是否发生多部位损

伤。因此，下面给出多部位损伤发生的判定依据。 

2.1.1 初始裂纹萌生尺寸 

如图 2-1 所示，结构在疲劳载荷的作用下，会在某个细节出现初始萌生的

裂纹，这个最开始出现的裂纹就被称为初始裂纹萌生尺寸，如图 2-1 所示。 

 
图 2-1 初始萌生裂纹 

Fig.2-1 The initial crack  
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这里用符号 ra 表示初始裂纹萌生尺寸，初始裂纹萌生尺寸 ra 的确定直接

关系到最终裂纹疲劳寿命的计算，但该尺寸确定目前尚无统一标准。在常见的

疲劳分析中，多采用取最小可检裂纹或者查相关手册的方法确定初始裂纹萌生

尺寸。本文根据实际情况定义初始裂纹萌生尺寸 1.0=ra mm。 

2.1.2 多部位损伤发生的判定依据 

多部位损伤常常发生于含有多相似细节的结构上，众多相似细节在外部随

机载荷的作用下会产生疲劳裂纹，结构中每个细节出现裂纹具有随机性，而每

个细节具有相同应力分布的相应位置出现裂纹也具有随机性。由于单一裂纹不

会发生裂纹之间的连通，所以出于结构安全性考虑，这里给出保守的判定依

据，当含有多个相似细节的结构中有任意两个或两个以上的细节出现裂纹，并

且裂纹的尺寸满足大于或等于初始裂纹萌生尺寸的条件，则可认为在这个结构

发生多部位损伤。这一判定准则也符合文献[32]中关于飞机结构在设计服役目标

之内不允许出现多部位损伤的规定。 

2.2 多部位损伤发生概率的数学模型 

2.2.1 模型建立的基本思想及其假设 

含有多相似细节结构（如飞机蒙皮与桁条连接成排的铆钉结构）的裂纹萌

生寿命是指结构的各个细节在开始受到外部随机载荷作用后出现裂纹的尺寸等

同于初始裂纹萌生尺寸时疲劳载荷的循环次数。初始裂纹萌生寿命与单一细节

的疲劳寿命以及所承受应力的大小有关。而各个相似细节都是在相同材料和工

艺下加工出来的，因此它们具有相同的疲劳质量，即可以假设它们具有相同的

疲劳特征。另外，在众多裂纹萌生阶段，各个细节之间的裂纹尖端距离相对较

远，裂纹尖端的应力强度因子主要受到细节应力水平的影响，而裂纹之间的影

响相对较小。这里另外假设各个细节之间不存在应力再分配作用，即裂纹萌生

阶段不存在裂纹之间的相互影响，即假设在裂纹生成的过程中，各个细节的裂

纹生成是相互独立的。因此，多部位损伤的发生的概率问题可以利用单细节裂

纹萌生寿命来解决。 
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2.2.2 数学模型的建立 

2.2.2.1 裂纹形成寿命分布(TTCI) 

到裂纹形成的时间被定义为从疲劳加载在开始至某一给定的可检裂纹尺寸

的时间（该时间以循环数、飞行数或者飞行时数计算），这里用载荷循环数 N
表示[33]。试验已验证一定载荷的特征量与原始裂纹长度的裂纹形成寿命分布特

征量服从威布尔分布[34]。因此，利用三参数威布尔分布表示裂纹形成寿命分布

见式(2-1)。 

            ( ) ( )F = = 1 - exp -
  
 ≤  
   

α

N
n - ωn P N n
β

 (2-1) 

式(2-1)中， ε≥n ， N 表示裂纹形成寿命分布的变量，α 表示形状的参数， β 表

示分布尺度的参数，ε 则表示分布位置的参数，即 N 的下界，以上参数均由试

验数据确定。 

2.2.2.2 单一细节的当量初始裂纹尺寸的分布(EIFS) 

在结构即将失效的一段时间内会产生较大长度的疲劳裂纹，那些可以反向

推断出初始裂纹统计分布的较大长度裂纹分布就被称之为当量初始裂纹尺寸的

分布[35]。当量初始裂纹尺寸分布与裂纹形成寿命分布的关系可由图 2-2 形象的

表示出来，两者具有相容性。 

 

图 2-2 当量初始裂纹尺寸分布与裂纹形成寿命分布的关系 

Fig.2-2 EIFS distribution and TTCI distribution 



哈尔滨理工大学工学硕士学位论文 

 - 11 - 

为方便问题的研究，在一定裂纹尺寸范围内，裂纹扩展规律近似表示为式

(2-2)。 

( ) ( )0 ω= −ea a exp n         (2-2) 

式(2-2)中，ω是与载荷谱、材料特性和结构几何形状有关的参数， ea 表示参考

裂纹尺寸， n表示载荷循环次数。式(2-2)中， ( )0a 即可表示一个当量的初始裂

纹的尺寸，当量的初始裂纹的尺寸分布根据其分布的特征可以采用对数分布或

者威布尔分布的形式，这里采用三参数的威布尔分布描述。 
利用公式(2-2)求出 n代入公式(2-1)中，同时将 n换成 x，根据当量初始裂纹

尺寸的分布与裂纹形成寿命的分布的相容性可进一步得到当量初始裂纹尺寸

( )0a 的累积分布。 

 
( ) ( ) ( )0

          
  
    

α
u

Na

xln -ωε
xF x = 1- F n = exp -
ωβ

 (2-3) 

式(2-3)中， ( )exp ω= −u ex a ，表示初始裂纹长度的上界。  
裂纹形成寿命分布的数据可由式(2-2)转换成当量初始裂纹尺寸分布的数

据，再利用式(2-3)进行拟合即可得到单细节当量初始裂纹尺寸的具体分布，所

以可以用单细节的疲劳试验数据进行反推获得初始裂纹尺寸的具体分布规律。 

2.2.2.3 多部位损伤发生概率的数学模型 

对于含有多相似细节的结构，设其发生多部位损伤的概率为 mP ，根据前文

所述多部位损伤发生的判定依据可以得到式(2-4)。 
 0 11mP = - P - P  (2-4) 

式(2-4)中， 0P 表示所有细节的初始裂纹均小于初始裂纹尺寸的概率， 1P 表示所

有细节的初始裂纹中有一个裂纹的尺寸大于或等于初始裂纹尺寸的概率。 
对任意载荷循环数 N 某一细节裂纹长度小于初始萌生裂纹尺寸 ra 的概率

p ，则根据初始当量尺寸分布得到式(2-5)。 

 ( )
ln

exp

α

ωe

ωβ

    −      = < = − 
  
    

u

r

x
xp p x α  (2-5) 

式(2-5)中， 0 < ≤ ux x 且 ω−=u ex a e 。 
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那么，含有 n个细节的结构产生多部位损伤的概率可表示为式(2-6)。 

 ( )11 1−= − − −n n
mP p np p  (2-6) 

由式(2-5)和式(2-6)联立得式(2-7)，即为所求的多部位损伤发生概率的数学

模型。 

( )

1

ln
exp

;0

1 (1 )

α

ωe

ωβ

−

     −       = < = −  < <   
     

 = − − −

u

C
u

n n
m

x
xp p x α

x x

P p np p

        (2-7) 

式(2-7)中， ω−=u ex a e 。由此可见当量初始裂纹尺寸分布与载荷谱的应力水平无

关。 

2.3 模型合理性的试验验证 

2.3.1 单细节裂纹萌生与扩展试验 

试验件采用 2024 铝合金材料，标准中央裂纹拉伸 M(T)试件形式，试件尺

寸[35,37]如图 2-3 所示，试验件的厚度均为 2mm。 

 
图 2-3 单细节裂纹萌生与扩展试验件尺寸 

Fig.2-3 The initiation and propagation of crack in single detail test size of the parts  

试验过程中采用两端加载的方式，试验载荷的应力比为 0.06，载荷频率为

20HZ[35-38]。利用成组试验法[39]在六个最大应力水平下获得单细节的裂纹萌生寿

命如图 2-4 所示。 
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图 2-4 2024 铝合金单细节薄板的疲劳寿命 

Fig.2-4 The fatigue life of 2024 aluminum alloy sheet single detail  

图 2-4 给出了六个载荷水平下的 2024 铝合金单细节薄板的疲劳寿命，即

式(2-2)中的 n 值，图 2-4 中也给出了成活率分别为 1%、50%和 90%情况下的

2024 铝合金单细节薄板的寿命曲线，由于横坐标采用了对数形式，所以一定存

活率下的寿命曲线为一条直线。 

 
图 2-5 2024 铝合金单细节薄板裂纹扩展规律 

Fig.2-5 2024 aluminum alloy single detail sheet crack propagation 

同样利用图 2-3 的 2024 铝合金 M(t)试件进行裂纹扩展试验，试件的预制
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裂纹长度(参考裂纹尺寸)接近但不超过 3.0mm，最大载荷 95MPa，应力比同样

