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常规载荷与振动环境共同作用下导弹
接头吊耳的疲劳寿命计算

石 鑫,吴富强,罗齐文,黄 杰

(南京航空航天大学飞行器先进设计技术国防重点学科实验室,南京210016)

摘 要:针对导弹接头吊耳在常规载荷和振动环境共同作用下产生的疲劳问题,提出了一种结

构疲劳寿命预测方法。首先,基于两种载荷作用下金属材料的疲劳失效特征共性,建立了对应

载荷下两种疲劳损伤的累加规则;其次,采用Miner理论和Dirlik模型分别计算两种载荷下结构

的疲劳损伤值;最后,通过对两种疲劳损伤的综合计算,建立了结构疲劳寿命的预测方法。使

用该方法对导弹接头吊耳在两种载荷共同作用下的疲劳寿命进行了分析计算。
关键词:常规载荷;振动环境;吊耳;疲劳破坏;寿命预测
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Abstract:Aimingatthefatigueproblemofmissilelugundercombinedactionofconventionalload
andvibrationenvironment,amethodofstructuralfatiguelifepredictionisproposed.First,the
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0 引言

导弹在随载机执行任务的过程中,会受到多

种循环载荷的共同作用[1],从而引发结构疲劳问

题。在诸多载荷中,常规载荷和振动环境是两种

起主要作用的载荷。前者主要发生在飞机执行任

务的大多数阶段,如飞机在起降、爬升和空中巡

航的过程中,飞行速度的大幅度改变和各种机动
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动作都会对导弹结构产生复杂的常规疲劳载荷。
后者主要来源于导弹的挂飞振动和机动飞行振动,
其中挂飞振动是指导弹在飞机携带下受到的振动,
主要由气动扰流诱发,表现为20~2000Hz的宽

带随机振动,振动时间相对较长,振动量值相对

较小,且其值的大小跟导弹的外形、质量密度、
安装位置和飞行动压等都有关[2];机动飞行振动

是指飞机进行高性能机动飞行时在导弹上引起的

振动,例如飞机在做大角度攻击时所产生的机动

抖振,此类振动主要集中于低频阶段,虽然持续

时间很短,但振动量值非常高[3]。
为了保证导弹在各种复杂载荷作用下的发射

精确性和飞机整体安全性,需要对导弹结构的疲

劳性能和寿命进行分析计算。国外对导弹在振动

环境下的结构力学响应研究起步较早,研究成果

也相对较多[4],且已经形成了相关的试验标准[5]。
国内目前也对该领域展开了相关研究,樊会涛[6]

