
第 56 卷第 3 期
2024 年 6 月

Vol. 56 No. 3
Jun. 2024

南  京  航  空  航  天  大  学  学  报
Journal of Nanjing University of Aeronautics & Astronautics

飞机典型结构当量初始缺陷尺寸分布模型研究
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摘要： 利用结构耐久性分析技术可以在保证飞机结构可靠性的同时，有效提高飞机结构的经济性。应用结构耐

久性分析技术，对某型飞机飞行载荷谱作用下一种 7B04⁃T651 高强铝合金典型疲劳结构的原始疲劳质量（Initial 
fatigue qualit， IFQ）进行了研究。开展了 3 级不同应力水平下的飞行载荷谱疲劳试验研究；利用极大似然估计法

处理基于三参数 Weibull 分布的裂纹萌生时间分布的参数估计问题，利用蒙特卡罗法对比验证了该方法的正确

性，提出使用对数样本矩处理当量初始缺陷尺寸（Equivalent initial flaw size， EIFS）分布以获取通用当量初始缺

陷尺寸分布模型；建立描述该典型结构的原始疲劳质量模型，验证其当量初始缺陷尺寸小于许用规定的 0.125 
mm；最后通过对该典型结构的原始疲劳质量分析，验证了通用化方法的正确性和实用性，并且建立了结构在不

同应力区、不同指定裂纹尺寸和不同可靠度下的寿命估计模型。
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Abstract:The use of structural durability analysis technology can effectively improve the economic efficiency 
of aircraft structures while ensuring their reliability. This paper utilizes the structural durability analysis 
technique to study the initial fatigue quality （IFQ） of a typical fatigue structure of 7B04-T651 high-strength 
aluminum alloy under the action of flight load spectrum of a certain type of aircraft. Firstly， the maximum 
likelihood estimation method is applied to the parameter estimation problem of crack initiation time 
distribution based on three-parameter Weibull distribution. The Monte Carlo method is used to verify the 
correctness of this approach. Secondly， fatigue tests under three different stress levels are carried out on the 
flight load spectrum. The logarithmic sample moment approach is proposed to process the equivalent initial 
flaw size distribution to obtain its general model. In addition， the initial fatigue quality model describing the 
typical structure is established， which verifies that the equivalent initial flaw size （EIFS） is less than the 
allowable 0.125 mm. By analyzing the initial fatigue quality of the typical structure， the correctness and 
practicability of the generalization method is demonstrated， and the life estimation model of this typical 
structure is built under different stress zones， different specified crack sizes and different reliability levels.
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飞机结构必须在使用寿命期间内具有高安全

