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一种老龄飞机疲劳(耐久性)延寿试验周期的确定方法

何 宇 廷 ， 高 潮 ， 张 腾 ， 崔 荣 洪 ， 伍 黎 明

(空军工程大学航空航天工程学院，陕西西安，710038)

摘 要 针 对 老 龄 飞 机 疲 劳 （耐久性）延寿试验中存在的问题，提出了 一种老龄飞机疲劳（耐久 

性）延寿试验周期的确定方法。在 3 种不同情况下对延寿试验机疲劳（耐久性）试验载荷谱的选 

取进行了分析；根据服役飞机的实际飞行情况，按等损伤原则对服役飞机的总当量飞行小时数 

进行了计算；以飞机疲劳寿命母体分布为基础，通过数值仿真方法对老龄飞机剩余疲劳（耐久 

性）寿命疲劳分散系数进行了分析，并确定了老龄飞机疲劳（耐久性）延寿试验周期；最后通过算 

例分析证明了方法的可行性。
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A Method of Determining Fatigue Test Period to 

Prolong Fatigue (Durability) Life for Aging Aircraft

H E  Yu-ting,GAO C h a o , Z H A N G  Teng,CUI Rong-hong , W U  Li—m m g  

(Aeronautics and Astronautics Engineering College, Air Force Engineering University, X'an 710038, China)

Abstract： Aimed at the problem of fatigue test to prolong life for aging aircraft, the method of determining 

fatigue test period to prolong fatigue (durability) life for old aircraft is put forward. The three different 

conditionswere analyzed for choosing the fatigue test loadings; Based on the actual flying hours, the total 

equivalent flying hours were calculatedby damage equivalencyprinciple for service aircraft; The fatigue 

scatter factor of residual fatigue life was analyzedby numerical simulationbased on fatigue life distribu

tion , and the fatigue test period for aging aircraft was determined; Finally, this method was illuminated by 

a calculation example.
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目前，飞机的疲劳（耐久性）安全寿命通常依据 

全机疲劳（耐久性）试验飞行小时数除以疲劳分散系 

数得到[1]。当服役飞机的飞行小时数达到初始安全 

寿 命 N , 时 ，通常需要对老龄飞机进行全机疲劳（耐 

久性）试验来延长老龄飞机的服役使用寿命，进一步
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扩大其服役使用寿命限制。

从已到寿机群飞机中随机抽取一架经过耐久性 

修理的老龄飞机作为延寿试验的飞机，简称延寿试 

验 机 ，进行全机疲劳（耐久性 )试验。一般情况下，并 

不是直接将该架老龄飞机在试验载荷谱下进行试验
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至破坏。国内外的习惯做法是先确定老龄飞机的疲 