对空空导弹振动的试验条件进行了探讨,张翼

等[7]对导弹的吊挂装置在振动载荷下的疲劳损伤

和寿命进行了计算,李记威等[8]对导弹发动机装

药结构在挂飞振动下的疲劳寿命进行了分析。但

是现阶段对导弹,尤其是接头吊耳在常规载荷和

振动环境共同作用下的疲劳性能研究仍很少。
本文从常规载荷和振动环境作用下金属疲劳

破坏特点的共性出发,对两种载荷同时作用下金

属疲劳损伤的累积特性进行研究。结合 Miner理

论和Dirlik模型建立结构疲劳寿命计算方法,对常

规载荷和振动环境共同作用下的某型导弹接头吊

耳的疲劳寿命进行分析计算。

1 金属疲劳破坏机制分析

金属材料在循环载荷作用下会发生疲劳破坏。
在常规载荷下,材料内部首先会在一些晶粒处出

现短而细的滑移线,并呈现出阶梯式的滑移台阶。
随着载荷循环次数的继续增加,在原滑移线的附

近又会出现新的滑移线并逐渐形成较宽的滑移带,
进一步增加应力循环次数,滑移带的尺寸和数量

明显增加,疲劳裂纹就在滑移量大的滑移带中产

生。在这些滑移带中,原滑移会在金属表面引起

侵入和挤出,它们在交变应力的作用下会因为两

端运动受阻而造成位错堆积,当位错塞积到一定

程度,便会在晶界处诱发疲劳裂纹。疲劳源区是

疲劳裂纹萌生的区域,一般在试样或者零件的表

面或者次表面,它是最早形成的断口,该区裂纹

扩展缓慢,裂纹反复张开闭合引起断口表面摩擦,
因此一般比较平整光滑。疲劳弧线是金属疲劳断

口最基本的宏观形貌特征,它在疲劳裂纹稳定扩

展阶段形成,并与裂纹扩展方向垂直,样貌类似

于贝壳或者海滩。当疲劳裂纹达到临界尺寸时,
试样或者零件会发生瞬时断裂,该区域的断口特

征与静载断裂的断口特征极其相似。常规载荷作

用下的典型疲劳断口形貌如图1所示[9]。

图1 常规载荷下金属断口形貌

Fig.1 Fracturemorphologyofmetalunderconventionalload

刘丽玉等[10]对振动环境下金属的疲劳破坏进

行了试验研究,其典型的疲劳断口如图2所示。

图2 振动环境下金属断口形貌

Fig.2 Fracturemorphologyofmetalunder

vibrationenvironment

振动环境能够有力地触发材料内部位错的发

生。金属在振动环境的作用下,位错不断运动滑

移,而位错在运动的过程中也会伴随着位错的增

值,在激振力的作用下,先期产生的位错逐渐运

动并会遇到晶界等的阻碍而停下来,同时位错源

会不断激发出新的位错随之前的位错运动,直到

停止在先期位错的后面,形成位错塞积群,当位

错塞积群达到一定程度,便会引发疲劳裂纹。从

图2中可以看出,振动疲劳裂纹起源于试件的棱边

表面,源区可以观察到明显的交叉滑移等特征。
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而疲劳裂纹在扩展过程中,开始出现疲劳弧线,
它是瞬断前疲劳裂纹沿线的宏观塑性变形痕迹。
试件在最终断裂时,其瞬断区表现为粗糙的平

断口。
对比分析金属在常规载荷与振动环境下的典

型疲劳断口形貌可见,金属在常规载荷和振动环

境作用下的破坏过程是基本一致的,疲劳断口都

是由疲劳源区、裂纹扩展区和瞬时断裂区3部分组

成。因此,本文分析认为:在常规载荷和振动环

境作用下,金属材料的疲劳破坏规律是相同的,
只是载荷的作用方式不同,所以二者产生的疲劳

损伤类别是相同的。结构在上述两种载荷共同作

用下产生的疲劳损伤为

DG=DC+DV (1)
式中,DG 为外加载荷在结构中引起的总损伤,DC

为常规载荷引起的损伤,DV 为振动环境引起的

损伤。

2 结构疲劳寿命分析

2.1 常规载荷作用下结构的疲劳损伤计算

常规载荷作用下,有许多方法[11]计算结构的

疲劳寿命。其中在进行变幅载荷寿命分析时,会

采用疲劳损伤累积准则对结构的疲劳损伤进行计

算。而现阶段,工程中最为常用的损伤累积准则

是 Miner理论。鉴此,本文也采用 Miner理论计

算常规载荷下结构的疲劳损伤,即

DC=∑
M

i=1

ni

Ni
(2)

式中,Ni 为对应当前载荷水平Si 的疲劳寿命,ni

为第i级载荷水平Si 下的载荷循环次数,M 为载

荷水平级数。

2.2 振动环境作用下结构的疲劳损伤计算

工程中结构受到的振动环境一般是一个随机

过程,因此振动疲劳是结构在随机振动载荷下的

疲劳失效问题。目前研究人员在计算振动疲劳寿

命时,使用最多的是结构频域疲劳寿命分析方

法[11],它采用应力或应变响应谱参数描述结构响

应的幅值信息,并结合材料的疲劳寿命曲线以及

疲劳损伤累积理论对结构寿命进行估算。

2.2.1 Dirlik模型

在结构振动疲劳寿命计算的频域法中,需要

对结构应力响应的随机过程进行量化描述,给出

应力幅值分布的计算函数。Dirlik[12]通过对70多

种不同形状的功率谱密度函数进行统计分析后,
给出了一个经验表达函数

p(S)=

D1

Qe
-Z
Q +

D2Z
R2e

-Z2

2R2 +D3Ze
-Z2
2

2 m0

(3)

