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单机寿命监控当量损伤计算模型研究
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摘 要：本文研究了各种等损伤计算方法，推导了指数形式的等损伤计算公式对应的过载转换公式，并验证了与其他等损伤计算

公式的关系。以典型飞机疲劳试验载荷谱为基础，结合各种等损伤计算公式，通过数值计算确定了基于重心过载和单机寿命监控

的当量损伤计算公式及损伤指数。在此基础上，分析确定了单机寿命监控的采样率和滤波门槛值，为实施单机寿命监控提供技术

支持。
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飞机结构完整性贯穿于飞机结构设计、制造和使用的整

个过程，其中结构寿命的管理是其重要的组成部分。国外飞

机结构寿命监控和管理技术迄今已经过半个多世纪的发展，

美国、欧洲等航空技术相对发达的国家走在前列并已取得很

大进展。近20多年来，结构损伤监测技术一直是国外研究

的热点领域，部分技术已开始在新型飞机上使用，但总体来

看尚处于研究阶段，与满足全面装机应用的要求尚有较大距

离。因此，国外飞机特别是战斗机，如美国的F-18、F-22和

F-35飞机均仍以基于飞参记录数据的载荷监控为主[1]。

我国自20世纪80年代开展飞机定寿工作以来，研究人

员就提出了要开展单机寿命监控工作，迄今也经历了近40年

的研究发展历程，实施单机寿命监控方法仅在对飞机实现信

息化、精细化管理和开展飞机延寿工作中发挥了重要的作

用。当前老龄战机延寿和新一代先进战机研制领域及管理

方法的更新，又对我国战机结构寿命管理技术提出了更高要

求，要对全机主要部位进行全面监控。国内单机寿命监控目

前主要仍是“基于当量损伤的单机寿命监控技术”[2]。

在单机寿命监控中，单机疲劳损伤计算是实施单机寿命

监控和后续延寿工作中的一个非常重要的环节。因为最终

各单架飞机的实际使用疲劳寿命是依据其实际记录的飞参

数据所进行的疲劳损伤计算结果确定的。因此，单机寿命监

控需要一种具有适用性理论的计算方法进行损伤的量化计

算。张福泽院士[3]提出了裂纹形成的相对类比法理论。薛

军[4]等基于奥丁变换，开展了工程类比法即相对Miner理论对

飞机结构疲劳损伤的研究，得到了各架飞机使用情况的相对

轻重程度。隋福成[5]等使用相对Miner理论，研究了飞机等幅

疲劳试验载荷谱编制技术，发现经相对Miner理论按损伤折

算后的等幅谱疲劳试验结果与随机谱试验结果吻合很好，并

已将这一技术用于某飞机的定寿工作中。

本文将结合典型飞机疲劳关键部位的结构特点、所使

用的材料特性以及经受的载荷/环境谱情况，以全机疲劳试

验载荷谱作为基准，基于相对Miner线性损伤累积理论的

类比法，在分析对比多种当量损伤计算方法的基础上，研究

确定单机寿命监控的当量损伤模型。

1 损伤累积理论及当量损伤模型

1.1 相对Miner线性损伤累积理论

尽管现在工程上有很多种疲劳损伤计算方法或模型，

但用于飞机损伤的计算，特别是在无具体危险部位及相应

应力数据的条件下，还没有一种公认准确和有效的方法。

Miner线性损伤累积理论以其简洁的数学表达式得到

工程界的青睐。其表达式为：

λ∑ ni
Ni
= Q （1）

Miner理论在某些情况下，所给的计算结果不尽如人

意。因为Q值分散性很大，理论上当Q=1时，发生破坏；实
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际上 Q 值可由 0.5 到 3，由此造成寿命计算的误差。相对

