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不同损伤尺寸铝合金结构疲劳寿命分散性研究

李小涛，崔荣洪，李哲

（空军工程大学  航空工程学院， 西安  710038）

摘 要： 飞机损伤结构疲劳寿命分散系数是分析损伤结构疲劳寿命分散程度的重要参数。针对飞机常用铝合

金材料，开展预置损伤试验件疲劳测试。采用相关系数比较法，判断损伤结构剩余疲劳寿命分布类型；通过断

口观察和数据统计处理，分析损伤与疲劳寿命关系及含损伤结构剩余疲劳寿命分散性规律。结果表明：含损伤

结构剩余疲劳寿命更加符合威布尔分布；含预置损伤结构较未预置损伤结构疲劳寿命下降明显，随预置损伤尺

寸增加，结构剩余疲劳寿命逐步降低，剩余疲劳寿命分散性增大，不同初始损伤结构疲劳寿命分散性差异较大。

本文研究为建立飞机不同损伤尺寸铝合金结构疲劳寿命分散系数模型提供参考依据。
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Study on fatigue life dispersion of aluminum alloy structures with 
different damage sizes
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Abstract： Fatigue life scatter factor of damaged aircraft structures is an important parameter to analyze their fatigue 
life dispersion degree. The fatigue test of prefabricated damage test pieces is carried out for aluminum alloy mate-  
rials commonly used in aircraft manufacturing. The distribution type of residual fatigue life of damaged structures is 
determined by correlation coefficient comparison method. The relationship between damage and fatigue life and the 
dispersion of residual fatigue life of damaged structures are analyzed through fracture observation and statistical data 
processing. The results show that the residual fatigue life of damaged structures is more subject to Weibull distribu⁃
tion. The fatigue life of structures with preset damage decreases significantly than that of structures without preset 
damage. With the increase of preset damage size， the residual fatigue life of structures gradually decreases， and the 
residual fatigue life dispersion increases. The fatigue life dispersion difference of structures with different initial da-
mage is great. The present work provides a reference for establishing fatigue life scatter factor models of aluminum 
alloy structures with different damage sizes.
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0　引  言