劳（耐久性）安全寿命延寿目标，然后根据延寿目标 

和疲劳分散系数来确定老龄飞机疲劳（耐久性）延寿 

试验周期。老龄飞机延寿目标通常根据目前飞机的 

结构状态和后续飞行的任务给定。为了保证老龄飞 

机后续服役的安全性，利用老龄飞机剩余疲劳（耐久 

性）寿命的疲劳分散系数与延寿目标的乘积来确定 

老龄飞机的疲劳（耐久性）延寿试验周期。

许多学者对疲劳分散系数进行了研究 [2 3 ]，但是 

并没有涉及到老龄飞机剩余疲劳（耐久性）寿命的疲 

劳分散系数。这个系数是在新机全机疲劳（耐久性） 

试验载荷谱下所确定，而服役飞机的实际使用载荷 

谱与之不同。当服役飞机实际飞行小时数达到初始 

安全 寿 命 N p 时 ，将服役飞机实际飞行小时数根据 

等损伤原则折算到新机全机疲劳（耐久性）试验载荷 

谱是下的飞行小时数，认为是当量飞行小时数。这 

时服役飞机的当量飞行小时数一般不等于 N p ，需 

根据其确定老龄飞机剩余疲劳（耐久性）寿命的疲劳 

分散系数，从而计算在当前延寿试验载荷谱下老龄 

飞机的疲劳（耐久性）延寿试验周期。

为了在不影响飞行安全的情况下充分挖掘老龄  

飞机的服役寿命潜力，本文提出了一种老龄飞机疲  

劳（耐久性）延寿试验周期的确定方法，为延长老龄  

飞机疲劳（耐久性）服役寿命提供技术支撑。

1 延寿试验机疲劳（耐久性)试验载荷 

谱的选取

根据服役飞机的实际飞行状态 7延寿试验机疲  

劳（耐久性 )试验载荷谱的选取通常可分为以下 3 种 

情况：

情 况 1 :服役飞机从始至终都在新机全机疲劳  

(耐久性 )试验载荷谱（或相当的载荷谱）下 服 役，这 

时取延寿试验机全机疲劳 (耐久性)试验载荷谱与新 

机全机疲劳（耐久性）试验载荷谱相同或相当；

情 况 2 :服役飞机开始是在新机全机疲劳（耐久 

性 )试验载荷谱 (或相当的载荷谱 )下服役，服役一段 

时 间 N , 后 ，飞行载荷谱加重，服役飞机在后续飞行  

载荷谱下服役，后续飞行载荷谱的损伤度是新机全  

机疲劳（耐久性）试验 载荷 谱 损 伤 度 的 i倍 ，这时为 

了更真实地对服役飞机进行验证，选取后续飞行的  

平均载荷谱作为延寿试验机全机疲劳（耐久性)试验 

载荷谱；

情 况 3 :为 了 缩 短 延 寿 试 验 机 全 机 疲 劳 （耐久 

性）的试验周期，选取损伤度为情况 2 中后续飞行载

荷 谱 损 伤 度 倍 的 载 荷 谱 作 为 延 寿 试 验 机 全 机 疲  

劳 (耐久性 )试验载荷谱。

2 总当量飞行小时数N 的确定

假设服役飞机在新机全机疲劳（耐久性）试验载 

荷谱下 的飞 行 小 时 数 为 N ,，在后续飞行载荷谱下  

服 役 飞 行 小 时 数 为 N 2，其中在相同的飞行小时数  

下后续飞行载荷谱的损伤度为新机全机疲劳 (耐久  

性）试验载荷谱损伤度的〖倍 ，则服役飞机在新机全  

机疲劳（耐久性)试验载荷谱下的总当量飞行小时数  

N 为 ：

N  =  N , + W 2 ⑴

对于延寿试验机疲劳（耐久性)试验载荷谱选取  

见 情 况 1)，I 为 1。

3 老龄飞机剩余疲劳（耐久性）寿命疲 

劳分散系数的数值仿真

一般情况下，可认为军用飞机结构疲劳（耐久 

性）寿命服从对数正态分布；民用飞机结构疲劳（耐 

久性）寿命服从双参数威布尔分布 M 。

根据大数定理，当子样容量 n 大于一定数时，就 

可用样本估计值表示母体参数，实际经验一般认为  

n >  5 0的子样是大子样 [7]。老龄飞机剩余疲劳（耐 

久性）寿命疲劳分散系数的数值仿真步骤如下：

1)根据原机群飞机疲劳（耐久性）寿命母体的分 

布函数 (可以由原新机定寿试验结论得到），随机产 

生 5 0组服从对数正态分布 /双参数威布尔分布的随  

机数 ，即获 得 5 0个 样 本 ，每组随机数样本的样本容 

量 为 50。5 0组随机数则代表有 5 0组机群飞机疲劳 

(耐久性）寿命试验数据，而每组随机数中的 5 0个随 

机数代表每组有 5 0架飞机的疲劳（耐久性）寿命试 

验数据；

2)每组随机数同时减去总当量飞行小时数 N ， 

得 到 5 0组新随机数，即 获 得 5 0组 新 样本 ，代 表 50 

组老龄飞机剩余疲劳（耐久性）寿命样本，其服从新  

的对数正态分布 /双参数威布尔分布，每组新随机数 

样本的样本容量为 50，代 表 每 组 有 5 0 架老龄飞机  

的剩余疲劳 (耐久性 )寿命数据 ;

