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[ 摘要 ]   基于扩展有限元方法研究含预置分层的

钛合金层合板在拉 - 拉循环荷载作用下的疲劳裂纹扩

展特性，并通过与试验结果进行对比分析，验证该方法

对钛合金层合结构疲劳裂纹扩展分析的适用性。
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[ABSTRACT]   The investigation of fatigue crack 
growth characteristics of diffusion bonded laminates of 
TC4 titanium-alloy with localized non-welded area under 
tension-tension cyclic loading is carried out using numeri-
cal simulation techniques based on extended finite element 
method (XFEM). The comparison of the numerical results 
and the experimental results show that extended finite ele-
ment method (XFEM) is an effective numerical method for 
the fatigue crack growth characteristics analysis.
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钛合金具有比强度高、耐久性强、抗蠕变、可焊接等

优异的综合性能，因此在航空领域得到了广泛应用 [1]。

但常规钛合金制成的结构中一旦出现损伤，剩余的疲劳

裂纹扩展寿命就会较短，不适用于损伤容限设计。因此，

需要研发提高钛合金损伤容限寿命技术。目前，国内外

学者经过大量研究，已经制备出多种损伤容限型钛合金

材料，并应用于飞机结构。

现代飞行器设计中损伤容限的设计思想要求：结构

存在疲劳、腐蚀或意外损伤等损伤缺陷，直至被检测或

进行结构修理之前，结构仍然具有足够的剩余强度和足

够的剩余寿命。即当结构中存在疲劳裂纹时，疲劳裂纹

达到可检长度后的疲劳扩展寿命要足够长。这就要求

在利用损伤容限型钛合金的基础上，在结构设计方面也

需要考虑损伤容限设计思想，使疲劳裂纹在结构内的扩
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展寿命尽可能地提高。

研究发现利用扩散连接工艺制造的钛合金层合板

的 DB 界面对疲劳裂纹的扩展有显著的抑制作用 [2-3]。

文献 [2] 通过试验对比分析了疲劳裂纹在扩散连接工

艺成型的 TC4 层合板与 TC4 普通板材内的扩展情况，

发现扩散连接成型件疲劳断口的裂纹沿与连接面约成

60°方向扩展，其抵抗疲劳断裂的阻力增大，剩余寿命

比相同裂纹长度下的普通板材要好。文献 [3] 通过试验

研究了在 DB 界面人为预置分层的含孔钛合金层合板

在拉 - 拉循环载荷作用下的裂纹扩展特性，试验结果表

明，预置分层能够改善钛合金层合板的裂纹扩展特性。

分层的存在会降低结构的承载能力，但另一方面，

也可能抑制裂纹的扩展，提高结构的疲劳裂纹扩展寿

命。文献 [3] 的研究结果说明，通过合理布置分层可以

提高钛合金疲劳裂纹的扩展寿命。实现分层的合理布

置需要准确把握分层对裂纹扩展性能的影响规律。目

前，对疲劳裂纹扩展规律的研究大多通过试验进行。影

响疲劳裂纹扩展的因素有很多，直接通过试验对裂纹扩

展过程进行系统研究是非常困难的，需要研究基于数值

模拟技术的疲劳裂纹扩展分析方法。

扩展有限元法（XFEM）[4] 通过在单元位移插值函

数中引入间断函数和增强函数以描述位移场的不连续

性和奇异性，在分析不连续问题方面具有独特优势。经

过近几年的改进与发展，XFEM 方法在处理不连续问题

上已经取得一些成果。裂纹是典型的不连续问题，扩展

有限元方法将是一种有效的研究疲劳裂纹扩展规律的

方法。

1   基于扩展有限元的裂纹扩展分析方法

1.1   含裂纹体扩展有限元方法简介

XFEM 的扩充项可以对单元内部任意位置存在的

裂纹或材料界面等非连续性和奇异性场进行准确描述，

因此分析时采用的网格可以与结构的几何或者物理界

面无关，避免了传统有限元在对裂尖或者材料界面等问

题描述时必须采用高密度网格的弊端。XFEM 继承了

常规有限元 (CFEM) 的所有优点，并且构造单元刚度矩
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阵式时，单刚形式可以与常规有限元保持一致，使其可

