
书书书

复 合 材 料 学 报 第２７卷 第３期 ６月 ２０１０年

犃犮狋犪犕犪狋犲狉犻犪犲犆狅犿狆狅狊犻狋犪犲犛犻狀犻犮犪 Ｖｏｌ．２７ Ｎｏ．３ Ｊｕｎｅ ２０１０

文章编号：１０００３８５１（２０１０）０３０１５５０７

收稿日期：２００９０７０９；收修改稿日期：２００９０９０１
通讯作者：张呈林，教授，博士生导师，研究方向：直升机总体设计，直升机复合材料部件疲劳寿命　Ｅｍａｉｌ：ｚｃｌｎｔａｅ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

直升机桨叶蒙皮大梁粘结面分层裂纹端部场分析

马存旺，刘　勇，张呈林

（南京航空航天大学 直升机旋翼动力学国家重点实验室，南京２１００１６）

摘　要：　针对直升机桨叶受离心力、挥舞和摆振弯曲、扭矩等载荷特性，采用非线性桨叶结构模型，推导了复合

材料桨叶蒙皮的广义二维位移方程。在此基础上，基于Ｓｔｒｏｈ理论，应用各向异性界面断裂力学给出桨叶蒙皮大

梁粘结面分层裂纹端部的应力与位移通解的渐近表达式。联合其特解，采用边界配置法计算了离心力作用下桨叶

蒙皮与大梁之间存在分层裂纹时裂尖的奇异应力及应力强度因子，与采用界面元法计算的结果接近，表明本文方

法可有效地分析复合材料桨叶蒙皮大梁间的分层破坏，为研究桨叶分层失效提供依据。
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　　旋翼桨叶是直升机最重要的部件之一，由于其

