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摘　　　要：对直升机传动系统采用的一种疲劳定寿方法———四参数法进行了研究：首先介绍了四参数应

力－循环（Ｓ－Ｎ）曲线，然后详细介绍了通过材料平均Ｓ－Ｎ 曲线获取构件安全Ｓ－Ｎ 曲线的步骤以及直升机传动

系统四参数疲劳定寿的程序和方法，研究了定寿流程中的各个技术细节．同时介绍了传动系统机匣疲劳试验

中的多路协调加载技术以及某传动系统尾减机匣（ＴＧＢ）的全尺寸疲劳试验情况．最后采用四参数疲劳定寿

方法，根据某传动系统尾减机匣全尺寸疲劳试验结果和飞行实测载荷谱，对尾减机匣进行了安全寿命评估．
该实例分析表明：四参数疲劳定寿方法为一种有效、可靠的寿命评估方法，具有推广价值．
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　第８期 宁向荣等：四参数疲劳定寿方法

　　根据民用直升机适航规范及军用直升机强度
规范的要求，直升机传动系统关键部件和重要部
件都应进行疲劳寿命验证与评估，以保证在规定
的寿命期内，结构发生危及飞行安全的疲劳破坏
概率极小［１－２］．结构疲劳寿命分析采用的典型应
力－循环（Ｓ－Ｎ）曲线有幂函数方程和三参数Ｓ－Ｎ
曲线，直升机传动系统机匣定寿以前一般采用三
参数法定寿［３－１１］．穆志韬等人论述了直升机所有
结构件疲劳设计的一般准则、三参数定寿方法、设
计流程以及疲劳验证程序［３］．文献［４－１１］研究了
结构件疲劳寿命评估技术．康丽霞等人在文献
［１２］中系统综述了直升机传动系统各研制与使用
阶段的定寿工作内容，介绍了传动系统齿轮寿命
及首翻期的确定流程［１２］．ＨＵ　Ｂａｉａｎ在文献［１３］
中研究了直升机传动系统疲劳验证的一般准则，
给出了传动系统结构件疲劳验证中应采用的疲劳

强度缩减系数和寿命缩减系数［１３］．但文献［１２－
１３］并没有具体研究适用传动系统定寿的四参数
方法，本文系统研究了四参数定寿方法中的各个
技术细节（如Ｓ－Ｎ 曲线方程及其特点、材料平均

Ｓ－Ｎ 曲线、构件平均Ｓ－Ｎ 曲线、构件安全Ｓ－Ｎ 曲
线），介绍了机匣疲劳试验中多路协调加载技术和
某传动系统尾减机匣全尺寸疲劳试验，在机匣全
尺寸疲劳试验结果和外场使用中实测载荷数据的

基础上，采用本文中的四参数定寿方法分析了某直
升机传动系统尾减机匣在实测载荷谱下的安全

寿命．

１　四参数Ｓ－Ｎ 曲线及其特点

四参数Ｓ－Ｎ 曲线方程如下［１２］：

Ｓ
Ｓ∞

＝Ｈ＋Ａ（Ｎ＋Ｃ）－Ｂ （１）

式中Ｓ为载荷水平（或应力水平）；Ｓ∞ 为疲劳极
限；Ｎ 为载荷循环数，（单位为次）；Ｈ，Ａ，Ｂ，Ｃ为

Ｓ－Ｎ 曲线的形状参数，与材料、工艺、受力形式、
平均应力、应力集中、微动磨损等因素有关，由试
验确定．
四参数Ｓ－Ｎ 曲线方程一个明显特点是含４

个形状参数的式（１）可逼真描述Ｓ－Ｎ 曲线，能充
分地表达高周和低周全范围内循环应力（载荷）与
寿命之间的关系，利用静强度、低周断裂点和高周
数据点，能拟合得到介于循环数Ｎ＝１和Ｎ＝∞
之间的完整的Ｓ－Ｎ 曲线，见图１．而幂函数和三参
数Ｓ－Ｎ 曲线的形状在低周处（Ｎ≤１０５ 次循环）变
得十分陡峭，一般不适于在该区用来估计寿命．如

三参数Ｓ－Ｎ 曲线方程如下：

Ｓ
Ｓ∞

＝１＋ ＡＮａ （２）

式中Ｓ为应力水平；Ｓ∞ 为疲劳极限；Ｎ为载荷循
环数（单位：１０６ 次循环）；Ａ和α为Ｓ－Ｎ 曲线的形
状参数，与材料、工艺、受力形式、平均应力、应力
集中、微动磨损等因素有关，由试验确定．三参数

Ｓ－Ｎ 曲线的形状见图１．

图１　四参数Ｓ－Ｎ 曲线和三参数Ｓ－Ｎ 曲线

Ｆｉｇ．１　Ｆｏｕｒ－ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ａｎｄ　ｔｈｒｅｅ－ｐａｒａｍｅｔｅｒ　Ｓ－Ｎｃｕｒｖｅ