以充分利用原有的有限元程序，大大缩短开发时间。

1.1.1   不连续界面描述方法

不连续界面采用水平集方法描述，核心思想是将界

面的变化表示成比界面高一维的水平集函数 φ（x，t），

将界面表示成水平集函数的零水平集。n 维（2 维或 3 维）

空间中移动界面可表示为：
Γ(t) = {x ∈ Rn : ϕ(x, t) = 0}
ϕ(x, t) = ±min

xr∈r(t)
||x − xr ||   ，�      （1）

其中，水平集函数通常采用符号距离函数进行构造 [5]，xr

为裂纹面延长面上的点的坐标，r(t) 表示裂纹面的延长

面。通过上述水平集函数，整个求解域被 φ=0 分为 φ>0

和 φ<0 两部分，如图 1 所示 [6]。裂纹的尖端，采用另一

个水平集函数 ，通过 2 个水平集函数的交集描述。ψ(x，

t)=0 定义为通过裂纹面的前缘且与裂纹面垂直的面， 具

体表示如下：
ψ(x, t) = (x − x∗) · (n · t)*ψ(x, t) = (x − x∗) · (n · t)   ，     （2）

其中，t 为裂尖的单位切向矢量，n 为裂纹面的单位法向

矢量，x* 为裂尖的坐标。

裂纹扩展可由水平集函数的演化获得 [7] 。

1.1.2   XFEM 位移模式

XFEM 中未知场 uh 的有限元近似由 2 个部分组成：

uh =
∑

I

NI(x)uI + ϕ(x)   ，�     （3）

其中，NI(x) 为常规有限元形函数；uI 为标准节点的自由

度；φ（x) 为扩充项。根据单位分解特性，uh 可以进一步

表示为 [4]：

uh =
∑

I

NI(x)uI +
∑

J

NJ(x)φ(x)qJ 。� （4）

对于裂纹问题，φ (x) 通常取以下函数基的线性组

合：

φ(x) =
√

r
[
sin θ

2
sin θ

2
sin θ, cos θ

2
, cos θ

2
sin θ
]
，� （5）

其中，r 和 θ 为裂纹尖端局部坐标系统中的极坐标。对

于裂纹问题需要对裂纹贯穿单元以及裂尖单元采用不

同的位移模式，其中裂尖单元采用公式（4）进行描述，

对于裂纹贯穿的单元，扩充形函数 φ(x) 采用如下形式 :
ϕ(x) = NJ H(φ(x))，� （6）

其中，φ(x) 为水平集函数，H(x) 为海维赛德函数：

H(x) =
{

1 x � 0
−1 x < 0 ，�  （7）

贯穿单元的位移模式为：

uh =
∑

I

NI(x)uI +
∑

J

NJ(x)H(φ(x))qJ  。� （8）

当求解域内函数 XFEM 时，在 XFEM 与常规单元交

界处会产生混合单元。

1.1.3   XFEM 离散方程

在线弹性问题中，XFEM 离散方程的弱形式可以表

示为 [5]：
∫

Ωh

σ : δεhdΩ =
∫

Ωh

b : δuhdΩ+Ω=
∫

Ωh

σ : δεhdΩ =
∫

Ωh

b : δuhdΩ+b:δuhdΩ+
∫

∂Ωh
t

−
t ·δuhdΓ ∀δuh ∈ Uh

0         ，�  （9）

其中，
−
t 为面力，b 为体力，uh 与 δuh 为 XFEM 中的试探

函数与检验函数。把试探函数、检验函数代入上述方程，

并利用节点变分的任意性，可以得到离散的线性方程

组：

Kd=f   。� （10）

可以看出上述平衡方程形式与常规有限元一致， K
为结构的总体刚度矩阵，f 为外载荷向量，d 为待求解的

位移向量。K 和 f 由各个单元按照节点号组装而成，各

单元的贡献可以表示为：

ke

i j =



kuu

i j kua

i j kub

i j

kau

i j kaa

i j kab

i j

kbu

i j kba

i j kbb

i j

，� （11）

f e
i={ f u

i   f 
a
i   f 

b1
i
 
  f 

b2
i   f 

b3
i   f 

b4
i  }，� （12）

上述方程中子矩阵和向量的具体形式为：

krs

i j =
∫
Ωe

(Br
i )

T DBs
jdΩ (r, s = u, a, b)

f u

i =
∫
∂Ωh

t ∩∂Ωe
Ni

−
t dΓ +

∫
Ωe

NibdΩ

f a

i =
∫
∂Ωh

t ∩∂Ωe
NiH

−
t dΓ +

∫
Ωe

NiHbdΩ

f bα

i =
∫
∂Ωh

t ∩∂Ωe
Niφα

−
t dΓ +

∫
Ωh

NiφαbdΩ (α = 14̃)（α=1~4）

，� （13）

其中，Ba
i，Bu

i，Bb
i 为形函数导数矩阵，具体形式如下：
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图1   水平集方法对间断面的描述