性和高可靠性。如何延长飞机使用寿命、降低维修

和使用成本，一直是航空业关注的重点［1⁃3］。对飞

机结构中易发生疲劳破坏的关键结构而言，其结构

寿命反映了全机寿命。近年来，概率损伤容限设计

应用在飞机结构的寿命估计和可靠性分析中［4⁃5］。

按照安全寿命准则，结构的使用寿命一旦达到安全

寿命，整个结构细节群的寿命均已终止，这使得用

安全寿命来评价整体寿命变得不经济。然而结构

耐久性分析技术将安全寿命替换为经济寿命，允许

结构进行经济修理后继续使用，只有当修理行为不

再经济时，结构寿命才终止。结构耐久性分析技术

作为概率损伤容限设计中重要的一部分，使用当量

裂纹扩展概念研究裂纹尺寸分布随使用时间扩展

的随机过程，利用当量初始缺陷尺寸（Equivalent 
initial flaw size， EIFS）分布来描述结构微、细观缺

陷以表征结构的原始疲劳质量（Initial fatigue qual⁃
it， IFQ）。获取更贴近实际情况的通用 EIFS 分

布，从而使飞机具有高安全性和高可靠性的同时，

拥有更为经济的结构构成，这需要开展大量的研究

工作。

为了表征结构的 IFQ 问题，Yang［6］提出 EIFS
概念。满足通用性条件的 EIFS 分布只依赖于材

料特性、几何参数、载荷谱形式、加工制造装配过程

引起的初始缺陷等因素，与应力水平无关［7］。EI⁃
FS 作为一个统计值，可以描述结构初始加工状

态［8］。而通用性 EIFS 分布能够表征结构细节群的

寿命分布情况，通过对飞机关键结构进行监测、检

修等方法获取结构裂纹萌生寿命作为通用性 EIFS
分析输入值，随即获取结构剩余寿命的估计和维修

后的寿命预测，给飞机结构细节群寿命分析提供统

计学指导。

计算结构的 EIFS 分布通常包括拟合法、反推

法、K⁃T 图法和裂纹萌生时间（Time to crack initia⁃
tion， TTCI）反推法。拟合法［9⁃12］通过求解经验累

积概率与拟合累计概率的偏差平方和最小值，应用

试验（a， t）数据直接拟合出 EIFS 分布，求解速度

快，但结果较为粗糙，不能准确评估结构疲劳质

量。反推法基于宏观断裂力学，应用裂纹扩展速率

函数积分反推 EIFS 值，其中使用的裂纹驱动力包

括应力强度因子、净截面应变能［13⁃14］等，在等幅载

荷谱作用下的预测较为准确。K⁃T 图法［15⁃17］以断

裂力学为基础，寻找应力强度因子、加载应力幅值

与加载循环次数之间的关系，从而求出结构 EIFS

值，然而其过于依赖载荷幅值，在复杂载荷谱问题

中表现不佳。TTCI 反推法［18］通过裂纹萌生时间

（寿命）裂纹萌生时间分布反推获取当量初始缺陷

尺寸 EIFS 分布，适用于工程上飞行谱载荷寿命估

计，常用双参数 Weibull 分布描述 TTCI 随机变量，

双参数 Weibull 分布计算简单，但其分布是从寿命

为 0 开始，并不符合实际情况。三参数 Weibull 分
布拥有约束分布下限的位置参数，适用于描述飞机

结构细节群的疲劳寿命。

在三参数 Weilbull 分布的 TTCI 分布参数求

解方面，曲延碌等［19］、杨谋存等［20］应用降阶思想处

理极大似然方程组的方法仍需更多的工作。在此

背景下，通过 3 组不同应力水平的谱载荷疲劳试验

获取飞机结构细节群原始疲劳数据集，重新推导并

完善基于三参数 Weibull 分布的 TTCI 分布反推通

用 EIFS 分布方法，提出用对数样本矩代替均秩估

计法求解通用 EIFS 分布参数，利用蒙特卡罗法验

证该方法的有效性和特点；最终给出结构在不同应

力区、不同可靠度和不同指定裂纹尺寸下的寿命

估计。

1 通用当量初始缺陷尺寸分布模型

分析方法

1. 1　TTCI分布反推法

要获得能够表征结构 IFQ 的通用 EIFS 分布，

通常要将所有试件分为不同应力水平的 3 组进行

疲劳试验，获得试验［（ak，tk）j］i数据，其中角标的含

义为第 i 组应力水平下的第 j 件试验件的 k 对裂纹

扩展数据。选定指定裂纹尺寸 ar，可以获得 i 个
TTCI分布，利用 TTCI反推法可以求出通用性 EI⁃
FS 分布以描述结构 IFQ 问题。

裂纹尺寸 a 与时间 t的一般关系为

a ( t1 ) = a ( t2 ) exp [ - Q ( t2 - t1 ) ] （1）
式中 Q 为裂纹扩展参数。取随机变量 X 表征 EIFS
分布，随机变量 T 表征 TTCI 分布，在式（1）中，令

t1=0，t2=T，a（t2）=ar，可以得到

X = a ( 0 ) = a r exp ( - QT ) （2）
求出 TTCI 分布即可获得对应的 EIFS 分布，

经过通用化处理后可以获得表征结构原始疲劳质

量的通用 EIFS 分布。

1. 2　TTCI分布及参数估计

TTCI 是结构细节在给定载荷谱作用下达到

某一参考裂纹尺寸 ar 所经历的时间，使用三参数
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Weibull 分布描述 TTCI 分布时，其位置参数 ε 代表

