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摘　　　要：为满足航空发动机适航规章（ＦＡＲ／ＣＣＡＲ３３．７０）限寿件安全性评估要求，系统总结了基于特殊

材料数据库、线弹性断裂力学分析与表面特征失效概率分析的表面特征概率损伤容限评估方法。以表面孔特

征为例，总结分析符合适航规章要求的孔特征概率损伤容限评估流程，描述优化的孔特征评估方法，根据咨询

通告ＡＣ３３．７０２中带孔特征轮盘算例完成概率损伤容限评估模型的验证。结果表明：２００００循环寿命期内，

不进行无损检测和在４０００及８０００循环对相互独立的９０％部件进行两次无损检测的失效概率分别为

２．６７７×１０－４和１．５１４×１０－４，符合适航算例校准要求。基于优化评估方法计算的失效概率为３．４０６×１０－４，

可初步判定表面特征适航符合性。该评估方法为限寿件表面孔特征评估提供技术支持，并对其他表面特征的

评估具有一定的指导意义。
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　　航空发动机限寿件（ｌｉｆｅｌｉｍｉｔｅｄｐａｒｔｓ，ＬＬＰｓ）

是指由于原发失效可能导致危害航空发动机安全

性的转子和主要静子结构件［１］。轮盘作为典型的

航空发动机限寿件，一旦出现初始缺陷，其安全性

将受到严峻的威胁。历史上典型的事故有１９８９

年的苏城空难———由于航空发动机轮盘中出现材

料熔炼缺陷，导致航空发动机发生非包容性事

故［２］。１９９６年的潘城空难———由于在轮盘连接

螺栓孔处进行表面加工时引入了缺陷，导致轮盘

失效［３］。因此，美国航空工业界提出一套加强的

寿命管理流程［４］来保障限寿件的安全性，其核心

是对限寿件进行概率损伤容限评估［５６］。

美国航空工业界提出了一种针对钛合金硬α

缺陷［７８］的概率损伤容限评估方法，并写入咨询通

告ＡＣ３３．１４１
［９］、ＡＣ３３．７０１

［１０］中。此后，工业界

也逐步完善了针对限寿件在加工和使用维护过程

引入的表面缺陷的评估方案。目前，美国已形成

针对孔特征的概率损伤容限评估方法，包括缺陷

数据和无损检测数据累积［１１］、孔特征线弹性断裂

力学分析［１２］及失效概率风险计算［１３１５］。该方法

获得美国联邦航空局的认可，并被写入咨询通告

ＡＣ３３．７０２
［１６］中。同时，美国西南研究院（Ｓｏｕｔｈ

ｗｅｓｔＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＳＷＲＩ）联合Ｈｏｎｅｙｗｅｌｌ、

ＲｏｌｌｓＲｏｙｃｅ、Ｐｒａｔｔ＆ＷｈｉｔｎｅｙＧｒｏｕｐ（Ｐ＆Ｗ）和

ＧｅｎｅｒａｌＥｌｅｃｔｒｉｃＣｏｍｐａｎｙ（ＧＥ）共同开发表面孔

特征概率损伤容限评估算法，形成评估工具［１７１８］。

对于限寿件其他表面特征，如轮盘的榫槽和过渡

圆角等［１９２０］，加工维护过程中也会引入潜在缺陷。

美国工业方对上述特征的断裂力学特性展开了研

究［２１］，但对其中的缺陷数据累积机制、失效概率

分析方法等尚未形成成熟的方案。

我国民用航空发动机适航规章ＣＣＡＲ３３部

借鉴美国的适航规章ＦＡＲ３３部，对限寿件概率

损伤容限评估的要求是一致的。在适航取证的迫

切需求下，我国已建立了考虑材料缺陷的低周循

环疲劳风险评估模型［２２２４］，形成钛合金硬α缺陷

数据库累积机制［２５］，并开发了考虑钛合金硬α缺

陷的概率损伤容限评估工具［２６］。对于加工和使

用阶段引入的表面缺陷，我国开展表面缺陷疲劳

寿命分析方法的研究［２７２８］，依据适航规章完成孔