工作环境恶劣，疲劳寿命一直是人们关注的热点。

复合材料的应用使旋翼桨叶寿命大幅提高，但在实

际使用中经常出现蒙皮大梁间分层破坏。近几年国

外一些研究者主要从动力学出发，考虑基体开裂、

分层、纤维断裂致使桨叶刚度下降，进而导致各阶

模态频率变化来研究桨叶的疲劳问题［１２］。

分层问题的实质是材料的层间裂纹问题，由于

桨叶的载荷状态异常复杂［３７］，因此如何确定拉、

弯、扭载荷下蒙皮与大梁层间裂纹尖端应力及应力

强度因子成为研究直升机桨叶蒙皮与大梁分层的关

键。此外，蒙皮材料一般采用碳纤维，而大梁为玻

璃纤维，致使两者分层为不同材料间的层间断裂，

基于这些考虑，本文中采用各向异性界面断裂力学

来研究桨叶蒙皮与大梁之间的分层问题。

各向异性界面断裂力学的理论基础是 Ｌｅｋｈ

ｎｉｔｓｋｉｉ针对广义二维问题建立的各向异性弹性理

论，或Ｓｔｒｏｈ六维本征理论。前者应用协调方程推



导出一套椭圆微分方程，然后应用椭圆微分方程的

特性得出位移、应力解的表达式；后者将弹性力学

转化为本征值和本征矢量分析。Ｂａｒｎｅｔｔ、Ｌｏｔｈｅ
［８］

导出著名的３个实矩阵积分公式，绕过了本征值和

本征矢量分析，推动了Ｓｔｒｏｈ理论的发展。Ｓｕｏ
［９］

证明两种理论本质是相通的，相对而言，Ｓｔｒｏｈ理

论数学表达更简洁、严谨。

基于上述各向异性广义二维弹性理论，Ｑｕ、

Ｂａｓｓａｎｉ
［１０］、Ｗｕ

［１１］用解析法得出了各向异性双材料

界面裂纹尖端的应力强度因子（ＳＩＦ）的表达式。

Ｓｕｏ
［９］表征了各向异性弹性材料间界面裂纹尖端奇

异场的数学结构。应力强度因子计算方面，Ｃｈｏｗ

等［１２］采用准三维有限元计算了多种层板在拉伸载

荷下的应力强度因子及失效应变。Ｔａｎ等
［１３］用奇

异单元求解裂尖奇异场，该方法的优点是能够较好

地反映裂纹尖端奇异性。Ｋｉｍ等
［１４１５］分别用杂交

有限元、犕 积分法得出Ｓｕｏ
［９］的应力强度因子。

Ｗａｎｇ
［１６］计算了边界分层裂纹的应力强度因子及应

变能释放率。Ｔｏｒｕ等
［１７］用虚裂纹扩展技术计算有

限界面裂纹的应力强度因子，与解析解吻合良好。

许金泉［１８］研究了双材料界面多重应力奇异性，用

边界元法给出双材料界面裂纹端部场的数值解。亢

一澜［１９］等用实验方法来确定界面端应力强度因子。

本文作者在上述理论的基础上，针对直升机桨

叶受离心力、挥、摆、扭等复杂载荷的作用，推导

桨叶蒙皮的广义二维位移方程，然后基于Ｓｔｒｏｈ理

论，给出复合材料桨叶蒙皮大梁间分层裂纹端部的

应力与位移通解的渐近表达式，最后用边界配置法

计算了离心力作用下桨叶蒙皮大梁粘结面分层裂纹

尖端应力及应力强度因子。

１　直升机桨叶蒙皮位移方程

１．１　桨叶位移方程

直升机桨叶以角速度Ω绕狓２ 轴转动，在这一

过程中主要受离心力犉狓
３
、挥舞弯矩 犕狓

１
、摆振弯

矩犕狓
２
及气动扭矩犕狓

３
的作用，其运动形式见图１。

图１中所有力矩正向都由右手法则确定。在广

义二维下，可以写出桨叶的位移方程：

犝１（狓１，狓２，狓３）＝狌１（狓１，狓２）＋
１

２
犆ｃ狓

２
３－狓３狓２＋犝１０，

犝２（狓１，狓２，狓３）＝狌２（狓１，狓２）－
１

２
犆ｆ狓

２
３＋狓３狓１＋犝２０，

犝３（狓１，狓２，狓３）＝狌３（狓１，狓２）－犆ｃ狓３狓１＋犆ｆ狓３狓２＋

图１　直升机旋翼桨叶运动

Ｆｉｇ．１　Ｒｏｔｏｒｂｌａｄｅｍｏｔｉｏｎｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

　ε０狓３＋犝３０． （１）

式中：ε０ 为轴向拉伸率；犆ｃ为摆振弯曲曲率；犆ｆ为

挥舞弯曲曲率；为轴向扭转率；θ为扭转角；β为挥

舞角；ψ为摆振角；犝０、犝２０、犝３０为桨叶的刚体位移。

１．２　蒙皮的位移方程

桨叶在坐标狓１、狓２、狓３ 方向的位移由公式（１）

给出，根据文献［５］中桨叶改进结构模型，则蒙皮

中面位移可写成下式：

犝０１

犝０２

犝

烄

烆

烌

烎
０
３

＝

ｃｏｓα ｓｉｎα ０

－ｓｉｎα ｃｏｓα ０

烄

烆

烌

烎０ ０ １

犝１

犝２

犝

烄

烆

烌

烎３

＋

狉θ

－狇θ

狓３γ５＋狓２γ６－

烄

烆

烌

烎ω

（２）

桨叶上任意一点的位移就可以表示成

犝
－０
１ ＝犝

０
１＋狀φ狓３，犝

－０
２ ＝犝

０
２，犝
－０
３ ＝犝

０
３＋狀φ狓２ （３）

式中：α为桨叶截面切线与水平方向的夹角；φ狓３为

法线在狓２ 方向的转角；φ狓２为法线在狓３ 方向的转

角，等于；γ５、γ６ 分别为绕狓２、狓３ 面外剪切转角；

ω
－
＝∫

狊

０

狉ｄ狊为截面积；θ为沿狓３ 方向的扭转角。

蒙皮与大梁分层发生在蒙皮内壁与大梁外侧之

间的粘结面，此面上蒙皮与大梁的位移是相同的，

可采用式（３）导出桨叶上任一点的应力 应变关系。

桨叶截面受６个广义力，见图２。

２　桨叶蒙皮大梁分层裂纹端部场

２．１　广义二维下桨叶蒙皮大梁弹性变形

蒙皮大梁粘结面的位移、应变和应力分别由

犝
－０
犻、ε犻犼、σ犻犼表示，根据公式（３），广义二维下应变

位移关系和应力 应变关系可表示为

ε犻犼 ＝ （犝
－０
犻，犼＋犝

－０
犻，犼）／２，（犻，犼＝１，２，３）

σ犻犼 ＝犆犻犼犽犾ε犻犼，犆犻犼犽犾 ＝犆犻犼犽犾 ＝犆犽犾犻犼． （４）
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图２　桨叶截面受力及力矩