２　四参数疲劳定寿方法与程序

四参数疲劳定寿方法与程序主要内容包含以

下４个方面．

２．１　采用材料试样试验获得材料的平均Ｓ－Ｎ
曲线

　　假定在ｉ级应力水平Ｓｉ下进行材料试验，每
一级应力水平下试ｎｊ 个小试样．破坏循环数是

Ｎｉｊ．从每一个试验结果（Ｓｉ，Ｎｉｊ ）得到疲劳极限
的估计量Ｓ∞ｉｊ，选取Ｈ，Ａ，Ｂ，Ｃ，使Ｓ∞ｉｊ的对数方
差最小．Ｓ∞ｉｊ 的方差

Λ２ ＝∑
ｉ
∑
ｊ

（Ｙｉｊ－ｍ）２

ｎ－１
（３）

式中

Ｙｉｊ ＝ｌｏｇＳ∞ｉｊ

Ｓ∞ｉｊ ＝
Ｓｉｊ

Ｈ ＋ Ａ
（Ｎｉｊ＋Ｃ）－Ｂ

ｍ ＝∑
ｉ
∑
ｊ

Ｙｉｊ
ｎ

ｎ＝∑
ｊ
ｎｊ

要使Ｓ∞ｉｊ 的方差最小，就要求

Λ２

Ｈ ＝
０；　Λ

２

Ａ ＝
０

Λ２

Ｂ ＝
０；　Λ

２

Ｃ ＝
０

解上述非线性方程组即可求得材料的４个参数：

７４７１
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Ｈ，Ａ，Ｂ，Ｃ．

２．２　构件的平均Ｓ－Ｎ 曲线

用实际构件在等幅交变载荷下进行疲劳试

验，得到试件破坏时的名义应力Ｓ与循环数Ｎ，
将其代入式（１），即可得到疲劳极限Ｓ∞ （多构件
也可取其算术平均值作为构件的平均疲劳极限

Ｓ∞ｍ）．回代式（１），即得构件的平均Ｓ－Ｎ 曲线．
如果载荷是步进交变载荷，则结合式（１）并运

用 Ｍｉｎｅｒ准则，解下述联立公式（４）、式（５），求出
疲劳极限Ｓ∞．

Ｎｉ＝
Ａ

Ｓｉ
Ｓ∞
－烅

烄

烆
烍
烌

烎
Ｈ

１
Ｂ

－Ｃ

（ｉ＝１，…，ｍ） （４）
式中ｍ为载荷级数；Ｓｉ为第ｉ级下的载荷．

∑
ｍ

ｉ＝１

ｎｉ
Ｎｉ ＝

１ （５）

式中ｎｉ为第ｉ级载荷下的试验循环数；Ｎｉ为第ｉ
级载荷下的寿命．

２．３　构件的安全Ｓ－Ｎ 曲线

用表１和表２列出的寿命缩减系数及疲劳强
度缩减系数对平均Ｓ－Ｎ 曲线进行缩减［１３］，得到
构件安全Ｓ－Ｎ 曲线．

表１　寿命缩减系数 （适用于低周疲劳）

Ｔａｂｌｅ　１　Ｌｉｆｅ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ　ｆａｃｔｏｒｓ
（ｆｏｒ　ｌｏｗ　ｃｙｃｌｅ　ｆａｔｉｇｕｅ）

试件数 ０　 １　 ２　 ３　 ４　 ５　 ６

１０　 ６　 ５　 ４．５　 ４　 ３．７５　 ３

表２　疲劳强度缩减系数 （适用于高周疲劳）

Ｔａｂｌｅ　２　Ｓｔｒｅｎｇｔｈ　ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ　ｆａｃｔｏｒｓ
（ｆｏｒ　ｈｉｇｈ　ｃｙｃｌｅ　ｆａｔｉｇｕｅ）

试件数 ０　 １　 ２　 ３　 ４　 ５　 ６

材

料

铝 ３．００　１．７４　１．６７　１．６４　１．６２　１．６１　１．６０

钢 ３．００　１．４９　１．４５　１．４３　１．４１　１．４１　１．４０

寿命缩减系数用于Ｓ－Ｎ 曲线的短寿命区．强度缩
减系数则适用于Ｓ－Ｎ 曲线长寿命区．上述缩减系
数是通过疲劳试验数据的统计分析确定的．这些
系数所对应的失效概率为１０－３，置信度为９５％．
在试验件件数较多时（≥３），应根据试验数据计算

