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飞机结构部件疲劳寿命预测技术研究 
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摘 要：为解决飞机结构部件疲劳寿命有效预测的难题，以实现视情维修，提升飞机的安全性与可 

靠性，本文以某型军用飞机某一关键结构部件——水平尾翼为具体研究对象，对其进行疲劳寿命 

预测技术研究。采用飞机结构疲劳寿命专用试验平台，对飞机水平尾翼进行长期疲劳寿命试验， 

得到疲劳寿命真实试验数据，运用模糊相关理论及强化函数，建立混合疲劳寿命预测模型，应用此 

模型对飞机水平尾翼疲劳寿命进行预测研究。试验结果表明，所设计的模型预测准确性较传统 

Miner模型有了很大提高，具有很好的工程实用价值。 
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Fatigue life prediction research on aeroplane structures component 
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(1．School of Auto Control，Shenyang Aerospace University，Liaoning Shenyang 1 10136；2．Shenyang Aeroplane Design and 

Research Institute，Liaoning Shenyang 1 10136) 

Abstract：Accurate prediction of fatigue life for aeroplane structures is a difficult problem．For condition- 

based maintenance and improve the aeroplane security and reliability，it is important that the fatigue life pre— 

diction research is done in the aeroplane structures．In the paper，the specific object of fatigue life prediction 

technology research is the pivotal aeroplane structural compo—nent—aeroplane stabilizer．W ith the true data of 

fatigue life experiment which results from the long··term fatigue tests on the special test platform for aero·· 

plane structures fatigue，applying the fuzzy theory an d fortified function，a mixed fatigue life predic—tion 

model is established based Oil membership function．The model is then used to predict the aeroplane struc— 

ture fatigue life．The experiment shows that this model could effectively predict the aeroplane structure fa— 

tigue life．It decreases the prediction error of the traditional model to a certain degree．Therefore，it has a 

perfect engineering value． 

Key words：fatigue life；fuzzy theory ；mixed model；aeroplane stabilizer；life prediction 

结构部件或材料由于受到各种载荷的作用而 

产生疲劳破坏，其直至疲劳破坏所作用的循环载 

荷的次数或时间称为疲劳寿命。在工程实践中， 

结构部件一般承受多级载荷的作用，载荷的幅值 

与频率是不断变化的。目前，研究疲劳累积损伤 

模型的方法都是以疲劳累积损伤模型为基础的， 

国内外的许多科研工作者对疲劳累积损伤模型的 

研究做了大量的工作。Miner提出了线性疲劳累 
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积损伤模型，他认为各级载荷对结构部件造成的 