Fig.1   Level set method for intermittent description
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（α=1~4）
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三维情况的离散方程推导参见文献 [6]。

1.2   疲劳裂纹扩展准则与扩展描述

在疲劳扩展分析时，通过 VCCT( 虚裂纹闭合技术 )

计算裂纹前缘的 3 个量释放率分量 G Ⅰ、G Ⅱ、G Ⅲ，采用

Wu 和 Reuter[9] 提出的幂指数方程公式 (15) 计算等效能

应变能释放率 G E( 公式中取 a1=a2=a3=1)，当最大等效应

变能释放率 G ME 大于材料疲劳扩展的最小阈值 G th 时，

疲劳裂纹开始扩展，G th=0.01G C，G C 为材料的极限能量

释放率。当裂纹尖端满足扩展准则时，采用公式（16） 

Paris 公式计算疲劳裂纹扩展步长，裂纹沿垂直于最大

切应力方向扩展。
GE

GC

=

( GI

GIC

)a1

+

( GII

GIIC

)a2

+

( GIII

GIIIC

)a3

，� （15）

da
dN
= C(∆G)n ，� （16）

由于 Abaqus 中 XFEM 的位移模式中不包含对裂

纹尖端的描述项，裂纹每次扩展时裂纹尖端会扩展至单

元边界而不会停留在单元内部，所以在计算裂纹扩展步

长时与传统有限元有一定区别，并不是通过循环数确定

下一步裂纹扩展的长度，而是需要计算出扩展一定距离

（扩展时穿过的单元长度）所需要的循环次数 N，N 的选

取需要计算裂纹面前缘每个单元扩展所需要的 Nj，并从

中选取最小的 min(Nj) 作为当前步扩展需要的循环次数

N。

2   分析模型与基本参数

2.1   分析模型

下面基于 Abaqus 采用 XFEM 方法对钛合金层合板

中的疲劳裂纹扩展特性进行模拟分析。由于钛合金的

萌生寿命相对较长，在损伤容限设计时需要对其扩展特

性具有更深入的了解，所以在有限元建模时通过设置初

始裂纹，重点对疲劳裂纹在钛合金层板内的扩展过程进

行研究。为说明 XFEM 方法对疲劳裂纹扩展模拟的有

效性，建立与试验件相同的有限元模型，以便结果的对

比分析。

图 2 为分析模型示意图，长 L=180mm，宽 W=40mm，

在中心位置有一 φ T=6mm 的通孔，模型总厚度 T=8mm，

由 2 层钛合金板扩散连接而成，板材厚度均为 4mm，在

DB 界面中设置以孔圆心为圆心，直径 φ F=15mm 的分

层（此区域为连接间隙，无材料），在通孔的一侧板材表

面上设置 1 个沿板材厚度和宽度都为 0.5mm 的初始裂

纹面。有限元建模时，分层部分用厚度为 0.2mm 的圆柱

体缺陷进行模拟。

2.2   分析过程基本参数

计算中模型的边界条件与试验条件保持一致，在

模型两端采用固支的方式对模型施加应力比 R=0.093

的等幅值单向拉—拉疲劳载荷，应力峰值 σmax=276Ma，

Paris 公式常数：C=3.2×10-5，n=1.43。公式常数以及材

料属性取自文献 [10]，材料参数在表 1 中列出。

3   结果分析

采用扩展有限元方法对上述试件的裂纹扩展过程

进行数值模拟，裂纹扩展轨迹如图 3 所示，径向裂纹扩

展速率 da/dN-a 曲线如图 4 所示。

对该层合板试件进行了试验研究。试验结果显示，

表面裂纹的扩展表现出 3 个阶段（图 4）。即初始扩展

阶段（阶段 I）、在预置分层边界附近扩展阶段（阶段 II）、

越过预置分层边界后的扩展阶段（阶段 III）。

由图 3、图 4 可看出，通过扩展有限元方法预测出的

裂纹扩展规律具有明显的三阶段扩展特征。第 1 阶段，

裂纹扩展速率随疲劳裂纹长度的增加而增加，当疲劳裂

L=180

L/2=180

初始角裂纹位置

T=8

4

W=40φ=15

φ=6

图2   分析模型

Fig.2   Analysis model  

表1  TC4钛合金的材料参数

弹性磨量 极限强度 断裂韧性 泊松比

E/GPa σb/MPa Gc（j·m-2） ν

110 913 55.7 0.34

初始裂纹 预置分层

N=1876

一
阶
段

二
阶
段

三
阶
段

N=2034 N=2864

N=3413 N=3854 N=7461

N=16660 N=20920 N=21448

图3   裂纹扩展轨迹

Fig.3   Path of crack growth
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通过数值方法模拟得到的裂纹扩展寿命与试验手段测

