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关于飞机结构疲劳载荷谱低载截除水平
选取的探讨

曹镜，姚卫星
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摘 要： 低载截除作为飞机结构疲劳载荷谱简化的重要内容之一，可以大幅节省疲劳试验的时间与成本，然而

目前对于低载截除水平的选取尚无公认的标准方法。本文对文献中已有的低载截除水平进行广泛搜集，将低

载截除水平划分为基于材料疲劳极限与基于谱最大载荷的两种选取方式，探究两种选取方式之间的联系，建立

低载截除水平关系模型。结果表明：两种低载截除水平选取方式本质上是一致的，基于谱最大载荷的选取方式

结合了飞机载荷与结构材料的特点，是对基于材料疲劳极限选取方式的延伸，所建立的低载截除水平关系模型

能够为实际工程中疲劳载荷谱简化时低载截除水平的确定提供参考。
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Abstract： As an important part of the fatigue load spectrum simplification of aircraft structures， the small-load trun⁃
cation can significantly save the time and cost of fatigue tests. However， there is no widely accepted standard meth⁃
od for determining the small-load truncation level. In this paper， the existing small-load truncation levels in the lit⁃
erature are collected and divided into two determination methods， which are based on the material fatigue limit and 
the spectral maximum load. The links between the two determination methods are explored. The relationship mod⁃
el of the small-load truncation levels is established. The results show that the two methods are the same in essence， 
and the latter is an extension of the former combining the characteristics of aircraft loads and structural materials. 
The relationship model established between the small-load truncation levels could provide helpful references for the 
determination of the small-load truncation levels in the engineering fatigue load spectrum simplification.
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0　引  言