式中

D1=
2(χm -γ2)
1+γ2

,D2=
1-γ-D1+D2

1

1-R
,

D3=1-D1-D2

Q=
1.25(γ-D3-D2R)

D1
,R=

γ-χm -D2
1

1-γ-D1+D2
1

γ=
m2

m0m4

,χm =
m1

m0

m2

m4
,Z=

S
2 m0

Dirlik模型基本参数较少,简单实用,且具有

较高的精度,是工程实践中最常用的描述模型。
但该模型没有足够的理论支撑,有些情况下Dirlik
方法会给出偏危险的估算结果。

2.2.2 振动疲劳寿命分析

对结构平稳随机过程中的连续分布应力状态,

在范围 (Si,Si+ΔSi)内的载荷循环次数为

ni=νTp(Si)ΔSi (4)
式中,ν表示单位时间内的应力循环次数,T 为应

力区间(Si,Si+ΔSi)对应的时间,p(Si)表示应

力幅值概率密度函数,即应力水平Si 的出现概率。
在振动疲劳载荷作用下,将载荷所造成的损

伤线性叠加有

D=νT∑
p(Si)ΔSi

Ni
(5)

如果是连续应力,则式 (5)可写为

D=νT∫
∞

Sae

p(S)
N(S)dS

(6)

式中,N(S)表示应力水平S 对应的材料疲劳寿

命,Sae 为材料理论疲劳极限。
当疲劳损伤D=DCR=1时结构发生破坏,结

构振动疲劳寿命T为

T=
1

ν∫
∞

Sae

p(S)
N(S)dS

(7)

如果在飞行过程中,各类型振动的持续时间

已知,那么在单次飞行过程中振动环境产生的损

伤为

DV=∑
k

j=1

tj

Tj
(8)

式中,tj 为一次飞行任务中某种振动载荷持续的时
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间,Tj 为该种振动载荷下结构的疲劳寿命,k 为

振动类型总数。

2.3 S-N 曲线

对结构进行常规载荷与振动环境下的寿命计

算时,都需要用到材料的S-N 曲线。

S-N 曲线反映了外加应力与材料疲劳寿命之

间的关系,用于评估材料或者结构的疲劳强度,
是预测结构疲劳寿命的基础,全寿命区内S-N 曲

线模型更是结构疲劳寿命估算的重要依据。吴富

强等[13]根据疲劳寿命曲线在3个区域内的特点,
提出了疲劳寿命曲线模型

σmax

σb =1+m(e-(
lgN
b )a -1) (9)

式中,σmax为相应载荷水平下施加在材料上的最大

疲劳应力,σb 为材料在加载方向上的静强度,N
为材料在相应载荷水平下的疲劳寿命,m,a 和b
为材料参数。

2.4 结构疲劳寿命计算

计算结构在常规载荷和振动环境共同作用下

的寿命时,首先要分别求出两种载荷下结构的疲

劳损伤值,再将二者的疲劳损伤累加起来计算结

构的疲劳寿命大小。基于Miner积理论和Dirlik模

型,并结合式 (2)和 (8),可以得到结构在一次

飞行任务中产生的损伤

DG=∑
M

i=1

ni

Ni
+∑

k

j=1

tj

Tj
(10)

本文认为,当累积损伤达到 DG=DCR=1时

结构发生破坏,因此结构疲劳寿命TG 为

TG=
1

∑
M

i=1

ni

Ni
+∑

k

j=1

tj

Tj

(11)

