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GLALL 层板疲劳裂纹扩展特性分析

北京航空航天大学　　张学仁
* *
　聂景旭

【摘要】　对玻璃纤维/铝合金混杂复合层板 GLALL 的疲劳裂纹扩展特性进行了有限元分析,应

用能量法得到了 GLALL 板铝合金层裂纹尖端的应力强度因子随裂纹长度的变化规律。由于高强

度玻璃纤维对铝合金层裂纹的桥接作用, 降低了裂纹尖端的应力强度因子, 因而使得裂纹的疲劳

扩展速率也大为降低, 且随裂纹长度的增加基本不变化。计算结果与实验符合很好。
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1　前　言

芳纶纤维/ Al合金混杂复合层板是近年来迅速发展的一种新型材料, 它具有比铝合金更

优异的疲劳性能, 在航空上已经得到成功的应用。根据同一思想研制出的玻璃纤维/ Al合金混

杂复合层板克服了 ARALL 剥离强度低等缺陷, 其力学性能、成型性能及切削性能均优于

ARALL, 因而具有广阔的应用前景 [ 1, 2]。目前,国内外已开始对 GLALL 层板的疲劳断裂机理

进行研究[ 2, 3]。文献[ 2]研究了GLALL 板在不同外载荷作用下的疲劳裂纹扩展行为以及疲劳

裂纹区脱层破坏规律。试验发现,由于未断高强度纤维对裂纹的桥接作用而降低了裂纹尖端的

有效应力强度因子。该文并定性分析了纤维的桥接作用。文献[ 3]应用云纹干涉法研究了 AR-

ALL 和 GLALL 层板的表面铝合金Ⅰ型裂纹的疲劳扩展,得到了与文献[ 2]基本一致的结论。

图 1　GLALL 层板结构示意图

并根据实验数据由△K e f f = △� �a得到了有效
应力强度因子与疲劳循环周次的关系。上述两篇

文献所用 GLALL 板除纤维层厚度不同外, 结构

基本一致,如图 1所示[ 3]。它由两层 0. 5 mm 厚的

铝合金平板( LY12cz)经铬酸阳极化处理并涂底

胶后与 0. 5 mm 厚的 R 玻璃纤维/环氧树脂预浸

料 (纤维体积分数 n f = 0. 8)交替铺设热压而成,

在外层铝合金薄板上, 与纤维轴垂直方向预先切

割开设 2a0= 12. 0 mm 的对称中心穿透裂纹。

本文根据文[ 3]的实验条件,用有限元法分析了 GLALL 板的应力、位移场,并应用能量法

定量求解了其裂纹尖端应力强度因子 K I。

2　计算模型及方法

计算采用文献[ 3]中的 GLALL 层板结构(即图 1)。因其对称性,取 1/ 8板进行计算,网格



划分如图 2所示。加载频率为 f = 20 Hz,交变载荷为 P min= 1. 0 kN, Pmax= 10. 0 kN。

图 2　网格划分示意图

位移场和应力场的计算采用一个具有前后处理功能的微机有限元程序。所用单元为三维

8节点实体单元, 因 AL 板和纤维板材料常数不同,所以对 AL 板和纤维板分别进行网格划分

和单元形成, 然后合并在一起进行有限元分析。

考虑到用位移法求裂纹尖端应力强度因子 K I 时,尖端处需采用极细的网格才能得到较

为满意的结果。因此本文在得到位移场{ }后, 采用能量法来求 K I。其过程如下:对 Al合金层,

按平面应力处理,则 K I = EG。其中 E 为 Al合金弹性模量, 应变能释放率 G= △U /△A , U

为弹性应变能, A 为裂纹面积,△U= U a+ △a- U a ,△A = B△a, B 为 A l层厚度, △a为裂纹扩展

长度,应变能
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n为单元总数, 因本文网格只取了半裂纹的上半部,因此所求的应变能应乘 2倍才是相应于半

裂纹的应变能。本文据此编制了有关的有限元接口程序,求得了裂纹尖端应力强度因子 K I。

3　计算结果及分析

计算了△�= 60 M Pa, 裂纹长度 a从 6 mm 扩至 24 mm 的应力、位移场和裂纹尖端参量。

图 3　GL ALL 板裂尖处的应力、位移场

a= 10 mm , �= 60 M Pa 时的应力场(裂

纹处基本上沿 Y 轴方向的标号为 1～6的线

条为纤维层应力等值线, 裂纹处基本上沿 Z

轴方向的标号为 5～7的线条为Al层应力等

值线)和位移场(网格变形)如图 3所示。图中

可以看出裂纹处产生了脱层现象,还可看出

虽然 Al层裂尖处存在应力集中现象, 但其

应力水平却低于纤维层对应处的应力水平。

图 4为计算得到的△K～a 曲线,可见

GLALL 的裂纹尖端应力强度因子大大低于

同样裂纹长度的 Al板的裂纹尖端应力强度

因子, 且△K 仅在较短的裂纹长度时随裂纹

长度的增加而稍微有所增大,随后△K 值基本不变,即对裂纹长度的增加不敏感。

图 5为文献[ 3]的裂纹扩展速率 l g ( da/ dn)～a实验结果曲线,图中两条曲线的趋势与图

4基本一致。这是因为对于一定的材料,△K 与 da/ dn是一致的,即△K 决定了裂纹扩展速率
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da/ dn 的值。由此可见,图 4计算结果与实验符合很好。

