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疲劳是导致飞机结构和构件失效的最主要原因，疲

劳破坏占全部破坏的 50%-90%[1]。国内外由于疲劳所

造成的航空事故数目众多 [2]，因此在飞行器设计和制造

过程中必须重视可能存在的疲劳断裂问题。

一般来说，在进行飞机设计时就应考虑到因疲劳可

能造成的影响，设计人员在设计时往往给出较高的安全

裕度。由于结构的传力路径复杂导致旁路载荷的影响，

在较高裕度的设计下仍然有疲劳事故发生 [3-5]。因此，

在设计完成后对飞机结构进行疲劳校核成为非常重要

的工作。如果通过试验的方法对结构的疲劳性能进行

测试，则需要耗费大量的人力物力和时间，并且随着型

号研制任务的日益繁重，通过试验来探索结构的最优抗

疲劳形式是不现实的。有限元分析作为一种数值计算

手段，以其高精确度、高可靠性、低成本等优点，在目前

研发性试验中应用广泛。如高东宇等 [6] 使用有限元方

法对飞机机翼疲劳断裂过程进行分析，得到了机翼的疲

劳最先发生在机翼的根部；么森 [7] 使用有限元方法对

某飞机的前起后接头连接区进行疲劳寿命分析，发现应

力集中系数的确定，以及结合实际问题来选择疲劳累计

损伤估算方法对疲劳寿命的估算具有很大影响。

某支线飞机长航时机翼与副油箱吊挂以其他飞机

为基础进行改型设计，在保持飞机气动外形基本不变的

情况下，通过增装中央翼燃油箱、增挂副油箱的方式，增

加飞机的燃油携带量，提高飞机的续航时间。机翼 13

肋处下部增加副油箱后，局部受载变化大，需对吊挂结

构和机翼连接区域结构重新设计。为保证该飞机过渡

梁及连接区结构的外场使用安全，需对改进部位以及关

键部位进行疲劳分析，评定结构的疲劳特性，为结构细

随机载荷作用下机翼副油箱挂架的疲劳寿命分析及优化
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[ 摘要 ]   对机翼 13 肋过渡梁及副油箱挂架进行了总体有限元分析，得到了后接头吊挂区为疲劳危险区域。在细节

应力分析时，建立了轴承连接，得到了吊挂轴承开孔区的细节应力分布。以此静力结果为基础，编制随机疲劳载荷谱，

使用 FE-safe 疲劳分析程序得到轴承开孔区的裂纹形成寿命，该寿命不满足飞机 6000 次起落的寿命目标。通过对后

接头的耳片加宽至 52mm，或者加厚至 12mm 时，可满足飞机的寿命目标。
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节设计改进和外场修理方案的确定提供依据。本文采