损伤是线性叠加的，虽然该模型没有完全反映疲 

劳损伤的累积规律，但是为后续研究奠定了良好 

的基础  ̈；Manson建立了双线性疲劳累积损伤模 

型，将疲劳损伤过程分为裂纹形成和裂纹扩展两 

个阶段，对这两个阶段分别用线性疲劳累积损伤 

模型，同时还考虑了载荷加载顺序的影响，预测效 

果得到了提高 ；Corten-Dolan从物理的概念出 

发，研究了疲劳累积损伤的规律，提出了非线性疲 

劳累积损伤模型，但此模型理论计算与试验结果 

存在较大误差，应用价值不大 ；陈胜军教授运 

用模糊理论建立了模糊疲劳累积损伤模型，考虑 

了低于疲劳极限载荷的损伤作用，对线性疲劳累 

积损伤模型做 了改进，使模 型的精度得到提 

高 J。南京航空航天大学的聂宏教授运用灰色 

系统理论，建立 GM(1，1)模型来预测结构部件的 

疲劳寿命，试验表 明该方法 有较好 的预测精 

度 。经过科研工作者的不懈努力，疲劳寿命预 

测取得了飞速发展，但仍存在不足。 

Miner提出的线性疲劳累积损伤模型认为只 

有高于疲劳极限的载荷才对结构部件或材料产生 

损伤，而低于疲劳极限的载荷不造成损伤，这样造 

成疲劳寿命的预测误差很大。陈胜军教授运用模 

糊理论建立了模糊疲劳累积损伤模型，考虑了低 

于疲劳极限载荷的损伤作用，使模型的预测准确 

性得到提高。然而，低于疲劳极限的载荷除了损 

伤作用以外，它对结构部件还有一定的强化作用。 

电子科技大学黄洪钟教授以及上海理工大学的卢 

曦等分别做了大量小载荷强化损伤的疲劳试验， 

试验结果表明：低于疲劳极限小载荷具有强化作 

用，小载荷强化后，结构部件疲劳寿命、疲劳强度 

和静强度都能得到提高 。因此，低于疲劳极限 

载荷的损伤作用和其强化作用是造成 Miner模型 

预测不准的重要因素。 

针对上述低于疲劳极限载荷的损伤作用及其 

强化作用，本文运用模糊理论及强化函数，建立了 
一 个混合疲劳寿命预测模型，并应用此模型对飞 

机水平尾翼进行疲劳寿命预测。 

l 机结构混合疲劳寿命预测模型的 

构建 

1．1 模糊疲劳寿命预测模型的构建 

设飞机水平尾翼一个加载周期由内有 k级不 

同的应力水平 ， ：，⋯， 组成，各应力水平下 

发生破坏时的寿命和循环数分别为Ⅳ ，Ⅳ2，⋯，M 

和 1，n2，⋯，n ，则根据 Miner疲劳累积损伤理论 

可以得出飞机水平尾翼的总损伤量： 

D=∑ tti (1) 

设飞机水平尾翼的疲劳寿命为 N，则由D= 

，z／JⅣ可得 ： 

N=∑ni／D (2) 

上式(2)为 Miner疲劳寿命的预测模型。该 

模型只考虑了高于疲劳极限的载荷对结构部件的 

损伤，因此在对飞机水平尾翼进行疲劳寿命预测 

时造成较大误差，这对于安全性及可靠性要求很 

高的飞机系统来说，是不允许的。为提高疲劳寿 

命预测模型的准确性，以下将通过隶属函数考虑 

低于疲劳极限载荷的损伤作用。 

设 D％为某型飞机水平尾翼所承受的应力载 

荷集合，其疲劳极限为 Or ，则可将飞机水平尾翼 

载荷谱划分为两部分。不妨假设大于疲劳极限的 

载荷有 r级，则低于疲劳极限载荷的级数为 一r。 

规定对应某级应力 or 一次循环造成的损伤为 D 

( )，疲劳极限 处造成的损伤为 D( )。 

当 Or E[or ， ]时，(OrM为某级载荷中最大 

的载荷应力值)，应力载荷对飞机水平尾翼一定 

产生损伤，不妨定义损伤函数为 云( )，则 五 

( f)=1； 

当or E[0，or )时，载荷对飞机水平尾翼的损 

伤一般在[0，1)范围内，为了计算简单可以选取 

直线型函数 (O-i)= 号，此函数反映了应力 
载荷为 时对飞机水平尾翼造成损伤的隶属程 

度，此时0≤ 占( )<1，且为单调递增的。 

于是在论域[0，orM]上可以得到疲劳损伤的 

隶属函数为： 

：』 ’[0 ) (3) 云( )={D( )儿 (3) I
l，[ ， 肼) 

当飞机水平尾翼所承受的载荷为恒幅载荷 

时，即 or 为定值，设 为其疲劳寿命，则每次循 

环的疲劳损伤为D(Or )=1／Ni，由此可以得到 

D(orf)Ni：D( )No=1 (4) 

Ⅳn为应力循环基数(疲劳极限应力载荷作用 

下的疲劳寿命)，由式(3)和(4)得到飞机水平尾 

翼某应力载荷下的疲劳寿命可表示为： 

：』嘶  ) ’ (5) 
【No(O(o"e)／D(o- )) EIO"e，OrM] 一 

将式(5)代入式(2)可得 



第3期 崔建国，等：飞机结构部件疲劳寿命预测技术研究 45 

∑，z 

i=1 

n i 

丽 + 塞 
(6) 

