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飞机复合材料结构的概率设计方法
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摘要：当前在军用和民用飞机复合材料结构设计方法中，主要设计变量是按确定量来处理的而忽略了它们的随

机性，即确定性方法。实际上，飞机结构的安全性要受到很多因素的影响，其中一些主要影响因素具有明显的、不

可忽视的随机特性。因此，更先进的设计思想是发展能综合考虑各种主要因素的随机性的结构设计方法，即结构

概率分析与设计方法。概率设计方法已经逐渐成熟，并且开始用于复合材料结构设计。本文详细讨论了国外提出

的６种主流的概率设计方法，总结了它们的分析流程以及优缺点。本文最后指出了复合材料结构概率设计研究

中有待解决的问题，为进一步开展飞机复合材料结构的概率设计方法的研究提供了有益的建议。
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现代飞机由于其结构的复杂性以及飞行环境

和载荷的随机性，出于安全和经济性的考虑，飞机

结构需要具有耐久性、可靠性高、重量轻和成本低

这些要求［１］
。复合材料的使用能够很好地满足这些

要求，因此被广泛地应用于现代飞机结构设计中。

但是，复合材料在制造过程中的特点决定了复合材

料结构的性能具有很大的分散性，导致了复合材料

飞机结构设计变量具有较明显的不确定性。这些设

计变量包括纤维和基体材料的性能、纤维的含量、

铺层方向以及铺层厚度等，还包括结构尺寸、边界

条件、飞行载荷情况以及飞行环境等。仅由传统的

安全系数来考虑结构性能的分散性，极易导致低效

的结构设计。因此，需要采用概率设计方法来更合

理地确定复合材料结构的可靠性，使结构的安全程

度定量化。

本文对目前国际上６种主流的复合材料结构



的概率设计方法进行了评述，总结了每种方法的分

析流程，并对各自的优缺点进行了讨论。

 概率分析方法

图１表示概率分析方法
［２］
，基本步骤如下：

（１）预测结构在预期的载荷下可能的失效模

式；

（２）确定每个失效模式可接受的失效概率；

（３）利用已有的分析方法确定在外加载荷情况

下结构应力和结构强度；

（４）确定随机设计变量对应力和强度的影响

（设计变量的统计性质）；

（５）应用概率分析方法计算结构中确定部位的

失效概率（可靠性评估）；

（６）利用单个部位的失效概率计算结构的失效

概率。

概率分析的基本方法：（１）蒙特卡洛（Ｍｏｎｔｅ

Ｃａｒｌｏ）模拟；（２）响应面法；（３）概率极限状态法；

（４）最大可能点法。

图１ 概率分析方法

 ﹫﹢﹤方法

ＮＡＳＡ刘易斯中心提出的复合材料结构综合

概率评估方法（Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ

ｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ＩＰＡＣＳ）
［２３］可以有效、精

确地确定复合材料结构性能的分布特性，评估复合

材料结构设计。该方法考虑了复合材料结构设计各

个阶段的不确定性，包括组分、铺层、层压板以及结

构等，并综合应用了细观和宏观复合材料力学、层

压板理论、有限元方法和概率算法等
［４］
。在层压板

和结构性能等初始变量不确定的情况下，可以利用

蒙特卡洛模拟方法估算概率分布。但是，这种办法

效率低并且成本很高。ＩＰＡＣＳ方法将改进的蒙特

卡洛模拟方法和概率极限状态法相结合，并融入了

快速概率积分的算法，可以节省大量的计算时间。

 计算流程

图２表示ＩＰＡＣＳ方法的流程
［２５］
。利用复合材

料细观力学计算在铺层和层压板尺度下，初始变量

的分布（步骤Ａ和Ｂ）。利用层压板理论分析在层压

板尺度下的材料性能的分布（步骤Ｃ）。选择设计变

量的初始值，通过有限元分析结构性能（步骤Ｄ）。

步骤Ｅ至步骤Ｇ，利用结构性能分析层压板（Ｅ）、铺

层（Ｆ）和基体（Ｇ）的性能。最后利用快速概率积分

的方法确定结构性能和初始变量之间的函数关系，

计算结构性能的累积分布函数。

图２ ＩＰＡＣＳ方法的流程图

 存在的问题

ＩＰＡＣＳ的方法已经发展得比较成熟，能够有

效地指导复合材料结构的设计，评估复合材料结构

的可靠性。该方法还可以用于评估对复合材料结构

性能敏感的设计变量，并计算这些敏感变量对复合

材料结构性能的影响。但是ＩＰＡＣＳ的输入变量没

有包括飞机结构在服役过程中可能出现的问题，例

如材料的退化和服役期间的可能遭受的损伤。由于

复合材料的特点以及检测和维修过程中存在的问

题，服役过程中出现的损伤可能会对飞机的结构强

度产生很大的影响。

 安全水平方法

安全水平方法的研究始于 １９９８年，由美国

ＮＡＳＡ兰利研究中心授权研究
［６７］
。安全水平方法

考虑了制造缺陷、服役环境和冲击损伤等多方面因

素对复合材料结构的影响，其中重点在于估算损伤
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检出概率，优化结构的检测间隔。

