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发动机飞行载荷可靠性分析

飞行实验研究院　　程德金　贺泾阳

【摘要】　本文在大量飞行试验实际测量数据和相当数量外场使用数据上, 进行较为全面统计分

析, 运用可靠性理论分析美军用标准发动机通用规范 ( M IL-E-5007D ) 和发动机结构完整性大纲

( M IL-STD-1783) 有关设计任务论述, 对用 2 倍设计任务进行发动机低循环疲劳寿命计算和试验

要求, 作了理论性探讨, 并为某发动机飞行试验实测数据的统计分析所证实。
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1　前　言

　　航空发动机承受各种载荷构件的疲劳特性, 至今仍是工程中最复杂的问题之一, 用传统

的最大载荷和最小强度—安全系数法, 已经不能适应发动机结构完整性要求。为了维持一个

可接受的结构完整性水平, 设计与系统工程师们已表现出对这些有害过程及其描述方法越来

越大的关注。当进行发动机实际寿命试验已确定设计方案和设计参数时, 复杂性和容量成为

主要的障碍。为了解决发动机载荷谱研究这一实际问题, 笔者提出运用模糊聚类方法 [ 1] , 从大

量飞行试验实际测量结果中, 提取十一种典型任务剖面, 并以此为依据计算发动机各种疲劳

载荷, 进行发动机耐久试验。本文将着重讨论典型任务剖面所给出循环载荷和环境的可靠性。

一元正态分布在数理统计理论和实际应用方面都有重要地位, 因为实际问题中许多随机

变量确实是遵循正态分布、或经过适当变换而渐近地遵从正态分布。而且正态分布使用表格

也最齐全, 许多资料也证实, 载荷分布确实遵循正态分布。本文除另加说明以外, 均以正态

分布为基础进行分析计算。

2　典型任务剖面载荷分布可靠性计算

2. 1　典型任务剖面参数分布建立

　　经过发动机飞行试验实际测量, 取得大量各种任务剖面参数时间历程曲线。以模糊集合为基础, 利

用布尔代数所特有的性质, 经过广义相似计算, 建立发动机飞行任务剖面样本的录属函数模糊矩阵, 经

过平方法处理, 检查该模糊矩阵是否满足模糊等价矩阵条件。在满足等价条件时, 选取不同阈值进行

动态聚类, 并找出典型任务及其所代表科目、练习、建立各参数分布。

2. 2　数据正态分布检验

　　检验假设: H : F ( x ) ～N (�·�2)。将 x 划分成 K 个区间: [ ai- 1 , ai ] , i= 1, 2⋯⋯K。

用 f i 表示 ( ai- 1, ai) 中包含 x 1⋯⋯x n的个数 (实际频数)。P i= P ( ai- 1< x≤ai ) 概率:

P i = F 0( a i) - F0 ( ai- 1)　,　P i =  ( a i - u
�) / � -  ( ai- 1 - u

�) / � ( 1)　
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式中nP i 为理论频数。

当 H 成立时, 理论频数 np i 与实际频数 f i 相差不会太大, 因而可用统计量

!2 = �
K

i= 1

( f i - nP i ) 2/ nP i ( 2)　

来检验假设 H , 可以证明当 n→∞时, !2渐近地服从 ! ( K- 1) , 于是, 当 n较大 ( n≥50) 时,

对于给定的显著水平 ∀, 当 !2> ! 2
∀ ( K - r- 1) 时, 假定不能成立, 否则假定就成立。数据经

正态分布检验后, 进行位置特征参数、离散特征参数、分布特征参数计算。

2. 3　单边容许限因子 Lp#的计算

　　随机变量统计分析中, 由于研究它的问题不同, 有时我们并不关心分布, 而只关心上限

或下限, 在载荷的研究中, 我们经常关心的是在一定置信度 #, 一定可靠性概率P 下的容许限。

工程中经常使用单边容许限概念, 下介绍使用非中心 t分布计算 L p#。对于载荷

!p #= !- + L p#�S ( 3)　

　　概率系数 uR 与可靠性概率P 应满足下式

P =∫
u
R

- ∞

1

2∃
e
- ( u2/ 2)

du ( 4)　