Miner理论是对Miner理论的一种推广。它是利用已知零

部件在谱载荷作用下经过试验所得到的疲劳寿命来类比估

算其他未经过试验同类型的零部件的疲劳寿命，以避免Q

值的分散性所引起的误差。

张福泽[3]在相对Miner理论的基础上，推导出了用于预

测飞机寿命（损伤）的类比法计算公式，具体为：

λ' =∑i = 1
k

niΔg m
i

∑
i = 1

j

n'iΔg'mi
λ （2）

式中：λ为已知寿命飞机的寿命；λ'为未知寿命飞机的寿命；

ni为已知寿命飞机在谱内第 i级载荷的重复次数；n'i为未知

寿命飞机在谱内第 i级载荷的重复次数；Δgi 为已知寿命飞

机第 i级过载增量；Δg'i 为未知寿命飞机第 i级过载增量；m

为常数，一般称损伤指数。

由式（2）可以看出，只要已知某架飞机的载荷历程（载

荷谱）和寿命，在另一架飞机载荷历程已知（认为同一机队

中各架飞机的载荷历程满足载荷谱类似条件）的情况下，即

可估算得到其对应的寿命。

1.2 各种当量损伤计算模型

当量损伤计算方法，一般是根据不同平均应力（或应力

比）对S-N曲线的影响，依据使用情况，假设应力与过载成

线性关系，将载荷谱中的每次循环过载变程表示为 ∆Gi =
(Gmax ) i - (Gmin ) i，并将每次循环 ( ∆Gi,Ri )等损伤地折算为脉

动循环，从而建立当量损伤计算公式如下：

D =∑
i = 1

n é
ë
ê(Gmax ) 0i

ù
û
ú

m

（3）

式中：(Gmax ) 0i为脉动循环的最大过载，m为损伤指数，n为载

荷谱中载荷循环数。

将载荷谱中任一循环 ( ∆G i, R i )等损伤地折算为脉动循

环的方法主要有基于奥丁(Oding)公式的变换和基于等寿

命曲线的变换。从目前的研究来看，在进行单机寿命监控

时的等损伤变换基本采用相对简单实用的奥丁变换方法，

但基于等寿命曲线变换的研究相对较少[2,4~7]。

1.2.1 奥丁变换

在参考文献[2]中，给出奥丁变换计算公式为：

(Gmax ) 0i =
ΔGi
1 - Ri （4）

将式（4）代入式（3），即可得到奥丁变换公式对应的当

量损伤。

1.2.2 基于等寿命曲线的变换

使用等寿命曲线的关键就是要给出基于等寿命曲线的

等损伤折算关系，通过得到当量损伤值。等寿命曲线是用

来描述一定应力状态下材料的疲劳特性曲线，一般的手册

如参考文献[8]给出了材料在不同应力状态下的等寿命曲

线（均以Goodman曲线方程形式给出）。常用的等寿命曲

线示意图如图1所示。

图 1中σ-1为对称循环的应力幅值；σa为应力幅值；σm
为应力均值；σs为屈服强度；σb为极限强度。

常用的几种表示材料（光滑试样）的等寿命曲线的经验

公式主要有：Goodman公式、Gerber公式、Soderberg公式。

当平均应力增加到极限拉伸强度 σb时，疲劳强度将为 0。

在接近σm ≈ σb的循环下，任意小的σa都会引起快速的破

坏，因σmax > σb。
常用的各等寿命曲线公式简要介绍如下[2]。Goodman

公式假设疲劳强度随平均应力σm的增加而线性降低，其公

式如下所示：

σa , i = σ-1 (1 - σm , iσb ) （5）

式中：σ-1为应力比R= -1对应的应力幅值或最大值；σm, i为
任一载荷循环所对应的平均应力；σa, i为任一载荷循环所对

应的应力幅值。

对于塑性材料，将其所受的应力达到屈服极限时作为

破坏的标志（即Soderberg公式）。Soderberg表达式为：

σa, i = σ-1 (1 - σm, iσs ) （6）

Gerber抛物线公式可描述如下：

σa, i = σ-1
é

ë

ê
ê1 - ( σm, iσb )

