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应变测量数据在全尺寸飞机结构疲劳试验 

裂纹检测中的应用 

安刚 王晓鑫 杜振华 

(中航工业飞机强度研究所，西安 710065) 

摘要：通过对全尺寸飞机疲劳试验中同一载荷状态下多次重复测量应变数据的统计分析，根据其 

变化规律和贴片位置，预估飞机结构可能产生裂纹的区域，并利用无损检测确定裂纹的具体位置 

和长度，为全尺寸飞机疲劳试验探索 种新的裂纹检测方法。 
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The strain monitor method for structure crack inspection on 

full-scale aircraft fatigue test 

AN Gang W ANG Xiaoxin DU Zhenhua 

(AVIC Aircraft Strength Research Institute，Xi’an 710065，China) 

Abstract：A new crack inspection method for full—scale aircraft fatigue experiment was proposed．W ith 

this method，structure crack areas were predicted by statistical analysis of repetitive metrical strain 

values under the same load condition in full—scale aircraft fatigue experiment，and by strain gauge 

locations．Scatheless inspection technique was employed to obtain crack locations and crack length． 
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0 引言 

利用全尺寸飞机结构进行疲劳试验是目前国内外航空界验证飞机结构疲劳、损伤容限特 

性，获得结构疲劳裂纹生成和裂纹扩展寿命的主要方法，是确定飞机使用寿命、检修周期、检 

修方法的重要依据。在试验过程中是否能够尽早发现主要受力构件的疲劳裂纹，这一点直接关 

系到试验件的安全和试验的成败[”。 
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目前全尺寸飞机疲劳试验裂纹检测主要依靠 目视和各种无损检测技术。对于结构内部裂 

纹，由于不可检而无法及时发现。如果是主要受力构件上的裂纹，则可能造成结构的提前破坏， 

影响到试验的顺利进行。某型飞机在全机疲劳试验中，曾有过这样的教训。因此，在试验中如 

何利用应变测量数据尽早捕捉到裂纹可能出现的信息，有目的地对相应区域进行裂纹检测，以 

便尽早发现飞机结构 (尤其是主要受力构件)上的疲劳裂纹，是本文所要探讨的问题。 

1 裂纹应变检测原理 

根据现代断裂力学理论，结构在疲劳试验中出现裂纹时，其周围小范围区域的应力应变 

场会发生变化，在裂纹尖端将出现应力集中，相应地，应变也出现变化，此刻，裂纹附近所贴 

应变片的应变值将发生变化【2J。全尺寸飞机疲劳试验加载点多，载荷传递路线复杂，主要为 

多路传力方式，每个应变测量点所测的应变值为各种载荷综合作用的结果，其分析计算十分 

复杂。 

应变检测的主要目的是为了尽早发现结构疲劳裂纹可能出现的区域，裂纹出现后，其长 

度和方向还要靠各种无损检测技术来确定。因此，在裂纹应变检测过程中，只需关注应变值 

的变化即可，这样就把复杂的力学问题简化为数学问题。根据概率论和数理统计理论，对实 

测应变数据进行统计处理，找出每个应变片在各种载荷状态下的应变值作为统计分析的基准， 

通过误差计算和分析，找出裂纹可能产生的区域[ 。 

按结构将飞机划分为 个裂纹检测区域，在某一载荷状态下测量的应变值为 

占 l 1 占 l 2 1 3 ⋯  占 1 i 

占 2 1 2 2 2 3 ⋯  2 f 

￡ n1 s q 2 ￡ n 3 ⋯  s n| 

其中，卢1，2，3，⋯ 为应变测量点，n=l，2，3，⋯ 为裂纹检测区域 

计算每个应变测量点在各种载荷状态下的基准值 

1 

=  ∑ 占f (1) 
m  i： 1 

其中， 为应变基准值，m=l，2，3，⋯ 为同一载荷状态测量次数 

试验中，如果测量没有误差，某一区域裂纹产生前，每个测量点在同一载荷状态下重复 

测量的应变值理论上应该没有变化，即 

△占 ，=占 ，一 =0 (2) 

