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0 引言
结构损伤容限设计的概念从

20世纪70年代开始引入飞机设计规

范。20世纪80年代，美国联邦航空局

（FAA）颁布的航空条例FAR 25部相

关条款规定了结构损伤容限和疲劳评

定标准。1993年，FAA在FAR 23部的

第48号修正案中对于结构损伤容限设

计提出了明确要求。2005年，中国民

航局颁布的CCAR-23 R3中也提出了

相应的要求。

损伤容限设计通过对影响飞行安

全的结构关键件进行合理选材、控制

实际设计应力水平、合理选择结构设

计类型、改善细节设计、控制裂纹缓

慢扩展、提高裂纹的可检性等措施，

确保设计的合理性和可靠性，实现飞

机的长寿命目标，并制定合理的检修

周期来提高出勤率、降低维修成本，

在保证飞机安全性的同时改善飞机的

经济性。

1  损伤容限结构设计
结构是损伤容限设计的基础，损

伤容限特性通过结构设计构型体现。

通用飞机应通过合理控制结构应力和

结构选型设计，达到控制结构裂纹扩

损伤容限技术在飞行器结构设计中的应用
Application of Damage Tolerance Technology in Structure Design of Aircraft

展速率和提高损伤容限特性的目的，

满足损伤容限设计要求。

1.1 控制应力

合理控制结构的应力水平是疲劳

/耐久性和损伤容限设计的关键要素之

一。结构尺寸的初始定义应根据控制

应力水平来确定，以保证所设计的结

构能基本满足损伤容限设计要求，从

而避免设计的盲目性。

控制应力水平是由载荷、结构布

局、局部细节设计、设计寿命及所选

材料等条件决定的。通常应考虑以下

因素。

1）结构受载性质和载荷谱特征，

拉、压、弯、扭、等幅谱、迟滞谱等。

2）结构材料特性，材料的强度与

韧度不平衡，应尽量避免使高强度低

韧度的材料或高裂纹扩展率的材料处

于受拉部位，或将此类材料控制在较

低的应力水平。

3）结构的几何特性，结构复杂、

应力三维度高、应力集中处较多、附

加弯曲难以避免的结构部位，应该控

制在较低的应力水平。

以某型飞机机体蒙皮加筋壁板为

例，其控制应力分析的基本方法包括：

1）载荷谱分析确定临界疲劳载荷

情况。

2）损伤计算获得临界疲劳载荷情

况下1g控制应力与寿命关系曲线。

3）插值计算获得设计寿命目标下

的1g控制应力。

4）1g控制应力下裂纹扩展和剩余

强度估算以调整控制应力水平。

5）根据载荷系数将1g控制应力转

换为限制载荷下应力水平。

1.2 结构选型

结构设计形式除应满足损伤容限

要求，还应兼顾重量、工艺、经济性等

指标。特别是在机体结构中占绝大多数

的蒙皮长桁组合结构，其构型的选择至

关重要。一种综合评分法在选型中可取

得较好效果，其基本方法包括：

1）典型蒙皮加筋壁板裂纹试验。

2）试验相关性分析，见图1。

3）采用试验验证的方法分析不同

构型的损伤容限特性，见图2～图4。

4）根据分析结果对各构型评分，

见表1。

5）通过得分优选构型。

2  损伤容限分析中的几个问题
2.1 基于当量应力的PSE筛选

主要结构单元(PSE)是重要的承担

摘　要:阐述了损伤容限技术在飞行器结构设计中的工程应用问题，主要包括结构设计、分析、试验等方面，具体

介绍了控制应力、结构选型、当量应力、应力强度因子的数值解法和积木式试验等内容。
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响的情况下加快分析和试验进度。作为

载荷谱研发的一部分，载荷谱的简化应

进行试验验证，一般采用试片试验。

由于应力截断水平与材料、载

荷谱型相关，试验件应在临界部位取

样，以代表典型结构的载荷谱型和材

料特性。

图6给出了某型飞机典型试验件

的构型，图7所示为试验相关性分析结

果。不同分析结果与全谱试验结果的对

比分析表明，小于42MPa的应力截断水

平的疲劳结果是保守的，因此可根据需

要在此范围内选取适当的截断应力。

2.3 应力强度因子计算

应力强度因子的计算和确定是对

任何开裂结构进行损伤容限分析和评

定的基础。

开裂结构应力强度因子的计算可以利用

高精度数值分析方法来进行。边界元法

和虚拟裂纹法是断裂力学与数值分析技

术结合发展起来的新技术，在计算精度

和速度上具有一定优势。

1）边界元法
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构型/准则 构型1 构型2 构型3
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剩余强度特性 2 2 3

重量 2 1 3

工艺性 2 2 3

成本 2 2 3

合计 11 9 13

图1　加筋板试验相关性曲线 

图2　不同加筋板构型裂纹扩展分析结果

图3　不同加筋板构型剩余强度分析结果

图4　不同加筋板构型重量分析结果

表1　综合评分法表格
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选项
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图5　寿命计算的基本原理
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飞行、地面和惯性载荷的