是 0.06，试验频率选择 10HZ，降低试验频率是为了更好的进行观察裂纹扩展

和数据记录，图 2-5 给出了其中一个拟合优度最好的试件的裂纹扩展数据。 
由图 2-5 可以看出，2024 铝合金单细节薄板的裂纹长度在预制裂纹长度的

基础上随载荷循环次数的增加而逐渐增大，裂纹长度在裂纹扩展的开始阶段增

长比较缓慢，当载荷循环次数大约在 1E+04.6 次的时候，裂纹长度伴随载荷的

不断累积开始骤然增大，这是由于裂纹长度的不断增大使得结构剩余强度的递

减速率也逐渐增加，从而使得结构承载能力的急剧下降，反过来又加速了裂纹

的扩展。该扩展规律给出了上述载荷下ω的值，即ω =-2E-0.5。 
另外，图 2-5 中还给出了 2024 铝合金单细节薄板裂纹扩展规律的拟合曲

线及其表达式，由拟合度 R2=0.9902 可知拟合的结果可以接受。以上试验数据

为对多部位损伤发生概率数学模型的验证提供相应的参数，也为后面内力再分

配的研究提供参考。 

2.3.2 单细节当量初始裂纹尺寸分布的求解 

利用前面得到的单细节裂纹疲劳寿命数据中寿命在 1E+05 以下的寿命数

据，结合裂纹扩展数据得到的ω值和公式(2-5)，并给定参考尺寸 ea =0.1mm，

经 Excel 得到单细节当量原始的裂纹尺寸分布的频率直方图，如图 2-6 所示。 
 

 
图 2-6 单细节当量原始的裂纹尺寸分布直方图 

Fig.2-6 Equivalent original crack size distribution histogram of single details 

由图 2-6 可知，2024 铝合金薄板单一细节的当量原始裂纹的尺寸大部分处

在 0.2mm 左右的范围内。进一步运用 MATLAB 对上述直方图的数据进行三参

数威布尔分布拟合，并求出对应的参数，拟合得到结果见图 2-7。 
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图 2-7 当量初始裂纹的尺寸拟合的威布尔分布 

Fig.2-7 The equivalent of original crack size Weibull distribution fitting 

将图 2-7 中所求参数赋值到式(2-7)得到式(2-8)。 

    ( )
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0.096721
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     −       = < = − 
   
     

 = − − −

u

C

n n
m

x
xp p x a

P p np p

         (2-8) 

式(2-8)中，0 < < ux x , ω−=u ex a e 。 

2.3.3 多细节疲劳寿命试验与模型验证 

为了验证模型的合理性，这里采用 11 个 2024 铝合金三细节单板试验件进

行裂纹萌生疲劳试验，图 2-8 给出了试验件的尺寸[36，38]。 

 
图 2-8 2024 铝合金多细节裂纹扩展试验件尺寸 

Fig.2-8 2024 details size of crack growth in aluminum alloy pieces 
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试验载荷为等幅循环载荷，应力比 0.06，最大应力水平为 120Mpa，试验

过程中记录第二个裂纹出现时的载荷循环次数（单位/千次），按载荷循环次

数的大小将试件由小到大排序，用式(2-9)计算对应的概率，结果见表 2-1。  

 =m
iP
n

 (2-9) 

式(2-9)中， i为排序之后的试验件标号，这里 i =1, 2, 3, …, n，这里 n =11。 
表 2-1 三细节试验结果(N/千次)  

Table 2-1 Details of the three test results(N/K times) 
 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 
Ni 127 161 189 194 214 263 266 285 309 332 365 
Pm 0.091 0.182 0.273 0.364 0.455 0.546 0.636 0.727 0.818 0.909 1 

将模型估算得到的结果和 2024 铝合金三细节试验的试验结果进行对比，

检验模型的合理性，检验结果见图 2-9。 

 

图 2-9 模型检验结果 

Fig.2-9 Model test results 

由图 2-9 可知，模型一定程度上可以预测多部位损伤发生的概率，模型在

载荷较低时的精确度较高，随着载荷循环数的增加，模型的估算结果将更加保

守。偏于保守的原因与前文给出的多部位损伤发生判定假设有关，因为判定假

设认为多细节中出现任意两条裂纹即判定发生多部位损伤，而根据实际多部位

损伤的现象，并不是任意两条裂纹发生就会引起多部位损伤，因为这两条裂纹

不一定能够发生连通。虽然模型偏于保守，但这有利于更合理地使用多部位损

伤结构。 
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另外，由图 2-9 中还可以看出，模型的估算结果在横坐标为对数的情况下

大致呈现为一条直线，这也进一步说明了在模型建立的过程中采用三参数威布

尔分布是较为合理的。此外，图 2-9 也给出了 2024 铝合金三细节薄板在一定

载荷条件下产生多部位损伤的概率。 

2.4 本章小结 

本章主要研究了多细节结构发生多部位损伤的概率，并建立了预测多细节

结构发生多部位损伤概率的数学模型，并通过 2024 铝合金单细节和三细节的

疲劳试验对模型进行验证和讨论。本章完成的主要内容如下： 
1. 给出了多部位损伤发生的判定依据。 
2. 在假设多细节具有相同的疲劳特征和产生裂纹独立随机性的条件下，根

据初始当量裂纹尺寸分布相关理论和数理统计的知识建立了基于三参数威布尔

分布的预测多部位损伤发生概率的数学模型。 
3. 完成了 2024 铝合金单细节薄板和三细节薄板的疲劳试验。 
4. 根据试验数据对模型进行参数求解和模型验证。 
本章建立的基于三参数威布尔分布的预测多部位损伤发生概率的数学模型

可以较好的预测多部位损伤发生的概率，但模型预测的结果偏于保守，这与模

型建立之前给出的判定依据过于保守有关。 
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第3章 多部位损伤内力再分配的研究 

多部位损伤结构在使用足够长的时间后，当各条裂纹扩展到某个长度的时

候，结构会出现内力再分配现象，引起内部载荷在结构中重新分配，这种载荷

的转移和变化又是不确定性的；另外，伴随着裂纹之间的相互影响，裂纹的扩

展不再遵循单裂纹时的扩展规律，裂纹的扩展量不断地变化。因此，首先将复

杂的多部位损伤的内力再分配问题简单化，即先要对复杂的多部位损伤问题简

单化处理；另一方面，多部位损伤问题终究要归属于断裂力学的研究范畴，而

进行断裂力学的分析离不开应力强度因子的求解，所以这里通过借助应力强度

因子这个物理量研究一定载荷条件下的多部位损伤内力再分配问题。 

3.1 裂纹尖端的应力强度因子 

3.1.1 应力强度因子 

结构中存在的裂纹会受到多种不同形式外力的作用，为了方便问题的讨论

可以将外力作用在裂纹尖端的载荷作简化处理，简化之后的三种基本模型[42]见

图 3-1。 

 

(a) I 型---张开型         (b) II 型---滑移型          (c) III 型---撕开型 

图 3-1 裂纹受到载荷作用的简化形式 

Fig.3-1 A simplified form of the crack load 

对于民机蒙皮结构受到拉伸载荷的作用时，I 型裂纹是最危险的破坏形

式，因此这里只关心Ⅰ型裂纹。受到两端无穷远处载荷作用且存在 2 a长度穿

透裂纹的无限大平板的裂纹尖端应力场见图 3-2，其中的阴影部分表示裂纹的

尖端。 
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图 3-2 裂纹尖端应力场示意图 

Fig.3-2 The crack tip stress field sketch map 

根据弹性力学的相关原理容易得到裂纹尖端应力场形式恒定时表征应力场

强度的一个物理量，具体推导过程参见文献[40，41]。这个表征应力场强度的物理

量就称为应力强度因子且有表达式(3-1)。 
 σ π=IK a  (3-1) 

根据断裂力学的相关理论，对于更一般有限尺寸结构的应力强度因子，式

(3-1)可改写为式(3-2)。 
  β σ π= �K a  (3-2) 
式(3-2)中， σ表示参考工作应力， a 表示裂纹长度， β 表示结构综合修正因

子。K 的临界值 KC 是材料本身的固有特性。 

3.1.2 应力强度因子的计算方法 

应力强度因子是研究断裂损伤问题的工具，不可或缺。应力强度因子的计

算方法主要有解析法（如利用复变函数求解）、数值解法（如有限元的求解方

法）和实验法（如柔度标定法和光弹性法）。其中，解析法具有很大的局限

性，不能解决较为复杂的问题；数值解法则可以解决大部分的问题，而有限元

法是其中最常用的一种方法。对于更复杂的问题，往往用实验方法求解，但成

本会相应提高。下面给出了本章研究内容用到的方法理论。 
1. 解析法  
问题如图 3-3 所示，有一无限大的板，板多个间距为 2b 的裂纹，且裂纹

长度均为 2a，两端受到大小为σ 的载荷应力，求其应力强度因子 K。 
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图 3-3 单向载荷作用的多细节无限大板 