用有限元软件 Abaqus 对结构的整体和细节应力进行分

析，结合工程经验，使用 Fe-safe 疲劳分析软件对吊挂结

构进行了疲劳寿命预估，并根据疲劳寿命计算结果对结

构提出了改进意见。

1   机翼与副油箱吊挂连接区结构的整体有限
     元建模

为了进行结构疲劳分析，需要建立机翼 13 肋过渡

梁及连接区总体有限元分析模型，从而获得局部结构细

节应力分析边界条件，为疲劳分析提供输入数据。根据

结构的几何形状、材料特性、传力路线、模型简化和边界

条件等因素，参照结构 3D-Catia 模型，利用 Abaqus 建

立三维有限元分析模型并进行应力计算。如图 1 所示，

本文在建立整体模型时，吊挂按照实际受力情况定义了

真实的接触对，并做了以下简化 [8]：

（1）将机翼除主梁外简化为壳和杆单元；

（2）简化了前后主吊点连接部位为连接单元；

（3）其他铆钉均用连接单元。

在总体有限元模型的 12 肋处施加固定约束，载荷

通过等效处理施加在副油箱重心处的模型节点（10263，

541，9675）上，6 个方向 X，Y，Z，R x，R y，R z 分别施加

单位载荷：1000N，-1000N，1000N，100000N，100000N，

100000N。通过计算可以得到在各方向单位载荷作用

下的应力分布，通过组合便可以得到实际工况的受力情

况。

该结构的受力工况共有 116 种，根据整体应力分析

结果，在所有部件中，后接头连接区的应力较大，进行远

程起飞滑行时应力可达 200MPa 以上，其他部位的受力

均较小。后接头的材料为 2024-T351，根据材料的 S -N
曲线 [9]，该部位很可能发生疲劳破坏，本文主要针对后

接头连接区进行细节疲劳分析。

2   后接头连接区的细节应力计算

在整体计算时对吊挂连接区建立了三维有限元模

型，用连接单元代替了轴承连接，轴承孔的受力在整体模

型计算时没有考虑。在对后接头连接区进行细节应力分

析时，需要建立真实轴承连接关系，计算在轴承作用下的

应力分布。轴承材料为 30CrMnSiA，直径为 20mm。

在后接头与转轴之间建立实体轴承连接，并对后接

头进行网格细化，得到 135904 个 6 面体单元，如图 2 所

示。通过计算得到后接头在 Y 方向单位载荷（-1000N）

作用下的最大主应力，如图 3 所示，连接孔两侧受拉伸

应力，且有最大主应力最大为 12.4MPa。在 116 种工况

中，由于后接头转轴的存在，传递到后接头上的只有 Y
方向的载荷。在所有工况中，当进行远程飞行的起飞滑

跑时，Y 方向出现最大载荷 19.25kN，这将引起后接头出

现 238.7MPa 的最大拉伸应力，如果这一载荷水平出现

频繁，则挂架很可能最早在此处发生疲劳破坏。

3   后接头连接区的疲劳寿命估算

3.1   疲劳载荷谱

根据该长航时飞机的设计服役寿命 30000 飞行小

时和 25 个日历年，得到其设计服役寿命为 5720 次起落，

为了便于分析和计算，保守地取为 6000 次飞行起落。

该飞机的疲劳载荷谱按飞 - 续 - 飞随机载荷谱编制，按

600 次起落为 1 个加载程序块。根据飞机的飞行任务

剖面，分为 3 个典型任务类型：训练飞行、中程飞行和远

程飞行，其中训练飞行占 20%，中程飞行占 60%，远程飞

行占 20%。因此，在 600 次起落中，训练飞行和远程飞

行各为 120 次起落，中程飞行为 360 次起落。

图1   副油箱挂架整体有限元模型

Fig.1   Finite element model of PAFT

图2   后接头连接区的细节有限元模型

Fig.2   Detail FEM model of back wing joint 

图3   Y方向单位载荷后接头的最大主应力

Fig.3   Maximum principal stress of back wing joint under 

unit load at Y  direction
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在 600 次飞行中，进行了两个层次上的随机编制。

