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摘 要：采用单自由度振动系统构建定频激励作用下的飞行器结构振动模型，利用有限元分析获取飞行器结构的一阶弯曲

固有频率，求解稳态位移响应的二阶导数，获得的各级定频激励在结构一阶弯曲固有频率处加速度响应的共振放大趋势与

试验现象一致。利用结构加速度响应放大系数结合定频激励频次，编制疲劳载荷谱；运用材料力学基本原理建立套接端面

螺栓载荷分配关系，以及螺栓头根部应力简化计算公式；获得螺栓断裂部位交变应力，并利用Miner线性累积损伤模型，获

得的螺栓疲劳寿命与螺栓快速失效现象吻合。采用所提方法指导结构开展优化设计，实现了长寿命指标。
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飞行器在机载悬挂环境下要承受复杂的振动载荷。通

常，飞行器作为机载悬挂物，在固定翼飞机挂载环境下，其

振动环境工程上一般处理为由气动扰流诱发的宽带随机振

动；在直升机挂载环境下，同时承受气动扰流诱发的宽带随

机振动和由旋翼传递过来的定频振动环境[1]。飞行器结构

在飞行过程中，经常出现经受振动环境作用，造成一些关键

零部件产生疲劳破坏，导致发生飞行事故[2-5]。

振动疲劳的本质是结构受动态交变载荷的频率与结构

固有频率重合或相近，使结构产生共振所导致的疲劳破坏

现象[6]。目前，业内对随机振动疲劳损伤的计算研究较

多[7-13]，其中，Dirlik经验公式以其计算精度高、通用性强成

为振动疲劳损伤估计的主流方法[14-17]；对结构正弦振动和

定频振动的研究偏少[18-19]，其中，方红荣研究了气瓶在正弦

振动环境下的损伤规律；薛立鹏推导了运载火箭在定频振

动作用下结构疲劳损伤计算公式。而且，由于振动传递存

在非线性，现有文献中对工程上非常普遍的机械连接结构

振动失效的研究异常匮乏[20]。

本文针对某飞行器舱段套接螺栓在直升机定频振动环

境下迅速断裂的现象，基于当前业内对结构振动疲劳失效

主要由低阶固有频率共振造成的认知[21-23]，将飞行器结构

简化为一阶弯曲固有频率处的单自由度系统，根据定频激

励作用下结构响应的放大系数编制疲劳载荷谱，通过静力

学分析获得螺栓头交变应力，结合Miner线性累积损伤模

型，对螺栓断裂现象进行了理论复现，并据此指导结构完成

了优化改进设计。

1 定频振动疲劳分析理论
1.1 定频疲劳分析理论

根据疲劳寿命统计规律，疲劳寿命曲线幂指数[24]表达

式为

SmN = c （1）

式中：c，m为材料常数，N表示应力峰值为 S时的破坏循环

次数。根据Miner线性累积损伤理论[25]，多级应力下结构的

累积损伤为

D =∑
i = 1

k ni
Ni

（2）

式中：ni为第 i级载荷时的实际循环频次，Ni为第 i级载荷时

的破坏循环数，k为总载荷级数。

在某级定频载荷激励下，该级载荷的实际循环数与振

动时间的关系为
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ni = ωi ⋅ Tw （3）

式中：ωi 为第 i级定频振动的频率，Tw 为振动时长。令

D = 1，将式（1）、式（3）代入式（2），获得结构疲劳寿命估算

公式

Ts = 1/∑
i = 1

k ωiTw
c/Si m （4）

式中：Ts为结构的疲劳寿命。

1.2 定频振动放大系数

参考文献[19]~参考文献[21]研究成果，低频共振是飞

行器结构振动失效的主要原因；据此，便于研究结构共振放

大效应，将飞行器简化为一弯频率处的单自由度系统，其振

动微分方程为

mẍ + cẋ + kx = ma0 sin (ωt ) （5）

该方程的稳态解为

x = a0
(ω2n - ω2 )2 + 4n2ω2

sin (ωt - α) （6）

式中：n = c/2m，ωn为结构固有频率，ω为外加激励频率。对

稳态解求二阶导，获得结构稳态加速度为

ẍ = - a0ω2

(ω2n - ω2 )2 + 4n2ω2
sin (ωt - α) （7）

在加速度激励 a0以频率ω作用下，结构加速度稳态响

应的放大系数为

β = ω̄2

(1 - ω̄2 )2 + 4ξ2 ω̄2 （8）

式中：ξ为结构阻尼比，ω̄ = ω/ωn。

2 飞行器套接螺栓载荷与应力
2.1 飞行器套接螺栓载荷分配

对飞行器舱段套接端面引入弯曲平面假设，则套接端

面弯矩平衡方程为

∑
i = 1

p

Fi ⋅ R ⋅ cosαi = M （9）

式中：Fi为端面第 i个螺栓剪力，R为舱段半径，αi为第 i个螺

栓占位角，p为螺栓总数量。

根据套接端面螺栓载荷与位移的线弹性关系，如图 1

所示，可建立端面螺栓载荷分配的线性关系

Fj = Fi R cosαjR cosαi （10）

将式（9）代入式（8），可获得套接螺栓载荷

Fi = M ⋅ cosαi
R ⋅∑

j = 1

p cos2αj
（11）

2.2 套接沉头螺栓应力模型

工程上由于螺杆与螺孔间会预留装配间隙，套接沉头

螺栓通过螺栓头传递剪力。如图 2所示，螺栓头在传递剪

力Fx时，在其锥面上会产生附加载荷Fy；考虑螺栓头根部

既是滑移止动区，又是刚度最强部位，因此，将载荷作用点

设置在螺栓头根部；在附加载荷Fy作用下，该部位也是弯

曲薄弱部位。

螺栓头根部截面弯矩

M = Fx ⋅ tan (θ/2) ⋅ d/2 （12）

式中：d为螺栓直径，θ为螺栓沉头角。螺栓头根部弯曲

应力

σ = Fx 16 ⋅ tan (θ/2)πd2 （13）

3 某飞行器定频振动疲劳分析
某飞行器悬挂于直升机短臂下，在开展耐久考核试验

图1 套接端面承弯螺栓载荷分配关系

Fig.1 Load distribution relationship to the bolt of countersunk

section under bengding moment

图2 套接沉头螺栓薄弱部位受力状态

Fig.2 The load status of weak section of countersunk bolt
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时，舱段套接螺栓发生了断裂，对该套接螺栓开展振动疲劳