Fig.3-3 The one-way loading details of infinite plate 

图 3-3 所示的问题在单裂纹情况下有复变函数表达式见式(3-3)。 

2 2 2
σ σ

= −
−

zZ
z a

   (3-3) 

根据图 3-3 所示的多裂纹情况，该问题的边界条件具有明显的周期性，所

以当 0=y , <x a , − ± < < ±a b x a b 时，有 0σ =y ， 0τ =xy ；而当 →∞z 时，有

σ σ=y ， 0τ =xy 。所以可将式(3-3)改写为式(3-4)。 
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   (3-4) 

移动坐标原点，将式(3-4)做ε = −z a变换，可将式(3-4)改写为式(3-5)。 
( )

( ) 2 2
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s s

π ε π

+

= −
+   −   

  

a
bZ

a a
b b

           (3-5) 

当 0ε → 时， sin 0
2
πε

=
b

， cos 1
2
πε

=
b

，故式(3-5)可改写为(3-6)。 
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  (3-6) 

将式(3-6)进一步求极限得到式(3-7)。 

         
0

2lim 2 tan
2ε

ππε σ π
π→

= = �
b aK Z a
a b

  (3-7) 
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式(3-7)中，
2 tan

2
π

π
b a
a b

为一定值，表示修正系数，可表示为式(3-8)。 

 2 tan
2
πβ

π
=

β a
a β

  (3-8) 

2. 有限元法 
如前所述，实验方法成本高，解析方法应用面较窄。由于应力场与应力强

度因子存在着密切的关系，而且利用弹塑性力学的相关理论和有限元方法可以

解决应力场的问题，所以对于应力强度因子的求解问题可以考虑有限元方法。 
有限元法包括很多种方法，位移法、应力法、应变能释放率法、J-积分法

和 M-积分法等方法。由于 J-积分是 M-积分的基础，因此，这里重点阐述 J 积

分求解应力强度因子的方法。 
J 积分[42]是由 Rice 于 1968 年提出的。如图 3-4 所示，承受双向载荷作用的

薄板穿透裂纹，可在裂纹的尖端处作一个回路积分。 

 
图 3-4 J-积分法 

Fig.3-4 J-integral method 

图 3-4 中，

Γ 是任意一条封闭的曲线，T 是张力矢量，


u 是积分边界上该处的

位移矢量，则 J 积分表达式表示为(3-9)。 

 
Γ

∂
= −

∂∫
uJ Wdy T ds
x

  (3-9) 

在式(3-9)中，W 为应变能密度，其表达式见(3-10)。 
 σ ε= ∫ xy xyW d  (3-10) 

在线弹性范围内，式(3-10)可表示为式(3-11)。 
1
2
σ ε= xy xyW        (3-11) 

结合广义胡克定律及式(3-1)经计算简化可得到 J-积分与应力强度因子 K 的关

系，关系表达式见式(3-12)。 
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2
2

2

1
，平面应变

，平面应力

µ −
= 



K
EJ
K
E

              (3-12) 

式(3-12)中， E 和 µ均是与材料有关的常数，分别为弹性模量和泊松比。 

3.2 Franc3d 应力强度因子计算的理论基础 

3.2.1 M-积分与裂纹张开位移原理 

1. M-积分 
Yau J F 等[43]于 1980 年基于 J-积分提出 M-积分，M-积分的积分值也与积

分路径无关，是一个常数。 对于图 3-1(a)的情况，有 M-积分表达式(3-13)。 

                       
( )2

2
2 1 µ−

=
a

M K
E

                  (3-13) 

2. 裂纹张开位移原理 
Wells(1965)在大量实验和工程经验的基础上提出以裂纹尖端张开位移(简

称裂纹张开位移原理作为弹塑性情况下的断裂参数，并以此建立了相应的裂纹

扩展准则，称为裂纹张开位移准则[41]。 

3.2.2 应力强度因子迭加原理 

根据线弹性的理论知识，对于承受多个负载的某个弹性体，其上某点的应

力应变是每个负载在这一点产生应力应变的矢量之和，这就是线弹性的迭加

法。 

 
图 3-5 应力强度因子迭加法 

Fig.3-5 The stress intensity factor superposition method 

在线弹性范畴中，应力强度因子也等同于应力应变可运用迭加法，即由多
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个负载产生的应力强度因子大小等于每个负载引起应力强度因子大小的代数

和，这就是应力强度因子的迭加原理。求解复杂负载产生的应力强度因子时，

可以利用这个原理把复杂负载产生的应力强度因子分解为几个简单负载引起的

应力强度因子之和，如图 3-5 所示。 
按照上述迭加法有 = +a b cK K K ，但是图 3-5(b)表示的情况相当于没有任

何裂纹缺陷的板材，即 0=bK ，所以对图 3-5(b)有 σ π= =a cK K a 。 

3.3 内力再分配的研究 

3.3.1 两个简化模式结构 

含有多部位损伤的结构，在使用足够长的时间后，各条裂纹扩展到某个程

度的时候，结构中会出现明显的载荷迁移和改变，这种载荷的迁移和改变又是

不确定性的；另外，伴随着裂纹之间的相互影响，裂纹的扩展不再遵循单裂纹

时的扩展规律，裂纹的扩展量也不断地发生变化。裂纹尖端之间的影响反映了

裂纹与裂纹之间的影响，但是这种影响比较复杂。所以多部位损伤问题比较复

杂，为了便于问题的研究，依据实际如图 3-6 所示的某民用飞机机翼蒙皮结构

将多部位损伤问题简化为两个典型模式进行研究，简化模式如图 3-7 和图 3-8
所示。 

 
图 3-6 某民用飞机机翼蒙皮结构 

Fig.3-6 Structure of a civil aircraft’s wing skin 

复杂的多部位损伤结构都是由 A 和 B 两个简化模式组合而成的，图 3-7 模

式 A 中含有两细节孔，其中一个细节孔含有双边穿透裂纹。虽然多部位损伤问
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题研究的是多细节多裂纹情况，但是该模式也是复杂多部位损伤结构的组成部

分，因此需要对图 3-7 所示的模式 A 进行研究。图 3-7 中也给出了简化结构中

的细节孔的尺寸、板的厚度和细节孔之间的距离，这些尺寸是依据图 3-6 所示

的某民用飞机机翼蒙皮结构确定的。图 3-7 所示的 B 模式中的尺寸与模式 A 的

相同。 

 
图 3-7 简化的模式 A 结构 

Fig.3-7 Simplified model of A structure 

 
图 3-8 简化的模式 B 结构 

Fig.3-8 Simplified model of B structure 
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模式 A 结构中，在垂直于载荷的平面内一个细节孔的两边分别引入两个单

边贯穿裂纹，如图 3-7 所示；模式 B 结构中，在垂直于载荷的平面内两个细节

孔相对的两边分别引入两个单边贯穿裂纹，如图 3-8 所示。以裂纹的长度区分

主裂纹和非主裂纹，所以这里规定模式 A 中 A1 为主裂纹，另一侧裂纹 A2 为

非主裂纹；模式 B 中 B1 为主裂纹，另一侧裂纹 B2 为非主裂纹。 
由图 3-7 可知，模式 A 结构在疲劳载荷的作用下，两个单边裂纹的裂纹尖

端之间的距离会随着两个单边裂纹的扩展而不断增加，直到结构失效时两个单

边裂纹也不会连同；由图 3-8 可知，模式 B 结构在疲劳载荷作用下，两个单边

裂纹的裂纹尖端之间距离会随着两个单边裂纹的扩展而不断减小，直到两个单

边裂纹连通形成新的裂纹，但两个单边裂纹连通时，模式 B 结构也不一定失

效。 

3.3.2 组合修正因子与局部载荷再分配因子 

多部位损伤结构中载荷的转移和变化会引起裂纹长度的变化，裂纹长度的

变化又会导致载荷的重新分布和结构中内力的再分配。结构承受的载荷重新分

布和结构中内力的再分配同样会引起结构中裂纹的应力强度因子发生改变[43]，

所以可以通过应力强度因子这一个物理量研究多部位损伤结构内力再分配的变

化规律，公式(3-2)所示的应力强度因子表达式中结构综合修正因子 β 的变化可

以反映多部位损伤结构中内力再分配的变化规律。依据前人的研究成果式(3-1)
和式(3-2)，这里将结构综合修正因子 β 表示为组合修正因子 βJ 与局部载荷再

分配因子 βC 相乘的形式，见式(3-14)。 
 β β β= �J C  (3-14) 

所以式（3-14）可改写为式(3-15)。 
 β σ π β β σ π= =� � �J CK a a  (3-15) 

