
第11卷 第3期

2020年6月
航空工程进展

ADVANCESINAERONAUTICALSCIENCEANDENGINEERING
Vol灡11 No灡3
Jun.2020

收稿日期:2019灢10灢08;暋修回日期:2019灢11灢05
通信作者:王创奇,821856392@qq.com
引用格式:王创奇,孟新意.基于实测数据的疲劳寿命分散系数取值研究[J].航空工程进展,2020,11(3):394灢399.

WANGChuangqi,MENGXinyi.Researchonthefatiguelifescatterfactorvaluebasedonmeasureddata[J].AdvancesinAero灢
nauticalScienceandEngineering,2020,11(3):394灢399.(inChinese)

文章编号:1674灢8190(2020)03灢394灢06

基于实测数据的疲劳寿命分散系数取值研究

王创奇,孟新意
(中航飞机股份有限公司 西飞设计院,西安710089)

摘暋要:随着基准谱、严重谱编制研究的深入,利用实测数据编制载荷谱在编谱方法和分散系数取值等方面需

求愈发迫切。从正态概率分布理论出发,讨论影响疲劳寿命分散系数取值的主要因素;针对基准谱和严重谱之

间的差异性,提出基准谱和严重谱的折算思路和方法,并通过实测数据编制的基准谱和严重谱折算系数进行比

较分析。结果表明:采用本文方法可以实现基准谱与严重谱之间损伤分散系数的折算取值。
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Abstract:Withthedeepdevelopmentofbaselinespectrumorseverespectrum,itisnecessarytousethemeas灢
ureddatatodeveloptheloadspectruminspectrumdevelopingmethodandlifescatterfactor.Basedonthenor灢
maldistributiontheory,thefactorsthataffectthedispersionoffatiguelifearediscussed.Forthedifferencebe灢
tweenthebaselinespectrumandtheseverespectrum,theideaandmethodoftheconversionbetweenthebase灢
linespectrumandseverespectrumisproposed.Thecomparativeanalysisofthespectrumconversionfactorbe灢
tweenthebaselinespectrumandseverespectrumdevelopedbymeasureddataisperformed.Theresultsshow

thatthemethodcanrealizetheconversionvalueofdispersionconversioncoefficientbetweenbaselinespectrum

andseverespectrum.
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0暋引暋言

飞机结构寿命分散系数取值影响寿命评定的

可靠性和经济性,一般以耐久性试验加载循环次数

为基准值,除以具有相当可靠度的分散系数给出设

计使用寿命。目前,国内疲劳寿命分散系数基本上

是基于疲劳可靠性理论,主要体现在对结构分散性

和载荷分散性的研究[1灢6]。相关研究普遍认为疲劳

分析结果和疲劳试验结果存在较大差异,譬如空客

公司疲劳分析报告的疲劳分散系数大部分采用8,
波音公司基本倾向采用4,全尺寸疲劳试验两者差

不多,采用2~3;国内疲劳分析的分散系数大多采



用4,试验也基本采用4。显然,直接借用国外分散

系数理论依据不充分,对基准谱和严重谱认识上存

在较大分歧。另外,为了缩短试验时间,国内近年

来对载荷谱加重有了一定探索,蒋祖国[7]、张佳佳

等[8灢9]研究了严重谱编制的方法,但其研究大部分

基于已有数据的分析处理,难以解决实测数据过程

控制以及分散性取值应用阶段的相互影响。国外

有关严重谱如何编制的标准和文献极其少见[10]。
本文从正态概率分布理论出发,研究考虑影响

分散性因素下飞机结构疲劳寿命分散系数的组合

公式,并利用飞行实测数据进行基准谱和严重谱的

折算思路研究,进行折算系数取值的比较分析。

1暋分散系数的组成

通常分散系数涉及结构分散性、载荷分散性、
计算和试验差异性。GJB67.6A-2008把耐久性

分析和验证的分散性差异定义为:严重谱下疲劳分

析分散系数取2~4,试验取2;或基准谱下疲劳分

析取不小于4的分散系数,试验周期不小于3倍的

设计使用寿命[11]。为考虑基准谱和严重谱的差

异,借鉴文献[12],飞机机群疲劳分散系数定义如

式(1)所示。

L=Ls·Ll·Lc·Ld (1)
式中:L为采用基准谱给出的中值寿命分散系数;