了分布下限，用 t 表示 T 的取值，其概率密度函数

fT( t )表达式为

fT( t ) = α
β ( t - ε

β ) α - 1

exp
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê

- ( t - ε
β ) αù

û

ú
úú
ú
ú
ú
    t ≥ ε （3）

式中：α 为形状参数，β 为比例参数，ε为位置参数。

相比于其他参数求解方法，极大似然估计法求

解三参数 Weibull 分布拥有更高的精度，其基本思

想是选择待定参数使样本出现在观测值的领域内

的概率最大，并以这个值作为未知参数的点估计

值。三参数 Weibull分布的对数似然函数 L 为

ln L = n ln α - nα ln β + ( α - 1) ∑
i = 1

n

ln ( )ti - ε -

∑
i = 1

n ( ti - ε
β ) α

（4）

根据极大似然估计的定义，当某组参数满足似

然函数取极大值时，极大似然估计法成立，该组参

数为该点的最佳估计，即满足方程组
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（5）

采用降阶的数值解法对式（5）进行处理。假定

已知形状参数 α，消去方程组中的比例参数 β，形成

一个参数 α 和 ε的二维最优化极值问题。

min f ( α，ε ) = ( 1 - α ) ∑
i = 1

n

( ti - ε ) -1 + nα
é

ë
ê
êê
ê∑

i = 1

n

( ti -

ε ) αù

û
úúúú

-1

∑
i = 1

n

( ti - ε ) α - 1 = 0 （6）

同时，β 为

β = 1
n ∑

i = 1

n

( )ti - ε
α

α

（7）

使用线搜索法则以降低问题的复杂度。依据

试验（a， t）数据利用幂函数拟合求出对应的 TTCI
分布原始数据（ar， tr），同时，α 的初值可以通过进

退法选取，在 ε 的线搜索中计算加入 α 的假定值以

完成对 ε 的优化求解。此外，fL 和 fR 可以由式（8）
计算。

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

fL ( )αL，βL，εL =
|

|
|
||
||

|
|
||
| ∂ ln L

∂αL

fR ( )αR，βR，εR =
|

|
|
||
||

|
|
||
| ∂ ln L

∂αR

（8）

满足极大似然条件的一组解（α，β，ε）即为此最

优化问题的解。若出现极大似然法无解的情况，通

常是试验件数过少导致。处理方式为添加试验件

数直至极大似然有解，或者退为使用相关系数

法［21］或概率加权矩法［22］获得近似解，但是其他方

法也仍有可能出现无解的情况。

1. 3　通用当量初始缺陷尺寸分布

EIFS 分布可以直接通过各组应力水平的 TT⁃
CI 分布代入到式（2）获得，但依据此方法获取的

EIFS 分布与应力有关，需要进行通用化获取通用

EIFS 分布才能够描述结构 IFQ 问题。用随机变量

X 描述的非通用 EIFS 分布为

FXi( x ) = exp
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê

- ( ln xui - ln x
Q i βi ) αiù

û

ú
úú
ú
ú
ú

（9）

式中 xui为 EIFS 分布的上界，其满足

xui = a r exp ( - Q i εi ) （10）
各组应力水平的裂纹扩展参数 Qi 由式（11）

计算。

Q i = 1
n ∑

j = 1

n

Q ij （11）

式中第 i组第 j件试验件的裂纹扩展参数 Qij可以利

用（aijk，tijk）数据通过最小二乘拟合式（12）获取。

Q ij =
∑
k = 1

N

tijk ln aijk - ( )∑
k = 1

N

tijk ( )∑
k = 1

N

ln aijk

N ∑
k = 1

N

t 2
ijk - ( )∑

k = 1

N

tijk

2 （12）

通过式（10~12）可以求出不同组 TTCIi 分布

反推出的 EIFSi分布参数，对其进行通用化处理后

求出通用 EIFS 分布参数，将通用 EIFS 分布参数

加上标为 ( x̂ u，Qβ，α̂) 以区分各应力水平组下的

EIFSi分布参数，通用性条件为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

x u1 = xu2 = ⋯ = xui = x̂u

Q 1 β1 = Q 2 β2 = ⋯ = Q i βi = Qβ
α1 = α2 = ⋯ = αi = α̂

（13）

通用性参数 ( x̂ u，Qβ，α̂)可以通过通用性条件

方程组（13）分别应用对数样本矩和非对数样本矩

进行估计。

α̂ = 1
n ∑

i = 1

n

αi （14）
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x̂u = exp ( ln a r - 1
n ∑

i = 1

n

Q i εi) （15）

Qβ = 1
n

ln ( a r

xu
) (∑i = 1

n βi

εi ) （16）

通过式（14~16）即可将 EIFSi分布通用化为能

够描述结构 IFQ 问题的通用 EIFS 分布。相比于

均秩估计法使用经验函数进行累计概率估计，其依

赖于经验函数形式，使用样本矩估计 EIFS 分布参

数更加合理，且计算简单，更适合工程应用。极大

似然估计法和矩估计的通用方法获取通用 EIFS
分布参数的具体流程如图 1 所示。

1. 4　模型对比验证

使用蒙特卡罗［23］模拟产生样本，分别采用极

大 似 然 估 计 法（Maximum likelihood estimation， 
MLE）、概率加权矩法（Probability weighted， PW）

