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3D FINITE ELEMENT ANALYSIS OF SIF OF THE STRUCTURE

WITH DIMPLE HOLE
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摘　要: 根据航空等领域内锪窝铆接及锪窝锣接构件的典型结构特征, 采用三维的十节点四面体等参有限单

元模型 ,分别对无裂纹及孔边含裂纹锪窝孔/直通孔结构进行了模拟分析; 得到了锪窝孔构件的危险部位及

90°, 120°锪窝孔边扇形角裂纹的应力强度因子,给出了覆盖面广的计算曲线; 通过对计算结果的分析, 讨论

了裂纹长度、孔径以及板厚等因素对应力强度因子的影响。和已有的文献比较表明, 本文数值结果精确,方法

可靠。
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Abstract: Dimple rivet joint and bo lt joint ar e the typical fast ening st yles used in aero cr aft . I n a 3D finit e ele-

ment analysis ( FEA ) model, the dimple and st raight ho le str uctur es with o r without fanlike cr acks ar ound

their holes are simulated. First, cr itical sits ar e obtained by the FEA of dimple ho le str uctur e w it hout fanlike

cracks ar ound it s ho le. Second, the stress intensity facto rs ( SIF ) o f t he fanlike cr acks ar ound the dimple and

stra ight hole ar e computed. Based on these SIF , some factor s that w ill affect SIF gener ally , such as t he crack

leng th, ho le r adius and str uctur e thickness, are discussed. T he accuracy o f the r esults and reliabilit y o f the

numer ical method and FEA model used in the paper have been demonst rat ed by comparisons betw een SIF

about the str aight ho le obt ained her e and those in lit erat ur e. T her efor e, the numerical results and some con-

clusions g iven in this paper can be used as a ba sis fo r t he damage to ler ance design o f dimple jo ints.
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　　锪窝铆接(或锪窝锣接)是航空等领域内广泛

使用的一种紧固形式。在这些紧固形式中,以 90°

和 120°锪窝连接最为常见。文献[ 1] 表明, 锪窝孔

边的扇形角裂纹(如图 1( a)所示)在试验和实践

中是典型的, 常常给结构的安全性带来重大隐患。

但是, 由于锪窝孔结构的复杂性, 目前,锪窝孔边

扇形角裂纹的应力强度因子很难形成较好的解析

解,即便是数值解也很少见有文献报道。本文拟采

用三维十节点的四面体等参有限元模型,对锪窝

孔结构的危险部位进行了确定; 然后对 90°及

120°锪窝孔边的扇形裂纹的应力强度因子进行计

算,并给出规律性的结果。

1　计算模型及方法

( 1)结构模型与研究对象　计算结构模型选

择了中心含 90°和 120°锪窝孔的矩形板件, 板受

远场纵向拉伸应力 �作用,孔内无紧固件。查国家
标准 GB868～874-76 及航空标准 HB206～208-

74可知,对于 90°锪窝孔,其几何尺寸 D∶2R∶h

≈11∶5∶3, 如图 1 ( a )所示; 对于 120°锪窝孔,

D∶2R∶h≈10∶4 3 。另外, 结构模型还选择

了含直通孔的矩形板件(如图 1( b)所示,可认为是

180°锪窝) ,其目的是为了和文献[ 2]的构型作比

较, 以效验本文有限元模型及计算方法的有效性。

本文的研究对象为含锪窝孔的矩形单向拉伸

板件, 以及锪窝孔(或直通孔)边处出现 1 个或 2

个扇形裂纹的单向拉伸板件结构。各拉伸板件均

无钉传载荷,且各孔均处于矩形板的中心,如图 1

所示。扇形角裂纹的半径即为裂纹的长度 a。
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图 1　锪窝孔、直通孔构件与孔边扇形角裂纹