 计算方法

安全水平（Ｌｅｖｅｌｏｆｓａｆｅｔｙ，ＬＯＳ）定义为失效

概率（Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｆａｉｌｕｒｅ，ＰＦ）的余子。失效概率

即为结构在受到损伤情况下，损伤尺寸大于临界损

伤尺寸，且这个损伤未被检出的概率。安全水平方

法［６］假设在一次检测中只存在一个损伤，并且这个

损伤不会随着时间变化（损伤不扩展假设）。ＰＦ是

检测情况（损伤是否被检出）和损伤尺寸的联合概

率函数。安全水平可表示为

ＬＯＳ＝ １－ ＰＦ＝ １－ 爮（爛≥ 牃牅，爞＝ ０）（１）

ＰＦ＝∫
∞

牃牅

爮（牃）［１－ 爮爟（牃）］ｄ牃 （２）

式中：爛为损伤尺寸随机变量；牃牅表示结构的临界

损伤尺寸；爞表示损伤检测的两种情况，０表示损

伤未被检出，１表示损伤被检出；爮（牃）表示实际发

生损伤的概率密度函数；爮爟（牃）表示损伤尺寸为牃

时的损伤检出概率，即损伤尺寸为牃时，损伤被检

出的条件概率密度函数。

爮（牃）是未知的，可由贝叶斯定理利用已有的

概率函数确定，即

爮（牃）＝
爮０（牃）

爮爟（牃）∫
∞

０

爮０（牃）

爮爟（牃）
ｄ牃 （３）

式中爮０（牃）表示损伤检出概率密度函数。安全水平

可以表示为

ＬＯＳ＝１－∫
∞

牃牅

爮０（牃）

爮爟（牃）
［１－爮爟（牃）］ｄ牃∫

∞

０

爮０（牃）

爮爟（牃）
ｄ牃

（４）

式（４）表示在结构中只存在一个损伤时的安全

水平。但是在实际的飞机结构中，会同时出现不同

类型的多个损伤。每一种损伤都有各自的检出概率

分布，不同类型的损伤在结构中的不同位置又具有

不同的安全水平值。假设所有的损伤都是独立的，

它们之间的相互影响可以忽略，因此整个结构的安

全水平是所有离散的安全水平值的乘积。最终的安

全水平为

ＬＯＳ＝∏
爫爧

牏＝１
∏
爫爴牏

牐＝１

（１－ ＰＦ牏牐）
牕牏牐 （５）

式中：爫爧表示损伤位置的数目；爫爴牏表示在位置 牏

处的损伤类型的数目；牕牏牐表示位置为牏、损伤类型为

牐的损伤数量的平均值。

 计算流程

安全水平方法主要包括两个方面的功能，即评

估已有结构的安全水平和基于安全水平的新结构

设计［７］
。图３为基本的流程图，对已有结构的安全

水平的评估过程如下：

（１）收集已有结构的损伤数据，如损伤尺寸、类

型、数量和检测方法等。

（２）根据统计数据，估计每种类型损伤的检出

概率曲线。

（３）利用步骤（１）和（２）的数据以及结构的损伤

尺寸与剩余强度的函数关系，确定现役飞机结构的

安全水平。该值可以作为新结构设计所允许的安全

水平。

图３ 飞机结构的安全水平方法设计流程

利用安全水平方法设计新结构的步骤如下：

（１）对于新结构，分析确定剩余强度与损伤尺

寸和结构尺寸设计参数之间的函数关系。

（２）根据已有的数据和预计的服役情况，估算

损伤的检出概率密度爮０（牃）和检出概率爮爟（牃）。

（３）根据步骤（３）和（４）的数据，估算在给定的

载荷下，结构尺寸与安全水平之间的函数关系。

（４）根据结构所允许的安全水平以及结构尺寸

与安全水平的函数关系，确定结构的几何尺寸，使

得所设计结构的安全水平等于或者大于所允许的

安全水平。

（５）收集结构在服役期间的损伤累积数据。利

用贝叶斯统计方法，对前面所估计的概率分布进行
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修正，并根据新的概率分布重新估算结构的安全水

