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人们对疲劳的研究已经有 , 百多年的历史
。

最初
,

有人发现用韧性金属 做 成 的 零

件
,

在承受重复载荷时会发生一些脆性断裂
,

而同样的载荷在静 力 作 用下并不发生破

坏
。

以后
,

人们逐渐发现
,

在某些振动激烈 、 反复加载严重的区域 如飞机发动机
、

操

纵系统等 以及金属零件的接头
,

往往从开槽或孔洞处出现疲劳裂纹
,

从而增加了对疲

劳现象的认识和对它的注意
。

,

。
「

随着航空事业的飞速发展
,

飞机结构不断改进
,

新材料不断出现
,

飞机性能不断提

高
,

使用寿命不断延长
,

加之
,

从 年到 年
,

英
、

美
、

苏等国不断发生机毁人亡

的灾难性事故
,

其原因大多由于疲劳强度不够
。

因此
,

疲劳问题越来越显得突出
。

国外疲劳研究动态

早在十九世纪中叶
,

德国
‘

比 对铁路车辆发生车轴破坏事故进行了大量的疲劳
试验

。

过去绝大部分工作都是在恒定交变应力条件下进行的
。

在材料的强度方面大多又

是研究影响疲劳极限的因素
。

户
·

一
,

近几十年来
,

英
、

美
、

苏
、

西德
、

荷兰
、

日本等国家
,

由于飞机连续出现灾难性事
故 如英国慧星一型运输客机

,

因疲劳破坏掉落海中
,

造成机毁人亡大灾难事故
,

从

而加强了寒劳强度的理论研究工作
,

在某些方面取得一定进展
。

然而对于疲劳的几个基

本理论问题 如累积损伤规律
、

裂纹扩展规律
、

剩余强度等 的研究虽有所进展
,

但远

远没有达到解决实际问题的阶段
。

飞机的安全飞行目前仍主要依靠试验研究
,

依赖实验来解决实际向题
。

世纪 年

代制造了程序加载试验机
,

比常幅加载接近于实际载荷
。

年代又制造了随机加载的疲

劳试验设备
,

能完全模拟实际飞行状态
。 一

几

在飞机设计上普遍采用破损一安全准则
。

一般先进行材料试验
,

零部件试验
,

继之

进行全机疲劳试验
。

还规定地面试验必须领先于试飞飞机
,

试飞飞机又必须领先于一般

飞机
。

在此基础上加强维修和检查
,

达到保证飞机的安全飞行
。

损伤规律的研究 累积损伤规律 即如何估计随机载荷情况下的疲劳寿命 是
疲劳分析中的一个重要课题

。

国外在三十年前才开始这方面的研究
。

过去绝大多数研究者都是在一已知的应力水
平下进行循环

,

然后利用 一 曲线确定至破坏的循环次数
,

预计零件的寿命
。

然而大
多数飞机零件都是承受不规则的脉动应力

,

最大最小应力经常变化 , 这样就必须甩累积

一 乌 —
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损伤理论来估计不同大小的应力循环造成的损伤
。

到 目前为止
,

在已知的几种累积损伤理论中
,

一 线性累积损伤理论 即 二 牛
’

。

、

应用最广泛和最熟悉的 仍 是

这理论有时和实验符合
,

但大多数情

况不符合
。

多年来
,

疲劳的累积损伤理论研究主要归结为对线性累积损伤理论进行改进
,

即在

应用 理论时
,

不以常幅的 一 曲线为根据
,

而以一个假设曲线 一 为计

算基础 卿 ,

命
一 ‘

。

其他理论虽然比
’

理论复杂些
,

但却不一定比它精确
。

一般说来
, ’

这方 面 的

各种理论的物理意义是值得争论的
。

目前看来
,

最有希望的研究途径是根据载荷历史测

定缺 口尖端的应力或应变历史
, , ,

。

目前还需要做很多的工作
,

才能建立一个既有合理基础又能普遍适用的理论
。

有人研究了变幅加载的疲劳数据之间的关系
,

和 讯 曾 建 议用

程序加载疲劳试验数据作为估计寿命的依据
,

而 和 则建议以窄带

随机疲劳数据为依据
。

·

近年来
,

英
、

美
、

苏等国大量研究 理论 刃 一共一《
。 中五值的范围

,

得出一些数
’

一
’ 一 ’ 一 ‘

一
’

‘ 一
’

一
‘

一 一
一 ‘ ’

一
’

一
‘

一一
‘ ’