Ｆｉｇ．２　Ｆｏｒｃｅｓａｎｄｍｏｍｅｎｔｓｏｆｂｌａｄｅｓｅｃｔｉｏｎ

其中犆犻犼犽犾是四阶刚度张量，逗号表示位移关于坐标

变量的偏微分。此时在直角坐标系（狓１，狓２，狓３）下的

Ｎａｖｉｅｒ方程为

犆犻１犽１

２狌犺犻

狓
２
１

＋（犆犻１犽２＋犆犻２犽１）

２狌犺犻

狓１狓２
＋犆犻２犽２


２狌犺犻

狓
２
２

＝０

（５）

犆犻１犽１

２狌狆犻

狓
２
１

＋（犆犻１犽２＋犆犻２犽１）

２狌狆犻

狓１狓２
＋犆犻２犽２


２狌狆犻

狓
２
２

＋

　（犆犻１２３＋犆犻１３３犆ｆ）＋（犆犻２３３犆ｃ－犆犻２１３）＝０ （６）

式中：Ｕｉ为位移的通解；ｕｐｉ 为位移的特解。那么，

桨叶在离心力、挥舞弯矩、摆振弯矩及扭矩作用下

某一截面的位移、应力可写成通解和特解的叠加，

通解对应广义二维平面应变变形，特解对应变形参

数引起的弹性变形，可表示如下：

犝０犻（狓１，狓２）＝狌
犺
犻（狓１，狓２）＋狌狆犻（狓１，狓２），

σ２犻（狓１，狓２）＝σ
犺
２犻（狓１，狓２）＋σ狆２犻（狓１，狓２），

σ１犻（狓１，狓２）＝σ
犺
１犻（狓１，狓２）＋σ狆１犻（狓１，狓２）． （７）

将式（７）结合式（４）与式（５），可写出

∑
３

犻＝１

［犆犻１犽１＋狆犼（犆

犻１犽２＋犆


犻２犽１）＋狆

２
犼犆


犻２犽２］犃犻犼 ＝０ （８）

犅犻犼 ＝∑
３

犽＝１

（犆犻２犽１＋狆犼犆

犻２犽２）犃犻犼 （９）

犃犻犼＝－犅犻犼狆犼 （１０）

式（８）、（９）中犼不求和，犃和犅 都是矩阵，且不是

唯一的，３×３乘以任何一个常数式（８）都是成立

的。

Ω＝

　ｃｏｓ（α） ｓｉｎ（α） ０

－ｓｉｎ（α） ｃｏｓ（α） ０

烄

烆

烌

烎０ ０ １

（１１）

根据坐标变换可知

犆犻犼犽犾 ＝Ω犻狆Ω犼狇Ω犽狉Ω犾狊犆狆狇狉狊 （１２）

２．２　蒙皮大梁分层裂纹尖端应力和位移通解

需要指出，诸如蒙皮大梁这种双材料界面应力

场在裂纹尖端具有正负相间的振荡奇异性，并且振

荡频率随距离狉减小趋于无穷大，与此相应的裂纹

面也以振荡的形式相互嵌入。直到２０世纪７０年代

末，界面断裂力学处于停滞状态。Ｃｏｍｎｉｎｏｕ建立

的接触区模型、Ｄｅｌａｌｅ和Ｅｒｏｄｇａｎ建立的非均匀层

模型及Ａｔｋｉｎｓｏｎ建立的粘着层模型都力图在计算

中消除振荡性，但都不如传统的断裂力学理论简单

易行，直到１９８８年Ｒｉｃｅ
［２１］提出小范围接触理论才

解决这一问题，该理论认为裂纹尖端塑性半径小于

裂纹尖端弹性场渐近展开级数解的收敛半径时，裂

纹尖端渐近场的应力与纯弹性解给出的应力状态几

乎没有差别，接触域模型也有类似的观点。自此，

结束了关于界面裂纹经典弹性解有用性的争论。

鉴于此，文中根据裂纹面自由条件，将问题归

结为 Ｈｉｌｂｅｒｔ问题，这一分析在数学上强调了裂纹

尖端应力场的振荡奇异性（ε≠０）和狉→０裂纹面会

相互嵌入，但在小范围屈服下这种振荡的弹性解可

以作为评价界面断裂的依据。

Ｊｅｏｎ、Ｋｉｍ
