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基于当量应力损伤的飞机结构
耐久性分析方法研究
蔡永明，陈亮，王成波，赵通
航空工业沈阳飞机设计研究所，辽宁 沈阳 110035

摘 要：针对飞机结构实际使用的载荷历程偏离耐久性评定试验载荷谱情况下的耐久性分析需求，建立了疲劳关键部位耐

久性损伤程度的当量应力损伤计算方法，通过构建不同载荷谱下的结构耐久性损伤关系，得到了结构疲劳关键部位在不同

载荷谱下的等效应力；结合耐久性分析的概率断裂力学方法，建立了一种基于当量应力损伤的耐久性分析方法。该方法已

成功应用于某新型飞机疲劳关键部位的耐久性设计分析，具有重要的工程应用价值。
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近年来，随着飞机寿命指标的不断提升及结构轻量化要

求的日益严苛，关于飞机结构疲劳性能的研究越来越受到关

注[1-4]。飞机结构耐久性设计从安全寿命设计发展而来，它总

结和改进了传统的抗疲劳设计方法，提高了设计的精确性，

降低了寿命的分散性，确保了结构的安全可靠性。在飞机结

构的耐久性分析、试验及评定等方面的研究得到了广泛的关

注并取得了大量成果。参考文献[5]~文献[8]对飞机机翼结构

疲劳关键部位开展了耐久性分析及试验研究。董彦民等[9]进

行了当量初始缺陷尺寸（EIFS）分布参数对寿命预测的敏感

性分析，从工程应用的角度给出 EIFS 分布的通用性判据。

陈勃等[10-11]、赵维涛等[12]建立了飞机结构耐久性/损伤容限综

合分析模型并提出相关的分析设计方法。贺小帆等[13]开展

了腐蚀条件下结构耐久性分析的经济寿命修正方法研究。

但是目前，飞机结构的耐久性分析通常是在飞机的使

用阶段对其进行耐久性评定，认为飞机实际使用的载荷历

程与耐久性评定试件试验的载荷谱一致。飞机结构设计早

期，通常不具备设计载荷谱下的典型试件耐久性试验数据，

即使飞机服役后，实际使用的载荷历程也往往偏离设计载

荷谱[14]，直接采用典型试件耐久性试验数据进行耐久性设

计与评定将带来较大的偏差。

本文在耐久性分析的概率断裂力学方法[15-16]的基础

上，提出结构的当量应力损伤等效思想，通过结构在不同载

荷谱下当量应力损伤等效关系，构建不同载荷谱下的结构

耐久性关系，从而得到耐久性分析部位的等效应力，建立了

一种基于当量应力损伤的耐久性分析方法。并以某飞机外

翼某关键纵墙的下缘条为例，说明了该方法在飞机结构的

耐久性设计及经济寿命预测方面的应用。

1 当量应力损伤
飞机结构载荷谱损伤程度的强弱可以采用当量过载损

伤来衡量[17]，但是当量过载损伤仅能描述飞机结构的总体

损伤程度，无法准确地反映飞机结构局部的真实损伤情况，

从而不能准确描述疲劳关键部位的耐久性能。考虑关键结

构局部应力水平，可用当量应力损伤来描述疲劳关键部位

的耐久性损伤程度。记疲劳关键部位当地应力谱第 i次循

环中的应力峰谷差值为 Δσi = σimax - σimin，应力比为 Ri =
σimin σimax，一个载荷谱块中共有 j个循环，采用奥丁（Oding）

变换公式计算每个循环的损伤，进行累积即可得到当量应

力损伤为

L =∑
i = 1

j ( )Δσi

1 - Ri

m

（1）

式中：m为损伤指数，可取S—N曲线的指数。针对铝合金，
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可取m=4。