3)根据上一步中的 5 0组老龄飞机剩余疲劳（耐 

久性）寿命样本计算拟合每组新随机数样本的对数  

标准差 /曲线形状参数，得 到 5 0个新的对数标准差 / 

曲线形状参数值；

4)对 5 0个新的对数标准差/曲线形状参数值求
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平均值，即可得到新的对数正态分布 /双参数威布尔 

分布函数的对数标准差 /曲线形状参数，其代表老龄 

飞机剩余疲劳 (耐久性 )寿命分布函数的参数值 ;

5)根据延寿试验数据样本容量及上述所得的老  

龄飞机剩余疲劳（耐久性）寿命分布函数的对数标准 

差 /曲线形状参数，可 计 算 一 定 可 靠 度 ^与 置 信 水  

平 7 下的疲劳分散系数 L y 。

对于飞机结构疲劳（耐久性）寿命服从对数正态 

分布而言，疲劳分散系数为 M  ：

1 ^ = 1 0 ( # — (2) 

式中：为老龄飞机剩余疲劳（耐久性）寿命的对数  

寿命标准差； 为由选用的可靠度所确定的标准正 

态分布累计函数值；̂ 为由选用的置信水平所确定  

的标准正态分布累计函数值；n 为样本容量。

对于飞机结构疲劳（耐久性）寿命服从双参数威 

布尔分布而言 7疲劳分散系数为 ：

一 ln_R —m 
L d  (一 2 )  ⑶

式中： 为置信系数；m 为曲线形状参数；R 为可

靠度。

当 m 已知时，S t可通过下式得到 M  ：

f Sc fYL7ln
广 1 e-~m dx =  y (4)

J o 1 (n)

4 老龄飞机疲劳（耐久性)延寿试验周 

期的确定

对于试验载荷谱按第 1 节 中 情 况 2 选取时，假 

设在当前飞行使用平均载荷谱下老龄飞机的疲劳  

(耐久性 )安全寿命延寿目 标为 N s ，根据等损伤原  

则 ，将 延 寿 目 标 N g 折算到新机全机疲劳（耐久性） 

试验载荷谱下的老龄飞机延寿目标 N j 为 ：

N j = N gJ (5)

根 据 第 3 节中的老龄飞机剩余疲劳（耐久性）寿 

命的疲劳分散系数 L y ，从偏安全的角度出发，老龄 

飞机剩余疲劳 (耐久性）寿命的疲劳中值寿命为：

[N'->,,] = L , N j  (6)

对于对数正态分布而言，当样本容量为 1 (选取 

一架飞机进行全机疲劳 (耐久性 )试验）时 ，老龄飞机 

剩余疲劳（耐久性）寿 命 的 疲 劳 中 值 寿 命 [ N 3(,]就 

是延寿试验机在原新机全机疲劳（耐久性）载荷谱下 

的试 验 周 期 N s 。根据等损伤原则，将 N s 折算到 

当前飞行使用平均载荷谱下的疲劳 (耐久性)试验周 

期 N Y 为 ：

N Y = 牛 = L f N g (7)

对于双参数威布尔分布而言，当 样 本 容 量 为 1 

(选取一架飞机进行全机疲劳（耐久性）试验）时 ，特 

征寿命参数的估计值为：

7] =  [Nr.o] (ln2)^ (8)