［１４］的研究表明，裂纹端部主要的奇

异性出现在由广义二维平面应变变形产生的通解

中。对于这样一个问题，位移、应力表达为

狌犺犻 ＝ ｛２Ｒｅ∑
３

犼＝１

犃犻犼犳犼（狕犼 ｝），

σ
犺
２犻 ＝ ｛２Ｒｅ∑

３

犼＝１

犅犻犼犳
犾
犼（狕犼 ｝），

σ
犺
２犻 ＝－ ｛２Ｒｅ∑

３

犼＝１

犅犻犼狆犼犳
犾
犼（狕犼 ｝）． （１３）

界面裂纹端部函数犳犼（狕犼）表示为级数形式：

犳犼（狕犼）＝∑
∞

狀＝１

犪犼狀
狕δ狀＋１犼

１＋δ狀
（１４）

将式（１４）代入式（１３），位移和应力通解的渐近

表达可写成

狌犺犻 ＝∑
∞

狀＝１
∑
３

犼＝１

［犪犼狀犃犻犼狕
δ狀＋１
犼 ＋犪（犼＋３）狀犃

－
犻犼狕
－δ狀＋１
犼 ］／（１＋δ狀）

（１５）

σ
犺
２犻 ＝∑

∞

狀＝１
∑
３

犼＝１

［犪犼狀犅犻犼狕
δ狀
犼 ＋犪（犼＋３）狀犅

－
犻犼狕
－δ狀
犼 ］ （１６）

σ
犺
１犻 ＝－∑

∞

狀＝１
∑
３

犼＝１

［犪犼狀犅犻犼狕
δ狀
犼 ＋犪（犼＋３）狀犅

－
犻犼狆
－
犼狕
－δ狀
犼 ］ （１７）
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这里

狕犼＝狓１＋狆犼狓２

δ狀 ＝

狀－（ ）１２ 和

狀－（ ）１２ ±ｉ

烅

烄

烆
ε

　（狀＝０，１，２，３，４…） （１８）

其中振荡因子

ε＝
１

２π
ｌｎ
１－γ
１＋（ ）γ （１９）

犢 ＝ ［－（１／２）ｔｒ（犠犇－１）］
１
２ （２０）

犠 ＝－Ｒｅ（犃
（１）犅

（１）－１
－犃
－（２）犅

（２）－１），

犇＝－ｌｍ（犃
（１）犅

（１）－１
－犃
－（２）犅

（２）－１）． （２１）

　　上标（１）、（２）表示分层界面上下的材料，

ｔｒ（）表示（）对角元相加，当没有振荡性时ε＝０。

２．３　离心力作用下蒙皮大梁应力和位移特解

桨叶在运动过程中受离心力、挥舞及摆振弯

矩，气动扭矩的作用，其中离心力对桨叶破坏影响

非常大。例如，我国某型机飞行过程中每片桨叶受

的离心力达到２０吨。因此，本文中主要考虑离心

力对蒙皮大梁分层的影响。

根据Ｒａｎｄ
［６］的研究结果，桨叶受离心力犉狓

３

作用，其轴向应变ε０ 为

ε０ ＝
犉狓

３

犃

犆
５５

犆３３犆

５５－犆


３５

（２２）

式中犃为桨叶的截面积。

应力与位移的特解可采用与通解相似的表达方

式：

犝狆１犻 ＝Ｒｅ∑
３

犻＝１

（犃犻犼狕犼狇犼＋犃
－
犻犼狕
－
犼犺犼）＋δ犻３ε０狓３，

σ狆
１
犻１ ＝－Ｒｅ∑

３

犻＝１

（犅犻犼狆犼狇犼＋犅
－
犻犼狆
－
犼犺犼），

σ狆
１
犻２ ＝Ｒｅ∑

３

犻＝１

（犅犻犼狇犼＋犅
－
犻犼犺犼）． （２３）

式中：δ犻３为Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ数，狇犼和犺犼是３×１的向量。

根据Ｔｉｎｇ
