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试验与服役数据融合的
飞机结构安全寿命分析
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摘要 针对飞机结构安全寿命分析中样本容量偏少的问题,综合考虑结构分散性和载荷分散性

的飞机结构疲劳寿命是否服从对数正态分布或威布尔分布的情况,根据等损伤原理,将服役飞

机实际飞行小时数等效转化为在同一试验载荷谱下的当量飞行小时数,以实现飞机结构试验疲

劳寿命与服役使用数据的融合,采用随机右截尾情形下的极大似然估计方法估算疲劳寿命分布

函数的参数,进行飞机结构安全寿命分析;最后以飞机结构疲劳寿命服从对数正态分布为例进

行了算例分析,分析结果表明:在相同的可靠度和置信水平下,利用试验数据与服役使用数据融

合方法可以显著增大样本容量,从而充分挖掘飞机结构可靠性的储备。
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Abstract:Thispapermainlydiscusseshowtoreconcilethetestresultswiththeservicedatatosolvefatigue
safe􀆼lifeofaircraftstructure.AimedatthefatiguelifeobedienttotheLog􀆼normaldistributionorWeibull
distribution,theserviceflyinghoursandtestresultscanbereconcileddirectlytoanalyzethereliabilityfor
theaircraftstructure.AimedatthefatiguelifedisobedienttotheLog􀆼normaldistributionorWeibulldis-
tribution,theservicehourscanbetransformedintotheequivalentflyinghoursatthesametestloadspec-
trumaccordingtotheequaldamagetorealizethefusionofthetestdataandtheservicedata.Theparame-
tersoffatiguesafe􀆼lifedistributionfunctioncanbeestimatedbyusingthemethodofmaximumlikelihood
functioninaccordancewiththefusiondata.Thefatiguesafe􀆼lifeforaircraftstructureisanalyzedbyusing
theestimatedparametersandthefusiondata.Theresultshowsthatthesamplecapacityisincreasedobvi-
ouslyafterthedatafusion,andthelifereserveofreliabilityisexcavatedadequatelybyadoptingthemeth-



odofthefusiondataundertheconditionsofthesamereliabilityandconfidencelevel.
Keywords:equivalentflyinghours;fatiguescatterfactor;likelihoodfunction;safe􀆼life

