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摘$要! 安全系数的确定需要考虑载荷和强度的分散性'材料属性'制造工艺的缺陷和误差等"载荷和强度是两个主要方

面"因为它们是最基本的设计数据( 目前普遍采用的安全系数值为 %*:"是个常数( 介绍了安全系数的概念"阐述了安全系

数评估流程"并采用基于失效概率的方法来评估飞机复合材料结构安全系数的取值"对影响安全系数取值的因素"包括外

载荷'冲击能量'剩余强度等变量"进行了统计分析"介绍了损伤漏检概率计算方法"给出了失效概率计算流程及安全系数

评估流程(
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67引言
飞机结构的安全性至关重要"人们为了保证飞

机安全"提出了安全系数的概念"即极限载荷与限制

载荷的比值*%9#+

( 但安全系数是个经验参数"其取

值依赖于设计人员及已有结构的设计经验"存在一

定的主观性( 对于一个具体结构"目前所采用的

%*: 安全系数可能偏大也可能偏小"若偏大则会导

致结构增重"成本增加)若偏小则会导致结构可靠性

下降"影响飞行安全"所以安全系数的取值是飞机结

构设计的一个核心问题(

专家学者对安全系数的取值做了很多研究(

>MLD3M基于概率统计研究了安全系数与分布函数的

关系*&+

)刘克龙等采用统计学方法研究了复合材料

的可靠度与安全系数之间的关系*:+

)贾星兰等研究

了不同概率分布下安全系数与可靠度之间的关

系*'+

)王晓军探讨了安全系数优化设计'可靠性优

化设计及鲁棒优化设计方法*5+

(

为了得到可接受的最低安全系数值"本文首先

确定安全系数评估流程"之后将影响安全系数取值

的因素"外载荷'冲击能量'剩余强度"转化为计算失

效概率时的输入变量"采用基于失效概率评估的方

法来确定飞机结构的安全系数*7+

(

87安全系数评估流程
复合材料结构安全系数评估流程如图 % 所示"

具体过程如下!

%-给定一个初始安全系数"一般可取 %*:)

!-根据限制载荷的大小给出极限载荷)

#-进行初始结构设计)

&-将冲击威胁分布与初始强度分布离散化)

:-在一个给定的冲击能量下"对所有初始强度

下的失效概率进行累积求和)

'-对所有冲击能量下的失效概率进行累积

求和)

5-若失效概率小于失效概率指标"则降低安全

系数"并重新进行结构设计和验证(

97限制载荷的确定
在确定性方法中限制载荷取为结构在服役过程

中可能出现的最大外载荷"一般以应变形式表

示*.+

( 在概率的方法中"考虑到外载荷的分散性"

%'
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图 %$安全系数评估流程

$

结构的限制载荷 22 对应外载荷分布累积概率为

),载荷r22- _! b%"

6:的载荷大小(

结构外载荷的不确定性主要是由于测量手

段'外部环境突变'飞行员操控水平等原因造成"

要求收集相关的数据并进行统计分析( 具体的研

究内容包括!收集外载荷数据"包括机动载荷'突

风载荷)对数据进行统计分析"得到外载荷的概率

密度函数(

工程上一般根据载荷的性质来确定概率分布类

型"常用的分布包括正态分布'cG4h,NN分布等"本文

采用对数正态分布"即!
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和
*

分别表示应变对数的均值和标准

差"由试验测得"包含了材料'尺寸'载荷等引起的分

散性(

:7冲击能量的影响
#*% 冲击威胁

冲击损伤是引起复合材料结构强度下降的主要

原因"因此在结构设计过程中要充分考虑到冲击能

量的影响(

冲击损伤来源主要分为两类!飞行服役过程中

的损伤和制造'维修过程中产生的损伤( 飞行过程

中的损伤威胁源包括了冰雹'跑道碎石'地面车辆和

设备'鸟撞'涡轮发动机叶片脱落'循环载荷等( 维

修中的损伤主要来自于在维护操作中可拆卸部件的

坠落(

要确定冲击威胁的数据分布是比较困难的"必

须建立在大量调查数据的基础上( 在复合材料结构

先进验证方法的研究初期"由于缺乏有关现役飞机

复合材料结构所遭遇的冲击威胁的详细数据"对飞

机复合材料结构可能遭遇的冲击威胁情况作了探索

性的研究(

冲击威胁分布取决于结构所处的位置及其构

型"不同的结构区域将遭受不同的冲击威胁情况(

本文假设冲击威胁 O,A-服从双参数 cG4h,NN分布"

通过能量间隔将冲击威胁进行量化"得到累计概率(

图 ! 为结构的冲击损伤概率曲线"取能量间隔为

!<"则
!

)

P,

_

'

A !̀

A

O,A-RA(

图 !$结构的冲击损伤概率曲线

$

#*! 冲击损伤
复合材料结构冲击损伤度量主要有损伤面积'

损伤宽度和凹坑深度"其中与损伤面积和损伤宽度

相比"凹坑深度与冲击能量有良好的一一对应关系"

且最容易测量(

利用已有的试验数据"通过拟合可以得到冲击

能量和凹坑深度的函数关系!