［２０］沿裂纹面位移与应力的连续性以及裂

纹面应力为零有

犃
（１）
狇
（１）
＋犃
－（１）犺

（２）
＝犃

（２）
狇
（２）
＋犃
－（２）犺

（２）

犅
（１）
狇
（１）
＋犅
－（１）犺

（１）
＋犘

（１）
ε０ ＝０

犅
（２）
狇
（２）
＋犅
－（２）犺

（２）
＋犘

（２）
ε０ ＝０ （２４）

其中犘
（犻）＝犆

（犻）
犻２３３ 。令犺

（２）＝０，解式（２４）则有

犺
（１）
＝ （－犃

（１）犅
（１）－１犅
－（１）

＋犃
－（１））－１×

（犃
（１）犅

（１）－１犘
（１）
－犃

（２）犅
（２）－１犘

（２））ε０ （２５）

狇
（１）
＝－犅

（１）－１犅
－（１）犺

（１）
－犅

（１）－１犘
（１）
ε０ （２６）

狇
（２）
＝－犅

（２）－１犅
－（１）
ε０ （２７）

解出的犺
（１）、狇

（１）、狇
（２）代入式（２３）即可求出应

力与位移的特解。此外还存在如下位移与应力的特

解：

犝狆２１

犝狆２２

犝狆２

烄

烆

烌

烎３

＝

　狉θ

－狇θ

狓３γ５＋狓２γ６－ω
－

烄

烆

烌

烎

（２８）

σ狆
２
犻犼 ＝犆犻犼犽犾（犝

狆２
犻，犼＋犝

狆２
犼，犻）／２，　（犻，犼＝１，２，３） （２９）

这两类特解相加即为桨叶上任一点位移和应力

的特解。需要指出，在离心力下，第二类特解为

零，但是如果考虑拉弯、拉扭耦合，此时γ５、γ６、

均不为零，故第二类特解也不为零。本文的计算没

有考虑这两种耦合。

３　系数犪犼狀
在给出桨叶在离心力下应力与位移的通解的渐

近表达式及特解求解过程后，关键问题是确定式

（１４）级数的系数犪犼狀，只要计算出这些系数，就能求

出分层裂纹尖端的应力场和位移场。可采用多种方

法确定这些系数，如有限元方法，边界元法，边界

配置法等。

裂纹面应力为零，界面位移与应力连续性条件

σ
（１）
２犻 ＝σ

（２）
２犻 ＝０，σ

（１）
２犻 －σ

（２）
２犻 ＝０，狌

（１）
犻 －狌

（２）
犻 ＝０

（３０）

依据式（３０），可以推导出一个１２×１２的矩阵，

为了方便，写成极坐标形式：

犓ｃ（δ狀）＝狉
δ狀

犅
（１）

ζ
δ狀
犼 犅
－（１）
ζ
δ狀
犼 ０３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３ 犅
（２）

ζ
（２）δ狀
犼 犅

－（２）
ζ
（２）δ狀
犼

犅
（１） 犅

－（１）
－犅

（２）
－犅
－（２）

犃
（１） 犃

－（１） 犃
（２） 犃

－（２

熿

燀

燄

燅）

（３１）

其中：ζ犼＝狉（ｃｏｓω＋ζ犼ｓｉｎω），犓ｃ是一个１２×１２复

矩阵，单元由δ狀 确定。由矩阵犓ｃ可以计算出狀个

１２×１的归一化复向量犫犼狀，计算公式如下：
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犓ｃ（δ狀）犫犼狀 ＝０ （３２）

