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摘要：多损伤是老龄飞机最主要的损伤形式，在文中介绍了多损伤应力强度因子的计算方法和多裂纹 

连通准则，飞机结构多损伤裂纹扩展模型和可靠性分析研究现状。 
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Research situation of multiple site damages aircraft structure 

Li Zhengqi Hu Jianjun Chen Yueliang 

(1 Flight—test Research Institute ofChina，Xi’an 710089，China； 

2 Qingdao Branch ofNaval Aeronautical Engineering Institute，Qingdao 26604 1，China) 

Abstract：Multiple site damages(MSD)is the major aging damage forms of aircraft．It was introduced 

Calculation method of dam age stress intensity factor and crack connected criteria for aircraft structure 

were introduced in this paper，and MSD crack propagation model and situation of its reliability analysis 

were also presented． 
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1 引言 

随着飞机使用日历年限的延长，机体结构件的腐蚀越来越严重，如螺钉锈蚀、蒙皮变薄或 

发生鼓包、长桁或翼梁缘条发生剥蚀、紧固件及飞机结构上一些重要承力构件出现腐蚀疲劳裂 

纹等，地处沿海地区的飞机这类问题更为突出 (见表 l和图 1)。同时飞机在长时间的疲劳、 

腐蚀作用下，由于结构中存在着众多的类似细节，在同一结构件的相邻、相似的细节部位上很 

可能会同时形成大小相近的多条微小裂纹，经过一段缓慢扩展之后会突然连通而引起一条大裂 
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纹，从而严重降低了结构的剩余强度，而且其裂纹扩展速率要比单个裂纹快的多。这种被称作 

多处损伤 (MSD)的开裂，对于老龄飞机结构是普遍存在的现象[6,13-16】。对此，Swiftt 和 Grandt[ 】 

认为腐蚀损伤和 MSD是老龄飞机的最主要的损伤形式。 

表 1 某型飞机的腐蚀状况统计表 (数字为腐蚀部位数量)(单位：nun) 

按腐蚀部位分布 按腐蚀材料统计 按腐蚀深度 

机翼 机身 尾翼 LY12CZ 30CrMnSiA LC4 H≤2．0 2．0<H≤3．0 H>3．0 

l10 44 28 154 18 10 155 22 5 

图 1 飞机结构腐蚀外貌 

作为老龄飞机重要标志的 MSD，其危险性主要是裂纹之问会互相作用，裂纹扩展速率增加， 

剩余强度降低、临界裂纹尺寸减小、检测周期缩短，破损安全特性不复存在。许多飞机采取延 

寿措施进入超期服役，对含腐蚀损伤和 MSD结构可靠性进行分析具有重要意义。 

2 MSD国内外研究情况 

2．1 国外研究情况 

含 MSD结构的安全评定问题，国外的研究工作起步于20世纪 80年代后期，尤其是 1998年 

Aloha空难事故的发生，老龄飞机的多裂纹损伤问题引起了国际航空界、适航当局、军方以及学 

术理论界的高度重视。在这之后不久，便举行了第一届老龄飞机问题国际学术研讨会，会议达 

成的共识是：随着老龄飞机的迅速增加，带来许多新的结构问题如多裂纹问题，已有的技术知 

识、适航规定及维护系统已无法有效地保证老龄飞机的服役安全。于是一个强有力的组织一适 

航保障工作组 (AAWG)正式成立，迄今为止，AAGW 已开展了 l1个老龄机种的多裂纹安全 

性评估工作，许多航空公司及研究机构均 自愿地加入了多裂纹敏感结构安全性的分析与评估活 

动中。美国波音公司在MSD的确定性研究及应用工作方面比较系统，目前已将一些典型结构的 

多裂纹损伤模式、应力强度因子构形系数F、内力重分配因子 c汇编到设计手册中，可以直接 

采用。 

含 MSD结构建模方面的研究，大部分研究基于初始裂纹尺寸的假设，并没有考虑到多位置 

裂纹产生的复合影响和多位置裂纹的交互作用。此外，这些研究仅限于对 MSD问题进行定性分 

析。随机分析考虑到结构和材料特性、工作环境、载荷、环境因素的变化，还有机械性能的退 
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化，用于寿命预测更全面合理。MSD结构的裂纹扩展和最终破坏与裂纹形成、扩展、屈服应力 