  可靠性是军用飞机重要的质量特征[1]。早期的

可靠性数据分析主要针对失效数据[2],随着技术的

进步与产品质量的提高,高可靠性产品的试验和使

用中越来越多出现无故障情况,因此,无故障数据的

分析得到了工程界和统计学者的广泛重视与研究,
并取得了很大进展。

飞机结构的安全寿命是通过对飞机结构的试验

及使用数据分析而得到的,一般采用研制最后阶段

定型试验的数据。由于整机疲劳试验时试验件通常

只有一件,飞机定型交付使用后服役使用飞机数量

增多,实际上可以认为这是在实际服役使用环境下

的疲劳寿命试验飞机。如果融合飞机结构试验寿命

数据与服役使用数据用于飞机结构安全寿命评估,
则将显著增大样本的容量,从而充分挖掘飞机结构

可靠性的储备。
文献[3~4]给出了正态分布及威布尔分布下的

定时无失效数据的可靠性分析方法,但是只考虑了

定时无失效数据,并没有考虑试验失效数据。文献

[1,5]给出了各种数据的可靠性分析方法,但是并没

有将失效数据与无失效数据相结合进行可靠性分

析。美国、加拿大等国家[6]通常根据全尺寸结构试

验结果确定结构的安全寿命。高镇同[7]则提出了全

寿命分散系数法,根据极小子样(1~2个试验件)全
尺寸结构试验确定机群的安全寿命;张福泽[8]则提

出了基于试验与单机监控的飞机类比寿命计算模型

以及引入参数来计算机群飞机的平均总使用寿命、
平均首翻寿命、第n 次翻修寿命。本文根据随机右

截尾情形下的似然函数[9]对不同分布中的参数进行

了估计,利用全机疲劳试验寿命数据与服役飞机寿

命数据融合来进行不同载荷谱下与试验载荷谱下同

型飞机结构安全寿命分析计算。

1 随机右截尾情形下的最大似然估计

设寿命X 的分布函数为F(x,θ)(θ∈Θ),密
度函数为f(x,θ),Θ是Rm 中的非空开集。随机

右截尾试验是指:从分布函数为F(x,θ)的总体中,
随机抽取n个个体,进行寿命试验(或观测),对于每

个个体(寿命是Xi ,i=1,2,…,n),相应地有个截

尾时间Yi(i=1,2,…,n),对第i个个体得到的观

测值Xi ∧Yi(取最小值)。令ti=Xi ∧Yi ,δi =
I(Xi<Yi),这样就可以得到数据 (ti,δi)(i=1,2,
…,n),δi=1表示ti 是试验失效数据,δi=0表示

ti 是无失效数据。则数据(t1,δ1),(t2,δ2),…,(tn,

δn)的似然函数为:

L(θ)=∏
n

i=1
f(ti,θ)δi [1-F(ti,θ)]1-δi (1)

  情形1 飞机结构疲劳寿命服从对数正态分

布。根据随机右结尾情形下的似然函数和文献[10]
可知,针对对数正态分布函数的数学期望μ 和标准

差σ进行极大似然估计的方程组为:
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情形2 飞机结构疲劳寿命服从双参数威布尔

分布。根据随机右结尾情形下的似然函数可知,对
曲线形状参数η 和特征寿命m 进行极大似然估计

的方程组为:
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2 飞机结构疲劳分散系数与安全寿命

2.1 对数正态分布下

由于结构疲劳寿命标准差σ常常根据大量试验

数据统计获得,实际工作中当σ与μ 未知时可对式

(2)与(3)联立求解得到其点估计值。根据以往的工

程经验[11],综合考虑结构分散性与载荷分散性的疲

劳寿命标准差σ0 取0.18,仅考虑结构分散性的疲劳

寿命标准差σs 取0.12。
根据式(2)可以对分布函数参数μ 进行最大似

然估计μ
∧
,得到服从对数正态分布时的分布函数:

F(x)=
1
2πσ∫

x

0
e-

(lgt-μ
∧
)2

2σ2 dt=Φ(lgt-μ
∧

σ
) (6)

根据式(6)可知服从对数正态分布的对数安全
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寿命为:

   lg[Np]=μ
∧

+upσ0 (7)
由于μ 的实际值未知,计算时需要代入估计

值,因此安全寿命的计算需要引入置信度。先对μ
进行区间估计,用置信区间的下端点代替μ,从而

求出对应一定置信水平和可靠度下的安全寿命。根

据文献[11]可知μ 的置信下限为x
-

-uγσ0/ n ,可
得到对应可靠度p 和置信水平γ 的对数安全寿命:

lg[Np,γ]=x
-

-uγ
σ0
n

+upσ0=x
-

+(up -
uγ

n
)σ0

(8)
则对应的飞机结构疲劳安全寿命为:

   Np,γ =10x
-
+(up-

uγ
n
)σ0 (9)

疲劳分散系数为:

  Lf =
[N50]
Np,γ

=
10x

-

10x
-
+(up-

uγ
n
)σ0

=10(
uγ
n

-up)σ0 (10)

2.2 威布尔分布下

由于曲线形状参数m 常常根据大量试验数据

统计获得。实际中当m 与η未知时可对式(4)与式

(5)联立求解得到其点估计值。根据以往的工程经

验[12],对于铝合金,m =4.0;对于钛合金,m =3.0;
对于中强钢(σb≤1660MPa),m =3.0;对于中强

钢(σb>1660MPa),m =2.2。根据式(4)可以对

分布函数参数η进行最大似然估计η
∧
。η 的估计值

η
∧

与理论值η相差较大,必须引入置信度γ,取η
∧
的

置信下限代替η,即:

P{η≥ η
∧

Sc
}=γ  (11)  η=η

∧

Sc
(12)

式中:Sc 为置信系数。
当m 已知时,Sc 可通过下式得到:

