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国产新材料在某型飞机应用的
疲劳验证
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摘 要：根据国产新材料在某型飞机上的应用情况，按照积木式试验层次规划了国产新材料装机应用疲劳考核验证试验，确

定试验考核部位及考核内容；结合研发试验情况，确定了与进口材料性能相当或满足型号寿命设计要求的双重试验考核指

标；基于规模最小和疲劳精准考核并重的原则，进行疲劳考核试验群优化设计，建立了一套可用于新材料在飞机型号应用的

疲劳考核验证技术。根据试验研究结果，给出了国产新材料在某型飞机上的装机应用结论。
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飞机结构总的发展趋势向整体化、轻质量、长寿命、低

成本、低易损性和快速性能评估的技术方向发展。随着飞

机结构寿命和可靠性要求的不断提高，先进的设计概念、先

进的材料和工艺、先进的结构形式研究应用越来越显示出

其重要性，对材料性能的选择，特别是优良的疲劳性能、抗

腐蚀性能和损伤容限性能，是满足飞机结构的长寿命和高

可靠性要求的基础。

航空科技发展水平是体现一个国家综合国力的重要标

志之一，作为高科技最集中的技术领域，国防工业对先进材

料的依赖也最直接、最敏感，因此，先进材料始终引领和支

撑着国防装备的发展[1-2]。性能优越、规格较大的航空材料

是航空领域技术含量高、附加值高的产品，工业发达国家一

直将其看作反映一个国家工业综合实力和科学技术发展水

平的重要标志之一。

某型飞机具有结构尺寸大和承载复杂的特点，为满足

高可靠性及长寿命的设计要求，对装机材料的规格及性能

提出了更高的要求。承接国家自主可控战略规划，在型号

立项之期，同步启动了材料研制项目。新材料在飞机上的

应用，需经过材料研制、应用研究、考核验证三个步骤的研

究工作。国产材料的疲劳考核是考核验证中的一项重要内

容，是在材料的基本性能及其均匀性、稳定性达标的前提下

进行的。根据飞机国产新材料的装机需求，规划了国产新

材料的疲劳考核验证项目，并给出了各项材料的考核指标。

为缩短试验周期，节约项目经费，以规模最小化原则进行试

验规划，开展国产新材料的疲劳验证试验。

1 某型飞机国产新材料应用情况
根据结构形式及受力特点，某型飞机机体结构新材料

使用情况见表 1。7B50铝合金有优异的综合性能，T77钛

合金在满足耐腐蚀性能要求的同时，具有优异的综合性能，

尤其是压缩屈服强度达到515MPa，该材料在国外飞机型号

上已成功使用，国内在以往的飞机研制中还从未开展材料

应用研究及考核验证工作，从未在飞机型号使用。7050合

金是某型号飞机使用最多的牌号，使用的板材厚度也达到

了 200mm，该合金不仅在板材厚度上，而且在长度方向上

也超出了国内常用材料的规格范围。7085 合金是美国

Alcoa 公司于 2003 年开发的最新一代铝合金[3-4]，7A85-

T7452铝合金锻件具有高强、高韧、抗应力腐蚀性能、抗疲

劳性能优良、低淬火敏感性等特点，已在A380客机的机翼

主梁、肋等结构获得应用，某型飞机在机身与垂尾连接接头

选用了该材料。7475-T761是目前7×××系铝合金中韧性最

好的材料，某型飞机选用其作为机身的普通框，国外飞机
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C-5还用其做机身蒙皮。与2024-T351相比，2E12-T3材料