和经验函数为平均秩公式的相关系数法（Correla⁃
tion coefficient， CC）估计分布参数，与准确的参数

值 进 行 比 较 。 选 取 分 布 参 数（α，β，ε） = （2， 
321 148， 200 000）的三参数 Weibull 分布，随机生

成 3 组随机样本寿命 R1、R2、R3，各个随机样本寿命

个数分别为 20、7 和 7 个，样本具体如下。

R1：285 311.6， 309 046.0， 341 582.0， 356 311.4， 
356 455.8，417 522.9， 432 496.2， 437 439.8， 

440 700.5， 471 651.4，503 653.1， 514 376.1， 
519 791.3， 555 394.8， 589 116.8，632 686.6， 
672 872.3， 675 454.1， 733 704.4， 782 894.9。
R2：330 472.317 2， 429 209.849 8， 453 821.598 3， 
486 084.992 7， 531 127.317 2， 695 767.367 8， 
702 315.441 3。
R3：242 386.229 6， 369 111.236 3， 374 179.867 1， 
542 568.239 7， 545 853.202 2， 610 312.565 5， 
835 475.547 4。

表 1 给出了 3 种方法的计算结果，可以看出极

大 似 然 法 拥 有 最 大 的 对 数 似 然 函 数 值 。 设 定

20%、50% 和 80% 的累计分布概率作为对比，样本

母体的 3 种不同累计分布概率对应的真实寿命值

分别为 267 650.9、484 697.9、607 419.9。

3 种方法的寿命估计值 Testimate 与真实寿命值

Treal的误差 E 为

E = | ( T estimate - T real ) /T real |× 100% （17）
表 2 给出了 3 种方法各个样本的误差结果，可

以得出极大似然估计法在 80% 寿命估计误差结果

在 3 种样本中均为最小，分别为 1.27%、2.46%、

6.81%，在小样本估计中也有优秀表现，例如样本

R2 和样本 R3。在飞机结构寿命分析中，更倾向于

图 1 应用极大似然估计法和矩估计法获取通用 EIFS 分

布参数的方法

Fig.1 Algorithm for obtaining parameters of general EIFS 
distribution by the MLE method and the moment es⁃
timation

表 2 各方法误差结果

Table 2 Error results of each method %
样本

R1

R2

R3

方法

MLE
PW
CC

MLE
PW
CC

MLE
PW
CC

20% 寿命

6.26
4.53
4.79

14.25
10.21
13.59
4.44
9.3

14.86

50% 寿命

2.24
3.70
2.70
6.46
7.64
21.7
0.26
3.61
4.52

80% 寿命

1.27
2.95
3.16
2.46
5.37

33.03
6.81

11.16
18.42

表 1 各方法分布参数和对数极大似然值

Table 1 Each method distributed parameters and loga⁃
rithmic maximum likelihood values

样本

R1

R2

R3

方法

MLE
PW
CC

MLE
PW
CC

MLE
PW
CC

α

1.698 9
2.032 0
1.778 5
1.733 4
2.089 6
1.990 6
1.258 5
2.468 3
2.025 8

β

265 358
327 932
317 665
246 416
328 688
373 797
234 223
456 025
487 098

ε

263 970
210 877
225 118
298 097
227 273
197 693
361 326
177 185
166 173

ln L
-264.186 0
-264.588 3
-264.822 6
-91.866 1
-92.139 6
-92.629 4
-94.236 6
-94.573 3
-95.018 6
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获取对总体大范围（80% 以上）的估计，而极大似