特征概率损伤容限评估流程［２９］。然而，上述评估

方案局限于孔特征的失效风险计算，缺乏对限寿

件表面缺陷分布数据、无损检测数据以及其他表

面特征损伤容限评估的系统性分析；同时，现有方

案中的断裂力学分析方法普适性较低，难以支撑

结构更为复杂的表面特征损伤容限评估。因此，

本文系统总结了表面特征概率损伤容限评估方

法，并分析了评估流程；在此基础上，本文描述了

孔特征概率损伤容限优化评估流程，高效计算孔

特征的失效概率保守值。同时，本文以适航咨询

通告校核模型为例，完成了孔特征概率损伤容限

评估方法验证。

１　概率损伤容限评估适航要求

适航规章要求对限寿件进行概率损伤容限评

估，以考虑材料固有缺陷以及加工和使用维护过

程引入的潜在缺陷对其安全性的影响。评估的输

出结果是限寿件在寿命期内的失效风险值（ｐｒｏｂ

ａｂｉｌｉｔｙｏｆｆａｉｌｕｒｅ，ＰＯＦ）。设计目标风险值（ｄｅ

ｓｉｇｎｔａｒｇｅｔｒｉｓｋ，ＤＴＲ）参照历史数据中部件／发

动机级事故的发生率而制定，是概率损伤容限评

估结果的评价指标。当失效风险值低于设计目标

风险值时，则认为限寿件的设计方案达到适航

要求［３０３１］。

概率损伤容限评估的研究框架如图１所示，

包括内含缺陷与表面缺陷，其区别在于研究的缺

２２４
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陷类型。表面缺陷主要有两种类型：其一是加工

缺陷，即在熔炼等热工艺后的机械加工过程中在

限寿件表面引入的缺陷；其二是使用维护缺陷，即

营运期间引入表面的缺陷。美国工业方截至

２００４年的统计数据
［１１］表明９７％的缺陷数据来自

加工阶段。因而目前国内外主要针对加工缺陷展

开概率损伤容限评估研究。

表面特征概率损伤容限评估与特征相关，将

采用相同加工方法、结构相似的表面部位称为

同一特征。对轮盘而言，表面特征包括叶片榫

槽、孔和过渡圆角等。对不同的特征进行概率

损伤容限评估，可规范其结构设计与加工方式。

目前针对钛合金、镍基合金等材料，通过钻孔方

式加工的孔特征［１６］的研究较为成熟。适航规章

规定了孔特征在２００００循环寿命期内设计目标

风险值为２×１０－４。

图１　概率损伤容限评估研究框架图
［１９］

Ｆｉｇ．１　Ｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｄａｍａｇｅｔｏｌｅｒａｎｃｅ

ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ
［１９］

２　表面特征概率损伤容限评估内容

表面特征概率损伤容限评估［３２３３］的研究内容

主要分为三部分：特殊材料数据库的建立、线弹性

断裂力学分析研究以及失效概率分析，如图２所

示。图中犵是极限状态函数，犓ｃ 为材料断裂韧

性，犓 是裂纹尖端的应力强度因子。该评估方法

实质上是处理限寿件在带初始裂纹的条件下的低

周循环疲劳失效问题［３４］，从而评估表面特征在机

械加工过程中引入的潜在缺陷对限寿件安全性的

影响。

２．１　特殊材料数据库

表面特征概率损伤容限评估的输入分别为基

本材料数据库和特殊材料数据库。其中基本材料

图２　表面特征概率损伤容限评估模型核心组成

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｒｅｐａｒｔｓｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｄａｍａｇｅ

ｔｏｌｅｒａｎｃｅｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ

数据库包括部件材料物性参数，如部件材料弹性

模量与裂纹扩展参数等，这些参数会影响部件的

应力和低周疲劳裂纹扩展分析结果，国内已有一

定的累积基础。特殊材料数据库是概率损伤容限

分析的关键输入。特殊材料数据库包括初始缺陷

分布和缺陷检出概率，是对部件材料缺陷的量化

表述，表征材料在制造、加工流程中引入缺陷的概

率和检出缺陷的水平，国内现有累积近乎空白。

特殊材料数据库的获取，需要基于与工业界的生

产和检测水平相匹配的统计数据，是表面概率损

伤容限评估的核心与难点。

２．１．１　初始缺陷分布

表面特征初始缺陷分布是加工过程中引入缺

陷的尺寸与相应尺寸出现概率的统计规律，反映

了不同生产商的加工水平。初始缺陷分布通常以

超越数的形式描述，即自变量是缺陷深度，因变量

是缺陷在一定面积上超过该深度的个数。

目前已公开的表面缺陷数据是美国航空工业

界统计分析２１世纪初美国工业方累积的钛、钢、

镍（合金）或者粉末镍（合金）圆孔特征加工诱发的

缺陷数据，如图３所示。统计表明圆孔特征的初

始缺陷分布不仅与孔特征面积相关，还与孔深以

及孔径相关。孔越深，检测难度越高，从而存在缺

陷的可能性越高。因而引入频率因子（ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｆａｃｔｏｒ），根据圆孔的形态特征修正初始缺陷分布，

如图４所示。

２．１．２　无损检测概率

另一特殊材料数据是缺陷检出概率，即对成

型的加工表面进行无损检测，不同尺寸缺陷对应

不同的检出概率。图５是美国联邦航空管理局

（ＦＡＡ）在适航咨询通告 ＡＣ３３．７０２中提供的荧

３２４



航　空　动　力　学　报 第３６卷

图３　累计至２００４年圆孔特征加工缺陷分布图
［１６］

Ｆｉｇ．３　２００４ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｉｎｄｕｃｅｄ

ａｎｏｍａｌｉｅｓｉｎｃｉｒｃｕｌａｒｈｏｌｅｓ
［１６］

图４　孔特征频率因子与深径比关系
［１６］

Ｆｉｇ．４　Ｄｅｐｔｈｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｔｏｆｒｅｑｕｅｎｃｙｆａｃｔｏｒ

ｏｆｈｏｌｅｆｅａｔｕｒｅ
［１６］

图５　加工成型表面无损检测检出概率
［１６］

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒｎｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅ

ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎｏｆｆｉｎｉｓｈｍａｃｈｉｎｅｄｓｕｒｆａｃｅｓ
［１６］