应力幅值σi
F和平均应力σi

J的表达式为

σi
F = σ

imax - σimin2 （2）

σi
J = σ

imax + σimin2 （3）

式（1）可变换为

L =∑
i = 1

j

é
ë

ù
û2σi

F ( )σi
F + ||σi

J

m

（4）

2 基于应力损伤等效的耐久性分析方法
2.1 结构原始疲劳质量评估

由于疲劳寿命和裂纹扩展为随机事件，具有一定的不

确定性，因此，与其相关的裂纹萌生时间（TTCI）和EIFS也

是随机变量。参考文献[15]通过大样本统计检验指出,用威

布尔（Weibull）分布可较好地描述TTCI的分布特性。

根据参考文献[15]和文献[16]，结构在小裂纹扩展阶段

（裂纹长度 a＜1.0mm），裂纹扩展随时间的变化规律可表

示为

da
dt = Q[a (t) ]

b
（5）

式中：Q和b为与材料特性、载荷谱、结构细节类型等相关参

数，通过对试验得到的（a，t）数据集进行数据处理获取。

参考尺寸ar下的TTCI累积分布用三参数Weibull分布

表示为

FT ( t ) = P [T ≤ t ] = 1 - exp é
ë
êê - ( t - εβ )

αù

û
úú t ≥ ε （6）

式中：T为TTCI，α为形状参数，β为比例参数，ε为TTCI的

下界。

对式（5）从 t=0到T积分，a(T)=ar为参考裂纹尺寸，则有

EIFS = a (0) = ar exp ( - QT) （7）

由式（6）可得EIFS的分布为

ì

í

î

ïï
ïï

Fa (0) (x) = exp{ }-é
ë
ê

ù

û
ú

ln (ar /x) - Qε
Qβ

α

0 ≤ x ≤ xu
Fa (0) (x) = 1.0 x > xu

（8）

式中：xu = ar exp ( -Qε)为EIFS分布的上界。

按上述方法获得的TTCI分布数据与应力水平直接相

关。为了消除不同应力水平对EIFS分布的影响，将模拟试

验件分为多组，每组按不同的应力水平进行试验，对根据每

组试件反推获得的EIFS数据进行综合优化分析，确定对应

力水平参数不敏感的通用EIFS分布。

2.2 耐久性分析等效应力计算

针对实际使用的载荷历程与典型试件耐久性试验所用

的载荷谱不一致的情况，需建立实际使用载荷谱下与试验

载荷谱下的结构疲劳关键部位耐久性损伤的关系。采用当

量应力损伤可描述疲劳关键部位的损伤程度，当不同载荷

谱作用下疲劳关键部位的当量应力损伤相等时，即可认为

疲劳关键部位的耐久性损伤相等。

疲劳关键部位在实际使用载荷谱下的当量应力损伤可

用式（9）表示

LB =∑
i = 1

j

é
ë

ù
û2σiBF ( )σiBF + ||σi

BJ

m

（9）

式中：σi
BF = ( )σi

Bmax - σi
Bmin 2，为第 i 循环的应力幅值；σi

BJ =
( )σi

Bmax + σi
Bmin 2，为第 i循环的平均应力；σi

Bmax和σi
Bmin分别为

疲劳关键部位第 i循环的应力峰、谷值。同理，耐久性试验

所用载荷谱的当量过载损伤可表示为

GA =∑
i = 1

k
é
ë

ù
û2niAF ( )niAF + || niAJ
m

（10）

式中：ni
AF
= ( )ni

Amax - niAmin 2，为第 i 循环的过载幅值；ni
AJ
=

( )ni
Amax + niAmin 2，为第 i循环的平均过载；ni

Amax和 ni
Amin分别为

耐久性试验第 i循环的过载峰、谷值。

耐久性关键部位在耐久性试验载荷谱单位过载下的等

效应力记为σDX，假设等效应力与过载成正比，则耐久性关

键部位在耐久性试验载荷谱下的当量应力损伤为

LA = σDX mGA （11）

令耐久性关键部位在实际使用载荷谱下的当量应力损

伤与在耐久性试验载荷谱下的当量应力损伤相等，即

LA = LB （12）

由式（9）～式（12）可得，耐久性分析等效应力为

σDX = (LB GA)
1 m =
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（13）

2.3 确定使用期裂纹扩展控制曲线

对于给定的应力区，描述其细节原始疲劳质量的EIFS

随时间 τ而扩展，在给定时间 τ时，应力区中细节群的尺寸

分布为一个与EIFS分布形状相同，而最小值与最大值不同

的分布，如图 1 所示。采用使用期裂纹扩展控制曲线

（SCGMC）描述给定应力区的裂纹尺寸 y1i (τ)随时间 τ变化

的关系。

裂纹超越概率可表示为第 i 应力区裂纹扩展到时间 τ
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时，裂纹尺寸超出限定裂纹尺寸的 x1概率。为保证经济寿

