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摘　要 : 以现有的耐久性分析模型和损伤容限分析模型为基础 ,综合研究裂纹萌生和扩展的全过程 ,建立了

飞机结构耐久性/损伤容限综合分析模型 ,并且通过一个具体的算例证明了模型的可行性。该模型兼顾了结

构的寿命、安全以及检修一体化的要求 ,可用于对飞机结构进行综合设计与分析。
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Abstract : By studying the total process of crack initiation and crack growth , a new model of flight structural dura2
bility and damage tolerance analysis by synthesis is presented. It is based on the existing durability analysis method

PFMA and the probability damage tolerance analysis model , so it can be used to analyze the flight structural perfor2
mance of durability and damage tolerance at the same time. It is propitious to analysis and optimizing the design of

flight structures. Finally , a calculation example is presented to validate the feasibility of this new model.
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　　结构的耐久性分析是通过对裂纹萌生阶段进

行研究来预测结构的经济寿命并确定结构的大

修。损伤容限分析则主要是通过对裂纹扩展的研

究来确定结构的检查间隔 ,保证结构的安全。但

飞机结构单独采用耐久性设计或者单独采用损伤

容限设计都有可能影响结构的最优化设计。并且

随着对军用飞机要求的不断提高 ,飞机结构的设

计思想必将朝着结构综合设计与分析方向发展。

目前常用的耐久性分析方法或者损伤容限分

析方法都不能同时对结构进行寿命、安全以及检

修一体化的综合分析 ,显然已经不能满足结构优

化设计的需要。因此本文在现有耐久性分析的概

率断裂力学 ( PFMA)方法和概率损伤容限分析模

型基础上 ,综合研究裂纹的萌生和扩展的全过程 ,

建立飞机结构的耐久性/损伤容限综合分析模型。

1　裂纹扩展分析

耐久性和损伤容限分析都以裂纹扩展分析为

基础。如图 1所示 ,以经济修理极限 ae 为界 ,将

裂纹扩展的整个过程分为裂纹萌生阶段和裂纹扩

展阶段 , ac为临界裂纹尺寸。在耐久性分析的裂

纹萌生阶段 ,裂纹扩展公式采用 Lin和 Yang提出

的裂纹扩展模型[1 ] ,用图 1中实线表示

图 1　综合分析模型示意图

Fig11　Sketch map of combined analysis model

d a ( t) / d t = Q1 [ a ( t) ] b
1 　a ( t) < ae (1)

式中 : Q1和 b1为与材料特性、载荷谱、细节类型

等相关的参数 ,由裂纹萌生阶段的 a2t 数据集确

定。

以往的研究表明 :裂纹扩展阶段和萌生阶段

的裂纹扩展规律存在较大的差异。在裂纹扩展阶

段由于裂纹扩展速率的随机性较大 ,不能直接将
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裂纹萌生阶段的扩展公式用到裂纹扩展阶段。因

此在裂纹扩展阶段采用将公式 (1)随机化得到的

随机裂纹扩展模型[2 ]

d a ( t) / d t = X ( t) Q2 [ a ( t) ] b
2 　a ( t) > ae

(2)

　　Q2和 b2 由裂纹扩展阶段的 a2t 数据集确

定。为了得到偏安全的结果 ,通常将 X ( t) 视为与

时间无关随机变量 ,用图 1中虚线表示

d a ( t) / d t = XQ2 [ a ( t) ] b
2 　a ( t) > ae (3)

　　工程上将上述公式分为 b = 1和 b > 1两种

情况讨论 ,这里只研究 b = 1的情况。

2　耐久性/损伤容限综合分析模型

如图 1所示 ,耐久性/损伤容限综合分析模型

由耐久性分析 PFMA 方法[1 ]和概率损伤容限分

析方法[3 ]结合而成 ,它包含了裂纹萌生和扩展的

全过程 ,因此它可以对结构进行耐久性和损伤容

限综合分析。分析步骤如下 :

①确定综合分析的对象和范围并建立结构

细节群的原始疲劳质量 IFQ [3 ] ;

②依据允许的损伤度的要求 ,采用 PFMA

方法对结构进行耐久性分析 ,并预测结构修理前

的经济寿命 te和总的经济寿命 ;

③依据 IFQ和裂纹萌生阶段的扩展公式 ,求

出 te时刻裂纹尺寸分布 ,并将其作为损伤容限分

析中初始裂纹 a0的分布 ;

④用初始裂纹尺寸为随机变量的概率损伤

容限分析模型并采用多裂纹结构的概率损伤容限

评定方法对结构进行损伤容限评定 ,确定结构的

检查周期 ;

⑤对结构进行检修一体化的分析 ,给出合理

的检修方案。
(1)建立结构原始疲劳质量 ( IFQ)

结构细节的 IFQ 可用裂纹萌生时间 ( TTCI)