光检测和涡流检测的缺陷检出概率曲线（置信度

为５０％）
［１６］。缺陷检出概率曲线的通用使用条件

为：检测流程依据可接受的工序来控制和执行，并

且检测技术与行业同类标准一致。

国内表面特征概率损伤容限评估的发展受特

殊材料数据库的制约。上述特殊材料数据由美国

航空航天工业协会（ＡＩＡ）和转子完整性小组委员

会（ＲＩＳＣ）对历史数据进行统计分析获得，反映美

国２１世纪初业内的加工和检测水平，并不能反映

我国的加工和检测水平。因而为满足国内航空发

动机的适航要求，亟需展开表面缺陷数据和检测

数据的累积工作，为孔、榫槽等表面特征的概率损

伤容限评估提供完备的数据库。

２．２　线弹性断裂力学分析

由文中第２．１．１节可知，表面特征缺陷分布

通常以超越数的形式描述，可由超越数关系获得

超越概率函数，即出现裂纹尺寸超过某一临界尺

寸的概率，用犌来表示：

犌（犪ｉｎ）＝
犖ｅ（犪ｍｉｎ）－犖ｅ（犪ｉｎ）

犖ｅ（犪ｍｉｎ）－犖ｅ（犪ｍａｘ）
（１）

式中犖ｅ为超越数，表示每平方米加工面积中出

现裂纹尺寸超过某一临界尺寸的个数；犪ｉｎ为初始

裂纹半长（假设表面裂纹形态为半椭圆片状）；犪ｍｉｎ

和犪ｍａｘ分别表示工程定义的最小裂纹半长和最大

裂纹半长。

对承受循环应力和工作温度场［３５］的限寿件

进行低周循环疲劳计算和分析需基于线弹性断裂

力学理论，存在如下保守假设：所有缺陷都视为尖

裂纹扩展，忽略裂纹萌生寿命；表面裂纹为半椭圆

片状裂纹，角裂纹为１／４圆片状裂纹；裂纹均为Ⅰ

型裂纹；裂纹扩展满足Ｐａｒｉｓ公式。

Ｐａｒｉｓ公式
［３６３７］用来描述裂纹长度随循环数

的变化规律：

ｄ犪
ｄ犖

＝犆·Δ犓
狀 （２）

其中犪为裂纹半长；犖 为飞行循环数；犆、狀分别为

裂纹扩展常数和裂纹扩展指数，与材料以及工作

环境有关；犓 是应力强度因子，用来描述裂纹尖

端区域应力集中程度。工程上通常采用有限元

法、Ｎｅｗｍａｎ经验公式
［３７］和权函数经验公式［３８４０］

等方法获得应力强度因子。有限元方法具有较高

的准确性，但建模工作复杂，计算耗时长；Ｎｅｗ

ｍａｎ方法结构构型有限，不适用于裂纹面受力复

杂的情况。由于离心力、残余应力、应力集中等因

素共同影响，孔特征应力分布规律复杂，因而在表

面特征概率损伤容限评估中，需采用权函数经验

公式法。权函数法［４１］可计算裂纹面在任意应力

梯度下的裂纹应力强度因子犓，其一般形式可表

４２４
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示为

犓 ＝σ π槡犪犉（犪，犠，犔，犜，…） （３）

式中σ为该区域不含裂纹时加载的应力分布；犉

为含有裂纹体几何修正系数，表明应力强度因子

与带有裂纹体几何结构有关；犠、犔、犜 是包含裂

纹的结构体几何参数。表面特征处裂纹通常出现

在表面和边角上，因而需要计算表面裂纹和角裂

纹模型的应力强度因子。

假设航空发动机一次起动停车循环中经受

的最小应力强度因子犓ｍｉｎ＝０，则

Δ犓 ＝犓ｍａｘ－犓ｍｉｎ＝犓ｍａｘ （４）

　　式（１）～式（４）式构成了包含随机缺陷分布条

件下含裂纹体低周循环疲劳的数学模型，可以计

算经过任意飞行循环数犖 后的裂纹长度。

２．３　表面特征失效概率分析

基于广义应力强度干涉理论
［４２］，计算材料

断裂韧性与应力强度因子的差值，可获得极限状

态函数犵：

犵＝犓ｃ－犓 （５）

　　裂纹发生失稳扩展而导致疲劳断裂的判据是

裂纹尖端的应力强度因子犓 大于等于材料的断

裂韧性犓ｃ，即当犵≤０时认为部件失效。对所有

缺陷样本进行应力强度分布干涉计算，可构造区

域的失效概率［４３］：

狆犻＝犘（犵≤０）＝∫

犓
ｍａｘ

－∞
∫
犓

－∞

犺（犓ｃ）ｄ犓［ ］ｃ 犳（犓）ｄ犓
（６）

式中犺（犓ｃ）和犳（犓）为断裂韧性和应力强度因子

的概率密度分布函数。可采用蒙特卡洛（Ｍｏｎｔｅ

Ｃａｒｌｏ）抽样方法计算失效概率：根据缺陷分布的

超越概率生成相应的随机序列，即一系列裂纹深

度，对每个裂纹深度进行裂纹扩展分析；当犓≥

犓ｃ时即为失效，可得区域条件失效概率狆犻

狆犻 ＝犘（犵≤０）＝
狊
犛

（７）

式中狊为失效数目，犛为根据缺陷分布超越概率

抽样的样本总数。缺陷有可能出现在特征的任意

位置，为获取特征的失效概率，需要先计算不同区

域的条件失效概率狆犻 与区域面积犃犻，从而得到

特征的失效概率犘

犘＝１－∏
犽

犻＝１

（１－狆犻犃犻犝η） （８）

式中犝 为单位面积出现缺陷个数；犽是特征数目；

η是加工方式或其他因素带来的修正系数。

３　表面孔特征失效概率分析

３１　满足规章要求的孔特征失效概率分析流程

适航规章规定了表面孔特征失效概率的计算

流程，如图６所示。此流程中，采用失效概率最高

的区域代替全孔，获取失效风险的保守值。即将缺

陷固定到应力最大的四个危险点，如图７所示。点

２和点４为表面半椭圆裂纹，点１和点３为角裂纹。

图６　表面孔特征概率损伤容限评估分析流程
［１６］

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｄａｍａｇｅ

ｔｏｌｅｒａｎｃｅｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒｈｏｌｅｆｅａｔｕｒｅｓ
［１６］