平。如果新计算出的安全水平小于所允许的安全水

平，可以通过减小检测间隔的方法将结构的安全水

平提高到设计值。

 安全水平方法的优缺点

在安全水平方法中几乎包含了飞机结构设计

中的所有参数，适用于所有类型的材料和结构布

局。方法区别了损伤的检出概率爮０（牃）和发生概率

爮（牃），并利用贝叶斯统计方法验证在飞机设计中

所预测的损伤，减小结构在服役期间的不确定性。

安全水平方法还可用于比较采用不同的结构布局

和材料，或是在不同的服役环境下飞机结构的相对

安全性［６８］
。

安全水平方法的缺点是只确定了在给定的时

间、确定位置，单一损伤检测的安全水平，忽略了一

些重要的影响因素，包括结构损伤随着时间的累积

和增长、损伤位置的影响、不同类型的损伤之间的

相互影响以及多个损伤的情况等。另外，该方法不

能确定在经验数据有限的情况下，结构安全水平评

估的可靠性。

 ┈﹢﹩﹫方法

俄罗斯联邦航空局流体力学研究中心（ＴｓＡ

ＧＩ）提出了一种计算复合材料飞机结构可靠度的

方法，即复合材料飞机结构的损伤容限的概率设计

方法［２，９］
。该方法的主要目标是在复合材料飞机结

构设计的各个阶段，为设计师、工程师和分析人员

提供一个自动进行复合材料飞机结构的损伤容限

可靠性分析的软件。经验表明，复合材料飞机结构

产生灾难性破坏的最主要的原因是在制造过程未

被检测出的损伤和服役期间由于意外冲击产生的

损伤。这些损伤目视不易发现，因此为了达到高的

结构强度，就需要应用损伤容限的原理预测损伤发

生后复合材料结构的耐久性。

 计算方法

复合材料飞机结构概率损伤容限设计分析方

法利用蒙特卡洛数值模拟，结合结构在服役期间的

应力状态，并考虑到各种随机载荷情况。在每一个

时间间隔，比较结构的应力和材料的强度，如果在

爫次对载荷和剩余强度的模拟过程中发生了爩次

失效，失效概率就定义为

犝＝ 爩燉爫 （６）

飞机结构存在很多设计载荷情况，为了简化分

析，对于特定的结构只考虑一些关键设计载荷。在

时间牠内结构的失效概率为

犝＝ １－∏
爫

牏＝１

（１－ 犝牏） （７）

式中，犝牏表示在第牏次载荷下，结构中至少有一个

分区发生失效的概率。如果在模拟的过程中，飞机

寿命期内没有产生损伤，则元件的强度就没有退

化，失效概率为

犝＝∫
∞

０
牊牓ｍａｘ牏（牨）爡牘牏（牨）ｄ牨 （８）

式中：爡牘牏（牨）是在第牏次载荷下，结构承受载荷能力

（强度）的累积分布函数；牊牓ｍａｘ牏表示在时间牠内，最

大载荷的概率密度函数。如果爡牘（牨）与时间牠无关，

则爡牘牏（牨）和牊牓ｍａｘ牏相互独立。如果有多个损伤，则采

用蒙特卡洛模拟来确定结构的失效概率。如果没有

损伤或只有一个损伤，可应用一种近似方法（失效

的条件概率方程）来分析。采用这种方法对 Ｌｅａｒ

Ｆａｎ２１００和ＳＵ２９的机翼的可靠性进行了分析。

 模拟过程

图４表示ＴｓＡＧＩ方法的基本模拟过程
［９］
，详细

步骤如下：

（１）从初始强度值（牠０＝０）开始迭代，将制造缺

陷看做是在牠０＝０时产生的服役损伤，每次迭代开

始时随机选取一个初始的结构剩余强度值。

（２）记录结构在服役过程中产生的各种类型的

不同数量的损伤，记录损伤产生的时间牠１。

（３）如果结构在寿命期内没有制造缺陷和服役

损伤，选取结构在设计载荷情况下，寿命期内的最

大载荷值和当前的结构温度。根据结构的温度，对

结构的剩余强度值进行修正，比较结构的强度和载

荷情况。如果载荷大于结构的剩余强度，结构失效

就记录为爩＝爩＋１。

（４）如果产生损伤，结构的剩余强度会降低，计

算牠１时刻的剩余强度值。

（５）选取在设计载荷情况下，时间间隔牠２－牠１内

图４ ＴｓＡＧＩ方法的基本模拟过程
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的最大载荷和当前的结构温度。根据结构的温度，