然估计法在 80% 的总体估计值的误差最小，显示

其估计总体方面更精准的优点。

2 试验方法

疲劳试验于南京航空航天大学航空航天结构

力学与控制全国重点实验室的 MTS810.25 疲劳试

验机上进行。试验件材料为 7B04⁃T651 高强度铝

合金，试验件几何尺寸如图 2 所示，载荷谱的施加

由 MTS 液压伺服机实现。

试验环境为正常大气环境，疲劳载荷加载速率

为 200 kN/s，控制加载峰值误差小于峰值的 0.1%。

试验过程中使用精度为 0.001 mm 的动态裂纹观测

显微镜观察紧固孔裂纹细节，详细记录裂纹萌生位

置、裂纹长度及循环数，疲劳试验结束后，使用

KH⁃7700 型体式显微镜采集试验件断口情况。试

验平台及现场如图 3 所示。

为了最大限度保存原载荷谱的完整性和加载

顺序，裂纹长度和对应循环数（a，N）数据由动态裂

纹观测显微镜测量给出，以断口显微图像作为辅助

测量定位。在试验件裂纹表面附近粘贴透明菲林

尺作为标定工具，在试验进行中进行实时测量记

录，如图 4 所示。

单个试验载荷谱块的循环次数为 3 381，代表

168.833 飞行小时。为了保证试验情况最大可能地

模拟飞机服役期间的复杂受载情况，在试验加载谱

中不对原有飞行载荷谱进行任何修改。试验载荷

谱 P 表达式为

P = AQny （18）
式中：Q 为 1g 过载下应力水平，A 为试验件的净截

面面积，ny为飞行载荷谱。生成的试验载荷谱如图

5 所示。为建立描述结构 IFQ 问题的 EIFS 分布模

型，试验采用 3 组应力水平，每组应力水平使用试

验载荷谱中最大应力峰值表示，如表 3 所示。

3 试验结果与寿命模型分析

3. 1　试验结果

将试验记录的裂纹长度和对应循环数（a， N）

数据与对应飞机科目进行转换，获得裂纹长度和寿

命（a，t）数据，各组应力水平（A， B， C）的（a， t）数

据分别如图 6、7 和 8 所示。

表 3 典型结构的试验应力水平

Table 3 Test stress levels for typical structures

编组

应力水平/MPa
A

149.400 01
B

157.971 23
C

165.338 25

图 2 试验件几何尺寸

Fig.2 Geometrical dimensions

图 3 试验平台

Fig.3 Test platform

图 4 动态裂纹显微镜作业过程

Fig.4 Dynamic crack observation microscope process

图 5 试验载荷谱

Fig.5 Test load spectrum
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3. 2　TTCI分布

寿命 t和裂纹长度 a 满足一般裂纹关系

ln a = ln C 2 + C 1 t （19）
a = C 3 t + C 4 （20）

式中 C1、C2、C3 和 C4 为拟合参数，通过最小二乘法

获取。

将所有（a， t）数据应用式（19，20）进行拟合，

获取各组 TTCI 分布求解的输入参数［（ar， tr）k］j，

取 ar=1 mm。使用拟合优度 R² 值来评价拟合程

度的优劣，从而表现（ar， tr）数据的可靠与准确，选

取 R² 更大的拟合曲线作为拟合插值结果来源。

R² 的值越接近 1，说明回归直线对观测值的拟合程

度越好；R² 的值越小，说明回归直线对观测值的拟

合程度越差。通常来说，R² 值需要大于 0.75。该

典型结构试验数据的拟合优度 R² 值如图 9 所示。

所有的 R² 均大于 0.95，证明该典型结构试验数据

十分贴近拟合曲线，拟合效果好，从而反映本文所

使用的拟合方法的正确性与准确性。

R ( t )= 1 - FT ( t ) （21）
以式（21）描述可靠度函数 R，其中，FT 为 TT⁃

CI 分布的累计概率密度函数，通过 1.2 节所述 TT⁃
CI 分布求解方法求得 TTCI 分布参数及极大似然

函数值的结果如表 4 所示。

各组 TTCI 分布的可靠度函数如图 10 所示。

可以看出，当可靠度为 95% 时，从低到高应力水平

对应的寿命分别为 8 903、8 746 和 7 502 h。

图 10 各组裂纹萌生时间分布的可靠度函数

Fig.10 Reliability function of TTCI distribution for 
each group

图 6 低应力水平 A 组(a, t)数据

Fig.6 (a, t) data of group A of low stress level

图 7 中应力水平 B 组(a, t)数据

Fig.7 (a, t) data of group B of medium stress level

图 8 高应力水平 C 组(a, t)数据

Fig.8 (a, t) data of group C of high stress level

图 9 典型结构(ar, tr)数据的拟合优度 R² 值
Fig.9 Goodness of fit value R2 for typical structural 