图７　表面孔特征模型

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄｅｌｏｆｈｏｌｅｆｅａｔｕｒｅ

孔的条件失效风险值：

狆ｃｏｎｄ＝ｍａｘ｛狆狀｝ （９）

式中狆ｃｏｎｄ含义为在存在缺陷的条件下，考虑缺陷

尺寸随机性后，限寿件某一特征在寿命期内发生

结构疲劳断裂失效的概率。结合缺陷出现概率以

及加工面积，计算得单孔失效概率狆ｈｏｌｅ

狆ｈｏｌｅ＝
狆ｃｏｎｄ犝ｈｏｌｅ犃ｈｏｌｅ犳ｃ

犳ｃｒｅｄｉｔ
（１０）

式中犝ｈｏｌｅ代表单位面积下缺陷出现个数；犃ｈｏｌｅ代

表单孔面积；犳ｃ 是表面初始缺陷修正因子，数值

在０～１之间。犳ｃｒｅｄｉｔ是表面加工工艺置信度
［４４］，

５２４
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该参数结合加工工艺流程与发动机生产商的生产

经验制定，反映加工过程的安全性等级。

当考虑孔特征中包含多孔时，孔特征失效概

率犘ｈｏｌｅ为

犘ｈｏｌｅ＝１－∏
犾

犼＝１

［１－（狆ｈｏｌｅ）犼］ （１１）

式中犾代表该特征的所有孔的数目，（狆ｈｏｌｅ）犼 是该

孔特征中第犼个孔的失效概率。

３２　孔特征失效概率分析优化流程

由文中第３．１节知，单孔条件失效概率狆ｃｏｎｄ

的决定因素主要是缺陷分布规律、材料数据及外

载荷条件，其取值范围为０～１，如式（１２）和

式（１３）：

狆ｃｏｎｄ＝犉（犪，犈，μ，犓ｃ，犆，狀，犠，犔，犜，…）（１２）

０≤狆ｃｏｎｄ≤１ （１３）

式中犈为材料弹性模量，μ为材料泊松比。由此

可提出孔特征失效概率分析优化流程（图８）。假

设条件失效概率为１，即忽略裂纹扩展寿命，根据

孔特征面积以及初始缺陷出现超越数初步计算孔

特征失效风险，如式（９）。该保守估计方法已用于

国外航空发动机适航审定过程。对于孔数较少、

孔面积较小的限寿件，裂纹出现概率极小，保守风

险值远低于目标风险值。而对于孔数较多、面积

较大的限寿件，保守风险值会超出适航规章规定

图８　表面孔特征概率损伤容限评估优化流程图

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｄｉｆｉｅｄｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｄａｍａｇｅ

ｔｏｌｅｒａｎｃｅｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒｈｏｌｅｆｅａｔｕｒｅｓ

的目标风险值。因而，必须对部件进行线弹性断

裂力学分析，获得更精确的失效风险值，从而判定

限寿件设计的安全性。

４　孔特征评估模型的校核

４１　加载条件及材料数据

适航取证部门需要表明其概率损伤容限评

估方法满足规章要求，即通过适航咨询通告

ＡＣ３３．７０２提供算例校核。

图９是算例的几何模型，转子盘均布４０个直

径为０．０１２７ｍ的孔。在发动机设计寿命为２００００

飞行循环内，可视为受到２００００个０σｍａｘ０等幅

载荷循环。载荷分为两部分，首先是由转子盘旋

转产生的离心应力，最大转速为５７００ｒ／ｍｉｎ；其次

是外围叶片离心力σｃｅｎｔｒｉ，大小为３３ＭＰａ，方向沿

转子盘径向朝外。该算例采用的转子盘结构为钛

合金材料，主要材料参数见表１。缺陷分布、缺陷

检出概率等参数见文中第２．１节。

图９　校准算例几何模型

Ｆｉｇ．９　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｍｏｄｅｌｏｆｔｅｓｔｃａｓｅ

表１　钛合金轮盘材料属性参数

犜犪犫犾犲１　犕犪狋犲狉犻犪犾狆狉狅狆犲狉狋犻犲狊狅犳狋犻狋犪狀犻狌犿犪犾犾狅狔

材料参数 数值

弹性模量／ＧＰａ １２０

泊松比 ０．３６１

密度／（ｋｇ／ｍ
３） ４４５０

断裂韧性／（ＭＰａ·ｍ１
／２） ６４．５

裂纹扩展速率（应力比为０）
ｄ犪
ｄ犖
＝９．２５×１０－１３Δ犓

３．８７

４２　线弹性断裂力学方法验证

采用ＡＢＡＱＵＳ有限元软件，根据热弹性耦

合理论获取１／４０轮盘周向应力（图１０）。孔特征

处有应力集中，且沿厚度方向应力基本一致。

结合上述应力分布与结构特征，计算裂纹尖

端应力强度因子，获取裂纹扩展过程数据。通常

选用最具有代表性的裂纹最深点和裂纹表面点的

计算数值代表整个裂纹周围的应力强度因子，即

图１１中犃点（最深点）和犅点（表面点）。

对应力强度因子计算的准确性进行校核。标

６２４
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图１０　校准算例周向应力分布（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１０　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｃａｓｅ

（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图１１　表面裂纹示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｍｏｄｅｌｏｆｓｕｒｆａｃｅｃｒａｃｋ

准解采用 ＡＢＡＱＵＳ中犑积分计算结果
［４５］。假

设裂纹出现在图１０中孔应力最大点２处，初始裂

纹深度为４．４ｍｍ（此时应力强度因子接近断裂韧

性阈值，误差最大），计算半圆形表面裂纹的最深

点犃以及表面点犅 的应力强度因子，并以有限元

结果为标准值，对 Ｎｅｗｍａｎ法、权函数法的计算

精度进行对比，见图１２，具体数值见表２。

图１２　表面裂纹表面点及最深点应力强度因子对比

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔｒｅｓｓｉｎｔｅｎｓｉｔｙｆａｃｔｏｒｓｏｆｓｕｒｆａｃｅｐｏｉｎｔ

ａｎｄｔｈｅｄｅｅｐｅｓｔｐｏｉｎｔｏｆｓｕｒｆａｃｅｃｒａｃｋ

表２　表面裂纹应力强度因子几种计算方法的误差对比

犜犪犫犾犲２　犈狉狉狅狉狊犫犲狋狑犲犲狀犮狅犿狆狌狋犻狀犵犿犲狋犺狅犱狊犳狅狉

狊狋狉犲狊狊犻狀狋犲狀狊犻狋狔犳犪犮狋狅狉狅犳狊狌狉犳犪犮犲犮狉犪犮犽

参数
计算方法

有限元 权函数 Ｎｅｗｍａｎ

犃点应力强度因子／

（ＭＰａ·ｍ１
／２）

４１．９ ３９．１５ ３４．３３

犃点应力强度

因子误差／％
６．５ １８．０

犅点应力强度因子／

（ＭＰａ·ｍ１
／２）

６７ ６２．９６ ５５．８５

犅点应力强度

因子误差／％
６．１ １６．６

　　权函数法解与有限元解误差较小（６％）；

Ｎｅｗｍａｎ公式估算结果误差较大。Ｎｅｗｍａｎ公式

通过给定远场应力计算应力强度因子，不能准确

地反应结构体受力情况，因而存在较大误差。相

反，权函数法可充分反映结构体受力情况，计算结

果较为准确［４６］。通过权函数法建立应力强度因

子数据库，可提升断裂力学分析效率。

图１３　孔特征应力梯度图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｔｒｅｓｓｇｒａｄｉｅｎｔｓｏｆｈｏｌｅｆｅａｔｕｒｅ