命预测的真实性和可靠性，SCGMC必须与所用的EIFS分

布相协调，这就要求使用期裂纹扩展方程的形式必须与建

立通用EIFS分布时所用的裂纹扩展方程形式一致，即

da
dt = Qi [a (t) ]

b
（14）

式中：i 为应力区序号；参数 b 与载荷谱和应力水平无关。

因此，不同的应力区具有相同的b值，且为了与EIFS协调，b

值与确定EIFS时的b值相同。

式（14）中的Qi值与各应力区的耐久性分析等效应力直

接相关，如果应力区的耐久性分析等效应力与建立EIFS时

的多个应力区中之一相同，则可用试验数据集（a，t）确定Qi

值；如果应力区的耐久性分析等效应力与建立EIFS时的任

何一个应力水平都不同，采取在两相邻应力区数据进行插

值的方法确定Qi值。

得到 Qi 值后，即可根据计算 EIFS 相似的方法，得到

SCGMC

y1i (τ ) = x1 exp (-Qiτ ) （15）

进而得到第 i应力区在 τ时刻的裂纹超越概率为
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p (i,τ ) = 1 - exp{ }-é
ë
ê

ù

û
ú

ln (xu /y1i (τ ) )
Qβ

α

0 ≤ y1i (τ ) ≤ xu
p (i,τ ) = 0 y1i (τ ) > xu

（16）

2.4 损伤度评估与经济寿命预测

结构的经济寿命取决于经济修理极限 ae（即式（15）中

的x1值）和对损伤度的要求。

根据式（16）的裂纹超越概率的计算结果，可以得到裂

纹超越数的平均值 N̄ (i,τ )
N̄ (i,τ ) = Ni p (i,τ ) （17）

与其相对应的标准差σN (i,τ )
σN (i,τ ) = {Ni p (i,τ ) [1 - p (i,τ ) ]}1/2 （18）

结构细节群（包含所有应力区 i）的裂纹超越数的平均

值和标准差为

L̄ (τ ) =∑
i = 1

m

N̄ (i,τ ) （19）

σL (τ ) = é
ë
ê∑
i = 1

m

σ2N (i,τ ) ù
û
ú

1/2
（20）

可靠度为R的裂纹超越数为

LR (τ ) = L̄ (τ ) + uRσL (τ ) （21）

式中：uR为与可靠度R相对应的标准正态偏量。

根据式（21），可建立给定经济修理极限 ae和可靠度要

求下经济寿命与损伤度的关系曲线，并根据曲线预测结构

经济寿命。

3 算例分析
分析对象为某飞机外翼某关键纵墙的下缘条。该飞机

无相应设计载荷谱下的耐久性典型试验件试验数据，因此

借用相似机型的耐久性试验数据。

耐久性试验的载荷谱单位飞行小时的当量过载损伤为

2500，试验件为单孔细节模拟试件，材料为钛合金TA15模

锻件，如图 2所示，试验采用三 种应力水平（单位过载下的

应力分别为106、99、93.4MPa）进行。通过试验后的断口判

读（断口示意见图 3），获得试件断口相对小裂纹（0.4～

1.2mm）的(a，t)数据集。取经济修理极限ae=0.5mm，进行结

构原始疲劳质量评估，得到通用EIFS分布相关参数，计算

过程主要数据及优化结果见表 1，通用EIFS分布函数如式

（22）所示。

Fa ( )0 (x) = exp{ - é
ë
ê
ln (0.500/x
5.9560

ù
û
ú

7.1493} （22）

假设该飞机装备100架，则耐久性分析范围取400个外

翼纵墙下缘条共 4800个Φ8mm螺栓孔构成的细节群。该

纵墙下缘条的应力水平及应力区划分见表2。

取 m=4，计算得到各应力区的耐久性分析等效应力，

见表3。

取经济修理极限为ae=0.5mm，可确定使用期裂纹扩展

控制曲线

图1 EIFS分布随时间的扩展

Fig.1 Expansion of EIFS distribution with time
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y1i (τ) = 0.5exp{ - 8.5996 × 10-14 (σi)
4.8556

