
金属疲劳中的累积损伤理论

中国科学院湘京力学研完所十二 室疲劳组

前 言

飞机疲劳寿命的估算是飞机结构设计者甚为关注

的问题
。

设计者迫切的希望能运用现有的科学理论水

平和设计经验对飞机寿命进行精确的予计
。

然而
,

飞机结构疲劳寿命的估算
,

不是一件容易

的事情
,

首先必须有一个合适的累积损伤理论
,

使运

用这个理论估算构件的损伤不致过高或过低
。

其次
,

估算寿命还必须有精确的 一 资料
、

合适的载荷谱
,

而要得到精确的 一 资料和合适的载荷谱
,

又 必 须

正确予计飞机的环境和使用状况
。

针对不同频谱变应力条件下疲劳寿命估 算 这 课

题
,

本文介绍一些以往运用累积损伤概念来处理这类

问题的概况
。

而使试件或构件的有效工作面减少的程度
。

由于损伤

不能直接量度
,

所以 五 , 。 、

“ ’等人建议用一表达这种抽象参数
,

由它

的变化反映裂纹扩展程度
。

至于它的定量表达
,

只能根据常应力时
,

裂纹扩

展定性变化来推测
,

反映这定性关系的函数关系式最

简单的是 理论
、 二 ,

认为裂纹扩展均匀地随循环数而增

加‘ 到达破坏 时
,

到达某一不依赖应力的常 数
,

不妨设其为
,

即
。

而较多 人则 认为 裂纹扩展越到后期
,

越大时
,

由于损伤核加多
,

裂纹深化的缘故
,

发展趋势越来越

快
,

而且正比于应力 的大小
,

建议用下式表示

一 ‘

二
、

损伤概念

损伤的直接理解就是材料损坏程度
,

进一步说就

是在循环应力作用下
,

微观裂纹不断发展和深化
,

从

至于这样推测是否合理
,

因为常应力实验结果只

能给出相对应力的寿命
,

所以不能用常应力实验结

果直接审核
,

只能进一步再假设损伤在变应力下累积
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山
的规律

,

综合推得变应力下善命关系式
。

由于 不能直接验证上述假设的合理性
,

但在疲

劳过程中
,

据实验资料所知某些可测量 如 疲 劳 极

限
,

第 二
一

曲线 是按一定规律变化着
,

于是可以

设想这些参量变化和裂纹扩展
、

深入规律有着一一对

应的关系
,

通过这些量可侧面表达损伤度
,

这样就导

致金属疲劳损伤有以下乒种表示法
,

①通过疲劳极限的变化来表达损伤程度

匆
一 尹

一 对称循环

式中
一

一原来试件的疲劳极限
。

一 ‘

一 经过任何予应力处理后
,

最终的

疲劳极限
。

②通过后一应力上寿命的相对变化来描述损伤程

度
、 一 、

、

式中
、

一试件在应力
、上作用 周后再在 、

上作用到破坏的周数
、

—原始材材相对
、的常应力寿命

③用裂纹长度表示损伤程度 ,

,

式中 —作用 周后裂纹长度
,

—造成最后破坏的裂纹长度
④用最大应力和极限强度表示损伤程度
。

。 一 产

摆卫一‘答上‘一 。 一 二
·

当材料整个损伤完毕时
,

芝 二

就会发生破坏
。

根据这个简单的公式
,

就可以估计算

出试件受各种水平载荷达多少次时发生破坏
。

应用这

个理论时
,

还可以直接采用标准
一

曲线来计算
。

② 方法

这个理论是根据 理论
,

建立一个方 程 来

描述载荷谱和采用的
一

资料
,

得到一个严密形式的

总损伤解
,

由此估算寿命
。

其导得的损伤方程为

〔
一 口 一 一 〕

其中 。是直线对数 图中 丫 。截距
,

丫是交变应力

是 二 下对数 丫 图 的垂直截

距
。

一载荷谱曲线的斜率

一是耐久极限

一斜率

③ 了“ 方法

这理论建立在滑移带形成速度的概念上
,

利用

曲线的数学表达推得的疲劳损伤方程
,

具有

线性累积的结果

一 〔 贵
一 ,

〕

式中
二
试件的极限强度

最大循环应力
尹。

—在