４３　表面孔特征失效概率计算

表面孔特征概率损伤容限评估以孔边最危险

点的失效概率作为评估结果，从而获得保守的失

效风险值。选取图１０中点１、２、３、４进行裂纹扩

展分析。图１３和图１４分别是提取的最大应力梯

度和相应的应力强度因子曲线。图１５是初始缺

陷深度为３×１０－５ ｍ的情况下的裂纹扩展曲线，

当裂纹尺寸达到断裂韧性时，即认为部件发生失

效。可见，点２处出现的表面裂纹扩展最快，最先

发生失效。据此假设缺陷出现于点２。

对相关随机变量进行蒙特卡洛抽样来模拟缺

７２４
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图１４　裂纹尺寸与应力强度因子犪犓 曲线图

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｓｔｒｅｓｓｃｒａｃｋｓｉｚｅａｎｄ

ｉｎｔｅｎｓｉｔｙｆａｃｔｏｒｓ

图１５　裂纹扩展犖犪曲线图

Ｆｉｇ．１５　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｆｌｉｇｈｔＮａ

陷数据、无损检测的随机性［４７］，计算所得表面孔

特征失效概率如图１６所示。使用寿命期２００００

次飞行循环内的失效概率见表３。结果表明：钛

合金轮盘寿命期内的失效概率为２．６７７×１０－４；

无损检测（４０００、８０００次飞行循环对相互独立的

图１６　失效概率随飞行循环数变化图

Ｆｉｇ．１６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｆａｉｌｕｒｅ

ａｎｄｆｌｉｇｈｔｃｙｃｌｅｓ

９０％轮盘进行荧光检测）失效概率为１．５１４×

１０－４。计算数值在算例验证范围内，这表明该评

估方法符合适航规章要求。

表３　犃犆３３７０２算例的失效概率计算数值与给定校核

数值

犜犪犫犾犲３　犘狉狅犫犪犫犻犾犻狋狔狅犳犳犪犻犾狌狉犲狉犲狊狌犾狋狊犪狀犱狋犺犲狉犲犳犲狉犲狀犮犲

狏犪犾狌犲狊狅犳狋犺犲狋犲狊狋犮犪狊犲犻狀犃犆３３７０２

检查

条件

孔特征失效

概率／１０－４

ＡＣ校核范围

（均值）／１０－４

无检测 ２．６７７ ２．５８～３．２２（２．８８）

两次无损检测 １．５１４ ０．７２９～２．２５（１．２８）

　　该算例的单孔条件失效概率为０．７８６（表４），

即在出现缺陷的情况下，该缺陷导致单孔在使用

寿命内失效的概率为０．７８６。采用文中第３．２节

优化失效概率分析方法，假设单孔条件失效概率

为１，可初步获得失效概率的保守值为３．４０６×

１０－４。该失效概率超出孔特征的目标风险值，因

而需要对算例进行线弹性断裂力学分析与失效概

率分析，获取更为精确的失效概率值。

表４　算例条件失效概率与失效概率

犜犪犫犾犲４　犘狉狅犫犪犫犻犾犻狋狔狅犳犳犪犻犾狌狉犲犪狀犱犮狅狀犱犻狋犻狅狀犪犾狆狉狅犫犪犫犻犾犻狋狔

狅犳犳犪犻犾狌狉犲狉犲狊狌犾狋狊狅犳狋犲狊狋犮犪狊犲

检查条件
单孔条件失效

概率

单孔失效

概率／１０－６

孔特征失效

概率／１０－４

无检测 ０．７８６ ６．６９ ２．６７７

两次无损检测 ０．４４５ ３．７８ １．５１４

无检测（优化） １．０００ ８．５１ ３．４０６

　　通过上述分析可知，表面特征概率损伤容限

评估结果的影响因素是缺陷分布、无损检测检出

概率等随机变量。此外，应力大小与材料参数，如

Ｐａｒｉｓ裂纹扩展参数犆和狀等，决定了裂纹到达断

裂韧性犓ｃ的速度，也会影响部件的失效概率。

通过优化失效概率分析流程，可根据孔特征

面积以及初始缺陷出现超越数初步计算孔特征失

效概率。

５　结　论

本文从限寿件安全性评估要求出发，系统总

结了加工制造阶段引入的表面缺陷的损伤容限评

估方法；以孔特征为例，分析了表面特征概率损伤

容限评估内容，完成了适航咨询通告孔特征算例

验证，并在此基础上，描述了优化的孔特征概率损

８２４
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伤容限评估流程。有如下结论：

１）表面特征概率损伤容限评估核心内容包

括特殊材料数据库、线弹性断裂力学分析和失效

概率分析。

２）特殊材料数据库是当前加工和检测水平

的量化反映。我国亟需开展不同特征加工缺陷和

检测概率数据的累积工作，为概率损伤容限评估

提供数据基础。

３）高效的断裂力学分析方法是概率损伤容

限评估的基础，决定着表面特征失效概率评估的

可行性与准确性。基于权函数的应力强度因子计

算方法可以快速准确计算裂纹扩展（误差为６％）。

４）假设条件失效概率为１，根据孔特征面积

以及初始缺陷出现超越数，可获得偏于保守的风

险值，并初步判定限寿件设计是否符合适航要求。

这为限寿件提供了一条优化快速的评估路径。
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