飞机结构原始疲劳试验载荷谱中包含大量的

低水平载荷，为了加快试验进度需要对试验谱进

行简化［1-2］。低载截除是载荷谱简化的一种重要手

段，各个国家、机构、研究者在相关型号设计、试验

研究以及所形成的标准、手册、研究报告、论文等

文献资料中，采用了各种各样的低载截除水平

（Small-Load Truncation Level，简称 SLTL），有必

要对这些 SLTL 进行总结与研究。

目 前 GJB 67. 6A—2008、GJB 775. 1—89、
JSSG—2006 等国内外相关标准规范均表明在试

验谱编制时应该考虑低载截除［3-5］，但对于 SLTL
的确定并无推荐性建议。西欧 NLR、LBF 等研究

机构发布的 TWIST 谱［6］与 FALSTAFF 谱［7］，是

较早形成的分别适用于运输类飞机与机动类飞机

的标准载荷谱，基于此实施低载截除，得到相应的

短谱 mini TWIST 谱［8］与 short FALSTAFF 谱［9］，

这对之后试验载荷谱编制与简化研究具有较大的

参考意义，其中 TWIST 谱的 SLTL 被取为最低一

级 应 力 ，其 幅 值 对 应 于 平 均 飞 行 应 力 Smf 的

22. 2%，FALSTAFF 谱的 SLTL 被取为 3 级载荷

变程（总载荷变程共 32 级）。J. Schijve［10］对众多研

究者的低载截除试验结果进行了统计，汇总出不

同类型载荷谱下低载截除前后的循环数变化以及

对于疲劳寿命的影响，但没有对 SLTL 进行详细的

总结的讨论；P. Heuler 等［11］对相关研究中采用的

一系列基于疲劳极限的 SLTL 进行了总结，认为将

50% 疲劳极限设定为 SLTL 是合适的，对于其他

形式的 SLTL 仅进行了初步讨论；Yan J H 等［12］回

顾了以往 SLTL 的研究，认为以往 SLTL 大多相对

保守，删去的载荷较少，金属结构的 SLTL 应直接

取为疲劳极限，同时考虑了材料应变硬化特性以

及结构试件的特征对于疲劳极限的影响。

以往对 SLTL 的研究采用的研究样本数据量

较少，对不同类型载荷谱、不同结构材料下 SLTL
的确定仍缺乏进一步的讨论。SLTL 的选取受到

众多因素的影响，至今尚无公认标准方法。以损

伤容限设计为主的裂纹扩展阶段 SLTL 确定［13-18］

与以耐久性设计为主的裂纹萌生阶段 SLTL 确定

有所区别。

本文仅以用于飞机结构耐久性设计的疲劳载

荷谱低载截除问题为研究对象，对众多资料中给

出的 SLTL 及其简化结果作进一步总结分析，研究

SLTL 的取值规律，建立低载截除水平关系模型，

以期为飞机结构疲劳试验验证时疲劳载荷谱简化

水平的选取提供参考。

1　低载截除效果评估指标

疲劳载荷谱低载截除的核心是简化谱与原始

谱疲劳损伤等效［19］，一般基于单位块谱（比如 1/10
寿命周期下的载荷谱）进行简化实施，简化结果主

要通过循环数比值 α与疲劳寿命比值 β两个指标

来评估。

循环数比值 α被定义为

α= n short /n raw （1）
式中：nshort为简化谱循环数；nraw为原始谱循环数。

寿命比值 β被定义为

β= N short /N raw （2）
式中：Nshort 为简化谱疲劳寿命；Nraw 为原始谱疲劳

寿命。

低载截除一般遵循真实性与经济性原则，

SLTL 应尽可能取高，以获得较小的 α，同时 SLTL
又不能取得过高，以免截掉过多的疲劳损伤，应尽

可能使 β→ 1，具体 SLTL 的选取还需要结合试验

条件、试验结果可靠度要求等实际情况来确定。

实际疲劳寿命具有分散性［20］，现有研究中给

出的 β值大多基于单个或少量试件的中值疲劳寿

命，并不能严格准确地反映低载截除对谱载损伤

的影响，在有充分试验数据结果的情况下，可以通

过更加合理的方式，比如分析低载截除前后疲劳

寿命分布的差异［21-23］，来评估低载截除对于谱载寿

命的影响。

2　低载截除水平分类

SLTL 用于疲劳试验载荷谱低载取舍的判定，

现有研究中采用的 SLTL 按其取值方式可以大致

分为两类：基于材料疲劳极限的 SLTL，基于谱最

大载荷的 SLTL。

2. 1　基于材料疲劳极限的 SLTL

最直接的 SLTL 形式是取截除水平的幅值为

结构材料疲劳极限中值 σe 的某一百分比 f1，即：

LSLT = f1 ⋅ σe （3）
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式中：σe 为应力比 R=-1 下 107寿命对应的条件疲