飞机的使用期限（服役/使用寿命）主要由飞

机结构的使用期限决定。我国飞机设计遵循包括

结构强度（静、动强度）、刚度、损伤容限、安全寿命

（疲劳）或经济寿命（耐久性）的结构完整性设计要

求。目前耐久性设计概念仍是一种较新的方法，

还有待于在今后的实践中进一步发展和完善［1］。

针对现役飞机结构关键件，在其产生裂纹后，由于

对其剩余寿命不够了解，常导致构件大修或提前

退役，造成资源的浪费［2］。

构件的疲劳寿命通常被分为裂纹的形成寿命

和裂纹的扩展寿命两个部分。按损伤容限设计的

结构，在含损伤结构失效以前依然有足够的寿命。

研究航空材料结构损伤对疲劳寿命的影响可以提

高航空器的安全性，降低维护成本，通过预测性能

的变化制定合理的维修计划。另外，开展含损伤

结构剩余疲劳寿命分散性研究，为进一步确定含

裂纹损伤结构剩余疲劳寿命分散系数，分析含损

伤结构疲劳寿命规律具有重要意义。

万文娟等［3］对铸造 TiAl 合金进行了单一应力

下的疲劳测试，结果表明疲劳寿命集中分布在长、

短两个寿命区间内，分析得出同类型裂纹源失效

试样疲劳寿命差别较小，疏松孔洞是试样寿命处

于短寿命区的主要原因；M. Shirani等［4］、A. Fjelds⁃
tad 等［5］指出，缺陷通常可视为预先存在的裂纹，疲

劳寿命主要由其裂纹扩展决定，获得部件缺陷的

位置和尺寸，使用损伤容限方法可评估其疲劳寿

命。当前对裂纹扩展特性、广布疲劳损伤等研究

较多，对飞机典型金属含裂纹损伤结构的剩余疲

劳寿命分散性研究仍需补充。

本文选取飞机上常用铝合金为研究对象，设

计加工中心穿透损伤试样测试试验件，开展等幅

谱载荷作用下的剩余疲劳寿命测试及不同损伤状

态的疲劳寿命对比试验；通过断口观察和数据统

计处理，分析损伤与疲劳寿命之间的关系，判断损

伤结构剩余疲劳寿命分布类型，定量分析含裂纹

损伤结构剩余疲劳寿命分散性规律，以期为建立

飞机损伤结构剩余疲劳寿命分散系数模型、开展

飞机损伤结构件寿命分析提供参考依据。

1　试验对象与方法

1. 1　试验对象

疲劳破坏是在交变载荷作用下，在高应力或

高应变的局部区域产生，形成裂纹或完全断裂的

一种结构失效形式。构件的疲劳裂纹萌生位置一

般位于结构上的内圆角、亚表面的夹杂物等应力

集中处或构件表面，开展航空含孔结构件疲劳寿

命研究具有实际应用价值［6］。

对于含大尺度宏观裂纹损伤的结构，其宏观

裂纹损伤对结构疲劳分散性的影响远超过微观初

始缺陷带来的影响。含裂纹结构试样相当于缺口

半径为 0 的缺口试样［7］，对于金属材料可通过切割

等方法在标准拉伸试件上制造一个初始裂纹损

伤，通过测量裂纹的扩展速率和寿命，可以评估材

料的疲劳性能和疲劳寿命。

7075 铝合金作为飞机结构应用最早和最广的

超硬铝［8］，当前该材料结构损伤问题比较突出。因

此本文选取该铝合金材料为研究对象，设计加工

中心穿透损伤试样测试试验件。制成标准试验件

15 件，尺寸如图 1（a）所示，预置 1 mm 损伤、3 mm
损伤、5 mm 损伤试验件各 15 件，共计 60 件试验件。

其中 1 mm 预置损伤试验件如图 1（b）~ 图 1（c）
所示。

（a） 试验件尺寸

（b） 试验件实物图 （c） 局部放大图

图 1 试验件及局部放大图

Fig. 1　Test piece and partial enlargement

1. 2　试验方法

本文进行实验室条件下的疲劳试验，通过开

展等幅谱载荷作用下的剩余疲劳寿命测试，进行
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不同损伤状态的疲劳寿命对比试验，以确定含损

伤结构剩余疲劳寿命规律。试验件的疲劳加载由  
MTS-810-500 kN 疲劳试验机实施，加载谱形为正

弦等幅谱，根据材料屈服极限及试件大小确定采

用载荷大小为：Fm=5. 61 kN，Fa=4. 98 kN，加载

频率为 15 Hz。
疲劳试验断口经过切割、清洗及干燥后通过

蔡司 EVO 10 扫描电镜进行观察，结合疲劳试验结

果分析损伤对疲劳寿命的影响。本文试验所用主

要仪器设备如图 2 所示。

（a） MTS-810-500 kN 疲劳试验机

（b） 蔡司 EVO 10 扫描电镜

图 2 主要试验用仪器

Fig. 2　Main test instrument

2　试验数据处理与分析

2. 1　断口分析与组织观察

金属疲劳破坏过程一般分为裂纹（成核）形成

过程、裂纹扩展过程和裂纹扩展到临界尺寸的快

速（不稳定）断裂过程。预置 1 mm 裂纹损伤试验

件的疲劳断裂断口如图 3 所示，可以看出：裂纹源

位于预置损伤缺口处，表面较为光滑；裂纹扩展区

垂直裂纹扩展方向，裂纹扩展中心快两侧慢，裂纹

前沿形成一定角度，裂纹沿着试件中应力集中区

域的方向扩展；裂纹扩展到临界值，产生失稳断

裂，断裂区断裂面与拉伸方向成 45°，断面粗糙；疲

劳破坏各区域特征比较明显。

通过扫面电镜观察，得到断口微观图如图 4 所

示，可以看出：裂纹萌生区较为平整，裂纹扩展区

存在明显疲劳条带，瞬断区存在大量明显韧窝。

通常，在循环载荷作用下，结构的名义应力小于屈

服应力时，结构局部已进入塑性，零部件的疲劳强

度取决于局部的应力应变状态，因此应力集中部

位是结构的疲劳薄弱环节，其控制了结构的疲劳

寿命［9］。在孔边缘，由于应力集中的作用，与载荷

垂直的方向上往往会出现应力应变最大点，在疲

劳载荷作用下，易于发生疲劳破坏［6］。含损伤结构

损伤处应力集中表现更为严重，疲劳裂纹从损伤

处产生，疲劳破坏依然包括裂纹产生、裂纹稳定扩

展及失稳断裂过程。

（a） 疲劳源

图 3 预置 1 mm 裂纹损伤试验件疲劳断裂断口

Fig. 3　Fatigue fracture of prefabricated 1 mm 
crack damage test piece
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（b） 疲劳区

