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摘 要：结合某型飞机重要疲劳关键件起落架梁设计改进后的寿命评定，建立了在不进行全尺寸试验的情况 

下，对设计改进结构进行寿命评定的方法。即在结构改进前后关键疲劳薄弱部位细节应力分析的基础上，通 

过该疲劳关键部位的模拟试件在改进前后应力谱下的寿命分析和疲劳对比试验，综合评定结构改进后的寿 

命增加系数，参照改进前该结构的全尺寸疲劳试验结果，确定设计改进后该关键件的疲劳寿命。用上述方法 

完成了对某型飞机重要疲劳关键件起落架梁改进后的寿命评定，其结果也应用到了该型飞机结构的定延寿。 
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Abstract：This paper takes example for evaluating the life of the improved undercarriage beam which is a main 

fatigue component in a kind of plane，and describes the method about evaluating the fatigue life of the improved 

components in the case of lack of whole size testing．This method bases on the detail stress analysis of the main 

fatigue parts between the improved component and the unimproved component，and evaluates synthetically the 

coefficient of life increase of the improved component by analyzing the life of the simulator specimen of this 

component in the case of each load spectrum and the fatigue compare testing，and ascertains the fatigue life of 

this improved main component by consulting the result of the whole size testing about this unimproved compo— 

nent．The life evaluating of the undercarriage beam which is a main fatigue component in a kind of plane is 

completed by this method．The result was applied to this kind of plane． 
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某型飞机主起落架梁是决定该机寿命的重要 

疲劳关键件，最初设计的该梁(老梁)不能满足设 

计要求，在 设计 改 进 后 ，没 有进 行 全 尺 寸 试验 

验证。 

本文以改进前结构全尺寸疲劳试验结果为基 

础，通过设计改进前后结构的有限元细节分析，准 

确确定该结构疲劳关键部位的应力谱，对该部位 

进行设计改进前后寿命分析和对比试验，给出结 

构改进前后的寿命对比关系，确定出该部位设计 

改进后的疲劳寿命。本文通过该梁改进设计后的 

寿命评定为实例，建立了设计改进结构进行寿命 

评定的方法。 

1 改进后的主起落架梁(新梁)疲劳寿命评定的 

技术途径 

通过对结构改进前后结构的有限元细节分 

析，给出疲劳危险部位的应力谱。经过对 2种梁 
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进行的寿命对比分析与模拟元件对比试验，获得 

新梁的寿命增加比例。以改进前全尺寸疲劳试验 

主起落架梁(老梁)寿命结论为基础，给出新梁的 

使用寿命。 
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式中： 为老梁全尺寸疲劳试验结论；No为老梁 

模拟元件的试验寿命；T 为新梁全尺寸疲劳试验 

结论；N 为新梁模拟元件的试验寿命。 

2 新、老梁的试验对比研究 

(1)试验概述 

(a)试件 试件共有 2组，分别模拟老梁、新 

梁同一疲劳关键部位，典型试件见图1。 

(b)试验载荷谱 依据地面载荷谱通过有限 
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38．64。 

图 1 典型模拟试件 

Fig．1 Typical simulated specimen 

元计算分析编制了新、老梁试件的无缺 口段名义 

应力谱和试验载荷谱。试验载荷 

P — ko·F (3) 

式中： 为新、老梁关键部位名义应力谱，见图 2、 

图3；F为试验件无缺口横截面积；k为调整系数。 
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图 2 老起落架梁疲劳关键部位典型应力谱 

Fig．2 Typical stress spectrum of fatigue critical area of old 

undercarriage beam 
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图 3 新起落架梁疲劳关键部位 典型应力谱 

Fig．3 Typical stress spectrum of fatigue critical area of new 

undercarriage beam 

(c)试验过程 在上述试验载荷谱下老梁、 

新梁试件各完成 了 7件有 效试件 的成组 疲劳试 

验 ；试验过程 中观察了裂纹萌生过程 ，记录了裂纹 

形成的循环数及对应的裂纹长度，试验均做至断 

裂 ，记录了总寿命，并对断 口进行 了观察 ，记 录了 

其裂纹萌生部位及裂纹形态。 

(2)试验结果 

(a)试验结果 新、老梁元件试验结果见表 1。 

表 1 新老梁元件试验寿命数据(单位：起落) 

Table 1 Test life of specimen of new and old undercarriage 

beam(unit：times) 

序号 老梁元件 新梁元件 

裂纹形成寿命 总寿命 裂纹形成寿命 总寿命 

(b)试验寿命数据的统计处理 假定总寿命 

与裂纹形成寿命均服从对数正态分布，所得到对 

数总寿命和对数裂纹形成寿命均值、标准差估计 

值 X ，S 和 Xi，Si以及中值总寿命、中值裂纹形 

成寿命的估计值(N 。) ，(N 。)i，见表 2。 

表 2 新、老梁试验寿命数据的统计处理结果(单位：起落) 