劳极限。

对相关研究资料中的该类 SLTL 进行统计，如

表 1 所示，其中“*”表示该数据是根据资料中的数

据、图、表等间接计算分析得到。数据来源分为 3
类：A 类（研究型资料），包含试样级低载截除试验、

研究论文等；B 类（指导型资料），包含标准、手册、

指南等；C 类（应用型资料），包含典型工程应用实

例等。该类 SLTL 单纯从材料疲劳特性的角度给

出，载荷谱的类型（机动类或是运输类）对 f1的取值

基本没有影响，而影响 f1选取的通常是材料疲劳极

限本身的分散性，一般分散性越大的材料，f1 选取

需要保守。对于航空中应用较为广泛的铝合金结

构，f1大多取值在 50%~70%。

2. 2　基于谱最大载荷的 SLTL

被广泛应用的另一种 SLTL 形式是取截除水

平的幅值为载荷谱最大载荷 Smax 的某一百分比

f2，即：

LSLT = f2 ⋅ Smax （4）
也有研究给出以下形式的 SLTL，形式上都可

以通过各载荷间的关系转化归并为式（4）的形式。

1） 设计限制载荷（Designed Limit Load，简称

DLL）的某一百分比；

2） 最大载荷幅值 Sa，max的某一百分比；

3） 结构 1g飞行过载应力 S1g的某一百分比。

对相关研究中给出的这类 SLTL 进行统计，如

表 2 所示，其中“*”表示该数据是根据资料中的数

据、图、表等间接计算分析得到，可以看出：f2 的值

基本落在 0~35% 之间，其中以铝合金为代表的金

属结构的 f2 取值在 0~20%，而复合材料的 f2 取值

整体比金属结构要高。

表 1　基于材料疲劳极限的 SLTL
Table 1　SLTL based on the material fatigue limit

来源
类型

A 类

A 类

A 类

A 类

B 类

B 类

载荷

类型

-

运输类

-

运输类

运输类

-

-

载荷谱

EC9
（R=-1）

TWIST

mini TWIST

多级块谱

运 7 实测谱

TWIST→ mini TWIST

-

-

结构

材料

钢

铝合金

铝合金

钢

铝合金

铝合金

复合材料

复合材料

试件

圆棒缺口件
（Kt=2. 5）

中心开孔平板件
（Kt=3. 5）

中心开孔平板件
（Kt=3. 5）

圆棒缺口件

光滑平板件

缺口件

-

-

SLTL 选取系
数 f1/%

47

70

51

66

76

76

100

72*

95*

121*

149*

70

100

100

简化结果

α/%

5. 7

13. 3

0. 98

4. 2

11. 6

15. 1

2. 7

6. 3

1. 96

2. 6

13. 4

17. 5

-

65*

35*

17*

9*

14. 7

-

-

β

1. 10*

1. 30*

1. 47*

1. 77*

1. 55*

1. 20*

1. 63*

1. 04*

2. 38*

2. 46*

1. 20*

1. 25*

-

0. 89*

1. 08*

1. 46*

1. 90*

2. 37*

-

-

参考
文献

［11］

［12］

［24］

［25］

［26］

［27］
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3　低载截除水平的讨论

根据 f1、f2 的取值规律，可以看出材料是影响

SLTL 确定的主要因素。根据经验，“基于材料疲

劳极限的 SLTL”与“基于谱最大载荷的 SLTL”两

种方式一般会取得相近的简化效果，早期相关研

究中并未对此给出详细的说明，本质上，两种方式

是一致的，后者是结合了飞机载荷与结构材料的

特点对前者的延伸，本文通过建立低载截除水平

间的关系模型对此作进一步解释和说明。

飞机结构设计极限载荷（Designed Ultimate 
Load，简称 DUL）与设计限制载荷 DLL 间的关

系为

LDU = k ⋅LDL （5）
式中：k为安全系数，一般取 1. 5。

结构细节的疲劳载荷谱如图 1 所示，一般将

DUL 设计在结构的破坏强度 σb 附近，而 DLL 下结

构危险点的应力一般对应于谱最大应力 Smax，相应

地，由式（5）得到：

σb = k ⋅ Smax （6）

表 2　基于谱最大载荷的 SLTL
Table 2　SLTL based on the spectral maximum load

来源
类型

B 类

B 类

B 类

C 类

A 类

A 类

A 类

A 类

A 类

C 类

A 类

B 类

载荷

类型

运输类

机动类

运输类

运输类

运输类

机动类

机动类

运输类

机动类

机动类

机动类

-

载荷谱

TWIST、mini TWIST

FALSTAFF、short FALSTAFF

-

B757/B767

Piaggio P. 180

-

F-15

TWIST

FALSTAFF

F/A-18

JAS39 Gripen

-

结构

材料

-

-

-

-

铝合金

钢

铝合金

CFRP

CFRP

CFRP

CFRP

CFRP

CFRP

CFRP

试件

-

-

-

-

缺口件

中心孔平板件
（Kt=3. 65）

中心孔平板件
（纤维主导）

（基体主导）

-

中心孔平板件

带冲击损伤平板件

-

中心孔平板件、连接件等

（单向带）

（织物）

SLTL 选
取系数
f2/%

8. 5*

6. 1*

9*

6~15*

5. 2*

7. 1*

8. 6*

10. 0*

11. 4*

20*

14*

20*

35*

25*

14. 4*

20. 4*

32. 3*

18. 4*

30

30*

50*

30. 6

32. 9

简化结果

α/%

14. 7

50

-

-

33. 7*

31. 7*

12. 3*

7. 1*

5. 2*

33. 8

64. 1

33. 8

20

-

10

1. 3

0. 1

26. 4

-

20

10

-

β

-

-

-

-

0. 98*

0. 99*

1. 32*

1. 56*

1. 78*

1. 05*

1. 06

1. 07

0. 70

0. 58

-

0. 87

1. 62

2. 11

1. 30

-

1. 5*

2. 0*

-

参考
文献

［6，8］

［7，9］

［28］

［29］

［30］

［31］

［32］

［33］

［34］

［35］

［36-38］

［39］
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材料疲劳性能 S-N曲线如图 2 所示。结构材