和断裂韧性等有关。而这些因素或多或少具有一定的分散性，应当用随机变量描述，在此基础 

上，利用概率分析方法建立破坏概率计算模型。含 MSD结构腐蚀疲劳的可靠性分析是一个系统 

可靠性的问题，比单裂纹问题更复杂。法国空客公司的研究强调多裂纹的随机性：由于多裂纹 

损伤的随机性导致了含多裂纹结构的初始损伤分布、尺寸和临界损伤及扩展过程都是不确定的， 

因而检查问隔也是不确定的，相应的无损检测和维护计划也要作调整。 

2．2 国内研究现状 

国内研究工作起步较晚，相关文献较少。在 “八五”计划后期，航空部门有关院校和研究 

机构作为对损伤容限发展动态的跟踪，零散地开展了一些研究工作。代表性的工作有：一些学 

者开展了连接接头多疲劳源、多裂纹扩展路线及多种破坏模式全寿命计算的初步理论研究。另 

外，一些学者还在改进波音手册中多裂纹扩展计算方法和软件开发上，在含多裂纹结构但不考 

虑裂纹相互影响的概率损伤容限理论分析方面，以及多裂纹加筋壁板剩余强度试验方面和结构 

多处损伤特性的研究上取得一些研究结果【4】。在我国近几年完成的军／民机设计手册中【5】，通过 

借鉴国外的先进经验也引入了多裂纹的概念和内容。在 “九五”航空预研课题中已将多裂纹问 

题的理论和应用研究列为飞机结构耐久性／损伤容限设计技术的主要方向。说明国内航空部门也 

日益重视对结构多裂纹这一新问题的研究。多处损伤的疲劳裂纹分析国内主要分为确定性方法 

和概率方法。 

3 应力强度因子的数值计算 

含裂纹结构的可靠性分析的首要任务是求解应力强度因子，应力强度因子反映了裂纹尖端 

附近应力场强度强弱程度。在工程实际中，由于结构的形状、边界、受力的复杂性以及裂纹形 

态的多样性，这使得解析法在数学上往往难以描述和求解。 

有限元素法是一种非常广泛的求解应力强度因子的数值方法，它能够与其它的求应力强度 

因子的方法共同结合起来求解复杂几何边界条件或复杂载荷传递情况的应力强度因子解，在应 

力强度因子的计算上得到了广泛的应用。对涉及孔或其它应力集中的问题，要求用细分网格以 

准确模拟孔边界并恰当地确定孔周围或应力集中处的应力和应变梯度。有限元法主要有两种： 

直接法、间接法[61。 

直接法利用裂纹尖端应力和位移场的一般弹性解的结果。对于 I型裂纹，可求得裂纹尖端 

应力场，再用有限元素法计算裂纹尖端的应力，则应力强度因子确定为 

，=_  

=  (1) 

j 

式中，r和 是以裂尖为原点的极坐标，X是沿裂纹的方向，Y是垂直于板平面的裂纹方向，Z 

垂直于板表面。i和 ，用来表示X和 Y的不同组合。 

间接法是利用含裂纹结构的应力强度因子 (K)、弹性能量 (【，)、应变能释放率 (G)和柔 

度 (c)之间的关系，通过确定这些参数，间接地求出应力强度因子与这些参数的关系可用下列 

各式表示 
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z
： G ： 墨： 

a倪 B 2B an 
(2) 

