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民用飞机结构的全尺寸疲劳试验
Full-Scale Fatigue Test of Commercial Airplane Structure
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摘  要:
进行全尺寸疲劳试验是新型民用飞机取得型号合格证的必要前提，也是对疲劳和损伤容限设计准则和评定技术的考核验证。从

适航条例的最新要求出发，对民机结构的全尺寸疲劳试验作综述，并以波音777飞机的全尺寸疲劳试验为例，对试验相关的各项

技术要点，特别是试验载荷谱予以阐述。

关键词：全尺寸疲劳试验；损伤容限；广布疲劳损伤；有效性限制；试验载荷谱

[Abstract] Full-Scale fatigue test must be conducted for new type certificate of commercial airplane. It would also provide 
the verification of fatigue and damage tolerance design criteria and evaluation technology. Based on the new airworthiness 
regulation, this paper gives an overview on the full-scale fatigue test of commercial airplane structure. The 777 full-scale 
fatigue test is used in this paper as an example to describe various technical issues on the test methods, especially the test 
loading spectrum.
[Keywords] Full-Scale Fatigue Test; Damage-Tolerance; Widespread Fatigue Damage (WFD); Limit of Validity (LOV); Test 
Loading Spectrum

0 引言
对民用飞机来说，结构的全尺寸疲劳试验是继全机

静力试验之后的又一大难题。对新设计的飞机进行全尺

寸疲劳试验既是适航条例（FAR/CS/CCAR）的明文规

定，也是对现代民机结构设计采用疲劳和损伤容限设计

准则及分析评定的考核验证，意义十分重大，任务相当

艰巨。

本文对大型客机结构的全尺寸疲劳试验作综合评

述，并将试验诸要素贯穿于实例中予以阐述。

1 飞机的全尺寸疲劳试验与全机静力试验的
区别

全尺寸疲劳试验与全机静力试验都必须在生产线生

产的真实飞机上进行，不同之处表现在以下两个方面。

(1) 静力试验时，飞机施加的载荷为预期在飞机整个

服役期间承受的极端飞行载荷或地面载荷情况下可能出

现的最大载荷，称限制载荷。实际试验时，通常加载至

限制载荷的1.5倍，称极限载荷。疲劳试验则是模拟在飞

机实际使用时一天又一天所经历的飞行和地面载荷，称

使用载荷。这些载荷远远小于极限载荷，然而，却重复

循环，特别是每次飞行从地面的最小载荷到飞行时空中

最大载荷，又回到地面最小载荷，组成“地—空—地循

环”，对飞机结构造成较大损伤。由于金属材料在重复

载荷作用下易于发生疲劳的特性，加上材料、制造或工

艺可能造成的初始缺陷，随着飞机的使用，损伤不断扩

展，使结构不再具有承受足够静强度的能力，如不及时

控制和预防，可能导致灾难性破坏。

现代民机结构设计运用耐久性和损伤容限设计技

术，从打样开始，即将此技术贯穿于设计、制造，直至

使用各阶段，使飞机结构有足够好的抗疲劳和断裂性

能，通过预定的有计划的结构检查大纲及时发现损伤并

将其修复，以确保飞机安全运营。

全尺寸疲劳试验就是为了验证飞机的疲劳和损伤容

限特性所必须进行的一项关键工作。

(2) 全机静力试验必须在整架飞机上进行。全尺寸疲

劳试验可以在整机上做，也可以按结构分部段做。分段

做的好处是可以加速试验进程，但各试验段边界的模拟

及准确的加载需要较高的技术与丰富的经验。

波音757飞机全尺寸疲劳试验分三个试验段进行：机

翼/机身、水平尾翼和垂尾/后机身。而波音767和777基

本在整机上做，但水平尾翼分开单独做。波音757疲劳试

验分段试验件如图1所示。

全尺寸疲劳试验耗资巨大，又往往历时数年，其艰

巨性和复杂性是显而易见的。

2 适航条例的最新规定
自1988年Aloha事故以来，很多起机毁人亡的重大事

故使人们对导致飞机破坏的潜在危险因素引起极大的关
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图1  波音757疲劳试验件