2ù

û

ú
ú （7）

通常来说，Gerber公式更好地反映了延展性金属高周

图1 常用等寿命曲线模型示意图

Fig.1 Constant life curves
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循环下的平均应力影响。

飞机结构疲劳定寿文集[9]，给出了类似于Gerber公式

的指数表达式如下：

σa, i = σ-1
é

ë

ê
ê1 - ( σm, iσb )

nù

û

ú
ú （8）

2 等损伤变换方法的研究

2.1 Soderberg等损伤变换研究

在参考文献[2]中给出了基于Soderberg公式的当量损

伤计算方法，简述如下：

对任一载荷循环，应力比为Ri的载荷循环满足式（6）

Soderberg公式，将该载荷循环折算到与其寿命相等脉动应

力循环（R=0），可导出：

σa, 0i = σa, i
1 - 2Ri σa, i

σs ( )1 - Ri
（9）

假设应力与过载成线性关系，且所设计的结构关键部

位满足飞机静强度设计要求时，即在限制过载Gxz作用下结

构关键部位应力不高于屈服极限 σs，偏保守地取 σs对应

Gxz，则式（9）可变为由过载增量表示如下：

(Gmax ) 0i =
( )ΔG

i

1 - Ri
( )ΔG

i

Gxz ( )1 - Ri

（10）

式(10)即基于Soderberg公式给出的可将任一过载循环

(ΔGi,R i )折算为脉动循环的等损伤折算关系式。

2.2 定寿文集等损伤变换研究

式（8）中给出 n 一般在 1～2 之间，且说明据参考文献

[10]，取n=1.4（所引参考文献为ESDU FAT A.00.02）。ESDU

FAT A.00.02[10]和ESDU FAT A.00.01[11]中给出了 n=0.6～2.0

之间的各个等寿命曲线。其使用原理为根据特定试验件在

不同载荷循环下的疲劳试验结果，计算得到相应的平均应力

等影响参数并通过参数的所处区间查图确定指数n。式（8）

中n=1.4为文献中算例给出的某试验结果的特定值。总体来

说，式（8）是Goodman公式（5）和Gerber公式（7）的一种通式：

n=1为Goodman公式；n=2为Gerber公式。

分别将原载荷循环和与其等寿命的脉动循环以式（8）

表示，即可将任一载荷循环可折算到与其寿命相等的脉动

应力循环（R=0）。推导得到关于σa ,0i的一元n次方程如下：

σa , i
σnb

σna,0i+
é

ë

ê
ê1-( σa , iσb )

n

( 1+Ri1-Ri )
nù

û

ú
úσa , 0i-σa , i=0 （11）

式（11）可借助数值求解确定任一指数 n 值所对

应的σa, 0i。
当 n=1 时，对应 Goodman 等损伤折算，求解式（11）可

得到：

σa,0i = σa, i

1 - 2Ri σa, i
σb ( )1 - Ri

（12）

按极限过载G jx不高于极限强度σb，并采用应力与过载

呈线性关系的假设，式（12）可按过载增量表达为：

(Gmax ) 0i =
( )ΔG

i

1 - Ri
( )ΔG

i

G jx ( )1 - Ri

（13）

式（13）即为任一过载循环的Goodman等损伤折算公

式，将G jx换为Gxz即可得到相应的Soderberg等损伤折算公

式（10）。

当n=2时，对应Gerber等损伤折算，式（11）变成一元二

次方程，根据一元二次方程求根公式，求解式（11）可得到：

σa,0i = -B + B2 - 4AC
2A （14）

式中：A，B，C分别为二次项、一次项和常数项系数。因为B>0，

式（14）只保留了正根。A，B，C系数分别为：

A = σa ,i
σ2b

, B = é
ë

ê
ê1 - ( σa ,iσb )

2

( 1 + Ri1 - Ri )
2ù

û

ú
ú ,C = -σa ,i （15）

同样，可将式（14）按相同假设表示为按过载增量的

表达：

(Gmax ) 0i =
-B' + B'2 - 4A'C'