式(3-15)中，组合修正因子 βJ 表示细节分布等结构形式、载荷和裂纹体几何形

状等因素对主裂纹应力强度因子的影响，局部载荷再分配因子 Cβ 表示结构中

存在其他裂纹引起的局部载荷再分配对主裂纹应力强度因子的影响。  
去掉模式 A 结构和模式 B 结构中的非主裂纹 A2 和 B2，在相同载荷作用

下，两个模式的细节分布和裂纹体几何形状等因素相同，所以，对于组合修正

因子 βJ 的研究可以在相同载荷条件下选择去掉非主裂纹的两个模式结构中的

任意一个模式结构进行研究，这里选择去掉非主裂纹 A2 的模式 A 结构对组合

修正因子 βJ 进行研究，研究组合修正因子 βJ 用到的结构如图 3-9 所示。 
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图 3-9 研究组合修正因子βJ

的结构示意图 

Fig.3-9 Structure schematic diagram of research on combined correction factorβJ
 

由于图 3-9 所示的结构中只含有一个单边贯穿裂纹 A1，所以式(3-15)可以

改写为式(3-16)。 
                     β σ π β σ π= =� �JK a a                (3-16) 

在载荷一定的条件下，由式(3-16)可得到一定裂纹长度 a 对应的应力强度

因子 K ，所以结合运用 Abaqus6.12 和 Franc3d.V6.0 可以计算一定裂纹长度 a对
应的应力强度因子 K ，从而得到组合修正因子 βJ 与裂纹长度 a 的函数关系。

这里将组合修正因子 βJ 与裂纹长度 a 的函数关系表示为 ( )βJ a ，那么式(3-16)
可改写为式(3-17)。 

                     C( )β σ π β β σ π= =� � �JK a a a             (3-17) 

根据式(3-17)，结合运用 Abaqus6.12 和 Franc3d.V6.0 可以分别计算图 3-7
所示的模式 A 结构和图 3-8 所示的模式 B 结构中，一定裂纹长度 a对应的应力

强度因子 K 和组合修正因子 ( )βJ a ，从而得到图 3-7 所示的模式 A 结构和图 3-
8 所示的模式 B 结构中的局部载荷再分配因子 Cβ 与裂纹长度 a的函数关系。出

于问题研究的简便，在计算的过程中采用控制变量法，计算一定非主裂纹长度

下主裂纹的应力强度因子 K 和组合修正因子 ( )βJ a ，从而得到一定非主裂纹长

度下的局部载荷再分配因子 Cβ 与裂纹长度 a的函数关系。 
由此可见，局部载荷再分配因子 Cβ 与裂纹长度 a也有存在函数关系，因此

式(3-15)可改写为式(3-18)。 
( ) ( )β σ π β β σ π= =� � �J CK a a a a            (3-18) 
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式(3-18)中， a为主裂纹的裂纹长度，局部载荷再分配因子 ( )βC a 是在非主裂纹

长度一定的情况下得到的。由式(3-18)可知，局部载荷再分配因子 Cβ 也反映了

多裂纹之间的相互影响，其大小表征了多裂纹之间相互作用程度的大小。 
因此，可以通过研究式(3-15)中的组合修正因子 βJ 和局部载荷再分配因子

Cβ 与主裂纹长度 a的函数关系间接研究了两个简化模式结构内力再分配的变化

规律。 

3.3.3 裂纹有限元模型的建立 

对模式 A 结构和模式 B 结构以及研究组合修正因子 βJ 用到的模式结构进

行几何模型具体化，得到的几何模型尺寸[37,39]如所示。图 3-10 至图 3-12 也给

出了分析时的边界条件，即采用一端固定，一端施加拉伸载荷，且边界条件和

载荷大小都一致。之后在 Abaqus6.12 中进行静力学应力分析获得应力分析结

果，为下一步在 Franc3d 中进行应力强度因子的计算奠定基础，分析时的材料

参数取自 2024 铝合金的材料参数，其中弹性模量 E=274000MPa，泊松比

0.33µ = 。 

 
图 3-10 模式 A 结构的几何模型 

Fig.3-10 The geometric model of mode A structure 

 
图 3-11 模式 B 结构的几何模型 

Fig.3-11 The geometric model of mode B structure 
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图 3-12 研究组合修正因子βJ

的几何模型 

Fig.3-12 The geometric model of study on combination of correction factor βJ
 

这里以组合修正因子 βJ 研究的几何模型为例阐述裂纹有限元模型的建

立。在试验载荷[37,39]范围内选择载荷 100KN 作为分析载荷。由于几何模型比较

简单，所以可以在 ABAQUS6.12 中直接建立几何模型，尽管几何模型具有对

称性，但是为了方便引入裂纹，这里保留了整个几何模型，通过控制播撒种子

密度来调整分析的侧重点。经过材料的定义、赋予截面和定义分析步及定义输

出等步骤后，进行网格划分。在网格划分时，细节附近播撒的种子较密，而其

他部分种子播撒密度较小，这样有利于在保证一定计算精度的同时，提高运算

速度。网格类型采用 C3D10，取其中一个细节的网格划分情况如图 3-13 所

示。 

 
图 3-13 网格划分 

Fig.3-13 Mesh 

由图 3-13 可知，细节孔附近的网格划分密度较大，离细节孔较远的地

方，网格划分较为稀疏，这有利于保证一定运算精度的同时提高运算速度。最
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后提交 Job 计算得到分析云图，取其中一个细节孔的分析云图如图 3-14 所示。 

 
图 3-14 应力分析云图 

Fig.3-14 Analysis of stress image 

以上的有限元分析是在 Abaqus6.12 中进行的，利用.inp 文件将 Abaqus6.12
中建立的模型和最终的分析结果导入到 Franc3d 中，在 Franc3d 中引入裂纹，

引入的裂纹如图 3-15 中箭头所指。 

 
图 3-15 引入的裂纹缺陷 

Fig.3-15 The introduction of crack defect 
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在 Franc3d 中将几何体连同上面的裂纹模型进行网格的重新划分，网格划

分结果如图 3-16 所示。这个图是从实体内部对裂纹进行观察得到的，在

Franc3d 中可以从实体内部对裂纹网格的划分情况进行观察，目的是更好的观

察裂纹的前端。图 3-16 中箭头所指的就是经过网格划分的实体内部裂纹前

端，在实体内部同时还可以观察到实体网格的划分情况。 

 
图 3-16 裂纹的网格划分 

Fig.3-16 Crack mesh 

由图 3-16 可以很容易地看出在几何体内部距离几何体表面越近的裂纹尖

端网格密度越大，而在几何内部距离集合体两个表面最远的中间位置的裂纹尖

端网格最为稀疏，即裂纹划分的网格沿裂纹尖端呈现疏密不均的分布。这是由

于裂纹与几何体表面连接部位存在几何尺寸突变，该处具有很大的应力集中效

应，在几何体内部距离表面越近的位置应力集中效应越大，在几何体内部距离

几何体表面越远的位置应力集中效应越小。所以会产生上述裂纹网格划分疏密

不均的现象。 

3.3.4 计算结果与分析 

3.3.4.1 组合修正因子 βJ 的计算结果与分析 

根据前面阐述的计算方法，可以定性得到的两个模式下主裂纹扩展的组合
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修正因子 βJ 和局部载荷再分配因子 βC 与主裂纹长度 a 的关系，即组合修正因

子 βJ 和局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹长度 a 的变化规律。对组合修正因子

βJ 和局部载荷再分配因子 βC 与主裂纹长度 a 的关系进行相应的函数拟合可以

定量得到组合修正因子 βJ 和局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹长度 a 的变化规

律。根据图 3-12，在 Franc3dV6.0 中计算最大载荷为 100KN，应力比为 0.06
载荷条件下的应力强度因子，再利用式(3-16)得到组合修正因子 βJ 与主裂纹长

度 a的关系，如图 3-17 所示。 

 
图 3-17 两种简化模式结构的组合修正因子βJ

的变化规律 

Fig.3-17 Two combined and simplified model correction factor βJ
variation 

由图 3-17 可知，组合修正因子 βJ 在主裂纹 A1 开始扩展的时候最大，这

是由于裂纹尖端在裂纹扩展开始的时候距离裂纹距离所在细节孔距离最近，受

到孔的应力集中影响最大。之后随着裂纹扩展的进行，裂纹尖端距离细节孔的

距离迅速增加，裂纹尖端受到细节孔应力集中的影响急剧减小，组合修正因子

βJ 也就随着这种影响的变化骤然减小。随着主裂纹 A1 扩展的继续进行，裂纹

尖端距离裂纹所在的细节孔越来越远，受到孔应力集中的影响也就越来越小，

当主裂纹 A1 扩展到 9mm 左右的时候，组合修正因子 βJ 的递减速度趋于平

缓，当主裂纹 A1 尺寸达到 12mm 左右的时候，组合修正因子 βJ 最小，这是由

于这个位置大概处在两个细节孔的正中间，距离两个细节孔距离最远，在距离

两个细节孔距离最远处的位置受到细节孔应力集中的作用也最小。在此之后，

伴随主裂纹 A1 扩展的进行，裂纹尖端逐渐靠近另一个细节孔，主裂纹 A1 的

裂纹尖端受到另一个细节孔应力集中的作用也就逐渐增加，所以当主裂纹 A1
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尺寸达到大约 15mm 的时候，组合修正因子 βJ 开始急剧增加，直到裂纹扩展