注，这就是广布疲劳损伤（WFD）。

WFD是指：结构同一元件的多处部位或相邻诸元件

的多个部位，往往承受相似的应力水平，如果它们同时

存在具有足够大小和密度的疲劳裂纹，该结构将不再满

足条例规定的剩余强度要求。

WFD可能随着使用增加而增大，现有的检查方法不

能可靠地检测出WFD。因为开始时裂纹可能非常小，然

后连在一起，之后迅速扩展以致在被检测出来以前已导

致结构灾难性破坏。为了预防与WFD有关的事故，近年

来，国际适航机构对适航条例进行了多次修订。

美国联邦航空局（FAA）于2010年年底颁布了新修

订的运输机适航标准FAR25部，新规定于2011年1月14日

起生效。

新的FAR25部25.571条提出了新名词LOV。归纳起

来，新的25.571条对适航取证的申请方明确规定以下三

方面新要求：

(1) 必须确定LOV。

LOV是指以总的累积飞行次数（FC）或飞行小时

（FH）或两者一起表示的一个时间间隔。在飞机达到

LOV前，飞机结构被证明将不会发生广布疲劳损伤。

超过LOV的飞机，不得再飞，除非权威机构批准延

长LOV。

LOV的英文全称是：Limit of Validity ( of 

the engineering data that supports the structural 

maintenance program )。其中文简称为“有效性限

制”。其完整含义是支持结构维护大纲的工程数据的有

效性限制。

(2) 必须进行全尺寸疲劳试验，证明在飞机达到LOV

前，飞机结构将不会发生广布疲劳损伤。

(3) 试验验证确定的LOV必须包含在由§25.1529所

要求的持续适航指令的适航限制章节（ALS）中。

修订前的25.571要求证明在设计服役目标（DSG）

期间，飞机不会发生WFD。并未要求把DSG放入ALS

中。

设计服役目标的定义是指在设计和/或适航取证时确

定的时间间隔（以飞行次数或飞行小时表示）内，飞机

的主结构件将不会发生明显开裂，并预期不会发生广布

疲劳损伤。

相比起来，新规定要求确定并验证LOV，比修订前

更具强制性，更强调了全尺寸疲劳试验的必要性和试验

过程的严谨性。

3 全尺寸疲劳试验的目的
全尺寸疲劳试验的目的是：

(1) 探明飞机结构中可能出现早期疲劳问题的薄弱部

位，以便及时更改设计。

(2) 为制定结构检查维护大纲（包括检查门槛值和检

查间隔等）提供依据。

(3) 验证裂纹检测方法和修理方案，为制定维修大纲

提供依据。

(4) 为飞机结构的疲劳和损伤容限分析评定方法提供

试验验证。

(5) 最重要的是，通过试验最终确定LOV，证明在

达到LOV前，飞机结构不发生广布疲劳损伤。

4 波音民用飞机结构全尺寸疲劳试验结果一览
国外民用飞机在研制过程中均进行结构全尺寸疲劳

试验。现将波音系列民用飞机结构全尺寸疲劳试验结果

汇总，如表1所示。

5 典型大型客机的全尺寸疲劳试验简介
波音777飞机是波音第三代喷气客机，也是继波音

747、767后的大型宽体客机，机长63.7m，翼展60.9m，

全经济舱布局的最大载客量为440人。

本文对波音777飞机全尺寸疲劳试验的各项技术要点

进行介绍。

5.1 试验机的构型

疲劳试验由一个完整机体和一组分开的水平安定面

组成。试验机如图2所示，图的右下方为分开试验的水平

尾翼。

机体不加商载，系统也不安装，但其支架连在主结

构上。右机翼除翼盒和前缘外，包括内缝翼和4个外缝

翼、外襟翼和襟副翼。副翼和扰流板不是疲劳危险项

目，因而不安装。内襟翼则另外分开试验。左机翼安装

模拟的操纵面以平衡右机翼相应操纵面的载荷。

发动机架连在机翼上试验，但左机翼装的是P&G发
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图3  波音777全尺寸疲劳试验场地鸟瞰图