和当量初始缺陷尺寸 ( EIFS)表示。通常用综合

处理不同应力水平所得到的通用 EIFS分布作为

结构原始疲劳质量 IFQ的定量描述。

TTCI分布可采用三参数 Weibull模型[3 ] ,它

由结构细节模拟试件的 a2t 数据集确定。由

TTCI分布并通过裂纹扩展公式 (1)反推 ,可得该

应力水平的 EIFS分布。综合至少 3种应力水平

下 EIFS分布 ,并通过参数优化就得到结构的通

用 EIFS分布函数 (裂纹扩展参数 b = 1)

Fx ( x ) = exp -
ln ( x u/ x )

Qβ

α

　0 < x ≤ x u

(4)

式中 : Q ,β是与应力水平无关的参数 ;α是通用

EIFS分布的形状参数 ; x u是 EIFS分布的上界。

(2)耐久性分析

结构的耐久性分析采用概率断裂力学方法。

首先对细节群进行应力区划分 ,建立各应力区的

裂纹扩展控制曲线 (SCGMC) [3 ]

y1 i ( t) = aeexp ( - Q it) (5)

式中 : ae为结构的经济修理极限 ; Q i 为应力区 i

的裂纹扩展参数。

如图 2所示 , t时刻应力区 i的裂纹超越概率

p ( i , t) 可由 t = 0 时刻的当量初始缺陷尺寸

y1 i ( t) 对应的 EIFS分布函数求得

p ( i , t) = 1 - Fx [ y1 i ( t) ] (6)

图 2　裂纹扩展控制曲线

Fig12　Control curve of crack growth

若该应力区包含的细节数为 N i ,则 t 时刻该

应力区的裂纹超越数 N ( i , t) 服从参数为 N i 和

p ( i , t) 的二项式分布 ,其均值和方差分别为

�N ( i , t) = N i p ( i , t) (7)

σN ( i , t) = { N i p ( i , t) [1 - p ( i , t) ]} 1/ 2 (8)

当每个应力区的细节数 > 30时 , N ( i , t) 近似地

服从正态分布[4 ]。若结构细节群包含 m 个应力

区 ,每个应力区包含的细节数足够多 ,则 t 时刻结

构细节群的裂纹超越数 L ( t) 也是一个正态变

量 ,其均值和方差分别为

�L ( t) = ∑
m

i = 1

�N ( i , t) (9)

σL ( t) = [∑
m

i = 1

σ2
N ( i , t) ]1/ 2 (10)

若指定可靠度 R ,其对应的裂纹超越数为

L R ( t) = �L ( t) + uRσL ( t) (11)

由上式可建立结构的损伤度曲线 :指定可靠度 R

下的裂纹超越数L随使用时间 t的变化曲线 ,依据

许用的裂纹超越数和可靠度可求出结构修理前的

寿命 te。结构总的经济寿命为修理前的寿命和各

次修理后的寿命的总和。修理后的寿命可通过重

新计算应力分布 ,采用上面同样的方法求得。

由 EIFS分布 (公式 (4) )和裂纹扩展公式 (1)
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可求出 t 时刻裂纹应力区 i 的裂纹尺寸分布 ,如

图 2。

Fa ( t) = exp -
ln ( x u/ a) + Q it

Qβ

α

(12)

最高应力区 te 时刻裂纹尺寸的分布将作为以下

损伤容限分析中初始裂纹 a0的分布。

(3) 损伤容限分析

每条裂纹的扩展对结构的安全都有影响 ,特

别是最高应力区裂纹的影响最大。首先研究单条

裂纹对结构可靠度的影响。

一条初始长度为 a0的裂纹 ,由于扩展的随机

性 ,使用时间 t 后裂纹长度分布的概率密度函数

为 f ( a | t , a0) , f a
c
( ac) 为临界裂纹长度 ac 的概

率密度函数 ,则给定寿命 t 时裂纹由 a0 扩展到断

裂的概率可由下式表示

p =∫
∞

a0

f ( a | t , a0)∫
a

0
f ac

( ac) d ac d a (13)

初始裂纹长度 a0不能为一个定值 ,应为一个随机

变量 ,若其概率密度函数为 f a
0
( a0) ,则 t 时刻裂

纹扩展到临界裂纹的概率为

p =∫
∞

0
f a0

( a0)∫
∞

a0

f ( a | t , a0) ·

∫
a

0
f a

c
( ac) d ac d a d a0 (14)

结构相应的可靠度为 : R i = 1 - p。

当结构含有多条裂纹时 ,必须采用多裂纹结

构的损伤容限评定方法。若只考虑最高应力水平

N i个细节的影响 ,由于每个细节应力水平都一

样 ,这时可采用串联模型来确定结构的可靠度。

R = RN
ii (15)

