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一种旋翼轴裂纹扩展寿命分析方法

易政宇，万振华，谢峻岭，宁向荣
(中国航发湖南动力机械研究所，湖南株洲412002)

摘要：提出了一种旋翼轴裂纹扩展寿命分析方法。以某型号传动系统旋翼轴为研究对象，通过应力分析确定

了疲劳破坏危险部位，建立了旋翼轴裂纹扩展的有限元模型。计算裂纹前沿的应力强度因子，对不同疲劳破坏危

险部位进行了裂纹扩展的仿真分析，预测旋翼轴裂纹扩展寿命。通过对旋翼轴故障件进行分析验证了方法的可行性，

该分析方法可用于直升机旋翼轴损伤容限设计。
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An Analysis Method for Crack Propagation Life of a Rotor Shaft

YI Zheng一”，WAN Zhen—hua，XIE Jun—ling，NING Xiang—rong

(China Aviation Powerplant Research Institute,Zhuzhou Hunan 4 1 2002)

Abstract：This paper provided a method for crack propagation life analysis of a rotor shaft．Taking the

rotor shaft of a certain type of transmission system as the research object，based on the stress analysis，the

fatigue critical sites were identified and the finite element model of crack propagation of the rotor shaft was

built．The stress intensity factor of the crack front was calculated and the crack growth was simulated in different

fatigue critical sites SO that the crack propagation lifetime of the rotor shaft was predicted．Finally,the feasibility

of this method was verified by the analysis of rotor shaft faults．The method can be used in the damage tolerance

design of the helicopter rotor shaft．

Key words：rotor shaft；crack propagation；lifetime；finite element method；FRANC3D

疲劳断裂是直升机旋翼轴失效的主要形式⋯。

疲劳断裂主要发生在应力集中部位，经过裂纹形

成阶段和裂纹扩展阶段，最终导致彻底失效。裂

纹形成阶段是指结构从受载开始到可检测裂纹的

出现所经历的过程，裂纹扩展阶段是指出现可检

测裂纹后直到构件失稳(或裂纹长度达到给定值)

所经历的过程。裂纹形成阶段及裂纹扩展阶段的

载荷循环数为构件全寿命。目前国内外普遍采用

s—N曲线结合Miner累计损伤法评估零部件安全寿

命，但疲劳破坏演化的机理十分复杂，Miner线性

疲劳累积损伤理论只能预测疲劳寿命均值，且出

于安全考虑其给出的寿命一般为裂纹萌生寿命并

非构件使用全寿命[2】。裂纹扩展是结构疲劳断裂的

一个重要阶段，从20世纪60年代开始，裂纹扩

展研究已成为疲劳强度设计的发展方向之一[3】。

本研究通过有限元仿真技术分析了某旋翼轴

的应力分布，确定了疲劳破坏危险部位，建立了

旋翼轴裂纹扩展的有限元模型，对裂纹尖端强度

因子进行了求解，预测了旋翼轴裂纹扩展寿命，

分析了其裂纹扩展特性。最后，通过对旋翼轴故

障件进行裂纹扩展仿真分析与寿命计算，验证了

该分析方法的可行性。本文为后续的直升机旋翼
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轴损伤容限设计提供了一种可行的分析方法。

1基本知识

1．1裂纹类型

断裂力学是描述疲劳裂纹扩展的理论之一，

该理论将断裂的宏观模式分为三个基本型，分别

为拉伸张开型、平面滑开型及反平面剪切型(见

图1)。旋翼轴工作时受到弯矩、扭矩、剪力、轴

向力的交变载荷作用，其疲劳裂纹主要为复合型

裂纹。

蒸]芝]
(a)拉伸张开型(b)平面滑开型(C)反平面剪切型

图1三种基本断裂方式

1．2应力强度因子(SIF)

应力强度因子是表征外力作用下弹性物体裂

纹尖端附近应力场强度的一个重要参量，与裂纹

大小、形状以及外应力有关。用应力强度因子来

评价裂纹体受力程度，从强度和韧度两方面综合

考虑，比单纯用应力作为力学参数更确切、全面。

J K Knowles和E Stenbergn提出的M积分，

可用来计算一系列裂纹问题的应力强度因子【4】。

M积分又称交互积分(Interaction Integral)，其

物理意义是基于面力自由空洞的自相似扩展

的能量释放率。本研究利用边界元分析软件

FRANC3D(fracture analysis code in 3dimensions)，

使用M积分来计算裂纹尖端应力强度因子。

1．3裂纹扩展速率

Paris给出了裂纹扩展速度daMN与应力强度

因子的关系陋】：

寒2C(AK)玎
AK=K。。一K砌

(1)

(2)

式中：C、n为定值，材料屙I生由实验测得；a

为裂纹长度；N为载荷循环次数；AK是应力强度

因子幅值，^0。和点‰分别对应于最大载荷(或最

大正应力)和最小载荷(或最小正应力)的最大和

最小应力强度因子。裂纹只有在张开的情况下才能

扩展，压缩载荷的作用将使裂纹闭合，因此应力循

环的负应力部分对裂纹扩展无贡献，尺=旺。加矗蛔>

0时，彳肛kⅨnin，应力比R郢时，彳K爿≮。。
2旋翼轴裂纹扩展仿真分析与寿命预测

2．1有限元模型的建立

首先建立旋翼轴有限元模型。根据国内型

号研制经验，旋翼轴受交变载荷的影响，有限元

分析建模时，剪力和弯矩按正常工作载荷施加，

同时考虑到实际工作过程中轴向力和扭矩存在

10％～20％的波动，故轴向力和扭矩以静态载荷的

20％作为交变载荷施加。通过有限元分析得到峰

值疲劳载荷下构件的应力分布见图2。从图中可

以看出，主桨毂下方轴颈处应力最高为300MPa。

根据疲劳理论，破坏一般首先发生在应力集

中区域，选择旋翼轴应力较大区域(图2的A、B区)