。。 ,

作用 周后
,

试件静力强度

从 降至
产。

三
、

金属疲劳中的累积损伤规律

到 目前为止
,

累积损伤规律大致可分为如下几类
、

线性累积损伤理论

① 理论 或 一 理论

年 们提出了线性累积损伤理论
,

它假

定 如试件受幅值
。 ,

重复载荷 次破坏
,

则在整

个过程中材料所受之损伤线性地分配给各循环
,

也就

是每一循环材料损伤为
二

显然
,

若
。

载荷作用 次
,

则材料损伤为

其中 为常数

—应力循环的周数
—破坏时的周数“ 。

, ,为第 个应力幅的大小

为常数

④ 方法 方法

这两个理论实际上是相同的
,

都需要把裂纹形成

和裂纹扩展分开的
一

资料
,

这样再利用 理论

来予估寿命
。

实际上
,

要得到裂纹形成和裂纹扩展分

开的
一

资料是困难的
。

实际上
,

他们是属于双线性

理论

丫
产典卜

一

‘‘ 、
裂纹开始阶段

乏 一 裂纹扩展阶段

, 一

会
同样

,

在
, ⋯ ⋯各损伤为‘

其中 一初期阶段的循环数

一第二阶段的循环数

一初始阶段完成了整个周数的部分

⑤ 理论



理论又称为 让方残余应力法
, 是建立在

实验基础上推出的
,

它也是应角 五趣论
、

’

但考虑
之 井 八 门 一

了在高载荷时由于塑性屈服而产生的残余应力
,

他先

对正应力切 口试件予加一周应力
,

使这应力相当于载

荷谱中的最大应力
,

然后按这类试件实验得到的
一 ‘

曲线
,

计算累积损伤艺 ‘ ,

这是一个非常好的应力分析方法
,

但对于在实际

中所碰到的复杂载荷历史
,

用这种方法就很困难
。

⑥
、

于 理论 。

、

在 年提 出一

个类似线性理论的理论
,

他们把损伤过程分成两个阶

段

裂纹开始阶段 艺 二

裂纹扩展阶段 艺 二

其中 。是产生一个有效裂纹的循环寿命
△

△ 对 钢 是常数

⑦ 理论
“ 在 年提出一个类似线性理论 的 损

伤理论
,

他的分析模型是承认实验观察和以 前 的 理

论
,

推导出一个累积损伤公式像应力张量相应的不变

函数对时间的积分

和材料常数
,

就能较正确地估计多级程序载荷砂

疲劳寿命
,

而 可以从禅常的
二 曲

·

线得到
,

从二

极载荷试验得到
,

而且证明 值不受应力历史的影响
,

因此
,

确定实际碰到的随机载荷下的疲劳寿命就不需
要进行高价的大量的随机载荷试

,

验于 只需进行常幅和

二级载荷试验就够了
。

② 。 理论 〔 」

修正线性理论的基本思想是引进一条

假设的
一 产
曲线

,

这曲线依赖于应力方式
,

用 实 验

来确定
,

用
‘
代替 理论中的

。

亡 且推得在多级应力水平时的寿命计 算公

式为

‘
、

‘ ·

艺
‘,

。 艺

艺
‘了些、
火 产

其中 为每一循环块中应力周数

, 一 ·‘ , ·

式中 , 是表示瞬时损伤速率的累积函数当
’

时发生破坏
。

、

修正线性累积损伤理论
修正线性累积损伤理论假定损伤不是按简单的线

性累积
,

即考虑应力之间的相互作用
,

并且在估算寿

命时
,

也需要有每类试件的特定的
一

资料
。

① 理论

理论是疲劳损伤的物理概念

出发
,

建立疲劳损伤和形成裂纷鲜目 损伤核
‘

之间

的关系
,

把它作为在顺序中最大变化载荷的函数
’

,

在

所有载荷水平中裂纹均出现增长
。

、 ’

首先推得在二极载荷下疲劳寿命 的 表达

式
,

然后进一步推广到多级载荷情况下
, 几推得的寿命

计算公式为
一 卜

”‘
一

登犷为循环相对比

为 下的真实常应力寿命

为依赖于应力历史并由试验确定的常数

③ 理论 ‘ ,

是这样考虑高应力对低应力 影 响

他认为 由于高应力的引进
,

在 下的损伤不再是

果冬
,

而是。
一

琴共
,

其中。‘

”
“

份一
’

