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内容简介

本书是根据国内外航空航天工业的发展和需要 ,吸取必要的国内外成熟方法编写而成 ,着

重讲述飞行器结构疲劳强度及其疲劳寿命的分析与设计方法。重点介绍了飞行器结构安全寿

命设计、损伤容限设计、耐久性设计和可靠性设计等内容 ;对疲劳强度、疲劳载荷谱、结构疲劳

细节设计等做了较详细的阐述 ;对疲劳破坏特征和起因 ,以及影响疲劳强度的一些主要因素也

做了必要的介绍。本教材可作为高等学校飞行器结构强度与设计、机械设计等专业的教学用

书 ,也可供从事疲劳设计和疲劳试验的研究人员参考。
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前   言

本书———《飞行器结构疲劳与寿命设计》( Fatigue Life Design For Aircraft Str ucture)是

在继承高镇同编写的《疲劳强度》和《疲劳可靠性》、徐灏编写的《疲劳强度》、吴富民编写《结构

疲劳强度》、傅祥炯主编的《结构疲劳与断裂》、赵少汴和王忠保编写的《疲劳设计》等教材和专

著的基础上 ,吸收当今国际先进飞行器结构疲劳设计思想 ,按学科体系纂辑而成。

全书总体构思如下 :一方面 ,根据疲劳过程的两阶段论 (即疲劳过程划分为裂纹形成和裂

纹扩展两个阶段 ,构件在出现某一指定“工程裂纹”以前的寿命称为裂纹形成寿命 ,从工程裂纹

扩展至临界裂纹的寿命为裂纹扩展寿命 ,全寿命为二者之和 ) ,系统地讲述了安全寿命设计、损

伤容限设计、耐久性设计以及可靠性设计思想和方法 ,使用这些设计方法 ,可以精确合理地对

工程实际结构进行定量分析与设计 ;另一方面 ,围绕构件疲劳断裂机理及其影响因素 ,重点阐

述了结构抗疲劳断裂的细节设计技术与措施 ,采用这些措施 ,能够主动地制订工程实际结构详

细的抗疲劳断裂细节设计方案 ,强化其疲劳薄弱部位。

本书注重理论联系实际 ,将应用问题贯穿于理论分析内容之中 ,所列举的一些算例都来源

于工程实践。因此 ,本书除可作为教学用书之外 ,还可供从事机械结构疲劳设计和疲劳试验的

研究人员参考。

作者

2003 年 3 月 2 日



主要符号

符号 名称 单位

A0 试样原始截面积 mm2

A 试样瞬时真实横截面积 mm
2

Af 试样断裂后的实际截面积 mm2

a 计算裂纹尺寸 mm

a0 初始裂纹尺寸 mm

ac 临界裂纹尺寸 mm

ae 经济修理极限 mm

ar 参考裂纹尺寸 mm

d a/ d N 疲劳裂纹扩展速率 mm/ cycle

d a/ d t 疲劳裂纹扩展速率 mm/ s

b 疲劳强度指数

裂纹扩展速率 d a/ d t方程指数

c 疲劳延性指数

C 裂纹扩展速率 d a/ d N 方程参数

载荷 应变曲线的比例系数

Ct 名义应力按毛截面面积计算得到的理论应力集

中系数

d 直径 mm

D 直径 mm

疲劳损伤

e 名义应变 %

Δe 名义应变变程 %

E 弹性模量 GPa

E(ξ) 随机变量ξ的数学期望

F 力

f 频率

Fs 考虑塑性区真实形状的校正系数

f ( x) 概率密度函数 (理论频率函数 )
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F( x p ) 分布函数 (累积频率函数 )

G 切变模量 GPa

k 单侧容限系数

k
∧ 标准差修正系数

K 应力强度因子 M Pa m

单调应力 应变曲线的强度系数 M Pa

K′ 循环强度系数 M Pa

KC 断裂韧性 M Pa m

Kf 疲劳缺口系数 ,有效应力集中系数

KIC 平面应变断裂韧性 M Pa m

Km 应力强度因子均值 M Pa m

Kmax 最大应力强度因子 M Pa m

Km in 最小应力强度因子 M Pa m

ΔK 应力强度因子变程 M Pa m

ΔKth 疲劳裂纹扩展门槛值 M Pa m

Kt 名义应力按净截面面积计算得到的理论应力集

中系数

Kσ 正应力下的疲劳缺口系数

K′σ 真实应力集中系数

Kτ 切应力下的疲劳缺口系数

K′ε 真实应变集中系数

L 裂纹超越数

Lf 完全寿命分散系数

Li 不完全寿命分散系数

M 弯矩 N·m

Mξ(θ) 随机变量ξ的矩母函数

n 应力循环数 cycle

安全系数

子样大小 (样本容量 )

裂纹扩展速率 d a/ d N 方程指数

单调应力 应变曲线的应变硬化指数

n′ 循环应变硬化指数
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[ n] 许用安全系数

N 疲劳寿命 (疲劳裂纹形成寿命或全寿命 ) cycle

N * 疲劳裂纹扩展寿命 cycle

N5 0 中值疲劳寿命 (50%可靠度的疲劳寿命 ) cycle

N p 具有可靠度 p的疲劳寿命 cycle

N
∧

p
具有可靠度 p的疲劳寿命估计量 cycle

NT 过渡寿命 (弹性线与塑性线的交点 ) cycle

p 可靠度 (存活率 ) %

p
∧

可靠度估计量 %

P 破坏率 %

P( A) 事件 A的概率 %

P(ξ> xp ) 随机变量ξ大于 x p 的概率 %

Pr 载荷 应变回线前一次反向终点处的载荷 N

q 疲劳缺口敏感系数

Q 裂纹扩展速率 d a/ d t方程参数

r 半径 mm

相关系数

R 应力比

可靠度

缺口的曲率半径 mm

s 交变应力 Mpa

子样标准差

s
2

子样方差

smax 应力循环中代数值最大的应力 M Pa

sm in 应力循环中代数值最小的应力 M Pa

sm 平均应力 ( smax和 sm in的代数平均值 ) M Pa

sa 应力幅值 ( smax和 sm in的代数差的一半 ) M Pa

S 疲劳强度 M Pa

名义应力 M Pa

ΔS 疲劳强度变程 M Pa

名义应力变程 M Pa

Smax 最大疲劳强度 M Pa

Smi n 最小疲劳强度 M Pa
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Sm 疲劳强度均值 ( Smax和 Sm in的代数平均值 ) M Pa

Sa 疲劳强度幅值 ( Smax和 Sm in的代数差的一半 ) M Pa

S
∧

p
具有可靠度 p的疲劳强度估计量 M Pa

S
∧

50
中值疲劳强度 (或疲劳极限 )估计量 M Pa

S - 1 对称循环下光滑小试样的疲劳极限 M Pa

( S - 1 ) d 对称循环下光滑大试样的疲劳极限 M Pa

( S - 1 ) K
d 对称循环下有应力集中大试样的疲劳极限 M Pa

( SR )零 应力比 R下零件的疲劳极限 M Pa

sξ 作为随机变量的子样标准差

s
2
ξ 作为随机变量的子样方差

t 时间 h

tx 变量的取值

T 扭矩

U 标准正态变量 ,或表示必然事件

u 标准正态变量的取值

up 标准正态偏量

uγ 与置信度相关的标准正态偏量

Var (ξ) 随机变量ξ的方差

X 正态变量 ,或其他随机变量

珚x 子样均值

x p 具有可靠度 p的百分位值

xu 当量初始缺陷尺寸 ( EIFS)的上限 mm

α 显著度 %

三参数 Weibull分布的形状参数

孔的表面状态系数

β 表面系数

三参数 Weibull分布的比例参数

紧固件和连接板配合的填充系数

β1 表面加工系数

β2 腐蚀系数

β3 表面强化系数

χ
2

按χ
2
分布的随机变量

δ 相对误差 %
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ε 尺寸系数

真应变 %

三参数 Weibull分布的最小参数

Δε 真应变变程 ,或局部应变变程 %

εa 应变幅值 %

εe 弹性应变 %

εf 真断裂延性

ε′f 疲劳延性系数

εp 塑性应变 %

εr 载荷—应变回线前一次反向终点处的局部应变 %

εt 总应变

μ 母体平均值

μ
∧

母体平均值估计量

φ( u) 标准正态概率密度函数

γ 置信度 %

ρ 缺口根部曲率半径 mm

横截面上点到坐标原点的距离 mm

材料密度 kg/ m
3

ν 自由度 %

泊松比

变异系数

频数

σ 应力 M Pa

真应力 ,或局部应力 M Pa

母体标准差

Δσ 局部应力变程 M Pa

σ2 母体方差

σ
∧2

母体方差估计量

[σ] 许用应力 M Pa

σ0 脉动循环下的弯曲疲劳极限 M Pa

σ- 1 材料的对称弯曲疲劳极限 M Pa

(σ- 1 ) d 对称循环下光滑大试样弯曲疲劳极限 M Pa

(σ- 1 ) K
d 对称循环下有应力集中大试样弯曲疲劳极限 M Pa
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(σ- 1 ) N N 次循环的材料对称弯曲疲劳极限 M Pa

σa 应力幅值 M Pa

σb 拉伸强度极限 M Pa

σe 等效应力 M Pa

σf 真断裂强度 M Pa

σ′f 疲劳强度系数 M Pa

σm 平均应力 M Pa

σmax 最大应力 M Pa

σm in 最小应力 M Pa

σn 名义应力 M Pa

σr 前一次反向终了时的局部应力 M Pa

σref 参考应力 ,如钉孔附近毛面积的名义应力 M Pa

σs 拉伸屈服极限 M Pa

σt 真应力 M Pa

τ 切应力 M Pa

τ0 材料的脉动扭转疲劳极限 M Pa

τ- 1 材料的对称扭转疲劳极限 M Pa

(τ- 1 ) d 对称循环下光滑大试样扭转疲劳极限 M Pa

(τ- 1 ) K
d 对称循环下应力集中大试样扭转疲劳极限 M Pa

τa 切应力幅值 M Pa

τm 切应力均值 M Pa

ψ 断面收缩率 %
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单位制式换算表

长度 1 mm = 0 .039 37 in

1 in = 25 .4 mm

1 英尺 = 0 .304 8 m

1 m = 3 .280 84 ft

力 1  N = 0 .224 8 lb

1 lb = 0 .453 6 kgf = 4 .445 28 N

面积 1 in
2

= 645 mm
2

1 mm2 = 0 .001 550 4 in2

应力 1 MPa = 1 N/ mm2 = 1 MN/ m2

1 lb/ in
2

= 0 .006 890 17 M Pa

应力强度因子 1 MPa m = 31 .623 N/ mm
3/ 2

= 1 MN/ m
3/ 2
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第一章  绪   论

1 .1  飞行器结构疲劳设计的发展

当今 ,国际航空科学技术正以前所未有的速度向前发展 :一方面 ,飞行器结构不断向大型

化、复杂化、轻巧化及精密化发展 ,其工作载荷越来越大 ,工作环境越来越严酷 ;另一方面 ,飞行

器结构因疲劳破坏而可能造成的损失也越来越大 ,且由于经济性要求 ,飞行器结构设计必须能

够最大限度地发挥其结构潜力。一场变革正在飞行器结构设计领域中兴起 :一方面 ,以安全系

数保障强度裕度的定值方法正朝向可靠性设计的概率方法演进 ;另一方面 ,从以单一目标的优

化设计向统一考虑强度、刚度、寿命和稳定性等多目标的结构总体优化设计转化 ,此变革源于

传统的静强度设计方法不能保证产品安全可靠地工作 ,致使一些动力机械、机电装备、压力容

器等重大事故频繁出现。据美国统计 [ 1 ] ,因交变载荷引起疲劳断裂的事故占机械结构失效破

坏总数的 95%。疲劳破坏的危险性表现在当结构达到疲劳寿命时无明显先兆 (显著变形 )就

会突然断裂解体。早期我国飞机经常发生空难 ,究其原因 ,除操作失误外 ,主要是结构没有明

确的使用寿命 ,往往凭借经验冒险飞行 ,盲目使用造成灾难性事故。由此可见 ,为了保证产品

安全工作 ,精确合理地确定飞行器结构使用寿命至关重要。

长期以来 ,机械制造业一直关注对产品进行疲劳设计。传统的“安全寿命设计”要求结构

在一定的使用期间内不产生疲劳裂纹。此种设计原则忽视了裂纹扩展阶段 ,特别是对大型多

通道传力结构 ,这一阶段有时是相当长的 ;此外 ,还未考虑在使用期间内如何实施检修制度 ,以

排除可能出现的意外损伤和初始缺陷 ,因此安全寿命设计并不能保证安全。基于现代断裂力

学原理 ,在结构设计中已发展有“损伤容限设计”。按照这种设计原则 ,在结构使用期间内允许

存在初始缺陷或出现疲劳裂纹 ,但必须保证裂纹扩展速率较慢 ,以使含裂纹结构有足够的剩余

寿命和剩余强度持续工作 ,直至下次检修时能够发现予以修复或更换 ,不致由于裂纹增长对强

度削弱过多而造成事故。但是 ,损伤容限设计原则在寿命预估中未考虑裂纹形成阶段 ,而常自

某一初始裂纹计起。又由于该初始裂纹长度及其形态乃属随机变量 ,取决于制造工艺和检测

水平等 ,因此 ,在处理实际问题时也遇到一定困难。由此可见 ,上述两种设计原则均存在一定

的局限性。

早在 1966 年 ,曼森 ( Manson)就提出了“双线性损伤法则在累积疲劳上的应用”,将疲劳过

程划分为两个阶段 :裂纹形成和裂纹扩展。1977 年 ,达根 (Duggan )等人先后对疲劳寿命赋予

更明确的含义。实际构件在出现某一指定“工程裂纹”以前的寿命称为“裂纹形成寿命”( crack



formation life ) ,从工程裂纹扩展至临界裂纹或完全断裂的寿命称为“裂纹扩展寿命”( crack

propagation life ) ,构件总寿命是二者之和。在实用上 ,以出现宏观可见的或可检的裂纹作为

工程裂纹 ,工程裂纹尺寸无统一规定 ,量级一般在 1 mm 左右。因为工程裂纹尺寸远大于晶粒

尺寸 ,所以在工程裂纹出现后 ,能将裂纹作为物体的自由边界 ,并将其周围材料视作均匀连续

介质 ,从而可应用断裂力学方法处理。对于多度静不定结构 ,一旦其中某一危险元件产生裂

纹 ,随着该元件刚度的降低会引起应力分布的再分配问题 ,从而还会导致危险区的转移。疲劳

过程的两阶段论 ,促进了安全寿命设计和损伤容限设计互为补充、互为发展的趋势。

最初 ,在疲劳和断裂分析中大多采用“定值”方法 ,即将作用于构件上的工作应力和构件所

用材料的疲劳/ 断裂性能均视为确定的数值。按照此观点 ,其前提和结果往往都与实际情况不

符。实践表明 ,由于作用在结构上的外载荷随机波动和结构材质、工艺的内在不均匀性 ,使得

同一类型结构在同一工况下体现不同的效能 ,结构疲劳寿命可相差数倍之多 ,存在很大分散

性。这样 ,采取定值方法显然不能确定批量产品的使用寿命。要考虑其随机性 ,必须采用“概

率方法”,即综合运用概率统计和力学分析方法解决疲劳分析和设计问题。结构疲劳寿命受必

然性和偶然性协调作用控制 :必然性反映基本规律 ,偶然性反映随机差异 ,二者的耦合行为对

物理系统产生的效应以概率演化出现 ,紊乱无序的随机差异虽无法用定值方法描述 ,但它的群

体则遵循某些统计规律 ,可以使无序变为有序 ,这就构成了疲劳可靠性设计的理论框架。其内

涵丰富 ,包容多种现代技术手段 ,是飞行器结构设计中一个亟待开发的新领域。

1 .2  结构全寿命主动可靠性设计

目前 ,世界先进大型运输机安全使用寿命已达到 60 000～90 000 飞行小时 , 而我国仅为

25 000 飞行小时。究其原因 ,除了材料、工艺和制造水平等与国外存在差距外 ,主要是在结构

设计时未考虑到疲劳寿命可靠性要求。美国等一些国家在 20 世纪 70 年代初期 ,先后制订了

耐久性、可靠性设计规范 ,要求在产品设计时就能做到长寿命、高可靠度、低成本 ,这些先进国

家目前已进入指定寿命下高可靠性主动设计阶段 ,借助于材料疲劳/ 断裂性能、载荷/ 环境数据

库 ,利用结构可靠性设计理论和计算机仿真技术 ,按照用户要求 ,对指定寿命产品直接进行结

构可靠性设计。近年来 , 世界各国仍十分重视这一领域的研究 , 美国国家航空航天局

( NASA)、海军研究署 ( ONR )、陆军研究署 ( ARO)、空军科学研究署 ( AFRO )、国防高级研究

项目局 (DARPA ) ,国家科学基金会 (NSF )等政府部门为结构寿命可靠性设计理论和试验研究

提供了大量资金。美国的研究工作集中于军事 ,日本着重于民用 ,西欧则军民结合。美国、日

本、西欧在这方面的软件开发也发展得非常迅速 , 并在工程设计中得到了广泛应用 ,如美国

M SC公司推出的耐久性疲劳寿命仿真系统等就深受用户欢迎。

目前 ,我国和国外先进国家相比区别在于 ,国外产品寿命在设计时就得到充分考虑 ,而我

国过去通常是根据成品试验确定。对于有限寿命和可靠性要求的一些重要产品 (如飞机 ) ,其
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寿命和可靠性是在产品定型后经过试验验证给出 ,根据试验所发现的问题 ,再改进原设计 ,甚

至更新结构形式或更换材料。此种做法必然导致产品研制周期过长 ,研制费用过高。30 多年

来我国航空部门以沉痛的代价换取了飞机结构完整性的实现 ,经过长期实践和探索 ,从唯象观

点或损伤机理出发 ,人们已充分地认识到结构破坏的发展过程和规律 ,从而有条件主动地将产

品使用寿命作为预定设计指标 ,在计划方案可行性论证时 ,进行疲劳细节分析 ,强化疲劳薄弱

部位 ,可使预定寿命下结构主动可靠性设计工作在产品定型之前展开。

机械结构全寿命主动可靠性设计理论的研究 ,综合利用随机数学、疲劳学、断裂力学、工程

力学、仿生学、智能工程学、优化设计理论和计算机仿真技术等 ,从经济性和维修性要求出发 ,

旨在保证产品在预定使用寿命期间内 ,在规定工作条件下 ,在完成规定功能下 ,因疲劳断裂失

效的可能性 (失效概率 )减至最低程度。更新产品结构、预测寿命以及进行全尺寸模拟试验等 ,

在产品设计阶段都在计算机上实施。研究成果可直接用于飞机、舰船、电站、铁路、汽车等的预

定寿命下结构可靠性设计。该理论有如下主要研究内容 :① 典型材料疲劳/ 断裂可靠性性能

数据库 ;② 中值随机载荷谱与载荷 时间历程数据库工程 ;③ 计算机全尺寸模拟试验技术 ;④

结构疲劳/ 断裂可靠性设计原理 ;⑤ 结构全寿命理论估算 ;⑥ 经济寿命耐久性分析 ;⑦ 优化设

计理论与计算机仿真技术 ;⑧ 失效智能在线预示和结构健康监控系统。

机械结构全寿命主动可靠性设计与失效智能在线预示的总体流程如图 1 .1 所示。与一般

的可靠性分析方法相比 ,二者区别主要在于 ,从对产品使用寿命进行可靠性评价 ,发展为在预

图 1 .1  主动设计与失效智能在线预示的总体流程
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定寿命下直接进行主动可靠性设计。预定寿命下主动可靠性设计与失效智能在线预示 ,作为

一门现代科学技术有着非常广阔的应用前景。产品使用寿命的长短、安全性与可靠性的高低

已成为衡量一个国家科学技术水平的重要标志 ,例如飞机安全飞行、高速列车安全行驶、大型

发电设备无故障运行等 ,都包含了全寿命主动可靠性技术的研究成果。
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第二章  疲劳的基本概念

早在一百多年前 ,随着蒸汽机的出现和铁路运输的发展 ,机车车轴经常发生意外的破坏 ,

即在满足静强度的条件下 ,经历了一段时间的使用 ,会突然发生断裂。这一情况引起了人们的

注意。我们知道 ,机车车轴在运转中承受着周期性变化的弯曲应力 ,这种周期性变化的应力

称为“交变应力”。人们对交变应力作用下的车轴进行了研究 ,发现车轴能承受的交变应力

大小比能承受的静应力要小得多。这种在交变应力作用下发生破坏的现象就叫做“疲劳”

破坏。

从 1849 年开始的对机车车轴进行的疲劳试验研究 ,不断地得到了在交变弯曲应力作用

下 ,车轴所能承受的应力与导致破坏的循环次数的关系 ,发现车轴断裂的循环次数随应力的增

大而减小 ;而且 ,当应力小于某一数值时 ,无论循环多少次车轴也不会断裂 ,这样就作出了目前

疲劳分析中常用的 S N 曲线。随着生产实践的不断发展 ,疲劳破坏发生的情况越来越多 ,问

题也更加复杂 ,有关疲劳问题的研究也随之发展起来。

飞机结构在使用中也不断承受交变载荷。粗略地看 ,飞机每次飞行就是经历从起飞到着

陆的周期性交变载荷作用的过程 ,在每次从起飞到着陆这样大的周期内 ,还包含着许许多多小

的交变载荷 ,显然 ,飞机结构也存在着疲劳问题。但是 ,早期设计的飞机的疲劳问题却并不突

出 ,这是因为 ,虽然飞机设计时只考虑了静强度 ,但是 ,强度储备较大 ,安全系数较高 ,使得飞机

在使用中的应力水平甚至低于按现代疲劳设计所给出的许用应力 ,于是疲劳问题就这样被掩

盖起来了。而当航空事业飞速发展时 ,为了使飞机具有高速度和良好飞行性能 ,就要求质量要

尽量轻 ,这样 ,静强度计算的理论越来越精确 ,试验技术也越来越先进 ,飞机的静强度储备就留

得越来越少 ,疲劳问题就开始暴露出来 ,导致不少静强度合格的飞机发生严重的疲劳破坏事

故。第二次世界大战前后 ,约有 20 架英国“惠灵顿”号重型轰炸机疲劳破坏 ; 1952 年美国的

F—86 型歼击机又因机翼主接头疲劳破坏而连续发生事故。在民机方面 ,由于使用期限长 ,平

飞时的应力水平与设计的最大应力水平接近 ,情况就更严重 : 1948 年美国“马丁 202”型运输机

失事 ;1951 年英国“鸽式”飞机因翼梁破坏在澳大利亚失事 ; 1953 年英国“维金”号又因主翼梁

破坏在非洲失事。特别是 , 1954 年英国喷气式客机“彗星Ⅰ号”连续两次发生机毁人亡的灾难

性事故 ,引起了人们极大的重视。对打捞起的“彗星Ⅰ号”残骸进行分析后发现 ,在气密座舱靠

近无线电导航天线伸出处的铆钉孔边缘有疲劳裂纹。用大型水槽对气密座舱客机的全尺寸疲

劳增压试验证实 ,破坏事故就是由此产生的。1970 年 7 月 16 日 ,我国直升机发生过一次空难

事故 ,机上 7 人全部遇难 ,其原因是飞机结构上存在疲劳脆弱部位 ,很容易产生裂纹。这起空

难事件发生后 ,我国航空工业部门领导十分重视 ,当即召开了全国疲劳大会。会议指出 :如何



提高飞机结构疲劳强度、科学合理地确定各类飞机使用寿命已刻不容缓。

几十年来 ,国内外对飞机结构的疲劳问题 ,进行了大量的理论和试验研究工作 ,逐渐掌握

了有关飞机疲劳问题的规律。生产实践中提出问题 ,进行研究后将成果用于设计 ,设计的飞机

在实践中经受检验 ,飞机疲劳问题的研究就这样一步步地向前发展。

2 .1  疲劳破坏的特征和断口分析

如上所述 ,在交变应力作用下发生的破坏现象叫做“疲劳”。疲劳破坏和静力破坏相比 ,有

本质的不同。疲劳破坏的主要特征表现在 :

(1 ) 在交变应力远小于静强度极限的情况下 ,破坏也可能发生。

(2 ) 疲劳破坏不是立刻发生 ,而要经历一定的时间 ,甚至是很长的时间。

(3 ) 疲劳破坏前 ,即使对于塑性材料 ,也像脆性材料一样 ,常常没有显著的残余变形。因

此事先的维护和检修不易察觉出来 ,这就表现出疲劳破坏的危险性。

图 2 .1  疲劳断口示意图

( 4) 在疲劳破坏的断口 (如图 2 .1 和图 2 .2 所示 )上 ,总

是呈现两个区域 :一部分是光滑区 ,一部分是粗粒状区。破

坏时 , 首先在某一点产生微小的裂纹 , 该点常被称为“疲劳

源”。裂纹从疲劳源逐渐向四周扩展 , 由于反复地变形 , 裂

开的两个面 ,时而挤压 ,时而分离 ,这样就产生了光滑区域。

随着裂纹的扩展 ,剖面被削弱得越来越厉害 ,直到剖面残存

部分的抗力不足时 ,就会在一次较大的载荷作用下突然破

坏 ,这种突然性的断裂常常使断裂面的材料呈现颗粒状。

在实际使用过程中 ,如果交变应力的变化是不规律的 ,有时

在较大应力范围内变化 ,有时在较小应力范围内变化 ,则在

光滑区域上还可观察到贝壳状的纹迹。

掌握这些疲劳破坏的特征 ,有助于从断口和外形上来判断一个零件、构件的破坏是由于静

力还是疲劳所引起的。在进行疲劳破坏分析时 ,也常常由此入手。那么 ,疲劳破坏是怎样产生

的 ? 其破坏过程的本质是怎么回事 ? 长期以来人们对其进行了深入广泛的研究 ,并取得了大

量研究成果 ,关于这一问题 ,在许多论著中有较详细的介绍 ,此处只做一简短的说明。

由于前面所述的疲劳破坏的第三个特征 ,即使良好的塑性材料 ,也像脆性材料一样 ,常常

没有显著的残余变形 ,因此 ,在疲劳问题产生初期 ,曾有人认为 ,疲劳破坏的起因是在交变应力

作用下 ,材料的内部结构发生了变化 ,由塑性材料的所谓‘纤维’结构蜕化为脆性材料的‘晶体’

结构。随着金属学的发展 ,使用显微镜对金属结构组织进行了深入观察 ,证明 :① 金属在塑性

状态仍具有晶体结构 ;② 经过交变应力作用后 ,金属的结构并没有发生什么重要的改变。这

样 ,就纠正了早期的错误认识。进一步的研究指出 ,疲劳破坏过程可分为三个阶段 :① 疲劳裂
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图 2 .2  疲劳断口照片

纹形成 (或生核 )阶段 ;② 疲劳裂纹稳定扩展阶段 ;③ 疲劳裂纹不稳定扩展导致突然断裂。

在进行低碳钢拉伸试验时 ,当拉应力超过屈服极限时 ,则在试样表面可以见到细密的、与

轴线成 45°角的线条 ,称之为“滑移线”。在交变应力作用下 , 试样表面也会出现这种滑移线 ,

但是 ,它只在部分地区出现 ,随着循环次数的增加 ,滑移线带变粗变宽 ,而在其他地方却很少出

现。当应力大于疲劳极限时 ,滑移带比较粗大 ,各条滑移线的间距也较大。此时 ,将试样进行

电抛光 ,则表面上的滑移线仍然存在 ,这些留下来的滑移线就称为驻留滑移线。实际上 ,它已

形成一种显微裂纹 ,继续施加交变应力时 ,在驻留滑移线上就出现粗大的滑移带 ,疲劳源就常

常在驻留滑移带中滑移线最密的地方形成。

在疲劳破坏特征的第四点中曾经提到 ,在疲劳断口的光滑区域 ,常常有贝壳状的纹迹 ,一

般肉眼即可看到。这种纹迹被称为“疲劳线”,有时称为前缘线或休止线。图 2 .3 和图 2 .4 所

示分别为发动机叶片及翼梁下突缘疲劳断口 ,上面有清晰的疲劳线纹迹 ,这种疲劳线常常是判

断疲劳断口的有力证据。下面就进一步说明疲劳线产生的原因。

图 2 .3  发动机叶片疲劳断口照片

当初始的疲劳裂纹 (疲劳源 )产生后 ,它将不断扩展。如果交变应力的幅值不变 ,同时材料

是均匀的 ,那么 ,在裂纹的稳定扩展阶段 ,其扩展速度连续地变化 ,也就是说 ,裂纹以连续变化

的速度向前推进 ,这时 ,在断口上不会出现贝壳状的疲劳线。在实验室里进行的标准试样的恒
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图 2 .4  翼梁下突缘疲劳断口照片

幅疲劳试验 ,就很少有这种疲劳线出现。但是 ,实际构件在工作中交变应力幅值总是变化的 ,

材料也常常不均匀 ,当应力幅值一改变 ,或者裂纹扩展到材料的不均匀处 ,则裂纹扩展速度就

要发生突变。这时 ,裂纹的突然加快或突然减缓就会在断口上留下一条环向的疲劳线 ,它正是

此时的裂纹前缘 ,所以 ,也常称为前缘线。交变应力幅值的变化和材料的不均匀性 ,是形成贝

壳状纹迹的重要原因。在贝壳状纹迹中 ,环向疲劳线间还有一段段的径向纹迹 (如图 2 .1 和图

2 .2 所示 ) ,这是由于一次突然的大载荷变化造成的。一次大的载荷突变 ,常使裂纹在不同的

平面内发生扩展 ,于是 ,在不同的平面间错开了一段径向纹迹 ,这就是径向纹迹的来由。

在恒幅交变应力下的均匀材料构件 ,在光滑区与粗粒区交界处也会出现环向疲劳线 ,它相

当于裂纹的快速扩展阶段。在这短暂的时间里 ,由于裂纹扩展速度急剧增大 ,很容易造成扩展

速度的突变 ,而导致疲劳线的出现。

2 .2  交变应力与 S N 曲线

2 .2 .1  交变应力

交变应力即周期性变化的应力 ,常用 s表示 ,需要特别指出的是 ,为区别疲劳应力和疲劳

强度这两个物理量 ,疲劳应力符号常用 s表示 ,疲劳强度则用 S表示。常见的交变应力变化符

合正弦规律 ,所以 ,可以用正弦波形描绘应力随时间变化的情况 (如图 2 .5 所示 )。应力的每一

个周期性变化称做一个‘应力循环’。在应力循环中 ,两个极值中代数值较大的一个叫做“最大

应力”smax ,较小的一个叫做“最小应力”smi n。最大应力和最小应力的代数平均值叫做“平均应

力 sm”,即
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sm =
smax + smin

2
( 2 .1)

图 2 .5  交变应力循环

图 2 .5 所示的 sa 称为应力幅 ,显见

sa =
smax - sm in

2
( 2 .2)

最小应力与最大应力的比值

R =
smin

smax
( 2 .3)

称为“循环特征”或“应力比”。由图 2 .5 可以看出 ,一个交变应力可以看成两部分应力的组合 :

第一部分是数值等于平均应力 sm 的静应力 ,另一部分是在平均应力上下对称变化的动应力。

一个交变应力的 smax , sm in , sm , sa , R五个量之间 ,存在着式 ( 2 .1 )至式 ( 2 .3 )这样三个关系。所

以 ,只有两个量是独立的 ,只要任意给定两个量 ,其余三个量就能确定 ,一般常给出 smax与 R或

给出 sa 与 sm。因此 ,交变应力的应力水平需要用两个量 (如 smax和 R)来表示。而对于静应力

来说 ,只用一个量 (应力 )就可以表示。

下面介绍交变应力的几种常用的特殊情况。

(1 ) 对称循环 ,即 sm = 0 的情况 (如图 2 .6 所示 ) ,此时 smax = - smin , R = - 1。

(2 ) 对于 R≠ - 1 情况均称为“非对称循环”,它有下面两种情况 :

  ① 脉动循环 ,即 smin = 0 的情况 (如图 2 .7 所示 ) ,此时 R = 0;

② 拉 拉循环 ,即 smin m 0 的情况 (图 2 .5 所示就是拉 拉循环的情况 ) ,这时 0 < R < 1 ,如 R

= 0 .1。

(3 ) 静载荷下的应力 ,此时 s =常数 ,即 sa = 0 , smax = sm in = sm , R = + 1 的情况。
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图 2 .6  对称循环 图 2 .7  脉动循环

2 .2 .2  S N 曲线

在交变应力下 ,材料对疲劳的抗力一般用 S N 曲线与疲劳极限来衡量。在一定的应力比

R下 ,使用一组标准试样 ,分别在不同的 Smax下施加交变载荷 ,直至破坏 ,记下每根试样破坏时

的循环次数 N。以 Smax为纵坐标 ,破坏循环次数 N 为横坐标做出的曲线 ,就是材料在指定应

力比 R下的 S N 曲线。例如 ,钢的 S N 曲线如图 2 .8 所示。

图 2 .8  几种金属材料 S N 曲线

从上面 S N 曲线可以看出 ,表示材料的疲劳强度与表示静强度明显不同 :表示材料的静

强度只需用单一的应力量σb 即可 ,当应力达到σb 时 ,材料就会破坏 ;但对材料的疲劳强度却

不然 ,仅提最大应力 Smax达到某一数值材料就会破坏是不行的 ,必须指出对应于破坏循环次数

N 时材料破坏的 Smax值。在一般文献中 ,把对称循环下某一指定循环次数 N 对应的 Sa 值 ,叫

做指定循环数 N下的“疲劳强度”。可见 ,只有给出 S , N两个量才能表示材料的疲劳强度。
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随着 N 不同 , S也随之不同 ,所以 ,全面地反映材料在交变应力下对疲劳的抗力 , 必须作出材

料的 S N 曲线。

图 2 .9  S N 曲线

试验表明 ,一般钢和铸铁等的 S N 曲线均存

在水平渐近线 : Smax = SR (如图 2 .9 所示 )。这就意

味着 ,当 Smax > SR 时 ,试样经受有限次循环就会发

生破坏 ;当 Smax < SR 时 ,则试样能经受无限次循环

而不发生破坏。 SR 就称为材料在指定应力比 R 下

的“疲劳极限”。当 R = - 1 (即对称循环 )时 , 疲劳

极限为 S - 1 ,所以 ,一般手册中给出的疲劳极限常常

是指 R = - 1 时的疲劳极限 ,用 S - 1 表示。试验指

出 ,对钢材来说 ,只要经过 107 次的循环仍不破坏 ,

则实际上它可以承受无限次循环。然而 ,有色金属

及其合金的 S N 曲线一般不存在水平渐近线 (如

图 2 .10 所示 ) ,于是常常以一定的破坏数 N(如 10
7
次的循环 )所对应的 Smax ,作为“条件疲劳

极限”。

图 2 .10  有色金属及其合金 S N 曲线

为了摸索 S N 曲线的变化规律 ,人们进行了不少的工作。但是 ,由于各种材料的 S N

曲线的形状有很大的差异 ,特别是对铝合金材料 ,即使是同类型材料的 S N 曲线 ,也常常差

别很大 ,因此 ,寻求统一的 S N 曲线的近似表达式有很大的困难。目前 ,用来近似表达 S N

曲线的经验公式一般有 4 种 ,现分述如下。

  1 . 幂函数表达式

S
m
a N = C ( 2 .4)

式中 , m和 C是两个常数 ,与材料性质、试样形式和加载方式等有关 , 由试验确定。式 ( 2 .4)表
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示在给定应力比 R或平均应力 Sm 的条件下 ,应力幅 Sa 与寿命 N 之间的幂函数关系。将上式

两端取对数 ,则有

mlg Sa + lg N = lg C

lg N = lg C - mlg Sa ( 2 .5)

可见 ,幂函数表达式相当于在双对数坐标中 lg Sa 与 lg N 成线性关系。式 ( 2 .4 )也常用于表达

Smax与 N 之间的关系 ,即

Sm
max N = C ( 2 .6)

2 . 指数函数表达式

emS
max N = C ( 2 .7)

式中 : e 是自然对数的底 ; m和 C 是由试验确定的两个材料常数。式 ( 2 .7 )表示在给定应力比

R或平均应力 Sm 的条件下 ,最大应力 Smax与寿命 N 之间的指数函数关系。将式 ( 2 .7 )两端取

对数 ,可得

lg N = lg C - mSmax lge

指数函数表达式相当于在单对数坐标中 Smax与 lg N 成线性关系。

3 . 三参数幂函数表达式

( Smax - S0 )
m

N = C ( 2 .8)

或 Smax = S∞ 1 +
A

Nα
( 2 .9)

式中 S0 , m , C, A,α和 S∞ 均为材料常数 ,且它们之间存在以下关系 : C = ( A· S∞ )
1/ α

, m = 1/α,

S0 = S∞。 S0 和 S∞相当于 N→∞时的疲劳强度 Smax ,可近似代表疲劳极限。

4 . 四参数幂函数表达式

Su - S0

S - S0
= 10C( l g N)

m

(2 .10)

式中 , S0 , M, C和 Su 均为材料常数 ,其中 : m为形状参数 ; S0 为拟合疲劳极限 ; Su 为拟合屈服

极限。公式 (2 .10)具有如下物理性质 (如图 2 .11 所示 ) :当 N = 1 时 , S = Su ;当 N = ∞时 , S =

S0 ;疲劳寿命 N 随疲劳应力 S 变大而缩短 , S越大 , N 越短。

幂函数式 (2 .4 )、式 (2 .6 )和指数函数表达式 ( 2 .7)只限于表示中等寿命区 S N 曲线 ;而

三参数幂函数表达式 (2 .8 )和式 ( 2 .9)可表示中、长寿命区 S N 曲线 ,并且后者有三个待定常

数 ,拟合精度要比前面三式高 ;四参数幂函数表达式 ( 2 .10 )则可以表示全寿命范围 S N 曲

线 ,并且后者有 4 个待定常数 ,可以更精确地拟合各数据点 ,显然 ,它具有较大优越性。
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图 2 .11  全寿命范围四参数 S N 曲线

2 .3  等寿命曲线与广义 S N 曲面

如前所述 ,对某一种材料 ,在一定的应力比下 ,利用一组试样进行疲劳试验 ,可以得到一条

S N 曲线。当改变应力比 R时 ,材料的 S N 曲线也发生变化。如给出若干个应力比数值 ,

即可得到该材料对应于不同应力比 R的 S N 曲线簇。图 2 .12 即为某铝合金板材不同应力

比 R下的 S N 曲线簇 ,如在 N = 10
7
处做一垂直线 (图 2 .12 中虚线 ) ,该线与各 S N 曲线交

点的纵坐标 Smax ,表示在指定寿命 10
7
时 ,各应力比下的疲劳强度。根据每一应力比 R及其对

应的 Smax ,可计算出 Sm in和 Sm。以 Smax与 Sm in为纵坐标 , Sm 为横坐标 ,可绘出等寿命疲劳曲线

———古德曼图 (如图 2 .13 所示 )。曲线 AB表示疲劳强度 Smax ,曲线 A′B 表示 Smin。

在对称循环条件下 , Sm = 0。此时 , Smax = - Sm in = S - 1 ,对应着图 2 .13 中的点 A 和点 A′。

在静载荷条件下 , Smax = Smin = Sm =σb ,对应着图 2 .13 中的点 B。若用直线连接点 O和点 B ,

则直线 OB为一倾斜角为 45°的直线。由于曲线 A B和 A′B 分别表示 Smax和 Smin ,且直线 OB

上各点的纵坐标等于 Sm ,所以 ,曲线 A B和 A′B 与直线 OB 所夹的垂直线均为 S a , Sa 就是破

坏时的应力幅值。从图 2 .13 可以看到平均应力对疲劳强度的影响 :要达到同样的寿命 ,随着

Sm 的增加 , Smax增加 ,而应力幅 Sa 却要减小。曲线 A B和 A′B 所包围的面积 ,表示在 10
7
循环

内不会发生疲劳破坏的交变应力范围。

‘ 习惯上 ,常常将等寿命曲线绘成图 2 .14 的形式 ,图中 Sa为纵坐标 , Sm 为横坐标 ,点 A 表

示对称循环的情况 ,点 B表示静载荷的情况。一般来说 ,平均应力 Sm 为压应力 ( Sm 为负值 )

时 , Sa 值较大 (如图 2 .14 中虚线所示 ) ,这表示平均应力为压应力时 ,材料对抗疲劳破坏比平

均应力为拉应力时有利。按照以上步骤 ,分别指定不同的寿命 N (如 10
5
、10

6
、10

7
和∞ ) ,就可
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图 2 .12  铝合金不同应力比 R下 S N 曲线簇

图 2 .13  古德曼图

以得到一簇等寿命曲线 (如图 2 .15 所示 )。

目前 ,已有很多公式或作图法 ,用来表达图 2 .15 所示的等寿命曲线。常用的经验公式有 :

(1 ) Goodman 直线方程 :
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图 2 .14  等寿命曲线

图 2 .15  不同疲劳寿命 N对应的等寿命曲线

Sa

S- 1
+

Sm

σb
(2 .11)

式中 :σb 为材料的拉伸强度极限 ; S - 1 为对称循环载荷下材料疲劳极限。

(2 ) Gerber 抛物线方程 :

Sa

S- 1
+

Sm

σb

2

= 1 (2 .12)

(3 ) Soderberg 直线方程 :

Sa

S- 1
+

Sm

σs
= 1 (2 .13)

式中 ,σs 为材料的拉伸屈服极限。

(4 ) Серенсен折线方程 :

Sa

S- 1
+

2
S0

-
1

S- 1
Sm = 1 (2 .14)
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式中 , S0 为脉动循环载荷下材料疲劳极限。

(5 ) Bagci四次方程 :

Sa

S- 1
+

Sm

σs

4

= 1 (2 .15)

在这 5 种等寿命曲线中 , Soderberg 直线对大多数情况偏于保守 ; Bagci 四次方程对大多

数情况偏于危险 ; Goodman直线适用于脆性材料 ,对延性材料偏于保守 ; Gerber抛物线适用于

延性材料 ,但由于它是非线性关系 ,使用起来没有直线方便 ;Серенсен折线与数据吻合较好 ,但

它必须在已知脉动循环疲劳极限的情况下才能使用。研究表明 ,大多数材料与上述 5 种等寿

命曲线并不符合 ,其幂指数与上述 5 种等寿命曲线幂指数不同 ,有些材料幂指数大于 1 小于

2 ,有些则大于 2 小于 4 ,因此 ,材料不同 ,其疲劳等寿命曲线幂指数也不同 ,即材料疲劳等寿命

曲线幂指数是随材料而变化的参数。由此 ,根据上述 5 种等寿命曲线 ,归纳出适合于各种材料

的等寿命曲线普遍式 :

Sa

S- 1
+

Sm

σb

m

= 1 (2 .16)

式中 , S - 1 ,σb 和 m为材料常数 ,由疲劳试验数据拟合得到。σb 为材料的拟合拉伸强度极限 ;

S - 1为材料的拟合对称循环载荷下疲劳极限。疲劳极限曲线拟合方程 (2 .16 )称为广义疲劳等

寿命曲线。

在进行疲劳寿命估算时 ,图 2 .12 所示的不同应力比 R下的 S N 曲线簇 ,是重要的基本

数据 ,但它的获得却需要进行大量的疲劳试验。如果试验条件受到限制 ,不能进行大量疲劳试

验的话 ,就可以采用等寿命曲线 ,再反推 S N 曲线簇的办法。首先 ,先取得对应于几个寿命

(如取 10
4
、10

5
、10

6
和 10

7
)下的等寿命曲线 ,为此 ,可以参考同类型材料的等寿命曲线的变化

规律 ,选择经验公式 (如式 (2 .11)或式 (2 .12 ) ) ,这样只要进行对称循环疲劳试验 ,取得对应于

几个寿命 N 的疲劳强度 ( S - 1 )值 ,就能利用经验公式作出这几个寿命下的如图 2 .15 所示形式

的等寿命曲线。然后 ,对于一个给定的应力比 R,由 R = Smin/ Smax可得 Sa/ Sm = ( 1 - R)/ ( 1 +

R) ,因此 ,可以按如下方法确定几个指定寿命 N 对应的 Smax (即 S)值。

给定任意 R值 ,在一个指定寿命 N 的等寿命曲线图上 ,作一斜率为 ( 1 - R)/ ( 1 + R)并过

原点的直线 ,这条直线上各点的应力比均为 R值 , 该直线与等寿命曲线的交点坐标若为 Sa、

Sm ,那么 S = Sa + Sm 就是该给定应力比 R下对应于该指定寿命 N 的 S 值。有了几个指定寿

命下的等寿命曲线 ,就能同样得到几个对应的 S值 ,于是 ,在此给定的应力比 R下的 S N 曲

线就有了几个点 ,根据这几个点就可以绘出一条曲线。每改变一个应力比 ,都可按上述步骤绘

出一条 S N 曲线 ,这样就得到了材料对应于各种不同应力比的 S N 曲线簇。

在疲劳寿命估算中 ,有时还用到平均应力 Sm 不变情况下的 S N 曲线。如果有了几个指

定寿命下的等寿命曲线 ,那么 ,在每一条等寿命曲线上 ,由指定的 Sm 查出 Smax ,由此得到若干

个 ( S, N )点 , S N 曲线就很容易得出了。
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材料或构件高周疲劳性能试验 ,一般在指定应力均值 Sm 或应力比 R 下进行 , 测定出的

S N曲线可由三参数幂函数公式 ( 2 .9)表示。当应力均值 Sm = 0 ( R = - 1 )时 ,最大应力 Smax

即为对称循环时的疲劳强度 S - 1 ,因此 ,式 ( 2 .9)可写成

( S- 1 - S0 )
m

N = C

又知古德曼 ( Goodman)等寿命图表达式为

Sa = S- 1 1 -
Sm

σb

由以上二式消去 S - 1即得

σb
σb - Sm

Sa - S0

m

N = C (2 .17)

由此可见 ,上式描述了应力幅值 Sa、应力均值 Sm 与疲劳寿命 N 之间的关系 ,在三维坐标

系中 ,即构成 Sa Sm N 曲面。由于 Sa Sm N 曲面乃由 S N 曲线推广得来 ,故称之为广

义 S N 曲面。

2 .4  循环应力 应变曲线和应变 寿命曲线

针对应力水平或疲劳破坏循环数的不同 ,疲劳分为高周疲劳与低周疲劳 ,或称为应力疲劳

与应变疲劳。两者之间主要差别如表 2 .1 所列。一般在材料进入塑性之后 ,应力变化较小 ,而

应变变化较大 ,在这种情况下控制应变更为合理 , 所以 ,计算寿命常采用联系应变ε与疲劳寿

命 N 的ε N 曲线。

表 2 .1  低周疲劳与高周疲劳的差别

疲劳类别 高周疲劳 低周疲劳

定  义 破坏循环数大于 104～105的疲劳 破坏循环数小于 104～105的疲劳

应  力 低于弹性极限 高于弹性极限

塑性变形 无明显的宏观塑性变形 有明显的宏观塑性变形

应力 应变关系 线性关系 非线性关系

设计参量 应  力 应  变

材料在单调加载下的应力 应变曲线 ,即单调应力 应变曲线分为工程应力 应变 ( S e)曲

线和真实应力 应变 (σ ε)曲线。工程应力为按照试样原始截面尺寸计算出的应力 ,即

S = F
A0

(2 .18)

式中 : F为轴向力 ; A0 为试样原始截面积。工程应变则为试样瞬间标距和原始标距之差与原

始标距之比 ,即
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e =
ΔL
L0

(2 .19)

式中 : L0 为试样的初始基长 ;ΔL为 L0 的增量。工程应力 应变曲线在应力达到极值σb 以后

有一段下降 ,这是由于试样产生颈缩 ,其实际面积减小 ,而在计算应力时仍用初始截面积 A0

所致 ,并非试样中的应力真正有所降低。

真实应力表示在轴向加载试验中 ,根据瞬时真实横截面积 A计算的轴向应力 :

σ= F
A

(2 .20)

真实应变则为在轴向加载试验中 ,瞬间标距 L与原始标距 L0 之比的自然对数 :

ε=∫
L

L
0

d L
L

= ln L
L0

(2 .21)

当塑性变形很大时 ,可忽略弹性体积变化 ,假设体积不变 ,可以导出发生颈缩以前的σ与

S ,ε和 e之间关系 :

σ=
F

A0
·

A0

A
= S

L
L0

= S(1 + e) (2 .22)

ε= ln L
L0

= ln( 1 + e) (2 .23)

真实断裂强度σf 为试样断裂时的真实拉伸应力 :

σf =
Ff

Af
(2 .24)

式中 : Ff 为试样断裂时的力 ; Af 为试样断裂后的实际截面积。真实断裂延性εf 为试样断裂时

的真实塑性应变 :

εf = ln
A0

Af
= ln

1
1 - ψ

(2 .25)

式中 ,ψ为断面收缩率。

根据大量试验数据发现 :真实塑性应变εp 与真实应力σ在双对数坐标上成线性关系 :

σ= K(εp )
n

(2 .26)

式中 : n为应变硬化指数 ; K为强度系数。由上式可得出真实应力 应变曲线的表达式为

ε= εe +εp = σ
E

+
σ
K

1
n

(2 .27)

式中 :ε为真实应变 (总应变 ) ;εe 为真实弹性应变 ;εp 为真实塑性应变 ; E为弹性模量。

如果拉伸载荷加到点 A后卸载至零 (如图 2 .16 所示 ) ,再加绝对值相等的压缩载荷 ,则曲

线从点 A先以斜率为弹性模量 E 的斜线下行 ,然后变向屈服直至点 B。如到点 B后又重新加

载 ,则以斜率 E上升然后屈服 ,返回到点 A。加载与卸载的应力 应变迹线 A B A形成一个闭

环 ,称为迟滞回环。材料在循环加载下 ,要产生循环硬化或循环软化 ,因此 ,在开始阶段所得的
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迟滞回环并不闭合 ,但经过一定次数的循环后 ,迟滞回环接近于封闭环 ,即可得到稳定的迟滞

回环。将应变幅控制在不同的水平上 ,可以得到一系列大小不同的稳定迟滞回环 ,将它们的顶

点连接起来 ,便得到材料的循环应力 应变曲线 OC(如图 2 .17 所示 )。由此可见 ,循环应力 应

变曲线是稳态迟滞回环顶点的轨迹 ,材料的稳态应力 应变行为可以方便地用它表示出来。

图 2 .16  应力 应变迟滞回环 图 2 .17  循环应力 应变曲线

根据许多学者的研究发现 ,循环应力 应变曲线也可用与单调应力 应变曲线相似的公式

表达 :

σ= K′(εp ) n′ (2 .28)

ε=
σ
E

+
σ
K′

1
n′

(2 .29)

式中 : K′表示循环强度系数 ; n′为循环应变硬化指数 , n′= 0 .10～0 .20 ,平均值接近于 0 .15 , n′

= b/ c, b为疲劳强度指数 , c为疲劳延性指数。式 (2 .29)即为 Manson Coffin关系式。

根据应变硬化指数 n′和强屈比σb/σs ,可以判断材料是否为循环硬化或循环软化 :① 当

n′> 0 .15时 ,循环硬化 ;当 n′< 0 .15 时 ,循环软化。② 当σb/σs > 1 .4 时 ,循环硬化 ;当σb/σs <

1 .4时 ,循环软化 ;而当σb/σs = 1 .2～1 .4 时 ,可能硬化 ,也可能软化。

已有的大量试验数据表明 ,对大多数工程材料 (灰铸铁除外 ) ,稳定的迟滞回环与循环应力

应变曲线之间有着简单的近似关系 ,即稳定的迟滞回环与放大一倍的单轴循环应力 应变曲

线形状相似 ,因此 ,稳定的迟滞回环的方程可以表示为

Δε
2

=
Δσ
2 E

+
Δσ
2 K′

1
n′

(2 .30)

局部应力应变法中使用的应变 寿命曲线 (如图 2 .18 中曲线 2 所示 )表达式为
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Δεt
2

=
Δεe

2
+
Δεp

2
=
σ′f - σm

E
(2 N )b +ε′f (2 N) c (2 .31)

式中 :σ′f为疲劳强度系数 ;σm 为平均应力 ; b为疲劳强度指数 ;ε′f为疲劳延性系数 ; c为疲劳延性

指数。

式 (2 .31)是在 Manson Coffin 关系式中加以弹性项得出的。图 2 .18 中曲线 1 表示平均

应力σm = 0 时的总应变 寿命曲线 ,曲线 2 为平均应力σm≠0 时的总应变 寿命曲线。总应变

寿命曲线由弹性线与塑性线叠加而成。弹性线受平均应力影响 ,一般为直线。图 2 .18 中曲线

3 为平均应力σm = 0 时的弹性线 ,曲线 4 为平均应力σm 为拉应力时的弹性线。曲线 5 为塑性

线 ,它不受平均应力影响 ,塑性线的前面部分为直线 ,尾部不为直线。

平均应力σm = 0 时 ,弹性线方程为

Δσ
2

= σ′f (2 N) b (2 .32)

平均应力σm≠0 时 ,弹性线方程为

Δσ
2

= (σ′f - σm ) (2 N )b (2 .33)

式 (2 .33)也称为 Basquin方程。塑性线的方程为

Δεp
2

= ε′f ( 2 N ) c (2 .34)

式 (2 .34)为 Manson Coffin 关系式的另一形式。弹性线与塑性线的交点为 NT ,称为过渡寿

命 ,常以它作为高、低周疲劳的分界点。当疲劳寿命 N > NT 时称为高周疲劳 , N < NT 时称为

低周疲劳。

图 2 .18  应变 寿命曲线
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习题与思考题

习  题

2 .1  什么是疲劳现象、疲劳应力 ?

