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结构可靠性定寿模型
及其在航空动力结构中的应用3
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【摘要】　本文以安全寿命定寿,以损伤容限保障安全,发展了结构可靠性定寿模型,给出了确定结

构首翻期和检修周期公式;还给出了该模型应用于航空发动机动力构件疲劳定寿的实例。
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1　前　言

　　60年代以前,飞机疲劳关键构件都是按照安全寿命原理设计,但安全寿命设计方法仅适

用于可统计预测的破坏,不能定量描述可能存在的裂纹。60年代初,破损安全设计原理开始在

飞机设计中得到发展,并有一定的应用。70年代初,损伤容限迅速发展,它作为安全寿命的补

充,在飞机生产中得到应用。

虽然安全寿命设计方法是建立在裂纹形成时间基础上,而损伤容限方法是以裂纹扩展至

破坏的时间为基础,二者都是“寿命”方法,损伤容限方法可看成含裂纹体的安全寿命方法。它

与安全寿命方法所不同之处是损伤容限设计要借助于检测手段。由此可见,因疲劳过程的二阶

段论而发展起来的安全寿命设计和损伤容限设计互为补充互为发展。安全寿命设计与损伤容

限设计有机结合起来[1, 2 ] ,评定结构疲劳使用寿命与检修周期,促进了疲劳可靠性设计的发展。

结构“安全裂纹形成寿命”与“安全裂纹扩展寿命”不仅可使用概率疲劳ö断裂M iner 理

论求出,还可采用分散系数法和局部应力应变法计算。分散系数法将少量结构疲劳试验结果所

得的中值寿命除以分散系数,即给出具有任一可靠度的“安全寿命”。它主要适用于少量结构

全尺寸疲劳试验结果情况下的寿命评估。

2　安全寿命估算

　　飞机使用寿命主要根据全尺寸结构的疲劳试验确定。但飞机结构价值昂贵,对此种破坏性

试验,只能提供一两个试验件。因此,依据极少量试验结果,以高可靠度给出总体的使用寿命乃

是十分棘手的问题。目前国内外广泛采用的是“分散系数”的方法。

分散系数L f 定义为:使用寿命= 中值试验寿命öL f。其计算公式[3 ]: L f = 10 (U Χö n - U p
) Ρo据



此将中值试验寿命除以L f ,即可给出具有可靠度 p、置信度 Χ的使用寿命。
通过大量金属材料和结构的试验统计分析,裂纹形成寿命和裂纹扩展寿命二者分散程度

差异甚大,作为度量分散性的标准差也有所不同,应分别使用。在标准差的取值方面还应注意

到: 实际结构标准差大于小试样的; 高强度材料标准差大于低强度材料的; 脆性材料标准差大

于延性材料的;高周疲劳标准差大于低周疲劳的;无应力集中试样标准差大于有应力集中的。

对于稳态循环载荷,依据结构 P - S a- S m - N 曲面,采用二维概率疲劳M iner 公式,可估

算结构的安全裂纹形成寿命[4 ]。
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式中 f (sa , sm )为二元随机变量 (sa , sm )的概念密度函数,N p (S a , S m )为应力水平 (sa , sm )单独作用

下可靠度为 p 的破坏循环数。同理,依据结构 P - K m - d aödN - △K 曲面,采用二维概率断裂

M iner公式,可估算结构的安全裂纹扩展寿命[4 ]。在连续型随机载荷谱作用下,二维断裂概率

M iner公式为

T 3 õ∫
(Sm

)
m ax

(Sm
)
m in∫

(S a
)
m ax

0

nT f (sa , sm )
N 3

p (S a , S m ) d sad sm = 1

式中N
3
p (S a, S m )为应力水平 (sa , sm )单独作用下可靠度为 p 的裂纹扩展破坏循环数。

3　结构疲劳寿命可靠性模型

　　考虑一有m 个关键构件组成的结构。如果其中某一构件破坏将导致整体结构失效,则此

种结构可视作由m 个部件组成的串联模型。各部件的安全裂纹形成寿命N p i与其可靠度 p i的

关系 p i= f 1 (N p i) ,可利用分散系数或根据二维概率疲劳M iner 法则估算得到。各部件的安全

裂纹扩展寿命N
3
p i与其可靠度 p

3
i 的关系 p

3
i = f 2 (N 3

p i ) ,也可利用分散系数或根据二维概率断

裂M iner法则估算得到。任一部件裂纹形成寿命的破坏率 (1- p i) ,表示出现工程裂纹的概率。

裂纹扩展寿命的破坏率 (1- p
3
i ) ,表示由工程裂纹扩展到临界裂纹或完全断裂的概率。当此二

事件都发生时,则该部件 即认为破坏。其破坏率为 f i= (1- p i) (1- P
3
i )。

图 1　N p 和N 3
p 的关系

该部件的可靠度为

r i = f 1 (N i) + f 2 (N 3
i ) - f 1 (N i) f 2 (N 3

i ) (1)