穴
’ 一 ‘

的因子
,

越小
, 。 就越大

,

引进
,

低应力下的损伤越快
。

亏 、
吸
一 ‘

万 , 足一 ,’大习
、 口

也就是由于高应力的

推得的寿命计算公式为

。

‘

艺 、 ‘

其中 —最高应力 的常幅疲劳寿命
,

—在应力 下的应力周数在总周数中所占
的比例 厂‘

一

以
‘

—由早烬载荷试验确定的材料常数
二

‘

按照这个方法‘ 只要知道最高应力 相对的寿命

其中 乙一 是由实验凑出来的一个材料常数

各是
一

曲线的斜率

是在高应力下运转周数在整个周数中 所 占的

比例

是一个估计的高应力 ￡
’

二

④
“ ”

方法〔“ 二
这方法与

“ ”

方法原理相同 只是在裂

纹扩展速度方程中假设一个与应力有关的系数
,

即假

设最初裂纹长度不是常数
。

这一条件的加入
,

有力的
·

增加了裂纹扩展速度 于是方程变为非线性累积损伤



公式
、 灯

以 一 门
、

一

, 二 ⋯
式中

, 。

—始始损伤
理论‘

理论实质就是疲劳极限下降的理论
,

是一

种为计算前一级载荷损伤逐步下降
一

曲线的方法
,

施加载荷的次序必须已知
。

损伤公式是

式 中
。。 一 。。 。

, 一 ,

限日的平均值
一最低应力的常幅疲劳寿命
一最高应力的常幅疲劳寿命

③ 理论

提出一个按材料强度 下降 的损伤理

论
,

他假定材料最大拉伸强度 随应力历史的增

加而下降 如图
卜飞气

艺‘ , 淤

在 时
时

其中日二

一
’,

一葱万

。 ·

会
·日 ‘一

登
’ · ·

登
· 。 ‘一登

芝

艺

周数几

图 , 只与 的关系

是疲劳极限
、

其它理论

① 理论 立。

根据位错理论和裂纹尖端塑性变形提出

的疲劳累积损伤理论
,

他得出裂纹长度和循环次数之

何的关系
,

这个关系就是他的疲劳理论基础
,

当 ,下降和应力 相同时就发生破坏
。

同时 又假

定瞬时疲劳强度和瞬时最大拉伸强度保持下列关系
。 尹 尹

破坏时
。 尹

认为

二 、 了 一 日 、
甲 一 甲 一 一

叫

犷 ,
、 甲 一 ,

“ ·

介
〔鱼二警鱼

工 会 〕
·

〔旦型鲁
二
鲤 〕

式中 日 黔 小
工嘴 二

、

、‘了
‘

在恒值交变应力 作用下
,

周后寿命剩为

式中 一裂纹长度

一循环应力幅

一平均应力

一疲劳极限

一循环次数
。一用 裂纹理论从静力拉伸试验中

极限拉伸应力决定的裂纹长度

一扬氏模量
,

一常数

在应用时
、 、

由疲劳试验确定

② 理论 “

提出另一类型的累积损伤理论
,

他是这样

来考虑高应力对低应力的影响的
,

只有低应力 作用

时
,

寿命周数为
,

当高应力 引进后
,

寿命 就降

低了
,

最后推出在多级载荷下疲劳寿命公式为
。 二 。 。

一 日
。。

一
。。 ,

, 一
一 。 一

一常数
,

由试验确定

④ 理论 卫

理论也是属于实验方法推出的理论
,

得 出

的公式为

‘ 二 一

式中 是高应力百分比

一高应力

一低应力
’

