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飞机机翼壁板紧固孔细节原始疲劳质量评估

周俊杰， 王生楠

（ 西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２ ）

摘　 要：为验证某飞机机翼下壁板紧固孔细节原始疲劳质量是否满足设计要求，建立了评估其原始疲

劳质量的有效方法。 首先完成了螺栓连接试验件的疲劳试验及疲劳断口判读，建立了 ３ 种不同应力

水平下的裂纹萌生时间分布，并在此基础上获得通用当量初始缺陷尺寸分布；提出一种可靠度为 ９５％
的细节疲劳寿命预测方法，基于经济寿命准则，实现对紧固孔细节的原始疲劳质量评估；最后使用此

方法与基于满足双 ９５％要求的 ＥＩＦＳ 值对飞机机翼下壁板紧固孔原始疲劳质量进行了评估，结果表

明，该飞机机翼下壁板紧固孔细节原始疲劳质量满足设计要求。
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　 　 紧固孔是飞机上最常见的结构细节，存在应力

集中，在交变载荷的作用下容易产生疲劳裂纹，对飞

机结构安全有重要的影响。 因此，评估紧固孔是否

满足设计的耐久性要求，是飞机结构设计中重要的

研究课题。 影响紧固孔的耐久性和疲劳寿命最重要

的因 素 是 原 始 疲 劳 质 量 （ ｉｎｉｔｉａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｑｕａｌｉｔｙ，
ＩＦＱ） ［１⁃４］。 通过对某飞机机翼下壁板螺栓连接件进

行原始疲劳质量分析，判断其否达到设计寿命要求。
国内外对原始疲劳质量的研究基本都是通过试

验，对紧固孔进行评估。 李华等［５］ 使用标识载荷技

术，对疲劳断口进行判读，建立了原始疲劳质量的通

用当量初始缺陷尺寸 （ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ ｉｎｉｔｉａｌ ｆｌａｗ ｓｉｚｅ，
ＥＩＦＳ）分布。 Ｐｅｄｒｏ 等［６］对 ２０２４⁃Ｔ３ 铆接连接件建立

了通用 ＥＩＦＳ 分布，进行了原始疲劳质量评估。 董登

科等［７］提出了用满足双 ９５％要求的 ＥＩＦＳ 值来定量

描述紧固孔的原始疲劳质量。 张胜等［８］ 通过有限

元分析，提出一种裂纹超越数概率比较法用于评估

结构细节群的原始疲劳质量。 前人的研究都没有预

测构件的细节疲劳寿命。 本文通过完成 ３ 组不同应

力水平谱载下的原始疲劳质量试验并使用电镜判读

出小裂纹尺寸与时间的关系即（ａ，ｔ）数据集，建立了

Ｗｅｉｂｕｌｌ 分布表示的通用 ＥＩＦＳ 分布；推导得到指定

应力水平下的裂纹萌生时间（ｔｉｍｅ ｔｏ ｃｒａｃｋ ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎ，

ＴＴＣＩ）分布，预测出可靠度为 ９５％的细节疲劳寿命；
使用基于经济寿命准则和传统的满足双 ９５％要求

的 ＥＩＦＳ 值的原始质量评估方法对飞机机翼下壁板

紧固孔原始疲劳质量进行评估。

１　 试验及断口分析
为了模拟机翼下壁板的螺栓连接件，试验采用

螺栓连接的双狗骨型钉传载荷试件，材料为 ７４７５⁃
Ｔ７３５１ 铝合金，试件型式及尺寸如图 １ 所示，图中尺

寸单位为 ｍｍ。

图 １　 螺栓孔双狗骨型钉传载荷试件尺寸

载荷谱采用某飞机飞－续－飞随机载荷谱，一个

谱块代表 １２５ 飞行小时，载荷峰谷数共计 ２３ １６０，最
大峰值应力为 １０５．１１ＭＰａ。 为了观察和记录疲劳裂
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纹条带，试验中在原谱末端添加 ５００ 次循环常幅应