2 .2  什么是宏、微观断口分析 ? 断口分析有什么意义 ? 疲劳断口与单调拉伸载荷作用下破坏

断口有哪些不同 ? 在什么情况下用肉眼观察到的疲劳断口与单调拉伸载荷作用下的断

口相似 ?

2 .3  宏观疲劳断口有些什么特征 ? 什么是裂纹前缘休止线 (硬化线 ) ? 断口上休止线的分布

可提供哪些有用的信息 ?

2 .4  微观疲劳断口有些什么特征 ? 什么是疲劳条纹 ? 疲劳条纹有几种类型 ? 各有什么特点 ?

它与前面的裂纹前缘休止线有何区别 ?

2 .5  说明如下常用术语的定义 :应力循环、对称循环、非对称循环、平均应力、应力幅值、应力

变程、应力比 R。

2 .6  什么叫做疲劳寿命曲线 ( S N 曲线和ε N 曲线 )、高周疲劳和低周疲劳 ?

2 .7  定义如下术语 :疲劳强度、疲劳极限、条件持久极限。

2 .8  几种金属材料在 R = - 1 下的 S N 曲线如图 2 .19 所示 ,求下述各情况下的平均疲劳寿

命或工作应力。

图 2 .19  几种金属的 S N 曲线
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  �5 020 钢制机器零件承受 250 次循环/ min、应力幅值为 310 M Pa的交变应力 ;

  �5飞机上一块 2024 T4 铝合金薄板 ,由于振动而受到 200 MPa 的交变应力 ,假设振动

频率为 2 000 次循环/ min ;

  �5某军械中一种用 T 1 钢制成的零件 ,计算的使用寿命为 6×105次循环 ,确定其对应的

具有 1 .25 安全系数的工作应力。

2 .9  平均应力对疲劳寿命有何影响 ? 考虑平均应力影响的经验公式有哪些 ?

2 .10  说明循环应力 应变曲线与常规应力 应变曲线有何不同 ,并说明什么是循环应变硬化

和循环应变软化。

2 .11  已知两种汽车常用材料 RQC 100 钢和 Man- Ten 钢的循环应力 应变曲线如图 2 .20

所示 ,试确定这两种材料的循环强度系数 K′和循环应变硬化指数 n′。

图 2 .20  两种钢材的循环应力 应变曲线

思考题

2 .12  怎样区分循环载荷产生的滑移带与实际的微观疲劳裂纹 ? 简要说明延性材料中形成疲

劳裂纹的“滑移开裂”模型。

2 .13  什么是裂纹形成的“局部脆断”模型、“空穴聚集”模型、“横向内聚力丧失”模型以及“裂

纹在晶界形成”模型 ?

2 .14  什么是疲劳裂纹形成和扩展的“纽曼 ( Newman)”模型 ? 简述疲劳裂纹形成的“塑性钝

化”模型 ,并说明该模型的适用范围。
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2 .15  两位机械工程师讨论疲劳破坏 ,其中一位说 :“疲劳破坏是脆性的”,而另一位说 :“疲劳

破坏是塑性的”,试分析两种论点的是非。

2 .16  疲劳问题是怎样分类的 ? 试述各种疲劳破坏发生的条件及特征 ;举例说明高周疲劳和

低周疲劳 ,并说明其特点 ;控制载荷与控制应变的疲劳试验有何区别 ?

2 .17  根据工厂的生产条件和检测水平 ,应该通知管理人员和领导 ,该厂的产品在出厂之前可

能含有怎样的微裂纹状疵点或缺陷 ,并列出这些缺陷可能具有的性质和尺寸。

2 .18  疲劳极限线图是怎样得出的 ? 各种简化方法有何依据 ? 分别适用于什么情况 ? 疲劳缺

口试样与光滑试样得到的疲劳极限图在形状上有什么不同 ? 是什么原因 ?

2 .19  为什么查明材料在循环中发生循环软化还是循环硬化有着重要的意义 ?

2 .20  什么材料在什么条件下会发生不先形成滑移带 ,而直接造成疲劳裂纹扩展 ? 怎样通过

实际结构和材料的选择来避免这种现象 ?

2 .21  由静力试验测得某种热处理的 30CrMnSiA 合金钢的强度极限σb = 1 030 M Pa,断面收

缩率ψ= 52 .2%。试分别采用 Manson 四点关联法和通用斜率法 , 画出这种材料的近

似的循环应变 寿命 (ε N )曲线。

32



第三章  影响疲劳强度的因素

结构在一定的载荷作用下会发生破坏 ,这是静强度和疲劳强度都存在的问题 ,但是两者的

载荷条件和破坏情况则有区别 ,应力集中、腐蚀和温度等对材料的静强度和疲劳强度都有影

响 ,但是影响的情况和程度不一样。零件表面的光洁度和零件尺寸的大小对零件的静强度σb

没有什么明显的影响 ,但是对于零件的疲劳强度则影响明显。此外 ,疲劳强度研究还受加载频

率和擦伤等因素的影响 ,而在静强度中并不存在这类问题。通过长期的生产实践和科学试验 ,

人们对影响疲劳强度的很多因素有了一定的认识。研究发现 ,影响材料或结构疲劳强度的因

素很多 (如表 3 .1 所列 ) ,本章将简要讨论工程中常遇到的影响疲劳强度的一些因素。

表 3 .1  影响疲劳强度的因素

工作条件 载荷特性 (应力状态、循环特征、高载效应等 ) ,载荷交变频率 ,使用温度 ,环境介质

零件几何形状及表面状态 尺寸效应 ,表面光洁度 ,表面防腐蚀 ,缺口效应

材料本质 化学成分 ,金相组织 ,纤维方向 ,内部缺陷

表面热处理及残余内应力 表面冷作硬化 ,表面热处理 ,表面涂层

3 .1  缺口效应

由于构造上的需要 ,许多零件的外形常有沟槽 (如螺纹、卡环槽、键槽等 )、孔 (如油孔、销钉

孔等 )以及轴肩 (截面尺寸由粗到细的过渡 )等 ,所有这些都造成了零件截面尺寸的剧烈改变。

在外力作用下 ,在截面突变的局部地方 ,应力急剧增加 ,而离开这个区域稍远 ,应力却大为降

低 ,这种现象称为“应力集中”。如图 3 .1 (a)所示中间带有小圆孔的薄板 ,在外力 F作用下产

生拉应力 ,在离孔较远的截面 M上 ,其应力均匀分布 ;但在截面 A A 上 ,靠近孔边缘的小范

围内 ,应力则很大。又如图 3 .1 ( b )所示有轴肩的阶梯轴 ,受到弯矩 M的作用 ,在离轴肩较远

的截面 A A 上 ,其应力按直线分布 ,可按材料力学中的弯曲应力公式进行计算 ;但在轴肩处

截面 B B 上 ,其局部的最大应力σmax要比 A A 处的最大应力大得多 ,这些都是应力集中的

现象。

对于图 3 .1( a)所示薄板 ,若板厚为δ,在 F作用下 ,截面 B B 的名义应力 (即平均应力 )

σn =
F

2 bδ

其最大应力为σmax。通常把σmax与σn 的比值称为理论应力集中系数 ,用 Kt 来表示 ,即



图 3 .1  应力集中

Kt =
σmax

σn

对于各种不同的零件 ,在各种不同的载荷作用下 ,由应力集中所引起的局部最大应力可通

过“弹性力学”计算或光弹性实验得到 ,而名义应力σn 则可按材料力学常规的计算方法得到 ,

这样就可求得 Kt 值 , Kt 值一般以图表或曲线形式给出。

应力集中对疲劳强度的影响极大 ,并且是各种影响因素中起主要作用的因素。大量的破

坏事件和试验研究都曾指出 ,疲劳源总是出现在应力集中处。英国空军飞机螺旋桨曾发生过

大量的破坏事故 ,就是由于螺旋桨轴的应力集中所引起。‘彗星 Ⅰ’机身气密座舱的破坏 ,也

是由于铆钉孔处的应力集中所致。一般电机或发动机的疲劳裂纹 ,都出现在有高度应力集中

的尖锐圆角或键槽处。齿轮发生的疲劳破坏 ,也是由于作为悬臂梁的轮齿承受弯曲时 ,齿根处

存在很高的局部应力作用。

应力集中大大降低了零件的疲劳强度。这是因为在交变应力作用下 ,应力集中将更加促

使疲劳裂纹的形成和扩展。因此 ,有应力集中的零件的疲劳极限比无应力集中的光滑试样的

疲劳极限要低 ,降低的倍数称为有效应力集中系数 ,用 Kf 来表示。设 ( S - 1 )K
d 是对称循环下 ,

应力集中大试样的疲劳极限 , ( S - 1 )d 表示对称循环下 ,光滑大试样的疲劳极限 ,则有效应力集

中系数等于

Kf =
( S- 1 ) d

( S - 1 )
K
d

( 3 .1 , a)
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显然 , Kf 是大于 1 的 ,其值由试验决定。我国和前苏联的文献中 ,常将有效应力集中系数称为

疲劳缺口系数。弯曲 (或挤压 )时的有效应力集中系数用 Kσ 表示 ,扭转时的有效应力集中系

数用 Kτ 表示 ,即

Kσ =
(σ- 1 )d

(σ- 1 )
K
d

(3 .1 , b)

Kτ =
(τ- 1 )d

(τ- 1 )
K
d

(3 .1 , c)

式中 , (σ- 1 )d 和 (τ- 1 )d 分别表示在对称循环下 ,光滑大试样弯曲和扭转时的疲劳极限 ; (σ- 1 )K
d

和 (τ- 1 )
K
d 分别表示在对称循环下 ,应力集中大试样弯曲和扭转时的疲劳极限。图 3 .2 表示有

横孔的长方形板在拉压和弯曲下的有效应力集中系数 ,曲线 1 表示拉压 ,曲线 2 表示弯曲。图

3 .3、图 3 .4 和图 3 .5 分别表示了钢制阶梯状圆轴 ,在对称循环下的弯曲、拉压及扭转有效应力

集中系数曲线。由图中所示曲线可知 :

(1 ) 钢的σb 愈高 ,则有效应力集中系数 Kσ 及 Kτ 值愈大。可见 ,高强度钢的 Kσ 及 Kτ 值

比低碳钢大 ,所以应力集中对高强度钢的疲劳极限影响较大。

(2 ) 对于给定的直径 d,圆角半径 r愈小 ,则应力集中愈严重。

(3 ) 对于σb 在 500～1 200 M Pa之间的钢材 ,可利用此图按内插法求 Kf。

(4 ) 图中所示曲线只适用于 D/ d = 2 , d = 30～50 mm 大试样的情况。当 D/ d < 2 时 ,有效

应力集中系数按下式折算 :

Kσ = 1 +ξ( Kσ0 - 1) ( 3 .2 , a)

Kτ = 1 +ξ( Kτ0 - 1) (3 .2 , b)

式中 , Kσ0 和 Kτ0 都是 D/ d = 2 时的有效应力集中系数 ;ξ为 D/ d < 2 时的折算系数 ,其值随 D/ d

之值而变 ,具体数值可从图 3 .6 曲线中查出。

图 3 .2  有效应力集中系数曲线
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图 3 .3  弯曲时有效应力集中系数 Kσ0曲线

( D/ d = 2 , d = 30～50 mm)

图 3 .4  拉 压时有效应力集中系数 Kσ0曲线

( D/ d = 2 , d = 30～50 mm)

图 3 .5  扭转时有效应力集中系数 Kτ0曲线

( D/ d = 2 , d = 30～50 mm)
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图



Kσ0 = 1 .90 +
900 - 500

1 200 - 500
× (2 .25 - 1 .90) = 2 .10。

(3 ) 由图 3 .6 中曲线 ,可查得 D/ d = 1 .1 时的折算系数ξ= 0 .65。

(4 ) 将上述结果代入式 ( 3 .2 , a ) ,即可求得该圆轴的有效应力集中系数。

Kσ = 1 +ξ( Kσ0 - 1 ) = 1 + 0 .65× (2 .10 - 1) = 1 .72

零件外形改变的形式不同 ,其有效应力集中系数也不同。关于其他形式 (如油孔、键槽及

螺纹 )的有效应力集中系数值 ,可查阅有关的“设计手册”。下面补充说明两个问题 :敏感系数

q和力流线。

现在来研究理论应力集中系数 Kt 与有效应力集中系数 Kf 之间的关系。对于塑性较好

的材料 (如低碳钢 ) ,其 Kf 低于 Kt ,但对塑性较差的材料 (如高碳钢 ) ,则 Kf 一般都接近于 Kt。

这是因为塑性材料在局部应力达到屈服应力时 ,这些局部地区将产生塑性变形 ,从而减轻了应

力集中的危害性。为了对 Kf 和 Kt 之间作数值上的评价 ,常常引用所谓的“敏感系数”q,即

q =
Kf - 1
Kt - 1

或 Kf = 1 + q( Kt - 1 )

敏感系数 q在 0→1 之间变化。当应力集中对疲劳强度只有微小的影响时 , Kf 应接近于 1 ,由

上式可得 q= 0 ,说明试样对应力集中没有什么敏感性。当 Kf 接近 Kt 时 , q =Ö—Éœˆ÷˚Ô

,
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图 3 .8  材料的σs/σb A曲线

静强度极限σb 愈高 ,应力集中对疲劳极限的影响愈显著。所以 ,对于在交变应力下工作的零

构件 ,尤其是用高强度材料制成的零构件 ,设计时应尽量减小应力集中。例如 ,增大圆角半径、

减小相邻杆段横截面的粗细差别、采用凹槽结构 (如图 3 .9( a)所示 )、设置卸载槽 (如图 3 .9 ( b)

所示 ) ,将必要的孔或沟槽配置在构件的低应力区 ,等等。这些措施均能显著提高构件的疲劳

强度。

图 3 .9  减缓应力集中的措施示意图

为了便于从直观上分析和判断应力集中的大小 ,可借助于力流线的概念。在研究圆轴横

剖面带有半圆槽的应力集中问题时 (如图 3 .10 ( a)所示 ) ,应用“流体力学比拟”非常有效。如

将圆轴外形看成流体的边界 ,则等剖面杆的扭转问题 ,在数学上与理想流体在圆筒内绕中心做

均匀角速度运动的情况一样 ,在任一点的流体速度可代表杆受扭时 ,其截面相应点上的剪应

力。小半圆槽会使其附近的流体速度大大改变 ,在 a, b点流速为零 ;相应地 ,在圆轴这两点上
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的剪应力亦为零。流体在半圆槽内侧的 m点速度提高了 1 倍 ,相应的 ,在 m点处的剪应力也

为轴表面上离槽很远处的剪应力的 2 倍。

对于带有尖角键槽的受扭圆轴 (如图 3 .10( b )所示 ) ,由流体力学比拟可知 ,在凸角上的两

点 a、b,流体速度为零 ,故在这些角上剪应力亦为零。在凹角上的两点 m、n流体速度在理论上

等于无限大 ,因此 ,在 m、n处的剪应力也是无限大。这意味着即使受到很小的反复扭矩 ,也容

易引起疲劳破坏。为了改善这种状况 ,应在 m、n处制成圆角。

图 3 .10  带有沟槽的圆轴横剖面力流线

流体力学比拟这一概念 ,也可应用到受拉的板件 (如图 3 .11 所示 )。在图 3 .11 中画出了

比拟流体运动的“力流线”,图 3 .11( a)表示受拉的光滑板件的力流线。从图 3 .11 ( b)和 (c )可

以看到 ,在剖面突然改变处 m、n,“力流线”有显著的歪曲 ,表示这些地方有严重的应力集中。

如将板件 m、n处制成圆角 (如图 3 .11 ( d)所示 ) ,则力流线在该处的变化趋于缓和 ,从而使应力

集中大大地降低。力流线的变化愈小 ,局部应力也愈小 ,在疲劳设计时 ,应用力流线的概念 ,对

分析问题和解决问题会有很大帮助。

图 3 .11  受拉板的力流线 13



3 .2  尺寸效应

实验证明 ,疲劳极限将随零件尺寸的增大而降低。如图 3 .12 所示两个圆柱形试样 ,承受

弯矩 M的作用。若两个试样的最大应力σmax相同 ,对某一高应力区域来说 ,大试样在此应力

区域内的金属结晶颗粒数 ,要大于小试样在此应力区域内的金属结晶颗粒数。对疲劳强度来

说 ,至少要有一定数量的晶粒达到某一应力极限值时 ,才会产生疲劳裂纹。所以大试样产生的

疲劳裂纹可能性就大 ,因此大试样疲劳极限降低。

图 3 .12  圆柱形试样

另一方面 ,高强度钢的金属结晶颗粒比

较细小 ,在尺寸相同的情况下 ,晶粒越小 ,则

高应力区所包含的晶粒个数越多 ,这样就更

容易形成出现疲劳裂纹的条件。因此 ,高强

度钢受尺寸的影响比低强度钢较为严重。

尺寸大小的影响可由对比试验测得。

设对称循环下 , 光滑大试样的疲劳极限为

( S - 1 ) d ,光滑小试样的疲劳极限为 S - 1 ,则两

者的比值称为尺寸系数 ,用ε表示 ,即

ε=
( S- 1 )d

S- 1
( 3 .5)

由于 ( S - 1 ) d < S - 1 ,所以ε总是一个小于 1 的系数。图 3 .13 绘出了零件尺寸系数ε值的

曲线 ,曲线 1 适用于σb = 500 MPa的合金钢 ,曲线 2 适用于σb = 1 200 MPa 的合金钢 ,σb 之值

介乎其间时 ,可从二曲线间取插值。这些曲线是根据旋转弯曲试验得到的 ,也可以近似地应用

图 3 .13  尺寸系数ε曲线
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于扭转的情况。对于轴向拉压 ,可取ε= 1 ,表示不受尺寸影响。由这些曲线可以明显地看到

疲劳极限的降低程度 ,以及高强度钢受尺寸的严重影响。

3 .3  表面加工及表面处理

表面光洁度对疲劳强度有很大的影响 ,零件经加工后所造成的表面缺陷 ,是引起应力集中

的因素 ,因而降低了疲劳强度。表面加工对疲劳极限的影响 ,可用“表面加工系数”β1 表示。β1

是某种加工试样的疲劳极限与标准试样的疲劳极限的比值 ,它是一个小于 1 的系数 ,表示疲劳

极限降低的百分数。图 3 .14 绘出了钢材在不同的表面加工方法下 ,β1 与静强度σb 之间的关

系 ,从图中可知 ,表面加工系数β1 随材料强度的增大而降低 ,也就是说 ,材料的强度越高 ,加工

光洁度对疲劳极限的影响越大。因此 ,要特别注意 :钢材的强度越高 ,越要合理加工 ,保证足够

的光洁度 ,以充分发挥高强度钢的作用。

图 3 .14  表面加工系数曲线

金属零件在腐蚀介质 (淡水或海水 )中工作时 ,因腐蚀而造成粗糙表面 ,这将促使其产生疲

劳裂纹 ,降低零件的疲劳极限。零件在腐蚀介质中的疲劳极限与相同零件在干燥空气中的疲

劳极限之比值 ,称为“腐蚀系数”,用β2 表示。图 3 .15 表示弯曲对称循环时 ,钢在淡水与海水

中β2 之值。由图可知 ,β2 亦是小于 1 的系数。钢的抗拉强度σb 越大 ,则腐蚀对疲劳极限的影

响也越大。

疲劳裂纹多发生于零件表面 ,将零件表面加以强化能提高其疲劳强度。生产上常用的表

面强化方法有表面热处理、表面喷丸 (即以高速钢丸冲击零件表面 )等。喷丸的方法可以显著

地提高零件的疲劳极限。如我国从前苏联进口的 PД—95 发动机 ,其压气机叶片 ,就是由于疲
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图 3 .15  腐蚀系数曲线

( 1—淡水无应力集中 ; 2—淡水有应力集中 ; 3—海水有应力集中 )

劳强度不足 ,经常发生事故 ,对叶片进行了喷丸处理 ,大大提高了疲劳强度 ,解决了疲劳强度不

足的问题。实践证明 ,对于具有应力集中的零件 ,这种方法对其疲劳极限的提高尤为显著。表

面强化的影响以表面强化系数β3 来表示。β3 为零件采用表面强化后的疲劳极限与未采用表

面强化的疲劳极限之比值 ,其值如表 3 .2 所列。

上述的表面加工系数β1、表面腐蚀系数β2 及表面强化系数β3 ,总称为表面状态系数 ,以β

表示。在计算中应根据具体情况选取相应的β值。例如 ,若零件仅经过切削加工 ,则β=β1 ;若零

件仅经过表面强化 ,则β=β3 ;若零件仅在腐蚀介质中工作 ,则β=β2。不能将各β值机械地相乘。

表 3 .2  表面强化系数β3

强化方法 心部强度σb/ MPa 光滑试样
应力集中试样

Kσ≤1 ’.5 Kσ≥1 ä.8～2

高频淬火
600～800

800～1 000 Ó

1 A.5～1 .7

1 .3～1 .5

1 Ñ.6～1 .7 2 a.4～2 .8

氮  化 900～1 200 Ó1 ,.1～1 .25 1 Ñ.5～1 .7 1 a.7～2 .1

渗  碳

400～600

700～800

1000～1 200 ç

1 A.8～2 .0

1 .4～1 .5

1 .2～1 .3

3

2 `

喷丸硬化 600～1 500 Ó1 ,.1～1 .25 1 Ñ.5～1 .6 1 a.7～2 .1

磙子滚压 600～1 500 Ó1 A.1～1 .3 1 Ñ.3～1 .5 1 a.6～2 .0

      [注 ] : 高频淬火系根据直径为 10～20 mm ,淬火硬化层厚度为 (0 .05～0 .20) d的试样实验求得的数据 ;对大

尺寸试样 ,强化系数之值有所降低。② 氮化层厚度为 0 .01 d 时 ,用小值 ;厚度为 ( 0 .03～0 .04 ) d 时 ,用大

值。③ 喷丸强化系根据 8～40 mm 的试样求得的数据。喷丸速度低时 ,用小值 ;速度高时 ,用大值。④

滚子滚压系根据 17～130 mm 的试样求得的数据。
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3 .4  机械零件疲劳强度

零件在交变应力下的强度条件是 ,零件工作时最大交变应力 smax小于 (或等于 )零件在同

一应力比 R下的许用应力 [ SR ] ,即

smax ≤ [ SR ]

因零件的许用应力可用零件的疲劳极限 ( SR )零 与安全系数 n之比来表示 ,即许用应力 [ SR ]可

表示为

[ SR ] =
( SR )零

n

所以 ,交变应力下零件的强度条件可表示为

smax ≤
( SR )零

n
( 3 .6)

式中 : smax为零件工作时的最大交变应力 ,可按材料力学的公式计算 ; n为安全系数 ; ( SR )零为在

应力比 R下零件的疲劳极限。在选取安全系数 n值时 ,应考虑的因素 ,如计算内力及应力时

的可靠性、材料的均匀性、零件的制造工艺水平等 ,一般可参照下列原则选取 :

① 在计算精确度很高 ,而在确定内力、应力及强度性能时 ,普遍采用试验数据 ,同时工艺

过程的质量及材料均匀性足够时 ,取安全系数为 n = 1 .3～1 .4 ;

② 对于普通的计算精确度 ,在缺乏内力及应力的可靠试验数据 ,而材料均匀性及生产水

平为中等时 ,取安全系数为 n = 1 .4～1 .7 ;

③ 在计算精确度很低 ,没有内力及应力的试验数据 ,材料很不均匀时 ,尤其对于尺寸很大

的零件及铸件 ,取安全系数为 n = 1 .7～3 .0 ;

④ 零件所需的最可靠的安全系数值 ,可根据实际零件的试验及相应零件实际工作状态而

确定。

下面的主要任务是 ,确定在对称循环及非对称循环下零件的疲劳极限 ,从而建立相应的强

度计算公式。

3 .4 .1  对称循环下零件的拉 (压 )、弯曲、扭转疲劳强度

  在对称循环下 ,当考虑了应力集中、尺寸大小的影响后 ,由式 ( 3 .1 , a )及式 ( 3 .5 )可得有应

力集中零件的疲劳极限 :

( S- 1 )K
d =

( S- 1 ) d

Kf
= ε

K f
S- 1

考虑表面加工的影响 ,则零件在对称循环下的疲劳极限为

( S- 1 )零 =
εβ
K f

S- 1 ( 3 .7)
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式中 : S - 1为小试样在对称循环下的疲劳极限 ; Kf 为有效应力集中系数 ;ε为尺寸系数 ;β为表

面状态系数。因此 ,零件在对称循环下的许用应力为

[ S- 1 ] =
( SR )零

n
=
εβ
K f

S- 1

强度条件为

smax ≤ εβ
n Kf

S- 1 ( 3 .8)

式中 , smax代表零件工作时对称循环应力的最大值。弯曲、拉 (压 )时 , smax可用σmax 代入 ;扭转时

smax可用τmax代入 ,因此强度条件又可表示为

σmax ≤ εβ
n Kσ
σ- 1 = [σ- 1 ] ( 3 .9 , a)

τmax ≤ εβ
n Kτ
τ- 1 = [τ- 1 ] (3 .9 , b)

式中 ,σ- 1和τ- 1分别表示在对称循环下 ,材料弯曲和扭转时的疲劳极限。对于钢材光滑小试样

来说 ,在对称循环下 ,材料疲劳极限和抗拉强度极限σb 大致存在以下的关系 :

σ- 1 = 0 .40σb     (弯曲变形 ) (3 .10 , a)

σ- 1 = 0 .28σb     (拉压变形 ) ( 3 .10 , b)

τ- 1 = 0 .22σb     (扭转变形 ) ( 3 .10 , c)

表 3 .3 中给出几种常用材料的疲劳极限。

表 3 .3  常用材料的疲劳极限

材料名称 σb/ M Pa σs/ M Pa σ- 1/ M Pa τ- 1/ M Pa

A5 钢 520 î280 ~220 �130 ž

20 钢 400 î240 ~170 �100 ž

45 钢 560～900 U280～650 å250～380 u150～230 �

40Cr 钢 730～900 U500～750 å320～410 u200～240 �

40Cr Ni钢 820～920 U650～750 å360～420 u210～250 �

12Cr Ni3A 钢 950 î700 ~420 �210 ž

20CrNi3 钢 960 î870 ~430 �

40CrNiMo 钢 1 000 �850 ~456 �230 ž

50CrMn A 钢 1 310 �1 190  640 �

应该特别指出的是 ,由式 ( 3 .8)可以看出 ,零件的许用应力 [ S - 1 ]除了和材料性能 S - 1有关

外 ,还和零件的状况 (应力集中、绝对尺寸、表面状态 )以及安全系数有关 ,因此 ,即使在同一零

件的不同地方 ,由于尺寸的变化 ,应力集中程度也不一样 ,由于表面加工状态的不同 , [ S - 1 ]也

就各不相同。所以 ,疲劳许用应力的计算 ,必须随着零件上每个可能出现疲劳破坏的薄弱地
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区 ,逐个算出它们的 [ S - 1 ] ,而不能笼统地用一个许用应力来代替 ,这和静载荷时是大不相同

的 ,必须予以足够的注意。

3 .4 .2  弯扭组合疲劳强度

若零件工作时 ,承受弯扭组合载荷 ,并在零件内产生对称循环的交变正应力σ及交变剪应

力τ,则实验指出 ,为保证零件不发生疲劳破坏 ,其应力应满足以下的强度条件 :

σ
2
max

[σ- 1 ]
2 +
τ

2
max

[τ- 1 ]
2 ≤ 1 (3 .11)

式中 ,σmax和τmax分别为零件最大工作正应力及最大工作剪应力 ; [σ- 1 ]和 [τ- 1 ]分别为对称循环

下 ,零件的许用正应力及许用剪应力。又因

[σ- 1 ] =
εβ
n Kσ
σ- 1

[τ- 1 ] =
εβ
n Kτ
τ- 1

故对称循环下弯扭组合零件的强度条件可写成

σ
2
max

εβ
n Kσ
σ- 1

2 +
τ

2
max

εβ
n Kτ
τ- 1

2 ≤ 1 (3 .12)

当零件纯弯曲时 ,则τmax = 0 ,由式 (3 .12)可得

σmax ≤
εβ
n Kσ
σ- 1

这与式 (3 .9 , a )给出的结果是一致的。

当零件承受纯扭转时 ,则σmax = 0 ,由式 (3 .12)可得

τmax ≤
εβ
n Kτ
τ- 1

与式 (3 .9 , b )相同。由此可见纯弯曲、纯扭转的疲劳强度条件 ,是弯扭组合疲劳强度条件的特

殊情况 ,同时也说明了式 ( 3 .12 )和式 ( 3 .9)的一致性。

例 3 .2  图 3 .7 所示为一矿车的车轮轴简图 , 轮轴材料为合金钢 , 其抗拉强度σb =

900 MPa ,疲劳极限σ- 1 = 400 M Pa。根据其受力情况算得轴截面变化处 (经磨削加工 )的弯矩

M = 550 N·m ,若规定安全系数 n = 2 ,试校核其强度。

解 :

(1 ) 计算工作应力 :

σmax =
M
W

= 86 MPa

σmi n = 8 .8 M Pa

(2 ) 计算影响疲劳强度的各因素 :
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① 有效应力集中系数 Kσ :

在例 3 .1 中已算出 Kσ = 1 .72。

② 尺寸系数ε:

由图 3 .13 中曲线可查出 d = 40 mm 时 , 对应σb = 1 200 M Pa,ε= 0 .74;对应σb = 500

M Pa,ε= 0 .85。因此 ,对应σb = 900 M Pa钢的尺寸系数ε可用内插法求得 :

ε= 0 .74 + 1 200 - 900
1 200 - 500

× (0 .85 - 0 .74 ) = 0 .787

③ 表面加工的影响 :

因该轴颈处经磨削加工 ,由图 3 .14 查得β=β1 = 1。

(3 ) 校核强度 :

因车轴上各点为对称循环应力 ( R = - 1 ) ,σ- 1 = 400 MPa ,给定安全系数 n = 2 ,可根据式

(3 .9 , a )校核强度。

[σ- 1 ] =
εβ
n Kσ
σ- 1 =

0 .787× 1 .0
2× 1 .72

× 400 = 91 .5 M Pa

σmax = 86 M Pa < 91 .5 MPa

故此车轴疲劳强度足够 ,是安全的。

3 .4 .3  非对称循环下零件的疲劳强度

对于钢材 ,按无限寿命观点进行疲劳强度计算时 ,需使用寿命趋于∞的等寿命曲线 (如图

3 .16 所示 ) ,图 3 .16 中曲线 A B的纵坐标即表示各个平均应力 Sm 对应的疲劳极限。图中点

A 纵坐标为对称循环 R = - 1(σm = 0 )时的疲劳极限 ,点 C纵坐标为脉动循环 R = 0(即σm in = 0)

的疲劳极限 ,点 B为强度极限σb。对于光滑小试样 ,当应力在等寿命曲线 ACBC′A′范围以内

时 ,不会发生疲劳破坏。由于曲线 ACB近于直线 ,为简化起见 ,可以把它作为直线处理 (偏于

安全 ) ,并且实际零件因受到应力集中、尺寸大小及表面状态的影响 ,疲劳极限有所降低。在对

称循环时 ,零件的疲劳极限为

( S- 1 )零 =
εβ
K f

S- 1

在图 3 .16 中用 A1 及 A′1 表示。同时应力集中、尺寸大小及表面状态对静载荷下强度极限σb

没有影响 ,这样实际零件的疲劳极限值为直线 A1 B。对于塑性材料 ,还应考虑屈服条件 ,即零

件的最大工作应力 smax 应小于 (等于 )屈服极限σs , 图中用 ED线表示 ,由 E 点作垂直线 , 交

A′1 B于 E′点 ,这样折线 A1 EDE′A′1 是零件的等寿命曲线。零件应力只有在此折线范围内 ,

才不会发生疲劳破坏。

下面主要讨论直线部分 A1 E,即零件的疲劳极限值问题 ,至于 ED部分是属于静强度屈服

问题。在等寿命曲线图 3 .17 上 ,由点 O画出任一射线 ,它与 A1 B交于 C 点 ,射线与横坐标夹

角θ的大小按下式计算 :
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图 3 .16  等寿命曲线

tanθ=
Smax

Sm
=

Smax

Smax + Smi n

2

=
Smax

1 + R
2

Smax

= 2
1 + R

可见 ,θ角取决于应力比 R 的大小。在射线上各点 ,有相同的θ值 ,因此各点的应力比 R为常

数。若零件在工作过程中 ,应力比 R保持不变 ,则点 C的纵坐标即代表零件在应力比为 R 下

的疲劳极限 ( SR )零 。

现在求 ( SR )零 之值。如图 3 .17 所示 ,作辅助线 BE和 A1 G,由△ A1 BG得

tanα= BG
A1 G

=
σb -
εβ
K f

S- 1

σb
= 1 -
εβS - 1

Kfσb

又由△ A1 CF得

CF = A1 F·tanα= 1 - εβ
K f
·

S- 1

σb
· ( SR ) m

又因

( SR )零
( SR )m

= tanθ=
2

1 + R
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图 3 .17  等寿命曲线

( SR ) m =
1 + R

2
( SR )零

所以 CF =
1 + R

2
1 - εβ

K f
·

S - 1

σb
( SR )零

( SR )零 = CF + FD =
1 + R

2
1 - εβ

K f
·

S- 1

σb
( SR )零 +

εβ
K f

S- 1

由上式解得

( SR )零 =
2 S - 1

Kf

εβ
(1 - R) +

S- 1

σb
(1 + R)

(3 .13)

对于拉 (压 )和弯曲

(σR ) 零 =
2σ- 1

Kσ
εβ

( 1 - R) +
σ- 1

σb
( 1 + R)

对于扭转

(τR )零 =
2τ- 1

Kτ
εβ

( 1 - R) +
τ- 1

τb
( 1 + R)

非对称循环下 ,零件的强度条件为
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Smax ≤
( SR )零

n′
=

2 S- 1

n′
Kf

εβ
( 1 - R) +

S- 1

σb
( 1 + R)

(3 .14)

式中 , n′为疲劳强度计算的安全系数 ,对于不同的应力比 R ,则有不同的取值 ,如对称循环下 n′

值较高 ,而当 ( SR )零 =σs 时 ,则 n′应取为 1 .5。在今后的计算中 , n′可按对称循环下 n′值选取 ,

这样偏于安全。

对于塑性材料 ,还应根据屈服条件进行强度校核 ,即

Smax ≤
σs
ns

(3 .15)

下面举例说明上述强度条件的应用。

图 3 .18  疲劳试验机夹头

例 3 .3  某疲劳试验机的夹头如图 3 .18 所示。危险截面

A A 处的直径 d = 40 mm ,圆角半径 r = 4 mm ,螺纹部分的

外径 D = 48 mm。夹头用钢制成 ,强度极限σb = 600 MPa ,屈

服应力σs = 320 MPa ,拉 压对称应力循环下的疲劳极限σ- 1

= 170 MPa , 表面精车加工。在最大载荷为 Fmax = 100 kN ,

Fmi n = 0 的条件下工作 ,给定疲劳安全系数 n′= 1 .7 ,静强度安

全系数 n= 1 .5。试校核截面 A A 的疲劳强度与静强度。

解 :

(1 ) 计算工作应力 :

截面 A A 承受非对称循环正应力 ,其最大和最小值分

别为

σmax =
Fmax

π
4

d2

= 79 .2 M Pa

σmin = 0

(2 ) 计算影响疲劳强度的各个因素 :

① 有效应力集中系数 :

根据 r/ d = 0 .1 ,由图 3 .4 查得 ,对应σb = 400 M Pa, Kσ0 = 1 .4 ;对应σb = 800 M Pa, Kσ0 =

1 .74 ,因此 ,对应σb = 600 M Pa钢的尺寸系数 Kσ0 可用内插法求得

Kσ0 = 1 .4 +
1 .74 - 1 .4
800 - 400

× 20 = 1 .57

根据 D/ d = 1 .2 ,由图 3 .6 查得ξ= 0 .79 ,所以

Kσ = 1 +ξ( Kσ0 - 1 ) = 1 + 0 .79× (1 .57 - 1) = 1 .45

② 尺寸系数ε:

在轴向受力的情况下 ,ε≈1。
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③ 表面状态系数 :

由图 3 .14 查得β= 0 .94。

(3 ) 计算许用应力 :

(σ0 )零 =
2σ- 1

Kσ
εβ

(1 - R) +
σ- 1

σb
(1 + R)

=
2× 170

1 .45
1× 0 .94

× 1 +
170
600
× 1

= 186 M Pa

[σ0 ] =
(σ0 )零

n′
= 186

1 .7
= 109 MPa

σmax = 79 .2 MPa < [σ0 ] ,安全

(4 ) 校核屈服强度 :

[σ] =
σs
ns

= 320
1 .5

= 213 M Pa

σmax = 79 .2 MPa < [σ] ,安全

习题与思考题

习  题

3 .1  什么是应力集中现象 ? 什么是理论应力集中系数 Kt ? 什么是疲劳缺口系数 Kf ?

3 .2  理论应力集中系数 Kt 的定义有几种 ? Kt 与哪些变量或参数有关 ?

3 .3  疲劳强度设计中为什么要用有效应力集中系数 Kf ? 如何用理论应力集中系数来确定有

效应力集中系数 ? 有什么困难 ?

3 .4  为了表明材料对应力集中的敏感程度 ,人们引入了一个“敏感系数”q的概念 :

q =
Kf - 1
Kt - 1

敏感系数 q的取值范围是 0～1 ,什么情况下取极限值 ?

3 .5  已知 30CrMnSiA 钢的材料常数α随强度极限的变化如图 3 .19 所示 ,其σb = 1 030 M Pa,

试求该材料制成的应力集中系数 Kt = 3 .5 ,缺口根部半径 r = 0 .25 mm 的缺口零件的疲

劳强度降低系数 Kf。

3 .6  应用“应力流”概念 ,根据给定的外载荷和零件的各种形状 ,描述缺口、孔和槽等几何不连

续处应力集中的严重程度 ,并画出草图。

3 .7  考虑绝对尺寸对疲劳极限的影响时 ,引入尺寸系数ε,绝对尺寸一般用直径 ,能不能用长

度 ? 为什么 ?
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图 3 .19  钢的α与σb 的变化

3 .8  若同时存在表面加工系数β1、表面强化系数β2 和腐蚀系数β3 ,综合的表面系数β应如何

考虑 ? 为什么 ?

3 .9  在常规疲劳强度设计中 ,假设 Kσ、ε和β对平均应力没有影响 ,事实上是否如此 ? 为

什么 ?

3 .10  将静强度理论推广应用到复合循环应力时 ,作了哪些假设和试验工作 ? 还存在哪些问

题 ?