这样就可以从已知的 , 曲线和高应力百分 比

求得二级重复载荷的寿命
。

⑤ 理论

衅 。 理论也属实验基础上建立的理论
,

试件

受到一定应力历史后
,

一般说这应力历史对高应力疲



劳寿命影响较小 ,,而对付应力疲劳寿命有较大的影响
。

一 在原始材料受叭周 作用后
,

任一应力的剩余寿

命 为

贵 卜奇

,

,

推广到多极载荷剩余寿命为

黑 厂
⋯ ⋯
丁介

, 一琴、
叭
十 、 ‘ 卜 、 剑 ,

么 ,

一 ,

,

, ,

困,
了

‘ ,

,

。 ,

,

凡
,

, 拼拼旧丫 曲线中 时的寿命
‘

小
,

一修正的指数‘

⑨ 理论 么
‘

,

假定损伤是变载荷下周 比和应力两者
·

的函数
,

这概念 比
, , 迁

更进一步
。

提出的损伤曲线是用下式定义的

一

—与应力水平相关的指数这方法的应用需要专门的 加载试验数据
,

这数据通常不易得到
。

⑩ 理论
,

根据水平穿级计数法建立一个累积 损 伤
理论模型

,

它是从包括 边机损伤和随机输入问题两者

中发展的
,

他假定损伍是非负的哄机女虽与梦荷作甩
联合的结果

。

即
’

三 性

、尹、尹
一忿怪一召
压乞一
、

一叮、一入
人一决土

一一

计算是相当复杂
。

’

⑧应力集中系数法

这个方法实际上是计算一个不连续峰值应力与名

义应力的 比值的精确的应力分析方法
。

为进行寿命计

算
,

必须同时还要有一个累积损伤理论
,

而常常是采
用 理论

。

所以这个方法实际上是与累积损伤方

法相同的
,

只是利用具有同样应力集中系数及应力变

程的成套专门的实验室试验数据
,

组成各种构件或接

头的
一

曲线
。

关于这方法的问题实质是要在设计中

正确地估计该结构的应力集中系数
。

这种方法很容易

造成由试验数据的分散性和交叉作图所引起的误差
,

如果能够高度熟练的正确估计应力集中系数
,

则这种

方法的优越性在于只需要做少量的疲劳试验
。

⑦切线相交法 忿“

此法是将某给定时间内累积载荷谱率曲线沿横坐

标平移到与破坏载荷频率曲线相切
,

按照其超过的周

数确定构件的寿命
,

在某种意义上
,

这方法认为
,

实

际破坏可能发生在任一载荷水平上
,

只要它重复到足

够的次数
,

并且高载荷级的冷作影响补偿了某些低载
荷级的影响

。

决定疲劳寿命的载荷级将受到累积载荷

频率曲线形状的影响
。

多数情况将发生在极限应力级

的 一 范围内
。

与累积损伤规律一样
,

切线相

交法也需做进一步的验证
。
、

⑧ 理论 , 。

通过周 比的一个功率关系来定出损伤带
,

得到与

应力载荷有关的指数
。

一

艺
‘ ,

对于非负的相 同的变量
,

有

艺 〔 ‘ ‘〕 〔 ‘ 〕

这是一个非常普通的统计模型
。

提供了

一个应力超过某些水平数 目的稳定的随机模型
,

用它

可估计每周的损伤
。

⑧ 理论
。 对结构承受 她机载荷时

,

用

不连续加载测量的寿命提供了一个累积疲 劳 损 伤规

律

〔 么 八艺

这里 亏是等效随机循环的数 目
·

、

二

几 ⑩ 理论 ‘

。 等从两个 自由度结构承受在随机加载

下提 出一个累积损伤公式

里二还工担三些勺
一

,

夕

场
一

广厂、
一一

以及

损伤度 了梁二 飞
·

’

