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装配公差对结构疲劳可靠性寿命的
影响
李国琛，王强，钟贵勇，肖冯
航空工业成都飞机设计研究所，四川 成都 610091

摘 要：针对工程制造中的紧固孔超差问题，根据飞机典型部位的结构连接形式，设计三组不同紧固孔直径的疲劳对比试

验，得到了这三组试验件的对数均值寿命和标准差。通过疲劳分散系数和结构对数寿命标准差的推导，研究了装配公差增

大对连接件疲劳可靠性寿命的影响，得到了装配公差允许的额外增大量与给定载荷条件下结构对数寿命标准差σs的关系，

并在疲劳分散系数取 4和 6的条件下，为保证结构寿命可靠度 99.9%要求，孔径装配公差分别允许额外增大 0.043mm和

0.13mm，为飞机制造过程中紧固孔超差对结构疲劳可靠性寿命影响提供了评估方法。

关键词：超差；装配公差；疲劳可靠性寿命；疲劳分散系数

中图分类号：V262. 文献标识码：A DOI：10.19452/j.issn1007-5453.2022.03.014

飞机的制造过程主要包含毛坯制造、零件生产、零件组

装、组件装配等环节，其中飞机装配环节涉及配合关系多、

精度要求高，导致其占整个飞机制造工作量的 40%～

50%[1]。同时，紧固件在飞机上的用量达到105量级，大量的

紧固孔制作给工人带来了不小的挑战，生产过程中的超差

也时有发生。对于超差造成零件间的装配关系改变，设计

师们往往借助工程经验与结构的安全裕度进行评价分析，

但对于紧固孔的疲劳可靠性寿命并没有一个明确的评价标

准。学者们对公差增大之后，间隙配合连接对结构寿命影

响的研究较少，对结构之间的干涉连接研究较多。一方面

干涉连接可以有效提高结构的抗疲劳品质，另一方面工程

设计需要尽量消除结构间的装配间隙。侯志泉等[2]研究了

电机加工误差和装配误差对轴承寿命的影响，得到径向游

隙为0时，电机形位公差引起的轴承倾斜角3′以内，深沟球

轴承寿命缩减不超过 10%的结论；周梦倩[3]通过数值仿真

与试验，研究了紧固件孔制造偏差对结构连接力学性能的

影响，表明沉头孔深度偏差比沉头孔锥角偏差对连接结构

性能影响大；葛恩德等[4]通过研究装配间隙的改变对复合

材料构件三点弯曲疲劳的寿命影响，得出装配间隙的改变

直接影响复合材料构件的失效过程，进而对其疲劳寿命有

很大的影响。

曹增强等[5]研究了各种铆接干涉量对结构寿命增益的

影响，指出目前采用普通铆接 0.8%~5% 干涉量范围不合

理，为了形成理想的干涉配合铆接，建议采用 3%~5%干涉

量范围的电磁铆接；张岐良等[6]研究了干涉配合对 7075铝

合金材料在极小边距条件下力学响应的影响；吴森[7]通过

弹塑性力学理论对给出干涉配合的紧固件孔边的解析解，

并通过局部应力合成，准确地预测了结构件的疲劳寿命。

结合工程实际需求，本文研究增大装配公差对结构件

疲劳可靠性寿命的影响，对工程生产有一定的指导意义。

1 试验
1.1 试验件

根据飞机典型结构连接形式，设计三种不同参数的双钉

单剪试验件，试验件的基本形式如图1所示，根据紧固孔直径

的不同，将试验件分为组1、组2和组3，试验件紧固孔直径参

数见表 1，组 1试验件的孔径装配公差为标准的间隙装配公

差；组 2和组 3试验件在组 1试验件装配公差的基础上,制孔

公差分别加大了 0.05mm 和 0.1mm，试验件采用手动钻孔的

方式制孔，金属板制孔完成后对孔边进行去毛刺处理。
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复合材料板采用 ZT7H/5429 预浸料，单层厚度为