到下一个细节孔。 
进一步对图 3-17 中组合修正因子 βJ 随主裂纹 A1 长度的变化规律进行定

量分析。考虑到组合修正因子 βJ 随主裂纹 A1 长度变化规律的复杂性，对图 3-
17 中所示组合修正因子 βJ 随主裂纹 A1 长度变化规律的曲线进行分段拟合。

拟合过程中选择拟合优度最大的曲线及其函数形式，拟合结果如图 3-18 至图

3-20 所示。 

 
图 3-18 主裂纹 A1 长度为 1-9mm 的研究组合修正因子变化规律 

Fig.3-18 The change regularity of combination correction factor of the main crack A1 length at  

1-9mm  

由图 3-18 可知，在主裂纹 A1 长度在 1-9mm 的情况下，组合修正因子βJ

的变化规律为幂函数形式变化规律。在拟合的过程中也近似给出了拟合方程，

见式(3-19)。另外，由拟合优度 0.9599 可知拟合方程很好的量化了组合修正因

子 βJ 在主裂纹 A1 长度为 1-9mm 情况下的变化规律。 
                      0.6174.1831 −=y x                      (3-19) 

式(3-19)中，1 9≤ <x ，且函数的幂值为负数，这也说明了组合修正因子 βJ 在

主裂纹 A1 长度为 1-9mm 的情况下随主裂纹 A1 长度增加而递减的变化规律。

由式(3-19)计算可知，当主裂纹 A1 长度为 1mm 时，即开始扩展时，组合修正
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因子 βJ 最大， 4.1831β =J 。 

 
图 3-19 主裂纹 A1 长度为 9-15mm 的研究组合修正因子的变化规律 

Fig.3-19 The change regularity of combination correction factor of the main crack A1 length  

at 9-15mm  

由图 3-19 可知，在主裂纹 A1 长度为 9-15mm 的情况下，组合修正因子

βJ 的变化规律为二次函数形式的变化规律。在拟合的过程中也近似给出了拟

合方程，见式(3-20)。另外，由拟合优度 0.968 可知拟合方程很好地表达了组合

修正因子 βJ 在主裂纹 A1 长度为 9-15mm 情况下的变化规律。 
              20.005 0.1217 1.9319;9 15= − + ≤ <y x x x            (3-20) 
直观观察图 3-19 中近似拟合曲线的曲率较大，但式(3-20)中的二次项系数

为 0.005，二次项系数比较小，一次项系数也不大，所以在主裂纹 A1 长度为

9-15mm 范围的情况下，随主裂纹 A1 长度的增加，组合修正因子 βJ 呈现比较

平缓的变化规律。对式(3-20)进行求解可知，当主裂纹 A1 长度为 12.17mm
时，组合修正因子 βJ 最小，此时的组合修正因子 1.1921β =J ，说明此时主裂

纹 A1 受到孔应力集中的影响最小。 
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图 3-20 主裂纹 A1 长度为 15-19mm 的研究组合修正因子的变化规律 

Fig.3-20 The change regularity of combination correction factor of the main crack A1 length at 

15-19mm 

由图 3-20 可知，在主裂纹 A1 长度为 15-19mm 的情况下，组合修正因子

βJ 的变化规律为二次函数形式的变化规律。在拟合的过程中也近似给出了拟

合方程，见式(3-21)。另外，由拟合优度 0.9952 可知拟合方程很好地表达了组

合修正因子 βJ 在主裂纹 A1 长度为 15-19mm 情况下的变化规律。 
20.0631 1.9129 15.733;15 19= − + ≤ <y x x x          (3-21) 

由式(3-21)可知，当主裂纹 A1 长度为 19mm 时，组合修正因子 βJ 最大，

2.1670β =J 。 
对于组合修正因子 βJ 的研究，主裂纹 A1 长度范围是 1mm 到 19mm，根

据上面对组合修正因子 βJ 随主裂纹 A1 长度增加的变化规律的定量研究可以看

出，在主裂纹 A1 长度从 1mm 增长到 19mm 整个过程中，组合修正因子 βJ 呈

现不同函数形式的变化规律，由此可以看出组合修正因子 βJ 随主裂纹 A1 长度

增加变化规律的复杂性，这反映了多部位损伤结构内力再分配规律的复杂性。 
综上所述，联立式(3-19)、(3-20)和(3-21)可以定量得到组合修正因子 βJ 在

主裂纹 A1 长度从 1mm 增长到 19mm 整个过程的变化规律，见式(3-22)。 

         

0.617

2

2

4.1831 ;1 9
0.005 0.1217 1.9319;9 15

0.0631 1.9129 15.733;15 19

− ≤ <
= − + ≤ <
 − + ≤ <

x x
y x x x
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式(3-22)中，函数 y 表示组合修正因子 βJ ， x变量表示主裂纹 A1 的长度。 

3.3.4.2 局部载荷再分配因子 βC 的计算结果与分析 

根据组合修正因子 βJ 的变化规律可进一步研究模式 A 结构的局部载荷再

分配因子 βC 。这里分别研究了非主裂纹 A2 的尺寸分别在 1mm、6mm、11mm
和 16mm 情况下的局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 A1 长度的变化规律，两个

裂纹在扩展过程中，局部载荷再分配因子 βC 体现了裂纹之间的相互作用。计

算结果如图 3-21 所示。 

 
图 3-21 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-21 Change law of the factor local load redistribution 

由图 3-21 可知，模式 A 结构中的局部载荷再分配因子 βC 最大出现在两个

裂纹扩展开始的时候，随着两个裂纹的不断扩展，裂纹尺寸的不断增加使得局

部载荷再分配因子 βC 不断减小，结构内部的应力载荷也进行了重新分布。由

此可以说明模式 A 结构中，两个裂纹的局部载荷再分配因子 βC 在裂纹扩展开

始的时候最大，两个裂纹之间的相互影响也最大，而随着两个裂纹的不断扩

展，这种影响不断减小。 
另外，非主裂纹 A2 在不同裂纹尺寸下的局部载荷再分配因子 βC 的变化规

律反映了非主裂纹 A2 在对应尺寸下对主裂纹 A1 的影响规律。由该规律可
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知，伴随主裂纹长度的继续增加，局部载荷再分配因子 βC 逐渐减小，这是由

于伴随主裂纹 A1 长度的继续增加，主裂纹 A1 的裂纹尖端继续远离非主裂纹

A2 的裂纹尖端，两者之间的相互影响随之减小。当非主裂纹 A2 的尺寸为

1mm 时，局部载荷再分配因子 βC 伴随主裂纹 A1 长度的增加逐渐减小，且变

化幅度比较大，说明非主裂纹 A2 在该尺寸下对主裂纹的影响比较大；而非主

裂纹 A2 扩展到 16mm 时，局部载荷再分配因子 βC 伴随主裂纹 A1 长度的增加

基本趋于平稳，局部载荷再分配因子 βC 不再随着主裂纹 A1 的扩展而发生较大

变化，这说明非主裂纹 A2 在该尺寸下对主裂纹 A1 的影响较小。由图 3-21 也

可以推断，随着两个裂纹继续扩展，局部载荷再分配因子 βC 还会继续减小，

且减小的幅度也会减小，两个裂纹之间的相互影响还会继续变小，直至结构失

效。  
对图 3-21 中的四组数据进行拟合定量分析，在拟合的过程中选择拟合优

度最好的拟合曲线及其方程作为拟合结果，拟合结果如图 3-22 至图 3-25 所

示。 

 
图 3-22 裂纹 A2 长度为 1 毫米时的局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-22 The change law of local load redistribution factor when crack A2 length 1 mm 
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图 3-23 裂纹 A2 长度为 6 毫米时的局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-23 The change law of local load redistribution factor when crack A2 length 6 mm 

 
图 3-24 裂纹 A2 长度为 11 毫米时的局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-24 The change law of local load redistribution factor when crack A2 length 11 mm 
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图 3-25 裂纹 A2 长度为 16 毫米时的局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-25 The change law of local load redistribution factor when crack A2 length 16 mm 

由图 3-22 至图 3-25 中的拟合优度可知，拟合效果均可以接受，进而可以

定量得到模式 A 结构中局部载荷再分配因子 βC 的变化规律，量化的变化规律

见式(3-23)。 
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           (3-23) 