、 州 ,

叭

式中 。

—在
,下施加的周数

艺艺召望占 、 孟 ,

他用 概率分布去描述 和 轴两者的应
力峰值

。



⑩ 理论 沼

根据 工

作提出一个破坏的一般理论
,

损伤假定了不可逆功的

输入非稳定随机函数
,

它的每周平均损伤是实验估计

的
,

这参数包括应力一应变滋滞环面积
,

到破坏的周

数以及作为应力水平函数的滋滞环面积的变化速度
,

正弦加载第 周后的损伤是

一互
‘ , ,

这里

机损伤
。

是在载荷水平之下
,

由于载荷循环 的随

理论的基本公式是

。 厂 , 、 了。
乃 一衬声

一
、 乙

、 八
一

尸 七

厂冲竺旦
二

节
气

‘

‘山 刀

这里 是依赖于材料的一个常数
,是载荷水平 下到破坏的周数

是载荷水平 下载荷循环 后 的 滋 滞 环

面积
。

四
、

累积损伤理论的应用

随着航空事业的飞速发展
,

飞机结构的 不 断 改

进
,

新材料的不断出现
,

飞机性能的不断提高
,

使用

寿命的不断延长
,

如何估计变应力幅值下疲劳寿命的

问题
,

越来越迫切的需要解决
。

累积损伤理论主要是估计变应力载荷下的疲劳寿

命
,

它应用在下面几方面

①累积损伤规律在疲劳分析中的应用

一方面可以从疲劳常幅试验得 出
一

曲线
,

再应

用累积损伤规律去予计疲劳寿命 , 另一方面
,

可以从

飞行测量得到飞在飞行中受的载荷谱
、

结构动力响应
、

内部分布应力谱
,

并通过一些计算
,

再应用累积损伤

规律去预计疲劳寿命
。

用图简述为

②累积损伤规律在疲劳试验中的应用

我们可 以用累积损伤理论将复杂的载荷谱简化为

一个等价损伤的常幅应力
,

然后就可以在此常幅应力

下做疲劳试验
,

从而鉴定或估计结构的疲劳寿命
。

我们也可用累积损伤理论将复杂的载荷谱向 级

程序载荷简化
,

然后在此程序载荷下试验
,

从而估算

结构的疲劳寿命
。

③累积损伤规律与断裂力学的关系

由于损伤理论今仍未确切的闸明
,

不能很准确的

估计结构的寿命
,

所以在很多结构中
,

采用破损一安

全设计
,

来保证结构使用安全
,

这样一来
,

就要求预

计裂纹扩展的速度
,

决定从裂纹出现到引起结构破坏

的周期
,

这就是断裂力学在裂纹扩展研究中的应用
,

已经 出现了解决问题的苗头
,

即应力强度因 子 的 应

用
,

很多研究者认为
,

这是很有前途的
,

但是
,

断裂

力学不能代替累积损伤理论的研究
,

这是因为
、

目前飞机设计仍采取安全寿命和破损一安全

两种设计
,

在结构很多不便检查和不易更换的部位
,

要采用安全寿命设计
,

对这结构必须用累积损伤理论

去估计疲劳寿命
。

、

破损一安全结构不允许任意破坏
,

有很多地

方规定
,

至少在总寿命一半以前不允许破坏
,

这也要

求首先用累积损伤理论去予计破损 —安全结构的寿
命
。

、

目前裂纹扩展和断裂力学的应用大多是针对

裂纹扩展的第二阶段
,

即宏观裂纹阶段
,

对于裂纹成

核期和微观裂纹扩展期还很少研究
,

这阶段的研究也

离不开累积损伤规律
。

累积损伤的研究是从 全 局 出

发
,

从统计 出发
,

这在解决实际问题上是需要的
,
因

为载荷谱的历史只能统计得 到 而 断裂力学是从局

部出发
,

更加深入事物的本质
,

应将二者很好结合起

来
,

以解决疲劳问题
。

篡黯
兮 分析计林
一 瓦理机侧考
一 今灵似机此较

一 计林
一 飞行侧量

叮百鑫
,

森习 一 计称了 。尸万一平樱刀叮 一 洲骨

累积损伤规律
丢

疲劳寿命予计

五
、

影响变应力疲劳寿命的重

要因素

①平均应力的影响

许多研究者普遍认为平均应力是影响艺 值

的一个重要因素
,

一致认为
,

当平均应力为 零 时
,

万 值小于
、

或接近于
,

随看平均应力的增加
,

艺 值也增加
,

但对不同的加载形式
, 艺

随平均应力增加的程度是不 同的
。

这变化的原因
,

可

以用残余应力来解析
,

无论何时加高的拉应力
,

都会

产生有益的残余应力
,

当平均应力等于零时
,

这样的

残余应力大概被其后的压缩载荷所抵消
,

但是平均应



力大于零时
,

’

