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摘 要：飞机结构设计思想随着航空技术的发展而不断进步，经历了从静强度、动强度、疲劳强度到断裂强 

度的变化过程，耐久性／损伤容限设计是当前飞机结构设计规范的核心方法。本文归纳了飞机结构设计思想的 

发展历程，重点讨论了耐久性／损伤容限设计的基本思想、基本理论和基本方法 ，有助于深入理解该设计思想 

的本质。 
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Design of Durability and Damage Tolerance for Aircraft Structure 
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Abstract：With the development of aeronautical technologies， aircraft structure design concept has 

made continues progress， and undergoes an evolutive course from static， dynamic，and fatigue to 

fracture strength． And then，durability and damage tolerance design become the key method of cur— 

rent aircraft structure design criterion． The paper summarizes the developing history of design concept， 

emphatically discusses the basic concept， theory and method of the durability and damage tolerance 

design． These will be useful to understand an essence of the design concept． 
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飞机结构耐久性与损伤容限设计是在结构分 

析方法迅速发展、断裂力学等理论成熟应用、对 

飞机结构大量试验和服役经验积累的基础上，于 

20世纪70年代中期以设计规范形式确定下来的 
一 种设计方法，是对传统设计方法的补充和发展， 

目前已达到实用阶段，形成了具有完整体系的设 
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计工程系统。 

1 飞机结构设计思想的发展史 

飞机结构设计思想的演变源自飞机的使用实 

践，军用机主要取决于飞行和战斗性能、生存能 

力以及成本等方面的要求，民用机则强调安全性 
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和经济性⋯。 

半个多世纪以来，飞机结构设计思想经历了 

不断完善的发展过程，正朝着满足高机动性、高 

经济性、高可靠性、高出勤率、长寿命、低维修 

成本的综合设计技术与分析方法方向发展。 

1．1 静强度设计 

早在20世纪 3O年代或更早时候起，飞机设 

计首先着眼于静强度，即在载荷计算和强度计算 

中引人一个安全系数，这个方法一直沿用到现在。 

其设计准则是： 

P =f·P (1) 

O1 =f‘ ，≤ [ ] (2) 

式中，安全系数厂在强度规范中规定。静强度设 

计要求在限制载荷作用下结构不发生有害的永久 

变形或破坏，结构必须通过地面静强度试验进行 

验证。 

1．2 气动弹性设计 

大约自1932年开始，在英国空海军设计要求 

{AP～970》中已有防颤振要求。第一次世界大战 

期间出现过 FOKKER DⅧ飞机的机翼发散问题， 

此后加人了低空大速度和翼型变薄的要求，气动 

弹性问题变得突出起来。此时要求结构不但要有 

足够的强度，还要有足够的刚度，以确保设计颤 

振速度 。设计准则是： 

≥ = ·vo (3) 

式中： 为颤振安全系数；Vo为颤振设计点的飞行 

速度。结构必须通过模型风洞试验和飞行颤振实 

验进行验证，这一准则至今仍在沿用。自1975年 

起又引进了颤振主动控制技术(ACT)。 

1．3 疲劳安全寿命设计 

在二次世界大战以后的l0年中，世界各国的 

军用机和民用机发生了多起疲劳破坏事故，其中 

以 1954年英国彗星号飞机的灾难性事故为高峰。 

此后，结构设计除静强度和气动弹性要求外，又 

特别强调了安全寿命问题。设计准则是： 

N = ，= N,h
-／nf (4) 

