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摘要： 飞机结构原始疲劳载荷谱中包含了出现概率极低的高载，这些高载可能引起裂纹萌生的超载效应而导致

偏危险的试验结果，因此验证试验中需要对载荷谱进行高载截取。依据飞机结构载荷谱的统计分布规律和材料

的疲劳性能，提出了载荷谱高载截取概率理论和实施方法，使得相应截取谱下的试验结果兼具真实性与保守性，

设计了铝合金中心孔板试样，编制模拟服役飞续飞载荷谱，进行了原始基准载荷谱和高载截取载荷谱下的疲劳

验证对比试验。试验结果表明：所提高载截取方法是合理的，可以为飞机结构疲劳试验验证载荷谱的编制提供

有效参考。
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Abstract: The original fatigue load spectrum of aircraft structure contains extremely rare high loads. These 
high loads may cause the overloading effect of crack initiation， resulting in potentially dangerous test results. 
Therefore， in the verification tests， the high loads in the spectrum need to be clipped. Based on the statistical 
distribution law of aircraft structural load spectra and the fatigue performance of materials， the probabilistic 
theory and implementation method of high⁃load clipping of load spectra are proposed， which ensures that the 
test results under the corresponding truncated spectrum are both authentic and conservative. Aluminum alloy 
center-hole plate specimens are designed， simulated service flight-by-flight loading spectra are compiled， and 
fatigue verification tests are conducted under the original basement load spectrum and the high-load clipping 
load spectrum. The test results show that the high-load clipping method proposed in this paper is reasonable， 
which can provide an effective reference for the compilation of fatigue test verification load spectra of aircraft 
structures.
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飞机结构在服役过程中可能会经历极少量的