0.125mm，铺层顺序为：[45/0/-45/90/0/45/45/0/90/-45/0/45]s

共 24层，板厚 3mm；金属板材料为 7050-T7451板材，厚度

为 3mm，试验件取样方向为材料L-T向，紧固件采用直径

为4.1275～4.1529mm，紧固件材料为PH13-8Mo。

1.2 试验条件

疲劳试验在MTS 810疲劳试验机上进行，将试验件两端

标注中线，与试验机上楔形夹具中线对齐后直接夹持到试验

机上，试验采用等幅谱，应力比R取0.1，峰值载荷为7.511kN，

加载频率为 10Hz，试验环境为室温干态（23℃±2℃，50%±

10%RH）。拉-拉疲劳试验加载示意如图2所示。

2 试验结果及数据处理
试验件的对数寿命见表2，表中的对数寿命通过试验件

的失效循环数N确定，即对数寿命=log（N）。

试验件的破坏模式均为铝板一侧图1中所示的2#紧固

件孔位置断裂，具体如图3所示，这主要是由于：（1）在相同

载荷和厚度条件下,复合材料板的抗疲劳特性远高于金属

铝板；（2）在钉载相同的条件下，试验件加载形成的附加弯

矩与2#紧固孔的应力叠加，使其受载程度高于铝板上1#紧

固孔，导致所有试验件都从2#紧固孔位置断裂，试验件断口

如图4所示,所以可以认为试验件为单细节结构。

3 疲劳寿命分散系数讨论
为了确保装配公差改变之后，所设计的结构仍满足结

构规定的可靠性指标，在这里引入疲劳分散系数的概念进

行分析，疲劳分散系数为结构中值寿命与规定可靠度下安

全寿命的比值

图3 疲劳试验破坏模式

Fig.3 Failure pattern of the fatigue experiment

图1 双钉单剪试验件（单位：mm）

Fig.1 Double-bolt single-lap joint

图2 拉-拉疲劳试验加载示意

Fig.2 Load condition of the tension-tension fatigue experiment

表2 试验件对数寿命

Table 2 Log life of the test specimen

编号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

对数均值

标准差

变异系数

组1

5.1

4.96

5.23

5.11

5.25

5.23

5.32

5.27

5.07

5.1

5.164

0.112

0.021

组2

5.09

5.02

4.8

5.06

4.91

5.2

5.21

—

—

—

5.041

0.148

0.029

组3

5.09

4.77

5.12

5.33

4.99

5.3

4.87

5.21

4.93

—

5.068

0.193

0.038
表1 双钉单剪试验件紧固孔直径参数

Table 1 Fasten hole diameter parameter of double-bolt

single-lap joint

编号

组1

组2

组3

紧固孔直径/mm

4.1529~4.2037

4.2029~4.2537

4.2529~4.3037
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L f = N50NP (1)

式中：Lf为疲劳分散系数；N50为中值寿命；NP为安全寿命。

对于疲劳分散系数的取值，GJB 67.6A—2008[8]则规定

了当采用反映飞机使用分布平均使用情况的耐久性设计使

用载荷谱（基准谱）进行疲劳分析，分散系数取值应不小于

4，工程上通常取4～6。本文综合以上考虑在分析中分别取

分散系数4和6进行分析。

贺小帆等[9]为了进行安全寿命精细分析，将结构和载

荷谱的分散性进行了分离处理，得出当载荷谱和结构分散

均可用对数正态分布描述时，其满足式（2），其中结构分散

性由材料、加工工艺和结构特性的分散性共同构成。

σ = σ2L + σ2S = σ0 (2)

式中：σs为给定载荷条件下结构对数寿命标准差；σL为指定

结构条件下结构对数寿命标准差；σ0为综合寿命标准差。

为了考虑使用该工艺在机群中引起的寿命分散性，需

要考虑载荷谱引起的寿命分散性。参考文献[9]统计了不

同文献对于载荷谱标准差的取值0.11～0.15，并做了对比计

算。参考文献[10]对F-15飞机外场实测载荷谱进行的统计

分析，给出了标准差σL为0.13的结论，本文取0.13作为载荷

分散系数,则根据式（2），标准差σS的取值可以用式（3）和式

（4）表示

σS = σ20 - σ2L (3)

σS = σ20 - 0.0169 (4)