( a)锪窝孔边有一个或两个扇形角裂纹; ( b )直通孔有两个扇形角裂纹

Fig. 1　Dim ple, s tr aight holes w ith fanlik e cracks around them

　　( 2)有限元模型与网格的划分　根据对称性,

计算取结构的 1/ 4或 1/ 2, 如图 2所示。网格化分

采用了高精度的十节点四面体等参单元。其中, 作

者对结构孔边以及角裂纹附近的有限元网格进行

了高度的局部细化。裂纹附近的有限元网格尺寸

L 和裂纹长度a 比值大致为 10- 2量级。网格划分

以及局部网格细化分别由大型有限元软件 AN-

SYS5. 4 提供的 MeshT ool 和 ModifyM esh 功能

来完成。

图 2　有限元网格划分与局部网格细化

Fig. 2　Finite elemen ts and local elements

( 3)应力强度因子的确定方法　对于锪窝孔

(或直通孔)边的扇形裂纹, 如图 3所示,若以裂纹

前缘的某点 p 为坐标原点, 以裂纹面法向为 Y

轴,以扇形裂纹半径的延长线为 X 轴, 就可以构

造右手局部坐标系。文献[ 3]认为,二维裂纹面法

向上的位移表达式同样适用于三维裂纹裂纹, 即

裂纹面法向上的位移 V 有

V =
( 1 + �) K 1

2E
r
2 ( 2s + 1) sin

!
2
- sin

3!
2

( 1)

图 3　扇形裂纹前缘的局部坐标

Fig. 3　Local coordinate at fanlike crack t ip

式中: s= ( 3- �) / ( 1+ �) (平面应力) , s= 3- 4�
(平面应变) ; �为波松比。

对于三维问题, 构件的表面可视为是平面应

力问题,对于构件较深的内部可近似为是平面应

变问题。

由式( 1)可知, 在受远场拉应力 �的情况下,
扇形裂纹面的张开位移 V 有

V� != 180°=
( 1 + �) ( s + 1) K 1

E
r
2 ( 2)

　　根据式( 2)及三维有限元计算的 V � != 180°结

果, 按照 K I- r 曲线线性回归
[ 3]
, 即可得出对应

锪窝孔(或直通孔)边扇形裂纹前缘各点的应力强

度因子

K I =
2 E′V� != 180°

4 r r→0

( 3)

式中: E
′= E (平面应力) ; E

′= E / ( 1- �2) (平面
应变)。

为了分析方便,本文取 K r = �  a作为正则
化应力强度因子, 并定义图 1( a)中的几何尺寸

H -h为板参考厚度 H
′。
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2　计算结果与分析

( 1) 锪窝孔结构危险部位的确定　以

90°锪窝孔拉伸板件为例, 板件孔边无裂

纹,孔内无紧固件。本文对锪窝孔边的应力

分布进行了三维的有限元分析。计算的有

限元模型及网格化分见图 2。经过计算,图

4给出了结构等应力(图 3 Y 轴方向的正应

力 �y)分布的计算结果。从图 4可以看出,

锪窝孔拉伸板件在锪窝孔与直孔交线上出

现了拉应力的最大值, 即疲劳裂纹危险部

位。这一位置和文献[ 4]锪窝孔板疲劳试验

的裂纹起始位置基本吻合(文献[ 4]锪窝孔

试件的多数疲劳裂纹起始位置均在该处,

如图 5所示)。

图 4　结构的等应力分布图

Fig. 4　Equivalent st ress dis tribut ion of st ructur e

图 5　锪窝孔边扇形角裂纹

Fig. 5　Fanlike crack around dimple h ole

本文还对 120°锪窝孔板件进行了如上同样

的三维的有限元分析, 所得的疲劳裂纹的危险部

位与图 3情形相同。鉴于篇幅, 这里不再给出。

( 2)本文有限元模型及算法的有效性　为了

校验本文有限元模型及算法的有效性,作者对图

1( b)中直通孔板孔边有 2个1/ 4圆形裂纹前缘各

点(以图 1中的圆周角 ∀表示)的应力强度因子进
行了计算。板取厚板, 即板厚 H 与裂纹长度 a 之

比大于或等于6, 此时,板厚的变化对应力强度因

子的影响可以忽略 [ 2]。

经过计算,图 6给出了裂纹长度与孔径 a/ R

= 0. 4 情况下裂纹前缘正则化应力强度因子的计

算结果。图中还给出了文献[ 2]的结果。从图 6可

以看出,本 文的计算结果已和文献[ 2] 手册的结

果相当吻合,由此表明,本文的有限元模型及算法

是有效性。

图 6　计算值与手册值对比曲线

Fig . 6　Result s of calculat ion and handbook

计算情况 1: 90°或 120°锪窝孔厚板, 单向拉

伸,锪窝孔边有 2个对称扇形角裂纹, 如图 1( a)