式(3-23)中，函数 y 表示模式 A 中局部载荷再分配因子 βC 的变化规律， x变量

表示主裂纹 A1 的长度， z 表示非主裂纹 A2 的长度。由式(3-23)也可知，非主

裂纹 A2 在不同长度下，局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 A1 长度增加的变化

规律呈现不同的函数形式，在两个裂纹尖端距离较近的一定范围内，局部载荷

再分配因子 βC 随主裂纹 A1 长度增加的变化规律呈现幂函数形式的变化规律，

且随着非主裂纹 A2 长度的增加这种幂函数形式的变化规律程度逐渐减弱。而

当非主裂纹 A2 扩展到 11mm 和 16mm 之间某个长度或者 16mm 的时候，局部

载荷再分配因子 βC 随主裂纹 A1 长度增加的变化规律呈现一次项系数很小的一

次函数，变化趋于平稳。进一步说明模式 A 结构情况下，随着两个裂纹尖端距

离逐渐增大，局部载荷再分配因子 βC 的变化率逐渐减小，两个裂纹之间的相

互作用也逐渐减小。 
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通过上述对模式 A 结构内力再分配的定性与定量的分析也可以看出，模式

A 情况下的多部位损伤结构内力再分配变化规律比较复杂，这种复杂性体现在

裂纹扩展的过程中，局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 A1 长度增加的变化规律

呈现不同的函数形式。 
以上是模式 A 结构的内力再分配研究，根据模式 A 的研究思路和方法，

结合组合修正因子 βJ 的变化规律可以得到模式 B 结构的局部载荷再分配因子

βC 的随主裂纹 B1 的变化规律，如图 3-26 所示。 

 
图 3-26 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-26 Change law of the factor local load redistribution 

在模式 B 结构中，只研究了主裂纹 B1 扩展到 9.5mm，非主裂纹 B2 扩展

到 10mm 的情况下，局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 B1 长度增加的变化规

律。由图 3-26 可知，该模式下局部载荷再分配因子 βC 最大出现在距离两个裂

纹的裂纹尖端最近的地方，此时两个裂纹之间的相互影响也是最大的。在模式

B 结构中，随着两个裂纹的不断扩展，两个裂纹尺寸不断增加使得局部载荷再

分配因子 βC 不断增大，载荷也进行了重新的分配。在图 3-26 中只是给出了主

裂纹 B1 扩展到 9.5mm，非主裂纹 B2 扩展到 10mm 情况下的计算结果，而随

着两个裂纹地不断扩展，局部载荷再分配因子 βC 还会继续增大，主裂纹 B1 和

非主裂纹 B2 之间的相互作用还会不断增大，直至两个裂纹连通。 
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在图 3-26 中，非主裂纹 B2 不同裂纹尺寸下的局部载荷再分配因子 βC 的

变化规律反映了非主裂纹 B2 在对应尺寸下对主裂纹 B1 的影响规律，由该规

律可知，局部载荷再分配因子 βC 伴随主裂纹 B1 长度的增加而增大，这是由于

伴随主裂纹 B1 长度的继续增加主裂纹 B1 的裂纹尖端继续接近非主裂纹 B2 的

裂纹尖端，两者之间的相互影响增大。当非主裂纹 B2 长度为初始的 1mm 时，

局部载荷再分配因子 βC 伴随主裂纹长度的增加变化不大，基本趋于平稳，即

局部载荷再分配因子 βC 不会随着主裂纹 B1 的扩展而发生较大变化，说明非主

裂纹 B2 在该尺寸下对主裂纹 B1 的相互作用程度较小。而当非主裂纹 B2 的长

度为 10mm 时，局部载荷再分配因子 βC 伴随主裂纹 B1 长度的增加继续增大，

且变化幅度也比较大，说明非主裂纹 B2 在该尺寸下对主裂纹 B1 的影响比较

大。由图 3-26 还可以推断出，在主裂纹 B1 扩展到 9.5mm 和非主裂纹 B2 扩展

到 10mm 的基础上，局部载荷再分配因子 βC 还会随着两个裂纹的扩展继续增

大，且增大的幅度还会更大，两个裂纹之间的相互影响也会更大，直至两个裂

纹连通。 
对图 3-26 中的数据进行拟合，鉴于非主裂纹 B2 长度在 10mm 和 7mm 情

况下，局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 B1 长度增加变化规律的复杂性，这里

对非主裂纹 B2 长度在 10mm 和 7mm 情况下的局部载荷再分配因子 βC 随主裂

纹 B1 长度增加的变化规律进行分段拟合，在拟合的过程中选择拟合优度最好

的拟合曲线及其方程作为拟合结果，全部拟合结果如图 3-27 至图 3-34 所示。 

 
图 3-27 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-27 Change law of the factor local load redistribution 
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图 3-28 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-28 Change law of the factor local load redistribution 

 
图 3-29 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-29 Change law of the factor local load redistribution 
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图 3-30 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-30 Change law of the factor local load redistribution 

 
图 3-31 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-31 Change law of the factor local load redistribution 
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图 3-32 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-32 Change law of the factor local load redistribution 

 
图 3-33 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-33 Change law of the factor local load redistribution 
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图 3-34 局部载荷再分配因子变化规律 

Fig.3-34 Change law of the factor local load redistribution 

由图 3-27 至图 3-34 中的拟合优度可以看出拟合效果可以接受，进而可以

定量得到模式 B 结构的局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 B1 长度增加的变化规

律，见式(3-24)。 
2
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式(3-24)中，函数 y 表示模式 B 结构中局部载荷再分配因子 βC 的变化规律， x
变量表示主裂纹 B1 的长度， z 表示非主裂纹 B2 的长度。 

由式(3-24)可以看出，非主裂纹 B2 在不同长度下，局部载荷再分配因子

βC 随主裂纹 B1 长度增加的变化规律呈现不同函数形式的变化规律，而在非主

裂纹 B2 长度达到一定值后，局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 B1 长度增加的

变化规律也会呈现不同函数形式的变化规律。由式(3-24)也可以看出，对于 B
模式结构，当非裂纹 B2 长度在 1mm 和 4mm 的情况下，局部载荷再分配因子
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βC 随主裂纹 B1 长度增加的变化规律可以分别用单一的幂函数和三次函数表

达，而随着非主裂纹 B2 的扩展，当非主裂纹 B2 的长度在 7mm 和 10mm 的情

况下，局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 B1 长度增加的变化规律需要依据主裂

纹 B1 的长度范围用三次函数、幂函数和二次函数等形式表达。由图 3-26 可以

定性看出，随着非主裂纹 B2 的不断扩展，局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹

B1 长度增加逐渐增大，两个裂纹之间的相互影响也越大；而通过式(3-24)则可

以定量看出这种相互影响在增大的同时也变的更加复杂，这说明 B 模式结构中

的局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 B1 长度增加变化规律的复杂性和两个裂纹

之间相互影响的复杂性。 
通过上述对模式 B 结构内力再分配的定性与定量分析也可以看出，模式 B

结构的多部位损伤结构内力再分配规律比模式 A 结构的多部位损伤结构内力再

分配规律更加复杂，这种复杂性体现在当非主裂纹 B2 长度为 7mm 和 10mm
情况下，局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹 B1 长度增加呈现不同函数形式的变

化规律。 

3.4 本章小结 

本章主要研究了多部位损伤内力再分配问题。具体完成的内容主要有： 
1. 基于某民机机翼结构对复杂的多部位损伤模式进行结构模式的简化，得

到两个基本模式。 
2. 在两个简化模式的基础上，论证了应力强度因子中的组合修正因子 βJ

和局部载荷再分配因子 βC 都与主裂纹的长度 a存在函数关系。 
3. 建立裂纹的有限元模型。 
4. 通过应力强度因子的计算定性得到组合修正因子 βJ 和局部载荷再分配

因子 βC 随主裂纹长度 a增加的变化规律，并通过函数拟合的方式定量得到两者

随主裂纹长度 a增加的变化规律的具体函数。 
结论： 
1. 应力强度因子中的组合修正因子 βJ 随主裂纹长度 a 的增加总体呈现先

减小后增大的变化规律，而且在变化的过程中呈现不同函数形式的变化规律，

反映了主裂纹在扩展过程中引起结构内力再分配的复杂性。 
2. 非主裂纹长度一定时，模式 A 中的局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹长

度 a的增加呈现同一函数形式的变化规律，总体都呈现趋于减小的变化规律，

但不同非主裂纹长度下，该模式下的局部载荷再分配因子 βC 呈现不同函数形
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式的变化规律，这反映了两个裂纹之间的相互影响和两裂纹在扩展过程中引起