Ls 为结构分散系数;Ll 为载荷分散系数;Lc 为计

算分析折算系数;Ld 为基准谱对严重谱的损伤折

算系数。

1.1暋载荷分散系数和结构分散系数的计算

公式及关联

影响疲劳分散性的因素会造成分析和试验差

异性,主要涉及工作条件(载荷、服役温度、自然环

境)和结构特征(零件状态和材料特性),这些因素

与分析过程中结构简化误差、分析方法及分析参数

的不准确性等一起构成疲劳分析的分散性[13],与
试验加载的协调性、载荷简化的不确定性等一起构

成疲劳试验的分散性。正是由于分析和试验分散

性不同,张福泽[14]对疲劳分散系数的分类及其取

值进行了研究,将分散系数和试验分散系数分别对

待。通常,以中值疲劳寿命为基准,且具有一定置

信度毭和一定存活率p 下的疲劳寿命分散系数Lf

如式(2)所示[15]:

Lf =10
u毭
n-u( )p 氁 (2)

式中:u毭 为与置信度毭 有关的标准状态偏量系数;

up 为与可靠度p 有关的标准正态偏量系数;n为

疲劳试验件数;氁为对数疲劳寿命标准差。
将符合正态分布的军用飞机疲劳寿命分散系

数拆分为结构分散系数Ls 和载荷分散系数Ll
[16],

其中结构分散系数考虑加工制造、材料及几何尺寸

等不确定性因素,载荷分散性系数考虑载荷谱来

源、编谱子样大小、飞行大纲与实际使用差异、机群

内个体使用差异等不确定因素。当疲劳寿命分散

系数与结构分散系数可靠度均取P0,载荷分散系

数可靠度取Pl,置信水平均取毭、试件数为n时,疲
劳寿命分散系数与结构分散系数、载荷分散系数存

在式(3)、式(4)的关系:
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满足式(3)时,有:

Lf =10
u毭
n-u( )p 氁2

S氁
2
l =LsLl (4)

式中:氁S 为同一载荷谱下的对数疲劳寿命标准差;

氁l 为不同载荷谱下的对数疲劳寿命标准差;Ls 为

载荷分散系数,可接受的可靠度和置信水平通常取

90%;Ll 为结构分散系数,通常可接受的可靠度取

99.87% ,置信水平取90%。
进一步研究发现,疲劳寿命分散系数Lf 取

99.87%的可靠度和90%的置信水平时,根据式

(3),n=1,氁S

氁l
曋0.53。显然,采用式(1)计算疲劳

寿命分散系数,氁l 只能取典型值中的0.15,氁S 相应

取典型值中的0.08,此时对应的疲劳寿命分散系

数方差氁0 为0.17,和我国结构件裂纹形成寿命标

准差基本相吻合。在同一载荷谱下,当n=2,氁S

氁l
曋

0.61,保持氁l 不变,氁S 可近似取0.09,疲劳寿命分

散系数方差氁0 为0.18。可以看出:栙氁0 与试验件

数n和标准差氁S、氁l 有关;栚随着试验件增加,标
准差氁S 和氁0 均有所增加,按式(2)求出的疲劳寿

命分散系数并未增大;栛氁S、氁l 的相关性限制了其

取值范围以及Ll 的使用,在编制载荷谱数据来源

确定的情况下,还需要考虑描述基准谱和严重谱之
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间差异的折算系数。

1.2暋不同谱之间的折算系数

以严重谱与基准谱的差异来说明损伤折算系

数。美国JSSG-2006指出,耐久性分析严重谱分

散系数一般情况下可取2.67,基准谱下一般情况

下可取4.0[10]。英国国防部标准 DEF00灢970用

1.5的经验系数来考虑载荷谱严重程度[17]。据国

内飞机统计来看,谱间系数差异最大超过2.0,究
其原因可能与机队使用任务不均衡和飞机子样容

量小有关,因此直接借鉴1.5的经验系数缺乏理论

依据。要保证严重谱和基准谱下的耐久性试验同

样达到“机队90%的飞机预期满足设计使用寿命暠
要求,必须结合国内实测谱的小子样特征重新取

值。严重谱损伤大,寿命降低,但疲劳分散系数不

变[18],因此结合载荷分散系数的定义,本文引入损

伤折算系数来描述载荷谱之间的差异,损伤折算系

数和载荷分散系数不同,前者关注在载荷谱来源相

同的情况下用不同方法编制的谱之间的差异,即损

伤度,后者关注载荷谱的不同来源及获取方式不同

引入的概率统计概念,即分散性。
目前国内在试验加速方面进行了大量研究,通

常采用载荷放大系数降低试验循环次数,并在复合

材料试验中多有应用。波音 B灢777尾翼复材结构

用1.25倍试验载荷放大系数使寿命分散系数缩小

到2[19],而空客 A灢340全机疲劳试验载荷放大系

数取1.1,对应寿命分散系数2.5[20]。虽然载荷放

大可以缩短试验时间[21],但是通过载荷放大得到

的载荷谱并不符合JSSG-2006和 GJB67.6A-
2008严重谱的选取或编制办法。参考寿命类比计

算公式[22],基准谱和严重谱的损伤折算系数Ld 如

式(5)所示。

Ld =毸曚

毸
(5)