力（２６ＭＰａ，９ＭＰａ）做为标识载荷。 试验载荷谱谱型

如图 ２ 所示。

图 ２　 试验载荷谱

试验在 ＩＮＳＴＲＯＮ ８８０２ 液压伺服试验机上进

行，室温环境，频率 １２Ｈｚ，试验加载动载精度小于

２％Ｐｍａｘ（Ｐｍａｘ为试验载荷谱中最大峰值载荷）。
试验分 ３ 组，每组 ８ 件，每组试验的应力水平用

谱中最大应力峰值表示（见表 １）。
表 １　 试验 ３ 种应力水平

中应力水平（Ｍ） ／
ＭＰａ

高应力水平（Ｈ） ／
ＭＰａ

低应力水平（Ｌ） ／
ＭＰａ

１３４．６７６ １５４．８７７ １２１．２０８

试验件在疲劳断裂或肉眼可见裂纹长度大于 １
ｃｍ 后静力拉断，记录当前试验循环数。 试验结果如

表 ２ 所示。

表 ２　 试验结果

编号 循环块数
Ｍ１ １５３
Ｍ２ １４５
Ｍ３ １２９
Ｍ４ １１０
Ｍ５ １７５
Ｍ６ １４８
Ｍ７ １１７
Ｍ８ １４０

编号 循环块数
Ｈ１ １４７
Ｈ２ １２１
Ｈ３ １２６
Ｈ４ ７３
Ｈ５ ７７
Ｈ６ １１６
Ｈ７ ９３
Ｈ８ ９５

编号 循环块数
Ｌ１ １９８
Ｌ２ ２４０
Ｌ３ ２０１
Ｌ４ １９７
Ｌ５ ２６３
Ｌ６ ３１４
Ｌ７ ４２４
Ｌ８ ２０９

在电子显微镜下观察试验件断口，所有裂纹都

是从孔表面处产生，向四周呈扇形扩展。 标识载荷

在断口上形成了记录裂纹扩展前沿的标识线，每一

条标识线对应一个谱块。 如图 ３ 所示的 Ｍ３ 试件的

标识线。

图 ３　 Ｍ３ 试件断口形貌图

从疲劳断口测量得到裂纹尺寸 ０．３ ～ １．６ ｍｍ 范

围内的（ａ，ｔ）数据，并绘制出 ３ 组应力水平下的 ａ－ｔ
曲线，如图 ４ 至图 ６ 所示。

图 ４　 中应力水平下的 ａ－ｔ 曲线　 　 　 　 图 ５　 高应力水平下的 ａ－ｔ 曲线　 　 　 　 图 ６　 低应力水平下的 ａ－ｔ 曲线

２９
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２　 原始疲劳质量评定方法

２．１　 ＥＩＦＳ 控制方程

当量初始缺陷尺寸（ＥＩＦＳ）是指由裂纹扩展控

制方程反推至寿命为零时的裂纹尺寸，用于表征紧

固孔的原始疲劳质量，其数学意义是将紧固孔的原

始制造状态假定为一种初始缺陷。
本文中，裂纹扩展控制方程采用断裂力学中描

述裂纹扩展速率的 Ｐａｒｉｓ 公式，其形式如下

ｄａ
ｄｔ

＝ Ｑ［ａ（ ｔ）］ ｂ （１）

式中， ａ（ ｔ） 表示时间 ｔ时的裂纹尺寸；参数 Ｑ和 ｂ与
材料特性、载荷谱、结构细节类型有关，对于给定的

载荷谱，ｂ 为常数，通常取 ｂ ＝ １［９］。
由公式（１） 得到裂纹尺寸 ａ 与时间 ｔ 的关系

ａ（ ｔ１） ＝ ａ（ ｔ２）ｅｘｐ［ － Ｑ（ ｔ２ － ｔ１）］ （２）
　 　 令公式（２）中 ｔ１ ＝ ０，ｔ２ ＝ Ｔ，ａ（ ｔ２）＝ ａ（Ｔ）＝ ａｒ ，得
到 ＥＩＦＳ 控制方程

ａＥＩＦＳ ＝ ａ（０） ＝ ａｒｅｘｐ（ － ＱＴ） （３）
令公式（３）中 ＥＩＦＳ 达到上界 ｘｕ 得到

ｘｕ ＝ ａｒｅｘｐ（ － Ｑε） （４）
　 　 由公式（４）推出 ＴＴＣＩ 分布的最小参数 ε 的表

达式

ε ＝ １
Ｑ
ｌｎ

ａｒ

ｘｕ
（５）

２．２　 建立通用 ＥＩＦＳ 分布

根据文献［１０］的方法，通过至少 ３ 个应力水平

的 （ａ，ｔ） 数据集推出指定 ａｒ 和 ｘｕ 下的 ＴＴＣＩ 分布，建
立通用 ＥＩＦＳ 分布，并对参数进行拟合度优化，得到

优化后的通用 ＥＩＦＳ 分布表达式如下：

ＦＸ（ｘ） ＝ ｅｘｐ － ｌｎ
ｘｕ

ｘ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｑβ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