左图所示。扇形裂纹前缘各点(以图 1中的圆周角

∀表示)的正则应力强度因子计算结果见图 7。

图 7　厚锪窝孔板正则应力强度因子计算曲线

Fig. 7　SIFs of thick sheets w ith dimple hole

计算情况 2: 90°或 120°锪窝孔有限厚板, 单

向拉伸,锪窝孔边有 2个对称扇形角裂纹,如图 1

( a)左图所示。计算时, 90°和 120°锪窝孔裂纹的长

度与孔径之比 a/ R 分别保持定值 0. 8 和 0. 9, 板

的厚度改变。经过计算, 扇形角裂纹前缘各点的

正则应力强度因子值随板厚的变化情况见图 8。

108 航　空　学　报 第 23卷　



图 8　板厚对正则应力强度因子的影响

Fig . 8　T he in fluen ce of sheet thickness on SIFs

计算情况 3: 90°或 120°锪窝孔厚板, 单向拉

伸,锪窝孔边有一个扇形角裂纹, 如图 1( a)右图

所示。计算结果和锪窝孔边有两个扇形角裂纹厚

板的结果 (即图 7)极为接近, 最大误差不超过

7% , 故计算曲线从略。

计算情况 4: 90°或 120°锪窝孔有限厚板, 单

向拉伸, 锪窝孔边有 1个扇形角裂纹, 如图 1( a)

右图所示。计算时, 90°和 120°锪窝孔裂纹的长度

与孔径之比 a/ R 分别保持定值 0. 8 和 0. 9, 板的

厚度改变。经过计算, 扇形角裂纹前缘各点的正

则应力强度因子随板厚的变化情况见图 9。

图 6～图 9 中, 裂纹前缘 ∀= 0°, 135°( 90°锪

窝孔)以及 120°( 120°锪窝孔)位置的应力强度因

子按平面应力处理获得; 其它各数据点按平面应

变处理获得。

从图 7可以看出: � 不管是 90°还是 120°锪

窝孔, 扇形裂纹前缘 ∀= 0°, 135°( 90°锪窝孔)或

120°( 120°锪窝孔)附近均有较大的应力强度因子

值; � 对于任一特定 a/ R (裂纹长度和孔径比值)

的厚锪窝孔板件,锪窝孔边扇形裂纹前缘在 ∀=
45°～90°范围内的应力强度因子值变化幅度不

大,且在 ∀= 60°～70°附近似有应力强度因子的最

小值;  随着孔径R 变小, 以及裂纹长度 a增大,

即 a/ R 增大,扇形裂纹前缘各点的正则应力强度

因子减小。但是, 当裂纹长度和孔径比值 a/ R >

图 9　板厚对正则应力强度因子的影响

Fig . 9　T he influen ce of sheet thickness on SIFs

0. 6时,随着裂纹长度 a 增大, 扇形裂纹前缘 ∀=
135°( 90°锪窝孔)或 ∀= 120°( 120°锪窝孔)位置附

近的正则应力强度因子值有增大的趋势。笔者认

为,这种现象应归于锪窝孔板的表面效应。

从图 8～图 9可以看出,不管是 90°还是 120°

锪窝孔,不管是孔边有单裂纹还是双裂纹,随着板

厚(或板参考厚度 H′)的减小 (此时 a/ H′增大) ,

裂纹前缘的正则应力强度因子值均有所增大。不

过, 这种厚度效应对扇形裂纹前缘 ∀= 0°, 135°

( 90°锪窝孔)或 120°( 120°锪窝孔)附近的应力强

度因子值影响强烈, 而对裂纹前缘 ∀= 45°～90°范
围内的应力强度因子值影响较小。

从情况 4的计算结果可以得出,厚锪窝孔板

孔边单裂纹的应力强度因子可近似取相应孔边双

裂纹的应力强度因子值。

对本文做进一步工作, 再在文献[ 2]直通孔角

裂纹应力强度因子公式的基础上进行修正, 可望

形成标准锪窝连接结构孔边裂纹的应力强度因子

工程表达形式。
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