(2) 作动筒的液压动力由13个液压泵提供，每一个为

250马力，在3 500psi（24.15Mpa）压力下，每分钟能提

供100gal液压油。

5.2.3 充气系统

(1) 为模拟在巡航高度的座舱压力，机身每次飞行需

充压至8.6psi（0.059Mpa），此充压过程每次在不到15s

内完成。

(2) 两台1 500马力的空气压缩机，每分钟将6 500ft3

（184m3）的空气通过62个改装后的客舱窗打入机身客舱

内，全机总计充压体积为46 000ft3（1 302m3）。通过客

舱窗将空气打入客舱的充气装置如图4所示。

5.2.4 测试系统

(1) 液压加载系统和空气增压系统均由数台计算机相

连的试验控制系统操纵，该系统还同时监测和检查全部

反作用载荷系统的运行。

(2) 为监测结构的应变和应力水平，全机安装了

约1 450个应变片，其中一部分贴在与静力试验相同的位

动机架，右机翼装的是GE发动机架，每个机架各连一台

模拟发动机。

水平安定面因分开另做试验，所以在机体上仅用一

个焊接的钢结构来模拟。旅客舱地板完整，货舱地板滑

轨也安装在上面。所有整流包皮除掉，但留下P&G发动

机后支架的整流包皮。

5.2 试验方法

5.2.1 试验场地——室外

波音777飞机全尺寸疲劳试验在艾弗利特（Everett）

波音公司宽体客机总装厂房室外的试验平台上进行。试

验平台的面积达50 000ft2（4 645m2）。机体由起落架支

撑，对一些重的试验设备利用配重平衡。据称，在室外

做试验原因之一是为了让试验环境更接近飞机的真实使

用环境。图3是波音777全尺寸疲劳试验场地的鸟瞰图。

5.2.2 液压系统

(1) 位于全机各处共100个液压作动筒，通过一系列

组合的加载装置同时将载荷施加到机体上。

表1  波音飞机全尺寸疲劳试验结果一览表

图2  波音777疲劳试验机

机型
最小设计服役目标

（飞行次数）

疲劳试验循环次数

（飞行次数）
说明 试验始末时间

波音707 20 000 50 000 机身液压疲劳试验

波音727 60 000
60 000((( 
170 000((( 

整个机体航线使用47 000次起落后，

整个机身再加上123 000次增压试验

波音737 75 000
150 000((( 
129 000((( 

机身段/增压和剪切

航线使用59 000次起落后，整个机身再加上70 000次增

压试验

波音737NG 75 000 225 000  整个机身增压试验

波音747 20 000

20 000((( 
40 000((( 
60 000((( 

整个机体航线使用20 000次起落后，

整个机身再加上20 000次增压试验

波音747-400的机身41和42段增压试验60 000次

波音757 50 000 100 000 整个机体 1982.10－1984.11

波音767 50 000 100 000 整个机体 1982.4－1984.10

波音777 40 000
120 000加上20 000次

增压循环
整个机体（机翼和机身）

1995.1－1997.3

1997.7－1997.10
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置，以比较内部剪力、弯矩和扭矩的分布。另一部分贴