系数犪犼狀即可写成

犪犼狀 ＝０．５（γ１狀－ｉγ２狀）犫犼狀，　　（δ狀 为复数）

犪犼狀 ＝０．５γ３狀犫犼狀，　　　　 　（δ狀 为实数） （３３）

式中：γ１狀、γ２狀、γ３狀均为实数。应力、位移及位移偏

微分这些量的通解与特解之和满足远场边界条件，

采用合适的数值方法即可确定这些实数，最终计算

出裂纹尖端的应力、位移及应力强度因子。

４　数值算例

桨叶蒙皮一般都采用［±４５］狀 铺层形式，材料

为碳纤维，单层厚度约为０．１２５ｍｍ。大梁为０°方

向的玻璃纤维。桨叶在制造过程中，由于工艺上的

原因，导致大梁向外挤压蒙皮，形成一个三角形的

缺陷，这个缺陷一般是无法避免的。我国某型机桨

叶在使用中和进行全尺寸疲劳试验时，都是此处

（桨根和翼型段）首先产生分层裂纹。图３为某型机

桨根剖面，可以看到蒙皮与大梁间存在的三角形

缺陷。

图３　直升机桨根截面

Ｆｉｇ．３　Ｓｅｃｔｉｏｎｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｂｌａｄｅ

本例选蒙皮材料为Ｔ３００／５２０８，其材料弹性常

数为犈狓
１
＝犈狓

２
＝１０．２ＧＰａ，犈狓

３
＝１３４ＧＰａ，犌狓

２
狓
３
＝

犌狓
１
狓
３
＝５．５２ＧＰａ，犌狓

２
狓
１
＝３．４３ＧＰａ，ν狓

２
狓
３
＝ν狓

１
狓
３
＝

０．３，ν狓
２
狓
１
＝０．４９。

大梁材料为玻璃纤维Ｓ ２／３８１，材料弹性常数

为犈狓
１
＝犈狓

２
＝１４．９ＧＰａ，犈狓

３
＝４８．２ＧＰａ，犌狓

２
狓
３
＝

犌狓
１
狓
３
＝４．７ＧＰａ，犌狓

２
狓
１
＝２．８ＧＰａ，ν狓

２
狓
３
＝ν狓

１
狓
３
＝

０．２２７，ν狓
２
狓
１
＝０．６４。

碳纤维和玻璃纤维界面处缺陷当量成一长度为

２犪＝２．５ｍｍ的分层裂纹，见图４。

应用计算出位移的特解，联合通解，采用如下

图４　蒙皮大梁分层裂纹

Ｆｉｇ．４　Ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｃｒａｃｋｂｅｔｗｅｅｎｓｋｉｎａｎｄｓｐａｒ