(ar, tr) data

表 4 TTCI分布参数

Table 4 TTCI distribution parameters

组编

A
B
C

α

1.559 3
1.508 5
1.772 2

β

4 990.8
4 129.1
2 997.4

ε

8 190.9
8 176.3
6 942.3

ln L
-65.036 7
-54.790 9
-60.910 3
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3. 3　通用当量初始缺陷尺寸分布模型及分析

在指定裂纹尺寸 ar 后，通用 EIFS 分布模型即

可对疲劳结构在不同情况下的寿命进行估计。通

过式（10，12）求出各组应力水平的 EIFS 分布参

数，应用 1.3 节提出的对数矩估计法求解通用化参

数，各组应力水平和通用后的 EIFS 分布参数由表

5 所示。

表 5 中，代表 EIFS 分布上限值 xu 的取值范围

在 0.006~0.004 2 mm，均 小 于 许 用 规 定［24］的

0.125 mm，可以认为该试验件的 IFQ 满足耐久性

要求。

图 11 给出了该典型结构在不同指定裂纹长度

ar 下不同应力区的寿命估计结果。根据该典型结

构工作的应力区情况可以设定某个维修尺寸，以保

证结构乃至整机的经济性。如图 11 所示，若设定

维修尺寸为 1 mm，可以得到各应力区下该典型结

构的维修寿命，随着应力水平的增加，该典型结构

指 定 裂 纹 尺 寸 所 对 应 的 寿 命 随 裂 纹 扩 展 ，在

180 MPa 应力区下 1 mm 裂纹以后的剩余寿命极

短。同时，该结构在 170 MPa 应力区使用较为安

全 。 140、150、160、170 和 180 MPa 应 力 区 对 应

1 mm 裂纹的寿命分别为 14 623、10 593、7 834、
5 901和 4 518 h。

图 12 给出了该典型结构在不同可靠度及不同

应 力 区 下 的 寿 命 估 计 结 果 。 在 低 应 力 水 平 下

（160 MPa），该结构寿命约为 15 000 h，95%、90%
及 85% 可靠度下寿命估计相差约为 600 h，而在高

应力水平（190 MPa）下 3 种可靠度下寿命几乎相

同，约为 5 600 h。对于飞机中可维修的疲劳结构，

其寿命 T 需要满足指定裂纹尺寸下的设计维修寿

命 Td，即

Ta r ≤ T d，a r （22）

设定该结构的指定裂纹尺寸为 1 mm、设计维

修寿命为 6 000 h，则该结构应在 170 MPa 应力区

以下工作；或者说该结构在 170 MPa 应力区工作

时，其设计维修寿命约为 5 900 h。这为结构维修

寿命设定提供统计学参考。

4 结   论

针对飞机典型结构的 IFQ 问题，开展了 3 组不

同应力水平下的载荷谱疲劳试验，基于断口分析和

动态裂纹测量技术，保留原载荷谱的完整性的同时

获取试验（a，t）数据，使得描述结构 IFQ 问题的 EI⁃
FS 分析方法拥有最贴合实际的原始数据。

推导并完善基于三参数 Weibull 分布的 TTCI
分布参数极大似然估计，应用降阶法和线搜索方法

求解 Weibull 分布的 3 个参数，提出使用对数矩估

计法通用化各组 EIFS 分布，从而快速获得与应力

水平无关的通用 EIFS 分布；使用蒙特卡罗模拟验

证该方法的正确性，同时与其他方法对比，确定了

该方法在估计总体方面更精准的优点。

通过对某型飞机 7B04⁃T651 铝合金典型结构

的 IFQ 分析，验证了所提出通用化模型方法的正

确性。结果表明，该典型结构的当量初始缺陷尺寸

满足许用缺陷尺寸要求。同时建立结构在不同应

力区、不同指定裂纹尺寸和不同可靠度下的寿命估

图 12 不同可靠度下不同应力区的寿命估计

Fig.12 Life estimation in different stress zones with 
different reliabilities

表 5 EIFS分布参数

Table 5 EIFS distribution parameters

组编

A
B
C

通用

α

1.559 3
1.508 5
1.772 2
1.613 3

xu

0.004 2
0.001 4
0.000 6
0.001 5

Qβ

3.335 0
3.332 8
3.232 8
3.360 2

图 11 不同 ar和应力区下的寿命估计

Fig.11 Life estimation under different ar and stress 
zones
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计模型，给结构寿命分析提供统计学指导。
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