具有优良的疲劳性能和耐腐蚀性能，某型飞机拟选用该材

料制造机身壁板。在对强度和耐久性要求较高的重要承力

接头选用了具有高强、高韧、损伤容限特性的TC21钛合金，

以此满足高减重和长寿命的设计要求。

从表 1中可以看出，在该飞机的所有主要承力部件上

都将实现材料的国产化。为满足该飞机长寿命、高可靠性

的要求，必须对关键承载结构的疲劳与损伤容限开展试验

研究与分析工作。

2 疲劳考核试验内容
国产材料的疲劳考核是在材料的基本性能及其均匀

性、稳定性达标的前提下进行的，因此，在进行试验项目规

划时，对材料的基本疲劳性能和损伤容限性能不进行测试，

如疲劳极限值、S—N曲线、断裂韧度和裂纹扩展等。为了

全面、快速地给出新材料能否装机的考核结论，从以下5个

方面确定国产新材料疲劳考核试验内容。

2.1 考核部位选取

根据结构受力及疲劳分析结果，选取了机身及机翼关

键连接部位，如中外翼对接、机翼壁板对接、翼梁；机身壁板

纵、环向对缝等，同时对机体结构关键连接接头均进行了考

核，如机身与尾翼连接接头、平/垂尾接头、机翼与吊挂连接

接头。最终确定的部位见表2。

2.2 试验内容确定

在考核部位确定后，基于某型飞机的疲劳设计理念，对

各项试验内容进行确定：机身和机翼按损伤容限进行设计

的结构，相关试验内容包括耐久性试验和损伤容限试验，集

中传载接头以疲劳设计为主，在完成4倍耐久性试验后，进

行剩余强度试验。同时，根据型号选用的疲劳分析方法，对

所有新材料的细节疲劳额定值（DFR）基准值和截止值也进

行了测试，供结构疲劳分析使用。

2.3 试验载荷谱

对于选取的考核部位，在型号研发阶段完成进口材料

相关疲劳试验的，载荷谱需与研发试验保持一致；对于试验

规模较小且没有进口材料试验结果的，规划了进口材料和

国产材料的点对点对比试验，施加等幅谱，谱中最大应力为

考核部位的地空地最大应力；其余典型结构的疲劳考核选

用型号设计用当量载荷谱。

该型号共包含多种典型使用任务剖面，载荷情况较多，

设计用当量载荷谱比较复杂，为缩短研制周期，达到快速考

核验证的目的，在保证试验模拟的准确性的前提下对试验

载荷谱编制进行了简化。简化工作主要包括两个部分：任

务剖面的选取及试验载荷谱的加速。计算出考核部位各部

位应力，各剖面损伤Di为
[5]
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考核部位的加权损伤D
-
为

D
- =∑Di × Pi （2）

式中：Pi为各剖面使用比例；Ri为第 i级应力循环的应力比；

σmaxi 为第 i 级应力循环的最大应力；σm0 和 S 为材料特征

参数。

计算结果表明，选取正常运输剖面进行载荷谱的编制，

能够代表飞机的使用情况，且略有保守。各考核部位损伤

对比结果见表3。对于选定任务剖面，完成试验载荷谱的编

制。将载荷谱滤中点、雨流之后，计算总损伤，以损伤比例≥
0.1%～0.5%为门槛值，去除小载荷循环，保证滤波后的总

损伤不小于原始损伤的95%。根据等损伤原则进行载荷谱

的简化加速，减少载荷循环次数。需要说明的是，在进行载

荷谱加速时，不能改变原始载荷谱的地空地循环及主循环。

表1 新材料在某型飞机上的应用

Table 1 Application of new materials in the aircraft

序号

1

2

3

4

5

6

7

材料名称

7B50-T7751

2A12-T351

7050-T7451

2E12-T3

7475-T761

7A85-T7452

TC21

国外材料牌号

7150-T7751

2024-T351

7050-T7451

2524-T3

7475-T761

7085-T7452

应用部位

机翼上壁板

机翼下壁板

机翼翼梁，机身整体框

机身蒙皮

机身板弯框

机身垂尾接头

平/垂尾接头、吊挂接头

表2 国产新材料疲劳考核部位选取

Table 2 Selection of validated position

序号

1

2

3

应用部位

机翼结构

机身结构

关键接头

试验部位

中外翼对接结构

下壁板大开口

壁板展向连接斜搭接区

整体翼梁结构

机翼典型盒段

机身壁板环向、纵向对缝

整体机身壁板结构

机身与垂尾连接接头

吊挂主悬挂接头

垂尾与平尾连接接头
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按等损伤原则对载荷谱进行加速[6-7]