结构内力再分配规律的复杂性。 
3. 非主裂纹长度一定时，模式 B 中的局部载荷再分配因子 βC 随主裂纹长

度 a的增加呈现不同函数形式的变化规律，而且，在非主裂纹不同长度的情况

下，该模式下的局部载荷再分配因子 βC 也呈现不同函数形式的变化规律，这

反映了两个裂纹之间相互影响和内力再分配规律的复杂性，同时也说明模式 B
结构的内力再分配规律要比模式 A 结构的更加复杂。 

4. 一定载荷情况下，含有多部位损伤的结构内部载荷是不断进行分配的，

分配的规律与结构形式和裂纹分布等因素有关。 
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第4章 多部位损伤剩余强度的研究 

当多细节结构在外载荷的作用下引起多部位损伤，随着外载荷的不断作

用，发生多部位破坏的细小裂纹继续扩展，有的贯通形成主裂纹并迅速扩展，

最终引起结构的剩余强度急剧减小而引起结构断裂。发生多部位损伤的多细节

结构不会立刻失去承载能力，因此本章将对多细节结构发生多部位损伤之后的

剩余强度进行研究，通过多部位损伤剩余强度试验研究同细节不同裂纹分布多

部位损伤结构的剩余强度，根据上一章多部位损伤内力再分配的研究设计两种

多部位损伤结构形式的试验件，试验件中细节的结构来源于某民机机翼蒙皮结

构，试验件材料依然为 2024 铝合金材料。在剩余强度试验的基础上进一步讨

论三种常用剩余强度计算方法在多部位损伤结构剩余强度计算的适用性，三个

剩余强度计算方法分别为净截面屈服计算方法、基于 Swift 连通准则的计算方

法和线弹性条件下的断裂力学计算方法。 

4.1 剩余强度分析原理 

4.1.1 剩余强度的定义 

对于不含任何裂纹缺陷的结构，如果承受的载荷超过其材料的强度极限，

结构将直接发生破坏。如果结构中存在裂纹，虽然其载荷承受能力远远低于不

含裂纹的结构，但是也可以承受一定的载荷，那么含有裂纹的结构所能承受的

静载荷能力即为结构的剩余强度，飞机在服役过程中的一个结构安全要求就是

满足一定的剩余强度。 
含有裂纹的结构中，单一裂纹结构和含有多裂纹结构的剩余强度计算方法

也有很大区别，在含有单一裂纹的结构中，其剩余强度是可以运用损伤容限理

论进行分析的，而多部位损伤结构由于同时存在多个裂纹，裂纹之间又存在相

互影响，裂纹之间也会相互连通，所以多裂纹的存在较单一裂纹大大削弱了结

构的承载能力。 

4.1.2 剩余强度常用的计算方法 

剩余强度可以通过试验或者计算得到，而剩余强度的计算方法根据不同的
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准则有不同的方法。 

4.1.2.1 考虑到塑性区域影响的连通准则（Swift 连通准则）计算方法 

裂纹由于受到疲劳载荷的作用，处在裂纹前沿的一小块区域内的材料会发

生一定的塑性屈服现象，因而该区域不能够继续受到外力的作用，所以 Swift
根据这一个现象结合试验结果建立了 Swift 准则。Swift 认为含有多部位损伤的

结构不能够继续承受载荷作用的原因是多部位损伤中的主裂纹前沿塑性区域与

多部位损伤中其他裂纹前沿的塑性区域发生连通。两个裂纹前沿的塑性区域发

生接触，则可判断这两条裂纹汇合成为一条新的裂纹。图 4-1 定性描述了 Swift
连通准则。 

 
图 4-1 Swift 连通准则的定性描述 

Fig.4-1 Qualitative description Swift connectivity criterion 

在图 4-1 中， 1ρ 表示多部位损伤主裂纹前沿塑性区域的大小， 2ρ 表示多部

位损伤中其他裂纹前沿塑性区域的大小。根据 Swift 准则，裂纹连通时有表达

式(4-1)。 
 1 2ρ ρ= +L  (4-1) 

式(4-1)中的裂纹前沿塑性区域大小表征可采用 Griffith 形式的 Dugdale 模型，

在小范围区域发生材料屈服时有表达式(4-2)。 

 
2

8
πρ

σ
 

=   
 yσ

K  (4-2) 

结合应力强度因子公式(3-2)，联立式(4-1)和式(4-2)可得到 Swift 准则的剩

余强度计算公式，见式(4-3)。 

 2 2
1 1 2 2

8σ
σ

π β β
=

+
yσ

rσ
L

a a
 (4-3) 

式(4-3)中， 1a 和 2a 分别为两个裂纹的半裂纹长度， 1β 和 2β 分别为两个裂纹的

结构综合修正因子。 
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4.1.2.2 线弹性条件下的断裂力学计算方法 

材料在一定小范围区域发生屈服现象时，也能够采用线弹性条件下断裂力

学理论和断裂韧度求解临界负载或者临界时的裂纹长度。图 4-2 定性给出了材

料断裂过程中的裂纹扩展规律。 

 
图 4-2 断裂过程中裂纹的扩展规律 

Fig.4-2 The rules of crack propagation in fracture process  

在图 4-2 中， CK 为材料断裂韧度，表示应力或裂纹尺寸增大到某临界

值，此时裂纹尖端一定范围内的载荷超出材料所能承受的强度，裂纹表现出失

稳状态下的扩展现象，直到材料失效，这个时候的应力强度因子就被成为断裂

韧度。断裂韧度受到材料本身内在因素的影响，而与外加载荷及试验件尺寸等

外在因素无关。 CK 曲线表示裂纹失稳扩展时的曲线， ca 是对应 CK 的裂纹临界

尺寸。 iK 曲线的含义是裂纹稳定扩展开始的 CK 曲线，且只代表裂纹稳定扩展

的开始位置，但不表示裂纹失稳扩展的条件。 
多部位损伤中存在多个裂纹，对应每个裂纹观测到的初始裂纹长度有所差

别，因为 CK 曲线不能有效预测对应裂纹 i 在初始裂纹 ia 长度下的临界载荷大

小，而且 ca 也不能通过实际的测量得到，为方便起见，常以较易测量的初始裂

纹长度 ia 和临界载荷大小σ c 表示，即表观断裂韧度，符号为 appK 。所以可以

给出表达式(4-4)。 
σ β π=aππ c iK a                       (4-4) 

初始裂纹长度 ia 和临界应力σ c 可以由试验中的初始裂纹尺寸和最后得到

的载荷应力表示。当多部位损伤结构中主裂纹的应力强度因子 K 值（一般是所

有裂纹最大的 K 值）与结构材料的表观断裂韧度相同的时候，多部位损伤结构

发生破坏，将此时对应的远端应力场的应力水平作为该多部位损伤结构破坏的
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临界应力，即剩余强度。 
4.1.2.3 净截面屈服计算方法 

该计算方案比较容易理解，就是把导致净截面承受的载荷应力大于或等于

材料的屈服强度σ yσ 时的远端载荷σ rσ 作为剩余强度，因此有表达式(4-5)。 

 σ σ= net
rσ yσ

A
A

 (4-5) 

在式(4-5)中， netA 表示多部位损伤结构承载的净截面积， A表示试件不含任何

孔和裂纹时的截面积。 
净截面屈服准则是一种静力学破坏准则，适用于弹性范围内的承受较大外

载荷且裂纹间距比较大的多部位损伤结构剩余强度计算。 

4.2 多部位损伤剩余强度试验 

4.2.1 试验件多裂纹类型 

根据上一章多部位损伤内力再分配的研究，这里设计了以下两种多裂纹结

构试验件形式，试验件细节孔数量均为五个，在中间的三个孔引入一定长度的

裂纹缺陷，具体如图 4-3 和图 4-4 所示。每个类型试验件数目是四个，另外每

个类型有两个备用试验件，以防试验过程中出现机械故障等原因引起某个试验

件的试验失败。试验前对每个试验件进行编号处理。试验件初始裂纹由线切割

加工得到。 

 
图 4-3 多裂纹分布形式一（编号 1-1 至 1-4） 

Fig.4-3 Multiple cracks distribution form 1 (No.1-1 to 1-4) 
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图 4-4 多裂纹分布形式二（编号 2-1 至 2-4） 

Fig.4-4 Multiple cracks distribution form 2 (No.2-1 to 2-4) 

两个试验件类型都是含有一字排开的五个相同细节，而且都是在中间三个

细节孔上引入贯穿性的裂纹缺陷，然而不同的是在类型一中是对向的单边裂

纹，而在类型二中的 2 号细节孔和 4 号细节孔上引入的是双边贯穿裂纹，两个

试验件类型中裂纹具有不同的分布形式，当然这只是基于简单的一字型细节孔

的排布方式。这样做的目的是简单探究不同裂纹分布形式对多部位损伤结构剩

余强度的影响。 
图 4-3 和图 4-4 只是给出了试验件的多裂纹类型，根据上面的多裂纹类型

将厚度为 6mm 的 2024 铝合金铝板加工成如图 4-5 所示的试验件。 

 
图 4-5 试验件尺寸 

Fig.4-5 The sizes of test pieces 
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4.2.2 剩余强度试验 