缩减系数Ｋσ＝ １
１－３σ

，σ为子样标准差．

具体的缩减方法如下：

１）当Ｎ ≤１０４ 次循环时，用寿命缩减系数获
得的缩减曲线

Ｓ
Ｓ∞

＝Ｈ＋ Ａ
（ＮＫｌ＋Ｃ）－Ｂ

（６ａ）

或

Ｓ
Ｓ∞

＝Ｈ＋ ＡＫＢ
ｌ

Ｎ＋ＣＫ（ ）ｌ
－Ｂ

（６ｂ）

式中Ｋｌ为寿命缩减系数，如表２所示．
２）当Ｎ≥１０５ 次循环时，用强度（应力）缩减
系数计算得到的缩减曲线

Ｓ
Ｓ∞ｒ

Ｋｓ

＝Ｈ＋ Ａ
（Ｎ＋Ｃ）－Ｂ

（７）

式中Ｋｓ为强度缩减系数，如表３所示．
３）当１０３ 次循环＜Ｎ＜１０６ 次循环时，用两
种缩减系数混合计算得到的缩减曲线：
在０＜Ｎ ≤１０４ 次循环（１０次循环，１０２ 次循

环，１０３ 次循环）范围内，参照式（６），用寿命缩减
法求出一组Ｓ，Ｎ 值，在１０５ 次循环＜Ｎ ＜１０９ 次
循环（１０５ 次循环、１０６ 次循环、１０７ 次循环、１０８ 次
循环）范围内，参照公式（７），用强度缩减法求出一
组Ｓ，Ｎ 值，将这两组数据合成一组数据，用最小
二乘法，拟合出混合的缩减曲线式（８）．

Ｓ
Ｓ∞ｒ

＝Ｈｒ＋ Ａｒ
（Ｎ＋Ｃｒ）－Ｂｒ

（８）

式中Ｈｒ，Ａｒ，Ｂｒ，Ｃｒ为常数，通过拟合得到．

２．４　疲劳寿命评估

疲劳寿命的计算通过 Ｍｉｎｅｒ累积损伤法进行．
安全Ｍｉｎｅｒ准则使用其经典形式，即下式表达：

Ｄ＝∑ｎｉ
Ｎｉ

（９）

式中Ｄ 为损伤；ｎｉ 为对应于Ｓｉ 级的循环数；Ｎｉ
为仅施加Ｓｉ时部件的寿命（用循环数表示），其计
算公式如下：

Ｎｉ＝
Ａｒ

Ｓｉ
Ｓ∞
－烅

烄

烆
烍
烌

烎
Ｈ

１
Ｂｒ

－Ｃｒ （１０）

　　用式（９）、式（１０）式可求出用飞行小时表示的
寿命．对应于时段Ｔ 所算得的损伤Ｄ，则寿命Ｌ
的计算公式如下：

Ｌ＝ １Ｄ×Ｔ
（１１）
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３　机匣疲劳试验中多路协调加载及
某尾减机匣全尺寸疲劳试验

３．１　机匣试验中多路协调加载

传动系统机匣在实际工作中往往承受多种复

杂载荷，为了有效地考核其疲劳寿命，必须模拟其
工作状况，进行多路加载疲劳试验．多路加载疲劳
试验从理论到实践都极为复杂，难度很大，但具有
重要的应用意义．多路协调加载试验系统是一个
伺服控制系统，由伺服油源、多路协调加载伺服控
制器、上位机、伺服作动器、电液伺服阀、力传感
器、位移传感器等部分组成．系统原理示意图见图

２．其中伺服油源通过分油子站向液压执行元件提

供油压，作动器活塞杆上的力传感器反馈信号与
伺服阀的控制电流信号在伺服控制器内构成控制

闭环，上位机向控制器发出载荷指令信号并在运
行中修正其指令信号．

３．２　某尾减机匣全尺寸疲劳试验

采用上述多路协调加载试验系统，对某尾减
机匣共进行了３件全尺寸疲劳试验，疲劳试验件
安装外貌图见图３．图４为全尺疲劳试验加载示
意图．疲劳试验载荷施加在尾桨中心，试验载荷见
表３．在表３的循环载荷下，疲劳关键位置（见图４
所示圆形区域）产生相应的应变循环．疲劳试验结
果见表４（载荷以疲劳关键位置的应变表示）．

图２　多路协调加载试验系统原理示意图

Ｆｉｇ．２　Ｍｕｌｔｉ－ｌｏａｄ　ｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｎｇ　ｌｏａｄｉｎｇ

图３　疲劳试验件安装外貌图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｆｏｒ　ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｔｅｓｔ　ｐａｒｔｓ

图４　全尺寸疲劳试验加载示意图

Ｆｉｇ．４　Ｆｕｌｌ－ｓｃａｌｅ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｔｅｓｔ　ｌｏａｄ
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表３　尾减机匣高周疲劳试验载荷