n2=n1 ⋅( ΔP1ΔP2 )m,m=1/ lg S （3）

式中：n1和ΔP1为简化前的载荷循环数及载荷幅值，n2和ΔP2

为简化后的载荷循环数及载荷幅值。

2.4 试验件设计

对于进口材料和国产材料对比试验，进口材料和国产

材料试验件设计保持一致；对于仅进行国产材料疲劳考核

的部位，为了确保疲劳考核结果的准确性，考核部位的应力

分布应尽量接近实际情况：在进行试验件设计时，首先将考

核部位的细节模型嵌入全机模型中，采用组合模型仿真分

析，获取考核部位的真实应力分布；通过过渡段优化设计、

支持边界逐步逼近等原则，获取高仿真的试验件结构形式

及支持方式，确保试验考核目的及考核精度。

2.5 试验考核指标

考虑到新材料研制滞后于型号进展，兼顾型号研制阶

段试验规划，通过综合分析，确定了各项试验的考核指标：

对于已完成类似进口材料疲劳试验的项目，以各试验结果

与进口材料试验结果相当作为考核指标；对于未规划类似

进口材料疲劳试验的项目，以试验结果满足型号疲劳寿命

设计要求作为考核指标，给出装机结论。

最终规划的试验项目见表4，对于元件级试验，每种类

型需确保有 7个有效数据；组件级试验件，每类试验件为 3

件；部件级试验件1件。

3 数据处理与试验结果

3.1 数据处理

根据试验规模，疲劳考核验证试验件可分为元件级、组件

级和部件级。对于元件级试验件，按以下方法进行数据处理。

具有 95% 置信度、95% 可靠度、疲劳寿命 N95/95按照式

（4）计算[5]

N95/95 =
β

STSCSR
（4）

式中：β为特征寿命；ST为试件系数；SC为置信系数；SR为可

靠性系数。

特征寿命 β的点估计值 β公式如下，其中，所有 n个试

件全部破坏时
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Ni表示寿命数据（试验测得的疲劳循环数据），对于铝

合金，α取4。DFR按照式（8）计算

DFR = σm0 (1 - R )
0.94 σm0σmax

X - (0.47X - 0.53) - R (0.47X + 0.53)
（8）

表3 考核部位损伤对比

Table 3 Damage comparison

关键部位

吊挂主接头

垂/平尾连接后接头

机身与垂尾连接接头

机翼下壁板对接

损伤加权值

1.86E-07

1.07E-05

3.14E-05

2.27E-05

试验选取剖面损伤

2.02E-07

1.16E-05

3.41E-05

2.46E-05

表4 新材料考核验证试验项目规划

Table 4 Project planning of new material verification test

试验名称

DFR基准值和截止值测试

机身蒙皮纵/横向对缝疲劳试验

机身壁板损伤容限试验

中央翼外翼对接处疲劳试验

外翼斜搭接区疲劳试验

下壁板大开口疲劳试验

整体翼梁损伤容限试验

吊挂主接头疲劳试验

机身与垂尾连接接头疲劳试验

平垂尾后接头疲劳试验

机翼典型盒段疲劳试验

试验件形式

标准试验

与研发试验相同

与研发试验相同

进口材料与国产材料试验件相同

进口材料与国产材料试验件相同

与研发试验相同

与研发试验相同

模拟实际结构受载

模拟实际结构受载

模拟实际结构受载

模拟实际结构受载

载荷谱

等幅谱

等幅谱

等幅谱

等幅谱

等幅谱

等幅谱

等幅谱

当量谱

当量谱

当量谱

当量谱

试验内容

疲劳试验

疲劳试验

损伤容限试验

疲劳试验

疲劳试验

疲劳试验

损伤容限试验

疲劳试验/剩余强度试验

疲劳试验/剩余强度试验

疲劳试验/剩余强度试验

疲劳试验/损伤容限试验
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式中：X = S(5 - lgN95/95 )，铝合金σm0为310MPa；S为2。