在飞机的开口、不连续部位，以监测局部应变和应力水

平。

(3) 应变片通过电缆连至具有超过1 000个通道的数

据采集系统。试验从一开始直至整个过程均需监控和记

录，以便通过应力水平的变化及时发现飞机潜在的疲劳

损伤。

5.3 试验载荷谱——5×5谱

试验载荷谱的编制原则是，既要尽可能真实地加

载，又要使试验与研制进度和试验设备的限制相匹配。

全尺寸试验通常用随机的飞续飞谱，即模拟真实飞

行，一次飞行接一次飞行加载。波音公司在上世纪八十

年代早期即着力进行了编谱的试验研究，研制成5×5

谱，成功地应用于波音757、767和777飞机的全尺寸疲劳

试验。

对波音777试验而言，试验施加的载荷谱应代表波音

777飞机至少两倍设计服役目标期内所承受的重复载荷

谱。在短程、中程和长程三种运营情况中，由于短程使

用起降频繁，大多数情况下造成的机体损伤最为严重，

故选择短程运营的飞行任务剖面来导出载荷谱。它代表

20年设计服役目标期内40 000次飞行，每次飞行1.5h。

试验谱按块谱施加，以5 000次飞行为一载荷块，重

复施加。

每次飞行代表一个地空地飞行剖面，包括地面操

纵、滑出、起飞、座舱增压、巡航、减压、下降、抖

振、着陆、滑入等等。一次典型飞行剖面及各飞行段相

应施加载荷如图5所示。

每一块的5 000次飞行由5个不同类型组成，按载荷

的严重程度由高到低依次分为A、B、C、D、E五类飞

行。A类飞行代表典型机队使用中引起损伤最严重的飞

行，出现频率最低，每5 000次飞行只施加一次；E类飞

行代表引起损伤最轻，但出现频率最多的飞行，每5 000

次飞行中施加3 704次。表2描述五类飞行的施加频率。

每次飞行中突风、机动和滑行各飞行段的载荷谱（通常

称超越曲线）是在国际公认的统计资料基础上根据数十

年来波音机队的记录数据加以修正而得到的。每一飞行

段的载荷水平分成5种不同等级。根据编谱准则，可确定

各级载荷值和对应的循环数。

在两个层面上进行随机排序，一是5种飞行类型的顺

序随机编排，二是对每一给定的飞行类型，含5级载荷

水平的相关飞行段内所有载荷循环随机编排，最终构成

5×5谱。

作为一个参照的例子，与波音777飞机试验相似的波

音767飞机试验的机身顶部细节5×5谱的5种飞行类型应

力谱如图6所示。

波音777试验中，每一次飞行的平均加载时间不到

4min。5种飞行类型的施加频率、控制点数和实际加载时

间如表2所示。

5.4 损伤检查

检查要求是根据波音777飞机用户（航空公司）编制

并获得适航当局批准的结构检查大纲提出的，包括检查

区域、检查间隔和检查方法等。

最常用的检查方法是目视检查，对试验中的飞机结

构随时进行目视检查，以检查出任何可能发生的疲劳损

伤，并确定位置。对有怀疑的损伤，通过无损检测技术

（NDI）来进一步确定。无损检查包括：染色渗透、x-

射线、超声波和涡流等。

每天对损伤进行巡视检查，以监控裂纹扩展信息。

图4  通过客舱窗将空气打入客舱的充气装置

图5  一次典型飞行剖面及各飞行段相应施加载荷

巡航 

初始下降

使用减速板

后期下降

接地

着陆滑行

时间

着陆拉平

起  飞

离  地
抬前轮

地面操作

滑行

卸载

后期爬升

初期爬升

襟翼放下离场 襟翼放下进场

高
度

地面荷载 飞行载荷

·牵引
·转弯
·滑行－5级载荷
·刹车
·着陆撞击

·偏航着陆

·垂直和侧向载荷
  ·机动－5级载荷
  ·突风－5级载荷
·机身增压
·发动机加速
·操纵面载荷
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疲劳试验及其延伸试验证明了，波音777飞机具有优

良的抗疲劳性能和损伤容限特性，在设计服役目标期内

不会发生广布疲劳损伤，同时为波音公司发展的广布疲

劳损伤分析计算方法所用参数提供了试验依据。

5.6 水平尾翼全尺寸试验

在一个单独的试验装置上进行了全尺寸平尾的静力

和疲劳综合试验，这既节约开支又节省试验时间。

平尾试验件为生产线上的完整产品，省略了一些非

结构构件和系统，因它们对结构性能及其受载无实质性

影响，试验也在室外常温环境下进行。

复合材料的安定面和升降舵装在左、右枢轴接头以

及螺杆驱动器上。这三点支撑系统使分开进行的安定面

试验最简化和最有效。

先进行三种情况的静力限制载荷试验（上弯、下弯

和反对称弯曲），然后进行了超过两倍设计服役目标的

疲劳试验。该试验主要考核安定面结构金属部分的疲劳

性能。复合材料的疲劳品质和分析方法已经通过早些时

候完成的平尾盒段复合材料部分试验验证，这一试验包

括离散源损伤和维修评定。

在疲劳试验后，三种限制载荷情况继续试验直至设

计极限载荷。最后，对蒙皮壁板引入几乎不可见的冲击

损伤，进行结构破坏性试验。通过上述试验进一步验证

了复合材料的特性、破坏模式及分析方法。

波音777平尾的全尺寸疲劳试验于1995年2月结束，

仅用8个月时间完成120 000次当量飞行循环。

波音777垂尾的金属结构及其与后机身的连接已在机

体全尺寸试验中一起考核验证。与平尾一样，垂尾的复

合材料部分另外单独进行试验予以验证，试验证明其特

性超过了预期目标。

6 结论
全尺寸疲劳试验是新型民机取得型号合格证的必要

前提，也是飞机上天后持续适航的重要保障。这既是一

场持久战，又是一场攻坚战。在适航当局的审查下，需

要设计方、制造方和试验方等多方协同努力，不断攻坚

克难，才能获得成功。
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每两周对危险的疲劳区域或已经发生损伤的区域进行一