一是对载荷谱编制时中程飞行和远程飞行确定的 5 类

典型飞行的各个任务段载荷顺序进行随机编排；二是

以 11 类飞行（中程飞行为 5 类、远程飞行为 5 类及训练

飞行 1 类）出现的概率进行随机编排。载荷顺序随机编

排是按各任务段的各级载荷出现的次数，随机交替选取

峰、谷值。另外，垂直与侧向突风谱配套随机，协调施加。

垂直方向的峰谷值载荷由以下公式计算：

载荷峰值＝ 1g 载荷 + 每 g 载荷 × △ g × 动力响

应系数 ，           �  （1）

载荷谷值＝ 1g 载荷 - 每 g 载荷 × △ g × 动力响

应系数  ，           � （2）

其他方向的峰谷值载荷或应力由以下公式计算：

载荷峰值 =1g 载荷 + 每 g 载荷 × 过载，� （3）

载荷谷值 =1g 载荷 - 每 g 载荷 × 过载。� （4）

地空地载荷为：找出每类飞行下各个工况对部件产

生的影响大小，也就是部件在工况下的应力的最大、最

小值，然后把对应的工况作为地空地载荷的波峰波谷，

这样与所有工况再一起加到疲劳计算的循环中。实际

上，按公式（1）~（4）进行组合，得到的工况为 116 种，

上述载荷谱实际上是对这 116 种工况进行随机循环。

3.2   疲劳寿命预估

应力集中系数对疲劳结果影响非常大，在进行疲劳

分析前，首先要确定结构在该细节处的应力集中系数

Kt。有限元结果虽然可以读出最大应力，但平均应力的

选取不同会得到不同的应力集中系数。对于这种搭接

结构，本文通过查找应力集中系数手册 [10] 得到Kt 为 2.4。

应用疲劳分析软件 FE-safe，对后接头的疲劳寿命

进行估算，轴承开孔区寿命分布如图 4 所示，轴承开

孔应力集中区疲劳寿命最短。经过计算，疲劳寿命为

16.068 块，每块谱代表 600 起落，即 9636 次起落，考虑

疲劳寿命分散系数 4，该处的裂纹形成寿命为 2410 次

起落。除过轴承开孔区，过渡区的寿命为 63400 次，如

图 5 所示。

因此，后接头连接区轴承开孔处不能满足该飞机

6000 次起落的寿命目标，需要对此处进行改进。

3.3   计算结果检验

当 进 行 远 程 飞 行 起 飞 滑 跑 时 的 载 荷 为（0，

-19257.61N，0，-1296.9N，0，320910.7N）时，副 油 箱 重

心处 Y 方向最大载荷为 19257N，根据传力分析，后接头

将承担 73% 的 Y 方向载荷。后接头开孔处有效面积为

135mm2，因此其平均应力为 104MPa，由于开孔处应力集

中系数为 2.4，所以在耳片开孔的最大应力为 249MPa。

根据材料的 S -N 曲线，可以查出其对应的寿命约为

1000 次左右，远不能满足寿命要求。

4   后接头过渡区进行改进以满足疲劳寿命

通过以上分析得出，在尽量不影响其他结构的情况

下，需要对后接头结构进行修改，通过对后接头的耳片

加宽或者加厚来减小结构的应力。耳片的原始宽度为

38mm，改变为 52mm，改变后名义应力由 105MPa 变为

55.7MPa。耳片的原始厚度为 8.2mm，改变为 12mm，改

变后名义应力由 105MPa 变为 66.3MPa。

改变宽度后，轴承开孔区疲劳寿命为 213 块，考虑

疲劳寿命分散系数 4 后的裂纹形成寿命为 31950 次起

落；改变厚度后，轴承开孔区疲劳寿命为 262 块，考虑疲

劳寿命分散系数 4 后的裂纹形成寿命为 39363 次起落。

因此，经过对耳片的加宽和加厚疲劳寿命分析可以

看出，当耳孔处的宽度改变为 52mm，或者厚度改变为

12mm 时，疲劳寿命可满足要求，寿命分别为 31950 次起

落和 39363 次起落。

5   结束语

本文通过对机翼 13 肋过渡梁及连接区总体有限元

分析得到后接头连接区为疲劳危险区域。在细节应力

分析时，建立了真实的轴承连接关系，当进行远程飞行

起飞滑跑时，后接头出现 238.7MPa 的最大拉伸应力，很

可能挂架最早在此处发生疲劳破坏。将飞机疲劳载荷

谱按飞－续－飞随机载荷谱编制，按 600 次起落为 1 个

加载程序块。后接头轴承开孔区的应力集中系数为 2.4，

使用 FE-safe 得到该处的裂纹形成寿命为 2410 次起落，

不能满足该飞机 6000 次起落的寿命目标，需要对此处

进行改进。通过对后接头的耳片加宽和加厚减小了名

 图4   轴承开孔区疲劳寿命

Fig.4   Fatigue life of the hole region of bearing 

图5   过渡区的疲劳寿命

Fig.5   Fatigue life of transition zone
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