2A' （16）

式中：A'，B'，C'系数分别为：

A' = ( )ΔG
i

G 2jx
, B' =

é

ë

ê
êê
ê1 - ( ( )ΔG

i

Gjx )
2

( 1 + Ri1 - Ri )
2ù

û

ú
úú
ú , C' = -(ΔG)

i

（17）

通过上述研究，给出了基于等寿命曲线的变换的通用

公式，并对几种特例进行了详细的推导和研究，可对特定飞

机及载荷谱开展等寿命变换研究。

3 典型飞机当量损伤模型及指数确定
载荷谱当量损伤计算方法是开展单机寿命监控工作的重

要基础，因为最终每架飞机疲劳寿命消耗状态需要依据疲劳

损伤计算结果来确定。根据典型飞机的使用特点，以名义应

力法为基础，引入当量损伤概念，并建立相应的计算方法。
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采用奥丁变换和等寿命曲线变换（含 Soderberg、

Goodman和Gerber三种变换）两种方法分别对全机疲劳试

验载荷谱计算当量损伤，确定最终的当量损伤计算公式及

损伤指数m。损伤指数确定方法按照参考文献[2]中给出的

综合考虑多个关键部位的方法进行。

3.1 全机疲劳试验载荷谱

鉴于某飞机全机疲劳试验载荷谱由代表起落谱（见表1）组

成，以该代表起落谱作为基准谱，用于本文后续损伤分析比较。

3.2 损伤指数m的确定

由于全机各关键部位材料性能的差异，损伤指数m有所

不同，为综合描述全机的疲劳损伤特性，需要确定能够代表

全机所有关键部位的损伤指数m。按照前文讨论得到的 4

种等损伤折算公式：奥丁公式（4）、Soderberg 公式（10）、

Goodman公式（13）、Gerber公式（16）进行典型飞机全机试

验载荷谱中不同损伤指数m下的损伤计算。首先需要确定

基准谱中损伤居中的一级载荷ΔG*与损伤指数m之间的关

系，步骤如下：

（1）分别按照上述等损伤折算公式将基准谱中任一级

载荷循环等损伤折算为当量脉动循环；

（2）分别计算不同当量脉动循环ΔG下，在不同 m 值

时，大于ΔG和小于ΔG的所有载荷循环所引起的损伤；

（3）当大于ΔG和小于ΔG的所有载荷循环造成的损伤

之和相等时的当量脉动循环ΔG*，即为载荷谱中损伤居中

的一级脉动循环；

（4）取出不同指数m下各种损伤计算公式中损伤居中

的脉动循环ΔG*，即可得到ΔG*与损伤指数m之间的关系。

当ΔG和m的步长取到一定范围时，计算结果满足精度

要求。在m值可能的取值范围[2]之间，给出各种等损伤折算

公式下，载荷谱总当量损伤随 m 数的变化曲线如图 2

所示。

从图2可看出，随损伤指数m增大，损伤单调增加；奥丁和

Soderberg公式总损伤较为接近，且损伤最大，Goodman公式损

伤较小，Gerber公式当量损伤最小，即Gerber公式最为危险。

依据上述步骤（1）～步骤（4），计算得到损伤居中一级脉

动循环ΔG*和损伤指数m的对应关系，绘制曲线如图3所示。

从图3可看出，载荷谱中损伤居中的当量脉动过载ΔG*

表1 全机疲劳试验载荷谱代表起落及其占比

Table 1 Representative flights proportion in the fatigue

spectrum for full scale fatigue test

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

17

18

19

20

起落号

A-01

A-02

A-03

A-04

A-05

A-06

A-07

A-08

B-01

B-03

B-04

B-05

B-06

B-07

B-08

B-10

C-01

D-01

D-02

D-03

起落次数

1

3

1

1

7

1

2

4

1

1

1

1

2

3

5

1

10

15

8

5

序号

21

22

23

24

25

26

27

28

29

30

31

32

33

34

35

36

37

38

39

40

起落号

D-08

D-09

D-12

D-13

E-04

E-05

E-06

F-01

F-06

F-09

F-12

G-01

G-02

G-03

G-04

G-05

G-06

H-01

H-04

H-05

起落次数

14

8

9

6

29

24

52

25

57

12

11

2

1

1

1

2

3

1

1

3

图2 当量损伤与损伤指数的关系示意图

Fig.2 Sketch of relationship between equivalent

damage and damage exponent

图3 损伤居中当量脉动过载与损伤指数之间关系

Fig.3 Sketch of relationship between equivalent pulsating

load with average damage and damage exponent
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随损伤指数m的增大而近似线性增大；4种等损伤折算公式