一一 ”一 一一

数
。

值得指出的是
,

近年来国外还把较多的注意力集中子低周疲劳 特别是高温低周疲

劳 范围的疲劳累积损伤问题
,

也有不少研究者对影响变载荷疲劳寿命的因素进行了研

究
,

认为平均应力
、 。

少数极高应力
、

应力次序
、

材料和童复块大小都是影响疲劳寿命的

重要因素
。

’ ‘ 、
’ 、

裂纹扩展规律的研究 裂纹扩展规律也是疲劳分析中的一个重要课题
。

近三十

年来
,

外国研究者围绕这个课题进行了广泛的研究
,

取得了一些进展
,

但跪离解决实际
问题仍差得很远

。
几

· , · ’ ·,

二‘

在常幅疲劳载荷下
,

,

和 指出可角应力强度因子 估计裂纹扩展速

度
’ 、 ‘

。 , , , 、 ,

—钾下一一 入 , 入 一 丫 乙

式中 。 与试件几何形状 、 尺寸
、

裂纹长度等有关
。 ’ ‘ ’ ‘

世界各地的许多研究结果证明
,

这个关系式适合于许多材料
。

仑 年 。 证明

这公式也适用于很小的 乙 一 毫米
,

裂纹
。

有人用光滑试件和带圆孔的二种板试件 板宽 毫米和 已毫米 三种试件做裂纹

一
、 、 、 。。 , , 、 、 , 二 二 ,

乙 、 , 、 。

一 。
,

一
、 ,

。
, , , 。

一
,

、‘ 。
、、 ,

一
, 、 ,

扩展试验
,

证明三种试件的共生井与 的关系都可以用同一条曲线表示
,

也就是说
,

可以
“ 一

’

一
‘ 礴

一
, ’ 尸“ ’ 砂 一户 ”子 月 、 曰 一

尹 ’ ‘

一 , ”
‘

卿
, 刁

⋯

用一种方式的试件结果来估计另一种试件的裂纹扩展率
,

这是一个令人鼓舞的结论
。

过去
,

根据经验来规定结构两次检查之间的时间
,

利用分析方法
, ‘

计算裂纹从一

可以发现的尺寸扩展到临界长度需要的时间
,

可以定出结构检查的实际时间限制
,

’

或者

根据给定的时间限制
,

可以确定检查需要的严格制度
,

即可以确定每次检查中必定会发

一 一
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现的裂纹最小尺寸
。

波音公司的 等最近证明
,

裂纹每循环增长的数值取决于两个参数
,

即裂

纹端部邻近的应力强度 和应力比
。

·

乙
, , , 一 一 , , 、 ,

一 台 一
, , , 、 ,

一
, 、 ‘ 。 , , , ,

一
,

一
, 、 、

一举一与应力强度因子 的关系
,

同 与 的关系相似
,

一般只能针对等幅加载试验砂

一
甘 护内 一 ”了 、月

、 ” 切 矽 一
’

”砂 护 、 , 、 ,曰 ‘ , ’ 产 、 ’以 卜 ’ 产 ’刁 一 ”

一 片
、

求取
,

如果疲劳载荷是变幅的
,

就比较困难
,

前一循环对后一循环有较大的影响
,

例如

在常幅疲劳裂纹扩展试验中 插进一周高应力
,

这一周高应力就大大影响

裂纹扩展
,

使裂纹在一个长时期内不扩展
。

因此
,

要计算在变幅载荷下的裂纹扩展率十

分困难
。

目前
,

国外正在从各方面进行研究
,

但还没有得出满意的结论
。

值得指出的是
,

断裂力学的发展对疲劳强度的研究也产生了重大影响
。

因为金属材

料中往往实际存在着亚临界裂纹
,

这些裂纹在中等强度和低强度钢中虽不致引起材料脆

断
,

但它本身相当于一个业已形成的疲劳源
,

势必加速疲劳破坏
,

因而促使对疲劳破坏

的第二阶段—裂纹扩展阶段的重视和研究
。

目前从断裂力学方面主要是研究裂纹的扩
、

一 乙
、

一
、 ,

一
, 、 ,

乙 , ‘

一 , 一 一
, , 。 , 、 , , 么 , 、 ,一 , , 、 ,

一
展速度书二

,

通过实验找出共导和断裂韧度
, 及其他机械性能之间的关系

。

’