次协同检查。在达到一倍的设计服役目标时进行整个飞

机的全面检查。如有需要维修的部位，由波音机械师根

据波音777结构维修手册描述的方法进行维修。这也为

航空公司客户在类似情况所用的维修方法提供了验证的

机会。

5.5 试验结果

试验于1995年1月开始，到7月完成相当于25 000次

飞行循环的试验。试验达到100 000次时，在一些危险

结构细节作人工切口，再继续进行试验，以进一步考核

波音777飞机的损伤容限特性。至1997年3月，完成了

120 000次飞行循环的试验，结束了相当于三倍设计服役

目标的疲劳试验。

1997年7月开始，在前面完成全尺寸疲劳试验的飞

机机身上又进行了延伸疲劳试验，即再附加加载20 000

次，直至总计达到140 000次飞行循环为止。

图6  波音767全尺寸机体疲劳试验谱

飞行类型 每块中施加次数 控制点数 加载时间分:秒

A 1 1 834 49: 02

B 13 1 534 33: 47

C 215 760 14: 33

D 1 067 432 6: 44

E 3 704 220 2: 02

总计 5 000 平均 292 平均 3: 40

表2  波音777试验中5种飞行的控制点数和加载时间

飞行类型A (每5 000次飞行施加一次)

飞行类型B (每5 000次飞行施加13次)
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须考虑驾驶员在出现事故后采取的纠正动作，诸如限制

机动、避开紊流以及降低速度。如果在结构破坏或部分

破坏以后引起结构刚度或几何形状，或此两者有重大变

化，则须进一步研究它们对损伤容限的影响。型号设计

中，可采用下述剩余强度载荷定义：1）70%限制飞行机

动载荷与最大的相应气密压差组合（包括可能的外部气

动压力）；2）40%限制突风速度（垂直和水平）与最大

的相应气密压差组合（包括可能的外部气动压力）。

6 结论
本文总结的吊挂设计强度要求，将随着规范的更

改，或者局方要求的变化而更新。同时，本文中提到的

符合性方法，也只是现阶段可接受的一种方法，但不是

唯一的方法。随着设计经验的累积，这些方法也在不断

地优化中。
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服役数据表明，1.0片叶片脱落加1小时飞行时间概

率大概是10-7～10-8，1.0片叶片脱落加3小时飞行时间概

率大概是10-9。

综合各类参考资料及型号设计经验，在下述风扇叶

片脱落情况下离散源损伤容限剩余强度载荷要求是可行

的：

(1)振动载荷峰值、1g飞行载荷和发动机阻力的组

合；1.375的安全系数。

(2)振动载荷峰值、1.15g对称平衡机动载荷和发动机

阻力的组合；1.375的安全系数。

(3)振动载荷、1g载荷、直到飞机可能操纵速度下的

70%飞行机动载荷和发动机阻力的组合；1.0的安全系

数。

(4)振动载荷、1g载荷、§25.341 定义的，从Vc到

飞机可能操纵速度下的40%突风速度对应的载荷和发动

机阻力的组合；1.0的安全系数。

上述载荷中的阻力，应包括风车阻力和停转阻力，

且载荷计算必须与合理的转场剖面定义相结合。

转场剖面可定义为以下典型阶段，且采用典型的商

载和油载：

(1) 初始阶段，即飞行员建立飞机巡航状态的过程；

(2) 巡航阶段；

(3) 下降阶段；

(4) 进场和着陆阶段。

这里需要特别指出的是，在风扇叶片脱落这种离散

源损伤容限情况下，剩余强度评估时的总裂纹长度应为

飞机完好阶段裂纹的增长和风车状态下裂纹增长长度之

和。

而对于另外3种离散源损伤容限情况，损伤后的结

构必须能够承受飞行中可合理预期出现的静载荷(作为极

限载荷考虑)，不需要考虑对这些静载荷的动态影响。必