α
ì

î

í

ïï

ïï

ü

þ

ý

ïï

ïï
０ ＜ ｘ ≤ ｘｕ （６）

式中， α为形状参数；Ｑ是Ｐａｒｉｓ公式（１） 中的系数；β
为 ＴＴＣＩ 分布中的比例参数，Ｑ 和 β 的取值与应力水

平有关系。 应力水平越高，裂纹扩展速率（ｄａ ／ ｄｔ）
越快，则 Ｑ 值越大，疲劳寿命越短，ＴＴＣＩ 比例参数 β
减少。 但是经过实验表明 Ｑ和 β 的乘积与应力水平

无关，即
Ｑ１β１ ＝ Ｑ２β２ ＝ …，… ＝ Ｑｎβｎ ＝ Ｑβ （７）

　 　 图 ７ 表述了由多个 ＴＴＣＩ 数据集建立通用 ＥＩＦＳ
分布的过程［１０］。

图 ７　 建立通用 ＥＩＦＳ 分布

２．３　 寿命预测

第 ｉ 个应力区的使用期裂纹扩展控制曲线对应

的 Ｑｉ 与名义应力 σｉ 满足以下关系

Ｑｉ ＝ ξσγ
ｉ （８）

其中系数 ξ和指数 γ依据最小二乘法，通过不少于 ３
个应力区（ｍ ≥ ３） 的 σ 与 Ｑ 得到

γ ＝
∑
ｍ

ｊ ＝ １
（ｌｇＱ ｊ）（ｌｇσ ｊ） － １

ｍ
（∑

ｍ

ｊ ＝ １
（ｌｇＱ ｊ））（∑

ｍ

ｊ ＝ １
（ｌｇσ ｊ））

∑
ｍ

ｊ ＝ １
（ｌｇσ ｊ） ２ － １

ｍ
（∑

ｍ

ｊ ＝ １
（ｌｇσ ｊ）） ２

（９）

ξ ＝ １０１ ／ ｍ（∑
ｍ

ｊ ＝ １
（ｌｇＱ ｊ） － γ∑

ｍ

ｊ ＝ １
（ｌｇσ ｊ）） （１０）

　 　 第 ｉ 个应力区的 ＴＴＣＩ 参数 ε^ 由公式 （５） 确

定，即

ε^ｉ ＝
１
Ｑ^ｉ

ｌｎ
（ａｒ） ｉ

ｘｕ
（１１）

　 　 由通用 ＥＩＦＳ 分布所推导出的任意参考裂纹尺

寸 （ａｒ） ｉ 的 ＴＴＣＩ 分布形状参数 α 和 Ｑβ 的值是一样

的［１０］。 其中，ＴＴＣＩ 分布形状参数 α 即为通用 ＥＩＦＳ
形状参数 α；ＴＴＣＩ 分布比例参数 β 由公式（７）推导

得到

βｉ ＝
Ｑβ
Ｑ^ｉ

（１２）

则指定应力下的 ＴＴＣＩ 累积分布函数为

ＦＴ（ ｔ） ＝ １ － ｅｘｐ －
ｔ － ε^ｉ

βｉ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

α

{ } （１３）

令公式（１３）的 ＦＴ（ ｔ）＝ ０．０５，也就是可靠度为 ９５％的

细节疲劳寿命的表达式

ｔ ＝ βｉ（ － ｌｎ０．９５）
１
α ＋ ε^ｉ （１４）

通过以上方法，根据建立的通用 ＥＩＦＳ 分布，即可预

测出任意应力下，裂纹达到指定尺寸时的细节疲劳

寿命。

３９
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２．４　 基于经济寿命准则的原始疲劳质量评估

令 σｉ 为设计名义应力，（ａｒ） ｉ 为经济修理尺寸，
使用 ２．３ 节的预测寿命方法所得结果即为预测出的

细节经济寿命 Ｔｅ。 因为原始疲劳质量评估的目的

是为了实现设计目标寿命的要求，所以如果紧固孔

细节的经济寿命Ｔｅ 大于等于一倍设计目标寿命Ｔｄ ，
则认为细节的原始疲劳质量符合要求，即

Ｔｅ ≥ Ｔｄ （１５）
准则（１５）式可用来评估原始疲劳质量。
２．５　 基于双 ９５％ＥＩＦＳ 值的原始疲劳质量评估

当获得通用 ＥＩＦＳ 分布后，令公式（６）中 ＦＸ ＝ ０．
９５，得到可靠度为 ９５％、置信水平为 ９５％ 的当量初

始裂纹尺寸 ａ（０） ５ ／ ９５ 的值

ａ（０） ５ ／ ９５ ＝ ｘｕｅｘｐ［ － Ｑβ（ － ｌｎ０．９５） １ ／ α］ （１６）