3 .11  某圆截面铝杆承受轴向拉伸载荷。材料的强度极限σb = 700 M Pa, 屈服极限σs =

500 MPa ,对应于寿命 N = 10
5
次循环的条件疲劳极限均值σ- 1 = 320 MPa。

( a ) 当载荷在 22 kN 和 44 kN之间循环波动时 ,计算平均寿命为 10
5
次循环时对应的截

面尺寸 ;

( b) 如果载荷波动范围为 66 kN 到 88 kN 之间 ,求铝杆的截面尺寸。

比较并评述上面的两种结果。

3 .12  图 3 .20 所示的支架 ,由一端固定的圆柱和连在其自由端的悬臂组成。循环载荷 F 在

22 .5 kN 和 45 kN 之间循环变化。如仅考虑支架的圆柱部分 ,忽略应力集中的影响 ,且

材料的 S N 曲线如图 3 .21 所示 ,试估算其疲劳寿命。

思考题

3 .13  列出影响 S N 曲线的各种因素 ,指出各种因素可能起作用的场合。

3 .14  为什么无缺口试样的轴向疲劳强度极限比旋转弯曲疲劳强度极限低 10%～25% ? 试

举出几个影响因素。

3 .15  在常规疲劳强度设计中 , 一般假设不对称循环系数ψσ 和ψτ 为一常数 , 试评价这一
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假设。

图 3 .20  一端固定的悬臂支架

图 3 .21  材料的 S N 曲线

3 .16  试分析和评价安全系数公式

nσ =
σ- 1

Kσ
εβ

sa +ψσ sm

nσ 应如何选取 ?
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第四章  零构件的细节设计与工艺方法

为了提高零构件的寿命 ,可以从设计和工艺上采取一些措施 ,推迟初始疲劳裂纹的产生 ,

以提高零构件的无裂纹疲劳寿命 ,改善零构件的疲劳强度。

4 .1  改进结构减缓局部应力

由于应力集中是产生疲劳裂纹的主要因素 ,所以 ,在设计中尽量地减缓局部应力 ,是提高

零构件寿命的一项重要措施。应力集中对于零构件疲劳强度的巨大影响 ,可由如下试验结果

清楚地看出。图 4 .1 表示 3 种不同理论应力集中系数 Kt 的铝合金板材制作的试样 ,在对称循

环的轴向载荷作用下所做出的 S N 曲线 ,其纵坐标表示对称循环的最大应力 S(即 Smax )与

σb 的比值 S/σb。很清楚 ,理论应力集中系数 Kt 越大 ,疲劳强度越差 ,例如当 S/σb = 0 .5 时 ,没

有应力集中的试样 (即 Kt = 1 )的寿命 N 大约是 K t = 4 的试样寿命的 1 000 倍。评定一个构件

的“疲劳品质”,常常采用实际应力集中系数的倒数 1/ Kf 来表示 , 当然 , 最好的疲劳设计指

标是

1
Kf
≈ 1

这就是说 ,构件上没有应力集中现象的存在 ,但这在实际中显然很难做到 ,所以 ,在设计零构件

时 ,疲劳品质为 0 .5 (即 Kf = 2)时 ,即认为是最佳设计。关于减缓局部应力的措施 ,大致有以下

几个方面。

图 4 .1  S N 曲线



4 .1 .1  增大圆角半径

在第三章 3 .1 节中已经指出 ,当零构件的剖面急剧变化时 ,则剖面内会产生很大的局部应

力 ,因此 ,在设计中应尽量防止剖面急剧变化。当这种变化不可避免时 ,则应努力减小应力集

中系数 ,对于有直径变化的轴的轴肩 (如图 3 .3～图 3 .5 所示 ) ,应力集中系数随圆角半径 r 的

增加而迅速下降 ,因此 ,增大圆角半径 ,能够使应力集中系数减小 ,达到减缓局部应力的目的。

根据过去对英国空军某型号飞机螺旋桨轴的疲劳破坏分析 ,若将螺旋桨轴的颈部圆角半径增

大 3 mm ,则破坏即可制止。

4 .1 .2  减缓力流线的变化

第三章 3 .1 节还指出 ,力流线变化愈小 ,局部应力也愈小 ,所以 ,减缓力流线的变化 ,就能

减缓局部应力。如图 4 .2( a)所示的带圆孔的板件承受拉伸载荷时 ,其力流线变化较大。如果

在圆孔的左右再钻两个小孔———减载孔 ,则力流线就变得比较光滑 ,因而降低了局部应力。对

于带圆孔的平板 ,除利用减载孔外 ,还可以采用减少圆孔周围部分的厚度的方法。图 4 .3

( a)是一块带有圆孔的平板 ,板厚 5 mm。将其圆孔周围的板厚削减 (如图 4 .3 ( b)和 ( c )的阴

影面积表示厚度削减的部分 ) ,可使力流线的变化比较光滑缓和 ,从而减缓了局部应力。在

图 4 .3 ( d)中画出了截面 A A 的应力分布情况 ,就点 A处的应力集中系数 Kt 而言 ,对没有

减缓局部应力措施的带孔圆板 , Kt = 2 .4 ;对图 4 .3 ( b )的情况 , Kt = 1 .5 ;对图 4 .3 ( c)情况 ,

Kt < 1 .5。

图 4 .2  受拉板力流线
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图 4 .3  带圆孔平板

4 .1 .3  减载槽

一些承受交变应力的压配合构件 (如图 4 .4 (a)所示 ) ,由于在 m, n处的构件刚度有突然的

变化 ,故疲劳源经常在这些部位发生。将轴 m, n处制成圆角 ,使轴的压配合部分加粗 ,则应力

74



集中情况会有所改善。为进一步减缓局部应力 ,还可以采用减载槽 a a (如图 4 .4 ( b)所示 )。

若因某种装配条件的要求 , 轴肩根部的直径不允许改变 , 而无法制成圆角时 , 则可采用如

图 4 .5 所示的减载槽 a a,同样能够减缓局部应力。

图 4 .4  压配合构件

图 4 .5  构件图

4 .1 .4  孔洞的加强

  减少孔洞附近的局部应力的有效方法 ,是在孔的边缘焊接一个加强圆环 (如图 4 .6 所示 )。

孔洞的应力集中随着加强环刚度的增加而减轻。必须指出 ,加强环用焊接或胶接方法 ,与圆孔

连接才是最有效的。当用铆钉连接时 ,如果设计不好 ,则可能在铆钉孔处导致一个更高的应力

集中 ,使孔洞处的疲劳强度反而降低。

图 4 .6  带加强圆环受拉板
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4 .1 .5  窗口的合理设计

  当压力座舱充压时 ,窗口附近处于两向受拉的应力状态 (如图 4 .7 (a)所示 ) , 图中沿飞机

机身轴线方向的应力σ2 约等于环向应力σ1 的一半 ,即σ1 = 2σ2。如果采用图 4 .7 ( b)所示的方

形窗口 ,则无论对σ1 还是σ2 而言 ,在窗口 4 个角上都将存在应力集中 ,产生较大的局部应力。

假如窗框用铆钉固定的话 , 4 个角处的铆钉孔还会再一次引起应力集中 ,产生附加的局部应

力。因此 ,该部位的应力集中相当严重 ,角部的铆钉孔则是疲劳源。“彗星 Ⅰ”号飞机发生事

故后所进行的全机增压试验表明 ,在座舱压力循环为 0→0 .056 844 M Pa→0 的情况下 ,在方形

窗口后下角的铆钉孔处 ,首先出现疲劳裂纹 ,而且裂纹扩展速度很快 ,当座舱压力循环到 3 057

次时 ,一块 2 438 .4 mm×914 .4 mm 的蒙皮突然被撕裂 ,导致全机破坏。由此可见 ,对窗口进

行合理设计 ,以减缓窗口处的局部应力相当重要。

图 4 .7  两向受拉窗口

从疲劳的观点来看 ,窗口最好采用图 4 .7 (a)所示的椭圆形 ,理论计算和试验研究表明 ,椭

圆形窗口的最佳尺寸是 :椭圆长轴与短轴的比值等于 1 .5。这种窗口在座舱压力作用下 ,局部

应力最小。当然 ,椭圆形窗口的视野较差 ,若为改善视野而做成方形窗口时 ,在 4 角必须有足

够大的圆角半径 ,如图 4 .7 (c)所示。为了避免由于固定窗框而在窗口部位再次出现接头所引

起的局部应力 ,可采用整体壁板 ,或使用整体锻件做窗框。对于机翼下翼面的一些开口 ,也最

好使用椭圆形 ,将椭圆长轴沿翼展方向设置。

4 .2  提高疲劳强度的工艺方法

零构件的加工和装配 ,对疲劳强度也有很大的影响。因此 ,改进工艺条件也是提高零构件
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疲劳强度的有效途径。

4 .2 .1  表面加工

  由于零构件的表面缺陷是引起应力集中的重要因素 ,因而表面缺陷会降低零构件的疲劳

强度。如果在表面加工中提高表面光洁度 ,减少表面缺陷 ,则能提高零构件的疲劳强度 ,这一

点在第三章 3 .3 节中已经说明 ,这里还要强调指出两点 :

材料的强度极限σb 越高 ,表面光洁度对疲劳强度的影响越大 ,因此 ,对高强度材料的表面

加工要格外注意提高光洁度 ,以保证发挥高强度材料的作用。

刀具的切削痕迹的方向对疲劳强度也有很大的影响 ,如涡喷 6 喷气发动机压气机第一级

叶片经常出现疲劳裂纹 ,其原因是 :加工时磨具和叶片相对运动方向是沿着叶片弦向的 ,而弦

向的磨痕和作用在叶片上的拉应力方向相互垂直 ,这样 ,弦向的磨痕就成了应力集中的因素 ,

容易在这里形成疲劳源 ,后来改变为垂直于叶片弦向加工 ,就避免了疲劳裂纹的出现。

4 .2 .2  表面强化

由于疲劳裂纹多数起始于构件表面 ,因此提高表面材料的强度 ,能使疲劳抗力增加。一般

常用的工艺方法有以下几种 :渗碳、渗氮、氰化、高频电表面淬火、表面碾压、喷丸。这些工艺方

法载于专门的书籍中 ,这里不再重述。它们所产生的增强效果 ,是由于表层强度的增加 ,并且

在表面层中产生很大的残余压应力 ,可以抵消对裂纹扩展最不利的拉应力。已得到广泛应用

的喷丸方法 ,是将很小的钢丸、铸铁丸、玻璃丸等以高速度喷射在工件上 ,工件表面受到丸粒的

打击后 ,产生塑性变形 ,使表面冷作硬化 ,同时引起极高的残余压应力。钢丸、铸铁丸宜于喷射

钢件 ;玻璃丸宜于喷射铝合金件。

应该指出 ,在喷丸时 ,工件所有的外表面都必须进行喷射 (包括板厚方向的表面 ) ,对于具

有外边缘缺口和圆角的板材 (如图 4 .8 所示 ) ,容易满足这一要求 ,但对于带有内孔的板材 (如

图 4 .9 所示 )和铆钉接头 ,圆孔内表面很难喷射到。一些试验表明 ,类似图 4 .9 所示这种带有

内孔的板件 ,经过喷丸后的疲劳强度常常比未喷丸的还要低。

图 4 .8  具有外边缘缺口和圆角的板材
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图 4 .9  带圆孔板材

4 .2 .3  预紧力

  对于承受交变载荷的螺栓 ,在装配时 ,如果施加一适当的预紧力 ,则可提高螺栓的疲劳强

度。图 4 .10 (a)表示一个发动机的汽缸端部 ,汽缸盖与缸体用螺栓连接 ,中间夹有一层衬垫 ,

以达到密封的目的。显然 ,在汽缸脉动内压的作用下 ,螺栓受脉动拉伸载荷的作用。下面 ,取

出一个螺栓的局部图 (如 4 .10( b )所示 )来研究一下螺栓预紧力对其疲劳强度的影响。设一个

螺栓所受的脉动拉伸载荷为 0→ F,在没有预紧力时 ,螺栓所受的平均载荷 Fm 与载荷幅值 Fa

均为 0 .5 F。

图 4 .10  装配螺栓
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现将这个螺栓施加一大小等于 F的预紧载荷 (如图 4 .10 (c)所示 ) ,然后再加上脉动载荷 0

→ F,情况会如何呢 ? 螺栓上的轴力会不会是在 F→2 F变化呢 ? 不会的 ! 下面我们来分析一

下螺栓与被夹紧件间的受力与变形情况。在预紧时 ,预紧力即是被夹紧件与螺栓间的相互作

用力。这时 ,螺栓所受拉力为 F,产生拉伸变形 ,被夹紧件所受压力亦为 F,产生压缩变形。预

紧力 F的大小取决于被夹紧件的压缩变形。

当施加在螺栓上的脉动载荷达到最大值 F时 (如图 4 .10 ( d)所示 ) ,螺栓在这个载荷 F的

作用下要继续伸长 ,但螺栓一伸长 ,被夹紧件的压缩变形量就要减小 ,于是螺栓与被夹紧件之

间的相互作用力减小。这时螺栓的轴向力显然不是外力 F加上预紧力 F ,而是外力 F加上这

时的螺栓与衬垫的相互作用力ΔF,很清楚 ,ΔF < F。所以 ,在脉动载荷达到 F时 ,螺栓的最大

轴力

Fmax = F +ΔF = F( 1 + k)

式中 ,ΔF = kF, k为一个小于 1 的数值。理论分析和实践经验表明 ,螺栓相对于被夹紧件的刚

度越小 , k值越小。为减小 Fmax的值 ,希望采用低刚度的螺栓 ,而被夹紧件的刚度在允许的情

况下尽量大一些。

当脉动载荷为零时 ,螺栓的最小轴力 Fmi n = F, 于是 , 螺栓内力将在 F→ F( 1 + k)之间变

化 ;如果螺栓与被夹紧件的相对刚度适当 , k比较小 ,例如等于 0 .2 ,则螺栓内力在 F→1 .2 F之

间变化 ,平均载荷 Fm = 1 .1 F,载荷幅值 Fa = 0 .1 F。可见 ,有预紧力的螺栓 ,其平均应力虽比

没有预紧力时略高 ,但应力幅值却大大减小 ,所以合理地施加预紧力会达到提高疲劳强度的

效果。

  同样 ,对于受剪螺栓接头 ,施加预紧力也是有益的 ,用螺栓连接的板材 ,疲劳源一般发生在

螺栓孔的最小剖面处 ,然而如果预紧应力达到屈服应力的 75%时 ,则疲劳源就会转移。这是

因为螺栓头对孔产生的压力迫使载荷的传递路线 ,由螺栓孔挤压和螺栓受剪改变为板材之间

的摩擦 ,减缓了孔边缘的局部应力。

4 .3  连接件的细节设计

实践经验指出 ,疲劳破坏经常发生在连接件的接头处 ,因此 ,在疲劳设计中 ,一个很重要的

方面是连接件的“细节设计”。根据疲劳破坏局部性的特点 ,如果能提高这些接头处的疲劳强

度 ,那么对整体结构的疲劳强度会有很大的好处。现将各种形式连接件的细节设计分述如下。

4 .3 .1  耳片和销钉的连接接头

当销钉和耳孔存在间隙时 ,二者的接触面积很小 ,载荷 F是通过孔内小的接触面来传递

的 (如图 4 .11 所示 ) ,这种“有载孔”的应力集中比无载孔的应力集中严重得多 ,最大拉应力发

生在耳孔的点 m和点 n ,因此 ,一般耳片的疲劳强度很低。例如 ,在最不利的情况下 ,铝合金耳
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片 ,在 10
7
循环时的疲劳强度大约只有静拉伸强度的 2 .5% ;对于钢耳片 ,大约只有静拉伸强

度的 4% ,这种降低主要是由应力集中所引起的。

图 4 .11  连接接头

如前所述 ,理论应力集中系数 Kt ,是最大应力σmax与名义应力σn 的比值 ,即

Kt =
σmax

σn
=
σmax

F/ ( D - d)δ
( 4 .1)

此处 ,名义应力是按净截面求出的。如果取 d≈D ,则耳孔左右两边变成柔韧的薄金属带 ,应

力分布趋于均匀 ,此时 ,应力集中系数 Kt 接近于 1。这样做的结果 ,虽然 Kt 值下降 ,但耳片材

料被削弱得太厉害 ,致使名义应力大大增加 ,仍达不到提高强度的目的。从而自然地会想到 ,

在给定耳片宽度的条件下 ,究竟 d/ D等于何值 ,耳片的设计才最合理。

在此情况下 ,有必要对理论应力集中系数重新作出如下定义 :

Ct =
σmax

σ
=
σmax

F/ Dδ
( 4 .2)

式中的名义应力σ是按毛截面面积 Dδ计算出的。这样 ,当已知设计载荷 F,并给定耳片宽度

D和厚度δ后 ,则 Ct 值越小 ,局部应力σmax也越小 ,消去式 ( 4 .1)和式 (4 .2 )中σmax ,还可得到 Ct

和 Kt 的关系 :

Ct
F

Dδ
= Kt

F
( D - d)δ

Ct =
Kt

1 - d/ D
( 4 .3)

应力集中系数 Ct 随 d/ D的变化情况如图 4 .12 所示 ,该图是根据光测弹性力学方法得到

的。从图中可以看到 ,当 d/ D大约等于 0 .4 时 ,曲线给出 Ct 的最小值 ,因此 , d/ D≈0 .4 可作
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为耳片设计的最佳比值。由图 4 .12 还可以看出 ,应力集中系数 Ct 随耳孔边距 H 的减小 ,而

有所增加 ,所以 ,一般情况都取 H/ D≥1。在 d/ D = 1/ 2 .68 保持常量下 Ct 和 Kt 成正比。

图 4 .12  应力集中系数曲线

耳片头部形状的影响表示在图 4 .13 中。图中耳孔直径均为单位 1 的长度。 Kt 表示无过

盈配合时的应力集中系数 , K′t表示销钉和耳孔的间隙为 0 .015 mm/ mm时的应力集中系数。

图 4 .13  耳片图

提高耳片疲劳强度的有效措施是利用干涉配合。根据铝合金材料的试验结果 ,对于每毫

米直径有 0 .004 3 mm 的过盈 ,可大大提高耳孔的强度。如果考虑到维修拆装的方便 ,不宜使

耳孔与销钉直接配合时 ,则可在耳孔中使用较高过盈的衬套 ,同样可取得有益的效果。

45



对于干涉配合的耳孔和销钉 ,加载前 ,耳孔边缘受到径向压应力 p的作用 (如图 4 .14 (a)

所示 )。根据光弹试验结果可知 ,在较高过盈的情况下 (0 .006 mm/ mm)加载后 (如图 4 .14( b)

所示 ) ,耳孔的下半圆面积卸载 ,压力 p2 大大减小 ,而在上半圆加载面积上 ,压力 p1 稍有增加。

可见外力 F的加载过程 ,转化为径向压力的变化。对于带有间隙的耳片 ,载荷 F必须经过净

面积 ( D - d)δ来传递。但经干涉配合后 ,耳片和销钉则形成一个整体 ,载荷 F是通过全剖面

来传递的 ,这种传力方式 ,改善了原来耳孔处于应力集中的状况 ,故疲劳强度有所增加。

图 4 .14  耳片头部形状的影响示意图

4 .3 .2  螺栓接口

首先考虑受拉螺栓的疲劳强度 ,在图 4 .15 中表示出受拉螺栓经常发生的三个疲劳源。为

了防止在部位①和②的疲劳破坏 ,螺纹底部需要有足够大的圆角半径。通过减小螺栓光杆的

直径 ,可减缓部位①末端螺纹的应力集中。光杆部分的直径最好不大于螺纹根部直径 (如图

4 .16 所示 ) ,这样 ,光杆的力流线 ,可以缓和地通过末端螺纹根部。这种做法 ,还可减小螺栓刚

度 ,对使用预紧螺栓 ,更为有利 ,并且减小螺栓刚度 ,对承受冲击载荷也有好处。

图 4 .15  螺栓接头 图 4 .16  螺栓接头 55



部位②的破坏与螺帽的设计有关。由于第一啮合螺纹承担的载荷最大 ,故为了使螺纹均

匀地分担载荷 ,需降低螺帽第一啮合螺纹处的刚度 ,可采用如图 4 .17 所示的三种设计形式。

这样 ,第一啮合螺纹处的局部应力会大大降低 ,疲劳强度可提高 30%左右。为了提高部位③

的疲劳强度 ,螺栓头和光杆交接处的圆角应足够大 (如图 4 .16 所示 ) ,而且要光滑 ,不得存在有

刀痕。另一方面 ,要保证螺栓头的配合面垂直于螺杆的轴线 ,以防止偏心受载。对于受剪螺

栓 ,虽然其头部不需要像受拉螺栓头部那样高的强度 ,但受剪螺栓与受拉螺栓的疲劳源基本相

同 (如图 4 .15 所示 ) ,并且影响疲劳强度的因素也都相同。这是因为螺栓在受剪时 ,伴随有次

级弯曲变形发生 ,由弯曲所引起的拉应力 ,与受拉螺栓中的拉应力所起的作用基本相同 ,所以 ,

受剪螺栓也需要有抗拉的疲劳性能。

图 4 .17  螺帽的三种设计形式

从疲劳观点看来 ,螺栓接头尽可能采取受剪的形式 ,因为由次级弯曲变形产生的拉应力 ,

要比受拉螺栓中的拉应力小得多。对于强受力接头 ,还可利用拉剪分工的办法 ,即在较细的螺

栓杆上 ,套一较粗的套筒 ,用以承受剪力 ,而螺栓杆只承受锁紧力。有些现代飞机已将这种构

造形式应用到机翼和机身的主要接头上 ,图 4 .18 中示出了各种受剪的螺栓接头。根据大量的

试验结果 ,对称类型的双剪接头①、②、③疲劳性能最好 ;尖劈式单剪接头④、⑤、⑥其次 ,接头

⑦的疲劳性能最差。但对静强度来说 ,根据试验结果 ,接头④比接头②的强度高 ;试验结果还

指出 ,使用多个小螺栓比使用少数大螺栓的疲劳强度要好。

当使用长接头时 ,应考虑到如何满足“最佳载荷分布”的条件。所谓最佳载荷分布 ,是基于

等强度观点 ,即保证螺栓孔处的最大局部应力大致相等。图 4 .19 ( a)所示接头 ,从疲劳观点看

来 ,是不合理的。因为 ,根据进一步的理论证明 ,在弹性范围内 ,作用在螺栓上的剪力两端最

大 ,中间较小 ;作用在螺栓孔上的挤压力也是如此 ,故在两端孔洞处由挤压力产生的局部应力

较大。如在内连接件的截面 A和 D 处 ,作用在孔上的挤压力较大 (如图 4 .19 ( b )所示 ) ,但截

面 A只承担一个螺栓的载荷 ,所以受力情况不是最严重。截面 D则承担四个螺栓的载荷 ,因

此受力最严重 ,疲劳源总是在截面 D的孔洞处发生。

为了使接头各截面受力情况趋于一致 ,应尽量减小孔洞 D的挤压力 ,这样就有可能提高

整个接头的疲劳强度。为了便于分析 ,假想外连接件由刚度极低的材料 (如橡皮 )制成 ,这时全

部载荷 F将完全由螺栓 A 来承担 ,而螺栓 B、C、D不受力 (受力极小 ,可忽略不计 )。如果螺栓
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图 4 .18  各种受剪的螺栓接头

B、C、D受力 (如图 4 .19 (c)所示 ) ,则刚度极低的外连接件在截面 A和 D 之间必然要产生极大

的变形 ,就与内连接件的微小变形不能协调。要保证变形协调一致 ,螺栓 B、C、D就不会受

力。从这一概念出发 ,应该尽量减小外连接件的刚度 ,从而降低孔洞 D的挤压力 ,于是 ,就自

然形成了图 4 .20 所示的合理的接头设计。
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图 4 .19  螺栓接头

图 4 .20  螺栓接头

4 .3 .3  铆钉接头

铆钉接头与螺栓接头、耳片接头有相似之处。因此 ,以上所述的有关设计原则 ,大都可适

用于铆钉接头。铆钉接头在较高应力水平的循环下 ,其破坏性质接近于静强度 ,故常使铆钉剪
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坏 ,或由于附加的弯曲变形将铆钉头掀起、拉断。但在较低应力水平循环下 ,疲劳破坏的特征

表现较为突出 ,常常在板件的钉孔处起裂。铆钉接头一般以采取小直径、小间距为宜 ,但这种

做法要付出重量的代价 ,同时 ,在边距许可的条件下 ,铆钉最好按并排设置 ,不宜交错排列。从

流体动力比拟可以看出 ,并排排列的铆钉接头力流线歪曲较小。至于铆钉头的形式 ,对疲劳强

度影响不十分显著 ,故不再加以介绍。

近年来 ,在飞机结构中 ,广泛应用干涉配合的铆钉接头 ,以提高疲劳强度。对于有干涉配

合的无载孔 ,曾借助光弹性方法进行过研究。当没有过盈配合时 (如图 4 .21 (a )所示 ) ,设远离

孔处的应力为 1 ,则最大拉应力发生在 a点 ,其值为 3 .47。在干涉配合时 (如图 4 .21 , ( b )所

示 ) ,由于板材和铆钉形成了一个整体 ,通过全剖面来传递载荷 ,最大拉应力点移至 d点 ,其值

为 2 .4。对于干涉配合有载孔的铆钉接头 ,其原理与干涉配合的耳片接头类似 ,故不再重述。

图 4 .21  铆钉接头

4 .3 .4  焊接接头

在焊接接头中 ,因为接头形状有急剧的改变 ,故可能造成很高的应力集中。对接接头是所

有焊接接头中形状改变最少的 (如图 4 .22 ( a)所示 ) ,因此 ,这种接头的应力集中也最小 ,适宜

在交变应力的情况下工作。对接接头应力集中最严重的部位 , 是焊缝与被接件交界的地方

m n处 (如图 4 .22 (a)所示 )。在图 4 .22 ( b)中 ,给出了该部位拉应力分布的情况。焊道高度

h的加大 ,会引起局部应力的增加 ,所以焊道高度应尽可能小一些。图 4 .23 给出了对接焊缝

外形对疲劳强度的影响 ,为了防止过大的焊道高度和焊缝显著变化的外形 ,必要时 ,可对焊缝
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表面进行磨削加工 ,并在焊缝与被连接件交界处制成圆角 (如图 4 .23 (a)所示 )。

图 4 .22  焊接接头

图 4 .23  焊接接头

搭接接头的截面形状变化很大。如图 4 .24 (a)所示的具有横向焊缝的搭接接头 ,在 m n

处引起了力流线方向急剧的改变 ,因此 ,产生了高度的应力集中。为了改善这种情况 ,可采用

带有圆角的焊足比为 1∶3 .8 的焊缝 (如图 4 .24 ( b)所示 ) ,这样可大大提高接头的疲劳强度。

图 4 .24  焊接接头

纵向焊缝的搭接接头 ,应力分布也是极不均匀。应力最严重的部位 ,是在纵向焊缝的两个

端部截面 a b和 c d 处 (如图 4 .25 (a)所示 )。图 4 .25 ( b )表示出焊缝端部板件横截面的应

力分布情况。总之 ,在交变应力作用严重的情况下 ,不宜采用搭接接头。
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图 4 .25  焊接接头

习题与思考题

习题

4 .1  提高阶梯轴的疲劳强度 ,可以采取哪些措施 ?

4 .2  若要设计一个在随机载荷作用下工作的零件 ,选材时应考虑哪几方面 ?

思考题

4 .3  每天有 5 000 个满载的啤酒桶在倾斜的悬臂梁上滚下到 A点 (见图 4 .26 ) ,起重机在该

点将啤酒桶吊起装船。悬臂梁大约每年折断一次。有人曾经认为 ,压缩残余应力会使悬

臂梁的寿命延长。你用什么办法对悬臂施加过载荷 ,从而在梁表面的适当部位产生压缩

残余应力 ? 如果悬臂是每星期折断一次 ,那么这是一个好的办法吗 ? 为什么 ?

图 4 .26  悬臂梁

4 .4  一根横截面为 100 mm×150 mm 的矩形梁承受纯弯曲力矩 M(如图 4 .27 ( a)所示 )。M

= 1 .4 M0 ,而 M0 恰好是使梁最外层的纤维屈服的力矩。假定材料为具有某给定拉压应
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力 应变性能的理想弹塑性材料 ,而且没有包辛格效应 (图 4 .27 ( b ) )。试确定力矩完全

卸除后 ,梁横截面上的残余应力分布 ,并在直角坐标纸上画出残余应力曲线。

图 4 .27  矩形梁受纯弯曲

4 .5  某平板材料为经过调质的钼钢 (含 0 .40% C, 1 .5% Ni ,0 .6 %Cr , 0 .35% Mo) ,强度极限σb

= 1 250 MPa ,板宽 80 mm ,长 300 mm ,厚 10 mm ,其中心有一个直径为 20 mm 的贯穿

孔。若施加 0～400 kN的等幅循环轴向拉力 , 平板必定会过早地疲劳破坏。现要在载

荷、材料和最小孔径不改变的情况下 ,将寿命延长到 10
7
次循环。延长疲劳寿命有四种

方法 : (a ) 改变板厚 ; ( b ) 改变板宽 ; (c ) 改变孔的几何尺寸 ; ( d ) 改变缺口根部的残余应

力。试按上述建议提供四种定量解法 ,以保证在 10
7
次循环内平板不发生疲劳破坏。
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第五章  疲劳载荷谱

5 .1  飞机疲劳载荷谱介绍

飞机在每次飞行中大致需要经过以下几个过程 :起飞滑行 爬升 巡航 (及作各种机动飞

行 ) 下降 着陆撞击 滑行。在每一过程中 ,飞机都承受疲劳载荷 ,因此 ,地面滑行载荷、突风载

荷、机动载荷和着陆撞击载荷等 ,都是飞机疲劳载荷的组成部分 ,并且在每次飞行中 ,这些载荷

的载荷水平各不相同。飞机这种由地面到空中 ,再由空中到地面的载荷水平的变化历程 ,人们

常称之为地 空 地载荷循环 (如图 5 .1 所示 )。

图 5 .1  地—空—地载荷循环

由于飞机每次飞行中的疲劳载荷水平各不

相同 ,因此造成作用在飞机结构上的交变应力

大多随机变化 ,即应力大小随时间不规则地变

化。飞机构件所承受的应力随时间的这种不规

则变化历 程 , 就称 为飞机 构件的 应力谱。

图 5 .2所示就是某民用机机翼下突缘一次飞行

的应力谱 ,它是根据该机种的一次飞行实测得

到的。开始时 ,飞机在跑道上滑行 ,机翼受自重

的作用 ,翼梁下突缘受压 ;在滑行中由于跑道不

平 ,飞机颠簸 ,机翼振动 ,翼梁下突缘的应力在

平均压应力为 sm = - 38 MPa 的上下变化。飞机由地面拉起 ,到一定高度转入平飞 ,这个上升

阶段 ,平均应力由压应力 - 38 MPa 增至相当于 1 g 的拉应力 100 MPa。在平飞中 ,由于突风

和机动飞行的作用 ,应力在 100 M Pa的上下变化。由于燃油的消耗 ,平均拉应力 100 MPa 不

断有所减小 ,但减小的幅度不大 ,设计中常予以略去。飞机准备下滑着陆时下放襟翼 ,此时飞

机阻力骤增 ,同时机翼受一突然升力 ,使翼梁下突缘受一突然拉应力 ,然后飞机下滑到着陆后

转入滑行 ,这个下降阶段 ,平均应力由 100 M Pa减至 - 38 M Pa。在这中间 ,当飞机轮子着陆瞬

时受到撞击 ,翼梁下突缘受一较大幅值的拉应力。下滑转入在跑道上滑行后的应力与起飞滑

行阶段相似 ,这就是图 5 .2 所示应力谱产生的过程。

应力谱是对构件进行寿命估算与疲劳试验的先决条件。从图 5 .2 所示的应力谱可以看

出 ,它不仅包含着应力的大小 ,而且包含着出现次数的多少。应该强调指出 ,由于飞行科目、气

候条件、使用地区、航线与飞行员等各种复杂因素的变化 ,即使对于同一种飞机的同一构件 ,不



同次飞行实测出的应力谱仍有显著的不同。用来进行安全寿命估算及疲劳试验的应力谱 ,应

该是对该种飞机多次飞行实测结果进行统计分析而得到的。对此 ,在这里不作深入讨论。

图 5 .2  飞机结构应力谱

5 .2  实测载荷谱编制

欲保证结构的安全性和可靠性 ,首要问题是精确地预测结构使用寿命 ,而解决定寿的先决

条件是编制出模拟结构实际工作情况的疲劳载荷谱及其环境谱。结构或机器零件所承受的疲

劳载荷或疲劳应力实际上为一连续的随机过程。图 5 .3 示出了载荷的峰值和谷值随时间变化

的情况 ,简称“载荷 时间历程”或“应力 时间历程”。

图 5 .3  载荷 时间历程
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为了确定产品的使用寿命 ,必须进行全尺寸结构或零件的疲劳试验。欲取得比较可靠的

试验结果 ,疲劳试验应尽可能准确地模拟真实工作状态。然而 ,由于疲劳载荷的随机性 ,实际

工作状态千变万化 ,并且由于加载设备条件的限制或者为了压缩试验时间 ,不得不将实测载荷

加以简化 ,简化成能反映真实情况具有代表性的“典型载荷谱”或“典型应力谱”。以往的做法

是简化成“程序加载”。所谓程序加载指的是按一定程序施加不同大小的载荷循环。如图 5 .4

中所示程序载荷谱 ,其平均载荷是恒定的 ,每一周期由若干级恒幅载荷循环组成 ,同一级的载

荷循环称为一个“程序块”,每一周期内的程序块按一定图案排列 ,图 5 .4 中程序加载属于低

高 低序列。当然 ,在每一周期内平均载荷也可同时分为若干级变化。

由实测载荷数据简化为典型载荷谱的过程称作“编谱”。编谱时 ,必须满足如下要求 :

(1 ) 编制出的载荷谱应能真实地模拟结构在实际工作中所承受的循环载荷 ,以用于疲劳

试验和疲劳寿命评定。利用载荷谱进行全尺寸结构疲劳试验时 ,能精确地测定疲劳寿命 ,并能

真实地揭示疲劳薄弱部位。在压缩试验时间施行加速试验时 ,应考虑到损伤等效的原则。

(2 ) 根据有限次数的实测数据 ,估计出整批产品的载荷变化规律 ,以取得具有代表性的典

型谱。为此 ,需借助统计方法 ,由子样推断母体 ,并赋予一定的置信度。

(3 ) 对同一工况、各次重复实测采集的载荷 时间历程数据不尽相同 ,存在一定分散性。

据此编制的载荷谱轻重程度应取决于结构定寿所采用的方法。但应注意 :载荷谱过轻或过重

都不能真实地展现结构疲劳薄弱部位。

(4 ) 鉴于疲劳载荷或疲劳应力的循环由幅值和均值两个参数描述 ,因此 ,编谱时应将幅值

和均值作为二维随机变量处理。

(5 ) 由于各种产品工作条件不同 ,载荷 时间历程的类型亦异。如歼击机的疲劳载荷主要

是由机动动作引起的 ,而对运输机则主要取决于突风和地 空 地循环。此外 ,还应考虑到疲劳

损伤的部位和特点各不相同。所以 ,编谱工作应有一定的针对性。

图 5 .4  程序块谱
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5 .3  雨流 回线法

将载荷 时间历程转化为一系列的载荷完整循环的过程叫做“计数法”。国外已发展的计

数法有十余种。疲劳寿命估算和疲劳试验结果的可靠性在很大程度上取决于载荷谱 ,而载荷

谱的编制又与所采用的计数法有关。从统计观点上看 ,计数法大体可分为两类 :单参数法和双

参数法。有关文献对各种计数法均有较详尽的介绍 ,本书不再赘述。

所谓单参数法指的是 , 只考虑载荷循环中的一个变量 , 譬如变程 (相邻的峰值与谷值之

差 )。而双参数法则同时考虑两个变量 ,即载荷幅值和载荷均值。由于疲劳载荷本身固有的特

性 ,对任一载荷循环 ,总需用两个参数来表示。单只考虑某一参数 ,一般不足以描绘载荷循环

特征 ,可见单参数法有较大的缺陷。近代发展的有以双参数法为基础的“雨流 回线法”,该法

较为先进 ,而且在计数原则上有一定的力学依据 ,故本节仅就此法加以阐述。

还应指出 ,所有现行计数法 (包括雨流法 )均未计及载荷循环先后次序的影响 ,但载荷先后

次序的影响总是存在的 ,如果将简化后的载荷谱的周期取得短一些 (见图 5 .5 ( a) ) ,则载荷先

后次序对疲劳寿命的影响会减至最小程度。这一点已被荷兰国家宇航试验室的试验结果所证

图 5 .5  疲劳载荷谱的加载类型
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实。该试验使用的是含裂纹试样 ,试验结果列于表 5 .1 中。表中以随机加载下的裂纹扩展寿

命作为 100% ,从而给出其他程序加载下寿命的百分比值 ,以资比较。在长周期程序加载下 ,

如采取每周期内先加高载再加低载的高 低序列 ,则裂纹扩展寿命将为随机加载的 3 倍以上。

而在短周期程序加载下 ,其载荷序列对裂纹扩展寿命影响不大 ,很接近实际工作中的随机加载

情况 ,它们之间的微小差异或许已为其分散性所掩盖。此外 ,在疲劳载荷波动不大的稳态循环

下 ,载荷先后次序对疲劳寿命也无甚影响。

表 5 .1  谱型对比试验的裂纹扩展寿命数据

载荷序列 裂纹扩展寿命 N * / 循环 百分比

随机加载 1 167 000 =100 %

短周期程序加载

( 40 循环/ 周期 )

低 高序列

低 高 低序列

高 低序列

1 113 000

1 197 000

1 333 000 =

95 %

103 %

114 %

长周期程序加载

( 40 000 循环/ 周期 )

低 高 低序列

高 低序列

3 012 000

3 639 000 =

258 %

312 %

最初 ,雨流法是由 Matsuishi和 Endo等人考虑了材料应力 应变行为而提出的一种计数

法。该法认为塑性的存在是疲劳损伤的必要条件 ,并且其塑性性质表现为应力 应变的迟滞回

环。一般情况下 ,虽然名义应力处于弹性范围 ,但从局部的、微观的角度看来 , 塑性变形仍然

存在。

如图 5 .6( a)所示应变 时间历程 ,其对应的循环应力 应变曲线示于图 5 .6 ( b)中。由图可

见 ,两个小循环 2 3 2′、5 6 5′和一个大循环 1 4 7 分别构成两个小的和一个大的迟滞

回环。如果疲劳损伤以此为标志 ,并且假定一个大变程所引起的损伤 ,不受为完成一个小的迟

滞回环而截断的影响 ,则可逐次将构成较小迟滞回环的较小循环 ,从整个应变 时间历程中提

取出来 ,重新加以组合。这样 ,图 5 .6 ( a)所示的应变 时间历程将简化为图 5 .7 所示的形式 ,

而认为两者对材料引起的疲劳损伤是等效的。

雨流 回线法即基于上述原理进行计数。如图 5 .8 所示 ,取时间为纵坐标 ,垂直向下 ,载荷

时间历程形如一宝塔屋顶。设想雨滴以峰、谷为起点 ,向下流动。根据雨滴流动的迹线 ,确定

载荷循环 ,雨流法的名称即由此得来。为实现其计数原理 ,特作如下规定。首先 ,从某一点 0

开始 (见图 5 .8 ) ,凡起始于波谷的雨流遇到比它更低的谷值 (代数值 )便停止。例如起始于波

谷 0 的雨流止于波谷 f 的水平线 ,因为波谷 f 的谷值 (代数值 )比波谷 0 的谷值要低。类似地 ,

凡起始于波峰的雨流遇到比它更高的峰值便停止 ,例如起始于波峰 a的雨流止于波峰 e的水
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图 5 .6  应变 时间历程与应力 应变曲线

图 5 .7  独立的应变 时间历程

平线。另外 ,在雨滴流动过程中 ,凡遇到上面流下的雨滴时也就停止 ,例如起始于波峰 c的雨

流止于 b′;起始于波谷 d的雨流止于 a′。这样 ,根据雨滴流动的起点和终点 ,可勾画出一系列

完整的循环 ,如 b c b′和 a d a′等。最后 ,将所有完整的循环逐个提取出来 ,记录下它们

的峰值和谷值。因为在图 5 .8 中只取了很小一段载荷 时间历程 ,所以图中还包括有“未完”的

雨流。

经过这样的计数阶段后 ,最终会遗留下图 5 .9 (a)所示的发散 收敛波。按雨流法计数原

则 ,此种波形无法再构成完整的循环 ,因此需要采取其他的措施。一种简便可行的方法是 :在

最高波峰 a或最低波谷 b处将波形截成两段 ,使左段起点与右段末点相接 ,构成图 5 .9 ( b )所

示的收敛 发散波。此时 ,雨流 回线法计数原则可继续使用 ,直至记录完毕为止。

用计算机判读数据时 ,按零部件每次承载工作过程分段输入数据进行处理。表 5 .2 示出

了雨流 回线法的计数结果。表中峰值读数和谷值读数各分成 11 组 ,组距为 2。在组限一栏

内只标明了下限 :0 , 2 , 4 ,⋯ , 20。方阵内的数字表示循环频数 ,例如峰值 (组中值 )为 11、谷值
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图 5 .8  载荷 时间历程及其雨流计数

图 5 .9  发散 收敛波与收敛 发散波

(组中值 )为 9 的载荷循环共发生 45 次。方阵内同一条“左上右下”对角线上的数字代表具有

相同幅值的循环频数 ,例如在对角线上 17、9、19 都指同一幅值 6 的频数。幅值大小 6 由对应

的峰、谷组中值求得

13 - 1
2

= 6 ,
15 - 3

2
= 6 ,

17 - 5
2

= 6

同一条“左下右上”对角线上的数字则代表具有相同均值的循环频数 ,例如 30、54、33、12 都指

同一均值 8 的频数。均值 8 也由对应的峰、谷组中值求得 , 即峰、谷组中值的平均值。由
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表 5 .2 可明显地看出任一幅值和均值发生的频数 , 如幅值为 3、均值为 14 的循环共发生 11

次。若以幅值和均值作为两个参数 ,则表 5 .2 对此双参数提供了比较充分的统计资料。

表 5 .2  二维疲劳载荷分组数据

5 .4  波动中心法

如上所述 ,应将载荷幅值和均值视为二维随机变量。但在工程应用中 ,国内外常常采取所

谓“波动中心”法 ,将其简化为一维随机变量问题。波动中心为所有载荷循环均值的总平均值。

以波动中心作为载荷循环的静力成分 ,幅值作为动力成分 ,将幅值叠加于波动中心之上。这

样 ,把波动中心视为固定参数 ,代替所有循环均值 ,就无需考虑均值的分布了。

利用表 5 .2 方阵左下右上对角线上的数值 ,很容易求得总平均值。现列表计算如下 (见表

5 .3)。总平均值珨M等于

珨M = ∑
Miνi

∑νi
=

9 108
915

= 9 .95

已知波动中心的珨M值后 ,再考虑幅值的分布。根据表 5 .2 方阵左上右下对角线上的数值 ,将

幅值频数列于表 5 .4 中。幅值组限由幅值的中值确定。表中也只给出幅值下限 Ap : 0 .5 , 1 .5 ,

⋯ , 8 .5。已知总频数∑νi = 915 , 频数除以总频数等于频率。将频率各数值自下而上累加 ,

即得超值累积频率 F( Ap ) (大于某一幅值下限的累积频率 )。
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表 5 .3  疲劳载荷幅值的均值与频数

均值 M i 频数νi M iνi

6 
44 A264 ž

7 
63 A441 ž

8 
129 A1 032 ž

9 
134 A1 206 ž

10 
186 A1 860 ž

11 
146 A1 606 ž

12 
113 A1 356 ž

13 
64 A832 ž

14 
29 A406 ž

15 
7 A105 ž

∑ 915 A9 108 ž

表 5 .4  分组后的疲劳载荷幅值的中值与频数

幅值 (中值 )
幅值组限

A p～

频数

νi

频率

/ ( % )

超值累积频率

F ( A p )/ ( % )

lg ( A p - A0 )

A0 = 0 S.3

1 ‘0 +.5～ 136 ’14 ,.86 100 ¼0 Ñ.699

2 ‘1 +.5～ 224 ’24 ,.48 85 j.15 0 Ñ.079

3 ‘2 +.5～ 215 ’23 ,.50 60 j.67 0 Ñ.342

4 ‘3 +.5～ 124 ’13 ,.55 37 j.17 0 Ñ.505

5 ‘4 +.5～ 97 ~10 ,.60 23 j.62 0 Ñ.623

6 ‘5 +.5～ 45 ~4 �.92 13 j.02 0 Ñ.716

7 ‘6 +.5～ 47 ~5 �.14 8 V.10 0 Ñ.792

8 ‘7 +.5～ 21 ~2 �.30 2 V.96 0 Ñ.857

9 ‘8 +.5～ 6 i0 �.66 0 V.66 0 Ñ.914

应力幅值 sa 遵循何种概率分布视具体情况而定。常用的概率分布有 :正态分布和

Weibull分布。正态概率密度函数应写成

f ( sa ) =
1

σ 2π
e

-
( sa -μ) 2

2σ2 ( 5 .1)

威布尔概率密度函数应写成

f ( sa ) =
b

A a - A0

sa - A0

Aa - A0

b - 1

exp -
sa - A0

Aa - A0

b

( 5 .2)

式中 : A0 为最小幅值 ; Aa 为特征参数 ; b为形状参数。

最新研究结果发现 ,对于某些机械动力部件 ,有时正态分布、威布尔分布或其他常用概率

分布均与实测载荷谱数据不符 ,从而发展有“半正态分布”。半正态概率密度函数为
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f ( sa ) = 2

σ1 π
e

-
( sa -μ1 )

2

2σ21   (μ1 ≤ sa < ∞ ) ( 5 .3)

半正态概率密度曲线及其直方图示于图 5 .10 中。此处μ1、σ1 并非半正态分布的母体平均值、

标准差。由图可见 ,母体参数μ1 估计量μ
∧

1 应等于 A 点横坐标值。计算母体参数σ1 估计量

σ
∧

1 时 ,以过 A点垂线为对称轴 ,设想在此轴左方存在有完全相同的对称直方图 ,如图 5 .10 中

虚线所示。这样 ,数据点个数 n将增大一倍 ,子样大小为 2 n,据此可求得估计量σ
∧

1 :

σ
∧

1 =
2∑

n

i = 1

( sa i - μ
∧

1 )
2

2 n - 1

图 5 .10  半正态概率密度曲线

根据幅值的频率 (见表 5 .4 )可作出直方图 (如图 5 .11 所示 )。根据直方图的偏态外形 ,显

然 ,采取威布尔分布处理较为适宜。利用威布尔概率坐标纸作图时 ,采用相关系数优化法 ,求

得最小幅值 A0 = 0 .3 ,以 lg ( Ap - A0 )为横坐标 ,超值累积频率珟F( Ap )为纵坐标 ,按表 5 .4 数据

图 5 .11  幅值的频率直方图
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作图 ,示于图 5 .12 中。对于 100%的超值累积频率数据点在图中无法示出 ,故略去。由图可

见 ,各数据点呈直线关系 ,表明幅值遵循威布尔分布。

图 5 .12  p A图

5 .5  变均值法

波动中心法一般适用于对称型载荷 时间历程 (如图 5 .13 ( a)所示 ) ,如汽车和拖拉机等转

轴的受载情况。但实践经验表明 :对于非对称型载荷 时间历程 (图 5 .13 ( b)所示 ) ,如飞机或

直升机部件受载情况 ,简化结果则与实际情况相距甚远。其主要问题在于波动中心法以统一

的总平均值珨M代替所有载荷循环的均值 ,这样必然造成过份的失真。因此 ,还应考虑载荷均

值的变化 ,从而发展有变均值法。

变均值法是以相同的幅值作为一组 ,采用各个“组平均值”。利用表 5 .2 所示雨流 回线计

数法的处理结果 ,可以列出幅值 均值频数表 (表 5 .5)。表中按幅值大小共分 9 组。每一列中

频数的和即为组频数。组平均值为以频数为权的加权平均值 ,如第 4 组的组平均值等于

13× 7 + 43× 9 + 52× 11 + 16× 13
13 + 43 + 52 + 16

= 10 .145

这样 ,根据表 5 .5 中数据 ,可得组平均值随幅值的变化曲线 ,以取代总平均值。再将幅值叠加

37



于组平均值曲线之上。

图 5 .13  载荷 时间历程

表 5 .5  二维疲劳载荷分组数据

幅  值

1 +2 s3 »4 �5 K6 “7 Û8 #9 k

均

值

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15 ø

11

0

30

0

45

0

32

0

18

0 +

0

33

0

72

0

64

0

48

0

7 s

25

0

54

0

68

0

57

0

11

0 »

0

13

0

43

0

52

0

16

0

0 �

8

0

33

0

42

0

14

0

0

0 K

0

17

0

9

0

19

0

0

0

0 “

0

0

12

0

27

0

8

0

0

0 Û

0

0

0

10

0

11

0

0

0

0 #

0

0

0

0

4

0

2

0

0

0 k

组频数 136 T224 œ215 ä124 ,97 `45 ¨47 ð21 86 k

组平均值 10 î.235 10 6.321 9 i.767 10 Æ.145 9 ù.278 9 A.089 9 ž.83 10 æ.048 10 ..667
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最新实验研究指出 :雨流 回线计数法和变均值法的联用效果甚佳。试验是在 MT S电液

伺服疲劳试验机上进行的。将实测随机载荷与经雨流 回线计数处理后编制的变均值程序块

谱 ,施加于等同的各个试样 ,做对比试验。试验结果列于表 5 .6 中。从表中可以看出 ,采用随

机载荷谱与短周期变均值块谱试验 ,二者测得的疲劳寿命符合很好 ,无显著差异。由此可得出

结论 ,按雨流 回线法计数 ,采取短周期变均值程序加载 ,则载荷先后次序和过载迟滞效应等影

响可忽略不计。此处 ,短周期指的是在试验寿命中周期总数大于 100。该法能真实地模拟构

件所承受的随机载荷 ,适用于室内疲劳试验。以后还会看到 ,根据程序块载荷谱很便于进行疲

劳寿命理论估算。

表 5 .6  谱型对比试验数据

谱型

寿命

试件

序号
随机载荷谱 短周期变均值块谱 长周期变均值块谱

裂
纹
形
成
寿
命
N
/
循
环

1 �44 700 É56 500 ý55 700 1

2 �56 000 É48 500 ý82 300 1

3 �47 800 É54 800 ý73 300 1

4 �60 600 É46 000 ý65 300 1

5 �58 200 É48 100 ý85 000 1

6 �56 100 É82 000 1

平均值 53 900 É50 780 ý74 000 1

裂
纹
扩
展
寿
命
N *

/
循
环

1 �61 400 É30 000 ý55 300 1

2 �25 070 É30 800 ý41 700 1

3 �22 500 É33 900 ý47 700 1

4 �25 000 É32 600 ý41 200 1

5 �25 400 É32 500 ý49 700 1

6 �21 900 É59 100 1

平均值 30 212 É31 960 ý49 117 1

全
寿
命
/
循
环

1 �106 100 Ý86 500 ý111 000 E

2 �81 070 É79 300 ý12 400 1

3 �70 300 É88 700 ý121 000 E

4 �85 600 É78 600 ý106 500 E

5 �83 600 É80 600 ý134 700 E

6 �78 000 É141 500 E

平均值 84 112 É82 740 ý123 117 E

57



5 .6  二维疲劳载荷分布

进行可靠性设计时 ,作用于结构上的应力幅值和应力均值可视作二维连续型随机变量。

研究结果表明 ,应力幅值 sa 通常遵循半正态分布或三参数威布尔分布 ,而应力均值 sm 则通常

遵循三参数威布尔分布或正态分布。首先 ,假定应力幅值 sa 遵循三参数威布尔分布 ,应力遵

循 sm 服从正态分布 ,且应力幅值与应力均值相互独立 ,则疲劳应力的二维概率密度函数为

f ( sa , sm ) =
b

Aa - A0
·

sa - A0

Aa - A0

b - 1

·
1

σ 2π
·exp -

sa - A0

Aa - A0

b

+
( sm - μ)2

2σ
2

式中 ,μ、σ、A0、Aa、b为待定参数。其二维概率密度曲面示于图 5 .14 中。

再假定应力幅值 sa 遵循半正态分布 , 应力均值 sm 遵循正态分布 , 且二者相互独立 ,则疲

劳应力的二维概率密度函数为

f ( sa , sm ) = 1
πσ1σ2
·exp - 1

2
sa - μ1
σ1

2

+
sm - μ2
σ2

2

式中 :μ1 和σ1 均为半正态分布的母体参数 ;μ2 和σ2 分别为正态分布的母体平均值与标准差。

其二维概率密度曲面示于图 5 .15 中。

图 5 .14  威布尔分布和正态分布的二维概率密度曲面
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图 5 .15  半正态分布和正态分布的二维概率密度曲面

5 .7  裂纹形成的损伤当量折算

在编谱过程中 ,总出现有频数很高、幅值很小的载荷 ,此类载荷统称“高频数小载荷”。对

零、部件进行全尺寸试验时 ,施加此类载荷所需的时间常常占总试验时间的大部分。因此 ,必

须将高频数小载荷按疲劳损伤等效的原则 ,折算成“低频数大载荷”,以压缩试验时间。在裂纹

形成阶段 ,常以 Miner 线性累积损伤理论作为损伤当量折算的基础。Miner 线性累积损伤理

论以“循环比”表示疲劳损伤度 ,当在整个工作期间各级应力水平对构件所造成的损伤度总和

累积至 1( 100% )时 ,构件即发生疲劳破坏 (出现工程裂纹 )。详细介绍参见 6 .1 .2 节。

设在一个周期内应力幅值 sa 包含 i = 1 , 2 ,⋯ , h级 ;应力均值 sm 包含 j = 1 , 2 ,⋯ , k级 ,则

根据 Miner 线性累积损伤理论可知 ,某应力水平 ( sa i , sm j )造成的损伤为

D1 = ∑
k

j = 1
∑

h

i = 1

n( sa i , sm j )
N( sa i , sm j )

( 5 .4)

式中 : n( sa i , sm j )为载荷谱一周期内应力水平 ( sa i , sm j )对应的循环数 ; N ( sa i , sm j )为应力水平

( sai , sm j )单独作用下的破坏循环数 (裂纹形成寿命 )。如以 seq和 neq分别表示某一当量应力水

平和当量循环数 , Neq表示在此当量应力水平单独作用下的破坏循环数 ,根据线性累积损伤理

论 ,当量应力循环所造成的损伤为

D2 =
neq

Neq
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按损伤等效原则 ,令 D2 = D1 可得

neq

Neq
= ∑

k

j = 1
∑

h

i = 1

n( sa i , sm j )
N( sa i , sm j )

( 5 .5)

利用式 (5 .5 )进行损伤当量折算时 ,等式右边为一已知数值。从待折算的各级应力循环中选取

一较大应力水平作为当量应力水平 seq ,根据广义 S N 曲面方程 ,求得在当量应力水平作用下

的破坏循环数 Neq。由于将较小的各级应力水平向较大的当量应力水平折算 ,所以根据式 ( 5 .