得到的趋势关系近似相同。

经过数值迭代求解，可确定各等损伤公式对应的满足

多个关键部位的损伤指数 m 分别为：（1）m=4.03（奥丁公

式）；（2）m=3.92（Soderberg公式）；（3）m=3.95（Goodman公

式）；（4）m=4.07（Gerber公式）。

由此可见，对于该型飞机而言，考虑全机多个关键部位

的损伤指数m时，基于各种等损伤折算公式计算确定的m

值有所差异，但比较接近。

3.3 损伤公式的确定

全机疲劳试验载荷谱是开展飞机单机寿命监控的基

准。因此，在确定当量损伤计算方法时，以全机疲劳试验载

荷谱的原始损伤作为基准，与各种当量损伤计算方法得到

的当量损伤进行分析、比较，选取合适的当量损伤计算方

法。具体步骤如下：（1）确定基准谱各代表起落的试验状态

下基于S-N曲线的损伤，并找出中值损伤代表起落；（2）分

别按照式（4）、式（10）、式（13）和式（16）等损伤计算公式基

准谱各载荷循环等损伤折算为脉动循环（R=0），然后根据

式（2），取3.2节确定的损伤指数，分别计算不同等损伤计算

公式下各代表起落的当量损伤；（3）为便于分析，确定适当

的比例系数使（1）中给出的中值损伤的代表起落损伤与（2）

中4种当量损伤分别相等；（4）求出各代表起落损伤的相对

误差，并进行分析对比。

按照上述步骤计算出典型飞机基准谱的各种损伤，计

算表明，4种等损伤计算方法得到的各代表起落的当量损伤

大小规律与当量基准损伤基本一致。

按4种等损伤计算方法得到各代表起落损伤，乘以一个

谱块内各代表起落相应的的加载次数（见表1）并累积求和，即

可得到一个加载谱块的总损伤。4种等损伤计算公式确定的

总损伤及其对应的当量基准损伤结果见表2。

计算表明，4种等损伤计算公式对应的总损伤与基准谱

总损伤相比，Goodman方法相对误差最小。

因此，最终确定Goodman等损伤计算公式为典型飞机

单机寿命监控的当量损伤计算公式。

4 采样率的确定
采样率是 1s内飞参记录系统对某参数的采集次数[2]。

部分飞参数据及采样率见表3。可以看出，不同参数采样率

并不完全相同。从反映飞机飞行历程的角度考虑，采样率

越高越好；但是随着采样率的增加，使得采集、存储和处理

的数据量大幅度增加。

从统计情况来看，采样率较低（如为1Hz、2Hz）与采样率

较高（6Hz、8Hz）的累积相差较大，尤其是在过载级0.5～3g之

间，不同采样率下采集的有效载荷峰值数据相差极为显著。

为进一步确定适用的采样率，选取10架飞机的飞行数

据，分别采用采样率为 0.125Hz、0.25Hz、0.5Hz、1Hz、2Hz、

4Hz、8Hz进行法向过载的损伤计算，结果如图4所示。随着

采样率增加，单机损伤量的计算也在不断增加，采样率为4Hz

以上时得到损伤值误差基本在10%范围内，部分飞机的误差

在5%范围内。因此，为保证不同机队计算的精度，所有输出

的参数采样率均按8Hz处理，采样率不足8Hz的，采用插值的

方法进行补齐。

表2 等损伤计算公式与基准谱总损伤对比

Table 2 Comparison of four equivalent damage formulas and

corresponding damage of base spectrum

序号

1

2

3

4

等损伤计算公式

奥丁

Soderberg

Goodman

Gerber

当量总损伤

192315

186056

158117

131572

基准谱损伤

202641

198007