边界条件：

狌
（α）犺
１ ＋狌

（α）狆
１ ＝０，

狌
（α）犺
２

狓１
＋
狌

（α）狆
２

狓１
＝０

狌
（α）犺
３

狓２
＋
狌

（α）狆
３

狓２
＝０　　 　　Ｏｎ犱犲，犮犫

狌
（α）犺
１

狓２
＋
狌

（α）狆
１

狓１
＝０， 狌

（α）犺
２ ＋狌

（α）狆
２ ＝０

狌
（α）犺
３

狓２
＋
狌

（α）狆
３

狓２
＝０　　　 　Ｏｎ犱犮，犲犫 （３４）

　　采用下式对图４中的犲犫犮犱边界进行最小二乘

边界配置：

∑
狀

犻＝１

γ狀∫
犲犫犮犱

∑
３

犻＝

［
１

犃犻犵
犿
犻犵

狀
犻＋犃犻＋３犵

犿
犻＋３犵

狀
犻＋３＋犅犻犺

犿
犻犺

狀
犻 ＋

　　犆犻犺
犿
犻，狓犺

狀
犻，狓＋犇犻犺

犿
犻，狔犺

狀
犻，］狔 ｄ狊

　　 ＝∫
犮犫犮犱

∑
３

犻＝

［
１

犃犻σ
－
犻犵
犿
犻 ＋犃犻＋３σ

－
犻＋３犵

犿
犻＋３＋犅犻狌

－
犻犺
犿
犻 ＋

　　　犆犻
狌
－
犻

（ ）狓 犺犿犻，狓＋犇
狌
－
犻

（ ）狔 犺犿犻，］狔 ｄ狊 （３５）

式中：α＝１，２，表示裂纹面上、下材料，系数犃犻、

犅犻、犆犻、犇犻及函数犵犻、犺犻 的确定方法见文献［１５］。

若函数犳犼（狕犼）截断为狀１ 项，则存在２狀１ 的线性方程

组，解这个方程组，即可确定式（３３）中的实系数。

图５为应变ε０＝０．００１分层裂纹尖端的应力

场。从中可以看出，在接近裂纹端部应力剧烈增

加，剪应力σ１２值远大于σ１３、σ２３，主要是由于分层

界面处０°方向玻璃纤维的存在，使得分层裂纹端部

主要受Ⅰ型和Ⅱ型断裂形式控制。正应力σ１１在靠

近裂纹端部迅速变化，而正应力σ２２值在分层裂纹

端部附近出现一个微小的波浪形，然后在接近裂纹

端部其值剧烈改变。由于界面元只输出３种断裂形

式对应的应力，本文只比较了σ２３、σ２２、σ１２结果，从

图中可看出，计算结果与界面元结果接近。

采用Ｓｕｏ
［９］的应力强度因子公式
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σ２犻（狉）＝ （２π狉）
－０．５［犓（狉／犾）ｉε狑＋犓

－（狉／犾）ｉε狑－＋犓３狑３］

（３６）

式中：狉为距裂尖距离；犓＝犓１＋ｉ犓２；狑、狑３ 为

３×１的向量；犾为特征长度，取犾＝１０μｍ。

图５　桨叶蒙皮与大梁间分层裂纹端部应力

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｅｓｓｅｓｏｆｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｃｒａｃｋｔｉｐｂｅｔｗｅｅｎ

ｓｋｉｎａｎｄｓｐａｒｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｂｌａｄｅ

图６　实系数γ狀

Ｆｉｇ．６　Ｒｅａｌｉｎｄｅｘｅｓγ狀

计算了３种断裂形式的应力强度因子，进行最

小二乘配置时级数的截断项分别选２０、２５和３５，结

果见表１。图６为级数截断３５项对应的实系数γ狀。

采用式（１９）计算的振荡因子ε＝０．０２４０８８。同

时由于分层界面处大梁为０°方向玻璃纤维，致使在

其式（３１）中矩阵犓ｃ（δ狀）退化为一个１０×１０的矩

阵，向量犫犼狀也变为狀个１０×１的复向量
［２２］。

表１　桨叶３种断列形式的应力强度因子

犜犪犫犾犲１　犛狋狉犲狊狊犻狀狋犲狀狊犻狋狔犳犪犮狋狅狉狊（犛犐犉）狅犳犺犲犾犻犮狅狆犲狉犫犾犪犱犲

Ｔｒｕｎｃａｔｉｏｎ狀１
ＳＩＦ／（ＭＰａ·ｍｍ－０．５）

｜犓１｜ ｜犓２｜ ｜犓３｜

２０ １．００３０ ０．４８６８ ０．０９０７

２５ １．０６４８ ０．５２５２ ０．０９９２

３５ １．１０９９ ０．５８８３ ０．１０６７

５　结　论

（１）采用改进桨叶结构模型，导出了桨叶蒙皮

的广义二维位移方程，桨叶上某一截面的位移由两

部分组成，分别为广义平面应变变形产生的通解和

变形参数产生的特解。

　　（２）对主要的振荡奇异性出现的通解部分，这

一过程强调了蒙皮大梁分层裂纹端部应力场的振荡

奇异性。３种断裂形对应的奇异应力是蒙皮与大梁

分层破坏的主要原因。

（３）数值结果表明，裂纹端部应力场是奇异

的，而且从边界配置程序中函数犳犼（狕犼）取不同截断

项计算的应力强度因子值可知，该边界配置程序收

敛性很好，本文算例中取狀１＝２５时，计算的结果已

足够精确。
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