τ} （23）

通过经济修理极限ae=0.5mm、耐久性分析等效应力及

应力的划分情况，可得不同可靠度R要求下使用时间与损

伤度的关系曲线，如图4所示。

取可靠度R=0.95、损伤度[LR]=1时，该飞机外翼纵墙的

经济寿命为10410飞行小时。

4 结论
本文提出了描述疲劳关键部位耐久性损伤程度的当量

应力损伤计算方法，然后通过构建不同载荷谱下的结构耐

久性损伤关系，得到了结构疲劳关键部位在不同载荷谱下

的等效应力，最后结合耐久性分析的概率断裂力学方法，建

立了一种基于当量应力损伤的耐久性分析方法。该方法适

用于实际使用的载荷历程与耐久性典型试件试验所用的载

荷谱不一致情况下的耐久性设计及经济寿命预测。

图2 耐久性细节模拟试件(单位: mm)

Fig.2 Specimen of durability detail simulation

表1 耐久性分析过程主要数据及优化结果

Table 1 Main data and optimization results of durability

analysis process

ar=1.140mm，Xu=0.500mm

i

1

2

3

i

1

2

3

α= 7.1493，Qβ= 5.9560，Qβl = 5.9560

偏差平方和 sseu= 0.1468

［σ（1g）］DYX/MPa

106

99

93.4

Qi

5.51E-04

3.80E-04

3.71E-04

Li

1

1

1

Qi βi

5.2449

6.1697

6.4534

αi

6.3587

6.0157

6.5484

Qli

6.25E-04

3.67E-04

3.42E-04

βi

9524.70

16228.62

17415.66

βli

9524.70

16228.62

17415.66

εi

1318.00

2245.67

2409.93

Qi βli

5.2449

6.1697

6.4534

图3 断口照片及裂纹尺寸判读示意图

Fig.3 Fracture photos and schematic diagram of crack size

interpretation

表2 应力水平及应力区划分

Table 2 Stress level and stress zone division

应力区

1

2

3

4

单位过载下应力/MPa

情况1

53.74

44.85

37.32

34.46

情况2

47.36

39.50

32.86

30.30

情况3

55.71

46.49

38.67

35.70

情况4

85.98

72.61

60.71

56.37

情况5

54.90

46.33

38.67

35.71

细节数量

800

800

1600

1600

表3 耐久性分析等效应力

Table 3 Equivalent stress of durability analysis

应力区

1

2

3

4

当量过载损伤

2500

2500

2500

2500

当量应力损伤/ MPa4

1.2032E+11

5.8796E+10

2.8246E+10

2.0571E+10

等效应力/MPa

83.29

69.64

57.98

53.56

图4 使用时间与损伤度的关系

Fig.4 Relationship between time and damage degree
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Research on Durability Analysis Method of Aircraft Structure Based on
Equivalent Stress Damage

Cai Yongming，Chen Liang，Wang Chengbo，Zhao Tong

AVIC Shenyang Aircraft Design and Research Institute，Shenyang 110035，China

Abstract: In order to meet the requirements of durability analysis when the load history used in aircraft structures

deviates from the test load spectrum of durability assessment, an equivalent stress damage calculation method is

proposed to describe the durability damage degree on the fatigue critical parts. By constructing the durability damage

relationship under different load spectrum, the equivalent stress on key fatigue parts of structures under different load

spectrum is obtained. Then, combining with probabilistic fracture mechanics method of durability analysis, a durability

analysis method based on equivalent stress damage is established. This method has important engineering

application value, and has been successfully applied to the durability design and analysis on the fatigue critical parts

of a new aircraft.

Key Words: aircraft structures; durability; equivalent stress damage; probabilistic fracture mechanics; economic life
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