5)求得的当量循环数 neq较低 ,据此进行疲劳试验可大量节省时间。

实验表明 :高频数小载荷的应力循环不受加载先后次序的影响。表 5 .7 和表 5 .8 分别列

出合金钢 (30CrMnSiNi2A)和铝合金 ( LY12 )试样的裂纹形成寿命试验结果。试验是在随机加

载下进行的 ,试样为板材 ,应力集中系数 Kt = 3 .667。可以看出 :按加速谱加载对构件造成的

损伤与原实测谱的结果一致 ,即二者给出的裂纹形成寿命 (周期数 )相当。但加速试验可大量

压缩时间 ,其所占用的机时 (循环次数 )只有原谱的 1/ 4 左右。

表 5 .7  合金钢试样裂纹形成寿命试验结果

试件

编号

实测谱试验周期数

(6 906 循环/ 周期 )

加速谱试验周期数

( 1 781 循环/ 周期 )

1 +36 "32 ú

2 +35 "29 ú

3 +40 "47 ú

4 +37 "41 ú

5 +31 ú

平均值 37 "37 ¼.25

表 5 .8  铝合金试样裂纹形成寿命试验结果

试件

编号

实测谱试验周期数

(6 906 循环/ 周期 )

加速谱试验周期数

( 1 634 循环/ 周期 )

1 +45 "45 ú

2 +38 "43 ú

3 +40 "60 ú

4 +37 "38 ú

5 +44 "26 ú

平均值 40 ù.8 42 Ñ.4
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5 .8  裂纹扩展的损伤当量折算

试验结果指出 ,在工程裂纹形成以前 ,低于构件疲劳极限的“欠应力”基本上不引起疲劳损

伤。甚至由于诱载 (coaxing)强化效应 ,有时还会对疲劳强度产生有益的影响。即使略高于构

件疲劳极限的应力 ,也很少起作用 ,当利用式 ( 5 .5 )进行折算时 ,常给出很小的当量值。但是 ,

一旦由于较大的应力循环使其产生工程裂纹后 ,与欠应力所对应的应力强度因子变程ΔK 就

有可能超过疲劳断裂门槛值ΔKt h而引起裂纹扩展。在实践中也曾发现 ,这些对裂纹形成无损

伤作用的为数众多的欠应力循环 ,对裂纹扩展会有贡献。

需要特别指出的是 ,本节所涉及的广义断裂 S N * 曲面等概念将在后面的第七章中有较

深入详细的介绍 ,此处就不多述。根据线性累积损伤理论 ,可将高频数小载荷折算成低频数较

大载荷。设各级高频数小载荷的应力循环所造成的损伤为

D *
1 = ∑

k

j = 1
∑

h

i = 1

n( sa i , sm j )
N

*
( sa i , sm j )

( 5 .6)

式中 : n( sa i , sm j )为载荷谱一周期内应力水平 ( sa i , sm j )对应的循环数 ; N
*

( sai , sm j )为应力水平

( sai , sm j )单独作用下的破坏循环数 (裂纹扩展寿命 )。如以 seq和 neq分别表示某一当量应力水

平和当量循环数 , N *
eq表示在此当量应力水平单独作用下的破坏循环数 (裂纹扩展寿命 ) ,则当

量应力循环所造成的损伤为

D *
2 =

neq

N
*

eq

按损伤等效原则 ,令 D
*

2 = D
*

1 ,可得

neq

N *
eq

= ∑
k

j = 1
∑

h

i = 1

n( sai , sm j )
N * ( sa i , sm j )

( 5 .7)

利用式 (5 .7 )进行损伤当量折算时 ,等式右边为一已知数值。从待折算的各级应力循环中选取

一较大应力水平作为当量应力水平 seq ,根据广义断裂 S N * 曲面方程 ,求出在当量应力水平

作用下的破坏循环数 N *
eq。同理 ,由于将较小的各级应力水平向较大的当量应力水平折算 ,所

以根据式 (5 .7 )求得的当量循环数 neq较低。

实验表明 :在裂纹扩展阶段 ,高频数小载荷的应力循环也不受加载先后次序的影响。表

5 .9 和表 5 .10 分别列出合金钢 ( 30CrMnSiNi2A )和铝合金 ( LY12 )试样的裂纹扩展寿命试验

结果。试验是在随机加载下进行的 ,试样为板材 , a0 = 0 .5 mm。可以看出 ,按加速谱加载对构

件造成的损伤与原实测谱的结果一致 ,即二者给出的裂纹扩展寿命 (周期数 )相当。但加速试

验可大量压缩时间 ,其所占用的机时 (循环次数 )不到原谱的 1/ 4。
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表 5 .9  合金钢试样裂纹扩展寿命试验结果

试件

编号

实测谱试验周期数

(6 906 循环/ 周期 )

加速谱试验周期数

( 1 663 循环/ 周期 )

1 +17 "18 ú

2 +8 
8 å

3 +21 "19 ú

4 +15 "19 ú

5 +4 å

平均值 15 ù.3 16 ú

表 5 .10  铝合金试样裂纹扩展寿命试验结果

试件

编号

实测谱试验周期数

(6 906 循环/ 周期 )

加速谱试验周期数

( 1 616 循环/ 周期 )

1 +49 "42 ú

2 +36 "60 ú

3 +52 "46 ú

4 +36 "35 ú

5 +56 "35 ú

平均值 45 ù.8 43 Ñ.6

5 .9  飞机加速试验载荷谱的编制

根据产品的工作条件和性质 ,按其对构件造成疲劳损伤的主次 ,实测载荷 时间历程 (见图

5 .16 )中的载荷循环可以分为三类 :

主波 :主波指造成疲劳损伤的主要载荷循环 ,即能构成较大的迟滞回环的载荷循环。此类

波形基本上代表构件的工作载荷。它们在载荷谱中所占的数量虽然很少 ,但是每个循环对结

构造成的损伤却很大。由于在这类载荷作用下结构应力集中区往往进入塑性变形状态 ,载荷

循环先后交互作用十分复杂 ,所以在编制试验谱时应保持实测载荷随时间变化的自然形态。

二级波 :构件在工作过程中 ,除了承受主要的工作载荷外 ,常常伴随有次要的或回弹振动

的载荷。这些载荷循环表现为二级波 ,构成较小的迟滞回环。如歼击机作机动飞行时 ,在大的

机动过载循环 (主波 )中 ,总伴随有由突风或动作前后引起的小载荷循环 (二级波 )。按雨流 回

线计数法 ,此类二级波易于与主波区别开来。如 5 .7 节和 5 .8 节所述 ,在试验谱中可以将多个

较小二级波折算成一个较大的二级波。

三级波 :三级波是一些不造成疲劳损伤的高阶小量循环 ,数量极多。此类波形在磁带记录

08



上呈细微的锯齿状。在数据预处理阶段 ,应设置“门槛值”,将其滤掉。

图 5 .16  实测载荷 时间历程

由此可见 ,我们只需考虑与疲劳损伤有关的主波及二级波。但这三类载荷循环的分类随

疲劳损伤的不同阶段而有所改变。在裂纹形成阶段 ,结构的损伤表现为结构内部的滑移带形

成和微裂纹萌生 ,此时低于疲劳极限的载荷循环实际上不造成结构的损伤 ,可以划为三级波。

在裂纹扩展阶段 ,即存在工程可检裂纹时 ,原低于疲劳极限的三级波将可能归属二级波 ,低于

疲劳裂纹扩展门槛值的载荷循环方可作为三级波。造成裂纹中速扩展的载荷循环属于二级

波 ;造成裂纹以较快速度扩展的载荷循环属于一级波。

对于在主波上载有二级波的情况 (见图 5 .17 ) ,可将它们分解为两个独立的完整循环 ,如

图 5 .18 所示。然后 ,可将此大、小两个循环合并为一较大的循环。设大、小两个应力循环分别

图 5 .17  典型载荷 时间历程

图 5 .18  分解出的独立完整循环 18



造成的疲劳损伤为 1/ Na 和 1/ Nb ;合并后的较大应力循环造成的疲劳损伤为 1/ N ,按损伤等

效原则 ,有

1
Na

+
1
Nb

=
1
N

上式左端为一已知数值 ,由此可求出 N 值 ,再根据 N 值求得合并后应力循环的大小。这样 ,

将载波向主波上作损伤当量折算 ,有利于加速试验。

习题与思考题

习  题

5 .1  什么是疲劳载荷谱 ? 什么是疲劳应力谱 ? 分别列出战斗机和运输机的主要疲劳载荷源。

5 .2  疲劳载荷谱为什么和疲劳裂纹形成和扩展的机理有关联 ? 疲劳载荷随机过程可以从哪

几方面进行研究 ? 有何特点 ?

5 .3  雨流计数法有何特点 ? 为什么得到了广泛的应用 ?

5 .4  采用雨流法对图 5 .19 所示的应力—时间历程进行计数 ,并作出应力幅值分布直方图和

应力幅值的累积频率曲线。

图 5 .19  载荷 - 时间历程

5 .5  对歼击机和运输机谱型进行低载截除 , 哪种谱型的低载截除对疲劳寿命有更大的敏

感性 ?
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5 .6  设图 5 .19 所示为一个载荷块 ,那么对于 45 钢的标准试样 ,可以承受多少个图示的载

荷块 ?

思考题

5 .7  现在世界各国采用的飞机结构疲劳载荷谱中 ,截取级为 10 次/ 1 000 次飞行或 10 次/ 一

个使用寿命 ,而当代歼击机使用寿命已达到 8 000 飞行小时或更多的起落次数 ,运输机

使用寿命已超过 50 000 飞行小时 (或起落次数 ) ,问哪一种取法更偏安全 (或保守 )一些 ?

你对高载截取准则的选取有何建议 ?

5 .8  在相同型号的飞机群中 , A , B和 C 三架飞机在相同的飞行时间内 ,由于执行任务的不同

形成了三种差别很大的疲劳载荷谱 ,其超越数曲线分别如图 5 .20 所示 ,试判断哪架飞机

的寿命更短 ?

图 5 .20  三架飞机超越数谱

5 .9  图 5 .21 所示为一典型地 空 地载荷谱。现在要将几种原型方案进行对比试验 ,试将图

示的载荷谱加以简化 ,以便进行试验 ,并提出五种各有优缺点的简化载荷谱 ,以供选择。

你提出的五种载荷谱是否具有某种共性 ?

5 .10  试确定图 5 .21 所示的拉伸过载在什么情况下是有利的 ,在什么情况下是有害的 ,在什

么情况下对零件疲劳寿命的影响非常小 ,并说明其原因。
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图 5 .21  飞行载荷谱
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第六章  安全寿命设计

飞机结构破坏实际上是指飞机结构的关键部位发生了疲劳破坏 ,所以飞机结构关键部件

的疲劳寿命就代表了飞机结构的疲劳寿命。目前对于疲劳寿命有多种定义 ,如无裂纹寿命、裂

纹扩展寿命、全寿命、安全寿命、使用寿命和经济寿命等等。安全寿命和使用寿命等概念是考

虑了安全系数和疲劳寿命的分散性以后的 ,无裂纹寿命或者全寿命的安全指标。经济寿命则

指结构实际使用的寿命 ,结构使用一段时间后会产生疲劳破损 ,需进行修复 ,但到一定寿命后 ,

破损较严重了 ,不修不能用 ,再修不经济 ,此即为经济寿命。

无裂纹寿命在全寿命中所占的比例与结构形式、载荷条件、环境和材料等因素有关。对于

疲劳试验中的标准小试样 (直径一般为 6～10 mm) ,试验中一旦发现裂纹 ,则很快就会发生断

裂。这说明小圆棒试样裂纹形成阶段是主要的 ,裂纹扩展部分占的比例很小 ,甚至可忽略不

计。对于板材的疲劳试验则不然 ,裂纹扩展可占一半左右 ,甚至占的比例更大 ,如带有缺陷的

试样。随着冶金技术、加工工艺水平、无损探伤技术的不断提高 ,在结构的关键部位 ,在危险的

方向上确保无明显初始裂纹 (缺陷 )的存在 ,既必要 ,也可能。构件的无裂纹寿命估算是本章所

要介绍的内容。对于裂纹扩展寿命的估算则是损伤容限设计所研究的课题 ,所以只有把疲劳

与断裂力学结合起来 ,才能圆满地解决实际结构的疲劳断裂破坏。

工程上所谓的疲劳裂纹形成常指疲劳裂纹成核并扩展到工程上可检长度 (例如裂纹长为

0 .5～1 mm)的阶段 ,通过疲劳寿命计算 ,计算出结构的无裂纹寿命 ,就表明结构在危险部位的

小范围内已破坏了 ,即产生了工程上较小的可检裂纹 (具体长度与结构部位和检测手段等均有

关 )。估算疲劳寿命的方法可分为名义应力法和局部应力 应变法。名义应力法有时称为当量

应力集中系数法。应力严重系数法也是一种名义应力估算方法 ,它是一种专门用于连接件疲

劳寿命估算的方法。

6 .1  名义应力法

飞机结构的安全寿命 ,主要取决于各个零构件的寿命 ,因此 ,构件的安全寿命估算 ,对评价

全机的安全寿命具有重要的意义。经过静强度设计和初步的疲劳分析得到的构件 ,必须按有

限寿命设计观点进行安全寿命估算 ,并通过疲劳试验来检验它是否达到安全寿命设计要求。

对构件进行安全寿命估算的基本步骤是 :① 分析构件的疲劳应力谱 ;② 采用局部模拟试验测

定构件的疲劳性能 S N 曲线 ;③ 按照积累损伤理论估算构件的安全寿命。



6 .1 .1  局部模拟试验

第五章已介绍了构件的疲劳应力谱及其数据处理。在确定了构件疲劳应力谱后 ,还需要

了解构件的疲劳性能 ,即得到构件应力谱各应力水平对应的 S N 曲线 ,才能进行安全寿命估

算。为了得到构件的 S N 曲线族 ,需要数量很大的构件作为试验件 ,这显然是十分复杂和费

用很高的。解决这一问题的一个切实可行的办法就是采用小型元件的局部模拟试验。局部模

拟试验是以疲劳破坏的局部性为依据的。这是什么意思呢 ? 很多疲劳破坏的事实指出 ,当飞

机结构中某一主要构件产生疲劳裂纹时 ,在裂纹的初始形成阶段 ,其变形是微小的 ,因此 ,不会

引起载荷的重新分配。距裂纹较远的部位 ,应力水平基本上保持原来的状态 ,分担不了多少危

险部位处的载荷 ,这就是疲劳破坏的局部性。根据这一特点 ,总体结构的疲劳强度主要体现在

个别的局部强度上 ,飞机总体结构的无裂纹的安全寿命 ,也就取决于某些主要构件的安全寿

命 ,而构件的疲劳强度则又取决于它本身的危险区。所以 ,如果构件危险区的应力与应变状态

能够用一个小试样真实地模拟出来 ,那么 ,模拟试样疲劳试验确定的 S N 曲线就能代表实际

构件的疲劳性能。

进行这种局部模拟试验应该满足的条件是 ,使小型模拟试样与实际构件在危险区这一局

部的应力与应变尽可能一致。具体来说 ,要满足以下几个条件 :① 模拟试样和实际构件的材

料及工艺性应该一致 ;② 二者在危险区受力方式 (拉压、弯曲等 )相同 ;③ 二者的应力比 R 相

同 ;④ 二者在危险区局部的尺寸基本相同 , 相差不宜过大 ;⑤ 二者在危险区局部的应力场应

相同。为了做到这一点 ,首先要使理论应力集中系数 Kt 相同 ,并且尽可能地还要使截面上的

应力分布规律相同 ,同时使截面上的应力梯度、残余应力与次级应力基本一样。对于应力梯

度、残余应力与次级应力的概念 ,下面做一简单的说明。

两个几何相似且均有应力集中的拉伸试样 (如图 6 .1 所示 ) ,在最大应力σmax 相等的条件

下 ,小试样在点 A的应力梯度 (即 tanθ2 )较大 ,大试样的应力梯度 ( tanθ1 )较小。可以看到 ,应

力梯度越小 ,接近σmax的高应力区较厚 ,有较多的金属结晶颗粒受到高应力的作用 ,因此 ,易发

生疲劳破坏。对于如图 6 .1 所示的两个试样来说 ,小试样比大试样的疲劳强度高一些 ,其原因

就是应力梯度造成的。

残余应力可分为两种 ,一种是在进行焊接、铆接、热处理以及表面喷丸等各种工艺过程中

所产生的 ,此应力在结构使用前就存在 ;另一种残余应力是在加载过程中产生的。对于有应力

集中的构件 ,当在某一高的拉伸载荷作用下 ,缺口处的局部拉应力常常会超过材料的屈服应

力 ,使材料强化 ,并且卸载后局部区域的塑性伸长 ,不能恢复原状 ,因而产生了残余压应力。这

种残余压应力有抵消拉应力的作用 ,从而使得构件在承受随后的低的拉应力循环时 ,处于较有

利的工作环境。

对于次级应力 ,我们举例加以说明。如图 6 .2 所示一个两端铰支的梁 ,在横向载荷作用下

产生弯曲变形。如果有一端是活动铰支 ,则铰支支座将向内移动 ,中性层并无伸长。但若两端
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图 6 .1  有应力集中的拉伸试样

都是固定铰支 ,则中性层会由于弯曲变形的产生而伸长 ,因此伴随着产生了拉应力 ,这种拉应

力就是次级应力。

图 6 .2  两端铰支的梁

图 6 .3  受拉伸板件

再如图 6 .3 所示为一受拉伸载荷的板件。在产生轴向

伸长的同时要发生横向收缩 ,但是 ,因为在板件中间装有加

强件 ,使得板件在加强部分的横向变形受到限制 ,于是就产

生了横向拉应力 ,这也是次级拉应力。试验证明 ,次级应力

对疲劳强度也有不可忽略的影响。

在实际进行局部模拟试验时 ,前 4 个条件与第 5 个条件

中的理论应力集中系数一致比较容易满足 ,第 5 个条件的其

他因素 ,特别是应力梯度与次级应力的模拟比较困难。为

此 ,除了需要进行细致的力学分析外 ,还要通过试验总结这
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方面的经验。当不能更好地做到模拟试样与实际构件在危险区局部的应力场相同时 ,至少要

保证有相同的理论应力集中系数。

还要着重指出 ,在进行某一构件的局部模拟试验时 ,为检验模拟试验对实际构件的模拟是

否合理 ,必须要和少量实际构件进行对比试验。如果这少量实际构件的试验结果和用来模拟

它们的模拟试样的试验结果接近 ,则模拟试样的全部试验结果就可以代表实际构件的疲劳性

能。如果实际构件的实验结果与对应的模拟试样的试验结果相差较大 ,则需要对模拟条件加

以检查 ,以改进模拟试样。

下面仍以民用机机翼大梁为例说明局部模拟试验。对于民用机机翼来说 ,梁是其主要受

力构件 ,机翼的寿命常常取决于翼梁的疲劳强度。而对翼梁来说 ,承受拉应力的下突缘上的铆

钉孔附近常常是其疲劳破坏的危险区 ,图 2 .4 所示的工字型翼梁疲劳破坏的断口情况就已证

实了这一点。假如翼梁采用图 6 .4 ( a)所示的工字型 , 那么进行局部模拟试验可以采用如

图 6 .4( b ) 所示的那样的小试样。下面就对这样的模拟试样和实际翼梁加以比较分析 :

(1 ) 二者的材料及工艺性可以做到一致。

(2 ) 翼梁弯曲时在下突缘上受到拉力 ,在模拟试样的两端也施加同样大小的拉伸载荷。

(3 ) 试验中可以保证二者所加的交变应力的应力比相同。

(4 ) 模拟试样与实际翼梁在危险区 :下突缘部分尺寸相同。

(5 ) 关于危险区局部的应力场 :

① 当模拟试样的外形和尺寸与翼梁危险区部分一致时 ,可以做到二者的理论应力集中系

数相同。

② 关于应力分布规律。模拟试样在截面上应力是均布的 ,翼梁下突缘上的正应力分布严

格地说是线性分布 (如图 6 .5 所示 ) ,但是 , 由于下突缘的厚度和整个翼梁的高度相比要小得

多 ,所以应力可近似认为是均布的 ,也就是说 ,近似认为二者分布规律是相同的。这种近似对

于下蒙皮来说比较精确 ,而对角材部分则有一定的差异。

③ 由于铆接工艺性得到保证 ,所以残余应力的情况基本相同。

④ 由于局部结构的一致 ,所以二者的应力梯度与次级应力的情况也基本一致。

⑤ 翼梁下突缘的上部承受腹板传递的剪力作用 ,而小试样上部是自由表面 ,因此 ,小试样

在上表面的边界条件与真实翼梁有所不同。

从上面的分析可见 ,模拟试样还是相当好地模拟了翼梁。如果模拟试验与翼梁的对比试

验结果基本一致 ,那么 ,用模拟试样在疲劳试验机上进行试验所得到的 S N 曲线 ,即可作为

翼梁的安全寿命估算的依据。
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图 6 .4  民用机机翼大梁

图 6 .5  翼梁下突缘上的正应力分布

6 .1 .2  线性累积损伤理论

如果给出了构件的 S N 曲线或广义 S N 曲面 ,那么 ,根据应力 s及应力比 R ,在 S N

曲线上 ,就可以直接查出构件在恒幅交变应力 s单独作用下的破坏循环数 N ,也就是构件的寿

命。但是 ,飞机构件在实际工作期间所受的交变应力并不是稳定的恒幅应力 ,其平均应力与应

力幅值都是随机变化的。为了估算出在这种不稳定的交变应力作用下构件的安全寿命 ,常常

采用线性累积损伤理论 (有时称之为 Miner 理论 )。

设在一个周期内包含有 L级应力水平 s1 , s2 ,⋯ , sL ,各级应力水平的循环数分别为 n1 , n2 ,

⋯ , nL。令 N1 , N2 ,⋯ , N L 分别代表在各级应力水平单独作用下的破坏循环数 (可由 S N 曲

线查得 )。线性累积损伤理论认为 , 疲劳损伤度可用相应的“循环比”来表示 , 即 n1/ N1 ,
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n2 / N2 ,⋯ , nL/ NL。如以 T表示周期总数 , 则在整个工作期间各级应力水平对构件所造成的

损伤度分别为

T
n1

N1
, T

n2

N2
,⋯ , T

nL

N L

当损伤度总和累积至 1( 100% )时 ,即

T∑
L

i = 1

ni

N i
= 1 ( 6 .1)

构件就发生疲劳破坏 (出现工程裂纹 )式 ( 6 .1 )即线性累积损伤理论 ,或称 Miner 理论。若不

计及载荷循环先后次序的影响 ,利用式 ( 6 .1)则可估算构件的裂纹形成寿命 T。由于各种复杂

的因素的影响 ,式 ( 6 .1)左边一般不等于 1 ,而是等于某一个数值 a,即

T·∑
ni

N i
= a ( 6 .2)

大量实验研究表明 , a值与各级应力水平的大小、先后次序及材料类型等因素有关 ,大致

在 0 .5～3 .5 的范围内变化。根据试验研究和长期使用经验推荐 ,在飞机构件安全寿命估算中

a值一般取 1 .0～1 .5。对于比较简单的构件 , a值应取 1 .0 ;对于典型飞机结构部件 (如机翼 ) ,

a值则可取 1 .5。线性累积损伤理论的实质 ,就是假定各级应力水平作用下造成的损伤可以线

性地叠加起来。这种假定与实际情况有不少出入 ,因此 ,利用线性累积损伤理论估算安全寿命

只能是近似的。但是 ,由于线性累积损伤理论计算简单 ,概念直观 ,易于为人们接受 ,至今还没

有更好的理论可以采用 ,所以 ,在飞机疲劳设计中 ,仍多以此理论作为安全寿命估算的依据。

因为疲劳应力由两个变量 ( sa , sm )描述 ,所以 ,可直接利用 Sa Sm N 曲面 (广义 S N 曲

面 )估算疲劳寿命。设在一个周期内应力幅值 sa 包含 i = 1 ,2 ,⋯ , h级 ;应力均值 sm 包含 j = 1 ,

2 ,⋯ , k级 ,式 ( 6 .1)则可推广为二维累积损伤理论 :

T·∑
k

j = 1
∑

h

i = 1

n( sa i , sm j )
N( sa i , sm j )

= 1 ( 6 .3)

式中 : n( sa i , sm j )为载荷谱一周期内应力水平 ( sa i , sm j )对应的循环数 ; N ( sa i , sm j )为应力水平

( sai , sm j )单独作用下的破坏循环数 (裂纹形成寿命 )。当谱应力由二维连续型随机变量表示

时 ,二维概率累积损伤理论公式为

T·∫
( s

m
)

max

( s
m

)
min
∫

( s
a

)
max

( s
a

)
min

nT f ( sa , sm )
N ( sa , sm )

d sa d sm = 1 ( 6 .4)

式中 : nT 为一个周期内应力循环的总频数 ; f ( sa , sm )为疲劳应力二维概率密度函数。对安全裂

纹形成寿命估算时 ,将式 ( 6 .3)中破坏循环数 N ( sa i , sm j )和式 ( 6 .4 )中破坏循环数 N ( sa , sm )分

别以具有可靠度 p的 P S N 曲面方程 N p ( sa i , sm j )和 Np ( sa , sm )置换。实验表明 :由于受多

种因素影响 ,线性累积损伤一般不等于 1 ,而为某一变量 a,为了精确地计算寿命 T , a值可由

模拟件实验结果或由已有的同类型全尺寸结构实验结果给出 ,于是 ,式 (6 .3 )和式 ( 6 .4)可写成
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T·∑
h

j = 1
∑

h

i = 1

n( sa i , sm j )
N( sa i , sm j )

= a ( 6 .5)

T·∫
( s

m
)
max

( s
m

)
min
∫

( s
a

)
max

( s
a

)
min

nT f ( sa , sm )
N ( sa , sm )

d sa d sm = a ( 6 .6)

下面通过翼梁下突缘的例子说明 ,利用线性累积损伤理论进行飞机构件安全寿命估算的

方法。考虑如图 5 .2 所示应力谱作用下的机翼下突缘 ,首先将应力谱具体表示出来。对于滑

行载荷 ,平均应力为 - 38 M Pa ;对于突风和机动 ,平均应力为 100 M Pa;着陆撞击所引起的应

力也假设在 100 MPa上下变化。除此之外 ,每次飞行中还发生一次由 - 38 M Pa 到 100 MPa

的应力循环 ,即地 空 地循环。地 空 地循环的平均应力为

sm =
smax + smin

2
=

100 MPa - 38 M Pa
2

= 31 M Pa

应力幅为

sa = smax - sm = 100 MPa - 31 M Pa = 69 M Pa

其他加载情况的应力幅值 sa 在表 6 .1 和表 6 .2 中给出 ,表中的应力单位为 M Pa, R是应力比 ,

ni 是每次飞行出现的次数。破坏循环数 Ni 是根据模拟试验所做的各种应力比的 S N 曲线

得到。当给定 R值及最大应力 smax ,即可查出 N i 值。对于 N i > 107 ,损伤比 ni/ Ni 可忽略不

计。表 6 .1 中给出了在前 9 次飞行中 ,每次飞行的损伤比总和为 7 .8×10 - 5。

表 6 .1  前 9 次飞行损伤比

载荷来源 sm sa R ni N i ni/ N i

滑行
- 38 î20 �3 �.2 8 j> 107 ö

- 38 î40 �- 39 j1 j> 107 ö

突风和机动

100 Ù20 �0 ï.67 28 •> 107 ö

100 Ù40 �0 ï.42 1 j9×105 
1 >.1×10 - 5

100 Ù60 �0 ï.25 1 j2×105 
5×10 - 5

着陆撞击 100 Ù20 �0 ï.67 1 j> 107 ö

地 空 地 31 Å69 �0 ï.38 1 j6×104 
1 >.7×10 - 5

∑
ni

N i
7 >.8×10 - 5

第 10 次飞行和前 9 次不同的是包括了 3 次较大的载荷 ,这些较大的载荷在每 10 次飞行

中才遇到一次 ,表 6 .2 中带 * 号的表示由它们所引起的应力。表 6 .2 给出了第 10 次飞行的损

伤比总和为 2 .17×10 - 5。于是 ,前 10 次飞行总的损伤比共有

9× 7 .8× 10
- 5

+ 21 .7× 10
- 5

= 9 .19× 10
- 4
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表 6 .2  第 10 次飞行损伤比

载荷来源 sm sa R ni N i ni/ N i

滑行

- 38 î20 �3 �.2 8 j> 107 ö

- 38 î40 �- 3 ,.9 1 j> 107 ö

- 38 î60 * - 4 ,.5 1 j3×105 
0 >.3×10 - 5

突风和机动

100 Ù20 �0 ï.57 28 •> 107 ö

100 Ù40 �0 ï.42 1 j9×104 
1 >.1×10 - 5

100 Ù60 �0 ï.25 1 j2×104 
5×10 - 5

100 Ù80 * 0 ï.11 1 j8×103 
12 S.5×10 - 5

着陆撞击
100 Ù20 �0 ï.67 1 j> 107 ö

100 Ù40 * 0 ï.42 1 j9×104 
1 >.1×10 - 5

地 空 地 31 Å69 �- 0 �.38 1 j6×104 
1 >.7×10 - 5

∑
ni

N i
21 S.7×10 - 5

设第 10 次飞行中突风的一个大过载 ( sm = 100 MPa , sa = 80 M Pa) ,使材料强化 ,提高了疲

劳强度。利用强化后的模拟试样试验 ,得到了强化后构件的 S N 曲线。采用和确定前 10 次

飞行损伤比总和一样的步骤 ,可以得到强化后 (即第 11 次飞行以后 )每 10 次飞行的损伤比总

和 ,比如为 6 .8×10 - 4。若总的飞行次数为 T ,那么 ,第 11 次以后损伤比总和应为

( T - 10)× 6 .8× 10
- 4

10

取 a= 1 ,按照线性累积损伤理论 ,由上式可求出

9 .19× 10
- 4

+ ( T - 10 )×
6 .8× 10 - 4

10
= 1

T = 14 700 (次飞行 )

显见 ,在确定 T的过程中 ,用到了构件强化前与强化后的两组 S N 曲线 ,而 S N 曲线

的确定是很花费人力和物力的。如果前 10 次飞行也近似地采用强化后模拟试验的数据 ,则计

算结果是

T×
6 .8× 10 - 4

10
= 1

T = 14 710 (次飞行 )

与前者 T = 14 700 相比 ,相差很小 ,可见只要测定出强化后模拟试样的 S N 曲线族即

可 ,而无须测定强化前的 S N 曲线。由表 6 .1 和表 6 .2 可以看出 ,对机翼下突缘的疲劳损

伤 ,主要是突风和机动引起的 ,而滑行和着陆撞击的影响很小。根据对有关研究资料的分析 ,

机翼的疲劳损伤大致可分成三种情况 :对大型民用机和轰炸机 ,突风起主要作用 ;对中型歼击
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轰炸机 ,主要是突风和机动 ;对歼击机 ,所有的疲劳损伤几乎都是机动引起的。这种说法当然

也不是绝对的。业已发现 ,某型机翼在起落架内侧 (靠近机身一边 )突缘和腹板连接角材处 ,曾

出现沿翼展方向的疲劳裂纹。据分析 ,这种破坏可能是由于着陆撞击时剪力所引起的。由于

现代军用飞机的多用途化 ,有时已不能明显地区分以上三种类型的飞机 ,而需根据实际情况考

虑它们的疲劳损伤问题。

6 .2  应力严重系数法

飞机结构是由成千上万的零件 ,通过铆钉、螺钉等紧固件连接而成 ,所以连接件的寿命估

算是飞机结构疲劳寿命估算的一个重要课题。应力严重系数法也是一种名义应力法 ,主要用

于连接件的疲劳寿命估算。由于连接件的疲劳特性在很大程度上受孔的加工情况、紧固件的

形式和装配技术等影响 ,有些影响可通过计算确定 ,但大部分因素要通过试验才能确定 ,因此 ,

对结构的连接件进行包括各紧固件所传递的载荷在内的细节分析 ,找到合适的应力严重系数

是确定连接件疲劳强度的关键。

6 .2 .1  应力严重系数的概念

图 6 .6( a)所示是一个承受轴向载荷的组合结构 ,图 6 .6 ( b)所示是从中取出的一个紧固件

的连接情况 ,把一个紧固件连接的下面一块板拿出来作为分离体 (如图 6 .7 所示 )。由图可见 ,

板受到的载荷可分成两部分 :一部分是由旁路通过的载荷 F,另一部分是由紧固件传递的载荷

ΔF。旁路载荷通过开孔的区域时 ,由于几何形状的改变引起了应力集中 (如图 6 .8 所示 ) ;对

板说来 ,紧固件传递的载荷使开孔处载荷发生突变 ,同样引起应力集中 (如图 6 .9 所示 )。

图 6 .6  连接件的简单例子

39



图 6 .7  紧固件处连接板的受力情况

图 6 .8  旁路载荷 F引起的局部应力 图 6 .9  传递载荷ΔF引起的局部应力

旁路载荷 F引起的最大局部应力σ1 为

σ1 = Kt g
F

Wt
( 6 .7)

式中 : Kt g为旁路毛面积应力的应力集中系数 ; t为板的厚度 ; W 为板的宽度。

紧固件传递载荷ΔF引起的局部应力为

σ2 = Ktb
ΔF
dt
θ ( 6 .8)

式中 : Kt b为挤压应力引起的应力集中系数 ; d为钉孔直径 ;θ为挤压应力分布系数。

应力集中系数 Kt g和挤压应力集中系数 Kt b ,都可以从有关应力集中的资料中直接查到 ,

如图 6 .10 和图 6 .11 所示。挤压分布系数θ是考虑孔内侧不均匀挤压的影响 ,它与板和紧固

件的材料、连接厚度与紧固件直径之比以及紧固件的接头形式等因素有关 ,一般由试验得到。

在初步设计时 ,如果没有试验数据 ,可以近似地采用图 6 .12 所给的数据。

孔边的最大应力是式 (6 .7 )和式 ( 6 .8)所表示的两部分应力之和 ,即
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图 6 .10  应力集中系数 Ktg

图 6 .11  挤压应力集中系数 Ktb

σmax = Kt g
F

Wt
+ Kt b
ΔP
dt
θ ( 6 .9)

总的应力集中系数 Kt A则为 :

Kt A =
Kt g

F
Wt

+ Kt b
ΔF
dt
θ

σref
(6 .10)

式中σref为参考应力 ,可取钉孔附近毛面积的名义应力
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图 6 .12  挤压分布系数θ

σref = F
W t

(6 .11)

仅用总应力中集系数 Kt A还不能很好地反映连接件的疲劳特性 ,因为它还受紧固件的形

式和装配形式的影响。考虑了这些影响因素的总应力集中系数就称为应力严重系数 ( SSF )。

应力严重系数 SSF可表示为

SSF = αβK tA
αβ
σr ef

Ktg
F

W t
+ Ktb
ΔF
dt
θ (6 .12)

式中 :α为孔的表面状态系数 ;β为紧固件和连接板配合的填充系数。α和β一般由试验确定 ,

没有合适的试验数据时 ,可以粗略地采用表 6 .3 和表 6 .4 所列的数据。应力严重系数表征孔

边最大局部应力的大小 ,是一个无量纲系数 ,反映了结构疲劳品质的优劣。仅受结构配置参数

表 6 .3  表面状态系数α

圆角半径 1 ».0～1 .5

标准钻孔 1 !.0

扩孔或铰孔 0 !.9

冷作孔 0 ».7～0 .8

表 6 .4  填充系数β

开孔 1 Ç.0

锁紧钢螺栓 0 ³.75

铆钉 0 ³.75

螺栓 0 L.75～0 .9

锥形锁紧紧固件 0 Ç.5

高 虎克紧固件 0 ³.75
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的影响 ,因此 ,可以把应力严重系数看作应力集中系数 Kt 来进行疲劳分析和寿命估算。在相

同的名义应力水平下 , SSF 愈大的地方 ,一般疲劳寿命也愈短。

对于一块如图 6 .13 所示的承受拉伸载荷的开孔 (钻孔 )板 ,由图 6 .10 查得 Ktg = 3;由于

ΔF = 0 ,则无需查 Ktb ;由表 6 .3 和表 6 .4 查得α= 1 (钻孔 ) ,β= 1 (开孔 )。把这些数据代入式

(6 .12) ,得到的应力严重系数

SSF =
1× 1

F
Wt

× 3×
F

W t
= 3

图 6 .13  受拉伸载荷的开孔板

由此可见 ,对于开孔板 ,其应力严重系数就等于它的应力集中系数。

对于图 6 .14 所示一简单连接件 (铰孔 , t = d) , 由前面的有关图表可查得各系数分别为α

= 0 .9(铰孔 ) ,β= 0 .75(铆接 ) ,θ= 2 .0(单剪 ) ; Ktb = 1 .26( d/ W = 0 .2)。由于旁路载荷为零 ,传

递载荷为 F,所以

SSF = 0 .9× 0 .75
F

5 dt

×
F
dt
× 2 .0× 1 .26 = 8 .5

图 6 .14  一个紧固件连接的简单连接件

上面介绍了应力严重系数的概念及其计

算方法。由举例可知 ,计算应力严重系数的前

提条件是 ,必须知道所要计算的每一个孔的旁

路载荷 F, 以及由紧固件所传递的载荷ΔF。

对于飞机结构 ,常规的应力分析一般不会进行

如此细致的计算。因此 ,采用应力严重系数法

进行连接件的疲劳分析时 ,必须先要对所有危

险的紧固件的连接区域 ,进行详细的载荷分布

计算 ,即细节应力分析。除了极为简单的情况

以外 ,这种连接区域载荷分布的计算一般使用结构力学中的矩阵力法或有限元素法 ,并借助于

计算机来实现。

采用矩阵力法或有限元法进行应力分析的方法属于“结构力学”课程的范围 ,这里不做具体介

绍 ,仅简单讨论一下关于计算模型的简化问题。对于飞机常用的铆接连接 ,通常进行如下简化 :

(1 ) 长桁简化为板、杆结构。杆只受轴力 ,不受弯曲 ;板只受剪力 ,不受轴力 ,其承受正应

力的能力归并到杆上。
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(2 ) 蒙皮、垫板简化成梁元素 (当外载主要为轴力的情况 ,不计局部弯曲 )。

(3 ) 为简单起见 ,把紧固件视作受剪后转动 ,倾倒在被连接的板上的拉压轴力杆 ,其长度

任取一小的数值 ,如 1 mm 等。

上述 (1 )、(2 )项的杆、板、梁元素是结构力学中常见的单元 ,而紧固件在细节应力分析中才

用到。按 (3 )简化的拉压轴力杆的刚度 ,可用紧固件弹簧常数片来表示 ,或用紧固件常数 C来

表示 ( K = 1/ C)。C一般由试验确定 ,当没有合适的试验数据时可用经验公式。

如图 6 .15 所示的双剪形式的紧固件 ,取平均厚度珋t = ( 2 ts + tp )/ 2 ;对于钢板和钢紧固件 ,

或者是铝板、铝带板和铝紧固件的情况 ,有

C = 45 .711 5
E珋t

0 .13×
珋t
d

2

2 .12 +
珋t
d

2

+ 1 .0   ( mm/ N)

式中 E为紧固件的弹性模量。对于铝板和钢紧固件的情况 ,有

C =
45 .711 5

E珋t
0 .13×

珋t
d

2

2 .12 +
珋t
d

2

+ 1 .87   ( mm/ N )

图 6 .15  双剪形式的紧固件

对于如图 6 .16 所示的单剪情况 ,只要用当量厚度 teq = t1 + t2 代替珋t即可。

图 6 .16  单剪形式的紧固件

6 .2 .2  寿命估算方法

经过细节应力分析 ,知道了各孔的传递载荷和旁路载荷 ,就可以计算各元件上孔的应力严

重系数 ,再结合材料的疲劳特性 S N 曲线和等寿命图 ,就可进行寿命估算。这里不仅需要光

滑试样 ( Kt = 1)的等寿命图 ,而且需要各种不同应力集中系数的等寿命图 ,以反映不同应力严

重系数孔周围材料的不同疲劳性能。实际上只需有 3、4 种典型应力集中系数的等寿命图就可

以。对应于其他应力集中系数的等寿命图 , 可由这些等寿命图进行内插或外推而得到。

图 6 .17是 LY12CZ铝合金材料在应力集中系数 Kt 分别为 1、2、3 和 4 下的等寿命图。
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图 6 .17 (a)  LY12CZ 铝合金板材光滑试样 ( Kt = 1)的等寿命图

图 6 .17( b)  LY12CZ铝合金板材试样 ( Kt = 2)的等寿命图
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图 6 .17(c )  LY12CZ铝合金板材试样( Kt = 3 )的等寿命图

图 6 .17(d)  LY12CZ铝合金板材试样 ( Kt = 4)的等寿命图
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疲劳寿命估算时 ,把应力严重系数作为相当的应力集中系数 ,也就是说 ,具有某一应力严

重系数的孔边材料的疲劳寿命 ,与具有相同大小的应力集中系数的材料的疲劳寿命相等。如

图 6 .18 所示双重件为某飞机主起落架滑轨上含组合孔的连接件 , dt = 2 dt b t = 267 .1 mm
2

, W

= 182 .88 mm , t = 7 .62 mm。通过细节应力分析 ,能够得到双重件在设计载荷 ( 2 622 .715±

2 622 .715 ) kN 作用下 ,各孔的旁路载荷和传递载荷 ,以及细节应力分布 ,并发现孔周围σref =

378 .27 M Pa,旁路应力为 F/ ( W t ) = 275 .61 M Pa, 传递载荷ΔF = 143 .14 kN。由图 6 .10、图

6 .11 和图 6 .12 分别查得 Ktg = 3、Ktb = 1 .25( 2 dt b/ W = 0 .191 6 )和θ= 1 .4 ( t/ d = 0 .3/ 0 .689 6

= 0 .435 ,单剪 ) ;由表 6 .3 和表 6 .4 查得α= 1 .0 (标准钻孔 )和β= 0 .75(铆钉 )。将以上数据代

入式 (6 .12) ,可得

SSF =
αβ
σre f

Ktb
F

W t
+ Ktb
ΔF
dt
θ

=
1 .0× 0 .75

378 .27 M Pa
3 .0× 275 .61 M Pa + 1 .25× 1 .4×

143 .14 kN
267 .1 mm2 = 3 .51

图 6 .18  双重件孔处的构造和受力情况

上面计算出紧固件载荷是在设计载荷下得到的 ,

实际结构承受的是 ( 533 .433 6±533 .433 6 ) kN 的恒

幅疲劳载荷 ,所以必须对设计载荷减缩 ,减缩系数为

533 .433 6/ 2 622 .715 = 20 .3%。又知铝衬套干涉配

合引起的孔周围的预拉压力为 sm in = 30 M Pa, 那么 ,

实际受载情况为

smax = 2× 20 .3 %× 378 .27 M Pa = 153 .65 M Pa

sa = 153 .65 MPa - 30 M Pa
2

= 61 .667 MPa

sm =
153 .65 MPa + 30 M Pa

2
= 91 .64 M Pa

根据如图 6 .17 所示的等寿命图 , 由上述疲劳应

力可得到循环寿命 N。为了方便 ,通常根据这些等寿

命图画出相应的应力状态 (即 91 .64± 61 .667 M Pa)的 Kt N 曲线 (如图 6 .19 所示 )。由

图 6 .19中曲线 1 可知 ,当 Kt = SSF = 3 .15 时 ,寿命 N = 47 000 次环循。

从部件的试验得知 ,在 N = 33 800 次循环时 ,双重件发现初始裂纹。由图 6 .19 中曲线 1

可知 ,当 N = 33 800 次循环时 ,相应的 Kt = 3 .84 ,也即 SSF = 3 .84。因此可根据下式来修正α

和β:

SSF =
αβ

378 .27 MPa
3× 275 .61 M Pa +

1 .25× 1 .4× 143 .14 kN
267 .1 mm2 = 3 .84

αβ = 0 .82

在以后的改进设计中 ,仅在钢锻件端部最后两个紧固件处加上一块垫片 ,从而减小末端紧
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固件的载荷分布。仍按式 (6 .12)可得 SSF,计算时取σref = 356 .911 M Pa,ΔF = 102 .69 kN ,旁

路应力为 F/ ( Wt ) = 283 .186 MPa ,αβ= 0 .82 ,其他参数同前 ,因此

SSF = 0 .82
356 .911 MPa

3× 283 .186 M Pa +
1 .25× 1 .4× 102 .69 kN

267 .1 mm2 = 3 .5

由于承受的应力循环为 sm in = 30 MPa , smax = 2×20 .3%×356 .911 MPa = 144 .7 MPa ,则

sa = 57 .4 M Pa, sm = 87 .3 MPa。对于 SSF = 3 .5 和循环应力为 87 .3±57 .4 MPa ,从图 6 .19 上

曲线 2 可得到改进后的设计的初步估算寿命是 80 000 次循环。

图 6 .19  标准铅合金(σb = 530 .54 MPa)的 Kt N曲线

( 1—应力为 ( 91 .64±61 .667 ) M Pa ; 2—应力为 ( 87 .3±57 .4 ) M Pa )

6 .3  局部应力 应变法

常规疲劳设计法是以名义应力为基本设计参数 ,按名义应力进行抗疲劳设计。目前仍然

广泛应用的评价飞机结构疲劳强度的名义应力法存在着某些缺点 ,其主要不足表现在以下三

个方面 :

采用名义应力法计算结构的疲劳寿命时 ,都采用由缺口或光滑试样得到的 S N 曲线。

对于不同的构件 ,只要有相同的应力集中系数 ,就认为它们的疲劳特性存在着当量关系。目

前 ,几乎所有实用的几何形状和受载形式的结构元件的应力集中系数 Kt 值 ,都可由现成的图

表或曲线取得。仔细研究发现 ,具有相同应力集中系数的元件 ,在缺口根部不一定会有相同的

应力 ,这已被许多事实所证明。

名义应力法所算的寿命 ,传统的说法是指到破坏时的寿命。根据安全寿命的概念 ,这里所

说的“破坏”是指出现可检裂纹的寿命 ,但是 ,计算中所采用的 S N 数据往往都是由小尺寸试
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样得到的 ,而小尺寸试样的寿命又都是到“断裂”时的寿命 ,这样 ,小试样的断裂寿命中包括了

裂纹扩展部分。通常 ,这部分寿命占的比例很小 ,但对于板状的试样 ,这部分寿命就占较大的

比例 ,因此 ,计算结构元件的疲劳寿命与小试样的疲劳寿命相比较 ,有时候就发生困难。

以上两个缺点概括起来就是一句话 :结构与小试样的疲劳特性之间不存在真正的当量

关系。

由于应力集中的原因 ,局部区域的应力常常会超过屈服极限 ,而使材料进入塑性状态。例

如 ,一个设计得比较好的缺口元件 ,其理论应力集中系数值可能在 3 左右 ,于是局部应力σ=

Kt s超过σ0 .2 是常有的事。由于局部屈服会导致残余应力 ,这就对承受变幅载荷结构的疲劳寿

命有着重要的影响 ,如单个高峰载荷或间断高峰载荷会有效地延长结构的疲劳寿命 ,而名义应

力法却不能计及这种影响 ,这是它的最本质的缺点。

峰值载荷和缺口根部塑性变形产生的残余应力的情况 ,可由图 6 .20 加以说明。该图的左

半部分代表相应于一个载荷谱的名义应力顺序。在图中 ,试样的左半部分代表加载和卸载的

净截面的应变分布。当名义应力已恢复到零时 ,缺口根部仍然存在着较大的应变。试样的右

半部分表明加载和卸载的应力状态 ,缺口根部应力超过了材料的屈服强度。当名义应力已经恢

复到零时 ,缺口附近还存在着一个自成平衡的应力状态 ,缺口根部有残余压应力。图中右半部分

表明对应于名义应力顺序的缺口根部的真实应力顺序。名义应力顺序中一个大载荷发生后 ,较

小载荷循环的平均应力则有所改变 ,而一个负的峰值载荷又会消除(或部分消除)这一改变。

图 6 .20  缺口根部应力和应变以及残余应力

在疲劳寿命估算中 ,如果采用应力集中区附近的局部应力和应变代替名义应力 ,就可以克

服前面所说的一些主要缺点。实际上 ,决定零件疲劳强度和寿命的是应变集中 (或应力集中 )
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处的最大局部应力和应变 ,因此 ,近代在应变分析和低周疲劳的基础上 ,提出了一种新的疲劳