式中，B为板厚；当裂纹尖端处于平面应力状态时， 等于材料的弹性模量 E；当裂纹尖端处 

于平面应变时， ~T'E／(1—7 1；P为作用的外载荷。 
对于复杂系统，则将其分为几个简单系统的组合，分别计算应力强度因子再进行加法或乘 

法的组合，这就是组合法的基本思路。 

4 多裂纹连通失效准则 

MSD结构的裂纹扩展评定和剩余强度评定中的一个重点也是一个难点就是裂纹之间连通准 

则的建立。尤其是在剩余强度分析中，多裂纹间的连通准则更是至关重要，它直接影响MSD结 

构的剩余强度计算。为了确定MSD结构的剩余强度，许多的研究者对多裂纹问的连通准则进行 

了大量的研究，先后提出了多种连通计算公式，它们大致可以分为四类I6J 

1)线弹性断裂参量：应力强度因子 ( )和应变能释放率 (G)； 

2)裂尖张开角 (CTOA)； 

3)塑性区连接准则； 

4)弹塑性断裂参量：J．积分和 积分。 

5 多裂纹扩展随机模型 

一 般环境下，疲劳多裂纹扩展随机方程可以表示为 ] 

dai／dt=Xo ( ·， )以 (3) 

f=1，．．．，n 

式中，a 为第i条裂纹长度；，z为需要考虑的总的裂纹数量；Fi(a ．．，a )为裂纹相互影响系数， 

表示各条裂纹扩展对第 i条裂纹的影响； 为第i条裂纹的裂纹扩展系数； 为第i条裂纹的裂 

纹扩展指数；Sm,x 为第i条裂纹所处的应力水平； 为控制第i条裂纹扩展的随机变量。 

根据单裂纹的修正方法，可得腐蚀环境下的疲劳多裂纹扩展随机方程[ ] 

(da,／dt)= r ( -．， ) (4) 

i：1，⋯，n 

式中，Xe = ， 是空中飞行的腐蚀影响系数． 

与一般环境下的疲劳多裂纹扩展随机方程式相比，式 (4)中增加了空中飞行的腐蚀影响系 

数，同时用随机变量 代替了 ，因此，一般环境下疲劳多裂纹结构概率损伤容限分析的方 

法 。 都可以应用于腐蚀环境下疲劳多裂纹结构的概率损伤容限分析。 
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6 多裂纹结构可靠性分析 

6．1 完全积分可靠性模型 J 

结构的可靠度就是控制裂纹扩展的多维随机变量落在等寿命曲面 (线)与坐标面 (轴)围 

起的范围内的概率，即多维随机变量的概率密度函数在等寿命曲面 (线)与坐标面 (轴)围起 

的范围内的积分。应用裂纹扩展随机模型得到概率空间内的同时开裂曲线和等寿命曲面 (线)， 

含多裂纹结构在寿命 时的可靠度为 

_

-

j⋯Jn厂(z1，Z2，．一·，Z．)dZ1dZ2⋯dZ (5) 

式中，f(z ，Z ，．．．， )为Z1，Z2，．．．，z 的联合概率密度函数，Q为概率空间中寿命为 T的等寿命 

曲面 (线)与坐标面 (轴)所围的区域。 

由于在前面模型中假设控制各条裂纹扩展的随机变量相互独立，因此含多裂纹结构在寿命 

时的可靠度可以表示为 

j．．．jnf(z~)f(z2)⋯f(Z．)dZ~dZz⋯ (6) 

式中，厂(z ) (i=1，⋯， )为随机变量 Zi的概率密度函数；Q的意义同上。 

上式所表示的可靠度为多裂纹结构扩展随机模型下可靠性分析所得的真实可靠度，如果随 

机变量 (卢1，⋯，，z)的概率密度函数不能表示为在 Q上可以直接积分的形式，那么就需要 

用数值积分方法。用数值积分方法计算含 3条以上裂纹结构的可靠度工作量太大，需要发展简 

化的可靠性分析模型 

6．2 简化串联可靠性模型[11] 