　　对一个给定的正态分布量 !, 样本组 !1 , ! 2⋯⋯! n表示为 N (�·�2) , uR 以正态分布表

查取。因为样本的 !-, S
2是母体的 �·�2的无偏估算, 它也是随机变量, 故 P ( !≤!-+ uR·

S )。

所给出的数值大体上只有 50%把握 (置信) 对一个给定置信度 #, 选择某个值 L , 使得

P (� + uR�≤ !- + L �S ) = # ( 5)　

令 !2= #S 2/ �2 , %= n uR。( 5) 式经过运算可以写成 P 〔( �- !-) / ( �/ n ) + %〕/ %2 /&

= #。再令 z= (�- !-) / � n , 得

P ( z + %) / %2/ &= # ( 6)　

　　z 是具有均值为零, 方差为 1的正态分布函数, %= n uR, uR 概率系数是由正态分布表

查取, ( z+ %) / %2/&就构成典型的非中心 t分布。

∋= ( %/ 2&) �( 1/ 1 + (%2/ 2&) ) ( 7)　
　　&为自由度, #= n- 1。根据&、#、∋, 查非中心 t分布求出 t

′
#

L = t
′
#/ n = L p# ( 8)　

2. 4　载荷顺序问题

　　作用在结构上的载荷, 特别是作用在飞机/发动机结构上的载荷, 可能是从幅值频繁波动
载荷到较少发生的大载荷作用的一个复杂混合体。为了制订详细的载荷历程, 需要进一步将
任务细分, 这是由识别载荷和环境的变化来完成的, 编制的任何载荷谱都是许多可能载荷谱
的一个样本。任务剖面, 载荷超越系数以及载荷顺序都有变化, 所以要考虑其分散性。

久已熟知, 在载荷谱中载荷顺序对疲劳寿命具有头等重要性。对于损伤容限分析, 因为
其基本理论承认结构中有裂纹, 常常要考虑载荷顺序。发动机典型任务剖面, 在一定程度上
规定一类飞行任务的载荷顺序。为了考虑同一类飞行时, 不同时间之间载荷次序的变化, 通

常要对该类飞行中某一事件进行随机抽样。本文所给出典型任务剖面是在近百次飞行试验中
提炼出来的, 基本反映各种典型任务发动机使用载荷顺序, 91

#
练习两次飞行, 其主要载荷顺

序基本相同, 见图 1。
目前, 除用典型任务剖面反映发动机使用对疲劳损伤影响外, 尚未能找到更好表达方式。

206 航 空 动 力 学 报 第　7　卷



图 1　典型任务时间历程曲线

发动机结构完整性大纲在指导中说, 随飞机类型的功能不同, 发动机油门移动所引起发动机

低循环疲劳故障模式, 以及结构损伤和裂纹扩展, 在设计中必须予以考虑。油门突变以及在

一段持续最大功率后出现慢车、停车以及慢车 (或停车) 停留时间足以造成一些零件产生热

反向, 机械应力附加热应力, 多次各种类型油门移动, 会严重地影响寿命。因此在研制阶段,

必须早些导出最少的几种设计任务循环, 以便在以后的分析和试验任务中使用。为了我国新

发动机研制需要, 根据某发动机飞行试验, 制定十一个典型空中剖面, 以供类似机种使用。

3　计算结果和讨论

3. 1　发动机典型任务参数的变异系数分布

　　在发动机飞行载荷测量取得H、M、∀ry时间历程曲线基础上, 经过分区间统计 (高度划

分 8个, 马赫数 6个, 发动机油门角度划分 11个) 得到各种训练任务统计分布, 在模糊聚类

基础上找出各类任务的典型任务的 H、M、∀r y分布, 它们是同类任务的统计平均。从变异系

数汇总表

表 1　典型任务飞行高度 (H ) 变异系数汇总表

H 16# 19# 24# 29# 65# 86# 91# 113# 170# 511# 541#

1. 5 0. 5087 0. 2116 0. 1889 0. 6312 0. 2113 0. 5922 0. 4560 0. 4749 0. 6376 0. 2068 0. 4102