式(6)为模糊疲劳寿命预测模型，相对于疲 

劳寿命预测模型，此模型通过引入隶属函数 

(or )考虑了低于疲劳极限载荷的损伤作用，改进 

了Miner疲劳寿命预测模型。 

1-2 基于强化函数的疲劳寿命预测模型 

上述模糊疲劳寿命预测模型只考虑了低于疲 

劳极限载荷的损伤作用，但实际工程中，低于疲劳 

极限载荷对结构部件的疲劳寿命还有强化作用。 

电子科技大学黄洪钟教授以及上海理工大学的卢 

曦等通过低于疲劳极限载荷强化损伤试验已经得 

出低于疲劳极限载荷具有强化作用，低于疲劳极 

限载荷强化后 ，结构部件疲劳寿命、疲劳强度和静 

强度都能得到提高 J。因此，疲劳极限载荷的强 

化作用在飞机水平尾翼疲劳寿命预测中不容忽 

视，为了保障飞机飞行安全，将疲劳极限载荷的强 

化作用考虑在疲劳寿命预测中势在必行。 

设低于疲劳极限载荷的强化函数为f(or )， 

则当飞机水平尾翼所受载荷大于疲劳极限时，载 

荷其相应的强化函数值为1，即，(or )：1；当飞机 

水平尾翼所受载荷小于疲劳极限时，根据大量疲 

劳试验得出的结论可用指数强化函数 ，( )= 

el_舰 来表示 ，其中 是与疲劳极 限有关的常 

数 。因此反映飞机水平尾翼应力载荷强化作 

用的函数为： 

)： ，oriEf(or
, 

e

) (7) i1
,orie[’ 二M 

由于飞机水平尾翼的疲劳损伤是一个累积的 

过程，因此低于疲劳极限载荷在对其强化过程中， 

某次循环造成的损伤可以用其前次循环损伤乘以 

强化函数f( )来表示。这样，可以计算得出低 

于疲劳极限的 七一r级载荷作用 n 次后的强化损伤 

值为 

D，： {l—e[ } ，(r+l<f )(8) 
／-~ri l f 

上式中 1／Ⅳl为第 1次循环造成的损伤，Ⅳf 

表示应力 单独作用时使结构部件发生疲劳破 

坏的应力循环次数。在多级载荷作用下，考虑低 

于疲劳极限的强化作用，则Miner疲劳寿命预测 

模型(2)式可改进为： 

N = 

r寿+ 喜 { 一 [ 可1 (9) 
上式为基于强化函数的疲劳寿命预测模型， 

该模型考虑了低于疲劳极限载荷的强化作用，同 

样也是对Miner疲劳寿命预测模型进行的改进。 

1．3 混合疲劳寿命预测模型的构建 

以上通过 1．1与 1．2小节分别对低于疲劳极 

限载荷的损伤作用及其强化作用进行了分析研 

究，分别建立了模糊疲劳寿命预测模型与基于强 

化函数的疲劳寿命预测模型，都对 Miner疲劳寿 

命预测模型进行了相应的改进。 

由于上述两个模型都以疲劳极限为界，对大 

于疲劳极限的载荷和小于疲劳极限载荷分别进行 

研究，故可将两个模型进行融合，形成一个新的模 

型。参照式(5)、(6)和(9)，将(5)式代人(9)式 

可得 ： 

∑，zi 厶“ 
N=— ——————————————————————{三 ——_———————————————  — (10) 