式中：分散系数 n，一般取4。按照式(4)设计来控 

制疲劳强度和寿命，结构通过全尺寸疲劳试验进 

行验证。美国空军一直沿用该准则到70年代初 

期，英、法、德、荷等国至今仍在不同程度地沿 

用，我国现在也基本采用该准则。 

1950年开始飞机寿命的要求有了显著提高， 

战斗机由1 500飞行小时提高到5000～8000飞行 

小时，运输机由20 000飞行小时提高到30 000～ 

60000飞行-J,u?，保证飞机寿命期内的安全问题 

就更为重要。 

疲劳安全寿命设计 以结构无裂纹寿命作为设 

计 目标，一旦飞机出现可检裂纹则认为飞机的安 

全寿命终止。但在2O世纪6O年代末期和 7O年代 

初期，大量飞机结构由于材料初始缺陷、制造缺 

陷或各种损伤源产生的损伤在服役中扩展而导致 

破坏 2 J，表明安全寿命设计不能确保飞机安全， 

也不能确保飞机耐久使用。 

1．4 安全寿命／破损一安全设计 

基于以上原因，美国空军对 1971年的军用规 

范进行了修改，在安全寿命概念基础上，作为过 

度性措施增加了损伤容限(含破损一安全和安全裂 

纹扩展)设计和试验的新要求。设计准则是： 

(1)安全寿命要求 

Ⅳ =Ⅳ = ／n， (ns=4) (5) 

(2)破损一安全结构(主结构零件破坏后)要 

求 

叼p一。 ≥ ='7 (f=1．5) 

N ≥ (6) 

(3)安全裂纹扩展结构要求 

Ⅳ ≥ (7) 

此时，按式(5)、式(6)和式(7)等准则控制安全 

寿命、剩余强度和安全裂纹扩展寿命，结构通过 

全尺寸疲劳试验和损伤容限试验进行验证，欧美 

民用机设计普遍采用此方法。 

破损一安全设计虽克服了安全寿命设计的一 

部分缺点，但由于未考虑多处损伤和损伤检测， 

使飞机设计往往要付出质量代价却仍不够有效和 

可靠地保证安全，频繁的事故使航空业对破损一 

安全原则失去了信任，如何确保飞机可靠安全飞 

行又不至于使维修费用昂贵到不可接受，这是促 

使耐久性与损伤容限设计技术产生和发展的背景。 

1．5 耐久性／损伤容限设计 

1974年美国空军首次颁布了全新的飞机断裂 

设计规范(美国空军飞机损伤容限要求 MIL-A一 

83444)。事实上，在此规范颁布的前后，美国多 

种军用飞机已经采用了损伤容限的原则 和概 

念 J，并存在两种情况： 

设计新机：采用损伤容限规范设计新机，如 

A一】0，F一15，B～1和F一16(完全按 Nil_ 一A一83444 

和 MIL—STD一1530的要求)。 

评价老机：对已使用的老机进行损伤容限和 

耐久性评定，如 F一4C／D，F一4E，A一7，C-5A， 
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C-141A，F一111， B一52D， C一141B， T一33，E一 

3A，F一5E／F， KC-135，SR-71，T-39，F一5A／B， 

C一130等。 

1975年以后，美国空军放弃了安全寿命的设 

计概j念，改用经济寿命 (耐久性)的新概念。同 

时，对 MIL规范进行了修改，颁布了新版本 MIL 
— A一008866B．MIL—A一008867B和 MIL—STD一 

1530A。设计准则是： 

(1)经济寿命 
= N,r = 

一  ／n(取 凡=2) (8) 

(2)损伤剩余强度； 

(3)损伤增长限制。 

此时，结构通过耐久性试验和损伤容限试验 

进行验证。 

该设计准则在国内外的应用情况不尽相同。 

美国军用新、老飞机已经普遍采用，空军更靠前 
一 些。英、法、德等国持谨慎态度，力求在疲劳 

安全寿命的基础上吸收损伤容限设计技术。在研 

究工作方面，70年代后期北大西洋公约组织的航 

空研究与发展咨询小组(AGARD)出版了多部断裂 

力学设计的研究报告集；在型号设计中，德、英、 

意等国合作研制的狂风战斗机和 A一300B客机都 

引入了损伤容限设计技术。 

1983年在第 12届国际飞机疲劳会议(ICAF) 