4 0. 7915 0. 3128 1. 0742 1. 0774 1. 1241 1. 4828 0. 8046 0. 7647 0. 9711 0. 2832 1. 5116

6. 5 0. 7020 0. 8962 0. 8193 0. 8030 0. 6883 1. 0487 1. 0359 1. 3888 1. 3495 0. 3384 1. 4406

10 0. 7876 0. 8468 1. 9765 1. 3714 1. 5543 3. 4246 0. 9883 2. 8284 2. 6458

12 0. 9546 1. 1188 2. 6458 2 1. 6987

14 1. 2397 1. 7277

17 3 2. 4495

18. 5 2. 4495
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1中可以看出, 低高度使用分散程度小, 变异系数小, 中、高空各种任务使用程度相差较大,

变异系数加大, 变异系数随高度的变化基本符合直线规律, 飞行马赫数使用, 也有类似的规

律, 马赫数各区间的变异系数, 从0. 15变化到最大为 3, 这反映歼击机平时训练使用特点, 在

研制新发动机、探讨老机全寿命时, 不得不考虑这一客观事实。

3. 2　发动机低循环疲劳载荷

　　从表 2典型任务低循环疲劳和蠕变断裂载荷中可以看出, 发动机在各种任务中使用起动

—最大—停车循环次数, 基本上都是一次, 但其它寿命参数在不同任务中相差较大。从各种

训练飞行实测的统计分析, 可见变异系数在 0. 6至 1之间, 说明使用随机性确实存在见表 3。

表 2　典型任务低循环疲劳和蠕变断裂载荷

典型

任务

低　循　环　疲　劳　载　荷 蠕　　变　　载　　荷

0～最大

～0

慢车～最大

～慢车

巡航～中间

～巡航

加力

次数

加力状态工作

时间 (秒)

≥中间功率

时间 (秒)

飞行时间

(分)

16# 1 1 12 0 0 1143 34

19# 1 1 1 1. 3 397 7105 27. 5

24# 1 1 5 7 466 1092 29

65# 1 1 7 1 112. 5 211 43

86# 1 1 6 1 51 90. 5 41. 5

91# 1 8 4 0 0 202 30

113# 1 1 5 0 0 154 46

170# 1 1 4 0 0 121 11

511# 1 3 8 3 104. 75 1048 33. 5

541# 1 2 4 4 126 470 31

MOS 1 1 1. 5 1 10 78 7

发动机通用规范和发动机结构完整性大纲都规定, 在进行发动机零、部件寿命计算和模

拟试验时要按规定任务两倍进行。这是为什么? 因为任何一个载荷谱 (不管是设计谱还是实

测谱) 都是许多可能的载荷谱的一个样本 (或一组样本) , 我们只能用其统计平均值来描绘。

在发动机低循环疲劳寿命设计和模拟试验时, 都应该要考虑实际使用中载荷和循环数出现随

机性, 只有在一定可靠性概率, 一定置信度下的载荷值 (循环数) 才有现实意义, 我们根据

某发动机飞行试验实际测量结果, 应用前文所介绍方法, 可靠性概率 P 为 90%, 置信度 #取
0. 9, 计算设计任务中寿命参数, 计算结果见表 3。单边容许上限值 !p #为统计平均值 2倍, 这

说明规范和大纲设计任务中的寿命参数也是一个平均值, 不可能是极大值, 更不会是极小值。

飞机/发动机油门使用, 实际上是一个人机系统, 我国空军所用歼击机与美国战斗机所执行任

务基本相似, 任务和驾驶员所构成的分散度不会相差很大, 1783大纲设计任务循环中巡航—

中间功率—巡航的循环数为 2400次, 平均每个起落为 8次, 某发动机飞行 72架次的统计平

均值为 7. 486次。这绝不可能仅仅是偶然机遇, 这说明规范和大纲要求用两倍设计任务来进

行低循环疲劳寿命计算和试验, 实际上是考虑载荷随机的可能性概率以及有一定置信度的上

限容许值, 只是规范没有公开阐述其理由而已。只有起动—最大—停车循环, 隐含在发动机

飞行小时/架次之内。以上分析计算为正确理解美军标提供可靠性理论根据, 并为结合国情执

行发动机通用规范, 正确使用发动机载荷谱提供理论依据。
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表 3　单边容许限因子 L p#计算