严重载荷情况，这些出现概率极低的高载被包含在

了原始试验载荷谱中。金属结构存在塑性，在裂纹

萌生阶段，高载可能会在结构缺口根部留下残余压

应力，疲劳损伤累积的载荷交互作用可能使得寿命

延长［1］，在裂纹扩展阶段，高载可能诱发裂纹尖端

闭合从而导致裂纹扩展迟滞［2⁃3］。因此，需要对原

始谱进行高载截取以避免导致偏危险的试验结果，

同时由于这些高载实际出现的概率很小，很多飞机

在全寿命期间也可能碰不到一次，高载截取也从一

定程度上保证了试验谱的真实性［4］。选取合适的

高载截取水平并对试验谱进行高载截取，可以为飞

机结构设计寿命的确定提供更合理的试验结果

参考。

尽管现有飞机结构强度设计规范提出在设计

疲劳试验载荷谱时需要考虑高载截取［5⁃6］，但目前尚

无统一的高载截取标准。工程中应用较多的方法

是将疲劳试验谱中的高载截取至飞机全寿命周期

超越 10 次的载荷水平［7⁃9］，该截取水平最初出于应

用方便选定较为随意［10］，后来经过大量研究与试验

证明对于大多数飞机结构试验谱的设计有一定效

果［11］。此外，在诸多研究以及型号设计中也采用了

其他一些高载截取水平，依据其确定方式大致可以

分为两类：（1）基于超越频次来确定高载截取水平，

大多取为全寿命周期超越频次为 1~50次的载荷水

平［12⁃15］；（2）基于原始谱最大载荷确定高载截取水

平，大多取为原始谱最大载荷的 85% 左右［16⁃18］。现

有高载截取方法主要存在以下不足：（1）基于经验

选取初步的高载截取水平，再辅以大量试验来确定

最终的高载截取水平，这缺乏充分的理论依据，同

时也需要花费一定的试验时间与成本；（2）飞机载

荷谱与材料疲劳性能均存在分散性，结构谱载疲劳

寿命也表现出显著的分散性［19⁃20］，基于确定性疲劳

寿命评估理论的传统高载截取方法对结构疲劳寿

命分散性的考虑不足、稳健性较差。

本文考虑高载对结构疲劳寿命的影响与结构

疲劳寿命的分散性，依据飞机载荷谱的统计分布规

律和材料的疲劳性能，提出飞机载荷谱高载截取概

率理论和实施方法，结合某型飞机机翼结构材料

2024HDT⁃T351 铝合金设计中心孔板试样，编制模

拟服役载荷谱，开展原始基准谱与高载截取谱下的

疲劳试验，验证分析本文高载截取方法的合理性。

1 截取理论与方法

飞机结构疲劳试验载荷谱的编制依据是飞机

结构载荷统计数据，全机疲劳载荷谱以飞机重心过

载谱为基础，通常以过载系数⁃超越频次曲线的形

式（ny⁃E）表达，如图 1 所示。同一飞机在不同飞行

架次、不同地区、不同飞行员等情况下得到的载荷

谱是不同的，因此载荷⁃超越频次曲线是一个随机

分布，已有的载荷谱统计结果表明［21⁃23］：超越频次

E 近似服从对数正态分布，即 lg E ∼ N ( μ，σ 2 )，其中

μ 为累积频次对数均值，σ为对数标准差。

目前，飞机的疲劳载荷谱大多是由飞机按照测

谱要求，以任务剖面试飞获得的，也有一些设计谱

是按照相关规范编制的，但其最大过载系数 ny，max

和最小过载系数 ny，min 本质上都是按照概率原理外

推得到的，也就是说机群载荷谱中最严重的载荷在

某一飞机的全寿命中可能出现，也可能不出现，统

计研究表明载荷谱中的最大载荷服从 Gumbel 分
布、广义 Pareto 分布等极值分布［24⁃25］。

此外，大过载产生的拉伸应力可能导致金属结

构紧固孔、缺口等应力集中部位进入塑性而引起残

余压缩应力，其减小了疲劳损伤，如图 2 所示。而

大过载产生的压缩应力可能引起拉伸残余应力，其

增加了疲劳损伤。具体高载对结构疲劳寿命的影

响与高载水平、载荷谱及结构缺口形状有关。结合

材料的应变⁃寿命（ε⁃N）曲线，通过局部应力应变法

可以评估高载影响下结构应力集中部位的疲劳

寿命［26］。

图 2 变幅载荷下材料的残余应力

Fig.2 Residual stress of material under variable amplitude 
loading

图 1 飞机疲劳载荷谱（ny-E 曲线）

Fig.1 Aircraft fatigue load spectrum (ny-E curves)
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综合以上分析，高载截取需要关注高载出现的