上，发表了按疲劳和损伤容限统一要求修改英国 

军用规范的报告。 

1978年以后逐次修订的联邦航空条例 FAR25 

部、欧洲联合航空条例 JAR25部以及中国民用航 

空规章 CCAR25部等各国适航条例，对新研制的 

和已经运营的民用机提出了必须进行疲劳和损伤 

容限评定的指令性要求，从而使耐久性与损伤容 

限技术成为设计与制造长寿命、高可靠性和低维 

修成本的民用机的关键技术，同时又成为民用机 

适航签证必不可少的重要保障。 

1．6 可靠性设计 

可靠性设计对提高结构的可靠性和经济性具 

有方向性的意义，但对使用情况十分复杂的飞机 

结构来说，由于统计分析上的困难，还很难立即 

实现。 

综上所述，飞机结构设计思想经历了从静强 

度、动强度、疲劳强度到断裂强度的不断发展、 

补充和完善的过程。 

2 耐久 损伤容限设计的基本思想 

2．1 耐久性设计 

(1)基本概念 

耐久性是指在规定的期限内机体结构抵抗疲 

劳开裂、腐蚀、热退化、剥离、脱层、磨损和外 

来物体损伤的能力。它认为飞机结构在使用前 

(在制造 、加工 、装配 、运输时)就存在着许多微 

小的初始缺陷，结构在载荷／环境谱的作用下，逐 

渐形成一定长度和一定数量的裂纹和损伤，继续 

扩展下去将造成结构功能损伤 或 维修费用剧增， 

影响飞机的使用，必须立即修理(经济修理)，这 

种修理可以进行若干次，直到满足使用寿命。用 

公式表示为： 
n 

≤∑ (9) 

式中： 为设计使用寿命 ； 为修理期(经济修理 

期)次数； ；为第，次大修期(寿命)。 

(2)基本准则 

N,r≤ (1O) 

式中： 为使用寿命 ； 为耐久性寿命 。 

2．2 损伤容限设计 

(1)基本概念 

承认结构在使用前就带有初始缺陷，在使用 

中不可避免地受到外来物的损伤，但必须把这些 

缺陷和损伤在未修使用期内的增长控制在一定范 

围内，使其不发生不稳定(快速)扩展，同时结构 

应符合规定的剩余强度要求，以满足飞机结构的 

安全性和可靠性。用公式表示为： 

L <L 

P ≤P (11) 

式中：L 为可能出现的最大裂纹尺寸；L 为对应 

的临界裂纹尺寸；P 为可能承受的最大载荷； 

P 为满足剩余强度要求的许用载荷。 

(2)基本准则 

在规定的未经维修的服役周期内或结束时都 

应有规定的剩余强度水平。对于破损安全结构， 

通过实用多路传力或止裂措施，局部地控制不稳 

定裂纹扩展。对于裂纹缓慢扩展结构，其缺陷不 

允许达到不稳定快速扩展所需要的尺寸。 

2．3 耐久性／损伤容限定寿 

耐久性定寿是根据断裂力学概念不断地确定 

修理周期(修理寿命)连续进行定寿，使总寿命不 

低于设计使用寿命；损伤容限则是通过对裂纹从 

可检裂纹到临界裂纹的扩展来确定检查周期(检 

查间隔)，使得结构满足规定 的剩余强度要求， 

保证飞机结构的安全性和可靠性 因此，耐久性／ 
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损伤容限定寿的基本思想可描述为：飞机结构用 