　 　 当结构细节的当量初始裂纹尺寸额定值小于等

于其许用值 ＥＩＦＳａｌｌｏｗ时，认为其原始疲劳质量符合控

制要求，即
ａ（０） ５ ／ ９５ ≤ ａＥＩＥＴａｌｌｏｗ

（１７）
　 　 我国军用手册规定了紧固孔的初始缺陷假设为

半径是 ０．１２７ ｍｍ 的 １ ／ ４ 圆角裂纹，本文取 ａＥＩＦＳａｌｌｏｗ为

０．１２７ ｍｍ。 此方法亦可作为评估紧固孔原始疲劳质

量的一种方法。

３　 评定结果

根据反推得到的断口（ａ，ｔ）数据，通过 ２．２ 节建

立通用 ＥＩＦＳ 分布的方法，得到 ３ 种应力水平下的

ＴＴＣＩ 分布参数，如表 ３ 所示。
表 ３　 ３ 种应力水平下 ＴＴＣＩ 分布参数

σ ／ ＭＰａ α β ε

１３４．６７６ ４．２ １２ ０２４ １ ０８９

１５４．８７７ ２．２７ ９ ５９３ ９８１

１２１．２０８ ２．０４ ２４ ８１２ １ ８２８

经优化后（ａｒ ＝ ０．９ ｍｍ，ｘｕ ＝ ０．５ ｍｍ），建立了通

用 ＥＩＦＳ 分布，得到分布参数，如表 ４ 所示。
表 ４　 通用 ＥＩＦＳ 分布参数

ａＴ ／ ｍｍ ｘｕ ／ ｍｍ α Ｑβ

０．９ ０．５ ２．８４ ６．７３９

使用 ２．３ 节的寿命预测方法，分别预测出 ３ 种

应力水平下裂纹尺寸达到 ０．８ ｍｍ 的时间（Ｔｐ），与
裂纹尺寸达到 ０．８ ｍｍ 时的试验寿命进行对比，如表

５ 所示，其中 Ｔｓ 表示各组试验中的最短寿命，Ｔａｖｅ表

示各组试验件的平均寿命。
表 ５　 寿命预测

σ ／ ＭＰａ Ｔｐ ／ ｈ Ｔｓ ／ ｈ Ｔａｖｅ ／ ｈ

１３４．６７６ ６ ２００ ８ ００２．３ １１ ８１８．９

１５４．８７７ ４ ４０５ ４ ８５４．９ ９ ０８８．３

１２１．２０８ ８ ０２３ １４ ８０６．４ ２２ ７７５．６

由表 ５ 可以看出，预测结果均小于各组试验件

中最短寿命，表明寿命预测方法是保守的和可行的。
取该细节的设计应力水平 １０５．１１ ＭＰａ 和经济

修理尺寸 ０．８ ｍｍ，根据 ２．３ 节的寿命预测方法，得到

１０５．１１ ＭＰａ 下 ＴＴＣＩ 分布参数，如表 ６ 所示。
表 ６　 １０５．１１ＭＰａ 应力水平下的 ＴＴＣＩ 分布参数

α β ε

２．８４ ３７ ６１５ ２ ６２３

将 １０５． １１ ＭＰａ 下 ＴＴＣＩ 分布参数代入公式

（１４），得到 Ｔｅ ＝ １５ ８２６飞行小时，大于设计寿命Ｔｄ ＝
１０ ０００ 飞行小时，满足（１５） 式，表明紧固孔原始疲

劳质量满足设计要求。
将建立的紧固孔通用 ＥＩＦＳ分布参数 α与Ｑβ代

入公式（１６），得到 ａ（０） ５ ／ ９５ ＝ ０．０３５ ５ ｍｍ，满足（１７）
式，也表明紧固孔原始疲劳质量满足设计要求。

４　 结　 论

１）针对工程上大量存在的单细节结构，提出了

一种细节疲劳寿命预测方法，可以预测出不同条件

下可靠度为 ９５％的细节结构疲劳寿命，基于经济寿

命准则，评估其原始疲劳质量。 这种方法能够节省

试验时间，减少试验工作量，因此具有显著的经济效

益和重要的工程应用价值。
２）建立了某机翼下壁板紧固孔通用 ＥＩＦＳ 分

布。 使用本文提出的方法与满足双 ９５％要求 ＥＩＦＳ
值的两种评估方法，对机翼下壁板紧固孔细节的原

始疲劳质量进行了评估，结果均表明该机翼下壁板

紧固孔细节的原始疲劳质量满足设计要求。
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