寿命估算方法———局部应力 应变法。采用某些方法计算疲劳危险部位的局部应力 应变历

程 ,再结合材料相应的疲劳特性曲线进行寿命估算的方法称为“局部应力 应变法”。局部应力

应变法所计算的是缺口边上应力集中最严重区域附近一小块材料的疲劳破坏寿命 ,所以 ,它

所指的寿命就是缺口边上出现可见裂纹的寿命。它的设计思路是 ,零构件的疲劳破坏都是从

应变集中部位的最大应变处起始 ,并且在裂纹形成以前都要产生一定的局部塑性变形 ,局部塑

性变形是疲劳裂纹形成和扩展的先决条件。因此 ,决定零构件疲劳强度和寿命的是应变集中

处的最大局部应力或局部应变 ,只要最大局部应力或局部应变相同 ,疲劳寿命就相同。因此 ,

有应力集中零构件的疲劳寿命 ,可以使用局部应力或局部应变相同的光滑试样的应变 寿命曲

线进行计算 ,也可使用局部应力或局部应变相同的光滑试样进行疲劳试验来模拟。

局部应力 应变法具有以下特点 :① 由于应变是可以测量的 ,而且已被证明是一个与低周

疲劳相关的极好参数 ,根据应变分析的方法 ,就可以将高低周疲劳寿命的估算方法统一起来 ;

② 使用这种方法时 ,只需知道应变集中部位的局部应力或局部应变和基本的材料疲劳性能数

据 ,就可以估算零件的裂纹形成寿命 ,避免了大量的结构疲劳试验 ;③ 这种方法可以考虑载荷

顺序对局部应力或局部应变的影响 ,特别适用于随机载荷下的寿命估算。另外 ,这种方法易于

与计数法结合起来 ,可以利用计算机进行复杂的计算。

名义应力有限寿命设计法估算出的是总寿命 ,而局部应力 应变法估算出的是裂纹形成寿

命。这种方法常常与断裂力学方法联合使用 ,用这种方法估算出裂纹形成寿命以后 ,再用断裂

力学方法估算出裂纹扩展寿命 ,两阶段寿命之和即为零件的总寿命。局部应力 应变法虽然有

很多优点 ,但它并不能取代名义应力法。这是因为 :① 这种方法只能用于有限寿命下的寿命

估算 ,而不能用于无限寿命 ,当然也无法代替常规的无限寿命设计法 ;② 这种方法目前还不够

完善 ,还未考虑尺寸因素和表面情况的影响 ,因此对高周疲劳有较大误差 ;③ 这种方法目前仍

主要限于对单个零件进行分析 ,对于复杂的连接件 ,由于难于进行精确的应力应变分析 ,目前

尚难于使用。

  图 6 .21 为局部应力 应变法流程图。

图 6 .21  局部应力 应变法流程图
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6 .3 .1  材料疲劳特性

(1 ) Masing 特性

如图 6 .22 所示 ,将不同应力幅下的应力 应变迟滞回环平移 ,使其坐标原点重合时 ,若迟

滞回环的上行段迹线相吻合 ,则该材料具有 Masing 特性 ,称为 Masing 材料。反之 ,若迟滞回

环最高点与其上行迹线有明显的差异时 ,则该材料不具有 Masing 特性 ,称为非 Masing 材料。

Masing特性的物理意义是 :材料循环应力 应变曲线的弹性部分不随应变幅值的变化而改变 ,

或者说材料循环加载时屈服点不变。

(2 ) 材料的记忆特性

在循环加载下 ,当后级载荷的绝对值大于前级时 ,材料仍按前级迹线的变化规律继续变

化。例如 ,对于图 6 .23 所示的情况 ,第一次加载时 ,按循环应力 应变曲线由点 O升载至点 A ,

然后按迟滞回环降载至点 B,并升载至点 C。当由点 C降载至点 D 时 ,在达到点 B之前按以

点 C 为原点的迟滞回环降载 ;在降至点 B以后 ,则似乎记得原来的变化规律 ,仍按以点 A为起

点的迟滞回环变化。由点 D升载时 ,在达到点 A 以前 ,按以点 D为起点的迟滞回环变化 ;在

达到点 A之后 ,则似乎记得 OA原来的变化特性 ,仍按循环应力 应变曲线变化。

图 6 .22  材料的Masing特性
图 6 .23  材料的记忆特性

(3 ) 载荷顺序效应

缺口零件的应力集中处 ,在拉伸载荷作用下发生局部屈服。卸载后处于弹性状态的材料

要恢复原来的状态 ,而已发生塑性变形的材料则阻止这种恢复 ,从而使缺口根部产生残余压应
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力 ,未发生塑性变形的区域产生残余拉应力。如大载荷后接着出现小载荷 ,则此小载荷引起的

应力将叠加在残余应力之上 ,因此后面的小载荷循环造成的损伤受到前面大载荷循环的影响 ,

这就是载荷的顺序效应。例如图 6 .24 中的两种载荷历程 ,所加的载荷循环完全相同 ,只是图

6 .24 (a)先加拉伸载荷 ,图 6 .24 ( b )先加压缩载荷 ,而图 6 .24 (a )的应力集中处产生残余压应

力 ,图 6 .24( b )则产生残余应力 ,二者的迟滞回环形状不同。可见载荷顺序对其局部应力或局

部应变是有影响的。

图 6 .24  载荷顺序对迟滞回环的影响

6 .3 .2  载荷 应变标定曲线法

根据载荷 应变标定曲线 ,可将载荷 时间历程转化为局部应变 时间历程 ,而得到载荷 应

变标定曲线可使用试验法和有限元法 ,这里仅介绍试验法。使用试验法时 ,首先 ,在材质相同、

几何形状相似的模拟试样的缺口根部贴上应变片 ,测出循环稳定后的载荷幅值与应变幅值间

的关系。这时 ,载荷和应变也形成稳定的迟滞回环 ,迟滞回环顶点的连线即为载荷 应变标定

曲线 ,它常用下面形式的数学式进行拟合 :

ε=
F

C1
+

F
C2

1
d

(6 .13 , a)

式中 :ε为局部应变 ; F为载荷 ; C1 , C2 , d均为拟合常数。若将载荷 应变标定曲线表示为下面

的普遍形式 :

ε= G( F) ( 6 .13 , b)
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利用倍增原理 (即将载荷 应变回线的顶点放在原点以后 ,迟滞回环的坐标恰好比载荷 应

变标定曲线放大一倍 ) ,可得迟滞回环的方程为

Δε
2

= G
ΔF

2
(6 .14)

于是 ,加载时 ,有

ε - εr
2

= G
F - Fr

2
(6 .15 , a)

卸载时 ,有

εr - ε
2

= G
Fr - F

2
( 6 .15 , b)

式中 : Fr 和εr 分别为载荷 应变回线前一次反向终点处的载荷和局部应变值 ; F和ε分别为载

荷 应变回线本次反向终点处的载荷和局部应变值。开始加载时 ,使用载荷 应变标定曲线 ,此

后 ,再反复使用式 ( 6 .15 , a )和式 (6 .15 , b ) ,即可由载荷 时间历程得出局部应变 时间历程。在

计算过程中应注意材料的记忆特性。

根据循环应力 应变曲线 ,可由局部应变 时间历程得出局部应力 时间历程。已知循环应

力 应变曲线的方程为

ε=
σ
E

+
σ
K′

1
n′

(6 .16)

利用倍增原理 ,可得应力 应变回线的方程为

Δε
2

=
Δσ
2 E

+
Δσ
2 K′

1
n′

(6 .17)

与载荷 应变回线情况相似 ,加载时 ,有

ε - εr
2

=
σ - σr

2 E
+
σ - σr

2 K′

1
n′

(6 .18 , a)

卸载时 ,有

εr - ε
2

=
σr - σ

2 E
+
σr - σ

2 K′

1
n′

( 6 .18 , b)

式中 :εr 和σr 分别为前一次反向终点的局部应变和局部应力 ;ε和σ分别为本次反向终点的局

部应变和局部应力。第一次加载时 ,使用循环应力 应变曲线 ,此后再反复使用式 ( 6 .18 , a )和

式 (6 .18 , b) ,就可以从局部应变 时间历程得出局部应力 时间历程。在计算过程中同样要注

意材料的记忆特性。

有了局部应力 时间历程和对应的局部应变 时间历程后 ,就可绘出图 6 .25 所示的局部应

力 应变响应图。这时 ,局部应力 应变曲线形成若干个封闭的迟滞回环。在计算机或专用的

计数仪器中 ,输入局部应变 时间历程和循环应力 应变曲线以后 ,利用雨流法程序 ,可以直接

判读出封闭的迟滞回环。
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Óê0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.2592.0000 805.0000 Tm
Á÷0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.2742.0000 805.0000 Tm
·¨0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.2892.0000 805.0000 Tm
³Ì0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.3042.0000 805.0000 Tm
Ðò0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.3192.0000 805.0000 Tm
×Ô0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.3342.0000 805.0000 Tm
¶¯0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.3492.0000 805.0000 Tm
ÅÐ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.3642.0000 805.0000 Tm
±ð0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.3792.0000 805.0000 Tm
³ö0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.3942.0000 805.0000 Tm
·â0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.4092.0000 805.0000 Tm
±Õ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.4242.0000 805.0000 Tm
µÄ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.4392.0000 805.0000 Tm
³Ù0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.4542.0000 805.0000 Tm
ÖÍ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.4692.0000 805.0000 Tm
»Ø0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.4842.0000 805.0000 Tm
»·0000 ET


BT
0.0000 0.0000 0.0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpd12 14.000 Tf
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.00005100.5400 805.0000 Tm
;0000 ET


BT
0.0000 0.0000 0.0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.000 Tf
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.00005017.0000 805.0000 Tm
½«ú) Tj
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.0000 232.0000 805.0000 Tm
Õâ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.5317.0000 805.0000 Tm
Ð©0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.5532.0000 805.0000 Tm
³Ù0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.5617.0000 805.0000 Tm
ÖÍ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.5832.0000 805.0000 Tm
(Ø0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.5917.0000 805.0000 Tm
»·0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.6132.0000 805.0000 Tm
µÄ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.6217.0000 805.0000 Tm
²Î0000 ET


BT
0.0000 0.0000 0.0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.000 Tf
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.0000 42.00007835.0000 Tm
Á¿0000 ET


BT
0.0000 0.0000 0.0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.000 Tf
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.0000572.00007835.0000 Tm
È¡ß) Tj
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.0000 72.00007835.0000 Tm
³ö0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.872.00007835.0000 Tm
ÒÔ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.0072.00007835.0000 Tm
ºó0000 ET


BT
0.0000 0.0000 0.0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpd12 14.000 Tf
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.0000118.250007835.0000 Tm
,0000 ET


BT
0.0000 0.0000 0.0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.000 Tf
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.00001242.00007835.0000 Tm
¿É0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.1392.00007835.0000 Tm
ÒÔ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.0542.00007835.0000 Tm
½ø0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.0692.00007835.0000 Tm
ÐÐ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.1842.00007835.0000 Tm
Ëð0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.0992.00007835.0000 Tm
ÉË0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.2142.00007835.0000 Tm
ºÍ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.2292.00007835.0000 Tm
ÊÙ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.2442.00007835.0000 Tm
Ãü0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.2592.00007835.0000 Tm
¹À0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.2742.00007835.0000 Tm
Ëã0000 ET


BT
0.0000 0.0000 0.0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.000 Tf
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.00002892.00007835.0000 Tm
¡£0000 ET


BT
0.0000 0.0000 0.0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.000 Tf
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.0000 72.00007605.0000 Tm
ÐÞ0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpdf2 14.872.00007605.0000 Tm
Õý0000 ET


BT
0.0000 0.0000 0.0000 rg
0.0000 0.0000 0.0000 RG
/Fcpd32 14.000 Tf
100.00 Tz
1.0000 0.0000 0.0000 1.00001805946007605.0000 Tm
NÆ



图 6 .27  对称循环应力下的 S N 曲线

0～420 MPa 1 次

0～350 MPa 10 次

0～210 MPa 200 次

0～140 MPa 1 000 次

试估算该零件破坏前可飞行的次数。

图 6 .28  不锈钢试样的 S N 曲线

6 .8  某飞机起落架上一耳片在 1 000 次飞行中 ,承受的应力谱如表 6 .5 所示 ,该耳片的 S N

曲线 ( R = 0 )如表 6 .6 所列。试根据线性累积损伤理论 ,估算该耳片的平均疲劳寿命 (以
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飞行次数计 )。

表 6 .5  耳片的应力谱 (1 000 次飞行)

载荷序号 smax ( MPa) smin ( MPa ) 次  数

1 ø39 ".6 0 t72 u

2 ø82 ".2 0 t116 ‰

3 ø127 6.8 0 t104 ‰

4 ø173 6.4 0 t62 u

5 ø222 6.1 0 t31 L.2

6 ø276 6.9 0 t10 L.4

7 ø328 6.6 0 t3 7.2

8 ø380 6.3 0 t0 7.6

9 ø453 6.4 0 t0 7.4

10 
553 6.8 0 t0 7.2

11 
358 6.0 0 t2 000 «

12 
159 6.3 0 t5 000 «

表 6 .6  耳片的 S N 曲线( R = 0)

最大应力 Smax/ MPa 600 �348 î200 Ú142 Æ70 ž59 Š36 v

破坏循环数 N 8 L.5×102 104 4×102 105 106 107 5×107

6 .9  试计算承受拉伸载荷开孔 (钻孔 )板 (如图 6 .29 所示 )的应力严重系数 ,已知 Ktg = 3。

图 6 .29  受拉伸载荷的开孔板

6 .10  已知某连接件 (铰孔 , t = d)如图 6 .30 所示 ,根据应力集中手册得 Ktb = 1 .26 ,θ= 2 .0(单

剪 ) ,试求该连接件的应力严重系数。

图 6 .30  简单连接件 311



6 .11  循环应力 应变曲线有何特殊意义 ? 是否可以用单调拉伸曲线代替 ?

6 .12  应变 寿命曲线与应力 寿命曲线是否可以相互转换 ?

6 .13  简述局部应力 应变法的基本思想及其适用范围 ,你认为何处需要改进 ?

6 .14  某水平安装的阶梯型转轴 ,其两端的直径分别为 40 mm 和 30 mm ,阶梯处有一环形缺

口 ,其根部半径为 5 mm ,该轴由 45 钢制成 ,承受等幅循环弯矩 M ,所需的设计寿命为

50 000 次循环 ,试按下列方法估算许用弯矩。

�5线性应变法 ;

�5诺埃伯法。

并讨论上述两种计算结果的差别。如果上述计算是为了求出形成 2 .5 mm 深的圆周裂纹

前的循环次数 ,你建议应以多大的 M值作为最终值 ?材料的性能数据如表 6 .7所列。

表 6 .7  转轴材料的性能数据

n′ K′/ MPa σ′
f
/ MPa ε′

f b c

0 ?.179 1 175 �1 137 ª0 K.465 - 0 `.123 - 0 L.526

6 .15  图 6 .31 所示为一载荷 时间历程 ,试问材料为 RQC 100 钢的小型光滑单向拉压棒 ,能

承受多少个图示的载荷块 ? 如果拉压棒存在一个 Kσ = 1 .5 ,底部半径为 5 mm 的缺口 ,

试重做上述计算 ( RQC 100 钢的性能如表 6 .8 所示 )。

图 6 .31  载荷 时间历程
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表 6 .8  RQC 100 钢的性能

σb σs/σ′s K/ K′ n/ n′ ε
f
/ε′

f
σf/σ′f b c σ- 1

931 ¥883/ 600 º1 172/ 1 434 <0 �.06/ 0 .14 1 U.02/ 0 .66 1 130/ 1 240 ö- 0 æ.07 - 0 ..69 403 ³

6 .16  已知一根经精车的 45 钢圆杆 ,直径 d = 50 mm ,其上有一半径为 5 mm 的环形缺口 ,缺

口处的名义应力按净截面面积计算 ,名义应力 时间历程如图 6 .31 所示 ,应力频率为 2

H z,试估算圆杆的寿命。

思考题

6 .17  在随机疲劳寿命估算中 ,关键问题是什么 ? 应如何考虑 ?

6 .18  某杆件承受轴向程序载荷的作用 ,要求具有 99%的可靠度。可靠度为 99 %的 S N 曲

线的材料试验数据列于表 6 .9 中。

表 6 .9  杆材料的 S N 曲线试验数据

应力幅值 sa

/ MPa

寿命 N

/ 循环数

应力幅值 sa

/ MPa

寿命 N

/ 循环数

1 160 "100 4760 h55 500 Ó

1 100 "1 350 V690 h110 000 ç

1 030 "3 500 V620 h216 000 ç

960 7 100 V550 h440 000 ç

900 14 200 k480 h1 980 000 	

830 28 000 k420 h∞

在每个工作周期内 ,杆件承受的载荷谱如下 :

F1 = 98 000 N , n1 = 1 200 次循环

F2 = 53 000 N , n2 = 7 000 次循环

F3 = 29 000 N , n3 = 50 000 次循环

杆件的设计寿命为三个工作周期 ,试根据不同的累积损伤定律确定杆件的横截面面积。

(提示 :可采用逐步迭代法 )

6 .19  已知一缺口构件的疲劳缺口系数 Kf = 2 .5 ,其承受的名义应力谱的峰谷值 ( M Pa)为 0 ,

178 , 0 , 120 , - 40 , 220 , 0。若有关材质参数为 K′= 650 MPa , n′= 0 .08 , E = 70 000

M Pa,σ0 .1≈350 M Pa,σ′f = 680 MPa ,ε′f = 0 .16 , b = - 0 .1 , c = - 0 .5 , 求局部应力 应

变谱。
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第七章  损伤容限设计

我国早期飞机都是按静强度准则设计 ,在 20 世纪 60 年代初期才接触到疲劳问题 ,通过部

件和全机疲劳试验确定其疲劳寿命 ,并以其出现宏观可检裂纹算作为疲劳寿命的终点。但实

际上 ,从裂纹形成到断裂还有相当长的寿命 ,部件或全机的总寿命应是裂纹形成寿命与裂纹扩

展寿命之和。在常规的“安全寿命”设计中 ,是以光滑试样测得的 S N 曲线为依据 ,进行疲劳

设计。对某些重要的承力构件 ,即使根据疲劳强度极限给予安全系数进行设计 ,构件在使用过

程中 ,有时仍会过早地发生意外破坏 ,这是由于测定材料疲劳特性所用试样与实际构件间有着

根本的差别所致。构件在加工制造和使用过程中 ,会因锻造缺陷、焊接裂纹、表面划痕和腐蚀

坑等而造成表面或内部裂纹。带裂纹构件在承受交变载荷作用时 ,裂纹发生扩展 ,从而导致构

件突然断裂 ,因此 ,承认构件存在裂纹这一客观事实 ,并考虑裂纹在交变载荷作用下的扩展特

性 ,将是疲劳设计的发展途径和补充。

随着飞机、火箭、船舶等运载工具制造业的迅速发展 ,并且由于疲劳破坏而导致脆性断裂

事故的大量出现 ,对结构设计的要求越来越高。为此 ,在安全寿命设计基础上 ,引入了破损安

全设计 ,这种设计原则认为 ,某些重要承力构件出现不大的损伤 (裂纹 )后 ,在所规定的检修期

内仍能安全地工作 ,允许飞机构件在使用期间出现疲劳裂纹 ;但是 ,要保证裂纹的扩展速率很

慢 ,能够使构件有足够的剩余强度持续工作 ,直到下次检修时予以发现 ,修复或更换。这样 ,就

会遇到一个问题 ,即如何正确地、适当地选择构件材料 ,采取止裂措施和确定飞机检修周期 ,以

保证构件正常地工作。为此 ,对裂纹扩展速率的研究 ,及对材料抵抗裂纹快速扩展能力的探讨

必不可少 ,这就给断裂力学研究提出了新课题。

7 .1  线弹性断裂力学介绍

断裂力学是一门研究材料及结构断裂强度的力学。它是怎样提出和发展起来的呢 ? 我们

知道 ,在强度计算中 ,检验构件会不会发生断裂的强度条件是

σ< σb

式中 ,σb 是材料的强度极限 ,它就作为材料断裂的主要指标。按照这种观点 ,哪种材料σb 高 ,

哪种材料抵抗断裂的能力就强 ;在工程实际中 ,特别是在飞机设计中 ,为了以较轻的重量承受

较大的载荷 ,需要强度高的材料。于是过去人们在相当长的一段时间里 ,致力于提高材料的强

度极限σb。随着冶炼技术的进步 ,新材料新工艺的快速发展 ,一大批高强度材料不断涌现 ,并

用于航空工业 ,有些材料的σb 可达到 2 000 MPa以上。



高强度材料的广泛应用 ,带来了新的问题 ,即在工程实践中不断出现了一些低应力下断裂

的严重事故 ,也就是说 ,在应力远小于σb 时构件就发生了断裂。比如 , 1950 年美国的北极星

导弹的固体燃料发动机壳体 , 在试射时发生爆炸事故 , 而其应力比材料的强度极限 (σb 在

1 400 M Pa以上 )小得多。1967 年 12 月美国俄亥俄河上一桥梁发生异常振动 ,并伴有响亮的

破裂声 ,最后倒塌成 24 块坠入河中 ,这时载荷只达设计载荷的 10%。在飞机结构方面 , 1969

年 12 月 ,美国 F 117 飞机在执行训练任务中 ,作投弹恢复动作时 ,左翼脱落导致飞机坠毁 ,分

析当时飞机的速度、总重和过载等指标均远低于设计指标 ;主要是机翼框轴由于热处理不当出

现缺陷 ,而引起了低应力下的断裂。在国内也发生过机翼大梁和机翼螺栓在远低于σb 的应力

下断裂的实例。这些重大事故的产生 , 使人们认识到 ,高强度材料不一定在任何情况下都

‘强’;σb 高 ,不一定在任何情况下抵抗断裂的能力都高。有人做过这样一个试验 :用 18Ni 钢

的两种不同热处理状态的材料 ,做成尺寸相同的两个圆筒 ,加内压进行断裂破坏试验。热处理

状态 A的材料强度极限为 1 750 MPa ,热处理状态 B的材料强度极限为 2 200 M Pa,显然后者

的σb 比前者高出 20%左右。按照材料力学观点 ,好像用热处理状态 A 的材料做成的圆筒断

裂时的应力 ,要比热处理状态 B的材料做成的圆筒高 ,但试验结果恰恰相反 ,热处理状态 B的

材料做成的圆筒的断裂应力 ,反而比热处理状态 A的材料做成的圆筒下降了 25%左右。这是

为什么呢 ? 通过对试验观察和分析 ,发现在圆筒试样表层存在着微小的却是不可忽视的裂纹 ,

它们的破坏过程不是应力达到σb 而破坏 ,而是在低于σb 的应力下微小裂纹扩展而造成的断

裂。这种低应力下的断裂现象是由于实际构件中存在着微小裂纹而产生。在实际构件中微小

裂纹的存在不可避免 ,它可能来自材料在冶炼过程中产生的缺陷 ,或夹杂着气泡 ,也可能由于

工艺过程中经过焊接、淬火、各种冷加工、电镀等所产生 ,而在使用过程中经过介质腐蚀、温度

影响以及交变载荷的作用 ,也会造成微小裂纹 ,这种微小裂纹的存在正是在材料力学中所没有

考虑到的。因此 ,对一种材料 ,特别是对高强度材料来说 ,只用适用于无裂纹构件的强度极限

σb 当作衡量材料抵抗断裂能力的指标就不够了 , 必须研究带裂纹的构件的强度问题 , 找到适

用于带裂纹的实际构件的断裂强度条件 ,这就是断裂力学的研究课题。断裂力学的产生来自

生产实际的需要 ,它正随着生产实践的发展而不断发展。断裂力学在飞机疲劳设计中的应用 ,

更给断裂力学的发展以很大的推动。

7 .1 .1  穿透型裂纹的受力状态与扩展形式

带裂纹构件 ,按其受力变形方式可分为三种基本类型 ,即张开型、滑开型和撕开型 ,也称为

第Ⅰ型、第Ⅱ型和第Ⅲ型 (如图 7 .1 所示 )。

(1 ) 在垂直于裂纹面的拉应力σ作用下 ,裂纹张开 ,称为“张开型”,标作Ⅰ型。

  (2 ) 在平行于裂纹面而垂直于裂纹尖端的剪应力τ作用下 ,裂纹平面内错开 ,称为“错开

型”,标作Ⅱ型。

  (3 ) 在平行于裂纹面而且平行于裂纹尖端的剪应力τ的作用下 ,裂纹被撕开 ,称为“撕开
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型”,标作Ⅲ型。

图 7 .1  裂纹的三种基本类型

图 7 .1 所示的是从上表面贯穿到下表面的裂纹 ,这样的裂纹称为穿透性裂纹。在这三种

受力情况与扩展形式中 ,由于第 I 型 (张开型 )加载是最常见的 ,也是引起脆性破坏最危险的情

况 ,因此对 I 型加载研究最多 ,下面主要讨论穿透型裂纹的Ⅰ型受力情况与扩展形式。为了下

面讲述的需要 ,要区分两种不同的平面状态。一般情况下 ,可认为裂纹尖端的塑性区域非常微

小 ,从而可用线弹性力学来分析裂纹的行为。裂纹尖端附近区域的应力应变场皆可由一个参

量 K 来表征 ,它标志着裂纹尖端附近区域应力场强弱的程度 ,称为应力强度因子。

7 .1 .2  平面应力状态和平面应变状态

  1 . 平面应力状态

如果一块薄板在边缘上受到平行于板的中面并沿厚度均匀分布的力的作用 ,由于板的上

下表面是自由表面 ,没有应力存在 ,而且板又很薄 ,可以假定 :平板内部每个地方都没有垂直于

板的中面方向的应力。于是 ,应力 (包括正应力、剪应力 )都沿着平行于板的中面的方向 ,而且

沿板的厚度保持不变 ,这种状态称为平面应力状态。板越薄 ,越接近于理想的平面应力状态。

  2 . 平面应变状态

  如果受载物体为一个长的柱体 ,沿柱体纵轴方向的尺寸 (长度 )很大 ,其载荷垂直于纵轴并

不沿长度变化。这时 ,两段截面的轴向位移很难实现 ,可假定为零。由于对称性 ,中间截面的
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轴向位移也为零 ,这样就相当于假定每一横截面都没有轴向位移 ,即柱体内每个地方都只发生

平行于横截面方向的变形 ,这种状态称之为“平面应变状态”。柱体越长 ,越接近于理想的平面

应变状态。

  对于一块平板 ,受平行于中面并沿厚度均匀分布的力的作用 ,如果板的厚度很小 (如一般

的薄板 ) ,则属于平面应力状态 ;若板的厚度很大 ,达到足够大的程度 ,则可将其近似看成柱体 ,

而属于平面应变状态 ,板的厚度越大 ,越接近于理想的平面应变状态。

7 .1 .3  平面应变状态下的应力强度因子 KI 与断裂韧性 KIC

1 . 平面应变状态下的应力强度因子 KI

在均匀拉应力σ作用下的平板 ,板内有一垂于拉应力方向的穿透裂纹 (如图 7 .2 所示 ) ,其

长度 2 a远比板的长度和宽度为小 ,并且板的上下边缘距裂纹较远时 ,此板可以看作“无限大”

板。板厚足够大 ,可以看成平面应变状态。

图 7 .2  裂纹尖端应力场

用线弹性力学的方法 ,对裂纹尖端附近区域应变场进行分析 ,得出在该区域内任一点 (其

极坐标为ρ,φ,如图 7 .2 所示 )应力分量σx ,σy ,τx y的表达式为

σx =
KI

2πρ
cos
φ
2

1 - sin φ
2

sin 3φ
2

σy =
KI

2πρ
cos φ

2
1 + sin φ

2
sin 3φ

2
( 7 .1)

τx y =
KI

2πρ
sin
φ
2

cos
φ
2

cos
3φ
2

KI = σ πa ( 7 .2)

式 (7 .1 )略去了ρ的高阶项 ,所以式 (7 .1 )仅适用于裂纹尖端很小的范围 ,即在ρ远比裂纹长度
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为小的范围内 ,式 ( 7 .1)才是较好的近似表达式。它给出了裂纹尖端附近的应力分布情况 ,在

裂纹尖端附近处于裂纹延线上 ,距裂纹尖端点 O距离为ρ处的应力σy 的公式为

σy = a
2ρ
·σ

由此式及式 (7 .1 )可以看出 ,裂纹尖端附近区域的整个应力场的强弱程度 ,仅仅取决于参

量 KI。因此 , KI 是裂纹尖端附近区域应力场强弱程度的度量 ,称为应力强度因子 ,它是名义

应力σ和裂纹几何参量 a 的函数。从式 ( 7 .1 )还可以看出 ,当ρ→0 时 ,应力分量将趋于无限

大。实际上 ,裂纹尖端处应力不可能无限地增长 ,当到达材料屈服应力时 ,即在裂纹尖端附近

形成一个微小的屈服区 ,所以无法直接用裂纹尖端处的应力大小作为裂纹发生失稳扩展的

判据。

  2 . 平面应变状态下的断裂韧性 KIC

既然应力强度因子 KI 的大小决定裂纹尖端附近区域的应力场强弱程度 ,根据材料脆性

断裂的统计强度理论的观点 ,构件最大应力区足够大体积内的应力都达到了材料特定的临界

值时 ,即发生脆性断裂 ,因此 ,应力强度因子可以用来作为构件脆性断裂的判据 ,即

KI = KIC ( 7 .3)

式中 , KIC是构件在静载荷作用下裂纹开始失稳扩展时的 KI 值 ,即 KI 的临界值。它是材料在

三向拉伸应力状态下的裂纹扩展抗力 ,称为材料的平面应变断裂韧性。

这里要强调一下 ,从物理意义上来说 , KI 是描述裂纹尖端应力或应变场的参数 ,代表带裂

纹构件的工作状态 ,而 KIC则是材料本身的性质。由式 ( 7 .3)可知 ,在一般环境和静载荷作用

条件下 ,要使带裂纹构件能安全使用 ,就需将其工作时的应力强度因子 KI 限制在临界值 KIC

之下。应该指出 ,式 ( 7 .1)是根据理想线弹性条件推导出的 ,当实际构件裂纹尖端附近存在屈

服区时 ,按理就不服从线弹性规律 ;但如果屈服区很微小 ,则经过适当修正 ,仍可以用该式进行

计算。

7 .1 .4  平面应力状态下的应力强度因子珚KI 与断裂韧性 KC

近代工业特别是航空和宇航事业的高速发展 ,高强薄壁材料得到广泛采用。要进行断裂

控制 ,必须知道材料的平面应力断裂韧性 KC 数值。如果航空和宇航的高强薄壁构件用 KIC数

值作为设计依据 ,则往往偏保守。

根据弹性力学的分析 ,平面应力状态下的应力公式和平面应变状态下相同。因此 ,在裂纹

尖端附近处于裂纹延线上 ,距裂纹尖端点 O距离为ρ处的应力σy 的公式为

σy = a
2ρ
·σ ( 7 .4)

引入平面应力状态下 ,无限大平板的Ⅰ型应力强度因子

珡KI = πa·σ
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因此 ,在平面应力状态下 ,带裂纹构件不发生断裂的强度条件可类似地写成

珡KI < KC ( 7 .5)

式中 , KC 叫做材料的平面应力断裂韧性。

这里要着重强调指出的是 , KIC与 KC 虽然都是材料的断裂韧性 ,但 KIC是个常数 ,它是材

料的一个基本参数 ,而 KC 则随板的厚度变化而改变。图 7 .3 给出了断裂韧性 KC 值与厚度 B

关系曲线。从图中可见 ,平面应力状态下 KC 是变化的 ,当 B达到一定厚度 B′后 ,趋近于平面

应变状态 , KC→ KIC为一常数 , B′与 B″之间是平面应力与平面应变的混合状态。因此 ,若在平

面应变状态下检验带裂纹构件是否会断裂 ,只需求出其应力强度因子 KI ,并与由足够厚试样

测出的材料平面应变断裂韧性 KIC相比较即可 ,这个 KIC常常是以往的试验所给定的 ;而在平

面应力状态下 ,则必须用与构件相同厚度的试样测出断裂韧性 KC 来与构件的应力强度因子

比较。虽然平面应力状态的问题要比平面应变状态的问题复杂 ,但由于航空工业上很多地方

遇到蒙皮之类的薄板 ,因此对平面应力状态下断裂问题的探讨必不可少。

图 7 .3  KC 值与厚度 B关系曲线

7 .1 .5  断裂门槛值ΔKth

疲劳裂纹扩展门槛值ΔKt h是导致疲劳裂纹扩展的ΔK 的下限值。也这就是说 ,在较大的

ΔK作用下裂纹发生扩展 ,不断减小ΔK ,裂纹扩展不断减慢 ,当ΔK 下降到一定数值ΔKt h时 ,

裂纹扩展停止。应当指出 ,ΔK不断下降时 ,裂纹尖端塑性区越来越小 ,裂纹尖端越来越尖锐 ,

当达到ΔKt h时 ,裂纹尖端塑性区已很小 ,裂纹锐度很高。因此 ,ΔKt h与裂纹尖端塑性区大小

无关。

ΔKth随材料状态 (包接材料成分、冶炼方式、工艺规格、热处理制度 )而异 ,同时与应力状

态 (平面应变还是平面应力 )有关 ,还与环境因素 (温度、湿度、介质 )有密切关系 ,当然 ,ΔKt h还
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是交变载荷的应力比 R的函数。但是 ,试验研究结果表明 ,对于同一种材料状态 , 同样厚度、

环境条件和应力比情况下 ,只要裂纹长度和韧带尺寸满足线弹性的要求 ,则ΔKt h与试样形状

尺寸、裂纹长度无关 ,是一个材料常数。

图 7 .4  ΔKth定义

在进行ΔKth的试验测定时 ,要使裂纹“绝对”停止扩

展是不可能的。因此 ,必须对裂纹停止扩展 (即 d a/ d N =

0 )作一条件近似 ,将ΔKth 实际定义为d a/ d N = 10 - 7 mm/

cycle所对应的ΔK 值。也就是说 ,用 d a/ d N = 10 - 7 mm/

cycle来近似 d a/ d N = 0 ,这相当于用图 7 .4 中的ΔK′t h近

似ΔKth , 由于 d a/ d N < 10
- 1

mm/ cycle 时 , lg ( d a/ d N )

lgΔK 曲线的斜率已经很高 ,所以 ,用ΔK′th近似ΔKth所引

起的误差是相当小的。

疲劳裂纹扩展门槛值ΔKth在结构的损伤容限设计中

具有重要的应用价值。对于一个在制造过程中产生了裂

纹的构件来说 , 如果它在工作中承受交变载荷 ,那么 , 保

证其安全工作的一种有效的保守方法是使其在使用载荷

下裂纹尖端的ΔK 值 , 小于材料在结构工作条件下的

ΔKt h值。另外 ,ΔKt h可用于对承受交变载荷的构件进行

材料和工艺选择 ,以提高构件在低ΔK 下抵抗裂纹扩展的

能力。ΔKt h还可以在简化裂纹扩展阶段的疲劳载荷谱

时 ,用作舍弃小载荷的依据 ,以及用于过载迟滞效应的广

义 Wheeler 模型与广义 Willenberg模型。

测定疲劳裂纹扩展门槛值的方法有 :① 连续降载 (降 K )法 ;② 百分比逐级降载法 ;③ 恒

F控制的 K 梯度法 ;④ 恒 K 控制的 K 梯度法 ,等。这些测试方法在许多文献中有专门介绍 ,

在此就不再多述。

7 .1 .6  有限宽板的应力强度因子

上面所得到的应力强度因子与断裂韧性公式都是对于无限大平板 ( Wm 2 a)而言的。实际

上 ,板宽总是有限的 ,裂纹长度有时只是板宽的几分之一 ,这时应力强度因子公式 ( 7 .2)就不适

用了 ,需要乘上一个修正系数α。常用的修正系数α由表 7 .1 给出。于是 ,对应于有限宽板中

心裂纹的Ⅰ型应力强度因子公式为

KI = πa·σ·α ( 7 .6)

221



表 7 .1  有限宽板的应力强度因子修正系数

类  型 修正系数 a

α=
1 ¥

π
1 .77 + 0 .277

a
h

- 0 .510
a
h

2

+ 2 .7
a
h

3

a = 1 .00 (当 an h时 )

α=
1 ²

π
1 .99 - 0 .41

a
h

+ 18 .7
a
h

2

-

38 .48
a
h

3

+ 53 .85
a
h

4

α= 1 .12(当 an h时 )

α=
1 ¹

π
1 .99 + 0 .38

2 a
h

- 2 .12
2a
h

2

+ 3 .42
2 a
h

3

α= 1 .12(当 an h时 )

σ=
6 M
bh2 , b—板厚

α=
1 ž

π
1 .99 - 2 .47

a
h

+ 12 .97
a
h

2

-

23 .17
a
h

3

+ 24 .80
a
h

4

α= 1 .12(当 an h时 )

7 .1 .7  裂纹尖端塑性区的影响

前面提到 ,公式 ( 7 .1)是由弹性理论分析得到的 ,因此应力强度因子公式 ( 7 .2 )和式 (7 .4)

也只适用于弹性范围。但如果使用的是塑性材料 ,则在裂纹尖端附近的应力不可能无限地增

大 ,当应力达到屈服极限σs 时 ,材料就进入塑性状态 ,即在裂纹尖端附近一个小区域内发生塑

性变形 ,形成一个塑性区 ,塑性区的大概形状如图 7 .5 所示。这对应力分布当然有一定的影

响。为了考虑这种影响 ,于是要对原有的公式加以修正。修正的方法是 :认为塑性区的影响大

致相当于 ,假定不存在塑性区的裂纹尖端增加一段塑性半径 r′p的区域 ,即将原来公式 ( 7 .2 )和

(7 .4 )中的 2 a均用 2 ( a + r′p )代替 , 2 ( a + r′p )称为裂纹的有效长度 ,用 2 a1 表示 ,即

2 a1 = 2 ( a + r′p ) ( 7 .7)

式中 : r′p = rp· Fs· rp 为裂纹延线方向塑性区的宽度 ; Fs 为考虑了塑性区的真实形状而得到的

校正系数。按照塑性区理论的分析 ,对于平面应力状态 ,有
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rp =
珡K

2
I

2πσ
2
s

( 7 .8)

图 7 .5  塑性区形状

将式 (7 .6 )代入式 ( 7 .8) ,可得

rp =
a
2
σ
σs

2

α2

引入 Z =σ/σs ,则上式变为

rp = a
2

Z2α2

将它代入式 (7 .7 )可得

a1 = a + r′p = a + rp Fs = a 1 +
1
2

Z
2
α

2
Fs

再引入 k = 1 +
1
2

Z
2
α

2
Fs ,则上式可写成

a1 = ka ( 7 .9)

按照塑性区理论 ,还可知

Fs = 1 +
4
π

Z2

1 - Z2

因此 ,考虑了塑性区修正 ,带中心裂纹的有限宽薄板 (平面应变状态 )的应力强度因子为

珡KI = πa1 ·σ·α (7 .10)

由于平面应变状态下裂纹尖端塑性区及其对应的塑性宽度 rp ,都要比平面应力状态时小

得多 ,所以 ,平面应变状态下的 rp 常用下列经验公式计算

rp =
K

2
I

6πσ2s

于是 ,对于平面应变状态 ,同样可求出
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KI = πa1 ·σ·α (7 .11)

a1 = ka

k = 1 + 1
6

Z2α2 Fs

Fs = 1 + 4
π

Z
2

1 - Z
2

7 .2  疲劳裂纹扩展速率

7 .2 .1  疲劳裂纹的亚临界扩展

损伤容限设计原则允许构件在使用寿命中出现裂纹 ,发生破损 ,但在下次检修前 ,要保持

一定的剩余强度 ,这个‘一定的剩余强度’用破损安全载荷来衡量。如果说 ,在无裂纹时构件要

求承受极限载荷 ,那么在出现裂纹后 ,仍要保证能承受规定的破损安全载荷。根据不同用途飞

机的不同要求 ,破损安全载荷一般取极限载荷的 60%～80%。

当构件无裂纹时 ( a = 0 ) ,可承受极限载荷值 (如图 7 .6 所示 )。对于一个含有表面初始裂

纹 a0 的构件 ,在承受静荷 (通常环境 )时 ,只有其应力水平达到临界应力σc 时 ,即裂纹尖端的

应力强度因子达到临界值 KIC (或 KC )时 ,才会立即发生脆性断裂 (如图 7 .7 所示 )。若将静应

图 7 .6  裂纹扩展 F a曲线
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力水平降低到σ0 ,则构件不会发生破坏 ,但如构件承受一个与静应力σ0 大小相等的脉动循环

的交变应力 (如图 7 .7 左侧所示 )作用下 ,则当构件出现初始裂纹 a0 后 ,裂纹将缓慢地扩展 ,其

所能承受的载荷值下降 ,当它达到临界裂纹尺寸 ac 时 ,同样地会发生脆性破坏。此时对应于

破损安全载荷的裂纹长度 ac 称为临界裂纹长度。裂纹在交变应力作用下 ,由初始值 a0 到临

界值 ac 这一段扩展过程 ,称为疲劳裂纹的亚临界扩展。裂纹由可检长度 a0 扩展到临界裂纹

长度 ac 所需的时间称为“裂纹扩展寿命”。为确保构件的安全工作 ,要求构件的裂纹扩展寿命

必须大于飞机的检修周期 ,因此 ,对构件进行损伤容限设计的一个重要问题 ,就是确定构件在

疲劳载荷谱作用下的裂纹扩展寿命。

图 7 .7  临界裂纹长度和亚临界裂纹扩展

为了得到疲劳裂纹扩展寿命 ,需要确定裂纹扩展速率、可检裂纹长度 a0 和临界裂纹长度

ac 的数值。 a0 一般取作有关检测技术所能达到的裂纹大小 , 常取 1 .0 mm 左右 , 而临界裂纹

长度 ac 的确定 ,则需要首先得到如图 7 .6 所示的 F a 曲线。一般说来 ,图 7 .6 中的 F a 曲

线是利用具有不同裂纹长度 a 的一组模拟试样 ,进行静力破坏试验得到 ,但完全用模拟试样得

到 F a 曲线既不经济 ,也费时间 ,为此 ,可以用断裂力学的知识作为试验的指导和依据。在

上节中 ,曾给出了带裂纹构件的断裂条件为

珡KⅠ = KC

而 珡KI = πa1 ·σ·α= πka·σ·α= ( πk·α)σ· a

于是 ( πk·α)σ· a = KC

σ=
KC

πk·α
·

1

a
(7 .12)

式 (7 .12)给出了一条σ a 曲线 ,稍加变换就能得到 F a 曲线 ,其形状如图 7 .6 所示。这条曲

线在离开 a= 0 一段后 ,可以作为试验的参考依据 ,这是因为当 a = 0 时 ,由式 ( 7 .12 )可知 F→
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∞ ,这显然是违背实际情况 ;如图 7 .6 所示 ,取 a = 0 时 F = Fb (极限载荷 )。

7 .2 .2  裂纹扩展速率 da/ d N 表达式

关于疲劳裂纹的扩展规律 ,近年来有过许多研究 ,这些研究大多采用承受单向拉 拉载荷 ,

具有贯穿或不贯穿裂纹的板 ,探讨裂纹长度或深度沿着垂直于应力方向扩展速率的规律。研

究各种金属材料的 ( d a/ d N) ΔK 在双对数坐标上的关系时 ,发现它不是一条直线 , 而是由 4

条不同斜率的直线组成 (如图 7 .8 所示 )。当外加应力强度因子变程ΔK 小于某一临界值

ΔKth时 ,裂纹不发生扩展 ;当ΔK 达到ΔKth 时 ,裂纹扩展速率急剧上升 ,此直线几乎与纵坐标

轴平行。对于某些特殊构件 ,若在使用上欲控制其裂纹不扩展 ,则必须限制施加的应力强度因

子变程ΔK 小于ΔKt h (它与材质、环境条件等有关 )。当ΔK 超过ΔKth后 , d a/ d N 是ΔK 的指

数函数 ;就各种钢材而言 ,只要其化学成分相同 ,材料的组织结构、屈服强度、强度极限、形变硬

化和温度等对此段直线的斜率 n1 不产生明显的影响 ,各种厚度相同的钢材 ,这段直线的斜率

几乎相同。在此扩展阶段内的试样断口是平断口 ,断口表面与外加拉伸应力成 90°,并具有典

型的疲劳条纹。增加ΔK 值 ,直线出现折点Ⅰ ,过此点后直线斜率变为 n2 , n2 < n1 ;在此阶段中

开始形成剪切斜断口 ,断口表面与外加应力成 45°,断口系属解理断裂和疲劳断裂的混合断

口。折点Ⅰ所对应的裂纹扩展速率 ,一般在 10 - 3 ～10 - 4 mm/ cycle的范围内。继续增加ΔK

值 ,当 Kmax逐渐趋近于材料的 KIC (或 KC )值时 ,直线通过折点Ⅱ后 ,其斜率将变大 ,点Ⅱ是裂

纹扩展速率加速转变点 ,在此阶段内的宏观断口为全剪切 (或平面 )断口。

图 7 .8  金属材料 da/ dN ΔK曲线和宏观端口形态示意图
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经过大量的试验与分析研究 ,人们先后发现疲劳裂纹扩展主要与下列因素有关 :① 材料 ;

② 在交变载荷作用下 ,带裂纹构件的应力强度因子变程ΔK ;③ 交变载荷的应力比 R;试验表

明平均应力对裂纹扩展速率有明显的影响 (如图 7 .9 所示 ) ,在同一个ΔK 下 , R值越大 (亦即

平均应力越大 ) , d a/ d N 越高 ;④ 裂纹扩展门槛值ΔKt h ;⑤ 构件厚度 B,等等。为了提出一个

d a/ d N 与各参量间的定量数学表达式 , 许多学者曾从各种角度出发进行了广泛研究 , 目前

d a/ d N表达式已有数十种之多。此处仅介绍最常用的几个 ,现分述如下 :

图 7 .9  7075 T6铝合金各种应力比 R下的 da/ dN ΔK关系曲线

Paris 公式 :

d a
d N

= C(ΔK)
n

(7 .13)

公式 (7 .13)很简洁 ,并大体反映了各种材料亚临界裂纹扩展试验数据的ΔK 和 d a/ d N 的关

系 ,因而获得相当广泛的应用。根据式 ( 7 .13 )处理了各种材料的大量试验数据后发现 ,各种金

属材料的指数 n是在 2～7 的范围内 ,其中多数材料又是在 2～4 的范围内。但是 ,公式 ( 7 .13 )

也有几个明显的缺陷 :① 从试验曲线可以看出 ,应力比 R 对 d a/ d N ΔK 曲线有着不可忽视

的影响 ,因此 ,同一种材料 ,不同的 R,也很难用单一的方程式来表达。如考虑 R 的影响 ,那么

公式 (7 .13)中的 C和 n一定与 R 有关。② d a/ d N ΔK曲线在全对数坐标纸上并非直线 ,它
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仅仅在中间的一段可以近似地认为是直线 ,如果仅仅用一条直线来近似 ,会造成较大的误差。

③ 未考虑裂纹扩展门槛值ΔKt h的影响。

Forman 公式 :

d a
d N

=
C(ΔK)

n

(1 - R) KC - ΔK
(7 .14)

式中 KC 为材料的平面应力断裂韧性 ,它随厚度而变化。因此 ,式 (7 .14 )也考虑了构件的厚度

对 d a/ d N 的影响 ,但是 ,对于常用的薄板厚度 (如 1 .0 mm～2 .5 mm 左右 ) , KC 可近似认为只

与材料有关 ;公式 ( 7 .14 )也考虑了 R的影响 ,可用于各种应力比 R下的变幅加载 ,但美中不足

的是未考虑应力强度因子门槛值ΔKt h的影响。

Walker 公式 :

d a
d N

= C Kmax ( 1 - R)
m n

(7 .15)