耐久性设计定寿，用损伤容限设计保证安全。 

耐久性／损伤容限定寿与疲劳／损伤容限定寿 

相比，相同点都是用损伤容限设计概念保证安全。 

不同点是，前者是建立在断裂设计概念上的耐久 

性定寿，后者是建立在疲劳设计概念上的疲劳定 

寿。可以说耐久性定寿是疲劳性定寿的发展和完 

善，疲劳定寿是耐久性定寿的基础和原始阶段。 

3 耐久te~．／损伤容限设计的基本理论一断裂 

力学 

由于任何飞机结构都不可避免地存在着类似 

于裂纹的缺陷，降低了结构的承载能力，甚至使 

之失效，这些实例用经典的力学(静力学、弹性力 

学、结构力学和强度计算)或用疲劳 S—N曲线都无 

法进行解释。这样就产生了一门研究含裂纹的结 

构力学行为的新力学学科，即研究裂纹尖端应力 

场、裂纹起裂准则、裂纹扩展规律以及结构快速 

断裂特性等的力学分支一断裂力学，它可对上述结 

构断裂问题进行分析与评定，飞机结构的耐久性／ 

损伤容限设计技术就是在断裂力学理论的背景下 

产生和发展起来的。下面简要介绍工程断裂力学 

的基本理论。 

3．1 裂纹尖端应力场 

图 1列出无限大板含中心裂纹，在无穷远处 

作用均匀应力 ，裂纹长度2n。 

图 1 无 限大板含 中心裂纹 

⋯  

Kl
。s ofC 7 in 】 仃x ∞ 卜 n言 n芎J 

O'y = 。 2 。s号[-+sin号sin挈】q~Fc 。 os 【 +吼“亏 “ j 
K| 

． 0 0 30 
Txy ln一2 cos一2 00s一2 ⋯ 。 

式中i Kt为强度因子 

： lim ，0 =0 = 

(12) 

(13) 

由式(12)可见，当r一 0时，公式出现奇异性， 

即 ， y，7l _÷。。。 

3．2 断裂准则 

裂纹扩展曲线如图2所示。 

图 2 裂纹扩展 曲线 3个 阶段 2个I’]槛值 

Ak≤k ，裂纹不扩展，曲线A段； 

Ak>k 裂纹扩展，曲线 B段； 

Ak≤ ，c'裂纹不快速扩展，曲线 B段； 

Ak>k 裂纹快速扩展，曲线 C段； 

k 为裂纹扩展起裂门槛值； 

k，。为裂纹快速不稳定扩展门槛值，又称材料 

的断裂韧度或断裂韧性。 

3．3 材料裂纹的扩展公式 

(1)Pairs公式(1961年) 

一

da
=c(ak) (14)dN ＼ ＼‘。， 

式中：C和 n为材料常数，变程 Ak=k 一k i 在 

不太大和不太小时适用。 

(2)Farman公式(1967年) 

丽da= 1 R k Ak (15) dⅣ ( 
一  ) 一 、‘ 

式中：c ，n 为材料常数； 。为材料断裂韧性。 

(3)Walker公式(1970年) 

da
： 』。[(1一 ) △|]}] ，(0<R<1)(16) 

dⅣ 【c[(1一R)M2-1 Ak]“，(一1<R≤0) 

式中：C和n为材料常数；M 和 为应力比影响指 

数。 

(4)Closure公式(1971年) 

～

da
= 【c矿击 ak] (17dN ) ～ 【 丌 

式中：ci= c，-1+( o+c，_1)(1+R) ，cf= 

f／O'm． o 

式中：cl，c⋯ p为材料常数； 为闭合应力。 

3．4 裂纹扩展寿命计算 

由 da=f(k
， n，尺)可导出： 
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) 