式中:毸曚为使用载荷谱的平均谱循环数;毸为使用载

荷谱的严重谱循环数。

1.3暋计算和试验结果差异引入分析折算系数

由于耐久性寿命分析中结构模型简化、载荷简

化以及寿命估算方法精度等相对于通过试验引入

更多的分散性因素,而全尺寸试验由于没有模型简

化的影响以及外场数据对试验的不断修正等使试

验评定结果更接近实际情况。因此,计算需要考虑

更大的分散系数来获取更佳的计算结果。疲劳寿

命计算和试验差异性能够量化的参数不多,目前可

以通过结构件和航空材料的标准差的不同进行初

步估算。比如结构标准差取0.1772,铝材料标准

差取0.2242、GC灢4标准差取0.3786[23]时,根据

式(2)计算,在假定其他条件相同的条件下,计算分

散系数约为试验分散系数的1.3倍和2.8倍。试

验数据表明,铝合金对数寿命标准差最小,钛合金

较大,高强钢最大,因此,分析计算和全尺寸试验分

散性折算系数在无明确的数据支持时可折中取2;
在有试验数据支持时可取1.5;利用试验结果用类

比的方法计算寿命时可取1。

2暋基准谱和严重谱损伤比较

2.1暋损伤比较公式的建立

虽然不同谱之间存在差异,且可以通过折算来

转换。但是,目前在编谱时存在需要解决以下两个

问题:一是谱本身和使用相关,通过实测哪些科目

可以获取基准谱或严重谱;二是如何通过小子样实

测数据获取基准谱或严重谱。到目前为止,国内用

于编制飞-续-飞谱的实测载荷谱基本属于小子

样实测载荷谱,且如果实测结束后发现数据的代表

性不强,基本没有补测的机会。可用以下方法避免

这种风险,寿命的疲劳损伤计算如式(6)所示 [24]:

毸= QNp

暺
k

i=1
ni

Sai

Sa

æ

è
ç

ö

ø
÷

p

m
(6)

式中:毸为计算循环数(寿命);ni 为载荷频数;Sai为

载荷谱任意应力幅;k为载荷级数;Q 为 Miner公

式中的常数,理论上等于1;Sap为任意一个常值应

力幅;Np 为Sap 所对应的破环循环数,是任意常

数;m 为常数,由试验确定,在没有试验条件下,耐
久性寿命一般取5~10,实际上 Np 为在S灢N 曲线

的直线段任取一个Sap的对应值。
目前使用广泛的任务段编谱法是以任务段平

均应力为基准,载荷谱以重心过载谱为主,因此基

于平均应力不变的式(6)不能直接使用。任务段编

谱法通常幅值、均值用Sg-1殼gK 和S1g表示,其中,

Sg-1表示某一任务段每1g增量的应力值;殼g为过
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载增量;K 为相应任务段动力响应系数。对 Good灢
man等寿命经验公式进行变换,可以得到公式

(7)。

Sa2

Sai
=氁b-Sm2

氁b-氁m1
(7)

式中:氁b 为材料强度极限,如 LY12灢CZ的氁b=410

MPa;Sa1,Sm1分别为应力谱的幅值和均值;Sa2为

折算到Sm2的等效幅值载荷。

利用式(7)将载荷谱中平均应力转换为同一

值,然后用折算后的应力幅值Sa2代替Sai。

取Sm2=0,此时应力比R=-1,即满足Sm 等

于常数的S灢N 曲线的特征,又有R 等于常数S灢N
曲线的特征。借助式(7)转换,式(6)可表示为

毸= QNp
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同理,式(5)可表示为

毸曚
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暺
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2.2暋严重谱编制方法及结果对比