Ｔａｂｌｅ　３　ＴＧＢ　ｃａｓｉｎｇ　ｈｉｇｈ　ｃｙｃｌｅ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｔｅｓｔ　ｌｏａｄ

剪力ＦＸ／Ｎ 弯矩ＭＸ／（Ｎ·ｍ） 剪力ＦＹ／Ｎ 弯矩ＭＹ／（Ｎ·ｍ） 轴向力ＦＺ／Ｎ 扭矩ＭＺ／（Ｎ·ｍ）

静态

载荷

动态

载荷

静态

载荷

动态

载荷

静态

载荷

动态

载荷

静态

载荷

动态

载荷

静态

载荷

动态

载荷

静态

载荷

动态

载荷

３００ ±５６０　 ８６０ ±１　２００　 ４００ ±７６０　 １　１００ ±１　５００　 ２　３００ ±１　２８０　 ６４０ ±１４１

说明

１）动态值是在静态值基础上交变．

２）轴向力、扭矩、弯矩、剪力同时达到最大．

３）载荷与图４中标示方向相同为正、相反为负．

４）在该表载荷下，机匣疲劳关键位置产生的循环应变为（４００±１　５００）１０－６．

表４　尾减机匣疲劳试验结果

Ｔａｂｌｅ　４　ＴＧＢ　ｃａｓｉｎｇ　ｈｉｇｈ　ｃｙｃｌｅ　ｆａｔｉｇｕｅ　ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔ

试验件 应变／１０－６ 循环次数／１０４ 次 被试品状况

第１件 ４００±１　５００　 ５５ 失效

第２件 ４００±１　５００　 ６５ 失效

第３件 ４００±１　５００　 ５８ 失效

４　某传动系统尾减机匣寿命评估

某传动系统尾减机匣的材料为镁合金，根据

材料的小试样疲劳试验结果，获得材料平均Ｓ－Ｎ
曲线的４个参数

Ｈ ＝１；　Ａ＝２９．５
Ｃ＝１２；　Ｂ＝０．３３１　６

　　通过分析上述全尺寸疲劳试验结果，获得机
匣疲劳关键位置的平均Ｓ－Ｎ 曲线为

Ｓ＝１　２９１×
［１＋２９．５×（Ｎ＋１２）－０．３３１６］

　　采用疲劳强度缩减系数１．６４和寿命缩减系
数４．５（对应３件疲劳试验），得到安全Ｓ －Ｎ
曲线为

Ｓｓａｆ＝７８７×
［１＋２９．５×（Ｎ－２７１）－０．３３０９］

　　根据外场载荷实测结果及飞行谱［１４－１５］，得到

１００ｈ机匣的实测谱（低于疲劳极限的载荷循环及
其循环数没有列入表内），见表５．采用 Ｍｉｎｅｒ累
积损伤法，得到机匣每１００ｈ的损伤为０．００３　００２，

因而机匣安全寿命为３３　３０６ｈ［１６］，满足设计寿命

要求．

表５　尾减机匣实测载荷循环及寿命计算

Ｔａｂｌｅ　５　Ｆｌｉｇｈｔ　ｌｏａｄ　ｃｙｃｌｅ　ａｎｄ　ｌｉｆｅ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

序

号

对称循环

应变／１０－６
１００ｈ内载荷

循环次数

寿命

循环数

每１００ｈ内

的损伤

１　 １　６６２　 ６　 １９　７４７　 ０．０００　３０４

２　 １　３６８　 １５　 ６７　３８６　 ０．０００　２２３

３　 １　０５５　 ６３３　 ６９５　８０９　 ０．０００　９１０

４　 ９７３　 １　２８３　 ２　０９７　６８２　 ０．０００　６１２

５　 ８９０　 １１　８６７　 １２　５１３　５７８　 ０．０００　９４８

６　 ７９８　 ６７　６９２　 １０　７９２　８６１　５０６　０．０００　００６

７　 ７００　 ８７３　５２１ 无限寿命 ０

１００ｈ总损伤 ０．００３　００２

寿命／ｈ　 ３３　３０６

５　结　论

四参数定寿方法由材料的试样试验结合少量

的全尺寸构件试验获得构件的安全Ｓ－Ｎ 曲线，试
验过程简单，经济性较好．该方法较目前常用的其
他疲劳评估方法，在Ｓ－Ｎ 曲线的低周部分及低周
与高周的过渡部分更加合理，具有较高的寿命预
测精度，寿命分析结果更加接近零部件的实际寿
命，有利于挖掘零部件的寿命潜力．该方法已在某
先进传动系统所有关重零件的疲劳寿命验证上得

到应用，为其顺利定型发挥了重要作用．通过该传
动系统已交付用户累计飞行数千小时的验证，表
明该方法评定的疲劳寿命是有效的、可靠的．该方
法的推广将满足现代先进直升机传动系统设计的

要求，并推动传动系统设计技术的发展．
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