参　数 慢车～最大～慢车 巡航～最大～巡航 ≥中间功率时间 加力工作次数 加力状态工作时间

A ( !-) 1. 653 7. 846 477. 53秒 2. 8846 253. 85

L 9 22 1253秒 6 568

min 1 0 49秒 1 30

max 10 22 1302秒 7 598

S 1. 5669 4. 984 338. 22秒 2. 0263 168. 72

S 2 2. 4552 24. 845 114396. 0秒 4. 1061 28467. 97

� 1. 5559 4. 950 335. 86秒 1. 987 1654. 45

N 72 72 72秒 26 26

G 1 10. 951 0. 784 0. 4954秒 0. 6509 0. 1702

G 2 14. 999 3. 416 2. 5505秒 2. 553 1. 8682

C v 0. 948 0. 6658 0. 7082秒 0. 7024 0. 6646

Cs 0. 309 0. 8855 0. 7038秒 0. 8068 0. 4125

u R 1. 282 1. 282 1. 282秒 1. 282 1. 282

% 10. 8781 10. 8781 10. 8781秒 6. 537 6. 537

& 71 71 71秒 25 25

∋ 0. 6742 0. 6742 0. 6742秒 0. 6788 0. 6788

t′∋ 12. 2524 12. 2524 12. 2524秒 8. 552 8. 552

L p# 1. 4439 1. 4439 1. 4439秒 1. 677 1. 677

!p# 3. 914 14. 682 965. 88秒 6. 283 536. 79

2* !- 3. 306 14. 972 955. 06秒 5. 769 507. 7

4　结　论

　　 ( 1) 美国军用发动机通用规范以及发动机结构完整性大纲中规定的设计任务是用统计平

均值表示的。

( 2) 规范和大纲中要求用 2倍设计任务, 来进行低循环疲劳寿命计算和试验, 是考虑了

90%可靠性概率, 0. 9置信度上限界限值的结果, 若可靠性概率以及置信度要求不同, 应另行

计算容许的界限值。

( 3) 某发动机飞行载荷测量及分析总结报告所给出的实测任务载荷谱, 也是用统计平均

值表示的, 可以用来作为类似国产发动机的设计任务使用, 同样在进行低循环疲劳寿命计算

和试验时, 应考虑可靠性概率和置信度, 用其上限容许值来进行寿命计算和模拟试验。

( 4) 发动机典型任务剖面图, 反映发动机同类型任务使用载荷顺序, 在考虑损伤容限的

寿命计算和试验中, 应用典型任务剖面作为试验剖面。

致谢　本文研究工作曾得到吴大观先生的支持, 在此表示衷心感谢。
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Using long t ime scale, the above equat ions describe mean tur bulent f low . U sing sho rter t ime

scale, the st ructures of turbulent f low w ith corresponding scales can be described. T he stat is-
tics movement and st ructure movement have been united by the universal phy sical equation
of turbulence.

If let V= V-- v
′+ v

″- v
∀+ ⋯, higher oder of accur acy for supersonic f low is possible, and

then the second term on the right side of eq. ( 2) becomes
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where v-
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may be obtained fr om a sim ilar equat ion o f high order to eq. ( 6)

ENGINE FLIGHT LOAD RELIABILITY ANALYSIS
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ABSTRACT　　　　“Engine Flight Load Reliabil ity Analy sis”is a special reliablity r e-
search on the subject of engine integral load chart based on “JX/ T J ( Trubojet ) X Engine
Fl ight Load M esurement”. T his paper makes full scale stat ist ics and analysis on a great num-
ber of data obtained form the actual measurements of f light test ing and quite a number of da-

ta collected f rom f light-line service. Atheort ical research has been made on applicat ion o f dou-
ble design w orks to engine low cycle fat igue life calculat ion and test ing. T he results of this
research have been proved by the statist ics and analysis o f JX/ TJX Engine Fly ing Test ing
M easurements.
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