Ⅳ=I (k，口，R)da (18) 
J ao 

对 n进行积分，便得到由初始裂纹扩展至临 

界裂纹的寿命。 

4 耐久性／损伤容限设计的基本方法 

4．1 耐久性设计 

飞机结构耐久性设计发展了安全设计思想， 

改进了疲劳定寿方法，考虑了结构的维修性和经 

济性。由于应用概率断裂力学或小裂纹断裂力学 

理论，能够更科学地研究裂纹萌生和相对短裂纹 

群体的扩展，从而提高了设计的精确性和可靠性， 

使飞机结构设计技术跃升到新的理论高度。 

从 1986年起，我国开始对飞机结构耐久性设 

计技术进行大规模研究，结合扣机研制需要和飞 

机生产的具体情况，对耐久性设}十技术进行了较 

深入 的分 析 和大量 试验 研究。在 此基 础上， 

GJB7751 1—89《军用飞机完整性大纲——飞机要 

求》中纳入了耐久性设计原则，还在其附录A中 

详细地规定了飞机结构耐久性设计和地面试验要 

求。新研飞机 已开始逐步采用耐久性设计原则， 

现役飞机定寿也增加了耐久性评定工作。 

耐久性设计可以取代安全寿命设计，并与损 

伤容限设计相容互补，是确定飞机使用寿命的基 

础设计，为飞机结构在使用寿命期问不出现功能 

性损伤提供了保证 J。 

(1)一般要求 

在设计使用载荷和环境谱的作用下，按耐久 

性设计的机体结构经济寿命应大于设计使用寿命， 

设计目标是使疲劳开裂裂纹或其他结构和材料的 

退化减到最小，以便尽可能防止过度的或昂贵的 

维修以及引起油箱渗漏、操纵效率降低、座舱降 

压等功能问题。研制方应遵循 GJB6716要求编制 

飞一续一飞载荷／环境谱 ，完成必要的分析和试验 

工作，以便证实符合完整性大纲附录 A的要求。 

经济寿命是通过耐久性试验评估后得到的具有高 

可靠度的结构可使用寿命，并考虑了试验的分散 

性和计算的不确定性。 

(2)耐久性细节设计 

包括选择耐久性材料、控制应力水平和应力 

集中、结构细节耐久性优化设计、选择抗疲劳工 

艺、选择腐蚀防护和热防护措施、质量控制和管 

理等 。 

(3)耐久性分析 

在设计初级阶段，所有分析应能表明机体结 

构符合耐久性设计的一般要求，并为耐久性试验 

提供依据。完成试验后，耐久性分析应解释和评 

估耐久I生试验结果，以便确定经济寿命和经济修 

理时间，以及在服役使用载荷环境发生变化时， 

预测经济寿命的变化。 

a．选择飞一续一飞应力／环境谱，设计和分析 

必须用试验验证。 

b．关键件选择，指昂贵的或更换是不经济 

的，同时又是影响飞机功能和战备状态的零构件， 

主要控制在 1 mm(0．3～1．0 mm)以下疲劳裂纹的 

萌生和扩展。 

12．分析方法分为两类：一类是基于断裂力学 

的方法，如概率断裂力学方法(PFMA)和确定性 

裂纹扩展法(DCGA)；另一类是基于疲劳的方法， 

如裂纹萌生方法 (CIA)和改进 的裂纹萌生方法 

(ICIA)。针对腐蚀环境对飞机结构寿命影响的特 

点，近年来发展了腐蚀环境下使用的概率断裂力 

学方法和裂纹萌生法。 

(4)耐久性试验 

预测或验证机体结构的薄弱环节和危险部位， 

是研制、鉴定飞机结构使用寿命、可靠性和经济 

维修l生的基础，作为确定经济寿命的依据。应制 

定并执行完整的耐久性试验大纲，包括研制试验、 

全尺寸机体结构耐久性试验，以保证飞机结构满 

足寿命和可靠性的要求。 

(5)腐蚀防护和热防护 

为在使用寿命期内把腐蚀和热环境对耐久性 

和维修费用的影响减至最小，需在初步设计阶段 

选择防腐蚀与耐热材料和最佳的防护办法。严格 

控制机体的最后加工，避免在使用寿命后期出现 