概率以及大过载产生的残余压应力对结构疲劳寿

命的影响。本文提出一种高载截取方法，在保证高

载出现概率合理的同时，在截取谱下可以取得相对

保守的疲劳寿命试验结果。

首先通过统计确定高载 ny，max 的分布，为了保

证截取谱中高载的出现概率位于一个合适的水平，

设置一个较小的概率容限值 α（比如 10%），使得高

载截取水平 ny，clip 处于高载分布的 α 下分位点与

( 1 - α )上分位点之间，如图 3（a）所示，即 ny，max，α ≤
ny，clip ≤ ny，max，1 - α，上分位点约束使得截取谱中保留

的高载并不以一个非常罕见的极端高载出现，下分

位点约束使得截取谱中保留的高载不低于较为常

见的高载水平。

同时考虑疲劳寿命的分散性与试验结果的保

守性，截取谱下的疲劳寿命中值不高于原始基准谱

下的疲劳寿命中值，即 N μ，clip ≤ N μ，basement，如图 3（b）
所示。基于材料疲劳性能的应变⁃寿命（ε⁃N）曲线

分布，结合蒙特卡洛数值计算方法，可以分别建立

基准谱与截取谱下的疲劳寿命分布，研究表明谱载

疲劳寿命分布服从对数正态分布［19］。

在满足试验结果保守性的基础上，可以将最大

过载分布的 α 下分位点作为合适的高载截取水平。

下面结合具体实例对本文提出的试验载荷谱高载

截取方法进行说明与验证。

2 试验验证实例

2. 1　材料与试验件

试验件材料为某型飞机机翼下壁板采用的铝

合金 2024HDT⁃T351，试件厚度 5 mm，空孔的直径

为 6.35 mm，试验件外廓尺寸为 240 mm×40 mm，

如图 4 所示，可以计算出，孔边的应力集中系数

K t=2.60，疲劳缺口系数 K f=2.33。试件共 10 件，

其中用于基准谱与截取谱下的疲劳试验各 5 件。

通过对铝合金 2024HDT⁃T351 光滑试样试验

得到材料的静力与疲劳性能数据，试验件材料基本

力学性能如表 1 所示，疲劳性能的应变⁃寿命曲线

分布如图 5 所示。

2. 2　载荷谱

试验载荷谱基于某型飞机机翼下壁板危险部

位实测应力载荷谱编制得到，以 6 000 次飞行为一

块谱，基于 14 次测试得到的高载极值数据采用

Gumbel 分布进行参数估计，建立高载的极值分布

H 1( u，a )，其中 u=133.59，a=0.42，如图 6 所示。

图 3 高载截取概率方法

Fig.3 Probabilistic method of high⁃load clipping

图 4 试验件几何尺寸

Fig.4 Geometric dimension of specimen

表 1 2024HDT‑T351的基本力学性能参数

Table 1 Basic mechanical performance parameters of 
2024HDT‑T351

基本力学性能参数

弹性模量 EY/GPa
弹性极限 σ0.2/MPa
强度极限 σb/MPa

泊松比 ν

循环强度系数 Hf/MPa
循环应变硬化指数 n′f

数值

72.3
318
423
0.33
662
0.07

图 5 应变-寿命曲线分布

Fig.5 Distribution of strain-life curves 
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编制后的试验谱包含 5种飞行类型，如表 2和图

7所示，总计 140 550个循环数，其中 A类飞行出现在

块谱的第 3 111 次飞行，基准谱的最大应力水平

137.3 MPa。基于本文高载截取的概率方法，初步取

概率容限值 α=10%，并取高载分布的 α下分位点作

为截取水平，相应截取应力水平为 130.9 MPa，对应

于块谱中超越次数 4次的载荷水平。分别计算基准

谱与截取谱下的寿命分布，如图 8所示，截取谱下的

疲劳寿命低于基准谱下的疲劳寿命，表明采用该截

取谱可以取得相对保守的试验结果。

2. 3　疲劳试验与结果

分别开展基准谱与截取谱下的疲劳寿命试验，

所有试验均在疲劳试验机上进行，本次试验加载设

备为电液伺服疲劳试验机（MTS370.10），如图 9 所

示 ，试 验 机 最 大 载 荷 为 ±100 kN，加 载 频 率 为

10 Hz。

10 个试验件断裂后照片如图 10 所示，试验件

均在孔边起裂破坏，相应疲劳寿命如表 3 所示。

表 2 试验载荷谱(6 000次飞行)
Table 2 Test load spectrum (6 000 flights)

飞行类型

A

B
C
D
E

总计

最高峰值应力 Smax/MPa
137.3（基准谱）
130.9（截取谱）

125.0
105.1
92.7
85.6

最低谷值应力 Smin/MPa

-23.3

-22.2
-19.9
-18.0
-16.6

包含循环数

398

183
78
33
17

140 550

飞行起落数

1

13
215

1 431
4 340
6 000

平均每飞行起落的循环数

23.4

图 7　试验载荷谱

Fig.7　Test load spectra

图 8 谱载疲劳寿命分布

Fig.8 Spectral fatigue life distribution

图 6 实测高载极值分布

Fig.6 Extreme value distribution of measured high-load
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2. 4　讨   论

基准谱中的高载以极低的概率出现，同时在试

样结构缺口根部留下的残余应力可能导致疲劳损

伤累积的交互作用使得寿命延长，因此需要进行高

载截取使试验结果具有真实性与保守性。由表 3
可以看出，在载荷随机性与材料疲劳性能分散性的

影响下，试样疲劳寿命也表现出显著的分散性，截

取谱下试样的中值寿命相较于基准谱下的中值寿

命更加保守，试验结果表明本文高载截取方法是合

理的。

3 结   论

（1） 提出了飞机结构疲劳载荷谱高载截取的

概率理论与实施方法，综合考虑高载的概率分布与

疲劳寿命分散性确定合适的高载截取水平，使得相

应截取谱下的试验结果兼具真实性与保守性。

（2） 通过极值分布描述高载的出现概率，通过

局部应力应变法评估高载对结构疲劳寿命的影响，

将截取谱的高载取在合适的概率水平，同时截取谱

的寿命均值不高于基准谱下的寿命均值。

（3） 通过 2024HDT⁃T351 铝合金中心孔板试

样在基准谱与截取谱下的疲劳对比试验，验证分析

本文高载截取方法的合理性，为工程中飞机结构疲

劳试验载荷谱的设计提供参考。
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