（c） 瞬断区

图 4 断口微观图

Fig. 4　Microscopic diagram of the fracture

应力集中对疲劳强度有显著影响，应力集中

系数用于量化应力集中的程度，而对疲劳强度影

响程度由疲劳强度降低系数 Kf（有效疲劳应力集

中系数/疲劳缺口系数）决定。通常将系数 Kf与基

准材料在无缺口情况下的疲劳寿命进行比较，从

而评估缺口对疲劳寿命的影响［10］，可量化进行进

一步分析。

2. 2　数据预处理

通过疲劳试验所获取试验件疲劳寿命如表 1
所示。

1） 异常数据取舍。实验次数不一样时，不同

的准则有不同的精度。对数据进行处理时，需要

根据测量次数选择合适的数据剔除准则。本文通

过实验获得 15 组数据，因此采用“格拉布斯准则”

作为确定取舍的准则［11］。

根据格拉布斯准则：在一组 n个观测值中，若

统计量 Gm>G ( n，a )，则可疑值 xm 为异常值，须

剔除［12-13］。

Gm = || xm - x̄
S

> G ( n，a ) （1）

式中：G ( n，a )为统计量的临界值，根据测量次数和

取定的显著水平 α（本文取 0. 1），通过查格拉布斯

临界值表可知临界值 G ( n，a )= 2. 247。通过计算

所做实验获取的实验数据无异常值。

2） 最小试件数检验。以 1 - γ为置信度，相对

误差不超过±δ，则可求出最小观测值的个数。通

过计算所做实验获取的实验数据大于最小观测值

个数 3 个的要求。

Cv = s
x̄

= δ n
tr/2 ( n- 1 )

（2）

式中：δ为绝对值的相对误差限度；tγ/2 ( n- 1 ) 为
t ( n- 1 )分布的上 γ/2 分位点。

2. 3　分布检验及分散系数计算

大量的统计分析表明，疲劳寿命大都服从正

态分布（包括对数正态分布）和威布尔分布［14］。根

据无论用正态概率纸还是威布尔概率纸作 P-N图

时都要进行直线拟合的特点，采用比较相关系数

大小来识别寿命分布类型［15］。

表 1　疲劳寿命

Table 1　Fatigue life

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

疲劳寿命/周期

预置损伤
0 mm
24 361

29 071

21 862

21 262

25 421

27 472

27 312

27 297

26 316

26 509

25 968

26 335

25 297

26 679

29 224

预置损伤
1 mm
3 618

3 594

3 542

3 648

3 464

3 775

3 662

3 584

3 727

3 749

3 757

3 476

3 615

3 509

3 536

预置损伤
3 mm
1 479

1 325

1 401

1 330

1 376

1 424

1 208

1 318

1 341

1 416

1 251

1 136

1 167

1 164

1 352

预置损伤
5 mm
306

340

354

349

351

538

357

506

462

339

268

289

270

293

283
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对于一元线性回归自由度，取一适当的置信

水平 α，可查出相关系数的标准值，如计算的相关

系数 |R | > R标  ，则线性相关关系存在。 |R | 越接近

1. 0，线性相关程度越高。飞机结构一般要求 90%

的置信度及 99. 9% 的存活率，本文根据不同分布

分别计算了在此条件下的安全寿命。

通过 MATLAB 编程进行求解，最终计算结果

如表 2 所示。

对于军用飞机，在同一载荷谱下同型飞机结

构疲劳寿命通常按照服从对数正态分布处理，则

结构分散系数［16］如式（3）所示，式中考虑了可靠

度、样本容量及置信度等因素，结构分散系数一般

对应着 99. 9% 的可靠度和 90% 的置信度。

Lf = 10( )uγ

n
- up ks

（3）
式中：Lf为疲劳分散系数；uγ 为由显著性水平 γ确
定的标准正态分布上 γ分位点；n为样本容量；up为
由可靠度 P确定的标准正态分布上的 P分位点；k
为标准差修正系数。

按式（3）计算分散系数，结果如表 3 所示。

2. 4　计算结果分析

对分散性计算统计数据进行分析，预置 1 mm
损伤铝合金试件剩余疲劳寿命平均值为 3. 61 ×
103，未预置损伤铝合金疲劳寿命平均值为 2. 60 ×
104，后者为前者的 7. 2 倍，说明预置损伤对铝合金