对剩余强度值进行修正，并与当前的结构载荷相比

较。如果载荷超过结构的强度，结构失效就记录为

爩＝爩＋１。

（６）在时刻牠２，对结构进行检测和维修，结构的

强度值恢复到一定的水平。

重复上面的迭代过程，就可以多次模拟结构在寿

命期内的载荷和强度情况，计算结构的失效概率。

 ﹩﹤﹢﹥方法

诺斯罗普·格鲁曼公司的商用飞机部提出了

一种失效概率的计算方法［１０１２］
，该方法结合了蒙特

卡洛模拟方法和数值积分方法。通过对结构的典型

位置进行详细的概率分析，得到这些位置的失效概

率，再结合统计方法计算结构的失效概率。

应用蒙特卡洛模拟计算失效概率时，考虑了突

风、环境和缺陷等随机变量的影响，基本方程如下
［１０］

ＰＦ＝∫犓牞牊（牞）爢（牞）ｄ牞 （９）

式中：牊（牞）表示在随机选取的突风强度下，每次飞

行的最大工作应力犲ｍａｘ的概率密度函数；爢（牞）表示

在随机选取的环境和缺陷条件下，结构强度的累积

分布函数；犓牞表示应力作用在结构上的范围。应用

数值积分方法，计算所有模拟情况下的ＰＦ的平均

值，作为结构元件或系统失效概率的估计值。

 分析过程

图５所示为ＮＧＣＡＤ概率分析方法的流程，包

括设计过程、材料生产、制造过程和服役４个部分。

单次模拟的失效概率是最大的工作应力的概率密度

函数和材料强度的累积分布函数相乘后的数值积

分。通过对所有模拟情况下的失效概率取平均值来

估计元件或系统的失效概率。详细的模拟过程如下：

（１）根据飞机设计的使用要求，分析飞机的设

计载荷，计算载荷的超越数曲线。然后估算出每次

飞行的最大过载牕牫的概率密度函数。将最大过载牕牫

的概率密度函数和突风载荷对结构的影响看做叠

加的关系。应用过载系数来表示风载对载荷情况的

影响。

（２）估算材料许用值，并根据材料许用值确定

材料的强度。建立结构的有限元模型，确定在使用

载荷下的结构性能。反复进行有限元模拟，直到模

拟结果可以满足结构的设计和制造的约束条件。根

据有限元分析的结果确定基本参数。

（３）在基本参数选取后，再根据材料许用值爛

计算设计限制应力（Ｄｅｓｉｇｎｌｉｍｉｔｓｔｒｅｓｓ，ＤＬＳ），使

得最大过载牕牫的值满足设计限制应力情况，如式

（１０）所示。每次飞行的最大过载牕牫可以通过比例

因子转化为犲ｍａｘ的概率密度函数。

ＤＬＳ爦 ＝
爛

１５（１＋ 爩爳爦）
（１０）

在蒙特卡洛模拟中考虑热应力的影响，根据设计限

制应力，计算工作应力的概率密度函数牊爥，爦（牁）（爥

表示蒙特卡洛模拟的次数，爦表示结构元件）。

（４）在不同的失效模式下，需要足够的测试数据

图５ ＮＧＣＡＤ概率设计过程
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来确定相关材料性能的统计分布。依据基本参数估