　　对一串联模型,整体结构的可靠度R 应等于各部件可靠

度的乘积。根据部件的重要性和可检程度, 可靠度一般取

99◊ , 9919◊ , 99199◊ 等。当给定可靠度 r时,由式 (1)可建立

安全裂纹形成寿命N p 和安全裂纹扩展寿命N
3
p 的关系 (如

图 1所示) :

N 3 = f - 1
2 {[ r - f 1 (N ) ]ö[ 1 - f 1 (N ) ]} (2)

　　如以安全寿命设计定寿, 以损伤容限设计保障安全, 则

N p 表示使用寿命; N
3
p 表示检修周期。在曲线上任意一点 a ,

N p < N
3
p ,表示服役时间未达到检修周期,勿需检修。最经济

的首次翻修期[N p ]1 应满足N p = N
3
p 的条件 (如图 1中A 点

所示) ,此时,由下式可求得首翻期[N p ]1:

f 1 ( [N p ]1) f 2 ( [N p ]1) - f 1 ( [N p ]1) - f 2 ( [N p ]1) + r = 0 (3)

353第　4　期 结构可靠性定寿模型及其在航空动力结构中的应用3



如检修后未发现裂纹,则[N p ]2 为第二次检修期。 [N p ]2 由下式得到

f 1 ( [N p ]2 - [N p ]1) f 2 ( [N p ]2 - [N p ]1) - f 1 ( [N p ] - [N p ]12) - f 2 ( [N p ]2 - [N p ]1) + r

= 0 (3)

图 2　[N p ]～ [N 3
p ]曲线

　　依此类推,可见使用寿命相当于不断缩短的检修周期的

累加。如果某次检修时发现裂纹,则根据修复后部件重新建立

N p - N
3
p 曲线,直至预测的检修周期过短,其经济效益不足以

补偿维修费用时为止。检修周期过短会造成浪费,过长则导致

危险。

4　应　用

　　某直升机发动机传力系统关键构件由耳片接头、螺栓、大

梁 组成。接头材料: 40C rN iM oA ( II类锻件)。螺栓材料:

40C rN iM oA。大梁材料: LD 2CS ( I I 类锻件)。对其关键危险件

的裂纹形成 (p , N )数据和裂纹扩展 (p
3 , N

3 )数据进行统计

处理,分别得到裂纹形成 p - N 曲线和裂纹扩展 p
3 - N

3 曲线如下:

p = 0199921383 - 1104611× 10 - 9 (N - 319) 2

p 3 = 110071012 - 5153052× 10 - 10 (N 3 + 3659) 2

　　当给定 r= 019999时,由式 (2)得图 2曲线:

N 3 =
119091× 1014 + 1134307× 107 (N - 319)

718617× 105 + 110460 (N - 319) 2 - 3659

那么,首翻期[N p ]1 由下式解出:

( [N p ]1 - 203415) 4 + 1148170× 104 ( [N p ]1 - 203415) 3

+ 1101460× 108 ( [N p ]1 - 203415) 2

- 3140695× 1013 ( [N p ]1 - 203415) - 1103707× 1014 = 0

经数值计算得首翻期[N p ]1= 2678飞行小时。
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AEROENGINE L IFE MON ITOR ING
AND REAL - T IM E DATA PROCESSING

He J inglan , Hong J ie, L i Qihan
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A eroengine load and life mon ito ring techno logy p lay very impo r2
tan t ro le in mon ito ring and assessing opera t ing condit ion s, life con sump tion and rem ain ing
life of aeroengine. A eroengine load can imp rove the safety and reliab lity of an engine in h igh
perfo rm ance opera t ion, and reduce its d irect opera t ion co st. T he on- board life mon ito ring
system requ ires the rea l- t im e analysis m ethod of fligh t data p rocessing and life con sump tion
evaluat ion. T h ree po in t m ethod, sho rtest sa il- rou te m ethod and ra in- f low m ethod are u sed
to conduct rea l- t im e data conden sing p rocessing, including peak valley values in spect ion, un2
effect ive m agn itude value detect ing and L CF coun t ing fo r each fligh t. T he info rm at ion ob2
ta ined by the on- board life mon ito ring system is very u sefu l fo r life t rack on the data base of
the engine parts.