式中 : m , n, C为材料和介质常数 ; Kmax ( 1 - R)
m
称为“有效应力强度因子”。可以看出 ,当 m =

1 时 ,式 (7 .15)和式 (7 .13)完全一致。式 (7 .15 )没有考虑应力强度因子门槛值ΔKth与断裂韧

性 KC 的影响 ,同样只适用于疲劳裂纹稳定扩展阶段。

文献 [16]在广泛收集和研究 d a/ d N 表达式基础上 ,提出一个能描述裂纹扩展 d a/ d N 全

范围规律的表达式 :

d a
d N

= C(ΔK )
n

1 -
ΔKt h

ΔK

p s
KC

Kmax

q

- 1
t

(7 .16)

式中 : C, n, p , q, s和 t 均为材料常数。上式考虑了裂纹扩展门槛值ΔKth、断裂韧性 KC 以及应

力比 R的影响 ,对试验数据拟合也较好 ,但它的不足之处在于其参数过多 ,难以给出 ,使用比

较复杂。

目前 ,在直升机疲劳设计等领域 ,广泛使用如下一个既能够描述裂纹扩展 d a/ d N 全范围

规律 ,又易于参数估计的表达式 :

d a
d N

=
C( 1 - f ) nΔKn 1 -

ΔKt h

ΔK

p

( 1 - R) n 1 -
ΔK

(1 - R) KC

q (7 .17)

式中 : c, n, p, q为材料常数 ; f 为裂纹张开函数。公式 ( 7 .17 )被广泛称为四参数 Forman 公式 ,

同样适用于裂纹扩展全范围。

7 .2 .3  裂纹扩展广义 da/ d N ΔK曲面

根据大量研究 ,在一般情况下 ,疲劳裂纹扩展速率可写成如下普遍表达形式 :

d a
d N

= f (ΔK , R, KC ,ΔKt h , a,⋯ , m , n, C) (7 .18)

由式 (7 .10)和式 (7 .11)可知 ,应力强度因子 K 可以写成应力 S 的函数 X ( S)与裂纹长度 a的
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函数 Y ( a)之乘积 ,即 K = X( S)·Y ( a) ,于是 ,应力强度因子均值和变程可分别表示为

Km = X( Sm )·Y ( a) (7 .19)

ΔK = Kmax - Km in = [ X( Smax ) - X( Sm in ) ]·Y ( a) = ΔX·Y ( a) (7 .20)

考虑裂纹尖端塑性区修正时 ,有

X( S) = S

1 - πβ( S/σs )
2

式中 :σs 表示屈服极限 ;β为常数 , 在平面应力状态下 ,β= 1/ ( 2π) ;在平面应变状态下 ,β=

(1 - 2ν)
2
/ ( 2π) ,ν为泊松比。又因为 Smax = Sm + Sa , Smin = Sm - Sa ,故

ΔX = X( Smax ) - X( Smin ) =
Sm + Sa

1 - πα[ ( Sm + Sa )/σs ]2
-

Sm - Sa

1 -πα[ ( Sm - Sa )/σs ]2

将上式代入式 (7 .20) ,可得

ΔK =
Sm + Sa

1 - πα[ ( Sm + Sa )/σs ]2
-

Sm - Sa

1 - πα[ ( Sm - Sa )/σs ]2 Y ( a) (7 .21)

不考虑裂纹尖端塑性区修正时 ,式 ( 7 .19 )和式 ( 7 .21 )退化为

Km = Sm·Y ( a) (7 .22)

ΔK = 2 Sa Y ( a) (7 .23)

于是 ,将式 ( 7 .21 )代入式 ( 7 .18 ) ,可以得到

d a
d N

= f ( Sa , Sm , KC ,ΔKth , a,⋯ , m , n, C) (7 .24)

对式 (7 .24)变换 ,还可导出

d a
d N

= f (ΔK , Km , KC ,ΔKt h , a,⋯ , m , n, C) (7 .25)

式 (7 .25)描述了应力强度因子变程ΔK、应力强度因子均值 Km 与疲劳裂纹扩展速率 d a/ d N

之间的关系 ,在三维坐标系中 ,构成 Km d a/ d N ΔK 曲面。由于 Km d a/ d N ΔK 曲面是

由 d a/ d N ΔK 曲线发展而来 ,故称之谓广义 d a/ d N ΔK曲面。

下面我们就依据公式 (7 .15) ,推导一具体的广义 d a/ d N 曲面。变换式 (7 .15)可得

d a
d N

= C(ΔK)
m

(1 - R)
n

(7 .26)

式中 : C, m , n为材料常数。由式 ( 7 .22 )和式 ( 7 .23 )可得

Sm =
Km

Y ( a)

Sa =
ΔK

2Y ( a)

于是 ,将上式代入应力比定义公式 ,可得

R =
2 Km - ΔK
2 Km +ΔK

(7 .27)
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将式 (7 .27)代入式 (7 .26)后 ,便得

d a
d N

= Q(ΔK)
m+ n

( 2 Km +ΔK )
- n

(7 .28)

式中 , Q为待定参数。上式即为一广义 d a/ d N ΔK 曲面。

7 .3  剩余寿命估算

根据材料疲劳裂纹扩展速率公式 (7 .24) ,并以 Sa 和 Sm 表示疲劳裂纹扩展时的诸疲劳强

度分量 ,可得

d a
d N

= f ( Sa , Sm , a) (7 .29)

将式 (7 .29)分离变量 ,并从 a0 到 ac 积分得疲劳裂纹扩展寿命 N
*
为

N * =∫
a

c

a
0

1
f ( Sa , Sm , a)

d a (7 .30)

式中 : a0 表示初始裂纹尺寸 (工程可检裂纹尺寸 ) ; ac 表示临界裂纹尺寸。对于给定应力水平

( Sa , Sm )下的 ac ,可根据线弹性断裂判据式 ( 7 .3)或式 (7 .5 )求出。从式 ( 7 .30)可以看出 ,该式

表达了应力幅值 Sa、应力均值 Sm 和疲劳裂纹扩展寿命 N * 之间的关系 ,在三维坐标系中构成

一个 Sa Sm N
*
曲面 ,因此 ,称之为广义断裂 S N

*
曲面。

利用广义断裂 S N
*
曲面 ,并根据线性累积损伤理论 ,便可估算裂纹扩展寿命。设在一

个周期内应力幅值 sa 包含 i = 1 , 2 ,⋯ , h级 ;应力均值 sm 包含 j = 1 , 2 ,⋯ , k级 ,则二维裂纹扩

展累积损伤理论公式为

T * ·∑
k

j = 1
∑

h

j = 1

n( sai , sm j )
N

*
( sa i , sm j )

= 1 (7 .31)

式中 : n( sa i , sm j )为载荷谱一周期内应力水平 ( sa i , sm j )对应的循环数 ; N
*

( sai , sm j )为应力水平

( sai , sm j )单独作用下的破坏循环数 (裂纹扩展寿命 )。

当谱应力由二维连续型随机变量表示时 ,二维累积损伤理论公式为

T * ·∫
( s

m
)

max

( s
m

)
min
∫

( s
a

)
max

( s
a

)
min

nT f ( sa , sm )
N

*
( sa , sm )

d sa dsm = 1 (7 .32)

式中 : nT 为一个周期内应力循环的总频数 ; f ( sa , sm )为疲劳应力二维概率密度函数。对安全裂

纹扩展寿命估算时 ,将式 ( 7 .31 )中破坏循环数 N
*

( sa i , sm j )和式 ( 7 .32 )中破坏循环数 N
*

( sa ,

sm )分别以具有可靠度 p的广义断裂 P S N * 曲面方程 N *
p ( sai , smj )和 N *

p ( sa , sm )置换。为

了精确地计算裂纹扩展寿命 T * ,式 ( 7 .31 )和式 ( 7 .32 )还可写成

T
*
·∑

k

j = 1
∑

h

i = 1

n( sa i , sm j )
N * ( sa i , sm j )

= a (7 .33)

T * ·∫
( s

m
)

max

( s
m

)
min
∫

( s
a

)
max

( s
a

)
min

nT f ( sa , sm )
N

*
( sa , sm )

d sa d sm = a (7 .34)
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式中 , a值由同类型试验结果给出。公式 ( 7 .31)～ (7 .34 )在建立过程中也未考虑先行的高峰

过载对其后继的低载循环的影响 ,故只适用无高过载情况。对于比较稳定的循环应力 ,即幅值

和均值波动不大的情况 ,该公式与试验结果符合良好。

7 .4  断裂控制

由于飞机主要结构的严重破坏 ,不少是由于存在漏检的缺陷或裂纹而引起的 ,为了减少这

些灾难性事件 ,确保飞机结构的安全与耐久 ,就必须应用断裂力学概念 ,从飞机结构的完整性

(强度、刚度与使用寿命 )方面进行合理的控制 ,这就是断裂控制的意义。在现代飞机设计中 ,

飞机结构中那些对飞机完整性与人身安全起关键作用的主要结构 ,必须进行损伤容限设计。

所谓损伤容限设计就是按断裂控制的要求进行设计。断裂控制包含着丰富的实际内容 ,其主

要内容包括 :精心选择和使用结构材料 ;设计和使用具有高度开敞性、可检性的损伤容限结构

布局 ;制定合理的检验程序以控制安全工作应力。图 7 .10 就说明了断裂控制的基本内容 ,以

及它和损伤容限设计的关系。

图 7 .10  断裂控制流程图

断裂控制主要包括这四方面的内容。按这四方面要求进行设计就是损伤容限设计。下面

分别就断裂控制的四个方面的内容 ,做一下简单的解释与介绍 ,作为进一步学习的参考。

7 .4 .1  材料选择

在静强度设计中 ,选择材料的主要标准是σs 与σb 要高 ,质量要轻。如果材料的密度为ρ,

屈服强度为σs ,则常可引入参数σs/ρ。此参数称为结构效率参数 ,它越大越好。在考虑断裂的

因素后 ,就必须引入一个新的选材标准 ,即材料的断裂韧性要好 :由于平面应变断裂韧性 KIC

是材料常数 ,所以要求 KIC要高。为此 ,在设计中常引入参数 ( KIC/σs )
2

,称为材料的裂纹长度

参数 ,它大致表示了材料允许的临界裂纹长度的大小。兹以穿透性裂纹平面应变断裂为例 ,

KIC =σc πac。如果使用应力σc 近似取为 0 .6σs ,于是有

ac =
KIC

0 .6σs

2

·
1
π
≈

KIC

σs

2
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除了考虑屈服强度、断裂韧性外 ,选择材料还要考虑它的抗疲劳裂纹扩展性能 ,即考虑其

疲劳裂纹扩展速率。对此 ,可以从不同材料的 d a/ d N ΔK 曲线进行比较。所以 ,在选择材料

时 ,应综合考虑上述三方面的要求。

7 .4 .2  结构布局

为有效地控制裂纹扩展速率在允许的范围内 ,不致在规定的检验周期内发生意外断裂 ,必

须采用破损 安全结构模式 ,并力求结构有良好的开敞性 ,易于检验。对于破损 安全结构型

式 ,主要介绍以下几种 :

(1 ) 多通道传力结构。其设计思想是 ,即使一个构件是断裂而完全失掉承载能力后 ,载荷

还可通过其余的构件传递。比如多梁式机翼 ,若其中一根梁发生断裂 ,则载荷还可由其他各梁

承担 ,不致使整个机翼毁坏。图 7 .11 所示的三个整体壁板由钢铆钉连接而成的下翼面 ,是一

个典型的破损 安全结构。当其中任一壁板断裂时 ,载荷即可通过展向的钢铆钉排 ,传到相邻

的壁板上去。因此 ,要求铆钉的连接件有足够的强度 ,除了负担正常的剪流外 ,还能完成这种

传递。

图 7 .11  多通道传力翼面

(2 ) 止裂措施。在破损 安全结构形式中 ,要考虑一个重要问题 :防止裂纹无限制的扩展。

多重受力构件 :一个元件由几个元件结合在一起 ,若其中一个元件出现裂纹 ,不致使裂纹

扩展到其他元件上。如图 7 .12 所示的翼梁突缘是由几个型材胶接在一起的 ,腹板也可采用由

两张以上板材胶接而成的厚板。

止裂孔与止裂缝 :为防止裂纹扩展 ,过去常用止裂孔 ,即在裂纹扩展途径上钻一孔 ,当裂纹

达到该孔时就会停止扩展。最近一些年来 ,常常采用止裂缝 ,如波音 707 机翼下蒙皮翼展方向

设有止裂缝 (如图 7 .13 所示 ) ,将蒙皮按弦向分块。因为裂纹总是垂直于拉伸方向 ,这样可以
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图 7 .12  多重受力构件翼梁突缘

防止裂纹沿弦向扩展。从图 7 .13 还可以看到 ,裂纹只能在一

个壁板内扩展 ,两个壁板间的展向连接纹隙 ,自然地起到了止

裂的作用。

止裂件 :图 7 .14 表示一种抗剪腹板的止裂件。梁的腹板

不是一个整体 ,而是用两块板材铆接在一起的。铆接纹距底边

大约 1/ 3 高的地方 ,并在该处设置一纵向缘条———止裂件。因

为疲劳裂纹总是从下翼面开始 ,当裂纹向上扩展时 ,就受到了

限制。这样 ,即使下突缘完全断裂 ,止裂件可取而代之 ,起下突

缘的作用。这种止裂件的应用对防止疲劳裂纹扩展导致断裂

来说 ,虽然比较理想 ,但必须付出重量的代价。

加桁壁板 :图 7 .15 表示了一个均布桁条加强的壁板 ,承受

轴向载荷 ,裂纹沿垂直于桁条方向扩展。由于裂纹接近和穿过

桁条时 ,扩展速率明显减小 ,因而提高了抗裂纹扩展的性能。

图 7 .13  波音 707 机翼

图 7 .14  抗剪腹板的止裂件
图 7 .15  均布桁条加强的壁板
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7 .4 .3  检测程序与安全工作能力

检测程序是断裂控制的主要环节之一。它的主要内容包括初始可检裂纹长度的确定和检

验周期的确定。可检裂纹长度的确定取决于检验的部位及其可用的探测检验方法 ,如目测、磁

力探伤、X 射线检验、声检验等各种方法。虽然探测方法日益先进 ,但目测仍是不可忽视的检

验方法 ,特别是在检验部位很大而又不知道裂纹所在时 ,不可能处处用探测仪器探测 ,这就需

要首先用目测发现裂纹。当裂纹扩展后 ,检验周期必须小于疲劳裂纹的扩展寿命 ;在其检验周

期内 ,构件的实际安全应力必须小于破损安全应力 ,也即裂纹扩展后的剩余强度应能承受规定

的使用载荷 (即破损 安全载荷 ) ;安全工作应力就是在破损安全载荷下的工作应力 ,也就是破

损安全应力。

习题与思考题

习  题

7 .1  比较“安全寿命”与损伤容限设计准则的异同 ,并论述疲劳学和断裂力学在飞机结构完整

性大纲中的作用。

7 .2  试述断裂力学在疲劳强度设计和疲劳寿命估算中的应用及其意义。断裂力学方法与其

他估算疲劳寿命的方法有何联系 ? 断裂力学判据和其他判据有何联系 ?

7 .3  损伤容限设计概念有哪些 ? 它们保证结构安全性的具体准则是什么 ?

7 .4  以下几种零件是否为关键件 ? 列为哪一类关键件 ?

( a) 此零件破坏 ,会立即引起灾难性事故 ,但临界裂纹长 ,应力水平低 ,满足损伤容限准

则中裂纹扩展和剩余强度要求 ;

( b) 该零件破坏 ,会立即引起灾难性事故 ,应力水平高 ,临界裂纹短 ,不满足损伤容限准

则要求 ;

( c) 此零件破坏 ,会造成一定的经济损失 ,但不影响飞行安全。

7 .5  以中心穿透裂纹板为例 ,用表达式定量地说明裂纹尖端应力强度因子 KI 与应力集中系

数 Kt (净截面或毛截面 )有什么不同 ?

7 .6  已知含中心裂纹的无限大板受力如图 7 .16 所示 ,σ为均布应力 ,试用叠加原理求裂纹尖

端应力强度因子 KI A和 K I B。

7 .7  已知含中心裂纹的无限大板受力如图 7 .17 所示 , F为单位厚度上的集中力 ,试用叠加原

理求裂纹尖端应力强度因子 KI。
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图 7 .16  受均布应力的含中心裂纹无限大板 图 7 .17  受集中力的含中心裂纹无限大板

图 7 .18  受集中力的含中心裂纹无限大板

7 .8  某试样如图 7 .18 所示 ,板宽 2 b = 150 mm ,板

厚 B = 2 mm ,中心裂纹 2 a = 15 mm ,受力 F =

9 807 N ,试求裂纹尖端 I 型的应力强度因子。

7 .9  某厚板构件的板宽为 40 mm , 远处受均匀拉

应力σ的作用。板中心部位容易出现穿透裂

纹 ,裂纹方向与外载垂直。如用常规的检验

方法 ,能够查出的最小裂纹为 2 a = 4 mm。若

如表 7 .2 所列出的两种材料可供设计选择 ,

问哪一种材料更合适 ? 其理由是什么 ?

表 7 .2  材料性能

材料

名称

σb

/ MPa

σs

/ MPa

KIC

/ ( MPa· m )

σ

/ M Pa

密度ρ

/ ( 10 - 6 kg/ mm3 )

(σ/ ρ)

/ ( 106 kg·mm )

LC4CS 510 ‡441 Å31 ï343 A2 B.81 12 û.5

30Cr MnSi2 A 1 569 ©1 275 ç76 ï961 A7 B.78 12 û.5

7 .10  某构件每天运行 10 小时 ,构件上有一块尺寸很大的平板承受平均应力为 200 MPa ,应

力幅值为 15 M Pa的应力水平 ;平板关键部位有一条裂纹与外载垂直 ,材料 KIC = 100

M Pa· m ( R = 0 .85) ,问 : (a ) 下列因素中哪一个对防止构件断裂的安全设计最重要 :

(Ⅰ ) KIC , (Ⅱ ) ΔKt h , (Ⅲ ) Paris 公式适用范围的裂纹扩展率 ; ( b ) 给出计算平均疲劳

寿命的具体步骤。

7 .11  使用液压伺服疲劳试验机测定ΔKt h值很费试验机时 ,如果仪器测量裂纹长度的分辨率

为 0 .05 mm ,且定义ΔKt h为裂纹扩展率低于 10 - 11 / m/ 循环对应的ΔK ,试计算频率为 1

Hz时 ,测定材料ΔKth所需要试验时间。
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7 .12  0
#
铸钢紧凑拉伸试样在 - 34 ℃下测得的裂纹扩展数据如表 7 .3 所列。试样的尺寸

为 W = 64 .8 mm ,厚度 B = 8 .2 mm;承受载荷为 Fmax = 6 .14 kN , Fm in = 0 .089 kN。试

样的应力强度因子变程ΔKI 可用式 ( 7 .2 )求得 ,试做出一条 d a/ d N ΔKI 曲线 ,用数

值法来简化数据 ,并求 Paris 公式的系数 C和指数 m。

表 7 .3  30 # 铸钢试样在 - 34 ℃下的裂纹扩展数据

循环次数 裂纹长度/ mm

0 !22 •.0

37 100 •22 •.1

68 300 •22 •.3

111 200 •22 •.5

173 500 •22 •.7

238 000 •23 •.0

286 400 •23 •.3

371 000 •23 ˆ.75

446 200 •24 •.1

501 200 •24 •.9

560 900 •25 •.8

691 800 •27 •.0

循环次数 裂纹长度/ mm

751 200 É27 Ñ.7

801 600 É28 Ñ.9

863 400 É29 Ñ.8

908 800 É30 Ñ.9

942 900 É32 Ñ.0

978 000 É33 Ñ.5

1 006 700 ë35 Ñ.1

1 028 900 ë36 ¼.55

1 059 700 ë39 Ñ.2

1 069 400 ë42 Ñ.0

1 073 200 ë44 Ñ.1

1 074 900 ë45 Ñ.0

7 .13  一根 18Ni( 200)马氏体时效钢杆件 ,在轴向载荷作用下发生断裂。有人建议改用 18Ni

( 300)马氏体时效钢来提高强度。试用表 7 .4 中的数据 ,按照 ( a ) 不存在裂纹 ; ( b) 存在

一条裂纹两种情况 ,对上述建议加以评论。对于一定的裂纹长度 ,两种钢的承载能力的

比值为多少 ? 假定断裂时存在裂纹 ,那么你将怎样解决原来的断裂问题 ?

表 7 .4  马氏体时效钢的机械性能

   机械性能

钢号    

屈服极限σs

/ M Pa

断裂韧性 KIC/

( MPa· m )

18Ni( 200 ) 1 450 N110 ¼

18Ni( 300 ) 1 905 N50～64 ú

7 .14  假设断裂韧性数据如图 7 .19 所示 ,且单轴受载零件的厚度为 2 .5 mm。如果零件不存

在裂纹 ,那么其厚度增加两倍能否使断裂载荷也提高两倍 ? 如果零件上有一条穿透裂

纹 ,那么其厚度增加两倍能否使断裂载荷也提高两倍 ? 断裂时的载荷变化有多大 ?
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图 7 .19  试样厚度对断裂韧性的影响

图 7 .20  某飞机用钢在室温下的

应力 应变曲线

7 .15  在某飞机使用的钢构件中 ,检测结果显示该构

件存在表面缺陷 ,缺陷的形状可近似为短半轴

与长半轴之比等于 0 .481 的半椭圆 ,长轴处于

裂纹扩展方向。应力场的有限元分析指出 ,在

裂纹扩展方向的应力分布为

σmax = 9 .5 - 0 .423 a  ( MPa)

σmin = 0

式中 a为表面裂纹的深度 (单位为 mm )。该材

料的应力 应变曲线如图 7 .20 所示 ,由试验测

得的裂纹扩展速度公式为

d a
d N

= 3 .425× 10
- 7

(ΔK )
3 .1 3

 ( mm/ 次循环 )

试问裂纹会不会扩展 ? 如果会扩展 ,试做出裂

纹长度与循环次数的关系曲线。

思考题

7 .16  已知 Z( z)为复变解析函数 ,其原函数珚Z( z) , Z( z)也均为复变解析函数 ,试证明维斯特

格特应力函数�= Re Z( z) + yIm珚Z ( z)可以作为平面问题的应力函数。 (提示 :利用复

变解析函数的第一个性质。)

7 .17  已知含中心裂纹的无限大板受力如图 7 .21 所示 , F为单位厚度上的集中力。大板的复
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变应力函数为

Z( z) =
2 Fz ( a2 - b2 )

1
2

π( z
2

- b
2

) ( z
2

- a
2

)
1
2

试用极限法求裂纹尖端应力强度因子 KI。

图 7 .21  受集中力的含中心裂纹无限大板

7 .18  某气瓶 (如图 7 .22 所示 )内径 D = 508 mm ,壁厚 t = 35 .6 mm ,气瓶纵向有一表面裂纹 ,

经探伤测得其深度 a = 15 .9 mm ,长度 2c = 318 mm。若已知材料的屈服极限σs = 538

M Pa,断裂韧性 KIC = 109 .7 M Pa· m ,试估算其爆破压力 pc。要求 :

(1 ) 按半无限体表面裂纹处理 ,采用伊尔文方法 ;

(2 ) 按有限厚度体处理 ,采用 R .C .Shah 和 A .S .Kobayashi方法 ,并讨论所得的结果的

趋势和工程意义。

图 7 .22  气瓶剖面图

7 .19  已知 2 mm 厚的铝合金薄板含一中心裂纹 ,裂纹面受到单位厚度 ( m)的集中力 F拉伸。

板宽 W = 70 mm ,裂纹 2 a = 10 mm ,材料屈服极限σs = 400 M Pa。不考虑宽度修正 ,但

考虑塑性区修正 ,试估算当 F分别为 3MN 和 7MN 时 ,裂纹尖端的应力强度因子各为

多少 ? 计算后用百分比定量讨论塑性区对 KI 的影响。 (提示 :注意判断裂尖前缘材料
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所处的应力状态。在判断式 R/ B中 , R应选择工程平面应变状态下的表达式。)

7 .20  直径为 85 mm 的活塞在汽缸中移动 ,汽缸压力在 0 到 45 M Pa间来回波动 ,汽缸尺寸如

下 :长度 185 mm ,外径 105 mm。汽缸内壁有 1 mm 半椭圆裂纹 ,与切向应力方向垂直 ,

d a/ d N = 2× 10 - 1 0 (ΔK)3

式中 : d a/ d N 的单位为 m/ 次循环 ;ΔK 的单位为 MPa· m。此汽缸因未知原因爆炸 ,

试计算 : ( a) 汽缸爆炸前压力循环周次 ; ( b) 导致汽缸破坏的压力大小。

7 .21  讨论下列一组条件 ,在这些条件下对构件施加拉伸超载能使其疲劳寿命 : (Ⅰ ) 增加 ;

(Ⅱ ) 降低 ; (Ⅲ ) 保持不变。每种情况至少举一实例。如果换成压缩超载 , 则情况

如何 ?

7 .22  试比较几种迟滞模型的优缺点。

7 .23  试用虚功原理、卡氏定理、伊尔文模型推导出无限大板中心穿透裂纹 ,单向均匀受拉时 ,

裂纹尖端的张开位移表达式 ,并证明此时有效裂纹腔呈现椭圆形。

7 .24  试用裂尖弹性位移解和伊尔文的有效裂纹假设 ,确定小范围屈服条件下 ,Ⅰ型裂纹平面

应力状态下的尖端张开位移表达式。

7 .25  含裂纹弹塑性构件裂尖前缘材料 ,在不同的应力状态下屈服 ,塑性区内的应力指标有什

么不同 ? 这将导致怎样不同的断裂结果 ?

7 .26  从 J 积分定义出发 ,对 Dugdale模型中的真实裂纹进行 J 积分计算 ,获得平面应力状态

下的 J 积分与 CTOD之间的关系式。积分路线及作用其上的拉应力如图 7 .23 所示。

(提示 :δCA的量级很小 ,可以认为积分路线上 d y = 0。)

图 7 .23  积分路线及受力图

7 .27  已知韧性大薄板如图 7 .24 所示 ,板 A 具有初始裂纹 2 a,板 B为无裂纹板。将两板两

端缓慢加载至σ后固定 ,试比较板 A与板 B 所含弹性能的大小。板 C是由板 B 在加载

固定两端后进行人工切口得到 ,试比较板 A与板 C 边界上应力的大小。

7 .28  采用柔度法测定能量释放率 G时 ,可采用如图 7 .25 所示的试件与加载方式。已知材
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图 7 .24  韧性大薄板

料弹性模量 E,加载点的相对位移 v =
2 Fa3

3 E I
,试求此试样能量释放率 G的表达式。

7 .29  带状薄板 (如图 7 .26 所示 )在 y =± H 处位移 v =±V0 , u = 0。试从能量释放率 G定义

出发 ,利用无裂纹板的应变能密度表达式 ,计算应力强度因子 KI。 (提示 :近似认为裂

纹后方应力为零。)

图 7 .25  柔度法试样 图 7 .26  带状薄板
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第八章  耐久性设计

在前两章内容中 ,分别介绍了飞行器结构设计用的安全寿命设计和损伤容限设计。安全

寿命设计认为结构使用前完好无损 ,不存在初始缺陷 (裂纹 ) ,并且期望结构在使用寿命期间内

不会形成裂纹 ,据此 ,能够确定一个零部件或整机在飞 续 飞谱作用下的安全使用寿命。而损

伤容限设计则承认结构在使用前存在初始缺陷 (一条或几条主裂纹 ) ,并且裂纹较长 ,一般在 1

mm以上 ,通过估算初始裂纹至临界裂纹的扩展寿命 ,能够确定一个零部件在飞 续 飞谱作用

下的检修周期。

多年来 ,机械制造业一直将安全寿命设计与损伤容限设计有机地结合起来 ,以安全寿命设

计定寿 ,以损伤容限设计保障安全 ,取得了良好的效果 ,并得到更加广泛的应用。但是 ,无论是

安全寿命设计 ,还是损伤容限设计都存在两大共同缺点 :① 只将影响飞机安全的关键危险件

的疲劳强度薄弱部位 ,作为分析与设计的对象和细节 ,而未考虑飞机所有主要和次要结构 ,以

及所有材料对飞机安全性的影响 ,从而无法对整机的损伤状况和维修费用进行全面而合理的

评估 ;② 疲劳过程两个阶段———裂纹形成和裂纹扩展之间由某一指定“工程裂纹”划分 ,安全

寿命设计用于实际构件出现“工程裂纹”之前寿命 (裂纹形成寿命 )设计 ,而从工程裂纹扩展至

临界裂纹或完全断裂的寿命 (裂纹扩展寿命 )则由损伤容限设计完成 ,目前 ,工程裂纹尺寸的选

取倘无统一规定 ,且同一疲劳过程的工程裂纹形成前后 ,所采用的设计方法和理论体系迥然不

同 ,难以统一。

20 世纪 70 年代末 80 年代初 ,经济维修性要求促进了耐久性设计的发展 ,并最先在美国

F 16飞机设计中得到应用。耐久性是指在规定期限内 ,飞机结构抵抗疲劳开裂 (包括应力腐

蚀和氢引起的开裂 )、腐蚀、热退化、剥离、磨损和外来损伤作用的能力。耐久性设计认为所有

的材料和零构件在使用前都存在初始缺陷或裂纹 ,那么 ,依据断裂力学原理和小裂纹扩展速率

方程 ,就能估算出结构细节由微小的初始缺陷扩展至一个相对较小的宏观裂纹尺寸 (对紧固

孔 ,以 0 .4～1 .2 mm 为宜 )所经历的寿命 ,确定经济修理极限 ,并制定检修周期。可见 ,耐久性

设计的思路和方法 ,与损伤容限设计相近 ,并接近统一。此外 ,耐久性设计的基础———初始缺

陷尺寸是由结构全部细节的裂纹群 (主要在 1 mm 以下的较小的亚临界裂纹 )的耐久性试验数

据得到的 ,因此 ,耐久性设计可以定量地确定全部细节的裂纹尺寸 ,并提供其“损伤度”的定量

描述。

至于耐久性设计中经常提到的经济寿命和经济修理极限 ,并不是耐久性设计独有的新概

念和新名词 ,其实在安全寿命设计中就包含这些概念。所谓经济寿命是指结构实际使用的寿

命 ,结构使用到一定寿命而破损较严重后 ,不修不能用 ,再修不经济 ,此寿命即为经济寿命 ;此



时所对应的裂纹尺寸即为经济修理极限。耐久性设计通常采用概率断裂力学方法、确定性裂

纹扩展方法和裂纹萌生方法。下面就分述这 3 种方法。

8 .1  概率断裂力学方法 (PFMA )

概率断裂力学方法 ( PFMA)认为 ,结构某细节的整体原始疲劳质量 ( IF Q) ,可以用一个随

机变量———当量初始裂纹尺寸 ( EIFS)表示 ,结合 EI FS和裂纹扩展方程 ,就可确定指定使用时

间下裂纹尺寸超越指定参考裂纹尺寸的结构细节数 ,从而确定损伤度。为确定 EI FS,通常对

结构细节的试样进行几种不同应力水平的指定载荷谱下的疲劳试验 ,由试验结果和断口判读

数据 ,得到试样的裂纹形成时间 ( T TCI)分布 ,通过裂纹扩展控制曲线 ,可由 T TCI 及其分布推

算出 EIFS及其分布。PFMA 方法的具体步骤为 :

(1 ) 确定耐久性分析对象和范围。

(2 ) 对各细节群进行应力区划分 ,即对损伤度评定范围内结构确定高、中、低三种应力水

平 ,各应力区中的各细节处的名义应力认为基本相同 (一般控制在 5%左右 )。

(3 ) 确定各个应力水平区内结构细节原始疲劳质量 IFQ 或当量初始缺陷尺寸 EIFS及其

分布。

(4 ) 确定各应力区的使用期裂纹扩展控制曲线 ( SCGMC)。

(5 ) 确定各应力区的裂纹超越数概率和裂纹超越数 ,从而确定各细节群的裂纹超越数和

结构的裂纹超越数。

(6 ) 评估结构损伤度并预测经济寿命。首先进行修理前 (结构初始状态 )的损伤度评估与

经济寿命预测 ;如果不进行修理 ,经济寿命达不到指定的使用寿命要求时 ,则应提出合理的修

理方案 ,并给出相应修理后的损伤度评估及经济寿命预测。

(7 ) 给出合理的结构修理大纲及相应的结构经济寿命 ,判断其是否可以达到结构的设计

使用寿命。

需要特别指出的是 :在耐久性设计的 P FMA方法中 ,由于结构细节的裂纹长度均相当小 ,

因此在统计上可将各裂纹均视为互相独立的随机变量。

8 .1 .1  TTCI分布与 EIFS控制曲线

实践表明 ,不同的结构细节在相同的疲劳应力作用下会有不同的寿命。这是因为它们有

不同的材料、几何形状和工艺状态 (统称为原始制造状态 )。原始疲劳质量 ( I FQ )就是结构细

节原始制造状态的表征 ,代表了细节的疲劳品质。材料、几何形状和名义制造装配工艺过程相

同的细节构成的结构细节群 ,他们当中的各细节的实际工艺状态其实并不相同 ,具有分散性 ,

因而 ,也就各有不同的 IFQ ,而这些细节不同的 IF Q 的综合就构成了结构细节群的 IFQ。要

确定每一个细节的 IF Q实际上是不可能的 ,所以 ,耐久性分析中所应用的 IF Q 多指某种结构

341



细节群的 IF Q。

即使结构细节及其疲劳载荷都相同 ,但由于材料组织的不均匀性、内部缺陷的随机分布和

加工处理中的一些偶然因素影响 ,其疲劳寿命试验结果却没有一个相同 ,并呈现出很大的分散

性。因此 ,概率断裂力学 ( PF MA)采用结构细节原始疲劳品质 ( IF Q)分布 ,来表示这些偶然因

素的影响。如何合理地确定 IF Q是结构耐久性损伤度评估、经济寿命预测的基础和关键。

I FQ 通常用 T TCI 和 EI FS表示 (如图 8 .1 所示 )。 T TCI 是结构细节在给定载荷谱作用

下 ,达到某一给定参考裂纹尺寸 ar 所经历的时间 t;不同 I FQ 会导致不同的 T T CI ,可见 T TCI

可以表示出 IF Q的优劣 ,是 I FQ 的一种表示形式。由于每个细节的 I FQ 不同 ,即初始缺陷大

小不同 ,所以其 T TCI 值也不同。IF Q 为一随机变量 ,那么 , T T CI 也为一随机变量。当然 ,结

构细节群的 T TCI及其分布与应力谱和参考裂纹尺寸 ar 有关 ,不同的载荷和 ar 值将对应着不

同的 T TCI 分布 (如图 8 .1 所示 ) ; ar 的取值大小对裂纹形成时间 T TCI 值有直接影响 , ar 越

大 , TT CI 越长。因此 , T TCI 只具有相对性 , 即只有比较的作用 , 而不能作为 IF Q 的定量

描述。

图 8 .1  原始疲劳质量模型

通过大子样试验数据检验 ,在给定载荷谱与参考裂纹尺寸 ar 下 , 紧固孔细节 T T CI 的概

率密度函数和分布函数分别为

f ( t) =
α
β

t -ε
β

α- 1

exp -
t - ε
β

α

( 8 .1)

F( t) = 1 - exp -
t -ε
β

α

( 8 .2)
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式中 :α为形状参数 ;β为比例参数 ;ε为最小参数。

在 T TCI 期间内的小裂纹扩展速率可用 Paris 公式描述 :

d a( t)
d t

= Q[ a( t) ]
b

( 8 .3)

式中 : Q和 b均为依赖于载荷谱、结构细节和材料特性的常数 ; b为裂纹扩展方程指数 ; Q为

d a/ d t方程参数。在载荷谱形式确定后 ,常假设指数 b与应力水平无关。在载荷谱、结构细节

及材料已知的条件下 ,可采用割线法、修正割线法或递增多项式局部拟合法 ,由 TT CI 试验

( a, t)数据集确定裂纹扩展速率 ( d a/ d t)数据 ,再采用线性回归方法确定参数 Q和 b。

对式 (8 .3 )分离变量并积分 ,可得

t2 - t1 =
1
Q∫

a( t
2

)

a( t
1

)
a

- b
d a =

1
Q(1 - b)

{ [ a( t2 ) ]
( 1 - b)

- [ a( t1 ) ]
( 1 - b)

} ( 8 .4)

令 c = b - 1 ,则由式 (8 .4 )得到

a( t1 ) = { [ a( t2 ) ]
- c

+ cQ( t2 - t1 ) }
- 1

c   ( b > 1) ( 8 .5)

a( t1 ) = a( t2 )·exp [ - Q( t2 - t1 ) ]   ( b = 1) ( 8 .6)

式 ( 8 .5)和式 (8 .6 )建立了小裂纹扩展的 a t关系。从中可见 ,若已知 t2 时的裂纹长度 a( t2 ) ,

就能确定先前 t1 时的裂纹尺寸 a( t1 ) ,依照此关系式 ,可由 T TCI 反推 EI FS ,因此 ,式 ( 8 .5 )和

式 (8 .6 )被称为 EI FS控制曲线。

令 t1 = 0 , t2 = t, a( t2 ) = a( t) = ar , 如用 x 表示 EIFS 的取值 a ( 0 ) = a0 , 则式 ( 8 .5 )和

式 (8 .6 )变为

x = ( a- c
r + cQt ) -

1
c ,   ( b > 1 ) ( 8 .7)

x = ar exp ( - Qt ) ,   ( b = 1 ) ( 8 .8)

式 (8 .8 )在理论上适用于 b≠1 的一切情况。但当 b < 1 时 ,如果 t > a
- c

r / ( - cQ) ,则有 a( 0 ) <

0 ,这与实际情况不符 ,因此不取 b < 1。

如果 t =ε为 T TCI的下限 ,则由式 (8 .7 )和式 ( 8 .8)确定 EIFS的上界为

xu = ( a
- c
r + cQε)

- 1
c ,   ( b > 1) ( 8 .9)

xu = ar exp ( - Qε) ,   ( b = 1 ) (8 .10)

或

ε= 1
c Q

( x - c
u - a- c

r ) ,   ( ar ≥ xu , b > 1 ) (8 .11)

ε= 1
Q

ln
ar

xu
,   ( b = 1 ) (8 .12)

耐久性分析将结构细节在使用前的不同状态当量成不同大小的初始缺陷 ,并以此当量初

始缺陷尺寸 ( EIFS)作为结构细节 IF Q的定量描述。EIFS依赖于材料、结构几何参数、载荷谱

形式和制造装配流程等因素 ,而与应力水平、传递载荷和环境等因素无关。根据式 (8 .7 )和式
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(8 .8 )可知 ,在给定载荷谱形式、应力水平和参考裂纹尺寸 ar 的条件下 , EIFS是裂纹形成时间

T TCI的函数 ,由于 T TCI 为一随机变量 ,显然 , EIFS 也是一个随机变量。其分布可由 T TCI

分布导出 (如图 8 .1 所示 )。如用 x表示 EI FS随机变量 ,则 EI FS的概率密度函数和累积分布

函数分别为

f ( x) =
α

Qβx
c+ 1

x
- c

- x
- c
u

cQβ

α- 1

exp -
x

- c
- x

- c
u

cQβ

α

  ( b > 1 , 0 ≤ x≤ xu ) (8 .13)

f ( x ) = α
βx

ln( xu / x )
Qβ

α- 1

exp -
ln( xu/ x)

Qβ

α

  ( b = 1 , 0 ≤ x≤ xu ) (8 .14)

F( x) = exp -
x

- c
- x

- c
u

cQβ

α

  ( b > 1 , 0 ≤ x≤ xu ) (8 .15)

F( x) = exp -
ln ( xu/ x )

Qβ

α

  ( b = 1 ,0 ≤ x≤ xu ) (8 .16)

  上述建立的 EIFS分布仅适用于某一应力水平下结构耐久性分析。由于整个结构的细节

群体存在高、中、低三种应力水平 ,因此 ,必须综合各种应力水平下的试验数据 ,建立适合于各

种应力水平 ,即与应力水平无关的整个结构都通用的 EI FS分布 (如图 8 .2 所示 ) ,这样才能对

整个结构的细节群进行耐久性评估。

图 8 .2  通用 EIFS分布

8 .1 .2  通用 EIFS分布

如上所述 ,通用当量初始缺陷尺寸 (通用 EI FS )分布应只取决于材料和制造质量 ,而与应

力水平无关 ,因此 ,通用 EIFS分布公式 ( 8 .13 )至式 ( 8 .16 )中参数 xu、b、Qβ和α也应与应力水

平无关 ,即

641



xu1 = xu2 = ⋯ = xu
n

b1 = b2 = ⋯ = bn

Qβ1 = Qβ2 = ⋯ = Qβn

α1 = α2 = ⋯ = αn

(8 .17)

由于结构制造完毕后 ,总有某一个细节处的初始损伤最严重 ,其当量裂纹尺寸即为 xu ,是

当量初始缺陷尺寸 EIFS的上界 ,它是不依赖于使用条件而客观存在的通用参数。 xu 的选取

应满足式 (8 .9 )和式 ( 8 .10 )。调整 ar 和 xu 值就是调整T TCI分布的下限ε值 ,从而改善 T TCI

数据的拟合精度。对不同的数据集选取相同的 xu ,就可使通用性条件式 ( 8 .17 )中的第一式得

到满足。

由于疲劳裂纹扩展速率方程式 (8 .3 )指数 b的大小取决于材料特性、缺陷类型、载荷谱和

应力水平 ,其中材料特性和载荷谱对 b影响最大 ,应力水平对 b值影响较小。因此 ,通用 EI FS

分布参数 b在各应力水平下应相同 ,即与应力水平无关。当 b≠1 时 ,取 b = 1
n∑ bi , bi 为第 i

个数据集的裂纹扩展速率方程的指数。

T TCI分布的比例参数β和式 ( 8 .3 )中参数 Q的取值与应力水平密切相关。由裂纹扩展

的各数据集 ,可拟合得到相应的 Qi 和βi (如图 8 .2 所示 )。应力水平越高 , d a/ d t越大 , Q值越

大 ,疲劳寿命缩短 , T TCI分布左偏 ,β值减小。根据实验结果 ,得到 Q与β的乘积随应力水平

变化较小 ,因此 ,可取

Qβ = 1
n∑

n

i = 1

Qiβi (8 .18)

按式 (8 .18)求得的 Qβ值与实际 Qiβi 值不等 ,为了满足 EI FS的通用性要求 ,第 i个数据

集的名义裂纹扩展参数 Q
∧

i 取

Q
∧

i = Qβ
βi

(8 .19)

因此 ,用 Q
∧

i 代替 Q i 值 ,可得 Q
∧

1β1 = Q
∧

2β2 =⋯ = Q
∧

nβn = Qβ。

为了使通用 EIFS分布的形状参数α,能合理地描述不同应力水平下结构细节的 EIFS 分

布 ,引入一个与应力水平无关、其量纲为 1 的统计量 :

W =
T - ε
∧

i

βi

式中 ,ε
∧

i 为与 Q
∧

i 相对应的第 i 个数据集的 T TCI 分布的名义下限。根据式 ( 8 .11 )和式

(8 .12) ,可得到

ε
∧

i =
1

cQ
∧

i

( x
- c
u - a

- c
r ) ,   ( a≥ xu , b > 1 )

ε
∧

i = 1

Q
∧

i

ln
ar

xu
,   ( b = 1)
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由 T TCI 分布函数式 ( 8 .2)得到 W 分布函数为

F( W ) = exp( - W
α

) (8 .20)

由式 (8 .20)可知 , W 服从下限为零、比例参数为 1 的 Weibull 分布 ,α为通用分布参数。利用

W统一组合不同应力水平下的 T T CI 数据集 ,确定上述分布 ( 8 .20 )参数α,即可使通用性条件

式 (8 .17)中的第四式得到满足。

对于耐久性试验数据集 ( aj i , tji ) ( j = 1 , 2 , ⋯ , Ni , Ni 为第 i 个数据集的有效断口数据点

数 ; i = 1 , 2 ,⋯ , m, m为应力区或数据集个数 ) ,则 W 共有 N = ∑
m

i = 1

N i 个有效数据 ,按从小到大

排列 ,第 k个 W 值可靠度估计量为

F
∧

( W ) = 1 -
k

N + 1
=

N - k + 1
N + 1

(8 .21)

将式 (8 .20)两边取二次对数得

Z = αX

式中 : Z = ln - ln
N + 1 - k

N + 1
; X = lnW。通过线性回归可得

α=
∑

N

k = 1

Zk

∑
N

k = 1

Xk

=
∑

N

k = 1

ln - ln
N + 1 - k

N + 1

∑
N

k = 1

ln ( W k )

(8 .22)

不同 ( ar , xu )值会得到不同的 (α, Qβ)值。为得到最佳的 (α, Qβ)值 ,需要根据线性回归理论

中的偏差平方和 ( SSE)最小值方法 ,进行参数优化。统计量 W 的偏差平方和 ( SSE )为

SSE = ∑
N

k = 1

k - N - 1
N + 1

+ exp - ( W k )
α

2

改变 ( ar , xu )值 ,使 SSE 最小时所对应的 (α, Qβ)值 ,即为 EI FS分布参数优化结果。参数优化

时 , ar 在相对小的裂纹尺寸范围内选取值 ,并满足 ( a1 + au )/ 2≤ ar≤ au。 au 和 a1 分别为断口

金相分析裂纹尺寸的上下界。 au 选取不能超过经济修理极限 ae。

在给定 ar 值下所获得的一组通用分布参数 xu ,α, Qβ,不但应当能较好地预测该 ar 值下各

数据集的 T TCI 分布 ,而且还应能较好地预测其他 ar 值下 T TCI 分布。根据通用 EIFS分布

所描述的结构原始疲劳质量 ,由确定性裂纹扩展所导出的相同应力水平下 ,任意参考裂纹尺寸

( ar ) k 下的 T TCI分布形状参数α和比例参数β值应相同 (如图 8 .3 所示 ) ,不同的 ( ar ) k 值所

对应的 T TCI 分布的区别仅是下界εk 不同。在给定 ( ar ) k 及 x u 的条件下 ,可以获得通用 EI FS

分布参数 Qβ和α,以及应力区 i下的βi = Qβ/ Q
∧

i ,这些参数在预测其他 ( ar ) k 下的 TT CI 分布时

应保持不变。因此 ,在应力区 i下 , ( ar ) k 对应的 TT CI 分布为

F( t) = 1 - exp 1 -
t -ε
∧

iz

βi

α
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式中 ,当 ar = ( ar ) k 时 ,对应的ε
∧

ik为

ε
∧

ik =
1

cQ
∧

i

x - c
u - ( ar ) - c

k   ( ar ≥ xu , b > 1 )

ε
∧

ik =
1

Q
∧

i

ln
( ar ) k

x u
  ( b = 1 )

图 8 .3  不同αr 下的 TTCI分布

8 .1 .3  使用期裂纹扩展控制曲线 (SCGMC)

对于给定的应力区 ,描述其细节原始疲劳质量 ( IFQ )的当量初始缺陷尺寸 ( EIFS )随时间

而扩展。通常 ,假定疲劳裂纹在扩展过程中的扩展方程是确定性的 ,因此 ,在给定时间 t时 ,应

力区 i中细节群的裂纹尺寸分布为一个与 EIFS 分布形式相同 ,最小值仍为 0 ,而最大值放大

的分布 (如图 8 .4 所示 )。从图 8 .4 可知 ,给定时间 t对应的细节裂纹尺寸超过参考裂纹尺寸

x1 的概率 (称之为裂纹超越数概率 )为 pi ( t) , 此细节在 t = 0 时对应的当量初始缺陷尺寸

( EIFS)为 y1 i ( t) ,那么 , y1 i ( t)所对应的 EIFS超越分布函数取值亦应等于 pi ( t)。显然 , y1 i ( t)

和 pi ( t)是时间 t的函数 ,并且 y1 i ( t)和 pi ( t)与参考裂纹尺寸 x1 的大小有关。在给定 x1 的条

件下 , y1 i ( t)随时间 t的增大而减小 ,同时 ,不同时间 t对应的同一裂纹尺寸超过 y1 i ( t)的概率

pi ( t)不同 ,并且同一概率 pi ( t)对应的 y1 i ( t)也不同。给定应力区 i的 y1 i ( t)随时间 t的变化

曲线 ,称为使用期裂纹扩展控制曲线 ( SCGMC)。

EI FS随时间扩展的快慢与其应力水平的高低密切相关 ,给定同一时间 t ,应力水平高的应

力区细节的裂纹尺寸分布位置偏高 ,裂纹尺寸超过 x1 的概率 pi ( t)偏大 ,对应的 y1 i ( t)偏小 ,

所以 ,不同的应力区所对应的 SCGMC不同 ,根据 SCGMC 可确定当量初始缺陷尺寸 y1 i ( t)。

在给定应力区 i中 ,裂纹尺寸 y1 i ( t)在给定时间 t所对应的裂纹尺寸为 x 1 ,一旦 y1 i ( t)被

确定 ,即可由 EI FS分布函数得到该应力区在时间 t所对应的裂纹超越数概率 pi ( t) ,所以 ,通
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过 SCGMC 还可以确定每个应力水平区中 ,时间为 t时的裂纹超越数概率 p i ( t)。