应力腐蚀开裂和电化腐蚀等严重问题。 

(6)磨损 

与活动功能有关的机体结构、可动结构表面、 

可拆卸的零件、舱门、滑轨等，必须在服役使用 

期内有效，不因磨损而影响功能。应用可计及结 

构变形效应的模拟试验来确定每个磨损面的磨损 

程度，并将相应资料编人维修技术说明书。由于 

磨损量很难预测，设计时应充分考虑磨损部位的 

可达性，以便能实地进行检测。 

(7)有特殊寿命限制的结构 

允许定期修理或更换，以提高经济效益，修 



42 飞 机 设 计 第 29卷 

理或更换期可低于机体寿命，为机体寿命的某一 

百分比。 

4．2 结构损伤容限设计 

由于耐久性设计没有考核结构抗裂纹断裂和 

抗断裂的能力，必须建立损伤容限及其验证要求， 

以便为飞行安全结构和其他选定结构规定最低限 

度的损伤容限能力。 

损伤容限设计承认结构中存在一定程度的未 

被发现的初始缺陷、裂纹或其他损伤，通过分析 

与试验，对可检结构给出检修周期，对不可检结 

构给出最大允许初始损伤，以保证结构在给定的 

使用寿命期限内，不因未被发现的初始缺陷、裂 

纹或其他损伤扩展而发生灾难性的破坏事故 。 

(1)结构分类 

裂纹发生和扩展情况的检查是与飞机结构部 

位的可检查度密切相关的，具有不同可检查度的 

结构应采取不同的设计概念，并且损伤容限设计 

要求也按不同结构类型加以规定。因此，应用损 

伤容限概念进行设计时，必须对结构进行分类。 

a．按可检查度分类，包括飞行明显可检结 

构、地面明显可检结构、环视可检结构、特殊 目 

视可检结构、翻修级或基地级可检结构、使用中 

不可检结构。 

b．按结构设计类型分类，包括缓慢裂纹增长 

结构、破损安全止裂结构、破损安全多传力结构， 

后两种统称为破损安全结构。 

(2)结构类型选用原则 

结构类型的选择与结构的可检程度、表面结 

构还是内部结构、结构的可更换性、静定结构还 

是静不定结构、应力水平和所用材料有关，通常 

按以下原则选择结构类型： 

a．翻修级或基地级不可检结构和使用中不可 

检结构应设计成缓慢裂纹扩展结构。 

b．飞行明显可检结构、地面明显可检结构、 

环视可检结构、特殊 目视可检结构、翻修级或基 

地级可检结构原则上设计成破损安全止裂结构或 

破损安全多传力结构。 

c．表面结构一般为可检结构，可考虑设计成 

破损安全结构。内部结构一般为不可检结构，应 

设计成裂纹缓慢扩展结构。 

d．易更换结构容易实现破损女全设计，不易 

更换结构以采取缓慢裂纹扩展结构为宜。 

e．静定结构是单传力途径结构，必须设讨玻 

缓悛裂纹扩裟结构，如踅落鬻j：经等。嚣r定结 

构增加了结构的安全度，是实现多传力途径的基 

础，应当尽可能设计成破损安全多传力途径或破 

损安全结构。 

f．如果选用的设计类型为缓慢裂纹扩展结构 

时，应该特别注意应力水平和材料因素的控制。 

g．当破损安全的要求有一部分不能满足，或 

者进行缓慢裂纹扩展分析不复杂时，可以把多传 

力途径的结构看作是缓慢裂纹扩展结构。 

h．鉴于有时判断破损安全结构的分析过程比 

较复杂，因此，常常不管结构是什么形式，都把 

它看作是缓慢裂纹扩展结构类型。 

i。特殊结构件(如座舱、整体油箱)设计类型 

的选择应做特殊考虑，不允许采用破损安全设计 

类型，应采用缓慢裂纹扩展设计。 

(3)选材原则 

损伤容限设计要求结构必须有足够长的裂纹 

扩展周期，以便在裂纹扩展到临界尺寸之前被检 

测出来，因此在选择结构材料时，除考虑静强度 

和刚度外，应选择抗疲劳性能良好、裂纹扩展速 