156376

122858

相对误差/%

-5.1

-6.0

1.1

7.2

表3 部分飞参数据及其采样率

Table 3 Several flight parameters and sampling frequency

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

参数

时间/min

时间/h

法向过载

大气总温

地速

高度/m

左起落架位置

右起落架位置

前起落架位置

采样率

1

1

8

4

4

3

4

4

4

图4 单机不同采样率的损伤计算结果

Fig.4 Calculated damage with different sampling frequency
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5 滤波门槛值

5.1 滤波方法

在飞参数据进行雨流计数之前，需要对数据进行滤波

压缩处理，否则将微小幅值的载荷循环计入，数据量太大，

且该部分循环对机体结构的疲劳损伤影响可以忽略不计。

目前滤波的方式主要有两种：（1）按照过载循环幅值的

门槛值进行截除；（2）根据一段飞行时间内出现的大幅值过

载循环数量进行保留[12]。

在飞机单机寿命监控中，根据机队的具体情况，采取门

槛值滤波方式进行滤波，并通过研究计算给出滤波门槛值。

5.2 滤波门槛值的确定

在分别选取了A、B、C三个机队各约500个起落的数据

进行当量损伤计算，按照伪参数去除、取峰谷值、滤波、雨

流、当量损伤计算的过程，以及当量损伤计算模型，分别计

算不同滤波门槛值（取 0、0.1g、0.2g、0.3g、0.5g）下的当量损

伤值，并结合滤波后的数据压缩量予以对比分析。不同门

槛值下的损伤计算及数据量对比如图5所示。

从上述对不同机队滤波门槛值的研究可以看出：（1）随

滤波门槛值增大，当量损伤值逐渐变小；（2）随滤波门槛值

增大，数据量逐渐变小；（3）对当量损伤值较大的A机队，门

槛值取较大值时，损伤计算结果仍较为精确且数据量大为

减少。如门槛值为 0.5g时，滤波后的当量损伤为滤波前的

97.49%，而数据量仅为滤波前的0.5%；（4）对当量损伤值较

小的机队如B和C，门槛值取较小值时，损伤计算结果的误

差即已较大。如门槛值取选取 0.3g时，损伤计算的误差已

大于4%，但数据量在滤波前的2%以内，压缩效果明显。

因此，基于损伤计算的精度要求和减少数据量提高计

算效率的需求，根据上述计算得到的实际飞行的轻重情况，

统一选用 0.1g作为滤波门槛值，这样能够保证各机队的损

伤误差百分比均在 0.5%范围以内，且数据量也得以大幅

压缩。

6 结束语

本文对寿命监控研究中的各种当量损伤模型进行了对

比分析研究，并基于典型飞机单机全机疲劳试验载荷谱，计

算确定了单机寿命监控损伤计算模型，得出如下结论：

（1）研究了各种等损伤计算方法，推导了指数形式的等

损伤计算公式对应的过载计算公式，并验证了与其他等损

伤计算公式的关系。

（2）以飞机疲劳试验载荷谱为基础，结合各种等损伤计

算公式，并通过数值计算，确定了基于重心过载和单机寿命

监控的当量损伤计算公式及损伤指数，为开展单机寿命监

控研究奠定了基础。

（3）分析确定了单机寿命监控中机群适用的采样率、门

槛值，既保证了单机寿命监控计算结果的精度，同时又提高

了计算效率。
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