其中，As ，为应变测量值与基准值之差，i=1，2，3，⋯ 为应变测量点， 1，2，3，⋯ 为 

测量次数。 

由于测量有误差，△s ，是随机变量，考虑到随机误差常常由多项不可知的微小独立因素 

引起，可以认为AtO-服从正态分布，即△ ～JV(0， )其中，2为方差，由试验确定 。 

应变测量值与基准值相对误差如式 (3)所示 

= A ／ (3) 
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如果l I>盯， 

eo {I l> ) 1一{ < } 

P=1-Po {14Ua} 

其中，P0为测量误差置信概率 ，P为裂纹检测置信概率。则认为 

这一‘区域第 次测量时有裂纹产生，再利用无损检测技术作进 

一

步检测，具体的计算流程如图 1所示。 

2 裂纹应变检测方法 

根据全尺寸飞机疲劳试验中同一载荷状态下多次重复测量 

应变数据的统计分析和应变片的贴片位置，本文提出了一种新 

的全尺寸飞机疲劳试验裂纹检测方法。具体流程如图2所示。 

2．1 确定裂纹检测区域 

根据全尺寸飞机疲劳试验测量任务书给出的疲劳薄弱部 

位，对所贴应变片按照贴片位置进行区域划分，以确定裂纹检 

测区域。 

裂纹检测区域划分的原则是尽量把可能出现裂纹的区域全 

部覆盖，避免漏检。对于全尺寸飞机，裂纹检测区域分为大区 

域和小区域，大区域是按飞机的主要结构进行划分的，一般分 

为机身、机翼、平尾、垂尾、下垂尾、鸭翼、起落架、操纵系 

统。小区域则对机身的框、长桁，机翼、平尾、垂尾的梁、墙、 

肋等进一步细分。 

(4) 

(5) 

图 l 程序计算流程图 

试验中需要根据实测应变数据的大小和变化，通过计算、分析，逐步缩小裂纹检测区域 

的范围和数量，以便集中力量做好裂纹检测区域内应变片的跟踪测量及数据处理【 。 

2．2 确定监控载荷状态 

试验中应变测量点在大载荷状态下应变值较大，裂纹产生后应变值变化大，容易发现。 

考虑到大载荷状态出现次数少，因此确定监控载荷状态的原则为 

1)全部的大载荷状态； 

2)2-3个较大的载荷状态，测量次数为每个工作日10次左右，每小时测量一次。 

2．3 静态谱测量 

试验开始后，首先进行静态谱测量。静态谱测量是一个试验阶段开始后进行的基准测量， 

测量全部应变片在各种载荷状态下的应变值，通过静态谱测量可以确定监控应变片的基准值。 

2．4 确定监控应变片 

试验中测量的应变片分为两类， 
一

类为每个试验周期静态测量的应变片，数量较多，包括全部应变片，一般在几千片以 

上，测量间隔为一个试验周期，一般为3～7天。 

另⋯ 类为裂纹检测区域里每天跟踪测量的应变片，一般为 2000片左右，测量间隔为一个 
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小时。跟踪片是试验中根据实测应变数据的大小和变化， 

经过逐步筛选确定的，通常裂纹检测区域也一起确定。 

2．5 确定监控片基准值 

监控应变片基准值，是疲劳试验应变检测的基础， 

一

般需要多次重复测量后，对实测应变数据进行统计处 

理来获得。 

试验开始后，通过静态谱测量，得到每个测量点在 

各 种 载 荷 状 态 下 的 应 变 值 ， 一 般 取 同 

载荷状态下 6～10次重复测量的算术平均值，作为该点 

在这一载荷状态下的基准值，依此计算出该点在各种载 

荷状态下的基准值，最后得到每个测量点在各种载荷状 

态下的基准值。 

2．6 确定监控片误差区间 

根据几年来多个全尺寸飞机疲劳试验裂纹应变检测 

经验，盯一般取 0．1-0．3，考虑到各种因素，o=0．2较合 

适，监控片误差区间J0ii1>20％。 

2．7 载荷谱测量 

静态谱测量完成后，试验进入载荷谱测量。载荷谱 

测量是对监控片在每个载荷状态下的应变值进行测量， 

载荷谱测量数据量较大，每班可以达到 2000(片数) 

x5000(次数)规模。 

2．8 计算监控应变片误差 

在载荷谱测量中提取监控载荷状态每次测量的应变 图2 裂纹应变检测流程图 

数据，剔除其中坏片和小应变数据，根据基准值进行误差计算，得到每个监控应变片的相对 

误差 。 

2．9 统计检验 

如果f l> ， ={l }≤0-}≈0．688 (6) 