一
、 ‘ , 卿 , 今、 ‘

一
‘ 、 尸 、 ’ “ ,’八 ’一

’“ ’叫 、 , 、 。

此外
,

国外正在用激光和超声全息摄影
,

脆膜涂层等新技术研究裂纹的扩展
,

确定

危险区域和早期预测疲劳寿命等
。

剩余强度的估计 剩余强度有时是给予有疲劳裂纹的零件静强度的一个名称
,

自然希望材料能够承受裂纹而极限强度损失最小
。

实际上
,

剩余强度就是发生疲劳裂纹后材料或结构剩下的静强度
。

因此
,

剩余强度

总是随裂纹的增加而不断减弱
,

为了使裂纹后的剩余强度保持在某一要求的水平上
,

往

往需要对构件进行加强
。

一

国外近年来对剩余强度进行了大量的理论研究工作
,

着重研究裂纹对结构强度的影

响
,

取得了一些成绩
。

对于低延性材料做成的压力容器
,

观察裂纹对强度的影响
,
、 ·

因为这些材料对很小的

裂纹是非常敏感的
。

虽然应力强度因子是弹性应力场的一个参数
,

但它对这些材料很有

用处
,

如果一个带微小缺陷的低延性材料受拉
,

在裂纹尖端仍会产生一些塑性变形
,

如

果塑性区足够小
,

以致可假定为弹性情况
,

那么 仍可用来估计裂纹尖端的应力情况
。

如果 达到一临界值
,

也就是达到了断裂韧度时
,

就会产生静力破坏
。

只有当材料的延

展性很低
,

断裂韧度才成为材料的一个性质
。

, 、 ’

飞机结构上大量采用的高强度铝合金的韧性仍较大
,

因为在裂纹尖端有较大的塑性

变形
。

对板材来说更是如此
,

带裂纹壁板的静力试验已经证明不能用 来估 计 剩 余 强

度
。 ‘

二

洛克希德飞机公司的 。。 在 中报告了板件某些剩余强度的试验

结果
。

如果某材料是完全韧性的
,

在裂纹前端产生塑性
,

减缓了应力集中
,
‘

强度降低
,

就是横截面积减少的线性函数 完全脆性材料不能缓和应力集中
,

它将在载荷小得多时

产生裂纹并出现断裂
。

美国国家航空和宇航局 研究了疲劳裂纹对整个飞机机翼剩余强度的影响
,

对机翼试验结果指出板件试验数据可以用来保守地估计有裂纹的机翼结构的极限承载能
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力
。

年 有这样的看法 一个带裂纹的壁板受到静力后
,

先有一段稳态的裂纹

扩展
,

然后才进人非稳态的裂纹扩展
。

对无加筋板来说
,

这就造成完全破坏
,

但对加筋

板来说
,

这和加筋强度有关
,

可用图 的剩余强度曲线表示
。

刹余弦度
破外弦度

与无加筋的破协相低

助手破琢

裂纹玉度

筋令距龟

·

此曲线中的水平线
,

已经得到大量全尺寸机翼下蒙皮壁板的试验证实
,

目前正在研

究怎样估计此水平线的宽度
。

, ’ , , ·

如果机翼结构中有好几个翼展方向接头
,

而且其中一个完全断了
,

我们可以计算出

乘」余强度
。

当这一接头破坏时
,

将在邻近的接头中产生动力影响
,

所以美国适航规范中

是乘以一个额外的安全系数 巧
。

』 ’

另外
,

有人证明
,

剩余强度高的‘ 裂纹扩展率不一定小
,

即静力作用下裂纹扩展与

疲劳裂纹扩展可能不相同
。

‘ 、

有限元法的出现
,

可为复杂结构的剩余强度提供一种计算方法
。 ·

破损 一 安 全 准则的研究 优良的疲劳设计将导致结构能承受很多小时飞行而

投有疲劳裂纹
。

优良的破损一安 全 设 计
一

将导致结构在丧失一主要结构元件后能承受许

用载荷
。

’ · ·

“
· ‘ 、 ‘ ‘

,

破损一安 全 是 一 个普遍采用的飞机设计概念
,

所
‘

谓破 损 一 安 全
,

就是在使用过

程中
,

允许出现裂纹
,

但结构仍有足够的强度持续工作
,

、

不致在下次检查前遭受整体破

坏
。

国外新设计飞机
,

普遍采用这种破损一 安 全设计概念
,

如多发动机
、

复式操纵
、

应急系统等
,

、

采用这种设计就把出现灾难性事故减到
一

最小程度
。 一

破损 一 安 全 设计具有下列特点 二

采用多路结构
,

并提供限制裂纹扩展的措施
。

采用混合重叠结构
,

使产生的疲劳破损保持在损伤一半结构的范围内
,

其余

的结构仍具有承载能力
。

’ 『 ‘ 一

卜

采用辅助结构
,

其中主构件起承受所有载荷的作用
,

辅助构件当主构件损坏

后参与承受临时载荷
。

“
‘ 、 ,

选择材料的应力量级
,

为结构提供裂纹慢慢扩展和在开始裂开阶段具有较高

一 一

© 1994-2008 China Academic Journal Electronic Publishing House. All rights reserved.    http://www.cnki.net