部件，其完整性是维持飞

机结构完整性的基础，它

的失效将导致机体结构发

生灾难性的事故。

PSE结构必须考虑耐

久性、裂纹扩展和剩余强

度要求。由于PSE结构数

目较多，全部进行疲劳和

损伤容限分析是不必要

的，应加以筛选。

以当量应力为基础进

行疲劳评估，并结合结构

相似性方法筛选出危险结

构部位，可提高筛选的可

靠度。

当量应力的计算以损

伤等效原理为基础，将谱

载荷转化为当量地空地疲

劳载荷，作为代表结构疲

劳度的参数。图5显示了

寿命计算的基本原理。由

此推导出当量应力计算公

式为：
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边界元方法是描述复杂结构或部

件的数值模型在一系列给定条件下响应

的技术。边界元的主要优势在于模型简

化，易用性强，只划分表面网格，建模

时间比有限元降低至少一个量级，易于

查找数据错误，也易于改变问题几何；

精确模拟微小几何特征和表面现象，边

界元计算得到的高精度表面应力使其成

为研究断裂力学、应力集中等具有微小

几何特征问题和接触等表面显现问题的

非常有用的技术。 

利用BEASY软件提供的边界元分

析工具，可成功解决接头类的裂纹扩

展分析技术问题。图8所示为耳片二维

问题模型图，二维问题只需采用线单

元模拟几何边界，建模简单快速。图9

图6（左）　载荷谱截断典型试验件
图7（右）　截断试验结果分析
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图8　耳片边界元模型图                 

图9　几种计算方法的对比结果

所示是几种分析方法与试

验的对比结果，通过对比

分析可知，施加不同的边

界条件对BEASY软件的

计算结果是有影响的。

三种边界条件分别

为：BC1，载荷加载在耳

片根部，位移约束在耳

孔；BC2，载荷加载在耳

片根部，弹性约束在耳

孔；BC3，位移约束在耳

片根部，载荷加载在耳

孔，载荷为余弦分布。

BEASY模型在合理

模拟边界条件下，计算结

果与美国空军的试验结果

符合性好，计算精度高于

NASGRO和AFGROW软

件的方法。

2）虚拟裂纹法

σ2a2πt
E

u= （1）

虚拟裂纹法以能量原理为基础，

利用释放约束虚拟裂纹，通过计算裂

纹尖端节点的能量释放率来获得应力

强度因子，模型简单，易于计算。以

蒙皮板件为例加以描述。

从能量守恒观点来看，裂纹扩展

中释放的能量等于闭合裂纹所需要的

能量(功)。Bueckner给出了计算闭合裂

纹所需能量公式为：

 

  

其中，u为裂纹表面能，σ为应

力，a为半裂纹长度，t为板厚，E为弹

性模量。

对a微分，得：

  

其中，A为裂纹面积2at，K为应力

强度因子。

借助有限元模型可以计算出闭合

裂纹所需能量。在模型的一端加载，

在裂纹扩展路径上通过释放约束的方

法模拟扩展中的裂纹。能量释放率通

过载荷增量和与之对应的裂纹张开位

移增量计算得到。与试验结果对比发
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图6（左）　载荷谱截断典型试验件
图7（右）　截断试验结果分析
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现，虚拟裂纹法的计算结果是保守

的，趋势与试验相同，误差在工程允

许范围内。

虚拟裂纹法建模简单，适应范围

广，可解决飞机大部分结构问题，因此

在损伤容限分析中得到广泛应用。

3  损伤容限积木式试验
损伤容限的适航符合性必须通过

试验或试验验证的分析来证明。由于

结构损伤容限的关键点多，全部通过

试验验证在经济上和时间进度上是不

允许的，因此通常采用试验验证的分

析来表明其适航符合性。 

 实际上，不同结构类型的损伤容

限特性各不相同，并且由于试验实施和

周期等因素的限制，在全尺寸试验机上

模拟所有的临界损伤情况是不现实的。

因此必须在一些底层的试验中对分析方

法和某些临界情况予以验证。

积木式试验包括从最基本的（试

片）到最复杂的（全尺寸疲劳试验

件）一系列不同类型试验。图10所示

为积木式试验的构成。

在损伤容限评定中，按积木式方

法构建了下列试验。

1） 试片试验，用于获得材料特

性和校准计算方法。

● 材料特性试验包括：S-N曲线

试验、da/dN曲线试验、断裂韧性等；

● 载荷谱截断验证试验；

● 裂纹扩展迟滞模型验证试验。

2）组件试验，用于评估特殊几何

结构的损伤容限特性或加工方法等的

影响。

3）小型装配件试验，用于支持

设计和验证概念，具有较好的结构代

表性。 

4）部件/全尺寸疲劳试验，目的是

为飞机疲劳和裂纹扩展分析以及适航验

证提供试验数据支持，演示结构抵抗广

布损伤的能力，为维护大纲的制定提供

试验依据，修正有限元模型等。

4 总结
本文仅针对飞行器结构设计中损

伤容限技术应用的几个主要方面进行

了介绍，汇集了最新研究成果和工程

应用经验，没有覆盖损伤容限技术领

域的全部内容。　                         
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