得裂纹扩展寿命总数基本一致，并且两者的 a-N 曲线趋

势相同，这表明扩展有限元法可获得准确的裂纹扩展规

律。

分别对无预置分层和含预置分层的层合板模型进

行疲劳裂纹扩展分析，从图 6 的 a -N 曲线看出，DB 界

面中预置分层使得疲劳扩展寿命大约从 104 次提高到

3×104 次，这反映出预置分层对裂纹的扩展有一定的抑

制作用。

 
4   结论

扩展有限元方法获得的裂纹扩展特性与试验结果

比对分析表明：扩展有限元法可准确获得含预置分层钛

合金层合板结构的裂纹扩展规律，是分析该类结构裂纹

扩展规律的有效方法；在钛合金层合板的 DB 界面中预

置分层可以大幅度提高疲劳裂纹的扩展寿命。
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纹扩展到预置分层时（裂纹长度约 5mm），裂纹扩展进入

第 2 阶段，径向裂纹的扩展速率降低，说明预置分层对

裂纹扩展有明显的抑制作用；当疲劳裂纹面前缘绕过预

置分层边界时（图中第 3 阶段，对应径向裂纹长度约为

10mm），裂纹扩展速率迅速增加，结构剩余强度急剧下

降。图 4 显示，3 个阶段的分界线与试验结果良好吻合。

这说明，扩展有限元方法预测的裂纹扩展规律抓住了真

实特征。

给定一径向裂纹长度（如 a0=1.0mm）作为初始裂纹

长度，以此对比分析裂纹扩展长度与循环次数 a-N 曲线。

数值分析与试验结果的 a-N 对比曲线（图 5）显示，
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Fig.6   a-N  curves of numerical results 
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低与焊缝部位的残余应力有直接的对应关系。由于焊

缝部位受热影响，在冷热循环过程中，在不等温温度场

的作用下，焊缝部位的收缩变形易造成其内部存在拉应

力，拉应力的存在必然会降低其拉伸断裂强度，随着焊

接次数的增加，热输入量逐步增加，焊缝部位的变形增

大，残余拉应力也逐步增大，因此拉伸强度逐步下降。

为了更好地研究焊接次数对焊缝拉伸强度的影响，

采用 X 射线衍射仪测量焊缝表面部位存在的残余应力，

X 射线衍射残余应力测定的参数如表 4 所示，标准试样

的零应力测定值为 6MPa，满足测定标准要求。

图 6 为经不同次电子束焊接后的接头表面残余应

力的测试结果。由图 6 可知，焊缝部位在电子束焊接过

程中的不均匀温度场作用下，发生不均匀的收缩变形，

最终产生了残余拉伸力。当接头通过一次焊接时，其表

面存在 256MPa 的残余拉应力。随着焊接次数的增加，

电子束焊接能量输入增加，接头收缩变形加剧，其残余

拉应力也逐步提高。当焊接次数达到 6 次时，残余拉应

力提高至 396MPa。残余拉应力的提高导致了焊缝拉伸

强度的降低。

赤道圆焊缝的检验标准为 GJB1718A-2005 I 级，其

要求焊缝拉伸性能不得低于母材的 90%。当电子束焊

接次数达到 6 次时，焊缝拉伸强度低于母材的 90%，因

此，单一针对焊缝拉伸强度的指标要求，焊缝同一位置

的焊接次数不得超过 5 次。

4   结论

（1）随着电子束焊接能量输入次数的增加，焊缝拉

伸性能和断裂延伸率逐步降低，焊接残余拉应力逐渐增

大；

（2）当焊接次数达到 6 次时，拉伸性能低于母材强

度的 90%，无法满足 GJB1718A-2005 I 级标准要求。
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表4   X射线衍射残余应力测定参数表

靶材
衍射
晶面

管电压
/ kV

管电流
/ mA
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/（°）

计数时间
/ s

准直管直径
/ mm

铜靶 （213） 28 9 0.05 20 2

图5   电子束热输入对焊缝拉伸强度的影响

Fig.5   Effect of electron beam welding heat input for tensile 

strength of weld
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图6   接头表面残余应力的测试结果

Fig.6   Test results of joint surface residual stress
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