这时压缩载荷比较小
,

使残余应力得以

保留下来
,

对寿命产生有益的影响
。

②少数极高应力的影响

少数极高应力对艺 有显著 的 影 响
, 比如

” 指出
,

在每循环块末
,

加一高正载
,

可

使艺 值由 一下子增加到
,

还

指出
、

高的予载对疲劳寿命有利
。

、

周期高的正载对疲劳寿命有利
,

而周期高的

负载对疲劳寿命有害
。

、

周期高的正负载循环
,

则正载在前
,

负载在

后
,

然后接循环块
,

对寿命有害
。

负载在前
,

正载在

后
,

然后接循环块
,

对寿命有益
。

原因也可用残余应

力来解释
。

③应力次序的影响

应力次序也是影响疲劳寿命的一个重要因素
,

但

是到 目前为止
,

结论并不一致
,

一部分人认为应力由高

到低次序试验
,

疲劳寿命最长
,

原因是因为首先使用

高应力
,

产生了有利于疲劳寿命的影响 , 另一部分人

却认为应力由低到高次序试验
,

疲劳寿命最长
,

原因

是残余压应力在高到低次序中容易消除
,

因 此 寿 命

短
,

而在低到高次序中
,

残余压应力不易消除
,

故寿

命长
。

④低疲应力的影响

低疲应力也是影响艺 的一个因素
,

一般说
,

低疲应力可以提高疲劳极限
。

一般认为
,

低疲应力对

裂纹的形成是无能为力的
,

但它可以扩展 已形成的裂

纹
,

低疲应力对损伤是有害的
。

此外
,

在低疲应力作

用下
,

有益的内应力和应变硬化将会消失
。

⑤材料的影响

关于材料对疲劳寿命的影响
,

目前仍有争论

一部分认为 一 的艺 大于 一

的芝
。

另一部分认为 一 的艺 小于 一

的芝
。

名 怀指 出

六
、

累积损伤理论的评论

无缺 口试件 艺票
、

有缺 口试件召票
生、

⑥重复块大小的影响

一般说 , 重复块大小的影响是不明显的
,

特别是

对 材料
,

块尺寸的影响儿乎没有
,

对 材料
,

有些影响
,

块较小
,

疲劳寿命相应的也较短
。

①当认为常应力下损伤发展是均匀的
,

而应力历

史发展的影响忽略时
,

就是 理论
。

当在某一定应力方式下和一定范围内
,

损伤发展

的非均匀性和应力历史影响共同组成的应力有序性
,

仅仅只要用一条虚设疲劳曲线代替真实疲劳曲线
,

则

成为应力作用效果的无序性
,

这 就 是 毗 二 理

论
。

当考虑到非均匀基础上
,

再根据 。

,

的一些假定
,

从而简化应 力 历史

的影响
,

对一定应力归结为一个参数
,

利用这个参数

引进虚设损伤曲线
,

再在其上按不计应力历史影响一

样的累积损伤
,

使总效果是考虑了应力作用 的 有 序

性
,

这就是
, 妇

’