算不同失效模式下的材料强度。在确定的失效模式

下，选择对材料强度有影响的制造缺陷进行分析。材

料强度折减因子需考虑制造缺陷和服役损伤。

（５）温度和吸湿容易导致复合材料力学性能的

退化，因此要考虑服役环境的影响。如果最大过载

牕牫发生在所有的温度范围内，则蒙特卡洛模拟就

需要计算所有的温度范围内的平均失效概率。

（６）可根据任务剖面图，分析结构每个分区的

温度随着时间的分布，采用有限元模拟得到温度应

力。根据部件的温度和吸湿情况以及服役寿命，计

算出吸湿随着时间的分布。根据吸湿相对时间的分

布和温度应力，就可以计算出由于环境引起的强度

降低。考虑关键部位的强度分布密度函数、温度和

吸湿的影响以及制造和服役因素，计算时计及所有

影响因素的强度分布牋爥，爦（牀）。

（７）根据工作应力概率密度函数和强度分布，

建立应力强度干涉模型，由式（１１）计算蒙特卡洛

模拟的元件的失效概率ＰＦ爥，爦。进行多次蒙特卡洛

模拟后，由式（１２）估算元件的平均失效概率。

ＰＦ爥，爦（牠爥）＝

１－∫
∞

－∞∫
∞

牁
牋爥，爦［ ］（牀）ｄ牀 牊爥，爦（牁）ｄ牁

爥＝ １，…，爫；爦＝ １，…，爩 （１１）

ＰＦ爦（牠爥）＝
∑
爫

爥＝１

（ＰＦ爥，爦（牠爥））

爫

爦＝ １，…，爩 （１２）

（８）假设单个元件失效均会导致结构失效，不

考虑载荷的再分配。由式（１３）可计算出结构的失效

概率

ＰＦ（牠爥）＝ １－∏
爩

爦＝１

［１－ ＰＦ爦（牠爥）］ （１３）

由于结构的温度和湿度是随时间变化的量，并

且存在未检测出的损伤，因此单次飞行的失效概率

会随着时间变化。

（９）最后得到的结构失效概率是单次飞行的失

效概率爮ＳＦ，式（１４）给出了结构在整个寿命期内的

失效概率爮Ｓ

爮Ｓ＝ １－∏
爦

牏＝１

（１－ 爮ＳＦ牏） （１４）

式中，爦表示设计寿命内的总的飞行次数。

 ┈﹢﹩﹫和﹩﹤﹢﹥方法的比较

ＴｓＡＧＩ方法和ＮＧＣＡＤ方法的模拟过程很类

似，它们的不同之处在于ＮＧＣＡＤ方法考虑了实际

应用中可能出现的情况。ＮＧＣＡＤ方法对ＴｓＡＧＩ

方法进行了一定的简化，它们有着相似的优缺点。

优点主要有：

（１）ＮＧＣＡＤ概率设计方法利用了ＭＯＮＴＥ程

序来预测复合材料结构的失效概率，与蒙特卡洛模

拟的结果符合得很好，并且可用于蒙特卡洛模拟结

果不可信的小失效概率区域。

（２）综合利用了概率方法和其他相关的理论预

测结构的失效概率。蒙特卡洛方法和数值积分方法

相结合能够精确估算小的失效概率。

两个方法的缺点有：

（１）由于飞机结构可接受的失效概率很小，很

难确定数据量对最终的失效概率的影响程度，因此

结构概率分析方法仅在数据量大的情况下可以得

到精确的结果。

（２）没有考虑飞机结构的载荷再分配对失效概

率的影响。

相对于 ＴｓＡＧＩ的方法，ＮＧＣＡＤ的方法没有

考虑损伤检出概率对结构可靠度的影响。这一简化

使得结构的设计和失效概率的评估结果相对保守，

会增加结构重量。此外，ＮＧＣＡＤ方法未考虑材料

强度、结构载荷和单次飞行估算结果的可靠度等随

机变量，并对其中的一些随机变量进行了简化，未

考虑所有设计变量对失效概率的影响。从图４的

ＴｓＡＧＩ方法的模拟过程可知，ＴｓＡＧＩ方法对一个

寿命期内的失效概率进行多次模拟和分析，而ＮＧ

ＣＡＤ方法对一个寿命期内的失效概率只进行了一

次分析，显然ＴｓＡＧＩ的方法更加准确，但是计算量

庞大，计算耗时。

 累积冲击损伤容限分析方法

Ｎｏｒｔｈｒｏｐ公司提出了一种计算结构冲击损伤

容限可靠度的方法［１３１５］
。该方法考虑了冲击事件的

随机性，将冲击能量视为一种随机变量，估计复合

材料结构在给定的冲击威胁下的可靠度。

 随机变量

该方法中所涉及的主要随机变量如下：

（１）工作应力，即结构在使用载荷作用下各元

件中产生的应力；

（２）许用应力，它反映了结构的承载能力，对于

遭受冲击的复合材料结构而言，许用应力即为冲击

后压缩剩余强度；

（３）冲击威胁，模拟结构在长期使用过程中可

能遭受到的各种不同能量水平的随机冲击情况。

 计算方法

采用可靠性分析方法估算复合材料结构在给
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定的冲击威胁下的可靠度［１６１８］
。影响结构可靠性的

主要因素包括：

（１）无损层压板的强度分布。

（２）带损伤层压板的强度分布。该分布包括了

损伤尺寸、形状和位置分布以及冲击后剩余强度的

分布。

（３）结构在服役期间受到冲击损伤的可能性或

冲击威胁的概率。

可靠性分析方法如图６所示。图６（ａ）表示冲击

后剩余强度和冲击能量之间的关系，即在不同的冲

击能量下的剩余强度的分布；图６（ｂ）是用双参数

的Ｗｅｉｂｕｌｌ分布来描述强度的分布，冲击威胁分布

也采用Ｗｅｉｂｕｌｌ分布来描述；图６（ｃ）表示将冲击后

剩余强度和冲击威胁相结合，确定在给定的外载荷

情况下的冲击损伤容限的强度可靠度。由于飞机结

构所遇到的冲击威胁概率依赖于结构位置和冲击

源，根据冲击损伤分析的需要，对飞机的结构进行

分区。

图６ 累积冲击损伤容限可靠性评估方法

牘（犡）为给定的外加应变下，结构的存活率。

牘（犡）的值依赖于冲击能量和冲击后剩余强度分布

以及各种冲击参数。在给定的冲击威胁下，冲击能

量爠发生的概率定义为爮（爠）。冲击后结构的可靠

度为牘（犡）和爮（爠）在冲击能量范围内的积分，即

爲（犡）＝∫牘（犡）爮（爠）ｄ爠 （１５）

 小 结

对复合材料结构的冲击后剩余强度的分析预

测可以分成两个部分，即检测结构损伤和预测剩余

强度。在损伤检测的过程中，用数学方法模拟损伤

阻抗、冲击历程，预测损伤的类型、尺寸以及损伤扩

展。结构内部冲击损伤的分析预测包括复杂的三维

应力分析、多失效模式的失效准则的定义。需要考

虑的变量包括冲击速度、质量、形状和力学性能、冲

击的角度和位置、被冲击物的力学性能和支持条

件。由于复合材料损伤的类型复杂并且受到很多因

素的影响，因此很难精确预测损伤。

目前的结构损伤预测和结构失效概率的分析

都是基于经验数据，这些数据不适用于新的材料和

新的制造工艺。复合材料结构累积冲击损伤容限可

靠性设计方法可以分别确定对结构的损伤阻抗、损

伤容限以及可靠度敏感的设计变量，分析这些变量

共同作用下结构的冲击响应。对原有的损伤容限评

估模型进行改进，增加对制造工艺的评估，可减小

对经验数据的依赖。

现有的数据对结构的设计变量统计分析和冲

击后结构强度分布的分析依然不足。复合材料结构

的冲击损伤是结构强度下降的一个重要原因，结构

的强度还与其他的因素有关，如材料的退化、疲劳

损伤等。因此，仅用冲击损伤来考虑结构的强度是

不够的，还需要综合考虑其他方面的因素以及这些

因素对结构的共同作用来评估结构的可靠度。

 复合材料结构概率符合性验证方法

空客公司提出了复合材料结构静强度燉疲劳燉

损伤容限的概率符合性验证方法［１９］
，该方法已用

于结构的符合性验证。其核心内容包括３个方面：

（１）根据所选的损伤检测方法确定结构服役期

间的检测间隔；

（２）确定含目视可见损伤（Ｖｉｓｉｂｌｅｉｍｐａｃｔ

ｄａｍａｇｅ，ＶＩＤ）的结构所能承受的载荷水平爦×爧爧

（爦×爧爧指的是限制载荷的倍数）；

（３）在载荷水平爦×爧爧进行静力试验，验证在

所确定的检测计划下，结构的失效风险是可接受

的。

 概率符合性方法的原理

概率方法的目的是要证明检测计划能够保证

在下列情况下是可接受的（小于足够小的概率

值）
［１９２１］

：即载荷具有爦×爧爧水平，同时存在漏检

的意外冲击损伤使结构强度降低到爦×爧爧载荷水

平。对主结构出现灾难性破坏的情况，这一组合的

概率水平必须特别小（根据 ＡＣＪ２５１３０９，概率≤

１０
－９
燉ｆｈ，ｆｈ表示飞行小时）；对非关键零件，可以接

受更高的概率水平。除了冰雹冲击以外，认为事件

“载荷具有爦×爧爧水平”和事件“漏检的意外冲击

损伤使结构强度降低到爦×爧爧载荷水平”的发生

是相互独立的，则应证实
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概率载荷（爦×爧爧）× 概率漏检损伤（爦×爧爧）≤ １０
－９
燉ｆｈ