料的疲劳极限与破坏强度之间的关系为

σe = λ ⋅ σb （7）
式中：λ为疲劳比，其值与材料有关，对于铝合金一

般为 0. 25~0. 30，钛合金、高强度钢在 0. 4 左右，复

合材料结构取值较为复杂，与组分比例、铺层方式

等特征相关，一般为 0. 4~0. 7。

联立式（3）、式（6）、式（7），则式（4）可以表

示为

LSLT = f2 ⋅ Smax = (k ⋅ λ ⋅ f1) ⋅ Smax （8）
从式（8）可以看出：两类 SLTL 选取方式中 f1

与 f2 的联系，以研究较多的铝合金结构为例，f1 取
50%、k取 1. 5、λ为 0. 27 时，基于式（8），f2 为 20%，

与 2. 2 节给出的统计结果“金属结构 f2的值一般在

0~20%”基本吻合，这也就解释了为什么两种选取

方式本质上是一致的。由此，在实际工程中可以

初步给出一个 SLTL 标准，即 f1=50%，考虑具体

结构材料的分散性、设计裕度、载荷谱特征等因素

的影响，基于式（8）对 SLTL 进行合适地选取与调

整，在缺乏试验数据的情况下，这样给出的 SLTL
有一定的合理性。

对于少数 λ值较高（λ> 0. 4）的金属结构材

料，在结构安全系数 k取 1. 5，同时优先满足 DUL
的设计指标的情况下，该类结构基本不会产生疲

劳问题，在满足静强度验证要求的基础上可不进

行疲劳试验验证，或即使仍需疲劳试验验证，其试

验谱的 f2 值可以取的非常高，比如 λ为 0. 45、f1 取
80% 时，相应地 f2 取 54%，超过了表 2 统计给出的

所有 f2 的取值水平，尤其对于运输类载荷谱，该 f2
值将使得几乎全部载荷都被截除，只保留极少部

分大载荷，即载荷谱中绝大部分中小载荷基本都

不产生疲劳损伤。对于复合材料结构，工业界普

遍采用考虑冲击损伤阻抗的许用应变设计方法，

在目前相对保守的设计理念下，基本不存在疲劳

破坏的可能，即“静力覆盖疲劳”，其 SLTL 的确定

暂未成为一个值得关注的问题。

进 一 步 考 虑 不 同 类 型 飞 机 载 荷 谱 特 征 下

SLTL 的确定，飞机结构设计限制过载为 ny，max，假

定结构在最大载荷下也未发生屈服，外载荷到结

构细节应力之间的传递呈线性关系，则有：

Smax = ny，max ⋅ S1g （9）
式中：S1g为结构细节在 1g过载下的应力；ny，max为飞

机结构设计限制过载，对于运输类飞机一般取

2. 5，对于机动类飞机取 7~10。很多运输类飞机

载荷谱会给出平均飞行应力 Smf某一比率 f3形式的

SLTL，其 Smf=S1g。根据式（8）、式（9），该类 SLTL
形式可表示为

LSLT = f3 ⋅ S1g = ( f2 ⋅ ny，max) ⋅ S1g （10）
仍以铝合金代表的航空金属结构材料为例，

由式（10）可以针对不同类型飞机载荷谱给出合适

的 SLTL，f2 取 20% 时，相应地，对运输类载荷谱，

ny，max 取 2. 5 时有 f3=0. 5，对机动类载荷谱，ny，max 取

8 时有 f3=1. 6，即相应运输类飞机可以截除低于

0. 5g的载荷，机动类飞机可以截除低于 1. 6g的

载荷。

载荷谱的谱形对 SLTL 的选取也有影响。不

同类型飞机载荷谱的谱形不同，运输机、轰炸机等

运输类飞机载荷谱的超越频次曲线呈陡峭特征，

而歼击机、教练机等机动类飞机载荷谱的超越频

次曲线呈扁平特征，如图 3 所示。相应地，疲劳损

伤随载荷的分布也不同，一般运输类飞机载荷谱

的疲劳损伤主要集中在大量的中低载荷段，而机

动类飞机载荷谱下的疲劳损伤多集中在中等载荷

段，因此运输类载荷谱的 SLTL 可以比机动类载荷

图 1 结构细节的疲劳载荷谱

Fig. 1　Fatigue load spectrum of structural detail

图 2 材料疲劳性能 S-N曲线

Fig. 2　S-N curve of material fatigue performance
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谱取得适当低一些，同时由于谱形上的差异，一般

运输类飞机载荷谱简化后的循环数比值 α也要比

机动类载荷谱的更低一些。

4　结  论

1） 飞机结构疲劳载荷谱低载截除水平的选取

主要分为“基于材料疲劳极限的 SLTL”与“基于谱

最大载荷的 SLTL”两大类，本质上两种选取方式

是一致的，后者结合了飞机载荷与结构材料的特

点，是对前者的延伸。

2） 基于本文给出的分析模型，可以初步给出

一个 SLTL 选取标准——材料疲劳极限的 50%，

再结合具体结构材料疲劳特性、载荷谱特征、结构

强度设计裕度、实际试验条件等，进一步调整并确

定 SLTL 对应的具体载荷水平。

3） 本文给出的相关数据与分析过程可为实际

工程中载荷谱简化时低载截除水平试验确定的初

值选取提供参考，也为缺乏试验支撑条件下飞机

结构疲劳试验载荷谱低载截除水平的确定提供

参考。
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