+ {1一 [-f( ，) } 墨 
Ⅳ0(D( )／D( ))。 。 ’ Ⅳ0 

则式(10)即为混合疲劳寿命预测模型，该模 2．1．1 试验数据的选取 

型既考虑的低于疲劳极限载荷的损伤作用，又考 针对某型飞机真实的结构部件(机身结构与 

虑了低于疲劳极限载荷的强化作用，对 Miner疲 水平尾翼)，采用疲劳寿命专用试验平台对某型 

劳寿命预测模型进行了很好的改进，可应用于飞 真实飞机结构进行长期的疲劳寿命试验，获取了 

机结构的疲劳寿命预测。 大量疲劳寿命试验数据。本文选取飞机在 1000 

次飞行载荷谱下飞机水平尾翼的载荷谱数据，进 

2 飞机结构混合疲劳寿命预测模型 行了飞机结构疲劳寿命预测技术研究。原始试验 

试验研究 数据见表1所示。从原始试验数据可知：该试验 
飞机水平尾翼飞行谱载荷共有8级，具体每级应 

2．1 飞机结构混合疲劳寿命预测模型试验 力载荷的大小及其循环次数已在表 1中标出。 
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2．1．2 模型参数的确定 

某型飞机尾翼混合疲劳疲劳寿命预测模型的 

各个参数为： =2×10 ， =173．5 MPa，JB=1．3 

×10～，飞机水平尾翼真实疲劳试验测得的疲劳 

寿命为2×10。。 

2．1．3模型隶属函数的选取 

在疲劳寿命预测试验中，隶属函数的选取是 

非常关键的。选择不同的隶属函数 ，最终得到的 

表 1 某型飞机水平尾翼的应力载荷数据 

疲劳寿命预测准确性也各不相同。本试验为了找 

到一种最合适的隶属函数，以更好的描述低于疲 

劳极限载荷的损伤作用，分别选取模糊理论中常 

见的隶属函数，依次进行飞机结构疲劳寿命预测 

试验。各个隶属函数具体如下： 

(1)直线型隶属函数 

：』 D ，[0 ) ( f)={( )儿u’ 
【1，[ ， J 

(2)平方根型隶属函数 

： I ，[0， “占( )={D( ) 儿v’ 
【1，[ ， jlf] 

(3)抛物线型隶属函数 

：『( 
【1，[ ，or ] 

为了便于和传统Miner疲劳寿命预测模型比 

较，根据隶属函数的概念可将Miner疲劳寿命预 

测模型中也可以等价于一个隶属函数。由于 

Miner疲劳累积损伤理论认为高于疲劳极限的载 

荷一定产生损伤，而低于疲劳极限的载荷不产生 

损伤，故用隶属函数 “占( )= ,Ov／

．

[0,O 'e) 
]表 

示载荷对结构部件产生的损伤。 

2．1．4 试验结果 

将飞机水平尾翼各级循环应力载荷的值 ，、 

加载频次 g／ 、模型的参数和各隶属函数分别代人 

飞机水平尾翼混合疲劳寿命预测模型(式(10)) 

中，得到各不同隶属函数下飞机水平尾翼的疲劳 

寿命预测结果，然后将得到的预测结果与飞机水 

平尾翼真实疲劳试验测得疲劳寿命为2×10 比 

较 ，计算出不同隶属函数下各混合疲劳寿命预测 

模型的预测误差。为方便比较理论预测结论与实 

际预测试验所得结果相对比，将以上预测结果与 

预测误差统计列入表 2中。 

表2 不同隶属函数下飞机尾翼疲劳寿命预测结果 

2．2 试验结果分析 

从表 2可知：传统 Miner模型预测误差达到 

60．5％，对于飞机结构部件疲劳寿命预测来说这 

样的误差是不能接受的，偏于不安全。本文建立 

的混合疲劳寿命预测模型从低于疲劳极限的损伤 

作用和强化作用角度出发，对传统 Miner模型进 

行改进，使预测误差得到了很大降低。此外，在利 

用混合疲劳寿命预测模型进行预测试验时，选取 

直线型、平方根型和抛物线型的隶属函数分别进 

行计算，最后通过计算结果发现，相比传统Miner 

疲劳寿命预测模型的预测结果，疲劳寿命预测误 

差得到了较大的降低。其中，选取抛物线型隶属 

函数的疲劳寿命预测模型进行预测时，误差最小， 

仅有3．74％。因此，选取基于抛物线型隶属函数 

的疲劳寿命预测模型，进行飞机水平尾翼疲劳寿 

命的预测是可行的，可以提升飞机的安全性与可 

靠性，保障飞机的飞行安全。 
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