分析。

3.1 定频振动载荷谱编制

直升机挂载环境下，飞行器定频振动条件见表1。对飞

行器悬挂状态开展有限元模态分析，获得结构一阶弯曲固

有频率为 97Hz；对图 3 试验振动谱进行分析，飞行器在

96Hz 定频处发生了共振现象；模态计算结果与试验现象

一致。

取结构阻尼比 ξ = 0.25，确定飞行器振动放大系数，设

定试验时长T，编制疲劳分析载荷谱见表2。

表2中计算获得的各定频处加速度响应放大系数变化

趋势与图3所示试验监测情况一致，在96Hz定频处飞行器

结构产生了显著的共振放大现象。

3.2 套接螺栓振动疲劳分析

断裂螺栓所在套接端面对称均匀布置 12个M5螺栓，

沉头角为 120°；根据飞行器惯性载荷和支反力相对端面的

距离，计算得到端面弯矩-过载系数为204.5N⋅m/g；据此，结

合表 2所列经放大系数修正后各级载荷，分别根据式（11）

和式（13），可获得各级载荷下断裂螺栓处交变载荷及交变

应力见表3。

根据参考文献[26]所给30CrMnSiA不同应力集中系数

材料 S—N 曲线，通过线性插值，获得应力集中系数K t = 1
时螺栓头处材料的S—N曲线数据见表4。

飞行器稳定振动2min后，暂停试验对试验件状态进行

检查，发现舱段套接螺栓头发生了断裂；以稳定振动时间作

为疲劳分析输入，对飞行器断裂螺栓进行寿命评估。

表 5所列分析结果表明，飞行器在 2min定频振动载荷

作用下，72Hz和 96Hz交变载荷在螺栓头根部贡献了主要

损伤，导致结构发生破坏，疲劳分析结果与试验现象符合；

结合3.1节分析结论，结构破坏的原因为共振疲劳。

表 1 直升机定频振动条件

Table 1 Dwell vibration condition of helicopter

序号

定频/Hz

幅值/g

1

24

3.6

2

48

2.55

3

72

2.25

4

96

2.25

102

101

100

10�1

10�2

10�3

10�4
100 101 102

���Hz

�
�
	
�
�
�
�
	
��
g2
/H
z�

图3 飞行器振动试验监测振动谱

Fig.3 Experimental monitor vibration spectrum of aircraft

表 2 飞行器振动放大系数和载荷谱

Table 2 Load factor and load spectrum of aircraft

序号

1

2

3

4

定频/Hz

24

48

72

96

放大系数

0.06

0.31

0.95

1.98

过载

0.23

0.79

2.13

4.45

频次

24T

48T

72T

96T

表4 螺栓头根部S—N曲线

Table 4 S-N curve parameters of root part of

countersunk bolt

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

S/MPa

735.6519

583.7146

489.6858

392.6453

304.0119

243.906

219.8029

168.4181

164.0428

155.4885

N

100

1000

3000

10000

3.00E+04

1.00E+05

3.00E+05

1.00E+06

3.00E+06

1.00E+07

表 3 断裂螺栓载荷与交变应力

Table 3 Force and alternating stress of failure bolt

序号

螺栓载荷/N

交变应力/MPa

1

85

30

2

288

102

3

779

275

4

1629

575

表 5 断裂螺栓疲劳寿命评估

Table 5 Fatigue life estimation of fracture bolt

序号

定频/Hz

交变应力/MPa

理论寿命

载荷频次

各级损伤

总损伤

1

24

30

>107

2880

0.00

>1

2

48

102

>107

5760

0.00

3

72

275

53744

8640

0.16

4

96

575

1109

11520

>1
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3.3 结构改进分析验证

试验现象和疲劳分析结果反映：飞行器在96Hz定频处

产生了共振，显著放大振动量级；螺栓在 96Hz定频振动处

累积损伤大于1，疲劳裕度不足。

基于上述分析，对飞行器结构开展长寿命优化设计：对

质量分布特性进行调整，将结构一阶弯曲频率优化为

154Hz；将舱段套接螺栓优化为M6的90°沉头螺栓。

优化后原断裂螺栓端面弯矩-过载系数为 120N⋅m/g。