对于组件级疲劳试验，按照置信水平 95%，存活率

99%，计算试验分散系数，考虑分散系数后给出试验件的可

靠性寿命[8]。对于部件级试验，考虑4的分散系数。

3.2 试验结果

疲劳考核验证项目中有 7项试验为对比性试验，通过

与进口材料疲劳和裂纹扩展试验结果的比较，给出材料装

机结论，另外4项为验证性试验，根据试验寿命能否满足飞

机寿命设计要求，给出国产新材料的装机结论。

对于DFR测试试验[9]，通过数据处理得到国产材料的

DFR基准值和截止值，并与进口材料的数据进行对比，结

果见表5。通过对比可以看出，铝合金DFR值受试样加工

工艺的影响，表面喷丸可强化材料，提高 DFR 值 6.0%～

8.6%；除个别材料外，国产材料和进口材料的 DFR 截止

值、基准值（见表 6）的误差基本在 10%左右，且国产材料

疲劳性能略优于进口材料，考虑到试验件的加工状态及试

验承试方的差异等，可认为国产材料和进口材料的 DFR

截止值和基准值基本相当。

其余6项对比试验，通过3.1节的数据处理方法得到试

验件的可靠性寿命。国产材料与进口材料疲劳试验对比结

果见表7。从表7中可以看出，机身壁板纵向对缝疲劳试验

中，国产材料的可靠性寿命略低于进口材料，这是因为这批

材料提供时间较早，材料的制造工艺尚有欠缺。在材料的

制造工艺完善且稳定后，提供了 2E12-T3进行机身壁板横

向对缝疲劳试验件，试验结果表明，国产材料疲劳性能明显

优于进口材料。其余试验所用的国产材料的疲劳性能相比

进口材料有较大提升，可用于某型飞机的结构设计。

除疲劳性能之外，对于国产材料和进口材料试验件的

裂纹扩展性能也进行了对比。国产 7050-T7451整体翼梁

表5 铝合金DFR截止值数据对比

Table 5 Comparison of DFRcutoff between aluminum alloy

材料

7B50-T7751

7B50-T7751

2A12-T351

2A12-T351

7050-T7451

2E12-T3

7475-T761

7A85-T74（52）

参数

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，机加

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，喷丸

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，机加

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，喷丸

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，机加

厚1.5，L-T方向，Ra=3.2，表面不加工

厚1.5，L-T方向，Ra=3.2，表面不加工

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，机加

国产材料/MPa

200

217

219

237

161

174

160

193

进口材料/MPa

177

213

147

219

183

189

180

174

误差/%

11.50

1.84

32.88

7.59

-13.66

-8.62

-12.50

9.84

表6 铝合金DFR基准值数据对比

Table 6 Comparison of DFRbase between aluminum alloy

材料

7B50-T7751

7B50-T7751

2A12-T351

2A12-T351

7050-T7451

2E12-T3

7475-T761

7A85-T74（52）

参数

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，铰孔

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，喷丸，铰孔

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，铰孔

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，喷丸，铰孔

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，铰孔

厚1.5，L-T，Ra=3.2，表面不加工，铰孔

厚1.5，L-T，Ra=3.2，表面不加工，铰孔

厚6.0，L-T方向，Ra=3.2，铰孔

国产材料/MPa

72

65

71

77

58

74

72

64

进口材料/MPa

65

—

64

—

59

—

—

52

误差/%

9.72

—

9.86

—

-1.72

—

—

18.75

表7 进口材料与国产材料疲劳试验结果对比

Table 7 Comparison between fatigue test results between

imported material and domestic material

试验内容

机身壁板纵向对缝疲劳试验

机身壁板横向对缝疲劳试验

中外翼壁板对接结构疲劳试验

外翼壁板斜搭接区疲劳试验［10］

机翼下壁板大开口结构疲劳试验

可靠性寿命/cycle

国产材料

243849

67572

78182

205700

166048

进口材料

261566

33726

28660

129843

13122
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损伤容限试验与进口 7050-T7451整体翼梁损伤容限试验

裂纹扩展a—N对比曲线如图1所示[11]。根据国产材料与进

口材料的裂纹扩展试验数据a—N对比表明，两者的裂纹扩

展速率基本相当。

在型号研制期间，规划了 2024-T3材料机身壁板损伤

容限试验，该试验件与 2E12-T3材料的试验件的裂纹扩展

性能对比结果见表8。从表8可以看出，无论是单跨裂纹还

是双跨裂纹扩展，2E12 新材料的裂纹扩展速率均小于

2024-T3材料，约为后者的1/2，因此，国产2E12-T3新材料

机身壁板的损伤容限特性较好，能够满足型号应用需求。

机身与垂尾连接接头、发动机主吊挂接头、平/垂尾连

接接头以及机翼典型盒段疲劳试验等验证性试验在完成4

倍目标寿命的疲劳试验后，在限制载荷作用下，试验件均

未破坏，可靠性寿命均满足型号设计要求。

4 结束语
本文根据某型飞机的疲劳寿命设计要求及国产新材料

的应用情况，按照积木式层次规划了疲劳考核验证试验项

目、试验内容及各类材料的装机考核指标。试验结果表明，

国产新材料的疲劳性能与进口材料基本相当，满足型号寿

命设计要求，可以进行装机应用。
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Fatigue Validation of the New Materials in the Aerotransport

Wang Yafang，Wang Xinbo，Min Qiang

AVIC The First Aircraft Institute，Xi’an 710089，China

Abstract: According to the application of domestic new materials in the aircraft, the building block test plan is carried

out, and the content of test evaluation is determined. According to the condition of research and development test, the

double test evaluation index is determined, which is equal to the performance of imported materials or meets the life

design requirements. Base on the principle of minimum scale and equal weight of precision assessment, the optimal

design of test group is carried out. A set of fatigue test and verification technology which can be used for the

application of new materials in aircraft model is established. According to the experimental data, the feasibility of

engineering application of domestic new materials in the aircraft is confirmed.

Key Words: domestic new materials; verification of fatigue; damage tolerance; DFR; installation and application

Received: 2022-03-15； Revised: 2022-04-20； Accepted: 2022-05-16

72