首先进行疲劳裂纹的预制，对两种类型共八个试验件施加等幅循环疲劳载

荷[36-38]，由于是预制裂纹，所以施加的负载不宜过大，施加最大值为 10kN 的

负载，应力比取 R=-0.1。试验过程中通过便携式数码显微镜观察裂纹的扩展情

况，当相邻两个裂纹尖端的最小间距小于 10mm 时停止疲劳裂纹的预制，之后

进行剩余强度试验。在试验室空气环境下，对预制疲劳裂纹的多部位损伤试验

件施加准静态拉伸载荷，直至断裂，记录试验件断裂时的最大载荷，该最大载

荷即为此试验件的剩余强度。剩余强度试验的加载方式采用加载速率为

0.5mm/min 的位移加载方式。 

4.3 剩余强度试验结果与分析 

两类八个试验件的剩余强度测量值见图 4-6 和图 4-7。 

 
图 4-6 试验件编号 1-1 至 1-4 的剩余强度 

Fig.4-6 The residual strength of test pieces num.1-1 to 1-4   
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图 4-7 试验件编号 2-1 至 2-4 的剩余强度 

Fig.4-7 The residual strength of test pieces num.2-1 to 2-4   

由图 4-6 和图 4-7 可知，多裂纹类型一结构形式试验件的剩余强度明显高

于多裂纹类型二结构形式试验件的剩余强度，这是由在细节相同情况下裂纹的

分布不同导致的。多裂纹类型二结构形式的试验件在 2 号和 4 号孔上都是双边

裂纹，而在多裂纹类型一结构形式的试验件中，在 2 号和 4 号孔上均为单边裂

纹。裂纹之间的相互影响以及载荷再分配的情况更加明显，因此更容易引起多

部位损伤结构的失效。 

4.4 剩余强度准则的适用性 

试验件材料 2024 铝合金薄板的屈服强度 yss =374MPa，表观断裂韧度

appK =121 MPa m 。利用 4.1 节中的三个计算方法分别计算两类试验件的剩余强

度，并与试验测量值共同汇总在图 4-8 中。在图 4-8 中，T1 系列表示多裂纹类

型一结构形式的试验件，T2 系列表示多裂纹类型二结构形式的试验件，1 系列

Swift 准则计算值表示多裂纹类型一结构形式的试验件在 Swift 准则计算法下得

到的计算值，2 系列 Swift 准则计算值表示多裂纹类型二结构形式的试验件在

Swift 准则计算方法下得到的计算值，其他图例表示内容以此类推。 
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图 4-8 试验数据与其他计算方案的对比 

Fig.4-8 Comparison of experimental data and other computational scheme 

这里定义相对误差表示为如式(4-6)所示的计算方法。 
-= 试验值 计算值

相对误差
试验值

                    (4-6) 

根据式(4-6)分别计算图 4-8 中两种多裂纹类型结构形式试验件的试验测量

值与三种剩余强度计算方法所得结果的相对误差，结果如图 4-9 和图 4-10 所

示。  

 
图 4-9 试验数据与其他计算方案的对比 

Fig.4-9 Comparison of experimental data and other computational scheme 
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图 4-10 试验数据与其他计算方案的对比 

Fig.4-10 Comparison of experimental data and other computational scheme 

由图 4-9 和图 4-10 中的相对误差可以得出如下结论： 
1. 在两种多裂纹类型结构中，利用 Swift 连通准则计算方法得到的结果与

试验测量值的相对误差都比较大，最高可达 0.4 左右的数值，最小的相对误差

也有 0.2 左右的数值，但在两种多裂纹类型结构形式中的相对误差值相差不

大，说明在两种多裂纹类型结构试验件中，Swift 连通准则计算方法计算的剩

余强度变化不大。 
2. 在两种多裂纹类型结构中，利用线弹性断裂力学计算方法得到的结果较

其他两种计算方案与试验测量值的相对误差还要大，说明线弹性断裂力学计算

方法过高地估计了多部位损伤问题的剩余强度。这是因为直接利用单裂纹问题

的断裂准则计算多部位损伤问题，本身存在缺陷；另外，未考虑表观断裂韧度

对裂纹韧带宽度的影响；并且由于 2024 铝合金材料本身的断裂韧度比较高，

因此其失稳临界载荷值也相对较高，导致计算结果偏大。线弹性断裂力学计算

方法在多裂纹类型一结构形式的试验件中计算得到的结果相对误差最大为 1.4
左右的数值，而在多裂纹类型二结构形式的试验件中计算得到的结果相对误差

最大为 1.2 左右的数值，说明线弹性断裂力学计算方法在两种多裂纹类型结构

形式中的相对误差较 Swift 连通准则计算方法大，进一步说明在两种多裂纹类

型结构试验件中，线弹性断裂力学计算方法得到的剩余强度变化较大。 
3. 相对于其他两种常用的剩余强度计算方法，利用净截面屈服准则计算

方案计算得到的剩余强度与试验实际的测量值之间的误差最小，相对误差最大
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为 0.1 左右的数值，而且，净截面屈服计算方法在两种多裂纹类型结构形式中

计算得到的剩余强度的相对误差相差也不大，说明利用净截面屈服计算方法明

显好于另外两种计算方法。 

4.5 本章小结 

本章主要研究了同细节不同裂纹分布的多部位损伤结构的剩余强度，具体

完成的内容主要有： 
1. 完成同细节不同裂纹分布的 2024 铝合金结构多部位损伤剩余强度试

验。 
2. 对比两种不同多部位损伤形式的结构剩余强度。 
3. 讨论了净截面屈服计算方法、基于 Swift 连通准则的计算方法和线弹性

断裂力学计算方法这三种常用的剩余强度计算方法在多部位损伤剩余强度计算

方面的适用性。 
本章得出如下结论： 
1. 同细节不同裂纹分布的多部位损伤结构剩余强度不同。 
2. 在多部位损伤剩余强度计算方面，净截面屈服计算方法要比基于 Swift

连通准则的计算方法和线弹性的断裂力学计算方法准确。 
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结论 

广布疲劳损伤严重影响飞机的结构安全和寿命，研究广布疲劳损伤中的多

部位损伤问题对深入了解多部位损伤的形成及发展过程具有重要的参考价值，

也为飞机结构的安全设计和寿命评估提供有力的参考依据，对我国的航空以及

国防建设事业也具重大的现实意义。本文针对多部位损伤问题，主要研究了发

生多部位损伤的概率、结构存在多部位损伤时的内力再分配规律和多部位结构

剩余强度等方面的问题。本文主要研究工作总结如下： 
1. 根据概率断裂力学和数理统计中的三参数威布尔分布建立了预测多部位

损伤发生概率的数学模型。并通过 2024 铝合金薄板单细节和三细节疲劳试验

对模型合理性进行检验，检验结果表明该模型在一定程度上可以较好地预测多

部位损伤发生的概率，同时检验的结果也表明模型预测的结果偏于保守。 
2. 基于某民机机翼结构简化了复杂的多部位损伤结构模式，通过研究两个

简化模式结构应力强度因子中的组合修正因子和局部载荷再分配因子与主裂纹

长度的变化规律，间接研究了多部损伤结构内力再分配问题，定量得到组合修

正因子和局部载荷再分配因子与主裂纹长度的函数关系式。同时得到一定载荷

情况下，含有多部位损伤的结构内部载荷是不断进行分配的，分配的规律与结

构形式和裂纹分布等因素有关等的结论。 
3. 通过同细节不同裂纹分布的 2024 铝合金多部位损伤剩余强度试验讨论

了净截面屈服计算方法、基于 Swift 连通准则的计算方法和线弹性条件下断裂

力学的计算方法这三种常用的剩余强度计算方法在多部位损伤结构剩余强度计

算方面的适用性。最后得出结论：同细节不同裂纹分布对多部位损伤结构剩余

强度有影响。另外，净截面屈服计算方法较其他两种计算方法更准确。 
本文主要创新点在于简化了复杂多部位损伤的结构形式，并运用控制变量

法研究了应力强度因子中的组合修正因子和局部载荷再分配因子，间接研究了

复杂的多部位损伤内力再分配问题。 
本文研究工作的不足和展望： 
1. 在多部位损伤结构内力再分配研究方面，基于本文的内力再分配研究思

路、方法和成果，结合试验进一步研究更复杂一些的多部位损伤结构内力再分

配规律。 
2. 在多部位损伤剩余强度研究方面，增加试验件的数量以获得更多的试验

数据，对不同裂纹分布对剩余强的影响进行量化研究。 
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