通过上面的方法建立结构可靠度随时间的变化曲

线。根据结构可靠度的要求 ,求出结构最大使用

时间 t ,根据此时间并综合其它因素的影响 ,可确

定结构的检查间隔。

由式 (14) 可知 :要对结构进行损伤容限分

析 ,必须知道初始裂纹 a0的分布 f a
0
( a0) ,临界裂

纹 ac的分布 f a
c
( ac) 和裂纹扩展时间 t后的分布

f ( a | t , a0) 。

修理前经济寿命 te 时刻对应的最大应力区

裂纹分布情况最为严重 ,可取它作为初始裂纹 a0

的分布。它可由上面的耐久性分析得到

Fa
0

= exp -
ln ( x u/ a) + Q max te

Qβ

α

(16)

　　初始长度为 a0的裂纹 ,扩展时间 t后的分布

可通过下面的方法求得。首先 ,裂纹扩展公式采用

随机裂纹扩展公式 (3) ,令 b = 1 ,对式 (3) 积分 ,

可得

ln ( a/ a0) = Q Xt (17)

随机因子 X 的对数可认为服从参数 (0 ,σ2
x) 的正

态分布 ,对上式进行变换 ,可得裂纹扩展时间 t 后

分布的概率密度函数 f ( a | t , a0)

f a ( a | a0 , t) =

exp -
1
2

ln (ln ( a/ a0) ) - ln ( tQ)

σx

2

2πσx aln ( a/ a0)
(18)

　　对于临界裂纹 ac的分布则可通过断裂韧度

K IC
[5 ]的分布、裂纹的形态和结构的应力水平求

得。

3　现有飞机结构分析举例

采用耐久性/损伤容限综合分析模型对某型

号机机翼主梁进行分析。

(1)结构性能要求及应力区的划分 　机翼主

梁的安全特性决定了机翼乃至全机的安全。因此

翼梁是该机最重要的耐久性/损伤容限关键件。

该机寿命和检修要求为 :首翻期 1200 飞行小时 ,

第 1 次大修 2200 飞行小时 ,寿命终止 3000 飞行

小时。

主梁采用变截面工字梁 ,关键件的细节为根

部下突缘直径为 6mm的螺栓孔 ,相邻两孔的中心

距离为 25mm。其模拟试件结构材料性能参数见

表 1。
表 1　模拟试件结构材料性能参数[ 6]

Table 1　Material parameters of simulative structure[ 6]

结构及模拟

试件材料

厚度

/ mm

宽度

/ mm

σ012

/ MPa

K IC ,p

/ (MPa·mm1/ 2)

30CrMnSiNi2A 3 20 1193 2500

结构应力区划分见表 2 , 应力水平为

62515MPa。
表 2　结构应力区的划分

Table 2　Stress area of structure

应力区 1 2 3 4 5 6

σmax 62515 60715 47413 46515 43010 39519

细节数 200 200 200 200 400 400

结构损伤度的要求为 :许用裂纹超越数为

[ L ] = 1 ,可靠度 R = 0195。损伤容限分析中结构

可靠度的要求为 p > 9919 %。

采用此模型还必须有谱载荷下至少 3种应力

水平结构模拟试件裂纹萌生和扩展的 a2t 数据

集。3 种 应 力 水 平 分 别 为 625189MPa ,
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585151MPa和 524194MPa ,每种应力水平做 7个

模拟试件 ,结构的载荷谱和模拟试件的 a2t 数据

集略。(以上的数据来自文献[ 7 ])

(2) 结构的耐久性和损伤容限分析　首先由

3种应力水平下结构模拟试件的 a2t 数据集计算

结构的原始疲劳质量 ,其通用 EIFS分布的三参

数威布尔模型为

Fx ( x ) = exp -
ln (1 . 1999/ x )

8 . 921

6. 4267

　 (19)

　　取经济修理极限 ae = 018mm ,采用综合分析

模型进行耐久性分析 ,得到裂纹超越数 L 随时间

变化曲线如图 3。

图 3　损伤度变化曲线

Fig13　Damage degree relationship of flight hour

　　对于给定的损伤度要求 :许用裂纹超越数

[ L ] = 1 ,置信度 R = 0195 ,求出结构的经济寿命

te为 3685飞行小时 ,并得到 te时刻最大应力区裂

纹尺寸的分布为

Fa( t) = exp -
ln (1. 1999/ a) + 0. 001134 t

8. 921

6. 4267

(20)

　　将此分布作为损伤容限分析中初始裂纹的分

布 ,对结构进行损伤容限分析 ,得结构的可靠度变

化曲线如图 4。对于给定可靠度的要求 p >

9919 % ,可求出结构的裂纹扩展周期为 2103飞行

图 4　可靠度变化曲线

Fig14　Reliability degree relationship of flight hour

小时。可以看出 ,此机翼主梁完全符合整机寿命

和检修的要求 ,并且有一定的富余。在结构的整

个使用期内可以不用修理 ,但必须进行至少一次

裂纹检查。
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