对原断裂部位螺栓开展定频振动疲劳分析见表6，各级定频

载荷未对结构振动产生放大效应，对应的交变应力均低于

材料疲劳极限，循环次数超过了 107次，螺栓寿命达到了

100min的使用需求。

对优化后飞行器结构开展耐久振动试验验证，飞行器

振动试验结构两处监测点振动功率谱如图4所示，对比图3

可发现飞行器结构未产生共振现象；振动100min后对试验

件状态进行检查，套接螺栓未发生破坏。

表 6所列分析结果在定频振动放大趋势上与图 4试验

现象一致，寿命分析结果与试验结果吻合；并再次验证了所

提定频振动疲劳分析方法在飞行器连接结构寿命评估中的

工程指导作用。

4 结论
通过研究，可以得出以下结论：

（1）将飞行器结构简化为一阶弯曲频率处的单自由度

系统，在定频振动作用下，获得的结构响应放大趋势与试验

监测趋势一致。

（2）采用单自由度系统激振放大系数修正和定频振动

频次编制疲劳载荷谱，基于静力学分析获得交变应力，结合

Miner线性累积损伤模型，构建的套接螺栓定频振动疲劳寿

命评估方法，其分析结果与试验结果吻合。
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Fatigue Failure Analysis of the Socket Joint Bolt of an Aircraft under Dwell
Vibration Environment

Qu Shaoqi1，Wang Wu1，Deng Jin2，Zheng Honghai1，Wu Henggui1

1. AVIC Jiangxi Hongdu Aviation Industry Group Company Ltd.，Nanchang 330024，China

2. Southwest Institute of Technical Physics，Chengdu 610041，China

Abstract: The aircraft structure's vibration model under dwell vibration environment is built by adopting single-

freedom vibration system. The FEA is used to obtain the first bending mode of the aircraft structure. The structure's

acceleration response under every level dwell vibration is calculated by solving the second order difference of the

structure's motion differential equation. The enlarged trend of acceleration response is in consistence with test result.

The fatigue load spectrum is compiled by using structure acceleration response and dwell vibration times. The load

distribution of socket joint bolt and simplified formula calculating the stress of root part of socket joint bolt are

established by using moment equilibrium equations. The alternating stress of root part of socket joint bolt is then

obtained. Combined with Miner fatigue damage theory and material S—N curve, the estimated vibration fatigue life of

socket joint bolt is obtained and is in consistence with the fast fracture phenomenon in test. The method proposed in

this paper provids a guide for the structure optimization to meet the long fatigue life requirement.

Key Words: aircraft; socket joint bolt; dwell vibration; fatigue life; fracture
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