的剩余强度
。

布置设计详图内的构件
,

以便在破坏变得危险之前或在由于破坏使感觉到的

强度消失之前能容易发现所有危险构件上破坏情况
,

并便于更换和维修
。

·

在应用这些原则时
,

特别把注意力集中在细节设计上
,

如接头
、

耳 片
、

析 条
、

突

缘
、

壁板
、

窗 口
、

尾喷管等处
,
·

这些部位
,

正是疲劳裂纹的起源
。

英国规定 在等于 倍检查周期的寿命时
,

由于裂纹扩展
,

出现了具有一定尺寸的

裂纹
,

这种裂纹的剩余强度要求等于破坏载荷的
,

长为 乙的裂纹
,

经上述时间扩展

为 长
,

剩余强度为破坏载荷的 是可以的
。

试验试件和散布因数的关系规定为

︶一匕自︸八乙数件试

、、 。 。 。 。 。 。

美国民航规定 在产生破损后
,

其余结构应能承受规定的飞行载荷情况的静载荷
,

一般这些载荷为许用载荷的
,

这些载荷应乘一因子
,

除非静载作用下破损的动

力效应另作考虑
。

美国 一 飞机就是采用破损一安全设计的
,

它规定为
·

。

。
二

式中 和 分别为破坏载荷和极限载荷
, ‘

为安全系 数
。

由于疲劳理论研究远远落后于实际需要
,

破损一安全设计将越来越广泛地被利用
。

疲劳试验和结果的分析
」

疲劳试验目前仍分两大类

全尺寸疲劳试验 一般以整机进行
,

因此又叫整机试验
,

或分别对机身和机

翼进行疲劳试验
。

零件部件疲劳试验
、

处于疲劳危险区的零件部件都要单独进行疲劳试验
。

以前疲劳试验都是仅用一个造成损伤最大的代表性载荷来代替
,

即等幅加载
,

这种

加载方法具有简便迅速的特点
,

也存在一些主要的缺点
,

比如假设的 一 曲线形状不

很可靠
,

此曲线对不同构件有很显著的差别
,

寿命的折算靠 理论不很精确
,

同时

试验结果不能把多种破坏形式计及在内
。

年代出现程序加载试验机
,

比常幅加载试验更接近于实际一些
。 ’

年代出现随机加载疲劳试验机
,

比较真实地代表实际的使用情况
,

然而把这种方

法运用到大型结构
, 、

在技术上困难还不小
,

’

国外目前尚未得到广泛的实际应用
。

近十年来
,

研究发展 伺服一液力疲劳试验机
一 ,

使得模拟工作载荷的疲劳试验方法进人一个新阶段
,

它不仅能产生正弦波
,

还能产生随

机波
,

因而能够模拟各种机器结构的随机载荷
,

可为设计人员提供更接近实际工作条件

的实验数据
。

大多数研究者认为 根据实际使用情况
,

定出各级载荷
,

那么
, ‘用程序疲劳试验肯

定比常幅试验优越
。

但随机加载是不是一定比程序试验优越呢 不一定
。

从理论上看应
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该优越
,

年 。。 发现 二 的 一 铝试棒随机疲劳寿命比程序疲劳寿命

低 倍
。

目前国外对疲劳试验订有明确的指标和规范
,

因此实验目的比较明确
,

可通过实验

鉴定疲劳性能
,

并给出预期的疲劳寿命
。 ‘ ,

疲劳数据的大分散度是金属疲劳性质之一
。

疲劳数据的表示方法可用断裂率或剩活

率
,

一般都 用 来 画 一 曲 线
。 ,

”
’