率较慢的材料。结构受拉部位(机翼下蒙皮、下壁 

板、机身气密舱)的构件通常采用 LY12(相当于 

2024)铝合金，而不宜采用 LC4(相当于 7075)高 

强度铝合金。 

(4)评估方法 

对损伤容限设计结构进行评估，以确定结构 

损伤的扩展规律和剩余强度特性 ，提供具有足够 

安全性所要求的检查水平，制定出合理的检修周 

期和检查方式。评估步骤依次为：确定评估部位， 

确定构件初始裂纹长度，确定构件应力谱，确定 

损伤结构剩余强度，计算裂纹扩展寿命，进行损 

伤容限试验，制定合理的检修周期和检测方式。 

5 耐久性设计与损伤容限设计之间的关系 

耐久性与损伤容限设计思想以断裂力学为理 

论基础，以飞机设计技术为其设计基础，以无损 

探伤技术为其工程基础，以生产质量控制和使用 

监控为其实践基础。但必须指出，进行飞机结构 

设计时，首先要确保飞机结构满足静强度设计和 

刚度设计要求，然后满足抗疲劳设计要求，使其 

具有高寿命、高可靠性和低维修费用。 

耐久性设计使飞机结构具有良好的经济维修 

性，确定并提供结构的经济寿命(即裂纹由经济 

j二确定的初始尺寸扩展到某一经济维修尺寸时的 

扩展期限、；损伤容限设计保证飞机结构的安全 
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性和可靠性，确定安全极限(即裂纹由初始尺寸 

扩展到临界尺寸的扩展期限)。 

设计时通常把结构件分为两大类，一类是损 

伤容限关键件，即涉及飞行安全的构件，其数量 
一 般在 200个左右；另一类是耐久性关键件，即 

涉及飞机结构经济寿命的构件，不同的经济寿命 

要求可能涉及的构件数量不同，一般在上千个甚 

至数千个以上。 

耐久性设计与损伤容限设计是相互联系、相 

互补充的。实践证明，缺乏耐久性的损伤容限结 

构并不能具有足够的安全性和可靠性，因为在寿 

命后期，裂纹会普遍发生，说明破损安全原则只 

适用于有限的寿命期。而腐蚀、擦伤、老化等因 

素将使各传力路线几乎同步地削弱，破损安全的 

作用就很有限。因此，保证损伤容限的可靠性要 

以耐久性为前提。 

在当前的结构设计中，通常将耐久性设计和 

损伤容限设计结合起来，形成耐久性 +损伤容限 

的设计思想，这也是西方国家主要的飞机结构设 

计思想，从以前的破损安全与安全寿命原则相结 

合的思想演变而来。其总的目标，一是提高飞机 

的安全可靠性，二是提高飞机的安全寿命。 

6 结束语 

综上所述，耐久性／损伤容限设计是在总结吸 

取疲劳设计经验教训的基础上发展起来的。从时 

间上来看，疲劳设计规范是在上世纪 60年代末 、 

7O年代初制订的，而耐久性／损伤容限设计是在 

7O年代中后期制订的；从设计技术上看，耐久性 

／损伤容限设计优于疲劳设计，更具有科学性和实 

用 性。 目前 世 界 上 最 新 的 飞 机 设 计 规 范 

(JSSG2206(1998．12)美国空海军联合规范)，仍 

将耐久．陛／损伤容限设计作为飞机结构设计思想的 

主线，对其要求更加全面、完善，不仅适用于空 

军飞机，也适用于海军飞机；不仅适用于金属材 

料结构飞机，也适用于复合材料结构飞机。 

经过世界各国30多年的工程实践和航空工业 

的发展，作为飞机结构完整性核心技术的耐久性／ 

损伤容限设计，代表了设计规范的发展方向，是 

先进飞机的主要设计思想，其理论、技术和方法 

还处于不断的丰富和发展过程中。 
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