“ 理论

②在已知的几十种疲劳累积损伤理论中
,

应用最
,

广泛和最熟悉的是 理论
,

这理论比较简单
,

同

时也因为其它损伤理论未能做到更可靠
。

在飞机的设

计阶段
,

进行粗略寿命估计
,

理论是一个有用

的工具
。

理论的主要缺点是没有考虑应力间的相互

作用 同时 么 还认为载荷谱中低于疲劳极限的应

力不产生损伤
,

这也是不正确的
。

③目前有关的损伤理论
,

理论

被认为是比较有指望的理论
,

因为他的理论能够比较

准确的估计变载荷的疲劳寿命
,

并且考虑了应力之间

的相互作用
。

的寿命计算 公式中
,

只要知道

最高应力相对的寿命 可从 一般
一

曲线得到

和材料常数 可从二极载荷 试验得到
,

就能算出

多级载荷下的疲劳寿命
。

理论的缺点没有考虑平 均 应

力
、

少数极高应力
、

应力次序等因素的影响
,

即没有

考虑残余应力的间题
,

至今未能得到广泛应用
。

④ 。 理论和 理论一样
,

虽然也考

虑了应力之间的相互影响
,

并且得到多级载荷下疲劳

寿命的计算公式
,

但是 。 。 理论没有得到 实验

数据的支持
,

即使正确
,

使用范围也很小
,

它是在确定

了一个依赖应力方式的参数后
,

只能在相应应力的某

范围
·

内使用
。

⑥ 和 从不同

出发点
,

得到同样的计算多级载荷的疲劳寿命计算公

式
。

两个理论是相似的
,

不过 理论中包

括两个变数 污和
,

因而不易求得准确的 值
,

而



且 值要用随机疲劳试验来确定
,

这种方法在实 际上

是很难实现的
。 一

同样 理论虽然考虑了应力间的相互

作用
,

但没有考虑残余应力的影响
,

所以适用范围也

很狭
。

⑥其它理论都不常应用
,

不是因为不可靠
,

就是

计算很复杂
,

比如 理论对通常遇到的复杂载荷

历史
,

实际应用起来很困难
。

理论
, “

‘ 、

理论
,

由于损伤是应力次

序和应力大小的函数
,

因此实际应用起来十分复杂
。

。 理论对不 同假设的 值
,

寿命大小会不同
,

到目
‘

前为止
,

还没有办法建立适当的参数关系
。 。

理论能解析大量的疲劳现象
,

但公式中由疲劳试验决

定的常数太多
,

计算复杂
,

很少应用
。

理论和

理论没有得到实验的证明
。

理论还比较

有优越性
,

方法也较简单
,

是取各级载荷下平

均的日值
,

然 后 用 ‘ 二 。 一 印 一
妇 来计算寿命

,

只要找到一个更 确 切 的 日二

函数
,

理论就能比较准确估计寿命
,

但是

理论要进行大量的实验来研究日和 的关系
,

要

找到较好的日和 函数关系
,

是比较困难的
。

⑦累积损伤规律研究中的关键问题是损 伤 的 描

写
,

如果定义的损伤既合理
,

又容易测定
,

那么
,

累积

损伤理论中很多问题就可迎刃而解了
。

认为疲劳损伤的定义
,

必须包括三方面的因素 裂纹

的几何形状 残余应力情况 材料的应变硬化性质
。

这三个因素是随着应力历史发生变化
,

所以要定量的

给出疲劳损伤仍然是一个极为复杂的问题
。

⑧国外研究累积损伤规律
,

大多用新材料新试件

来研究
,

这是不太合乎实际情况的
。

例如用 常 见 的
一

曲线来计算损伤
,

这
一

曲线是在常幅加载下求

得的
,

用 以估计随机飞行载荷的疲劳寿命
,

自然误差

很大
,

而实际上我们看到的疲劳破坏有一定 的 裂 核

数
,

研究累积损伤规律就可以从这个角度入手
,

打破

常规
,

不用新试件做试验
,

而将所有试件给予一定的

率劳损坏
,

然后再研究常幅加载
,

程序加载和随机加

载相互之关系
,

在一定裂纹核数下研究累积 损 伤 规

律
,

,

是合乎实际的
,

同时可使研究简单些
,

可能有希

望解决累积损伤规律难题
。

’

⑨以前的累权损伤理论都是从宏观
、

从事物的外

围
、

用统计的办法来研究的
,

从大量的试验 资
卜

料 看

出
,

疲劳行为和局部的应力情况有很大关系
。

如高应

为的作用
,

应力次序的影响
,

都与局部的残余应力有

关
,

我们可以打破以往的惯例
,

不停留在单从事物外
部采研究这个问题

,

必须利用弹性力学
、
’

塑性力学和

断裂力学
,

再结合最新的试验技术来弄清局部应力状

况对疲劳过程的影响
, ‘ ’

将全部和局部结合起来
, ’

在累
积损伤理论方面

,

有可能打破新局面
。

七
、

结 束 语

国外对于疲劳中的累积损伤规律研究已有三十年
了

,

在大量试验和计算基础上
,

建立了几十种累积损

伤规律
,

取得了很大的进展
。

在这些理论中
,

一 线性累积损伤理论得到广泛的应用
,

至

今这理论仍然是飞机设计阶段粗略估计疲劳寿命的有

力工具
。

修正线性累积损伤理论中
, 。

理论是比较有希望的
。

其他理论虽然比 理
论改进一些和复杂一些

,

但都不一定比 理诊
精确

。

根据 载荷 历史测定缺口尖端的应力或应变历

史
,

搞清局部应力状况对疲劳过程的影响以及将试件

先给予一定的损伤
,

在一定裂纹核下研究累积损伤规

律可能打开损伤研究的新局面
。

目前飞机的安全飞行仍主要依靠试验来研究
,

依

赖试验来解决实际问题
。

看来
,

目前还需要作很多工作
,

不断总结
,

不断

提高
,

一定能够建立一个既有合理基础又能普遍适用

的累积损伤规律
。
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