疲劳寿命的统计分布已有大量的实验结果
。

旧规范上国外对疲劳寿命的统计一般都

采用对数正态分布
。

此外还有 分布
,

即极值分布
。

但是在概率为 到 之

间的疲劳数据
,

这两种分布之间的差异不明显
,

只有在求极低的断裂率时才需要慎重考

虑统计分布
。

目前英美也推荐 分布
。

载荷谱的收集和整理 所谓载荷谱就是载荷随时间变化的图形
。

疲劳载荷一般

分为确定与随机两种
。

在 年代初期
,

这方面的工作主要是将实测的随机载荷历史简化为进行试验的载荷

谱
,

以便进行程序加载疲劳试验

“
一 「

目前国外对载荷谱的处理有 种以上的计数法
。

自从随机疲劳加载设备出现后
,

有不少人致力于功率谱密度法的研究
,

用功率谱密

度法来处理随机疲劳数据
。

因为用计数法处理疲劳数据虽然比较简单直观
,

但 不 够 严

谨
,

特别是对突风载荷
,

计数法把载荷变化看成是简断现象
,

实际 载 荷 为 连续变化过

程
,

比较起来
,

功率谱法比较精确
,

它把载荷变化借富氏变换分成无限多个有各种频率

简谐振动的总和
。

但功率谱法是否适用于非稳态的随机过程
,

是 目前关心的课题
,

因有

些实际情况是属于这种情况的
。

·

此外
,

国外对在特定工作条件下的疲劳问题
,

比如腐蚀疲劳
、

高温疲劳
,

热疲劳
、

噪音疲劳等
,

也进行了大量的研究
,

这里不作介绍了
。

二
、

当前我国需要研究的课题

我国从事疲劳研究是全国解放后才开始的
。

起初只有几个单位做材料疲 劳 性 能 试

验
。

以后
,

为了解决进口的飞机到达使用寿命期限是否还能继续使用的问题
,

要求对飞

机主要承力构件做一系列的试验
,

特别是疲劳强度的试验
。

随着我国航空事业的发展
,

以
,

“ 自力更生 ” 的精神自行设计和制造飞机
,

就更加必

须解决一系列的疲劳问题
。

飞机在使用中出现的强度问题
,

绝大多数是疲劳 破 坏 引 起

的
。

疲劳破坏和静力破坏的一个很大的不同点
,

在于疲劳裂纹形成的过程中
,

没有显著

的残余变形和容易觉察到的破坏征兆
,

一旦裂纹扩展到足够大
,

就突然发生断裂
。

这种

疲劳破坏的危险性
,

在飞机高速运转条件下尤为突出
。

不出问题则已
,

一出问题就是重

大事故
。

当前需要研究的课题如下

载荷谱的测定编制和测量仪器 包括如何实际测定我国自己的载荷谱
,

对测

量下来的数据怎样整理
,

怎样编成试验谱
。

目前国外对载荷谱的处理有 种以上的计数
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法
,

对应的测量仪器有三种 记录仪
、

疲劳计
、

磁带记录仪
。

另外
,

也有用功率谱

密度法来整理载荷谱的
。

究竟哪一种计数法和哪一种仪器最适合我国情况
,

需要细致认

真地研究和探讨
。

累积损伤规律的研究 包括损伤如何计算
,

寿命如何估计
,

影响损伤因素的

研究
。

自行设计和改进改型的飞机交付使用单位时
,

需要给出安全可靠寿命
。

正在使用

中的各种飞机
,

对其实际使用寿命也需加以鉴定
。

裂纹扩展规律的研究
’

包括裂纹扩展的机理
,

裂纹扩展率和影响裂纹扩展因

素的研究
,

以及裂纹的观察测量等主暮问题
。

·

疲劳实验和结果的分析 包括常幅
、

程序‘ 随机疲劳试验的比较
,

如何应用

统计理论处理实验数据
,

寿命的分散因子怎样确定
,

以及影响疲劳试验因素的研究
。

根

据一定条件下取得的试验结果
,

如何判断其疲劳强度
,

需要进一步订出确切的指标和技

术规范
。

’

卜 ‘ ‘

乘组余强度的研究 包括裂纹对主要构件强度的影响
,

破坏概率和安全系数的

研究
。

破损一安全设计的研究
。

⋯

三
、

·

结 束 语

从上面的粗略介绍看
,

’

国外对疲劳的理论研究和实验工作给予很大的重视
,

进行了

大量的研究和试验
,

但总的看来
,

疲劳理论研究还远远落后于实际需要
,

不得不花很大

的人力和物力致力于疲劳试验工作
。

目前国外仍然依赖试验来解决实际问题
。

我国对疲劳的研究虽然时间较短
,

但是我们有无比优越的社会主义制度
,

有毛主席

无产阶级革命路线的指引
,

还有为革命搞科研的雄心壮志
,

一定可以攻克各种难关
,

在

不太长的时间内赶上并超过世界先进水平
。
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