含多裂纹结构由于裂纹之间的相互影响，使得含多裂纹结构断裂失效过程比较复杂。考虑 

其中的某一条裂纹的应力强度因子超过平面应变断裂韧度 Kc而引起结构失效的情况，对于裂纹 

， 取功能函数为 

Zi：Kc—Ke (7) 

式中， 为裂纹i的等效I型应力强度因子。 

当gi>0时，结构处于安全状态，Zf≤O时，结构处于失效状态。 

假设整个结构含有 n条裂纹，由于任意一条裂纹失稳都会引起结构失效，因此，含多裂纹 

结构可看作一个由这 n条裂纹组成的串联系统，则结构的失效概率为 

Rr=Rs(Z1≤OUZ2≤0U⋯UZ ≤0) 

=

L≤。『Z，≤。⋯『Z ≤。厂(Zl，Z ⋯．，Z )dZ。dZ ⋯dZ 
式中，f(Z ，Z2 ．， )为z ，Z2，．．．， 的联合概率密度函数。 

当 ≥3时，由于 (8)式含有多重积分形式，再加上联合概率密度函数f(Z ，Z2，．．．，Zn)通常 

难以求得，而且随着裂纹数的增加，使得使用 (8)式计算结构失效概率基本上无法实现，因此 

需要采用近似计算方法。由Ditlevsen界限法，含多裂纹结构失效概率界限为 
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+ ax{砉f- 一∑i-Im c ≤ou z,≤。 ]，0L j=1 ) +ax{∑l 一∑ ( ≤ ≤o)l，} 【f：2 -J J 
≤R厂≤∑ 一∑maxRi(Z／≤ouL≤0) 

当所有随机变量都是正态分布且相关系数 ≥0时，有 

(9) 

max[qi，qj]≤Rs( ≤OFIzj≤0)≤qf+q (10) 

[_ ],qj=O(-flj)O[一 一一⋯出； 
为Zi和 之间的相关系数，设各随机变量之间相互独立，并记为X=(Xl， ，．．．， )有 

p 
Cov(zf，z 

一  

Var(KD+Cov(K~,，Keqj) 

。 z 。 z 
J

一

~／(Var(gc)+Var(geq,))(Var(gc)+Var(Keq,))。 

Var(Keq)=Var(U ) A+ Var(A) 

⋯=荟 ， 

(12) 

(13) 

=善(等等 ⋯ 
其中， 和 通过下式计算， ， ，)可通过随机有限元求得。 

i 
瓠 i 

一

~3K
eq ：

．

OU'M rA
+U 丝 

i i 00瓠 i 
(15) 

6．3 修正简化串联可靠性模型L1 

应用建立的简化串联可靠性模型的一个前提条件是各条裂纹的扩展特性相差不大，而当结 

构中存在一条扩展特性明显优于其他裂纹扩展特性的裂纹时，用同时开裂曲线计算中、长寿命 

区的可靠度将会明显低于真实可靠度。因此，需要对简化串联可靠性模型进行如下修正，不再 

采用同时开裂曲线计算结构的可靠度，而代之以假设控制安全裂纹扩展的随机变量以一个固定 

高可靠度的值 (比如与 R=0．99999相对应的 Z值)控制裂纹扩展而且不发生破坏，而其他裂纹 

同时破坏的曲线计算结构的可靠度。其他计算方法与简化串联模型相同。 

7 结束语 

多损伤是老龄飞机最主要的损伤形式，本文对多损伤应力强度因子的计算方法和多裂纹连 
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通准则以及多裂纹扩展随机模型进行了分析，在此基础上建立了多损伤飞机结构可靠性分析的 

理论模型，较好的解决了当前飞机因超龄服役造成的腐蚀多损伤问题，为合理制定飞机年度飞 

行计划，充分发挥老龄飞机的使用功效、保障飞行安全提供分析基础。 

事实上，随着使用时间的不断增长，结构性能处于不断的退化过程中，如何处理好退化对 

结构可靠性的影响问题，有待深入研究。 
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