∫
Sc

0

mnn

Γ(n)x
mn-1e-nxmdx=γ (13)

根据文献[12]可得在可靠度p和置信水平γ下

的飞机结构疲劳安全寿命为:

NR,γ =η/(ln
1
R
)
-
1
m

=η
∧
/Sc (ln

1
R
)
-
1
m

而:

  [N50]=η
∧
/(ln10.5

)
-
1
m

(14)

则疲劳分散系数为:

Lf =
[N50]
NP,γ

=Sc (-
lnR
ln2

)
-
1
α

(15)

3 不同载荷谱下基于数据融合的机群

安全寿命

影响疲劳寿命分散的因素有很多,通常可以分

为2类:载荷分散性和结构分散性,均可用连续型随

机变量描述,并且通常认为相互独立。
在不考虑环境分散性的影响情况下,通常认为

在同一载荷谱下同型飞机结构疲劳寿命服从对数正

态分布。如果同型飞机结构由于载荷分散性而导致

疲劳寿命也服从对数正态分布,则不同载谱下的飞

机结构疲劳寿命也可用对数正态分布描述[13],此时

服役飞机随机右截尾寿命数据可以与试验飞机试验

寿命数据直接融合,从而进行飞机结构安全寿命分

析计算。此时,融合后的数据中综合考虑了载荷分

散性和结构分散性。
作为算例分析,假设服役飞机数量为9架,每架

飞机的实际飞行时间为800h,疲劳试验飞机为1
架,疲劳试验寿命为5000h。可靠度为99.87%,置
信水平为90%,综合考虑载荷分散性和结构分散性

的结构疲劳寿命标准差σ0 为0.18。

3.1 仅考虑试验数据的机群安全寿命计算

疲劳分散系数为:

Lf =10σ0(up+
uγ
n
)=100.18(3+

1.282
1
)=5.9

由于只有一个试验数据,这里取[N50]为5000
h,则飞机结构安全寿命为:

Np,γ =
[N50]
Lf

=
5000
5.9 =847h

3.2 基于数据融合的机群安全寿命计算

疲劳试验飞机试验小时数5000及服役飞机实

际飞行小时数800取对数后为随机右截尾寿命数

据,1个试验寿终数据为3.699,9个无失效右截尾数

据为2.903。由于母体标准差σ0 已知,所以只对参

数μ 进行最大似然估计。将随机右截尾数据代入

公式(2)中,计算得参数μ 的极大似然估计值μ
∧

为

3.699。
将σ0=0.18与试件数n=10代入式(10)计算

99.87%可靠度与90%置信水平的疲劳分散系数Lf

为:

Lf =10σ0(up+
uγ
n
)=100.18(3+

1.282
10
)=4.1

具有50% 可 靠 度 的 中 值 疲 劳 寿 命 估 计 值

[N50]为:

[N50]=10μ
∧

=103.699=5000h
在99.87%可靠度与90%置信水平下的飞机结

构安全寿命Np,γ 为:
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Np,γ =
[N50]
Lf

=
5000
4.1 =1219h

4 同一载荷谱下基于数据融合的机群
安全寿命

在同一载荷谱下同型飞机结构疲劳寿命服从对

数正态分布或威布尔分布下,如果由于载荷分散性

而导致飞机结构疲劳寿命不服从对数正态分布或威

布尔分布,则综合考虑结构分散性和载荷分散性的

飞机结构疲劳寿命不能用对数正态分布或威布尔分

布来描述。此时,同型服役飞机与试验飞机的疲劳

寿命数据不能直接用来进行飞机结构安全寿命分

析。因此,必须找到一个中间量,经过处理以后可以

把它们的数据转化到相同条件下,也就是转化到同

一载荷谱下,从而进行同一载荷谱下飞机结构安全

寿命分析计算。
传统的方法是采用环境系数法[6],环境折合系

数是一种线性折合方法,但是飞机(特别是军用飞

机)使用的复杂性使服役环境之间是高度非线性的

关系,所以不能用该方法处理飞机试验数据与服役

数据的融合问题。可以将不同载荷谱下的飞机服役

数据当量转化为试验载荷谱下的数据,这样就可以

认为同型服役飞机与试验飞机的疲劳寿命服从同一

个分布。此时,融合后的数据中仅考虑了结构的分

散性。

4.1 在同一试验载荷谱下的当量飞行小时

根据现有的损失计算模型可以计算飞机结构的

当量损伤[8,11,14]。对于全机疲劳试验,计算总试验

时间的当量损伤D1。即在试验条件下损伤D1 对

应一个寿命N1,则其每试验小时当量损伤值为:

   k1=D1/N1 (16)
用相同的当量损伤计算方法计算服役已飞行小

时Ni 在实际飞行载荷谱下对应的当量损伤值Di ,
则其每飞行小时当量损伤值为:

   ki=Di/Ni (17)
当量飞行小时的折算系数为:

   ki,1=ki/k1 (18)
利用服役飞机实际飞行小时乘以折算系数就得

到该架飞机在试验载荷谱下的当量飞行小时数。
作为算例分析,同一载荷谱下各假设参数同第

3节,取仅考虑结构分散性的疲劳寿命标准差σs 为

0.12。

4.2 仅考虑试验数据的机群安全寿命计算

由于结构的分散性而引起的疲劳分散系数为:

Lf =10σs(up+
uγ
n
)=100.12(3+

1.282
1
)=3.27

由于只有一个试验数据,这里取[N50]为5000
h,则试验载荷谱下的飞机结构安全寿命为:

Np,γ =
[N50]
Lf

=
5000
3.27=1529h

4.3 基于数据融合的机群安全寿命计算

在试验载荷谱下服役飞机当量随机右截尾寿命

数据(即当量飞行小时)与试验飞机疲劳寿命来自同

一个对数正态分布。根据每架飞机实际服役过程中

载荷分布的差异性,假设每架服役飞机在飞行800
h的损伤值以及在同一试验载荷谱下的当量飞行小

时数见表1。对表中的当量飞行小时数取对数就得

到随机右截尾寿命数据,见表2。

表1 疲劳损伤值与当量飞行小时

Tab.1 Fatiguedamageandequivalentflyinghours

损伤值 1 0.12 0.14 0.145 0.152 0.16 0.168 0.19 0.2 0.21
当量飞行

小时数
5000 600 700 725 760 800 840 950 1000 1050

表2 随机右截尾试验寿命

Tab.2 Randomrighttruncationtestlife

X1 X2 X3 X4 X5 X6 X7 X8 X9 X10

3.699 2.778 2.845 2.86 2.881 2.903 2.924 2.978 3 3.021

  将表2中的随机右截尾寿命数据代入公式(2)

中,计算参数μ 的极大似然估计值μ
∧

=3.699。
将σ=0.12与试件数10代入式(10),计算结果

99.87%可靠度与90%置信水平时的Lf 为:

Lf =10σs(up+
uγ
n
)=100.12(3+

1.282
10
)=2.56

具有50% 可 靠 度 的 中 值 试 验 寿 命 估 计 值

[N50]为:

[N50]=10μ
∧

=103.699=5000h
在同一试验载荷谱下对应于99.87%可靠度与

90%置信水平的飞机结构安全寿命Np,γ 为:

Np,γ =
[N50]
Lf

=
5000
2.56=1953h

当然,随着无失效数据个数的增多,该算法的分

析精度可能有所下降,具体的研究工作可在后面进
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一步工作中研究完成。

5 结论

本文通过研究,得以下结论:

1)对于综合考虑结构分散性时,若载荷分散性

的飞机结构疲劳寿命服从对数正态分布或威布尔分

布,服役飞机的随机右截尾寿命数据可以与试验飞

机试验寿命数据直接融合进行飞机结构安全寿命分

析计算;若不服从对数正态分布或威布尔分布时,不
同载荷谱下的数据经过处理以后可以转化到相同条

件下的数据,再进行分析计算;

2)试验寿命数据与服役使用随机右截尾寿命数

据融合后用于飞机结构安全寿命分析,将显著增大

样本的容量,从而充分挖掘飞机结构可靠性的储备。
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