图 8 .4  EIFS分布随时间的扩展

为使预测的 pi ( t)可靠 , SCGMC 必须与通用 EIFS分布相容 ,这就要求使用期裂纹扩展率

方程的形式 ,必须与建立通用 EI FS分布时 , EIFS控制曲线所用的裂纹扩展率方程形式一致。

因此 ,使用期裂纹扩展方程应取如下形式 :

d a
d t

= Qi [ a( t) ] b
i (8 .23)

式中 , i为应力区序号 ,每个应力区均有相同的指数 b。

在确定 EIFS分布时 ,已经假定裂纹扩展方程指数 b不随应力水平大小变化 ,即 bi = b( i =

1 , 2 ,⋯ , m) ,所以 ,使用期裂纹扩展速率方程指数 b也不随应力水平变化 ,并等于 EIFS控制曲

线的 b值。在确定使用期裂纹扩展方程系数 Qi 时 ,所采用 T TCI 数据对应的裂纹尺寸范围也

必须和确定 EIFS分布时所用的裂纹尺寸相同 ,因此 ,无论是 b = 1 或者 b > 1 情况 ,确定 SCG-

MC 实质上是确定系数 Qi。

如果建立通用 EIFS分布时所得断口 ( a, t)数据集对确定 SCGMC无效 ,即建立通用 EI FS

分布的耐久性试验载荷谱形式、应力水平、紧固孔钉传载荷比与实际使用情况不同 ,此时采用

由裂纹扩展解析程序确定 SCGMC 的方法。采用裂纹扩展解析程序确定 SCGMC 时 ,必须选

择适当的裂纹扩展解析程序 ,通常可选用基于 Willenborg 模型、Clos ure 模型或其他超载迟滞

模型的裂纹扩展解析程序。此外 ,还必须提供相对小裂纹尺寸范围的 d a/ d N 公式和迟滞模型

参数 ,用于裂纹扩展解析程序计算。

如果建立通用 EIFS分布时 ,两种以上应力水平下的耐久性试验断口 ( a, t)数据集对确定

SCGMC 有效 ,即结构使用载荷谱形式和承力状态 ,与建立通用 EIFS 分布时的 T TCI 试验条

051



件相同 ,此时采用由断口数据集确定 SCGMC的 Q方法。

采用断口数据集确定 SCGMC 时 ,若应力区中某个指定的应力水平恰与建立通用 EI FS

分布时的应力水平相同 ,则 Qi 值就与该应力水平下建立通用 EI FS分布时的 Q相同。若应力

区的指定应力水平与建立通用 EIFS 分布时的应力水平不同 ,则各应力区 SCGMC 对应的 Q

值可由下式确定 :

Qi = C′σ
m′
i (8 .24)

式中 :σi 为使用载荷谱所对应的第 i个应力区细节最大名义应力 ;系数 C′与指数 m′,可由建立

EI FS 分布时耐久性试验的 m种应力水平σj ,以及由断口数据集得到的 Qj 确定。当 m≥3 时 ,

依据最小二乘法 ,应有

m′=
∑

m

i = 1

( lg Qi ) ( lgσi ) -
1
m ∑

m

i = 1

lg Qi ∑
m

i = 1

lgσi

∑
m

i = 1

( lgσi )2 - 1
m ∑

m

i = 1

lgσi
2

(8 .25)

C′= 10
1
m ∑

m

i = 1

lg Q
i

- m′∑
m

i = 1

l gσ
i (8 .26)

系数 C′和指数 m′确定后 ,将使用条件中某一指定应力区的最大应力σi 代入式 ( 8 .24) ,则得

Qi 值。

8 .1 .4  损伤度评估与经济寿命预测

各应力区的裂纹超越概率是指该应力区细节在指定时间 t时的裂纹尺寸超过参考尺寸 x i

的概率 ,用 pi ( t)表示 (如图 8 .4 所示 )。

pi ( t) = P{ a( t) > x1 } = P{ a(0 ) > y1 i ( t) } = P[ a0 > y1 i ( t) ] = 1 - F[ y1 i ( t) ]

(8 .27)

将 y1 i ( t)代入 EIFS 分布函数表达式 ( 8 .7 )和式 ( 8 .8 ) ,便可导出 F [ y1 i ( t) ] , 再将它代入式

(8 .27) ,可得

pi ( t) = 1 - exp -
y

- c
1 i ( t) - x

- c
u

cQβ

α

  0 < y1 i ( t) ≤ xu , b > 1) (8 .28)

     pi ( t) = 0 ( y1 i ( t) > xu , b > 1)

     pi ( t) = 1 - exp -
ln( xu/ y1 i ( t) )

Qβ

α

( 0 < y1 i ( t) ≤ xu , b = 1) (8 .29)

     pi ( t) = 0 ( y1 i ( t) > xu , b = 1)

假设各应力区各细节的裂纹扩展相互独立 ,且每个细节的裂纹超越数概率相同 ,即在指定

时间 t时 ,各应力区各细节的裂纹超出 x1 的概率均为 pi ( t) ,若应力区 i中包含的细节数为

N i ,则在时间 t时 ,此应力区超出裂纹尺寸 x1 的细节数 Li ( t)的数学期望珚Li ( t)和标准差σi ( t)

分别为
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珚L i ( t) = Ni· pi ( t) (8 .30)

σi ( t) = N i· pi ( t)· [1 - pi ( t) ] (8 .31)

如果整个结构细节群中包含 m个应力区 ,结构的裂纹超越数用 L ( t)表示 ,则指定时间 t

对应的 L ( t)是一个随机变量。由于每个应力区细节数 Ni 均很大 ,根据中心极限定理 ,可以认

为在指定时间 t时 ,应力区 i的裂纹超出 x1 的细节数 Li ( t)近似遵循正态分布 , 即 Li ( t )～

N [珚Li ( t) ;σ
2
i ( t) ] ,且结构的裂纹超越数 L ( t )为 m 个互相独立的正态变量之和 , 即 L( t) =

∑
m

i = 1

Li ( t) ,于是 L ( t)仍是一正态变量 ,其均值珚L ( t)及标准差σ( t)分别为

珚L( t) = ∑
m

i = 1

珚Li ( t) (8 .32)

σ( t) = ∑
m

i = 1

σ2i ( t)
1
2 (8 .33)

当结构中含有几种细节群时 ,可按各细节群的几何形状及损伤模式 ,将相似几种细节群的

裂纹超越数综合一起 ,仍视作正态变量 ,计算结构裂纹超越数。如各细节群的几何形状、损伤

模式、修理方法等均不同 ,则需按各细节群分别计算裂纹超越数。

在上述耐久性分析方法的讨论中 ,所提及的参考裂纹尺寸 x1 实际上为经济修理极限 ae。

经济修理极限是指结构细节可以经济地进行修理所对应的裂纹尺寸。经济修理极限的大小取

决于修理方法所对应的细节尺寸增加量 ,如对于紧固孔 ,即为将孔扩至下一级允许的孔径。但

在计算细节尺寸增加量时 ,应考虑裂纹尖端塑性区对材料性能的影响 ,因此 ,选取经济修理极

限时 ,往往从细节尺寸增加量中减去塑性区半径 ,如紧固孔的修理极限为扩孔后孔半径减去原

孔半径和塑性区尺寸。

损伤度是结构在达到指定时间 t所产生的耐久性损伤的定量度量 ,是时间 t的函数 ,通常

用结构细节群的裂纹超越数 L ( t)或裂纹超越百分数 (裂纹超越数除以细节总数 ) L( t)/ N 表

示 ,其中 N = ∑
m

i = 1

N i 为结构细节总数。损伤度平均值珡D ( t)可用裂纹超越数平均值珚L ( t)或平

均裂纹超越百分数珚L ( t)/ N 表示。指定可靠度 p下对应的损伤度上界 D p ,可用可靠度 p对应

的裂纹超越数 Lp ( t)或裂纹超越百分数 Lp ( t)/ N 表示 :

Lp ( t) = 珚L( t) + upσ( t) (8 .34)

式中 :珚L( t)为裂纹超越数的均值 ; up 为可靠度 p 对应的标准正态偏量取值 ;σ( t)为裂纹超越数

的标准差。

损伤度除了作为时间 t的函数外 ,还与如下因素有关 :① 损伤度的可靠度要求 ,如损伤度

上界对应的可靠度 p ;② 经济修理极限 ae 或参考裂纹尺寸 x1 ;③ 使用载荷谱的应力水平高

低 ,即载荷谱对应细节群应力区的最大应力σ。因此 ,损伤度有多种表示形式 ,任意固定 t、R、

ae、σ中的两个 ,将损伤度随另两个量的变化用一族曲线描述出来。
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图 8 .5 给出了损伤度的各种表示形式 :① 指定σ,在若干不同的 t下 , L ae 关系曲线 ;②

指定 t,若干不同σ下 , L ae 关系曲线 ;③ 指定 t和σ下 , L ae 关系曲线 ;④ 指定 ae ,若干不

同σ下 , L t的变化曲线 ;⑤ 指定 ae 和σ下 ,损伤度 L及其上下界随使用时间 t的变化曲线 ;

⑥ 指定σ和可靠度 p ,在若干不同的 ae 下 , L随 t的变化曲线。

图 8 .5  损伤度表示格式

经济寿命和修理费用 ,与修理工艺和部位密切相关。在指定应力水平下 ,修理费用与更换

费用之比值随使用寿命 t化规律 ,也是损伤度表示形式之一 (如图 8 .6 所示 )。经济寿命是其

修理前经济寿命与各次修理后经济寿命的总和。预测修理前经济寿命时 ,应首先选取允许的

最大经济修理极限 ,以判断若不进行修理 ,结构的经济寿命能否达到设计使用寿命要求 ;如果

达不到 ,则应根据所选的修理方案重新选定经济修理极限 ,预测修理前的经济寿命。给定经济

修理极限 ae 和损伤度要求所对应的经济寿命 ,可以从对应的损伤度曲线查出 ,也可直接从经

济寿命预测程序算出。

由以上内容可以看出 ,概率断裂力学必须以 3 种 (或更多 )应力水平下的结构耐久性试验
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图 8 .6  修理费用/ 更换费用随使用 t变化曲线

为应用前提 ,且试验要求采用真实结构详细设计阶段的飞 续 飞谱或实测飞 续 飞谱。

8 .2  确定性裂纹增长方法 (DCGA )

确定性裂纹增长法 (DCGA)是用断裂力学原理对结构进行耐久性分析的一种方法。采用

该方法可节省大量实验费用 ,在典型元件的试验基础上 ,可对各种载荷谱下 ,复杂几何形状结

构进行耐久性分析 ,并且可以使耐久性分析与损伤容限分析工作协调进行。采用 DCG A进行

耐久性分析时 ,必须给出各应力区或最严重应力区对应的使用应力谱、典型或最薄弱细节相对

小裂纹 (当量 )扩展速率公式、假设的结构细节裂纹形态所对应的应力强度因子公式以及假设

的典型细节初始缺陷尺寸 ,再结合损伤容限设计中扩展寿命分析方法 ,计算出最严重应力区典

型细节或各应力区最薄弱细节在某一指定使用时间的裂纹尺寸 ,以检验这些裂纹尺寸是否超

过经济修理极限 ,判断所设计结构能否达到耐久性的基本要求。

由于结构典型细节的初始质量 IF Q主要决定于材料、加工、检测的水平和质量 ,并且与结

构的几何形状有关 ,但与载荷谱与应力水平无关 ,故 DCG A在确定 IF Q时 ,只采用恒幅载荷谱

和某一级应力水平 ,进行典型细节的裂纹形成和扩展实验 , 测定出裂纹扩展到裂纹参考尺寸

ar 的时间 ( T TCI)分布 , T TCI 分布仍服从三参数 Weibull分布。

DCGA 还采用恒幅和恒定应力比 (与 T TCI 实验取相同值 )下的小裂纹扩展方程 , 作为

EI FS控制曲线。EIFS控制曲线采用下列形式 :

d a
d N

= C[ a( N) ] m (8 .35)

式中 , C和 m 为材料常数 ,由 T TCI 试验数据拟合得到。EIFS 控制曲线和使用期裂纹扩展控
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制曲线 SCGMC 形式相同 ,指数 m均采用该材料的 Walker 裂纹扩展速率表达式的指数 m ,而

材料常数 C则由实验数据拟合获得。利用 EIFS 控制曲线 [式 (8 .35 ) ] ,由 T TCI 分布反推得

到当量初始缺陷 EIFS分布 ,由此可知 T TCI 和 EI FS分布均与载荷谱形式和应力水平无关 ,

是通用分布。它与 PF MA 不同之处是 ,采用某一级应力水平的恒幅载荷谱进行耐久性试验 ,

故 EIFS不包含应力水平和载荷谱的影响。

耐久性分析的裂纹尺寸范围较小 ,因此需选择适合于较小裂纹扩展的超载迟滞模型 ,如闭

合模型等。采用 Walker 裂纹扩展方程 ,在给定应力水平的载荷谱作用下 ,计算从当量初始裂

纹尺寸扩展到经济修理极限过程中 ,裂纹长度 a与循环次数 N 的关系曲线 ( a N 曲线 ) ,将此

谱载荷下小裂纹扩展曲线作为使用期裂纹扩展控制曲线 SCGMC。显然 ,它考虑小裂纹扩展

特点 ,以及载荷顺序、应力水平、材料和几何特性的影响 ,因此适用于各种细节和载荷谱。为了

与 EIFS控制曲线相容 ,使用期裂纹扩展控制曲线 SCGMC 仍采用 EIFS控制曲线 [式 (8 .35 ) ]

相同的形式 ,其指数 m与 EI FS控制曲线的指数相同 ,根据不同应力水平得到相应的 C值。

确定性裂纹增长法 (DCGA)在确定裂纹扩展超越数、经济寿命预测和损伤度评定等方面

均与 PF MA 相同。在结构耐久性分析时已有 P FMA 分析方法和计算程序 ,此时可将典型元

件得到的 T TCI 分布 ,采用裂纹扩展速率方程 (如 Walker 方程 )和超载迟滞模型 (如改进的

Willenborg 模型或适用于小裂纹扩展的闭合模型 ) ,转化为不同应力水平 (高、中、低三种应力

水平 )和不同谱载荷下 T TCI 分布。其他计算方法和程序均相同 , 因此可减少大量实验工

作量。

确定性裂纹增长方法 (DCGA)是由损伤容限设计方法发展而来的。它采用假设初始缺陷

尺寸和相对小裂纹 (当量 )扩展速率表示结构细节的 I FQ ,再结合损伤容限设计中扩展寿命分

析方法 ,给出某一指定使用时间的裂纹尺寸。但是 ,它不能综合各应力区损伤和给出结构损伤

度随时间变化的函数。该方法应用的前提条件是 :必须测定结构细节模拟试样在一种基本的

载荷谱下的相对小裂纹扩展速率公式。

8 .3  裂纹萌生方法 (CIA )

如前面所述 ,耐久性分析的概率断裂力学方法 ( PFMA )必须有描述结构细节的原始疲劳

质量 ( IF Q)的通用 EI FS分布 ,而 EI FS分布与载荷谱形式有一定的关系 ,需由接近于使用谱

的飞 续 飞随机谱 ,或多级块谱下的模拟试样的耐久性试验得到 ,试验时选取 3 种应力水平。

确定性裂纹增长法 (DCGA)也必须有较小裂纹的 d a/ d N ,以及对应于所选用的裂纹扩展解析

程序的过载迟滞模型参数作为基础 ,这些数据尚缺乏必要的积累 ,试验测定也有相当的工作

量 ,而且 DCG A不能给出全部细节损伤度随时间的变化函数。常规疲劳分析方法 ( CFA )经过

多年的发展 , 有较完整的理论和方法 , 并有相当多的材料疲劳特性试验数据的积累 (如

P S N曲线等 ) ;它无需通用 EI FS分布 ,因而适应于任意变化的载荷谱 ,具有较大的通用
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性。但是 , CF A 不能定量地确定全部细节的裂纹尺寸 ,无法对作为时间函数的“损伤度”提供

定量的描述。耐久性分析的裂纹萌生方法 ( CIA)是在常规疲劳分析方法基础上发展而来的耐

久性分析方法 ,保留了不需要通用 EIFS 分布 ,适应于任意载荷谱的优点 ,同时 , 只要进行一

(或二 )组模拟试样的恒幅裂纹萌生寿命试验 ,即可达到评估结构损伤度和预测经济寿命的目

的 ,是一种行之有效的耐久性分析方法 ,该方法已成功地应用于我国若干飞机结构的研制及定

寿中的耐久性评定。

某一结构细节在恒幅交变应力作用下 ,从施加交变应力开始 ,到裂纹尺寸达到指定的经济

修理极限 ae 为止 ,所经历的交变应力循环数 N ,被定义为该结构细节在给定应力水平下的条

件裂纹萌生寿命 ,简称裂纹萌生寿命 ,它与 ae 大小有关。在指定应力水平下 ,结构细节的裂纹

萌生寿命 N 是一个随机变量 ,可靠度 p对应的裂纹萌生寿命 N p ,称为安全裂纹萌生寿命。由

不同应力水平下的裂纹萌生寿命数据拟合出的 S N 曲线 ,称为结构细节裂纹萌生 S N 曲

线 ;由不同应力水平下的安全裂纹萌生寿命数据拟合出的曲线 ,称为结构细节裂纹萌生 P S

N 曲线。

在 CIA 研究中 ,常假设 :① 结构细节裂纹萌生 P S N 曲线与材料总寿命 P S N 曲

线具有相同的形状参数 ;② 在使用载荷谱作用下 ,指定应力区 i中各细节的裂纹萌生寿命为

随机变量 ,并且裂纹萌生寿命服从对数正态分布或 Weibull分布。

对应裂纹萌生寿命 t,应力区 i中细节裂纹尺寸超过经济修理极限 ae 的概率为 pi ( t) ,即

裂纹超越数概率 pi ( t) = 1 - p。给定任一 pi ( t) ,根据线性累积损伤理论和结构细节裂纹萌生

P S N 曲线 ,可以计算出 pi ( t)对应的 t值 ,由若干组 [ pi ( t) , t]数据则可得到 pi ( t) t曲线。

CIA 在确定裂纹扩展超越数、经济寿命预测和损伤度评定等方面均与 PF MA 相同 ,但是 ,

CIA 却是以结构细节达到经济修理极限时的裂纹萌生 P S N 曲线族 ,表示结构细节群的

I FQ ,并根据谱载下寿命估算的线性累积损伤理论 ( Miner 理论 ) ,建立损伤度随时间的变化关

系 ,预测结构经济寿命 ,它不能计及谱载中载荷先后次序的影响及载荷顺序效应 ,其应用前提

条件是 :已知结构材料的常规疲劳试验结果 ,以及 1～2 组结构细节模拟试样 ,在恒幅交变载荷

下的裂纹萌生寿命试验数据。

习题与思考题

习  题

8 .1  何谓耐久性和耐久性设计 ? 试比较“安全寿命”设计、损伤容限耐久性设计和耐久性设计

准则之异同。它们保证结构安全性的具体准则是什么 ?

8 .2  试论述耐久性设计如下概念定义 :经济寿命、经济修理极限、裂纹超越数、原始疲劳质量
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( I FQ)、裂纹形成时间 ( T TCI)、当量初始缺陷尺寸 ( EIFS )、EI FS控制曲线、使用期裂纹

扩展控制曲线 ( SCGMC)。

8 .3  试述概率断裂力学方法、确定性裂纹扩展方法和裂纹萌生方法的假设条件和理论基础。

并比较它们之异同。

8 .4  概率断裂力学方法中 , T TCI 服从三参数 Weibull 分布。试证明三参数 Weibull 分布可

以变换成双参数 Weibull分布。

8 .5  试述 EI FS控制曲线和使用期裂纹扩展控制曲线 ( SCGMC)之异同。它们各自的作用是

什么 ? 是否有更好的模型取代它们 ?

8 .6  试推导由 T TCI 确定 EIFS的过程 ,并推导如何由 TT CI 分布确定 EIFS分布 ?

思考题

8 .7  试述概率断裂力学方法、确定性裂纹扩展方法和裂纹萌生方法之不足。如何改进 ? 是否

能建立统一的方法 ?
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第九章  结构寿命可靠性评定与预测

当构件承受的应力水平较低且应力循环数很高时 (如传动轴、振动元件等 ) ,属高周疲劳问

题 ,对构件可进行无限寿命设计 ,其安全性由应力控制。当构件在高应力水平作用下工作状态

处于低周疲劳占主导地位时 (如飞机结构、重型机械部件等 ) ,则应进行有限寿命设计 ,其安全

性由寿命控制。

按照疲劳可靠性观点 ,“无限寿命设计”是指构件以一定的可靠度和置信度、在无限长的

(理论上 )使用期间不出现疲劳裂纹 ,或者已存在的裂纹不再扩展。这种设计原则适用于比较

平稳的低应力水平并且循环次数很高的情况 ,以便将疲劳应力控制在疲劳极限以下 ,或将应力

强度因子变程控制在疲劳裂纹扩展门槛值以下。当应力水平较高或变化较大时 ,则不宜采用

此种设计。

9 .1  无限寿命设计的概率方法

进行无限寿命设计时 ,通常采用应力 强度干涉模型。美国波音飞机公司最先采用一维应

力 强度干涉模型对直升机部件进行可靠性评定。此处 ,一维应力 强度指的是 :对施加于构件

上的疲劳应力和构件对疲劳的抗力 (疲劳强度 ) ,只考虑其幅值的随机变化 ,而将均值视为恒定

的 ,且疲劳应力和疲劳强度保持相同的平均应力。本节即介绍一维应力 强度干涉模型的基本

原理。

设疲劳应力和疲劳极限为两个互相独立的正态变量 X1 和 X2 ,其正态概率密度函数分

别为

f ( x1 ) = 1

σ1 2π
e

-
( x1 -μ1 )2

2σ21

g( x2 ) =
1

σ2 2π
e

-
( x2 -μ2 )2

2σ22

式中 ,σ1 和σ2 分别表示疲劳应力和疲劳极限的母体标准差 ,并假定疲劳应力母体平均值μ1 小

于疲劳极限母体平均值μ2 。正态概率密度曲线绘于图 9 .1 中。

构件的可靠度 p等于 X2 大于 X1 的概率 :

p = P( X2 > X1 ) = P( X2 - X1 > 0 )

令ζ= X2 - X1 ,于是 ,上式可写成



图 9 .1  一维应力 强度干涉模型

p = P(ζ> 0 ) ( 9 .1)

根据概率统计理论可知 ,ζ仍为一正态变量 ,其母体平均值和标准差分别为

μ = μ2 - μ1

σ= σ22 +σ21 ( 9 .2)

ζ的概率密度函数为

�( z) = 1

σ
2
2 +σ

2
1 2π

exp -
[ z - (μ2 - μ1 ) ] 2

2 (σ22 +σ21 )
( 9 .3)

式中 z = x2 - x1 。ζ的概率密度曲线也示于图 9 .1 中。已知ζ的概率密度函数后 , 根据式

(9 .1 )即可求出可靠度 :

p = P(ζ> 0) =∫
∞

0
�( z) d z ( 9 .4)

可见 p等于纵坐标轴以右曲线�( z)与横坐标轴所包围的面积 (图 9 .1 中阴影面积 )。因为 zp

= 0 ,故有

up =
zp - μ
σ

= -
μ
σ

- up =
μ2 - μ1

σ
2
1 +σ

2
2

( 9 .5)

式 (9 .5 )称为“联接方程”或“耦合方程”。它以概率方法综合考虑了疲劳应力、疲劳极限和可靠

度之间的关系。在实际应用中 ,母体参数μ1、μ2 、σ1 、σ2 均以具有一定置信度γ的估计量代替。

当满足公式 (9 .5 )时 ,可保证构件以可靠度 p 和置信度γ在无限长的使用期间不出现疲劳裂

纹。此处所谓“无限长”,只在理论上有意义。实际上 ,很多意外的损伤如冲撞、腐蚀、磨损、冲

蚀 (e rosion )、微动磨损 (fret ting )等均未计及 ,因此 ,仍必须进行定期的检验和维修。

本节所述干涉模型也可推广用于含裂纹构件的无限寿命设计 ,即期望构件以一定的可靠

度在无限长的使用期间初始裂纹不继续扩展。此时 ,μ1 和σ1 分别表示应力强度因子变程ΔK

的母体平均值和标准差 ;μ2 和σ2 分别表示疲劳裂纹扩展门槛值ΔKth的母体平均值和标准差。
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9 .2  一维疲劳极限概率分布

为了进行无限寿命可靠性设计 ,首先必须解决实际构件疲劳极限的概率分布问题。现介

绍两种方法。

9 .2 .1  图解法

利用升降法 ,指定一循环基数 107 和一平均应力 ,测出光滑小试样的疲劳极限 S
∧

50 = Sm +

Sa 及其标准差 s, Sm 和 Sa 分别为疲劳极限的均值和幅值。如图 9 .2( a)所示 ,σb 为拉伸强度极

限 ,连接 B点 ( Sm , Sa )和 A点 (σb , 0 )作一直线 ,即得疲劳极限图 ,相当于 107 循环的等寿命图。

直线 A B与纵坐标轴的交点 C为对称循环下 (应力比 R = - 1 )材料的疲劳极限 S - 1 , S - 1也可直

图 9 .2  等寿命曲线
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接测出。实验研究结果指出 :实际构件的应力集中、尺寸大小和表面加工质量只与应力循环的

幅值有关 ,而对均值无甚影响。在计及有效应力集中系数 Kσ、尺寸系数ε和表面加工系数β

后 ,对称循环下构件的疲劳极限为βεS - 1 / Kσ ,据此在图 9 .2 ( b )中作出点 C1。系数 Kσ、ε、β可

从一般机械设计手册中查得。在图 9 .2( b )中用直线连接 A 和 C1 两点 ,则得构件的疲劳极限

图。 ( S
∧

50 ) K
d = Sm + ( Sa )K

d 即为考虑应力集中、尺寸大小和表面加工后构件的疲劳极限。由图

9 .2( a)和 ( b ) ,并利用比例关系 ,可得疲劳极限幅值为

( Sa )
K
d =
βε
Kσ

Sa

已知升降法测得的材料疲劳极限标准差为 s,可得构件疲劳极限标准差为

( s)
K
d =
βε
Kσ

s

建立干涉模型时 , Sm + ( Sa )K
d 可作为母体平均值估计量 ,将 ( s)K

d 乘以标准差修正系数 k
∧

(如附

表 1 所列 ) , k
∧

( s)K
d 可作为母体标准差估计量。

9 .2 .2  数据转换法

利用三参数 S N 曲线表达式 (2 .9 ) ,将疲劳寿命测试数据转换为疲劳极限数据。假定不

同可靠度的 P S N 曲线函数形式相同 ,用以下方程表示 :

( Smax ) p = S∞ p 1 +
A

Nαp
( 9 .6)

式中 : S∞ p近似表示具有可靠度 p 的疲劳极限 (偏于安全一面 ) ; ( Smax ) p 和 N p 分别表示具有可

靠度 p 的疲劳强度和与其对应的疲劳寿命 ; A和α均为常数 ,由小型模拟件的疲劳试验结果确

定。此处 ,模拟件是指与实际构件理论应力集中系数 Kt 相同的缺口试样 ,或与实际构件局部

外形相同的试样。

现举例说明如下。取 6 个实际构件 ,在同一中等应力水平下进行试验 , 试验结果列于表

9 .1 中。已知 A = 8 .128×103 ,α= 0 .804 6 ,并将三参数 S N 曲线表达式写成如下形式 :

S∞ =
Smax

1 + A
N
α

=
Smax

1 +
8 .128× 103

N0 .80 4 6

在 Smax = 180 MPa 下测得的各个疲劳寿命观测值 Ni 及其对应的 S∞ i值 ,如表 9 .1 所列。

假定疲劳极限 S∞ 遵循正态分布。按表 9 .1 中数据 ,可求出构件疲劳极限的子样平均值

珚S∞和标准差 s分别为

珚S∞ =
1
n∑

n

i = 1

S∞ i = 106 .86 MPa

s =
∑

n

i = 1

S2
∞ i - 1

n ∑
n

i = 1

S∞ i

2

n - 1
= 8 .416 MPa
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表 9 .1  疲劳极限测定数据

Smax/ M Pa N i/ 循环
S∞i =

Smax

1 +
8 ƒ.128×103

N0 .804 6

MPa
S2
∞i

180 �1 a.087×105 104 Û.61 10 943 Z.3

180 �1 a.062×105 103 Û.79 10 772 Z.4

180 �1 a.440×105 114 Û.30 13 064 Z.5

180 �1 a.445×105 114 Û.42 13 091 Z.9

180 �0 a.776×105 92 Æ.53 8 561 E.8

180 �1 a.328×105 111 Û.53 12 438 Z.9

∑ 641 Û.18 68 872 Z.8

选取置信度γ= 90% , 可靠度 p = 99 .9 % , 由附表 3 查得对应 n = 6 的单侧容限系数

k = - 5 .301。再由附表 1 查得标准差修正系数 k
∧

= 1 .051 ,母体标准差无偏估计量为

σ
∧

= k
∧

s = 1 .051× 8 .416 = 8 .845

由上述得到的珚S∞和σ
∧

计算结果 ,可写出指定平均应力下疲劳极限正态概率密度函数 :

g( x ) = 1

8 .845 2π
exp -

( x - 106 .86 )
2

2× 8 .8452 ( 9 .7)

于是 ,安全疲劳极限为

S∞ p = 珚S∞ + kσ
∧

= 106 .86 MPa - 5 .301× 8 .845 MPa = 59 .97 MPa

将 S∞ p , A和α各值代入式 (9 .6 ) ,则得具有 90%置信度、99 .9%可靠度的实际构件 P S

N 曲线方程 :

( Smax )99 .9 = 59 .97 1 + 8 .128× 10
3

N
0 .80 4 6
9 9 .9

9 .3  二维疲劳极限概率分布

第二章 2 .3 节归纳出等寿命曲线的统一表达式 (2 .16) ,利用相关系数优化法 ,由疲劳极限

数据 ( Sa i , Sm i )可以拟合出疲劳极限曲线 ,即中值 Sa Sm 曲线 ;由具有可靠度 p 的安全疲劳极

限数据 ,可以拟合出安全疲劳极限曲线 ,即 P S a Sm 曲线。疲劳极限曲线和安全疲劳极限

曲线示于图 9 .3 中。

中值 Sa Sm 曲线方程和 P Sa Sm 曲线方程分别由以下二式表示 :

Sa

S- 1
+

Sm

σb

m

= 1 ( 9 .8)

Sa p

( S- 1 ) p
+

Sm

σb p

m
p

= 1 ( 9 .9)
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图 9 .3  疲劳极限曲线

式中 : Sa 和 Sa p 分别为对应任一平均应力 Sm 的疲劳极限幅值和安全疲劳极限幅值 ; S - 1 和

( S - 1 ) p 分别为对称循环下的疲劳极限和安全疲劳极限 ;σb p为具有可靠度 p 的安全拉伸强度

极限。

假定疲劳极限幅值遵循正态分布 (如图 9 .3 所示 ) ,则具有可靠度 p 的安全疲劳极限幅值

可表示为

Sa p = Sa + upσ
∧

(9 .10)

由附表 4 可查出标准正态偏量 up 之值。将式 (9 .8 )中 Sa 和式 ( 9 .9)中 Sa p代入式 (9 .10) ,则得

母体标准差估计量σ
∧

:

σ
∧

=
1
up

( S- 1 ) p 1 -
Sm

σb p

m
p

- S- 1 1 -
Sm

σb

m

(9 .11)

式 (9 .8 )中 Sa 乃母体平均值估计量μ
∧

,故有

μ
∧

= S- 1 1 -
Sm

σb

m

于是 ,按正态分布可得任一平均应力 Sm 下的疲劳极限幅值概率密度函数 g1 ( Sa ) :

g1 ( Sa ) =
1

2πσ
∧ exp -

( Sa - μ
∧

)2

2σ
∧2

g1 ( Sa ) =
up

2π ( S - 1 ) p 1 -
Sm

σb p

m
p

- S- 1 1 -
Sm

σb

m

·exp -
u

2
p Sa - S- 1 1 -

Sm

σb

m 2

2 ( S- 1 ) p 1 -
Sm

σb p

m
p

- S- 1 1 -
Sm

σb

m 2 (9 .12)

鉴于疲劳极限数据测试是在任一指定平均应力 Sm 下进行的 , 各点 Sm 在区间 ( Sm ) min ～
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( Sm )max内取值的概率相同 ,故可假定 Sm 遵循均匀分布 ,其概率密度函数为

g2 ( Sm ) = 1
( Sm ) max - ( Sm ) mi n

(9 .13)

式中 , ( Sm ) max和 ( Sm ) min分别为平均应力的最大值和最小值 ,根据实际情况选定。

由式 (9 .12)和式 (9 .13)可写出二维疲劳极限概率密度函数 g( Sa , sm ) :

g( Sa , Sm ) = g1 ( Sa )· g2 ( Sm ) (9 .14)

显然 , g( Sa , Sm )在一定积分域Ω内的二重积分等于 1 ,满足二维概率密度函数的条件 :

∫
( S

m
)

max

( S
m

)
min
∫

( S
a

)
max

0
g( Sa , Sm ) d Sa d Sm = 1

因为 Sa 恒为正值 ,故对 Sa 积分时下限取零 ,上限取最大值 ( Sa )max。

9 .4  二维断裂门槛值概率分布

我们将上节所述方法推广应用于疲劳裂纹扩展门槛值概率分布。同样采用等寿命曲线方

程 (9 .8 )的类似形式 ,表征疲劳裂纹扩展门槛值ΔKt h及其均值 Km th之间的关系 :

ΔKt h

ΔK - 1
+

Km th

KIC

m

= 1 (9 .15)

式中 : KIC为材料的断裂韧性 ;ΔK - 1为对称载荷循环下材料疲劳裂纹扩展门槛值。由疲劳裂纹

扩展门槛值数据 ,可以拟合出中值ΔKt h Kmt h曲线 ;由具有可靠度 p的安全疲劳裂纹扩展门槛

值数据 ,可以拟合出 P ΔKt h Km th曲线。中值ΔKt h Km th曲线方程如式 (9 .15)所示 ; P ΔKt h

Km th曲线方程为

(ΔKt h ) p

(ΔK - 1 ) p
+

Kmt h

( KIC ) p

m
p

= 1 (9 ,16)

式中 : (ΔKth ) p 为具有可靠度 p 的安全疲劳裂纹扩展门槛值 ; (ΔK - 1 ) p 为对称循环下安全疲劳

裂纹扩展门槛值 ; ( KIC ) p 为安全断裂韧性。

假定疲劳裂纹扩展门槛值遵循正态分布 ,仿照式 ( 9 .10 )有

(ΔKth ) p = ΔKt h + upσ
∧

(9 .17)

将式 (9 .15)中ΔKt h和式 ( 9 .16 )中 (ΔKt h ) p 代入上式 ,可求出

σ
∧

=
(ΔK - 1 ) p

u p
1 -

Kmt h

( KIC ) p

m
p

-
ΔK- 1

up
1 -

Kmt h

KIC

m

(9 .18)

因式 (9 .15)中ΔKt h实为母体平均值估计量μ
∧

,故有

μ
∧

= ΔK - 1 1 -
Km t h

KIC

m

于是 ,按正态分布可得疲劳门槛值概率密度函数
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g1 (ΔKt h ) =
up ( 2π)

- 1/ 2

(ΔK - 1 ) p 1 -
Kmt h

( KIC ) p

m
p

- ΔK - 1 1 -
Kmt h

KIC

m

·exp -
u

2
p ΔKth - ΔK - 1 1 -

Km th

KIC

m 2

2 (ΔK - 1 ) p - ΔK - 1 - (ΔK - 1 ) p
Km t h

( KIC ) p

m
p

+ΔK - 1
Km th

KIC

m 2 (9 .19)

鉴于疲劳裂纹扩展门槛值数据测试是在任一指定 Km th 下进行的 , 各 Kmt h取值概率相同 ,

故可假定 Km th遵循均匀分布 ,其概率密度函数为

g2 ( Km th ) =
1

( Kmt h )max - ( Km th ) min
(9 .20)

式中 , ( Km th ) max和 ( Kmt h ) min分别为 Km th的最大值和最小值。仿照上节作法 ,可得二维疲劳门槛

值概率密度函数

g(ΔKth , Km t h ) = g1 (ΔKth )· g2 ( Km t h ) (9 .21)

9 .5  应力 强度干涉模型的普遍式

本章 9 .1 节所述无限寿命设计的概率方法 ,仅适用于疲劳应力和疲劳强度均服从正态分

布的情况。倘若应力和强度二者中有一个遵循其他分布 ,或它们为二维随机变量 ,则该模型不

再适用 ,而必须采用普遍形式的应力 强度干涉模型进行可靠性设计。

如已知疲劳应力幅值 sa 与疲劳强度幅值 Sa 的一维概率密度函数分别为 f ( sa )和 g ( Sa )

(如图 9 .4 所示 ) ,则对应任一应力幅值 sa , Sa 小于 sa 的概率为

F( sa ) = P( Sa < sa ) =∫
s
a

0
g( Sa ) d Sa (9 .22)

图 9 .4  一维应力 强度干涉模型

因为应力幅值恒为非负值 ,故积分下限取零。分布函数 F( sa )如图 9 .4 中阴影面积所示。

作为随机变量的应力幅值 sa 发生的概率是 f ( sa ) d sa。由于 F( sa )为 sa 的单调函数 ,亦为一随
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机变量 , F( sa )发生的概率也是 f ( sa ) d sa。两者的乘积即构件破坏率 f 的微分 d f ,即

d f = F( sa ) f ( sa ) d sa

对上式积分 ,则得构件的破坏率

f =∫
( s

a
)

max

0
F( sa ) f ( sa ) d sa

构件的可靠度为

p = 1 - f = 1 -∫
( s

a
)

max

0
F( sa ) f ( sa ) d sa

将式 (9 .22)代入上式 ,可得

p = 1 -∫
( s

a
)

max

0 ∫
s
a

0
g( Sa ) d Sa f ( sa ) dsa (9 .23)

式 (9 .23)称作一维应力 强度干涉模型。

若疲劳应力 ( sa , sm )与疲劳强度 ( Sa , Sm )都是二维随机变量 ,且它们的概率密度函数分别

为 f ( sa , sm )和 g( Sa , Sm )。仿照一维应力 强度干涉模型的建立过程 ,疲劳强度 ( Sa , Sm )小于疲

劳应力 ( sa , sm )的概率为

F( sa , sm ) = P[ ( Sa , Sm ) < ( sa , sm ) ]

F( sa , sm ) =∫
s
m

( s
m

)
min
∫

s
a

0
g( Sa , Sm ) d Sa d Sm (9 .24)

作为随机变量疲劳应力 ( sa , sm )发生的概率为 f ( sa , sm ) d sa d sm ,也是 F( sa , sm )发生的概率。

F( sa , sm )与其发生的概率之乘积即构件破坏率 f 的微分 d f ,即

d f = F( sa , sm ) f ( sa , sm ) d sa d sm

对上式积分 ,则得构件的破坏率

f =∫
( s

m
)

max

( s
m

)
min
∫

( s
a

)
min

0
F( sa , sm ) f ( sa , sm ) d sa d sm

构件的可靠度为

p = 1 - f = 1 -∫
( s

m
)

max

( s
m

)
min
∫

( s
a

)
max

0
F( sa , sm ) f ( sa , sm ) d sa d sm

将式 (9 .24)代入上式 ,则得二维应力 强度干涉模型 :

p = 1 -∫
( s

m
)
max

( s
m

)
min
∫

( s
a

)
max

0 ∫
s
m

( s
m

)
min
∫

s
a

0
g( Sa , Sm ) d Sa d Sm f ( sa , sm ) d sa d sm (9 .25)

当给定足够高的可靠度时 ,如 p = 989 .99% , 99 .999%等 ,相当于将破坏率 f 控制在万分之一

以下 ,这样 ,可显著降低构件疲劳裂纹出现的可能性。

9 .6  断裂干涉模型

当含裂纹或含初始缺陷构件承受稳态随机循环应力时 ,为保证其安全工作 ,需将应力强度
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因子变程控制在疲劳裂纹扩展门槛值以下 ,以防止裂纹继续扩展。为此建立断裂干涉模型 ,其

原理和方法与应力 强度干涉模型建立过程相似。断裂干涉模型可用于无限寿命损伤容限设

计和故障分析等。

根据式 (7 .19)和 (7 .20) ,应力强度因子均值 Km 和变程ΔK 分别表示为

Km = X( sm )·Y ( a)

ΔK = [ X( smax ) - X( sm in ) ]·Y ( a) = ΔX·Y ( a)

按概率统计理论 ,可以由疲劳应力的概率分布 ,导出给定裂纹长度 a下的应力强度因子均值

Km 和变程ΔK 的概率分布。也可根据其统计特征直接建立 Km 和ΔK 的概率密度函数。

如已知应力强度因子变程ΔK 和疲劳裂纹扩展门槛值ΔKt h的一维概率密度函数分别为

f (ΔK)和 g(ΔKt h ) ,则对应任一ΔK ,ΔKth小于ΔK 的概率为

F(ΔK) = P(ΔKt h < ΔK ) =∫
ΔK

0
g(ΔKt h ) dΔKth (9 .26)

f (ΔK)为随机变量ΔK 的单调函数 ,其发生的概率是 f (ΔK) dΔK。由此可得构件破坏率 f 的

微分

d f = F(ΔK ) f (ΔK) dΔK

对上式积分 ,则得构件裂纹继续扩展的概率 ,即破坏率

f =∫
(ΔK )

max

0
F(ΔK ) f (ΔK) dΔK

构件裂纹不扩展概率 ,即可靠度为

p = 1 - f = 1 -∫
(ΔK)

max

0
F(ΔK ) f (ΔK) dΔK

将式 (9 .26)代入上式 ,则得

p = 1 -∫
(ΔK)

max

0 ∫
ΔK

0
g(ΔKt h ) dΔKth f (ΔK) dΔK (9 .27)

此即一维断裂干涉模型。

现将式 ( 9 . 27 ) 推广到二维情况。设应力强度因子变程和均值的概率密度函数为

f (ΔK , Km ) ,疲劳裂纹扩展门槛值及其均值的概率密度函数为 g (ΔKt h , Km t h )。于是 , 可写出

二维断裂干涉模型 :

p = 1 -∫
( K

m
)

max

( K
m

)
min
∫

(ΔK)
max

0 ∫
K

m

( K
m

)
min
∫
ΔK

0
g(ΔKth , Km th ) dΔKth d Km t h × f (ΔK , Km ) dΔKd Km

(9 .28)

根据式 (9 .27)或式 (9 .28) ,不仅可求出已知裂纹长度 a不扩展的可靠度 p ,而且可计算在

给定可靠度 p下不扩展的裂纹最大尺寸 a。
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9 .7  全寿命分散系数法

对于有限寿命设计 ,确定安全寿命的测试方法至少需要 5～6 个或更多的试样。对于小型

试样尚且容易实现 ,但对于全尺寸结构不可能提供如此多的试样 ,有时甚至只有一两个试样 ,

无法进行子样标准差 s的计算 ,母体标准差σ常常根据长期实践经验获得。而产品使用寿命

往往又要由全尺寸试样的疲劳试验结果给出 ,因此 ,以高可靠度根据极小子样 ( 1～2 个试样 )

确定结构使用的安全寿命确系十分重要的问题。为解决这一问题 ,目前广泛采用的是“分散系

数法”。在全寿命分散系数公式的建立过程中 ,通常假定对数裂纹形成寿命和对数裂纹扩展寿

命均遵循正态分布 N (μ;σ) ,但二者的母体标准差大小则不相同。

无论裂纹形成寿命或裂纹扩展寿命的分散系数都定义为

分散系数 =
中值试验寿命
安全寿命

(9 .29)

中值试验寿命为具有 50%可靠度的疲劳寿命估计量。当对数疲劳寿命遵循正态分布时 ,子样

平均值即母体中值估计量。令珚x表示由 n个试验结果得到的对数疲劳寿命 lg Ni 的子样平均

值 ; [ N5 0 ] t 表示中值试验寿命 ,则有

珚x =
1
n∑

n

i = 1

lg Ni

lg [ N5 0 ] t =
1
n∑

n

i = 1

lg Ni

将上式两端取反对数 ,则有

[ N50 ] t =
n

N 1 × N2 ×Λ× Nn

可见 ,中值试验寿命 [ N5 0 ] t 为一组试样试验寿命的几何平均值 ,对单一试样即为本身寿命。

9 .7 .1  完全寿命的分散系数

在已知母体标准差σ=σ0 (σ0 为某一常数 )的情况下 ,对数安全寿命 xp =μ+ upσ的估计量

x
∧

p 可表示为

x
∧

p = μ
∧

+ upσ0 (9 .30)

式中 ,μ
∧
为母体平均值估计量。当用对数疲劳寿命 lg Ni 的子样平均值珚x 作为估计量时 ,可能

大于μ,也可能小于μ。为安全起见 ,对母体平均值估计量μ
∧

赋予一定的置信度 ,使估计出的μ
∧

尽可能小于真值μ。为此将μ
∧
写成以下形式 :

μ
∧

= 珚x - C (9 .31)

式中 , C为一正的待定常数。现在的问题是寻求常数 C,使得随机变量 (珡X - C)小于μ的概率

为γ:
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P(珡X - C < μ) = γ

此处γ即表示置信度。当满足上式时 ,则以置信度γ估计出的μ
∧
值不超过μ。由统计理论可

知 ,珡X 按正态分布 N (μ;σ/ n) ,且随机变量η=珡X - C的矩母函数为

Mη (θ) = e - CθM珔x (θ)

再根据统计学知识 ,有

M珔x (θ) = exp μθ+
1

2π
σ

2
θ

2
(9 .32)

因此 Mη(θ) = e
- Cθ

exp μθ+
1

2π
σ

2
θ

2

Mη(θ) = exp (μ - C)θ+ 1
2π
σ2θ2 (9 .33)

对比 M珔x (θ)和 Mη (θ)二式 ,可见η=珡X - C也遵循正态分布 ,其母体平均值为μ - C,标准差仍

为σ/ n。珡X - C的概率密度曲线示于图 9 .5 中 ,图中 uγ 为与置信度γ相关的标准正态偏量。

当给定γ时 , uγ 值可从附表 4 查得。由图可知 , m和 (μ- C)存在以下关系 :

μ= μ - C + uγ
σ

n

图 9 .5  珚X—C的正态概率密度曲线

根据上式即可求出 C 值 :

C = uγ
σ

n

将 C值代入式 ( 9 .31 ) ,则得母体平均值估计量

μ
∧

= 珚x - uγ
σ

n
(9 .34)

再将上式代入式 (9 .30) ,并取σ=σ0 ,得到对数安全寿命估计量为
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x
∧

p = 珚x - uγ
σ0

n
+ upσ0 (9 .35)

根据式 (9 .29) ,分散系数 Lf 定义为中值试验寿命 [ N50 ] t 与安全寿命 N
∧

p 的比值 ,即

Lf =
[ N50 ] t

N
∧

p

(9 .36)

或写成

N
∧

p =
[ N5 0 ] t

Lf
(9 .37)

由式 (9 .35) ,有

lg N
∧

p = lg [ N50 ] t - uγ
σ0

n
+ upσ0

经移项后可得

lg
[ N50 ] t

N
∧

p

=
uγ

n
- up σ0

按式 (9 .36)定义 ,得到

Lf = 10
u
γ
n

- u
p
σ

0 (9 .38)

在谱载作用下 ,当根据少量全尺寸结构疲劳试验测定出中值裂纹形成寿命 [ N50 ] t 时 ,按

照式 (9 .37) ,可得任一可靠度 p和置信度γ的安全裂纹形成寿命 :

N
∧

p =
[ N5 0 ] t

10
uγ

n
- u

p
σ

0

(9 .39)

根据我国具体情况 ,对不同形式的金属结构 ,对数裂纹形成寿命的标准差σ0 建议取

σ0 = 0 .16 ～ 0 .20

当σ0 = 0 .17 时 ,分散系数 Lf 计算结果列于表 9 .2 中。表 9 .2 的计算结果表明 ,从经济角度考

虑使用两个试样比较合理。因为当试样个数 n由 1 变化到 2 时 ,分散系数大幅降低 ,而此后分

散系数变化则较小。

表 9 .2  疲劳裂纹形成寿命分散系数

试件个数 n 1 ~2 Æ3 �4 V

up = - 3 Ì.09( p = 99 .9 % )

uγ= 1 .282(γ= 90 % )
5 U.5 4 •.8 4 å.5 4 -.3

在谱载作用下 ,当根据少量全尺寸结构疲劳试验测定出中值裂纹扩展寿命 [ N
*

50 ] t 时 ,同

样按照式 (9 .37) ,可得任一可靠度 p和置信度γ的安全裂纹扩展寿命 :