!'
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,%/<-为材料参数(

损伤面积通常定义为所有层间分层在平面投影

面积的叠加"已有的试验数据表明"可以通过拟合得

到损伤面积与冲击能量的函数关系!
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表示损伤面积"A

>

表示给定的冲击能

量"]

%

,--

!

-和 h

!

,%/<-分别表示与层合板的材料

属性和铺层顺序有关的参数(

为了简化计算"本文假设在给定的冲击能量下"

凹坑深度'损伤面积均为一个确定的值"与冲击能量

值为一一对应关系(

*%"+

<7压缩剩余强度的确定
层合板压缩剩余强度受冲击影响较大"试验数

据表明"层压板冲击后压缩强度服从 cG4h,NN分布"

且是初始强度'损伤面积的函数"通过拟合可以得到

函数关系式!
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$$其中"('!为从试验中得到的与材料属性有关

的参数"

)

的单位是
%&
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(

影响复合材料初始强度性能的因素较多"复合

材料强度数据的分散性较大( 复合材料结构初始强

度的分散性主要来源于材料的分散性和结构在装配

过程中所遇到的损伤( 这些制造缺陷是很细微的"

在结构出厂之前未能被检测出来( 一般假设复合材

料初始强度服从正态分布!
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表示初始强度

的标准差(

=7漏检损伤概率
在服役过程中一般采用目视检测方法来检测飞

机结构的损伤"包括一般目视检测,?;U-和详细目

视检测,Q\V-( 进行损伤检测需要制定结构的检测

维修方案"给定结构的检测方法以及检测间隔(

假设损伤检出概率为)S.,P-"且损伤不扩展"结构

的飞行寿命为8个飞行小时"检测间隔为&个飞行

小时*%!+

(

在给定的冲击能量 A

>

下"结构的凹坑深度为

P

>

"则损伤的检出概率为)S.,P

>

-(

结构损伤发生且未检出的概率计算过程如下!

%-第 % 次检测前,&时刻-"给定冲击能量A

>

发

生的概率为
!

)

>

"那么 &小时内未遇到冲击能量

A

>

的概率为 ,%

"!

)

>

-

&

"至少遇到一次的概率为

% 6,%
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( 第 % 次检测完成后,&时刻-"结构

的损伤发生概率降低为!
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$$本文假定检出的损伤都会立刻修理"上式即为

第 % 次检测完成后损伤漏检的概率(

!-第 ! 次检测前,!&时刻-"结构的损伤发生

概率为!
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$$第 ! 次检测完成后,!&时刻-"结构的损伤发

生概率降低为!
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$$式,7-即为第 ! 次检测完成后漏检损伤的概

率"假定被检出的损伤已在第 ! 次检测完成后被修

理且结构强度恢复(

#-第8T&次检测前,8时刻-"结构的损伤发

生概率为!
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$$显然"结构在最后一个飞行小时里损伤的发生

概率最大"计算失效概率时"我们只需考虑最后一个

飞行小时的损伤发生概率(
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( 则在给定的冲击能量 A

>

下"结构在最后一个

飞行小时损伤发生概率为!
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>7失效概率的计算
应力强度干涉模型揭示了失效概率的本质"是

概率设计方法的核心内容之一( 考虑服役过程中的

检测维修"复合材料结构是正常还是失效取决于剩

余强度和应力的关系"当结构应力大于剩余强度时

#'
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则发生破坏( 图 # 为应力强度干涉模型"O,#-表示

剩余强度分布"O, -̂表示应力分布"阴影部分即表示

结构失效(

图 #$应力强度干涉模型

$

若结构的初始强度为
)

"B

'剩余强度为
)

#>B

"则根

据外载荷的概率分布以及应力强度干涉理论"给定

冲击能量下的载荷大于剩余强度概率为!
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$$最终得到结构总的失效概率"及结构在所有冲

击能量下的失效概率累积!

$)

O

$

"

),A

>

- $

"

>

)

#P,

,A

>

- \)

P,

,A

>

- ,%&-

C7结论
安全系数的确定需要考虑外载荷和剩余强度的

分散性'材料属性'制造工艺的缺陷和误差等"本文

将载荷和强度作为主要因素来进行统计学分析( 目

前民用飞机一般采用 %*: 作为安全系数值"但是"若

采用一个常数"则未能考虑载荷'强度等影响因素的

分散性(

本文认为安全系数的取值应是用以保证飞机的

失效概率低于一个容许的水平"给出了基于失效概

率评估来确定安全系数的方法"其基本思路是将失

效概率计算过程中的主要变量"如外载荷'初始强

度'冲击能量等"假设为概率分布"而不是一个确定

值"采用应力强度干涉模型来得到结构的失效概率"

与失效概率指标进行比较"调整安全系数取值"直到

得到一个可接受的最小安全系数"对飞机降本减重

有重要意义(
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