作为裂纹扩展区域，在FRANC3D中建立裂纹扩

展子模型，见图3。

图2旋翼轴应力分布

一一J．

图3旋翼轴裂纹扩展子模型

2．2裂纹尖端应力强度因子计算

在旋翼轴裂纹扩展子模型的A、B区的内、

外表面分别预制半径为1 mm的初始半圆形表面

裂纹，见图4。该旋翼轴材料的断裂性能参数怕]

(35Cr2Ni4MoA)见．表1。
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(B区外表面)

(A IX内表而f) (}{Ix；内表面)

图4旋翼轴预置裂纹位置

表1 35Cr2Ni4MoA断裂性能数据

参数符号 参数值

Paris公式参数C

Paris公式参数11

断裂韧度K『c／蚴％、历

8．7le一9

2．93

46．3

A区、B区裂纹扩展分析采用迭代方式进行。

分别计算4种位置的初始裂纹情况下，裂纹尖端

的应力强度因子，图5示出不同位置初始裂纹情

况下裂纹尖端中点处等效应力强度因子K。。计算

结果。FRANC3D软件对等效应力强度因子计算

方法如下：

(3)

∥Ⅱ、∥Ⅲ为权重因子，旋翼轴裂纹为复合型

j⋯ 一K一、m"删}i’

兰⋯ 一一7Y’，，／▲一孓一 ’ j·。

蓁：，：：：：：二：三≥参二螃一一7200
鎏￡／1一夕

由式(1)变换，可以得到：

N=s志da 嗡

则裂纹从长度ai扩展到长度ai+。经历的循环

数为：

^r．，
， ai+，一ai州f~—C[(K际e万瓦丽—2— (5)‘

gv(I)+也gv(f+，)J仞”
V7

将2．2中计算所得的等效应力强度因子代入

(51式，即可得到裂纹扩展寿命。

不同位置初始裂纹情况下，裂纹长度随循环

数变化曲线见图6。不同位置初始裂纹从lmm到

贯穿壁厚对应的寿命预测结果见表2。结果显示，

旋翼轴初始裂纹在外表面的裂纹扩展寿命要远小

于其初始裂纹在内表面的裂纹扩展寿命；旋翼轴

初始裂纹在A区外表面的裂纹扩展寿命小于其初

始裂纹在B区外表面的裂纹扩展寿命。根据2．1

中的应力分析结果，A区应力大于B区应力，外

表面应力大于内表面应力。由此说明，该裂纹扩

展仿真分析结果与旋翼轴应力分布情况从趋势上

看是吻合的。

．B区外衰面

．B区内表面

f
7
，

毋
‘7

3000900 6000000 9000000 I2000000

信研，℃数N

图6不同位置初始裂纹情况下的a—N曲线

表2不同位置初始裂纹情况下的裂纹扩展寿命

3旋翼轴裂纹扩展寿命分析方法验证

3．1旋翼轴故障件失效分析

某型直升机旋翼轴在仅使用了6小时后外表

面出现裂纹，经分解检查发现其裂纹在旋翼轴内孔

处沿圆周贯通，在内孔裂纹处发现红色物，断口处

有锈蚀现象。该旋翼轴裂纹外部检查情况见图7。

通过对故障件进行失效分析，得出如下结论：

1)旋翼轴在使用前存在原始裂纹缺陷(热处
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理裂纹)；2)原始裂纹在使用过程中发生疲劳扩

展，贯穿壁厚。

图7裂纹(外部检查)

3．2旋翼轴故障件裂纹扩展寿命分析

根据断口分析结果，故障件初始裂纹为深24

mm的斜向裂纹，按此裂纹形貌在旋翼轴裂纹扩

展子模型中相应位置植入初始裂纹，见图8。

图8故障件初始裂纹

由于故障件初始裂纹尺寸较大，受边界元分

析软件FRANC3D分网规模的限制，须依次植入

扩展后的裂纹，并计算裂纹尖端应力强度因子。

以0．5 mm为裂纹扩展步长，经过17次计算，裂

纹尖端中点处等效应力强度因子变化历程见图9。

故障件裂纹从初始至贯穿壁厚经历的循环数

为58884，经转换得出故障件裂纹扩展寿命为4．63

小时，其裂纹长度随循环数变化曲线见图10。故

障件裂纹扩展仿真分析结果与其实际工作时间(6

小时)较吻合。由此说明，故障件是由于带有较

大初始裂纹，在一定的工作载荷下裂纹短时间内

发生扩展导致，该失效模式与仿真分析结果相符。

4结论

本研究分析了工作载荷下旋翼轴的应力分

1400

51300

皇1200
刑1100
舜

V1C09

上900
盥
捌

囊800

型700
额

转600

图9故障件裂纹尖端中点等效应力强度因子变化历程
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图10故障件a—N曲线

布，建立了旋翼轴裂纹扩展有限元模型，在此基

础上，计算了裂纹尖端等效应力强度因子历程，

根据Paris公式对旋翼轴裂纹扩展寿命进行了预

测。研究结果显示，旋翼轴外表面裂纹扩展寿命

相对于其内表面的明显较短，在大应力区外表面

裂纹扩展寿命最短。最后，通过对故障件进行分

析，验证了本文方法的可行性。
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