（１６）

 计算过程

令爮ａｔ表示结构在单次飞行（或单位飞行小时）

中受到的冲击威胁概率；爮ｒａｔ表示结构载荷大于结

构损伤后的剩余强度的概率；爮ｄａｔ表示结构损伤的

检出概率，需要分别统计针对结构的各种检测方法

的爮ｄａｔ曲线。由式（１６），为了保证结构的服役安全

性，在结构的检测周期内必须满足

爮ｒａｔ× 爮ａｔ× （１－ 爮ｄａｔ）≤ １０
－９
燉ｆｈ （１７）

显然，式中爮ａｔ×（１－爮ｄａｔ）表示事件“漏检的意

外冲击损伤使结构强度降低到爦×爧爧载荷水平”

发生的概率。具体的计算内容包括以下几个方面：

（１）损伤检出概率（爮ｄａｔ）

对于含ＶＩＤ损伤的结构（从目视勉强可见冲

击损伤（Ｂａｒｅｌｙｖｉｓｉｂｌｅｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅ，ＢＶＩＤ）到

临 界 损 伤 门 槛 值 （Ｃｒｉｔｉｃａｌｄａｍａｇｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，

ＣＤＴ），假设地面巡检对ＶＩＤ损伤的检出概率为０，

则只考虑两种检测方法，分别是一般目视检测

（Ｇｅｎｅｒａｌｖｉｓｕａｌｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ，ＧＶＩ）和详细目视检测

（Ｄｅｔａｉｌｅｄｖｉｓｕａｌｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ，ＤＥＴ）。分别进行数据