图 4　△K～a计算结果曲线 图 5　l g( da/ dn)～a曲线

图 6　da/ dn～△! 的双对数曲线

图 6为 da/ dn～△! 的双对数曲线, 计算结果基

本上处在 Al 合金曲线的延长线下方处, 这与实际情

况是相符的。另外,考虑到应变能释放率中还包含 Al

层与纤维层间脱层部分的影响,本文还计算了当 a=

16 m m, 裂纹尖端处往前产生一个单元的脱层与不脱

层时的裂纹尖端应力强度因子,未脱层时 ∀U= 0. 306

N·m m, K I = 4. 628 MPa· m , 产生一个单元的脱

层时 ∀U = 0. 318 N·m m, K I= 4. 717 M Pa· m , 二

者相差不超过2%。可见,由此所得的应力强度因子满

足精度要求。

4　结　论

( 1)用有限元法计算所得 GLALL 板 Al层裂纹尖

端应力强度因子与实验符合很好。( 2)由于玻璃纤维层对裂纹的桥接作用使得 Al合金层的裂

纹尖端应力强度因子大大减小,从而使 GLALL 板的疲劳裂纹扩展速率远低于单一 Al合金。

( 3) GLALL 的裂纹尖端应力强度因子基本上不随裂纹的扩展而变化,从而 GLALL 板的疲劳

裂纹扩展速率对裂纹长度的增加不敏感。这是 GLALL 与金属材料的一个显著差别。( 4)

GLALL 具有优异的抗疲劳性能,在航空上具有广阔的应用前景。
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A MULTISTAGE FINITE ELEMENT METHOD FOR TRANSONIC
FLOW CALCULATION IN TURBOMACHINERY

Zhu Gang, Shen Mengyu, Liu Qiusheng, Wang Baoguo
(Dep t. of Engineering Mechanics, Tsing Hua University , Beij ing, 100084)

ABSTRACT　　　　In the light o f the idea of M ult istage Finite Element Method, T he

anisot ropic tensor force finite elem ent and the Tay lor- Galerkin f inite element method have

been combined properly into a new m ethod w hich called anisot ropic mult istag e finite element

method. T his method is superior in convergence speed and stability and suitable to t ransonic

flow calculat ions. W e applied this method to analyzing the tr ansonic flow in a tw o-dim ension-

al cascade and com pared with it s experimental data. It is show n that this method is a power-

ful to ol for the tr ansonic f low calculat ion.

Key words　Tr ansonic f low　T urbomachines　Finite elem ent method

ANALYSIS OF FATIGUE CRACK GROWTH IN GLALL
Zhang Xueren and Nie Jingxu

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A finite element analy sis is applied to the fatigue crack grow th

pr opert ies in glass alum inum hybrid lam inates ( GLALL) . T he st ress and str ain fields o f

GLALL w ith dif ferent cr ack length are obtained from the computat ion, in w hich the cr acks

are assum ed to expand only in Al lay ers. T he relat ionship of the effect iv e st ress intensity fac-

to rs on the crack t ips to the crack leng th is derived by the energ y method. It is found that the

bridging ef fect of the g lass f ibers with high str ength on the cracks in Al lay ers decreases ob-

viously the effect iv e st ress intensity factors thus the g row th rate of the fatigue cracks is cut

down to a g reat ex tent . The computat ion results agree w ell w ith the experim ental data.

Key words　Lam inates　Fat igue crack　Dif fusion　Characterist ics

STRUCTURAL RELIABILITY ANALYSIS
OF AN AEROENGINE WITH COMPLEX UNCERTAINTY

Wang Zhenying and Lu Wenlin
(Dept. of Aeroengine, Northwestern Poly technical University　710072)

ABSTRACT　　　　Random meterial propert ies, geometrical shapes, fo rces and dis-

placem ent boundary condit ion of an aer oeng ine are direct ly int roduced into funct ional v ar ia-

tional for mulations and a unified random variational principle and the probabilistic f inite ele-

ment method w ith the small parameter perturbat ion method are pr ovided. Based on second-

order perturbation technique, the formulat ions for the random stresses and the reliability o f

the aeroeng ine′s st ructur es are der iv ed. According to analysis the characterist ics of these ran-

dom parameter s, the simple methods for analyzing the aeroengine st ructural r eliabil ty are ob-

tained. At last , the reliability of a ro tat ing disk of the aeroeng ine is analy zed w ith a sim ple

num erical exam ple.

Key words　Aircraf t eng ines　Structural reliability　Probability　Finite elements

311No. 3 Abs t racts