疲劳寿命影响较大。不同损伤状态试件的剩余疲

劳寿命如图 5 所示，可以看出：随预置裂纹损伤的

增加，剩余疲劳寿命逐渐减小，不同损伤状态结构

剩余疲劳寿命大小相差较小。

表 2　试验件疲劳寿命分布类型及相关数值计算结果

Table 2　Fatigue life distribution types of test pieces and related numerical results

试件类型
（损伤大小/mm）

0

0

0

1

1

1

3

3

3

5

5

5

分布类型

正态分布

对数正态分布

威布尔分布

正态分布

对数正态分布

威布尔分布

正态分布

对数正态分布

威布尔分布

正态分布

对数正态分布

威布尔分布

分布
变量

xi

log10 xi

xi

xi

log10 xi

xi

xi

log10 xi

xi

xi

log10 xi

xi

均值 μ

2. 602 6 × 104

4. 413 8

2. 602 6 × 104

3. 617 1 × 103

3. 558 2

3. 617 1 × 103

1. 312 5 × 103

3. 116 8

1. 312 5 × 103

353. 666 7

2. 538 4

353. 666 7

标准差 σ

2. 226 6 × 103

0. 038 7

2. 226 6 × 103

102. 063 3

0. 012 2

102. 063 3

105. 110 1

0. 035 4

105. 110 1

84. 019 3

0. 094 8

84. 019 3

相关系数 R

0. 949 0

0. 935 2

0. 969 9

0. 987 7

0. 988 1

0. 988 9

0. 977 6

0. 972 5

0. 979 6

0. 920 0

0. 947 9

0. 951 1

安全寿命
（p=99. 9%）/周期

1. 774 5 × 104

1. 861 6 × 104

1. 637 1 × 104

3. 237 5 × 103

3. 255 9 × 103

3. 432 8 × 103

921. 629 0

966. 497 3

841. 575 0

41. 199 0

153. 343 0

221. 209 7

表 3　剩余疲劳寿命分散性计算数值

Table 3　Residual fatigue life dispersion calculated value

试件类型
（损伤大小/mm）

0

1

3

5

有效试
件数

15

15

15

15

对数标准差

0. 038 709 459

0. 012 240 589

0. 035 380 533

0. 094 843 946

分散系数
（实际试件数）

1. 365 477 669

1. 103 517 667

1. 329 383 958

2. 145 198 309

图 5 不同损伤状态试件的剩余疲劳寿命

Fig. 5　Residual fatigue life of specimens with 
different damage states
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根 据 实 验 数 据 及 所 选 置 信 度 查 表 得 R标 =
0. 440 9，表 2 相关系数计算值 |R | > R标，表明无论

是未预置损伤试验件还是预置损伤试验件，剩余

疲劳寿命均服从对数分布、正态对数分布及威布

尔分布。假设疲劳寿命服从威布尔分布，所计算

相关系数更接近 1，得出含损伤铝合金试件剩余疲

劳寿命较符合威布尔分布。

不同损伤状态试件的剩余疲劳寿命分散性计

算数值如图 6 所示。

从图 6 可以看出：预置 1 mm 损伤试件疲劳寿

命较未预置损伤试件疲劳寿命标准差及分散系数

数值减小，因结构历经一定的疲劳损伤后，结构的

剩余疲劳寿命分散性增大；随着初始预置裂纹损

伤尺寸的增加，相应标准差及分散系数数值增大。

当预置裂纹损伤为 5 mm 时，标准差及分散系数数

值超过未预置损伤试件标准差及分散系数数值，

在损伤 5 mm 范围内分散性变化相对较大。

3　结  论

1） 含裂纹损伤铝合金结构因应力集中疲劳断

裂而失效，预置损伤对疲劳寿命影响较大。在       
5 mm 损伤尺寸范围内，随预置损伤尺寸增加，结构

剩余疲劳寿命降低幅度相对较小。

2） 本文采用小子样（n<50）的方法，对母体分

布进行检验，得出预置裂纹损伤试验件剩余疲劳

寿命与无预置损伤试验件疲劳寿命均服从对数分

布、正态对数分布及威布尔分布，且较符合威布尔

分布。

3） 预置裂纹损伤试件剩余疲劳寿命分散性随

预置裂纹损伤长度的增加而增大，且随初始损伤

的不同，疲劳寿命分散性变化较大。
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