2.2.1暋严重谱编制方法

国内实测数据积累很少,新机研制大多数通过

80~200个有效实测起落数获取使用载荷谱,这与

美国和俄罗斯等国以“大子样暠为基础的使用载荷

谱存在明显差距。在小子样飞行实测中,每种任务

剖面或代表科目的起落数通常为3~15个,因此编

制严重谱可以分成四个步骤:第一步,通过提高实

测数据严重载荷比例获取损伤较大科目的起落数,
直接利用实测或者飞参数据获取的重心过载谱数

据来计算损伤,损伤计算可以按2.1节提出的计算

公式实现。第二步,通过用每个有效实测起落形成

载荷谱对关键部位进行寿命计算,计算结果不要求

完全准确,只要能够说明寿命相对大小即可,可以

适当缩减任务段以提高计算速度;在编制载荷谱

时,也可以不进行高载外推和高低载截取。第三

步,进行基于起落数的可靠性截除,去除寿命一定

可靠性数据,保留损伤度大的剩余可靠性起落。例

如:假设仅90%的飞机满足寿命目标,取可靠度

p=10%,标准正态偏量up=1.282,计算得到10%

可靠度的对数寿命估计量 ,此时,母体中约有

10%的寿命大于x̂,约有90%的寿命小于x̂,因此

舍掉对数寿命大于 x̂ 的起落作为严重谱编制数

据[5]。第四步,按照传统的飞-续-飞编谱方法完

成试验载荷谱的编制。由于编制的试验谱是用于

飞机定寿,因此需要考虑高载截取和低载截除,包
括为获取寿命期内遇到的高载的局部外推和为获

取为实测的更严重剖面的高载的整体外推。用这

种方法编制严重谱能够有效缩减损伤较小的起落

以及小载荷的作用次数,有利于保持实测数据有效

性,提高损伤比;缩减后的起落外推曲线也更具工

程实际意义。

2.2.2暋结果对比分析

以某型飞机中空飞行剖面实测过载谱为例,选
取地面滑跑、离(进)场、爬升、平飞(阵风+机动)、
下降、着陆等主要任务段,部位取疲劳关键部位机

翼后梁下缘条疲劳载荷计算情况应力,其他参数:
材料 LY12灢CZ,氁b =410 MPa,Sap =137 MPa,

Np=5暳108,m=5,用式(6)进行计算,中空飞行剖

面56个实测起落和平均谱对数寿命如表1所示。
按严重谱编制方法计算得到对数寿命估计量

x̂=9.445+1.282暳0.59曋10.2,因此舍掉53~56
号起落数据。

从表1可以看出:用所有实测起落编制的基准

谱寿命平均值为9.445,基准谱寿命为8.918;用满

足90%寿命的实测起落来编制严重谱,寿命平均

值为9.344,严重谱寿命为8.887;通过式(9)计算

得到的基准谱和严重谱寿命折算系数为1.1。从

结果对比来看,采用小子样实测编谱,基准谱寿命

和平均寿命有一定差别。形成差异的主要原因是

由于损伤计算时基准谱过载次数是通过所有实测

起落过载次数求算术平均值获取的,而对数寿命平

均值是不同实测起落寿命结果的算术平均值,因
此,可以认为基准谱能够用来表示中值寿命。

利用式(8)和式(9)进行寿命和损伤折算,工程

应用优势明显,主要表现在:栙公式中S1g和Sg-1

表示任务段1g应力和过载增量斜率平均值,主要

任务剖面和任务段在飞机研制阶段已基本确定,作
为计算输入容易获得;栚载荷次数是实测各级载荷

实有频数,在每一实测起落结束后基本无需处理即

可获取;栛Np 和Sap在材料手册容易查到;栜通过
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公式(8)和式(9)不但便于载荷谱实测过程数据处

理和实测科目及时调整,而且可用于试验载荷谱编

制过程以及基准谱和严重谱折算系数计算。

表1暋实测起落和平均谱对数寿命

Table1暋Realmeasurementflightcyclesand

baselinespectrumlogarithmiclife

序暋号 寿暋命 序暋号 寿暋命

1 7.740 29 9.524

2 8.013 30 9.541

3 8.071 31 9.559

4 8.144 32 9.559

5 8.625 33 9.606

6 8.715 34 9.616

7 8.720 35 9.659

8 8.821 36 9.716

9 8.832 37 9.717

10 8.918 38 9.759

11 8.940 39 9.818

12 9.166 40 9.830

13 9.182 41 9.865

14 9.204 42 9.871

15 9.224 43 9.871

16 9.230 44 9.917

17 9.279 45 9.919

18 9.284 46 9.923

19 9.318 47 9.931

20 9.327 48 9.931

21 9.327 49 9.970

22 9.341 50 10.037

23 9.347 51 10.041

24 9.378 52 10.087

25 9.454 53 10.239

26 9.473 54 10.386

27 9.501 55 10.413

28 9.503 56 10.551

3暋结暋论

(1)无论严重谱还是基准谱从确定飞机机群

寿命安全性考虑,不同分散系数可使设计使用寿命

分析与试验结果统一。
(2)在实测过程中,简单估算能够及时调整实

测科目和增加更具代表性的起落,为编制更合理的

载荷谱提供更加全面的实测数据。
(3)实现了严重谱与基准谱两种不同谱型之

间损伤折算系数的取值。采用本文方法编制某飞

机中空飞行剖面实测过载谱,可以实现耐久性严重

谱的编谱需求。
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