如果15ij1>20-l， ={[4jl≤20-} 0．95 (7) 

如果『4j1>30-， ={ ≤30-} 0．997 (8) 

为尽早发现裂纹，我们取较低置信概率 P1(P1=68％)，I西l>20％。如果没有发现裂纹， 

可逐步放大误差，提高置信概率P2=95％，l I>4O％；直至P3=99％，『西I>60％，做进一步 

检测[ 。 

2．10确定裂纹 

根据贴片位置，试验人员先对应变片所在区域进行目测检查，再由专业人员使用无损检 

测设备最终确定裂纹。 
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3 实例 

某型飞机全机疲劳／耐久性、损伤容限试验，根据静态谱测量选定某载荷状态进行监控， 

计算各应变测量点的基准值和误差区间。 

1)某框顺航向右下侧孔边裂纹 LS．144(长度 17ram，检测时间 12345．4FH)，表 l和图 

3所示分别为实例 1的应变片测量数据，应变片历程曲线，裂纹照片。 

表 1 2209022号应变数据及误差 
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图3(a) 2209022应变片历程曲线 图 3(b)某框右下侧孔边裂纹 LS一144 

2)某框孔边裂纹 LS一161(长度 6ram，检测时间 13388
．4FH)，表 2和图4所示分别为 

实例 2的应变片测量数据，应变片历程曲线，裂纹照片。 

12514 

12546 

l2562 

1260l 

12612 

12891 

2283 

2251 

2236 

2210 

2190 

2154 

0．0 

— 1．4 

— 2 】 

一 3-2 

—4．1 

． 5．7 

12969 

12983 

13014 

13133 

13175 

13207 

2127 

2119 

2082 

2065 

2045 

2O31 

— 6．8 

- 7-2 

— 8．8 

— 9．5 

— 10．4 

— 1 1 f】 

l3248 

13223 

13281 

13297 

13330 

l 4 

1993 

1975 

1958 

1899 

l846 

1 ，0 

一 l2．7 

— 13．5 

— 14．2 

— 16．8 

． 19．1 

10 0 



篁 堂篁三塑 安刚等 应变测量数据在全尺寸飞机结构疲劳试验裂纹检测中的应用 19 

12500 12700 12900 131O0 13300 13500 

图4(a) 2209038应变片历程 曲线 

4 结论 

图4(b) 某框孔边裂纹 LS一16 

1)利用应变数据检测结构疲劳裂纹的方法，己在多个型号全尺寸飞机疲劳试验中使用， 

并成功检测到多条关键疲劳裂纹，证明该方法切实可行，现已成为全尺寸飞机疲劳试验裂纹 

检测的方法之一； 

2)与传统的检测方法相比，裂纹应变检测可以提早发现裂纹，由于应变数据的敏感性， 

往往在裂纹萌生阶段应变就有反应，可以根据应变数据变化的规律，及时发现裂纹产生的区 

域。目前检测到的最小裂纹为 6 mm (实例 2)； 

3)试验中多次发现应变数据已有明显变化，相对误差 超过 10％．20％，专业检测人员 

使用无损检测多次检查仍未发现裂纹，直到相对误差 6超过 80％，才检测出长度已达 17ram 

的裂纹 (实例 1)； 

4)应变片的粘贴位置和方向，对裂纹检测非常敏感，从已检测的裂纹来看，沿裂纹开裂 

方向附近的应变数据变化较大。因此，研究贴片位置与裂纹位置之间的关系，归纳总结应变 

数据变化和裂纹长度、开裂角度之间的关系，确定裂纹检测应变片的贴片位置和数量，可进 

一 步缩小裂纹检测区域，以便更早发现裂纹，这将是今后裂纹应变检测方法研究的重点。 
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