N
∧

*
p =

[ N
*

50 ] t

10
uγ

n
- u

p
σ*

0

(9 .40)
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式中 ,σ
*

0 为对数裂纹扩展寿命的标准差。鉴于裂纹扩展寿命分散性较小 ,对一般金属结构建

议取

σ*
0 = 0 .07 ～ 0 .10

当σ*
0 = 0 .09 时 ,分散系数计算结果列于表 9 .3 中。表 9 .2 和表 9 .3 给出了全寿命分散系数 ,

可供疲劳可靠性设计之用。

表 9 .3  疲劳裂纹扩展寿命分散系数

试件个数 n 1 ~2 Æ3 �4 V

up = - 3 Ì.09( p = 99 .9 % )

uγ= 1 .282(γ= 90 %
2 U.5 2 •.3 2 å.2 2 -.2

9 .7 .2  不完全寿命的分散系数

当利用两个相同构件 (如飞机左右两个机翼 )在同一谱载下进行试验时 ,若其中之一先行

破坏而另一个寿命未知即终止试验 ,则可采用不完全寿命的分散系数确定安全使用寿命。

设已知先破坏的构件对数疲劳寿命为 x1 = lg N1 ,另一未知的构件对数疲劳寿命为 x2 =

lg N2 ,显然 x2 > x1 。根据可靠度估计量公式

p = 1 -
i

n + 1

可得 x1 的可靠度估计量为 p
∧

1 = 2/ 3 , x2 的可靠度估计量为 p
∧

2 = 1/ 3。因为 x1 和 x2 来自同一

正态母体 N (μ;σ0 ) ,故

x1 = μ+μ1σ0

x2 = μ+μ2σ0

由以上二式消去μ,可得

x2 = x1 + (μ2 - μ1 )σ0

对数中值试验寿命等于

lg [ N5 0 ] t =
1
2

( x1 + x2 ) = x1 +
1
2

( u2 - u1 )σ0

根据公式 (9 .37)和式 (9 .38) ,有

N
∧

p =
[ N50 ] t

Lf
=

10
x

1
+ 1

2
( u

2
- u

1
)σ

0

10
u
γ
2

- u
p
σ

0

lg N
∧

p = lg N1 +
1
2

( u2 - u1 )σ0 -
uγ

2
- up σ0

由上式即可导出两个构件承受相同谱载荷 , 且其中之一先行破坏即终止试验时的分散

系数
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Li =
N1

N
∧

p

= 10
uγ
2

- u
p
σ

0
-

1
2

( u
2

- u
1

)σ
0

由正态分布数值表 (附表 4 )可查得 u1 = - 0 .430 8( p = 2/ 3) ; u2 = 0 .430 8 ( p = 1/ 3) ,于是

上式变成

Li = 10
u
γ
2

- u
p

- 0 .430 8 σ
0 (9 .41)

对于裂纹形成寿命 ,可取σ0 = 0 .17。当可靠度为 99 .9% ,置信度为 90%时 , Li≈4。对于

裂纹扩展寿命 ,可取σ
*

0 = 0 .09。当可靠度为 99 .9% ,置信度为 90%时 , Li≈2。不完全寿命的

分散系数 Li 可作为飞机整体结构疲劳试验设计之用。

9 .8  经济寿命耐久性模型

考虑一有 m个关键部件组成的结构。如果其中某一部件破坏将导致整体结构失效 ,则此

种结构可视作由 m个部件组成的串联系统。任一部件裂纹形成寿命 Npi的可靠度 pi 为 N pi的

单调函数 ,即

pi = f i ( Npi ) (9 .42)

式中 pi 与 N pi之间的关系可借助分散系数获得 :

Npi =
[ N50 ] i

10
uγ
n

- u
pi
σ

0

也可利用广义 P S N 曲面方程 ,根据线性累积损伤理论求得。任一部件裂纹扩展寿命 N
*
pi

的可靠度 p
*
i 为 N

*
pi的单调函数 ,即

p
*
i = gi ( N

*
pi ) (9 .43)

式中 p
*
i 与 N

*
pi之间的关系可借助分散系数获得 :

N
*
pi =

[ N
*

5 0 ] i

10
uγ

n
- u

pi
σ

*
0

也可利用广义断裂 P S N * 曲面方程 ,根据线性累积损伤理论求得。式 ( 9 .42 )和式 ( 9 .43)

可分别用图 9 .6 和图 9 .7 表示之。

任一部件裂纹形成寿命的破坏率 (1 - pi ) ,表示出现工程裂纹的概率 ;裂纹扩展寿命的破

坏率 ( 1 - p
*
i )表示由工程裂纹扩展到临界裂纹或完全断裂的概率。当此二事件都发生时 ,该

部件才会破坏 ,其破坏率为

f i = ( 1 - pi ) (1 - p
*
i )

该部件的可靠度为

ri = 1 - f i = 1 - ( 1 - pi ) (1 - p
*
i )

对于整体结构 ,其可靠度 R等于所有部件可靠度的乘积 ,即
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图 9 .6  裂纹形成 pi N pi曲线

图 9 .7  裂纹扩展 p *
i N *

pi曲线

R = ∏
m

i = 1

ri

R = ∏
m

i = 1

[ 1 - ( 1 - pi ) (1 - p*
i ) ] (9 .44)

整体结构的破坏率 F为

F = 1 - ∏
m

i = 1

[ 1 - ( 1 - pi ) (1 - p
*
i ) ] (9 .45)

当控制破坏率 F在万分之一以下时 ,整体结构万无一失 ,如取 F = 10
- 5

,则可靠度 R =

0 .999 99。将式 (9 .42)和式 (9 .43)代入式 (9 .44)中 ,化简后得

R = ∏
m

i = 1

[ f i ( Npi ) + gi ( N
*
pi ) - f i ( Npi )· gi ( N

*
pi ) ] (9 .46)
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当给定可靠度 R时 ,根据式 ( 9 .44 )以及关系式 ( 9 .42 )、( 9 .43 ) ,可建立整体结构安全裂纹

形成寿命 N p 和安全裂纹扩展寿命 N *
p 的关系。如图 9 .6 所示 ,首先给定一 Np 值 , 由式

(9 .42) ,可求得一组 p1 , p1 ,⋯ , pm 值 , 将它们代入式 ( 9 .44 ) ,式 (9 .44 )即变成含未知量 p*
1 ,

p *
2 ,⋯ , p*

m 的方程。由图 9 .7 可见 , N *
pi 是 p *

i 的单调函数 , 因此 ,必然可寻求到一 N *
p 值 ,使

其对应的 p *
1 , p*

2 ,⋯ , p*
m 各值满足方程 ( 9 .44 )。 Np 与 N *

p 的关系曲线示于图 9 .8 中 ,图中曲

线上任一点都具有相同的可靠度 R。

式 (9 .44)为耐久性数学模型 ,它将安全寿命设计与损伤容限设计有机地结合 ,以安全裂纹

形成寿命 Np 作为结构使用寿命 ,期望结构在使用寿命期间内不会形成裂纹 ;以安全裂纹扩展

寿命 N
*
p 作为检修周期 ,其目的是 :即使在检修周期内结构萌生裂纹或含有漏检裂纹 ,也能持

续安全工作 ,裂纹不致扩展到完全断裂。

图 9 .8  结构 Np N *
p 曲线

在图 9 .8 曲线上任取一点 ,如点 a, N p < N
*
p ,表示服役时间未达到检修周期 , 勿需检修。

最经济的首次翻修期 N1 应满足的条件 : Np = N
*
p (如图 9 .8 中点 A所示 )。为此 ,自原点 O作

一条 45°射线与曲线交于点 A,点 A的横坐标 N1 即为首次翻修周期 ;如检修后未发现裂纹 ,再

自点 N1 作 45°射线与曲线交于点 B,由此所得 N2 即为第二次检修周期 ;依此类推。可见使用

寿命相当于不断缩小的检修周期的累加。以 Np = N *
p 为条件指定检修周期 ,不仅能及时发现

经安全裂纹形成寿命 N p 后出现的裂纹 ,而且可防止在 N p 期间内萌生的裂纹或漏检裂纹的小

概率事件发生。

应该指出 ,如果检修时发现裂纹 ,则应以修复后部件疲劳性能重新建立 Np N *
p 曲线 ,直

至预测的检修周期过短 ,其经济效益不足以补偿维修费用时为止。检修周期过短会造成浪费 ,

过长则导致危险。耐久性模型确定的使用寿命和检修周期既保障安全 ,又考虑经济效益 ,故其

使用寿命也称作经济寿命。经济寿命耐久性模型适用于维修性较好和裂纹扩展寿命较长的
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结构。

如果结构仅存在一个关键危险件 ,那么 ,当给定可靠度 R时 ,由式 ( 9 .46)可建立安全裂纹

形成寿命 Np 和安全裂纹扩展寿命 N
*
p 的关系 :

R = f ( Np ) + g( N
*
p ) - f ( N p )· g( N

*
p ) (9 .47)

设 N1 为首翻期 ,将 Np = N1 和 N
*
p = N1 代入式 (9 .47) ,则得

R = f ( N1 ) + g( N1 ) = f ( N1 )· g( N1 ) (9 .48)

由以上方程可解得首翻期 N1。如检修后未发现裂纹 ,则第二次检修周期 N2 可由下式求出 :

R = f ( N1 + N2 ) + g( N2 ) - f ( N1 + N2 )· g( N2 )

现举一工程实例说明结构首翻期的预测。某直升机部件由耳片接头、螺栓、大梁组成。接

头材料为 40CrNiMoA(Ⅱ类锻件 ) ;螺栓材料为 40CrNiMoA ;大梁材料为 LD2CS (Ⅱ类锻件 )。

该结构仅存在一个关键危险件 ,对其裂纹形成 ( p , N)数据和裂纹扩展 ( p
*

, N
*

)数据进行统计

处理后 ,分别得到裂纹形成 p N p 曲线和裂纹扩展 p * N *
p 曲线如下 :

p = 0 .999 213 83 - 1 .146 11× 10 - 9· ( N - 319 )2

p* = 1 .007 101 2 - 5 .530 52× 10 - 10· ( N * + 3 659 )2

式中 , Np 和 N
*
p 的单位是飞行小时。

当给定 R = 0 .999 99 时 ,将 f ( N p )和 g( N
*
p )代入式 (9 .47) ,则得 N p 与 N

*
p 的关系式 :

0 .999 9 = 2 .006 3 - 1 .046 1× 10 - 9 ( N p - 319) 2 - 5 .530 5× 10 - 1 0 ( N *
p + 3 659)2

- [ 0 .999 2 - 1 .046 1× 10 - 9 ( Np - 319 )2 ]× [1 .007 1 - 5 .530 5× 10 - 1 0 ( N *
p + 3 659) 2 ]

设 N1 为首翻期 ,将 Np = N1 和 N
*
p = N1 代入上式后 ,并利用数值方法解出

N1 = 2 677 飞行小时

9 .9  细节疲劳额定值 (DFR)方法

细节疲劳额定值 ( DFR )是一种对零构件疲劳品质的度量 , 其定义为 :在 95 %可靠度和

95 %置信度要求下 ,当应力比为 0 .06 时 ,零构件能承受 10
5
次循环的最大名义应力值 (疲劳强

度 )。DFR 法建立在应力疲劳的基础上 ,其名义应力处于 S N 曲线的中等寿命区 ( 10
4
～10

6

循环数 ) ,适用于承受低载的构件。它与局部应力 应变法不同 ,后者建立在应变疲劳的基础

上 ,多用于高载、大应变占主导地位的情况。DFR 法与静强度设计结合一起 ,只要控制名义应

力小于 DFR ,即可满足疲劳强度的要求 ,乃一种行之有效的设计方法。该法由美国波音公司

首创 ,用于运输机机体结构疲劳可靠性设计。

对于运输机等民用飞机 ,由于地 空 地 ( GAG )应力循环造成的损伤是结构主要疲劳损

伤 ,因此 ,有必要先将所有使用载荷均当量成地 空 地 ( GAG)应力循环。利用广义 S N 曲

面 ,根据 Miner 理论可以计算出地 空 地 ( GAG)循环损伤比和当量地 空 地循环数。地 空

地循环损伤比是指 ,地 空 地应力循环造成的疲劳损伤与全部使用载荷造成的总损伤的比值 ;
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当量地 空 地循环数是指 ,全部使用载荷造成的总损伤所相当的地 空 地应力循环的次数。

地 空 地循环损伤比与当量地 空 地循环数关系如下 :

当量地 空 地循环数 =
1

地 空 地损伤比

根据损伤当量公式 ( 5 .5 )进行损伤当量折算 ,可以得到一个应力比为 0 .06 的应力循环

S
0
max ,该应力循环造成的损伤 ,与地 空 地应力循环在当量地空地循环数下 ,造成的损伤相等。

因此 ,可以得到结构细节疲劳额定值 DFR 设计准则 :

S0
max < DFR

式中 , DFR 值可利用结构细节的广义 S N 曲线和等寿命曲线 ,或广义 S N 曲面计算确定。

习题与思考题

习  题

9 .1  飞机结构设计思想在历史上发生了哪些重大的变化 ? 引起这些变化的原因何在 ?

9 .2  何谓可靠性和可靠性设计 ? 试比较“安全寿命”设计、损伤容限设计、耐久性设计和可靠

性设计准则之异同。它们保证结构安全性的具体准则是什么 ?

9 .3  试论述耐久性设计如下概念定义 :母体、子样、个体、随机变量、可靠度、置信度、设计可靠

性、使用可靠性。

9 .4  试述无限寿命设计的概率方法中的联接方程和干涉模型的假设条件和理论基础 ,并比较

它们之异同。

9 .5  已知某发动机零件的疲劳应力和疲劳强度均符合正态分布 ,疲劳应力 s～ N ( 350 , 40 )

MPa ,疲劳强度 S～ N( 820 , 80) MPa。求可靠度 p = 90 %对应的零件安全系数 n。现假

设由于材料的热处理不当 ,使疲劳强度的标准离差增至 150 M Pa,当可靠度仍需保持 p

= 90%时 ,安全系数 n为多少 ?

9 .6  在干涉模型中 ,为什么应力分布要与疲劳极限分布干涉 ,而不与中寿命区的疲劳强度分

布干涉 ?

9 .7  试证明一维干涉模型的可靠度小于干涉区面积 (如图 9 .9 所示 )大小。

9 .8  已知某发动机零件的疲劳应力和疲劳强度均符合正态分布 ,疲劳应力 s～ N ( 350 , 40 )

MPa ,疲劳强度 S～ N( 820 , 80 ) MPa。试分别采用联接方程和一维干涉模型计算该零件

可靠度 (干涉模型积分计算可使用计算机软件如 M tlab 等 )大小 ,比较两个结果之异同 ,

并分析产生差异的原因。

9 .9  结构疲劳寿命定寿的全寿命分散系数法的理论依据是什么 ? 当标准差未知时 ,又如何根

据全尺寸结构试验结果评定寿命 ?
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图 9 .9  干涉模型与干涉区

9 .10  结构定寿耐久性数学模型的分析步骤是什么 ? 每一步骤的理论基础又是什么 ?

9 .11  试述 DFR 方法与静强度设计方法有何联系 ? 有何区别 ?

思考题

9 .12  结构定寿耐久性数学模型确定检修周期时 ,未考虑无损检测的影响 ,若考虑无损检测因

素 ,该模型如何发展 ?

9 .13  DFR 方法在确定 A 基值和 B 基值时 ,需要使用三参数 Weibull 分布 ,而该分布的置信

度问题在数学上至今没有成熟解 ,请问该方法如何解决这一问题 ?
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第十章  在特殊环境下的疲劳问题

10 .1  腐蚀疲劳

对于水上使用的飞机 ,因为在海水或水蒸气的腐蚀环境下工作 ,故应考虑“腐蚀疲劳”问

题。受腐蚀疲劳破坏较多的情况是飞机螺旋桨和喷气发动机叶片。腐蚀疲劳一般分为两种情

况 :① 金属在承受交变载荷之前受到腐蚀 ,而在交变应力作用时 ,不受腐蚀 ;② 金属在交变应

力作用下 ,同时受到腐蚀。在第二种情况下 ,腐蚀影响最严重 ,可使疲劳强度大大降低 ,其降低

量高达 70～80%。

金属受到腐蚀而使疲劳强度降低的原因 ,主要是腐蚀使金属表面产生无数应力集中点 ,促

使了疲劳裂纹的形成。应当指出 ,在腐蚀情况下 ,即使对于钢材 , S N 曲线一般也没有水平

直线部分 ,破坏应力总是随着循环数的增加而降低。这是因为在应力循环的过程中 ,腐蚀的损

伤作用也在不断地进行 ,从而造成了疲劳强度继续降低。如图 10 .1 (a)和 ( b )给出了一些材料

在盐雾中腐蚀疲劳的实验结果。该图使用的是全对数坐标 ,纵坐标单位应力是 MPa。从图中

可以看到腐蚀疲劳的曲线在 10
6
循环以后急剧下降的情况。

腐蚀疲劳强度与应力循环的频率有关 ,当应力频率很高时 ,在一定的循环数下 ,所经历的

时间就较短 ,腐蚀的作用也就小 ,所以 ,疲劳强度随着应力循环频率的增加而提高。

腐蚀对表面光洁度高的试样影响较大 ,因为光洁度差的试样表面上已有了很多应力集中

点。试样经腐蚀后 ,有两种可能 :一方面使应力集中点增多 ;另一方面将已有的应力集中点腐

蚀掉了。这两种发展的趋势有相互抵消的作用 ,所以 ,表面光洁度较差的试样受影响较小。

铜、铜合金及钛合金的抗腐蚀性能是比较好的 ,但铝合金和镁合金的疲劳强度会因腐蚀作

用大大降低 ,而且高强度的铝锌合金比铝铜合金情况更坏。如果在这些合金表面包有铝层的

话 ,则会有所改善 ,例如 ,对包铝层的铝铜合金 ,在大气中就不受到明显腐蚀的影响。

为了提高材料的抗腐蚀能力 ,可以进行表面保护或强化处理 ,例如对零构件表面进行喷丸

或液压处理 ,都可以达到提高腐蚀疲劳强度的效果。实践经验指出 ,对表层进行氮化处理是提

高抗腐蚀能力最有效的方法。



图 10 .1  盐雾中腐蚀疲劳的实验结果

[注 ] : ( a )———弯曲 ; ( b )———拉压 ;实线———在盐水喷雾下试验 ;虚线———在空气中进行试验 ; 1———Cr 钢 (含 Cr13 % ) ;

2———Cr 钢 (含 Cr15 % ) ; 3———Cr Ni 钢 (含 Cr17 % , Ni1 % ) ; 4———Cr Ni 钢 (含 Cr18 % , Ni8 % ) ; 5———碳素钢 (含

C0. 5 % ) ; 6———硬铝 ; 7———镁合金 (含 Al2 .5 % )

10 .2  擦伤疲劳

当两个互相接触的固体表面具有微小的相对运动时 ,则表面会受到损伤 , 这就是所谓的

“擦伤腐蚀”。擦伤腐蚀常常发生在限制相对运动的连接件中 ,如螺栓接头、铆钉接头等处。在

擦伤的表面常常堆积有细微的氧化物颗粒 , 在钢材中为氧化铁 ( Fe2 O3 ) ,呈红棕色 ;而在铝镁

合金中 ,这些细微的氧化物颗粒是黑色的。受到擦伤的表面 ,因产生腐蚀斑点而导致疲劳强度

显著降低。

擦伤腐蚀的机理 ,目前尚不十分清楚 ,但擦伤的过程 ,可以看成是局部的磨损 ,如果此时伴

随有腐蚀发生的话 ,就会大大加剧这种磨损的作用。

擦伤腐蚀与相对位移的大小、擦伤面之间的压力及周围环境等有关。只要有很小的相对

位移 (千分之几毫米 ,甚至更小 )就会造成擦伤 ;相对位移量增加时 ,损伤也增加 ,但达到一定值

时就不再增加。一般来说 ,擦伤面之间的压力加大时 ,损伤加剧 ;但当这种压力足够大时 ,则又

可以起到限制位移量的作用 ,从而减少损伤。
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对于连接件 ,如采用干涉配合或预紧力方法 ,可防止擦伤腐蚀的发生。一些现代飞机的连

接件 ,常常在两个贴合面之间 ,使用塑料垫片或多层纯铝箔胶合而成的垫片 ,在耳孔内使用干

涉配合的不锈钢衬套 ,这些都是防擦伤腐蚀的有效措施。

10 .3  高温疲劳和低温疲劳

根据疲劳试验结果 ,在高温情况下 ,一般钢材 S N 曲线也都没有水平直线部分 ,亦即不

存在有疲劳极限。图 10 .2 给出了旋转弯曲的疲劳试验结果 ,其纵坐标表示在 107 循环下的弯

曲疲劳强度 (单位是 MPa)。由图可以看出 ,铝合金在 20 ℃～150 ℃的范围内 ,基本上不受温

度影响 ,温度再升高时 ,它的疲劳强度降低很快 ,在 350 ℃以上 ,就只有很低的强度了。铝铜合

金对高温疲劳的抗力优于铝锌合金。由图还可以看出 ,碳钢 ( 0 .17% C)有一种特殊的高温疲

图 10 .2  高温下旋转弯曲的疲劳试验结果

[注 ] : 1———钛合金 (含铝的钛合金 ) ; 2———镍铬钼钢 ; 3———低碳钢 ( 0 .17 % C) ; 4———铝铜合金 ; 5———铝锌镁合金 ; 6———高

强度铸铁 ; 7———镁铝锌合金 ; 8———镁锌锆钍合金 ; 9———铜镍合金 ( 30 % Ni , 0 .5 % Cr, 1 .5 % Al ,其余 Cu ) ; 10———铜镍合金

( 30 % Ni , 1 % Mn , 1 % Fe,其余 Cu ) ; 11———合金钢 ( 2 .7 % Cr , 0 .5 % Mo, 0 .75 % V , 0 .5 % W ) ; 12———奥氏体镍铬钼合金 ;

13———奥氏体钢 ( 18 .75 % Cr, 12 .0 % Ni , 1 .25 % Nb) ; 14———合金钢 ( 11 .6 % Cr ,0 .6 % Mo , 0 .3 % V, 0 .25 % Nb ) ; 15———奥氏

体钢 (13 % Cr ,13 % Ni ,10 % Co) ; 16———铬镍钴合金 ( 19 % Cr , 12 % Ni , 4 .5 % Co ) ; 17———奥氏体钢 ; 18———镍铬合金 ( 15 %

Cr, 20 % Co ,1 .2 % T i , 4 .5 % Al , 5 % Mo,其余 Ni) ; 19———镍铬合金 ( 20 % Cr, 18 % Co ,2 .4 % T i , 1 .4 % Al ,其余 Ni)
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劳性能 ,碳钢在 20 ℃～150 ℃内 ,疲劳强度没有什么变化 (在 100 ℃时比室温 20 ℃时稍低 ) ;

当温度超过 150 ℃后 ,疲劳强度随温度升高而增加 ,并在 350 ℃时则达到最大值 ,此后温度再

增加 ,疲劳强度则迅速降低。镍铬钼合金钢在 400 ℃以下 ,疲劳强度几乎不变 ,而温度再升高

时 ,也迅速地降低。

根据低温疲劳试验结果 , 当温度在 - 40 ℃、- 78 ℃、- 186 ℃到 - 196 ℃时 ,碳钢、合金

钢、铸造合金钢、不锈钢、铝合金、钛合金等的疲劳强度 ,都随温度的降低而增加 ,对缺口试样也

是如此。不过缺口试样疲劳强度的增加比光滑试样要小 ,这是因为在低温时材料对应力集中

敏感性较大的缘故。由于在低温情况下 ,疲劳强度普遍增加 ,使用时偏于安全 ,故在这方面的

研究较少。

10 .4  低频疲劳

一般材料的 S N 曲线 ,按其破坏循环数的多少可分为三个区域 (如图 10 .3 所示 ) :

  ① 短寿命区 :指的是破坏循环数在 104 以内或更少一些 ,应力水平较高 ;

  ② 中等寿命区 :破坏循环数大致在 10
4
～10

6
范围内 ;

  ③ 长寿命区:破坏循环数在 106 以上 ,应力水平较低;位于疲劳极限或条件疲劳极限的附近。

图 10 .3  一般材料的 S N 曲线

有些宇宙飞行器的构件 ,总的寿命常常很短属于短寿命区的疲劳问题 ,此种问题叫做“低

周疲劳”。以前所讨论的内容 ,基本上属于中等寿命区和长寿命区的疲劳问题。对于这类问

题 ,应力水平一般都比较低 ,材料是在弹性范围内工作。我们知道 ,在弹性范围内 ,应力是和应

变成正比的 ,因此 ,材料对交变应的抗力 (疲劳强度 )和对交变应变的抗力完全一致 ,也就是材

料的疲劳强度越高 ,承受交变应力的能力越大。这里所说的“交变应变”,指的是周期性变化的

应变。
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对于低周疲劳 ,交变应力一般都超过比例极限。在低周疲劳的每一循环中 ,有时会产生相

当大的塑性变形。从断口的外形来看 ,低周疲劳的破坏情况与一般的疲劳破坏也有所不同。

如几千次循环下的断裂 ,常常很接近静力破坏的情况 ,因为在低周疲劳下伴随有塑性变形发

生 ,应力和应变不成正比 ,材料对交变应力的抗力和对交变应变的抗力不完全一致 ,所以有必

要把它们区分为材料的两种属性。

现在 ,首先考虑材料对交变应力的抗力。在对称循环下 ,静拉伸强度极限σb 相当于 N =

1/ 4 循环时的破坏应力 ,如图 10 .4 所示。

图 10 .4  对称循环下静拉伸强度极限σb 相当于 N = 1/ 4 循环的破坏应力

一般 S N 曲线给出的循环数都在 10
4
以上。为了了解低周时的疲劳强度 ,需要知道 N

= 1/ 4 时的这一数据点如何与一般的 S N 曲线相连接的。图 10 .5 示出了一些金属材料在

轴向载荷作用下对称循环的试验结果 ,纵坐标是对称循环疲劳强度 S与拉伸强度极限σb 的比

值。试验结果是由各种钢材、铝合金以及镁合金试验得到 ,它们都位于两根曲线所包围的阴影

面积中。由图 10 .5 可以看到 ,在低周情况下 ,材料对交变应力的抗力 (疲劳强度 ) ,与静拉伸强

度σb (对应于 N = 1/ 4 循环的应力 )是密切相关的 ,即静拉伸强度越大 ,材料对交变应力的抗力

也就越大。

其次 ,再考虑材料对交变应变的抗力问题。进行低周疲劳试验时 ,如果在每一循环下 ,不

是施加一定的应力 ,而是施加一定的应变 ,则可得到交变应变ε和破坏循环数 N 的关系。这

样 ,以交变应变ε为纵坐标 ,破坏循环数 N 为横坐标给出ε N 曲线 ,即表示在各个不同循环

下材料对交变应变的抗力。一些金属ε和 N 的关系表示在图 10 .6 的阴影面积中 ,试验所使

用的材料包括各种钢材、铝合金、黄铜、磷青铜等 ,这些材料的塑性性质 (延伸率 )比较接近 ,但

静强度相差较大。由图 10 .6 可以看到 ,在 104 循环内 ,试验结果的变化范围很小 ,这就表明 ,

281



图 10 .5  低周情况下材料疲劳强度与静拉伸强度关系

材料对交变应变的抗力主要取决于塑性性质 ,而与静强度无关 ,高强度的钢材对交变应变的抗

力并没有显示任何的优越性。

图 10 .6  低周疲劳ε N 曲线
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由图 10 .6 还可以看到 ,ε和 N 在全对数坐标中近似的为一直线关系。因此 ,常常用以下

的经验公式来表示 :

N
α
·Δεp = K (10 .1)

式中 :Δεp 为塑性应变变程 ;α和 K 均为与材料性质有关的常数。如将上式等号两边取对数 ,

则有

αlg N + lg(Δεp ) = lg K

可见 lg N 和 lg(Δεp )成直线关系 ,即 N 和Δεp 在全对数坐标中为一直线。式 ( 10 .1)已被一些

对称循环的低周疲劳试验所证实。当取α= 1/ 2 时 ,式 ( 10 .1 )给出的关系式和碳钢的试验结果

图 10 .7 十分吻合。

图 10 .7  Δεp N曲线

10 .5  热疲劳

构件在交变的热应力作用下引起的破坏称为“热疲劳”。这种热应力主要来自两个方面 :

①由温度分布不均匀所引起的 ;② 由限制金属自由膨胀所引起的。热疲劳破坏 ,常常表现为

金属表面细微裂纹网络的形成 ,此种现象称为“龟裂”。对于遭受热疲劳毁坏的零构件 ,有时可

在表面上观察到这种纹迹。对于喷气发动机燃气涡轮 ,热疲劳是一个非常严重的问题 ,例如 ,

经常发现由热疲劳引起的裂纹。这是由于发动机每次的启动和停车 ,使叶片受到骤然的加热

和冷却 ,引起了热应力 ;多次重复的启动和停车的结果导致叶片受到交变热应力作用。根据某

发动机使用情况模拟试验结果 ,镍基合金叶片经过 85 次的启动—停车循环后 ,产生了裂纹 ;钴

基合金叶片经 295 次这样的循环后 ,也产生了裂纹。与此相反 ,发动机在全功率下长时间连续
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地运转了 360 小时 ,叶片上都未出现裂纹。

如以上所述 ,根据使用情况模拟试验 ,可直接提供零构件的热疲劳性能 ,但是 ,由于受到多

种因素的影响 ,在实验室内模拟使用条件很困难 ,并且消费很大。因此 ,通常的方法是 ,针对一

些对热疲劳起主要作用的因素 ,来提供热疲劳性能资料。研究结果指出 ,对热疲劳起主要作用

的因素有 :① 热膨胀系数 ;② 热导率 ;③ 对交变应力的抗力。以下分别加以说明。

各种材料温度每升高 10 ℃时 ,所引起的单位长度的长度变化 ,就叫做该材料的热膨胀系

数 (线膨胀系数 )。在一定的温度下 ,由温度所引起的热应变 ,与热膨胀系数成正比。也就是

说 ,材料的热膨胀系数越大 ,它的热应变就越大。这时 ,如果热应变受到限制时 ,则就会产生较

大的热应力 ,可见 ,大的热膨胀系数对热疲劳强度不利。

热量从物体较热的部分传到较冷的部分叫做“热传导”。热导率大的材料 ,表示热量在该

材料内传递迅速。当对构件缓慢地加热和冷却时 ,热应变和热应力仅仅是由于外界的约束所

引起的 ,热传导不起什么作用 ;然而 ,实际上遇到更多的情况是快速的加热和冷却 ,热应变是由

于物体中各部分冷热不均所引起。这时 ,高的热导率是有好处的 ,因为热量可迅速地传播开

来 ,使温度趋于均匀化 ,从而减少了热应变。如果对物体表面的加热速度极快 ,以至表面已达

到最高温度而内部温度还来不及变化时 ,则热传导也就不起什么作用了。

热膨胀系数和热导率都是材料的物理性质 ,与交变应变的生成直接相关 ,而力学性能主要

表现在对交变应变的抗力。如上节所述 ,在低周情况下 ,材料对交变应变的抗力 ,主要取决于

材料的塑性性质 ,实际上 ,零构件的热疲劳破坏 ,通常是在低周情况下发生 ,因此要求材料有较

好的塑性性质。像陶瓷一类的脆性材料 ,塑性性质很差 ,热疲劳的抗力也就很小 ,所以 ,在温度

剧烈变化的环境下 ,都限制使用这种材料。

10 .6  声疲劳 (噪声疲劳 )

在声环境下工作的构件 ,因为受到噪声的激励而产生了振动。由这种强迫振动所引起的

破坏 ,称为“声疲劳”或“噪声疲劳”。当声强水平超过 140 分贝时 ,应该考虑疲劳问题。这里所

说的“分贝”是声学中的单位。声的强度用通过一与传播方向垂直的表面的声功率除以该表面

的面积来度量 ,单位是 W/ m
2
。

在高速飞机和导弹中 ,噪声源主要来自于两个方面 : (1 ) 推进系统 :包括喷气发动机排气

噪声、燃烧噪声等 ,这类噪声主要取决于推进功率。在加力燃烧状态 ,靠近喷口的地方会产生

高的声强。例如 ,当使用大功率喷气发动机时 ,在尾喷管处 ,常常发现有声疲劳引起的裂纹。

(2 ) 高速空气动力 :包括附面层噪声、尾流噪声、冲击波噪声等 ,这类噪声主要取决于飞机外形

和速度。
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关于声疲劳的设计 ,大致包括以下几个方面内容 :声环境的描述 ;确定在声环境下所产生

的应力 ;对声疲劳寿命的估算 ;提高零部件对声疲劳的抗力 ;声疲劳的模拟试验。

近年来 ,由于成功地研制出了气流电动式扬声器 ,作为高声强的声源 ,可以根据需要 ,模拟

出各种不同的声环境 ,与实际飞行中结构的动态响应基本一致。因此 ,在实验室中进行这种声

疲劳的模拟试验 ,不太困难。但从理论上进行声疲劳的寿命估算时 ,由于问题的复杂性 ,使得

这方面的研究工作进展很慢。至于在防声疲劳设计方面 ,曾进行过一些工作。如采取减振措

施或增加阻尼的办法 ,将振动的应力控制在安全的幅度以内。经验指出 ,声强水平在 140～

165 分贝时 ,最好使用胶接结构 ;在 165～175 分贝时 ,最好使用蜂窝夹层结构。

10 .7  疲劳试验中的一些影响因素

  1 . 频率的影响

疲劳试验非常费时 , 例如 ,试验一根循环至 10
7
破坏的试样 ,若每分钟的应力循环数为

1 000次 ,则需要 167 小时。因此 ,在疲劳试验中 ,希望尽可能使用高的应力循环频率 ,以缩短

试验时间 ,于是 ,有必要研究频率对疲劳强度的影响问题。

一般说来 ,疲劳强度是随着频率的降低而有所降低。造成这种现象的主要原因是 :试样的

破坏循环数与每一应力循环中所产生的塑性变形有关 ,即使在中等频率下 ,施加最大应力的时

间也很短。比如 ,在旋转弯曲试验中 ,对于每分钟 3 000 次循环的速度 ,应力从零开始到最大

应力所需的时间 ,等于 1/ 4 循环的时间 ,即

1
4
× 60

3 000
= 1

200
秒

在这样短的时间内 ,塑性变形往往来不及发生。因此 ,应力循环的频率愈高 ,材料受到的损伤

也愈小 ,这一影响对于低周疲劳特别显著。由于低周疲劳的每一循环中 ,常常产生有较大的塑

性变形 ,所以受频率的影响较大。此外 ,对于高温疲劳 ,虽然在中等寿命区或长寿命区内 ,也会

受到频率的影响 ,而且温度越高 ,频率的影响越大。

疲劳强度随着频率的降低而降低的另一个原因是 ,在试验过程中 ,一些材料的疲劳强度受

到大气腐蚀的影响 ,会有所降低。在低频循环下 ,试验持续的时间较长 ,故疲劳强度的这种降

低也就比较显著。与上述相反 ,有些材料在高频应力循环下 ,由于反复变形而产生的内摩擦 ,

使得材料本身的温度升高 ,在温度足以引起材料蠕变时 ,则疲劳极限也会有所降低。一些疲劳

试验的结果已经指出 ,在 10 000～100 000 次循环/ 分以上时 ,则疲劳强度又迅速降低。

根据钢材常温的试验结果 ,频率在 200～5 000 次循环/ 分之间 ,疲劳极限变化很小。在表

10 .1 中 ,还给出了各种板材试样在脉动拉伸下的试验结果 ,表中数据是两种频率所测定的疲

劳强度的比值 ,其疲劳强度是对应 10
6
循环数的最大应力。由表 10 .1 可以看到 ,频率对疲劳

强度的影响是比较小的。从目前已发表的试验资料看来 ,在常温下 ,对于低应力水平 (破坏循
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环数在 10
5
以上 ) ,应力循环频率在 500～10 000 次循环/ 分范围内变化时 ,对疲劳强度的影响

可以忽略不计。然而 ,对于腐蚀疲劳、高温疲劳和低周疲劳 ,频率对疲劳强度的影响都是十分

显著的。

表 10 .1  频率对疲劳强度的影响(循环基数 106 )

材  料
10 000 次循环/ 分的疲劳强度

与 350 次循环/ 分的疲劳强度的比值

碳钢 (含碳 0 �.12 % )

碳钢 (含碳 0 .25 % )

碳钢 (含碳 0 .35 % )

碳钢 (含碳 0 .60 % )

合金钢 (含 Ni 3 % )

合金钢 (含 Ni 3 % ,含 Cr 0 .8 % )

合金钢 (含 Ni 3 % , Cr 0 .8 % , Mo 0 .3 % )

合金钢 (含 Ni 4 % , Cr 1 % )

1 ¨.07

1 .05

1 .05

1 .00

1 .02

1 .03

1 .02

1 .01

材  料
8 000 次循环/ 分的疲劳强度

与 350 次循环/ 分的疲劳强度的比值

铝铜合金 (硬铝 )

铝锌合金 (超硬铝 )

铝锰合金

1 ¨.01

1 .03

1 .00

2 . 间歇效应

对碳钢进行疲劳试验的过程中 ,如果间歇一段时间 ,则疲劳强度会有所增加。疲劳强度随

间歇的时间增长而加大。若在停歇期间升温其效果会更为显著 ,但是 ,间歇对合金钢和非铁金

属的影响不大。

  3 . 欠应力的影响

低于疲劳极限的局部应力称为“欠应力”或“欠载”。将初始经受过欠应力作用的试样 ,重

新在高于疲劳极限的应力水平下进行试验时 ,则会发现 ,其疲劳强度比未经受过欠应力作用的

试样要高。如对阿姆可铁 (一种纯铁 )的试验研究指出 ,在稍低于疲劳极限下施加 7×107 应力

循环后 ,其疲劳极限提高 23% ,并且还发现 ,如果每隔几百万次循环 ,少量增加一次应力幅则

疲劳强度会有更大的提高。软钢的疲劳试验也证明了这一点。此种疲劳强度增高的过程叫做

“诱载强化”。
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习题与思考题

习  题

10 .1  举出磨损破坏、腐蚀破坏和疲劳破坏的零件或构件各一例 ,并说明它们各自的工作

环境。

10 .2  在腐蚀环境中工作的零件 ,在设计中主要应考虑什么 ?

10 .3  低温环境对材料的裂纹形成和裂纹扩展有什么影响 ? 低温对高周疲劳强度和低周疲劳

强度的影响趋势怎样 ?

10 .4  蠕变对疲劳抗力有何影响 ?

10 .5  根据破坏机理 ,你是否可以推断高温疲劳强度与常温疲劳强度差别很大 ? 为什么 ?

10 .6  热疲劳强度与高温低周疲劳强度是否存在等价关系 ?

10 .7  列举几个接触疲劳的实例 ,讨论其破坏准则及其影响因数。

思考题

10 .8  学了多种形式的疲劳问题之后 ,你是否认为有可能建立一个统一的准则 ,用相同的物理

参数描述之 ?
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附  表

附表 1  标准差修正系数 k̂

n 5 ã6 +7 s8 »9 �10 `11 ¨12 ð13 814 €

k̂ 1 ‘.063 1 Ù.051 1 !.042 1 i.036 1 ±.031 1 ù.028 1 A.025 1 ‰.023 1 Ñ.021 1 �.020

n 15 ø16 @17 ˆ18 Ð19 �20 `30 ¨40 ð50 860 €

k̂ 1 ‘.018 1 Ù.017 1 !.016 1 i.015 1 ±.014 1 ù.014 1 A.009 1 ‰.006 1 Ñ.005 1 �.005

附表 2  95 %置信度的 k值

子样大小

n

可靠度 p

90 % 99 % 99 V.9 % 99 Ñ.99 %

5 ã- 3 J.382 - 5 Ú.750 - 7 j.532 - 9 ú.014

6 ã- 2 J.964 - 5 Ú.025 - 6 j.579 - 7 ú.867

7 ã- 2 J.712 - 4 Ú.595 - 6 j.012 - 7 ú.191

8 ã- 2 J.542 - 4 Ú.307 - 5 j.635 - 6 ú.739

9 ã- 2 J.417 - 4 Ú.098 - 5 j.363 - 6 ú.414

10 ø- 2 J.322 - 3 Ú.940 - 5 j.156 - 6 ú.167

12 ø- 2 J.183 - 3 Ú.712 - 4 j.859 - 5 ú.812

14 ø- 2 J.086 - 3 Ú.554 - 4 j.655 - 5 ú.569

16 ø- 2 J.013 - 3 Ú.437 - 4 j.504 - 5 ú.389

18 ø- 1 J.957 - 3 Ú.347 - 4 j.387 - 5 ú.250

20 ø- 1 J.911 - 3 Ú.274 - 4 j.293 - 5 ú.140



附表 3  90%置信度的 k值

子样大小

n

可靠度 p

90 % 99 % 99 V.9 % 99 Ñ.99 %

5 ã- 2 J.585 - 4 Ú.400 - 5 j.763 - 6 ú.898

6 ã- 2 J.379 - 4 Ú.048 - 5 j.301 - 6 ú.344

7 ã- 2 J.244 - 3 Ú.822 - 5 j.005 - 5 ú.987

8 ã- 2 J.145 - 3 Ú.658 - 4 j.793 - 5 ú.736

9 ã- 2 J.071 - 3 Ú.537 - 4 j.635 - 5 ú.548

10 ø- 2 J.012 - 3 Ú.442 - 4 j.513 - 5 ú.401

12 ø- 1 J.925 - 3 Ú.301 - 4 j.330 - 5 ú.183

14 ø- 1 J.862 - 3 Ú.201 - 4 j.200 - 5 ú.029

16 ø- 1 J.814 - 3 Ú.124 - 4 j.102 - 4 ú.913

18 ø- 1 J.776 - 3 Ú.064 - 4 j.025 - 4 ú.821

20 ø- 1 J.754 - 3 Ú.035 - 3 j.990 - 4 ú.748

附表 4  up (或 uγ)和 p(或γ)的数值表

up xp p = P ( X > xp )

- 3 ã.0 μ- 3 &.0σ 0 =.998 7

- 2 ã.9 μ- 2 &.9σ 0 =.998 1

- 2 ã.8 μ- 2 &.8σ 0 =.997 4

- 2 ã.7 μ- 2 &.7σ 0 =.996 5

- 2 ã.6 μ- 2 &.6σ 0 =.995 3

- 2 ã.5 μ- 2 &.5σ 0 =.993 8

- 2 ã.4 μ- 2 &.4σ 0 =.991 8

- 2 ã.3 μ- 2 &.3σ 0 =.989 3

- 2 ã.2 μ- 2 &.2σ 0 =.986 1

- 2 ã.1 μ- 2 &.1σ 0 =.982 1

- 2 ã.0 μ- 2 &.0σ 0 =.977 2

- 1 ã.9 μ- 1 &.9σ 0 =.971 3

- 1 ã.8 μ- 1 &.8σ 0 =.964 1

- 1 ã.7 μ- 1 &.7σ 0 =.955 4

- 1 ã.6 μ- 1 &.6σ 0 =.945 2

up xp p = P( X > xp )

- 1 �.5 μ- 1 F.5σ 0 ].933 2

- 1 �.4 μ- 1 F.4σ 0 ].919 2

- 1 �.3 μ- 1 F.3σ 0 ].903 2

- 1 �.2 μ- 1 F.2σ 0 ].884 9

- 1 �.1 μ- 1 F.1σ 0 ].864 3

- 1 �.0 μ- 1 F.0σ 0 ].841 3

- 0 �.9 μ- 0 F.9σ 0 ].815 9

- 0 �.8 μ- 0 F.8σ 0 ].788 1

- 0 �.7 μ- 0 F.7σ 0 ].758 0

- 0 �.6 μ- 0 F.6σ 0 ].725 7

- 0 �.5 μ- 0 F.5σ 0 ].691 5

- 0 �.4 μ- 0 F.4σ 0 ].655 4

- 0 �.3 μ- 0 F.3σ 0 ].617 9

- 0 �.2 μ- 0 F.2σ 0 ].579 3

- 0 �.1 μ- 0 F.1σ 0 ].539 8
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续附表 4

up xp p = P ( X > xp )

0 ãμ 0 =.500 0

0 º.1 μ+ 0 &.1σ 0 =.460 2

0 º.2 μ+ 0 &.2σ 0 =.420 7

0 º.3 μ+ 0 &.3σ 0 =.382 1

0 º.4 μ+ 0 &.4σ 0 =.344 6

0 º.5 μ+ 0 &.5σ 0 =.308 5

0 º.6 μ+ 0 &.6σ 0 =.274 3

0 º.7 μ+ 0 &.7σ 0 =.242 0

0 º.8 μ+ 0 &.8σ 0 =.211 9

0 º.9 μ+ 0 &.9σ 0 =.184 1

1 º.0 μ+ 1 &.0σ 0 =.158 7

1 º.1 μ+ 1 &.1σ 0 =.135 7

1 º.2 μ+ 1 &.2σ 0 =.115 1

1 º.3 μ+ 1 &.3σ 0 =.096 8

1 º.4 μ+ 1 &.4σ 0 =.080 8

1 º.5 μ+ 1 &.5σ 0 =.066 8

1 º.6 μ+ 1 &.6σ 0 =.054 8

1 º.7 μ+ 1 &.7σ 0 =.044 6

1 º.8 μ+ 1 &.8σ 0 =.035 9

1 º.9 μ+ 1 &.9σ 0 =.028 7

2 º.0 μ+ 2 &.0σ 0 =.022 8

2 º.1 μ+ 2 &.1σ 0 =.017 9

2 º.2 μ+ 2 &.2σ 0 =.013 9

2 º.3 μ+ 2 &.3σ 0 =.010 7

2 º.4 μ+ 2 &.4σ 0 =.008 2

2 º.5 μ+ 2 &.5σ 0 =.006 2

2 º.6 μ+ 2 &.6σ 0 =.004 7

2 º.7 μ+ 2 &.7σ 0 =.003 5

2 º.8 μ+ 2 &.8σ 0 =.002 6

2 º.9 μ+ 2 &.9σ 0 =.001 9

3 º.0 μ+ 3 &.0σ 0 =.001 3

up xp p = P( X > xp )

- 4 Ú.753 μ - 4 �.753σ 0 4.999 999

- 4 Ú.265 μ - 4 �.265σ 0 I.999 99

- 3 Ú.719 μ - 3 �.719σ 0 ].999 9

- 3 Ú.090 μ - 3 �.090σ 0 •.999

- 2 Ú.576 μ - 2 �.576σ 0 •.995

- 2 Ú.326 μ - 2 �.326σ 0 •.990

- 1 Ú.960 μ - 1 �.960σ 0 •.975

- 1 Ú.645 μ - 1 �.645σ 0 •.950

- 1 Ú.282 μ - 1 �.282σ 0 •.900

- 1 Ú.036 μ - 1 �.036σ 0 •.850

- 0 Ú.842 μ - 0 �.842σ 0 •.800

- 0 Ú.674 μ - 0 �.674σ 0 •.750

- 0 Ú.524 μ - 0 �.524σ 0 •.700

- 0 Ú.385 μ - 0 �.385σ 0 •.650

- 0 Ú.253 μ - 0 �.253σ 0 •.600

- 0 Ú.126 μ - 0 �.126σ 0 •.550

0 �μ 0 •.500

0 ±.126 μ+ 0 �.126σ 0 •.450

0 ±.253 μ+ 0 �.253σ 0 •.400

0 ±.385 μ+ 0 �.385σ 0 •.350

0 ±.524 μ+ 0 �.524σ 0 •.300

0 ±.674 μ+ 0 �.674σ 0 •.250

0 ±.842 μ+ 0 �.842σ 0 •.200

1 ±.036 μ+ 1 �.036σ 0 •.150

1 ±.282 μ+ 1 �.282σ 0 •.100

1 ±.645 μ+ 1 �.645σ 0 •.050

1 ±.960 μ+ 1 �.960σ 0 •.025

2 ±.326 μ+ 2 �.326σ 0 •.010

2 ±.576 μ+ 2 �.576σ 0 •.005

3 ±.090 μ+ 3 �.090σ 0 •.001

3 ±.719 μ+ 3 �.719σ 0 ].000 1

4 ±.265 μ+ 4 �.265σ 0 I.000 01
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