Key W ords　A ircraft engines　A fterbu rners　T ran sien t p rocess　Con tro l p rob lem s

PROBAB IL IST IC F IN ITE EL EM ENT STRESS ANALY SIS
FOR CYCL IC SYMM ETR IC CONTACT STRUCTURE

Yang Zh iguo and Y ing Zeyong
(Zhuzhou A ircraf t Powerp lan t Resea rch Ins titu te, Zhuzhou　412002)

ABSTRACT　　　　T he cyclic symm etric con tact rela t ion of co rresponding node pairs
on cyclic symm etric con tact su rfaces is g iven and its derivat ive exp ression w ith respect to
random variab les is deduced. A p robab ilist ic f in ite elem en t st ress analysis techn ique is devel2
oped fo r the basic segm en t of the cyclic symm etric con tact st ructu re including random m ateri2
al p roperty and load. A structu re st rength reliab ility analysis fo rm u la is a lso estab lished w ith
the first- o rder second mom en t m ethod p ropo sed by H asofer and L ind. F inally the st ructu re
st rength reliab ility analysis fo r a cen trifugal impeller of an engine is carried ou t by u sing the

m ethod p resen ted. T he resu lts show the effect iveness and p ract icab ility of the p resen t m ethod
no t on ly fo r the cyclic symm etric con tact st ructu re, bu t a lso fo r o ther non- cyclic symm etric
con tact st ructu res.

Key W ords　Symm etrica l bodies　 P robab ilist ic m ethods　F in it elem en t analysis　
Structu ra l reliab ility

A STRUCTURE L IFE EVAL UAT ION MOD EL
AND ITS APPL ICAT ION

TO DY NAM IC COM PONENTS OF A IRCRAFT POW ERPLANT
X iong Jun j iang, Huang X inyu, Gao Zhengtong

(5th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　10083)

Gan W e im in , Sun Rul in , Sun Shul ing
(Ch inese H elicop ter Resea rch Ins titu te, J ingdezhen　333001)

ABSTRACT　　　　T he life of a st ructu re is evaluated w ith its safe- life design, and its
safety is en su red w ith the dam age to leran t design, so the safe- life design and the dam age
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to leran t design are com b ined and a structu re life evaluat ion model is developed. T he fo rm u2
las to determ ine the service life and the in spect ion periods of a st ructu re w ith the h igh relia2
b ility are p resen ted. T hen the model is app lied to evaluat ing the in spect ion periods fo r a ircraf t
pow erp lan t dynam ic componen ts, and an examp le is g iven.

Key W ords　Fat igue　F ractu re　L ifet im es　M odel

D ETERM INAT ION OF AX IAL PRELOAD S
OF ROTORS W ITH CURV IC COUPL INGS

Y in Zeyong, Hu Ba ian , W u J ianguo, Xu Y oul iang
(Zhuzhou A ircraf t Powerp lan t Resea rch Ins titu te, Zhuzhou　412002)

Zhen Qixuan
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Ro to rs w ith cu rvic coup lings, w h ich are separa tely p rest ressed

from the fron t part and the rear part, a re often app lied to modern tu rbop rop and tu rbo shaft

engines. It is very impo rtan t bu t d iff icu lt to determ ine the values of p reloads fo r a ro to r. T he
p rerequ isite of the ax ia l relaxedöp ressed fo rces cau sed by variety of ro to r loads in opera t ion is

availab le, the criteria to determ ine the ax ia l p reloads of ro to rs are p ropo sed in th is paper,

w h ich takes in to accoun t syn thet ica lly the facto rs, such as t igh tness m argin, st rength m argin,

assem b ling rela t ion sh ip and etc. H ence the op t im izt ion model of the ax ia l p reloads is estab2
lished, and the co rresponding so lu t ion is p resen ted. T he compu ter p rogram is developed ac2
co rd ing to the p resen ted criteria and m ethod. F inally, an examp le is g iven.

Key W ords　Ro to rs　A x ial p reloads　Op tim izat ion

AN OPT IM UM M ETHOD OF JOURNAL BEAR ING STAB IL ITY
L iu Rongq iang, W u X inhua , X ia Songbo, L iu Zhangsheng

(Power Eng ineer ing D ep t. H a rbin Ins titu te of Technology , H a rbin　150001)

ABSTRACT　　　　T he exp ression of jou rnal in stan taneou s w h irl energy is fo rm u la t2
ed, based on so lu t ion fo r shaft cen ter w h irl o rb it of a sho rt bearing under the non linear o il

f ilm fo rce. A n op t im izat ion model of jou rnal bearing param eters w ith op t im um stab ility is es2
tab lished w ith the aim of m in im izing t im e in tegra t ion of w h irl energy. T he model has been

so lved w ith the op t im al con tro lm ethod. In the last, a num erica l examp le illu st ra tes the deter2
m inat ion of the op t im al param eters of a given bearing.

Key W ords　P lain bearings　Stab ility　Op tim al con tro l

A NEW APPROACH TO COM B INED FAT IGUE
EXPER IM ENT OF TURB INE D ISK

MORT ISES AT EL EVATED TEM PERATURE
W ang Rongq iao and N ie J ingxu

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　C rack and fractu re fau lt em erged in the mo rt ises of a given aero2
engine second- stage tu rb ine disk fo r a long t im e and seriou sly endangered the aircraf t′s reg2
u lar f ligh t. T he fractography analysis indica ted that the fau lts w ere cau sed by com b ined fa2
t igue at elevated temperatu re. So w e w ere engaged in th is experim en t to study and research
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