统计来确定ＧＶＩ和ＤＥＴ两种检测方法的检出概率

（爮ｄａｔ）凹坑深度（犠）曲线。

（２）结构的冲击威胁分布（爮ａｔ）

复合材料结构的验证需要确定用于极限载荷

的实际可能的冲击能量截止值。保守的假设是设置

在９０％概率时的能量水平（Ｂ基准），也就是说，实

际可能的能量截止值是按这样的方式选择的：在飞

机寿命结束时，其中不超过１０％的飞机受到的冲击

能量等于或高于这一截止值。对相应于更严重损伤

情况、并可能无法符合极限载荷条款的１０％，只需

证实其符合规定的安全水平。

（３）载荷大于剩余强度的概率（爮ｒａｔ）

结构的冲击后压缩剩余强度与冲击源、损伤尺

寸等多种因素有关。首先确定结构的剩余强度曲

线，即剩余强度与损伤面积的函数关系。

在结构的剩余强度曲线确定后，计算结构载荷

大于剩余强度的概率爮ｒａｔ。对于民用飞机，计算时主

要考虑突风载荷发生的概率：

①对应于限制载荷的静载荷发生的概率为

爮ｒａｔ＝爮（犡＞犡ＬＬ）＝２×１０
－５
燉ｆｈ；

②对应于极限载荷的静载荷发生的概率为

爮ｒａｔ＝爮（犡＞犡ＵＬ）＝１×１０
－９
燉ｆｈ。

限制载荷和极限载荷之间的静载荷的发生次

数的概率用对数线性分布来描述，因此静载荷发生

的概率随载荷均匀变化（对数线性）。假设ｌｇ（爮ｒａｔ）

与剩余强度犡ｒｅｓｉｄｕａｌ的线性关系如下：

ｌｇ爮ｒａｔ＝ｌｇ［爮（犡＞犡ｒｅｓｉｄｕａｌ）］＝牃×（犡ｒｅｓｉｄｕａｌ燉犡ＬＬ）＋

牄＝牃×牑＋牄 （１８）

式中，定义牑＝犡ｒｅｓｉｄｕａｌ燉犡ＬＬ，牃与牄为待定常数。注意，

这里的参数牑，其含义是结构的剩余强度与限制载

荷之比。式（１８）的意义是结构遇到的超过其剩余强

度水平（犡ｒｅｓｉｄｕａｌ）的外载荷的概率。

（４）给定能量水平下结构的失效概率

图７给出了在给定的冲击能量下结构失效概

率的计算流程：

①根据冲击威胁的概率曲线，选取冲击能量爠；

②根据冲击能量与凹坑深度的函数关系确定

给定的冲击能量下结构的凹坑深度犠；

③根据所选定的检测方法，确定对应于凹坑深

度的损伤检出概率；

④根据冲击能量与损伤尺寸之间的函数关系，

确定损伤尺寸爳ｄ；

⑤根据损伤尺寸与剩余强度的函数关系，确定

结构的剩余强度；

⑥依据结构载荷大于剩余强度的概率曲线，确

定载荷大于剩余强度的概率；

⑦计算给定冲击能量下结构的失效概率

爮ａｔ（犡ｒｅｓｉｄｕａｌ（爠））×（１－爮ｄａｔ（爠））×Δ爮ｒａｔ（爠） （１９）

（５）结构的检测间隔

假设结构总的飞行时间是爫个飞行小时，检

测间隔为牔个飞行小时，仅考虑第牐个冲击源所导

致的失效，则飞机寿命结束前最后１ｈ结构的损伤

发生概率为

∑
爫燉牔

牏＝１

［１－ （１－ Δ爮ａｔ）
牔
］（１－ 爮ｄａｔ）

牏－１
（２０）

结构的失效概率为

爮
牐
ｆａｉｌｕｒｅ＝∑

爠２

爠＝爠
｛
１

爮ｒａｔ×∑
爫燉牔

牏＝１

牔×Δ爮ａｔ×［１－爮ｄａｔ］ ｝
牏－１

（２１）

结构的总的失效概率等于不同冲击源所引起

的失效概率的总合。检测间隔必须使得总的失效概

率小于或等于规定的失效风险（一般为１０
－９
燉ｆｈ，也

可能针对安全关键件取更低的概率值）。

（６）载荷因子爦

载荷因子 爦
［１９］定义为由规定的失效概率

（１０
－９
燉ｆｈ）所确定的含ＶＩＤ结构应能承受的载荷水

平（剩余强度要求）与限制载荷之比，而结构应能承

受的载荷水平为限制载荷水平到设计极限载荷水

平，因此 爦的范围为１≤爦≤１５。
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图７ 给定冲击能量下结构失效概率的计算流程