这时，特 征 寿 命 参 数 的 估 计 值 ;可 以 认 为 就  

N s ，相 应 的 N Y 值可由前述方法得到。

对于延寿试验载荷谱为第 1 节 中 情 况 1 时 ，上 

述 分 析 中 〖取 值 为 1 即可。

对于延寿试验机疲劳 (耐久性)试验载荷谱选取 

按 第 1 节中的第 3 种情况，选取损 伤度 为第 2 种情 

况中后续飞行载荷谱损伤度 m '倍的载荷谱作为延  

寿试验机全机疲劳（耐久性）试验载荷谱，老龄飞机  

疲劳 (耐久性）延寿试验周期 N y 则根据试验的具体  

损伤情况进行分析，这里不再赘述。

在确定了老龄飞机疲劳 (耐久性）延寿试验周期 

后 ，如果试验结果通过，则说明延寿目标合理；如果 

试验结果不能达到本文所确定的疲劳（耐久性）延寿 

试验周期，则需对试验过程中的失效部位进行耐久  

性修理，对经过修理后的延寿试验机再进行疲劳（耐 

久性 )试验 ，使其试验结果可以达到本文所确定的疲 

劳（耐久性）延寿试验周期。

5 算例分析

本文仅以飞机疲劳（耐久性）寿命服从对数正态 

分布且试验载荷谱为第 1 节 中 情 况 2 为例分析说 

明 ，飞机疲劳 (耐久性）寿命服从双参数威布尔分布  

的情形与此类似。

假设机群飞机疲劳（耐久性）寿命服从对数正态 

分 布 ，寿命母体的对数标准差为 0.102 1，对数数学  

期望为 4.176 1，对 应 15 0 0 0飞行小时。假设服役飞 

机在新机全机疲劳（耐久性)试验载荷谱下服役时间 

N , 为 1 0 0 0飞行小时，在后续飞行的载荷谱下服役  

时 间 N 2为 2 5 0 0飞行小时，后续飞行载荷谱的损伤 

度为新机的 1.6倍 。老龄飞机全机疲劳（耐久性)试 

验载荷谱为服役飞机后续飞行使用的平均载荷谱， 

即当前飞行使用平均载荷谱，老龄飞机在当前飞行  

使用平均载荷谱下的延寿目标为 5 0 0飞行小时。试 

确定机群飞机在已完成实际 3 5 0 0飞行小时后，再 

延 寿 5 0 0飞行小时安全寿命的疲劳 (耐久性）延寿试 

验周期（选 1 架到寿飞机经耐久性修理后作为试验  

机），步骤为：

1)选取服役飞机当前飞行使用平均载荷谱作为  

延寿试验机全机疲劳 (耐久性 )试验载荷谱；

2)确定服役飞机在新机全机疲劳（耐久性)试验
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载荷谱下的总当量飞行小时数 N 为 ：

N  =  Ni +  !N2 =  5 000 h

3)以 4.176 1 为对数数学期望，以 0.102 1 为对 

数标准差，随机产生 5 0组服从对数正态分布的随机

数 ，每组随机数的样本容量为 50。对每组随机数同  [ ]  

时减去服役飞机在新机全机疲劳（耐久性)试验载荷 2 

谱下的总当量飞行小时数 5 0 0 0飞行小时，计算每  [3] 

组随机数的对数标准差，得 到 5 0个对数标准差，取 

平均值就可得到老龄飞机机群剩余疲劳（耐久性）寿 [] 

命的对数标准差为 0.155 6。

当样本容量为 1，老龄飞机剩余疲劳（耐久性）

寿 命 的 对 数 标 准 差 为 0.155 6 时 ，在 可 靠 度 p 为 

9 9 . 9 %和 置 信 水 平 7 为 90% 下老龄飞机剩余疲劳

(耐久性）寿命分的疲劳分散系数为：
ur [5]

= 1 0卷 ° =4.789 8 

为了保守起见，建议将老龄飞机剩余疲劳（耐久 

性）寿命的疲劳分散系数值向上取整，取 为 5.0。

4)老龄飞机在当前飞行使用平均载荷谱下的延  

寿 目 标 N g 为 5 0 0飞行小时，则老龄飞机的疲劳（耐 [] 

久性）延寿试验周期 N Y 为 ：

N
Ny =  ̂ ^  =  L / N g =  2 500 h

老龄飞机在当前飞行使用平均载荷谱下的疲劳  

(耐久性 )延寿试验周期为 2 5 0 0试验飞行小时。  ̂n
[]

6 结语

本文针对老龄飞机的实际飞行状态，提出了延 

寿试验机疲劳（耐久性）试 验 载 荷 谱 的 3 种选取情  [] 

况 。由于无法根据试验获得老龄飞机剩余疲劳（耐 

久性）寿命的分布函数，因此提出了确定老龄飞机剩 

余疲劳（耐久性）寿命疲劳分散系数的数值仿真方  

法 。通过老龄飞机延寿目标剩余疲劳 (耐久性）寿命
厂9]

疲劳分散系数，给出了老龄飞机疲劳（耐久性）延寿 

试验周期的确定方法，可以为老龄飞机延寿试验提  

供技术支撑。
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