Table 2 Statistical result of life of specimen of new and old 

undercarriage beam(unit：times) 

(c)新梁与老梁的寿命 比 采用文献[1]中 

的统计方法，确定新、老梁的安全寿命比。 

· 新、老梁对数裂纹形成寿命方差差异检验 

F 一 一 1．037< F 5(6，6)一 4．28 (4) 
1)i2 

新、老梁对数裂纹形成寿命方差无显著差异， 

并有综合标准差估计值 S i一0．170 4。 

· 指定置信度 y一9O 下的新、老梁中值寿 

命 比 

在新、老梁所用疲劳分散系数相同时，其安全 

寿命比值就等于裂纹形成中值寿命的比值。 

对数裂纹形成寿命均值差的单侧置信下限： 

( 2一 1)y— X 2一 X 1+ ￡(卜y)(nl+ 1"／2— 2)· 

s ~／1／，z1+1／．2 

y一 90 ，t(1一 )(，z1+ 1"／2— 2)一 t0_1(12)一 1．356 2 

． I 
(N5o) 2 l 一 
(N50) 1 I 

l y=0． 

1Ot(1 r)(nl+n2 2)S~e _ 2．165 

m一 寸J 汛珏胸 —4 ． 

∞ ∞ ∞ 加∞ 鲫 ∞∞ 加 O 

BdI，∈[f= 

维普资讯 http://www.cqvip.com 

http://www.cqvip.com


第 1期 隋福成等：飞机结构关键件设计改进后的疲劳寿命评定技术 

3 新、老梁寿命的计算对比 

(1)计算方法 

通过有限元细节分析得到新、老梁的关键疲 

劳薄弱部位的应力谱，采用改进名义应力法对新 

梁和老梁进行寿命对比计算，其方法如下 ： 

(a)选取典型应力比(R一0．1)下的 P-S—N 

曲线表达式，分别选用三参数式和幂函数式。 

三参数表达式为 

S—C (1+ ) (5) 
幂函数式表达式为 

系数为 5，则老梁的使用寿命可取为 1 870起落。 

(b)新梁的寿命计算结果 根据 Miner理 

论，用所得到的细节 P-S—N 曲线估算新梁的寿 

命，得到由对比分析得到的新梁安全寿命及新、老 

梁的寿命比，见表 4。 

表 4 新老梁安全寿命估算结果(单位：起落) 

Table 4 Caculated result of new and old undercarriage 

beam(unit：times) 

SmN — D。 (6) 4 结 论 

(b)细节 P-S—N 曲线参数的选取 

① 三参数式 

· 取材料 S—N 曲线三参数式形状参数 A一 

59．37，口一0．38作 为细节 P-S—N 曲线 的参数 A， 

值。 

· 以老梁寿命结论(Np) (谱块数)为目标，给 

定若干不同的 C口值，进行老梁细节局部应力谱下 

的寿命估算，寿命估算结果等于(N口) 时所对应的 

C口值即为细节 P—S—N曲线的 Cp值。寿命估算中 

用到的等寿命曲线，采用索德一伯格公式，即 

—

s z 1一 ) 
② 幂函数式 

(1)置信度 y一9O 对应的试验评估结果与 

计算结果比较接近，计算结果偏小 15 9／6～2O 。 

本着以对比试验结果为主，综合考虑试验结果与 

计算结果的原则，可取新、老梁寿命比为 2．0。 

(2)可以有 9O％的把握说：老梁寿命为1 870 

起落时，新梁寿命可以达到3 740起落。 

(3)该结论 已经应用于某 型飞机的延寿结论 

中。 

· 对于铝合金材料而言 ，损伤较大 的应力水 

平所对应的寿命处于中等寿命段，因此在式(6)中 

可取 一4 ； 

·D。值的确定方法 给出了计算过程中反 

推三参数式参数 C。与幂函数式参数 D。的结果 ， 

表 3中给出了新梁安全寿命计算评估的结果。老 

梁的试验总寿命见下文(2)。 

表 3 反 推的 D，值 

Table 3 Inferred Dp 

(2)对比计算结果 

(a)老梁的使用寿命 老梁的试验总寿命是 

l1 000起落，包括裂纹扩展。从提高安全性考 

虑，应取裂纹形成寿命作为定寿依据。鉴于梁的 

试验中没有关于裂纹形成寿命的记录，考虑此次 

试验中老梁试件裂纹形成寿命所占总寿命的平均 

比值为 84．1 ，近似取实际梁结构试验裂纹形成 

寿命为总寿命的 85 ，即为 9 350起落。取分散 
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