在损伤容限验证中，由于对结构引入了 ＶＩＤ

损伤，则结构中一定存在未被检出的损伤（故意漏

检）。那么冲击威胁概率爮ａｔ，ＶＩＤ和损伤未检出概率

１－爮ｄａｔ，ＶＩＤ都为 １。假定结构满足设计要求，即含

ＶＩＤ结构的剩余承载能力大于或等于爦×爧爧载荷

水平。从概率的角度讲，也就是说该结构的失效概

率小于或等于规定的失效概率（１０
－９
燉ｆｈ）。如果试

验成功，则证实了采用所选的检测方法与所确定的

检测计划，结构的失效风险是可接受的。假设结构

的失效概率评估结果为爮ｆａｉｌｕｒｅ，从概率的观点出发，

含 ＶＩＤ静力试验验证件的失效概率应满足

爮ｆａｉｌｕｒｅ，ＶＩＤ＝爮ｆａｉｌｕｒｅ，则有

爮ｒａｔ，ＶＩＤ＝ 爮ｆａｉｌｕｒｅ （２２）

即结构遇到超过与剩余强度水平（犡ＶＩＤ）相当的外载

荷的概率等于结构的失效概率。

图８给出了爦值的具体的确定方法。将整个

爮ｒａｔ犡ｒｅｓｉｄｕａｌ曲线按因子１燉犣进行平移，将爮ｒａｔ犡ｒｅｓｉｄｕａｌ曲

线上对应于爮ｆａｉｌｕｒｅ的点爛平移到含ＶＩＤ结构的剩余

强度对应的位置（即图８点爜），以保证式（２２）成立。

相当于设计极限载荷水平犡ＵＬ的实际载荷的发

生概率爮ｒａｔ＝１×１０
－９
燉ｆｈ，即爛′点。找出平移后的曲

线上相应的点爜′，将此点对应的载荷定义为虚构的

设计极限载荷，用犡
ｆｉｃｔｉｖｅ
ＵＬ 表示。因此，为了满足１０

－９
燉

图８ 爦值的确定方法

ｆｈ的失效目标，由平移后的曲线可知，在损伤容限

验证时需施加的最大载荷水平不应超过犡
ｆｉｃｔｉｖｅ
ＵＬ 。据此

就可以确定载荷因子爦，步骤如下：

①由爮ｒａｔ＝１０
－８６牑＋３９及爮ｒａｔ＝爮ｆａｉｌｕｒｅ可得爛点的

牑爛为

牑爛＝
－ ｌｏｇ爮ｆａｉｌｕｒｅ＋ ３９

８６

则爛点的犡爛为

犡爛＝ 牑爛× 犡ＬＬ＝
－ ｌｏｇ爮ｆａｉｌｕｒｅ＋ ３９

８６
× 犡ＬＬ

又爜点的犡爜＝犡ＶＩＤ＝牑ＶＩＤ×犡ＬＬ，则１燉犣为

１燉犣＝ 犡爜燉犡爛＝
８６牑ＶＩＤ

－ ｌｏｇ爮ｆａｉｌｕｒｅ＋ ３９

②爛′点的犡ＵＬ＝１５犡ＬＬ，则爜′点的犡
ｆｉｃｔｉｖｅ
ＵＬ 为

犡
ｆｉｃｔｉｖｅ
ＵＬ ＝

１５犡ＬＬ× ８６牑ＶＩＤ

－ ｌｏｇ爮ｆａｉｌｕｒｅ＋ ３９
＝

１２９牑ＶＩＤ

－ ｌｏｇ爮ｆａｉｌｕｒｅ＋ ３９
×

犡ＬＬ

则载荷因子爦为

爦＝
犡
ｆｉｃｔｉｖｅ
ＵＬ

犡ＬＬ
＝

１２９牑ＶＩＤ

－ ｌｏｇ爮ｆａｉｌｕｒｅ＋ ３９

 与确定性方法的比较

确定性方法的核心思想是在分析与试验的基

础上来证实：

（１）含有任何不超过与检测计划相关的可检性

门槛值损伤（ＢＶＩＤ）的结构对于极限设计载荷具有

正的裕度；

（２）含有任何大的ＶＩＤ损伤的结构对于限制

载荷具有正的裕度。

概率方法的核心思想是通过证实如下情况来

保证结构的安全：检查大纲，应使得爦×爧爧的载荷

水平的发生与存在使结构强度低于爦×爧爧水平的

１９６第５期 陈普会，等：飞机复合材料结构的概率设计方法



漏检意外损伤的组合是可接受的，即该组合必须是

极不可能的（其概率小于１０
－９
燉ｆｈ）。

（１）在确定性方法中，对极限载荷（静强度要

求）采用了高的能量截止值，而在概率方法中则根

据概率损伤容限评定方法的原理，采用了较低的能

量水平。Ｂｏｅｉｎｇ公司所采用的确定性方法，在设置

检测间隔时没有考虑损伤的发生概率（冲击威胁），

比概率方法保守，结构重量代价高。

（２）在确定性方法中，限制载荷分析时没有给

出冲击能量水平的上限，考虑的能量水平直到损伤

易检（即最小易检损伤ＭｉｎＲＤＤ）为止；而在概率方

法中，则依据冲击威胁概率为１０
－９
燉ｆｈ来设置限制

载荷分析时的冲击能量水平上限。

（３）在确定性方法中，检测间隔是依据定性的

分级方法来设定的，它的推导是基于结构的承载能

力以及意外损伤和服役环境对结构性能影响的使

用经验；而在概率方法中，最大检测间隔则是根据

损伤和载荷发生概率导出的。

 结 论

通过对６种主流概率分析方法的讨论，可以发

现概率方法具有如下的优点：

（１）能够评估设计风险和结构的可靠度。

（２）能够预测结构设计中的高风险范围。考虑

了极端环境情况对结构强度的影响。根据结构的设

计变量和有限元分析，确定结构中的危险区域。在

结构设计、制造和服役检测中将这些区域作为重

点，降低结构的失效概率。

（３）能够确定设计变量对结构可靠度的敏感性。

通过概率分析，确定不同的设计变量对结构可靠度

的敏感性。将敏感性变量作为结构设计的重点，而忽

略对结构设计影响很小的变量，减少设计工作量。

（４）提供了对各种设计方案进行比较的方法，

即通过比较不同的结构设计方案的可靠度，指出具

有较大差别的部位和设计特征。可以加深对结构性

能的理解并改进结构设计。

（５）有助于减少不必要的保守设计。传统的结

构设计方法只是考虑了各种设计因素中最极端的

情况，包括最极端的温度和吸湿情况、未检测到的

最严重的损伤以及采用较低的设计许用值。这种方

法会在很大程度上导致结构设计保守，增加结构的

重量。

（６）能够确定最优的检测间隔。概率方法使用

了参数分析的方法来确定结构的检测和维修方案。

这些参数包括初始缺陷尺寸、载荷谱和损伤检出概

率等。

概率设计方法在应用中还存在着许多需要解

决的问题：

（１）统计数据。概率方法的应用依赖于经验统

计数据，这些数据包括材料性能、飞行载荷以及服

役过程中的损伤等。数据量越大，失效概率的计算

越精确。但是在工程实际中，能提供的数据是有限

的，至今还无法确定数据量的大小对于失效概率结

果的影响程度。

（２）计算问题。目前的方法大多是从蒙特卡洛

方法发展而来的。蒙特卡洛方法需要对结构进行多

次模拟，计算量很大、耗时。虽然目前的方法对蒙特

卡洛模拟进行了一定的改进，并结合了其他的计算

方法，例如数值积分等，但是结构失效概率的计算

耗时还是很多。

（３）概率分布的统计假设问题。利用统计数据

估计设计变量的概率分布时，由于小概率事件发生

的可能性很低，而统计数据有限，通常运用外推法

对数据进行分析，造成变量的概率分布的尾区和实

际情况存在着较大的差距。在结构的失效概率很小

时，变量分布尾区很小的差异，对最后的结果都会

产生很大的影响，甚至不可信。

（４）结构的失效模式。对结构的失效概率的分

析首先要识别结构所有的失效模式。由于飞机结构

复杂，失效模式是串并联反复运用的复杂网络体

系。目前多数的概率分析方法对结构的失效模式只

是运用了简单的串联体系，没有考虑到载荷在结构

上的再分配。

概率分析方法的应用不仅需要大量的实践知

识，还需要统计和概率论的知识作为指导。由于各

种方法考虑的侧重点不同，对同一结构的概率评估

结果是有差别的，在时间和硬件条件允许的情况

下，要尽量保证评估结果的准确性与一致性。
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靠性分析方法［Ｊ］．民用飞机设计与研究，１９９８（３）：

１５１９．

ＭａＺｕｋａｎｇ，ＹａｎｇＬｉｎｇ．Ｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｄａｍａｇｅｔｏｌｅｒ

ａｎｃｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒｌａｍｉｎａｔｅｄ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＣｉｖｉｌＡｉｒｃｒａｆｔＤｅｓｉｇｎａｎｄ

Ｒｅｓｅａｒｃｈ，１９９８（３）：１５１９．

［１８］陈普会，沈真．复合材料结构累积冲击损伤容限可靠

性分析［Ｒ］．６２３Ｓ２００１０１３４．西安：中国飞机强度研
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