参考文献[11]要求军用飞机结构全寿命期间的失效概

率应控制在10-3以下，载荷谱有90%可靠度要求，即要求其

寿命可靠度为99.9%。所以本文选取只考虑可靠性的分散

系数[12]表达式(5)进行分析，μp=-3.090，分别选取分散系数4

和6，根据式（4）和式（5）计算标准差σ0和σS，见表3。

L f = 10-μpσ0 (5)

由表 3 可知，分散系数取 4 时，标准差 σs的范围为 0～

0.145；分散系数取6时，标准差σs的范围为0～0.216。

4 试验结果分析与讨论
三组试验件均使用等幅谱，所以可以认为试验数据的

分散性全部由结构的分散性造成，当采用同一批次材料和

相同结构特征时，试验数据的分散性主要取决于试验件的

装配公差。假设试验件的对数疲劳寿命服从正态分布，则

试验件的均值和标准差见表4。

通过表 3和表 4可知，当分散系数取 6时，三组的试验

数据的标准差 σS都在范围内，表示一定范围内增大装配公

差可以保证寿命可靠度为 99.9%的要求。通过表 4和图 5

可以看出，随着装配公差的增大，结构的标准差σS也在不断

的增大；当分散系数取 4 时，装配公差增大 0.05mm 和

0.1mm的结构将无法满足寿命可靠度99.9%的要求。

将组 1、组 2和组 3孔径的装配公差的增大量与表 4中

标准差σs拟合，得到其关系为式（6），拟合优度R2为0.9959

σS = 0.81x + 0.1105 (6)

式中：x为孔径的额外增大量。

当分散系数取4时，通过表3可知允许的标准差σS最大

值为 0.145，通过式（6）求得孔径装配公差允许额外增大

0.043mm；当分散系数取 6时，允许的标准差σS的最大值为

0.216，孔径装配公差允许额外增大0.130mm。

5 结论
通过研究，可以得出以下结论：

（1）给出了飞机制造过程中增大装配公差对结构疲劳

可靠性寿命影响的评估方法。

图4 试验件断口

Fig.4 Fractographic surface

表3 标准差σ0和σs的取值

Table 3 Value of standard deviation σ0 and σs

分散系数

σ0

σS

4

0.195

0~0.145

6

0.252

0~0.216

表4 试验件的均值和标准差

Table 4 Mean and standard deviation of the test specimen

分组

N50

σs

装配公差额外增大量/mm

组1

5.164

0.112

0

组2

5.041

0.148

0.05

组3

5.068

0.193

0.1
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（2）在考虑载荷谱分散的指定结构对数寿命标准差取

0.13，分散系数取 6 的条件下，紧固孔装配公差额外增大

0.1mm，可以满足结构寿命可靠度99.9%的要求。

（3）在考虑载荷谱分散的指定结构对数寿命标准差取

0.13，分散系数分别取 4和 6的条件下，为了保证结构寿命

可靠度 99.9% 要求，孔径装配公差分别允许额外增大

0.043mm和0.13mm。
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Influence of Assembly Tolerance on Fatigue Reliability Life of Aircraft Structures

Li Guochen，Wang Qiang，Zhong Guiyong，Xiao Feng

AVIC Chengdu Aircraft Design & Research Institute，Chengdu 601191，China

Abstract: Aiming at the problem of out-of-tolerance of fastening holes in engineering manufacturing, three groups of

fatigue tests with different diameter of fastening holes are designed according to the form of typical aircraft

connection, the logarithmic mean life and standard deviation of these three groups of test parts are obtained. Through

derivation of fatigue scatter factor and standard deviation of logarithmic life of structure, the influence of increasing

assembly tolerance on fatigue reliability life of connectors is studied. The relationship between the allowable additional

increase of assembly tolerance and standard deviation of the logarithmic life of structure under a given load condition

is obtained. In order to ensure 99.9% reliability of the structure life, the allowable additional increase of assembly

tolerance is 0.043mm and 0.13mm, when the fatigue scatter factor is 4 and 6. This paper provides an evaluation

method for the influence of out-of-tolerance fasten hole on fatigue reliability life of structure in aircraft manufacturing

process.

Key Words: out-of-tolerance; assembly tolerance; fatigue reliability life; fatigue scatter factor
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