结构疲劳寿命计算的流程如图3所示。

3 吊耳疲劳寿命计算

3.1 吊耳结构

以导弹的接头吊耳为例,计算其在常规载荷和

振动环境共同作用下的疲劳寿命。已知导弹质量为

600kg,其接头吊耳结构形式符合 《GJB1C-2006机

载悬挂物和悬挂装置接合部位的通用设计准则》规

定,前后吊耳间距为762mm。吊耳顶部通过吊耳孔

与载机相连,底部通过螺纹方式与弹体相连接。根

据结构的几何构型、连接形式以及载荷特点等因素

建立基本模型,并对模型进行结构有限元分析。吊

图3 结构疲劳寿命分析流程

Fig.3 Fatiguelifeanalysisprocessofstructure

耳的有限元模型如图4所示。

图4 吊耳有限元模型

Fig.4 Finiteelementmodelofliftinglug

3.2 吊耳的材料性能

吊耳材料采用30CrMnSiA结构钢,它的基本

属性如表1所示。

表1 室温下30CrMnSiA结构钢的材料性能

Tab.1 Basicperformanceof30CrMnSiA
underroomtemperature

拉伸强度

σb/MPa
弹性模量

E/GPa
泊松比

密度ρ/
(g/cm3)

1132 206 0.3 7.75

3.3 载荷形式

3.3.1 常规载荷

飞机在一次完整的飞行任务中,经历起飞—爬

06
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



第1期 常规载荷与振动环境共同作用下导弹接头吊耳的疲劳寿命计算

升—巡航—空战—着陆等多个任务阶段,接头吊耳

受到机体给它的常规疲劳载荷如表2所示。

表2 导弹吊耳单个飞行小时常规疲劳载荷谱

Tab.2 Singleflighthourconventionalfatigue

loadspectrumofmissilelug

级数
ny nz

最大值 最小值 最大值 最小值
频次

1 — — 7.5 0.75 2

2 — — 6.85 1.37 10

3 — — 3.5 1.4 1000

4 2.2 -1.32 2.6 -1.56 30

3.3.2 振动环境

导弹接头吊耳在飞行过程中受到机体传递给

它的机动抖振。机动抖振谱如图5所示[14],fn 为

导弹的一阶弯曲模态频率。

图5 机动抖振试验频谱

Fig.5 Buffetingtestspectrum

3.4 有限元计算

3.4.1 名义应力计算

本文在进行常规疲劳分析时选用的方法是名

义应力法。采用该方法分析结构在常规载荷下的

疲劳寿命时,首先要确定危险部位的应力集中系

数、名义应力大小以及所施加外加载荷的应力比

R,再结合材料的S-N 曲线和式 (2)进行损伤的

计算。
对吊耳底部螺纹处施加固定约束,载荷以均

布的形式进行加载,施加方式如图6~7所示,利

用有限元软件计算它在受到表2各级载荷时的名义

应力大小,结果如图8~11所示。
从有限元计算结果可以看出,吊耳在受到前

两级疲劳载荷作用时,危险部位出现在吊耳零件

的内孔上圆角处,因为此处容易产生应力集中;
而吊耳在受到后两级疲劳载荷作用时,危险部位

出现在耳片侧面位置。

图6 垂向常规载荷加载方式

Fig.6 Verticalconventionalload

图7 航向常规载荷加载方式

Fig.7 Conventionaloadforheading

图8 nz=7.5时吊耳应力云图 (R=0.1)

Fig.8 Stresscontourofliftinglugwhennz=7.5 (R=0.1)

3.4.2 随机振动响应分析

频域法通过有限元分析获得结构危险部位的

应力功率谱密度,然后结合应力幅值概率密度函

数计算幅值的概率分布,最后结合式 (6)~ (8)
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图9 nz=6.85时吊耳应力云图 (R=0.2)

Fig.9 Stresscontourofliftinglug
whennz=6.85 (R=0.2)

图10 ny=3.5时吊耳应力云图 (R=0.4)

Fig.10 Stresscontouroflifting
lugwhenny=3.5 (R=0.4)

进行损伤的计算。
对吊耳进行随机响应分析,载荷作用方向为

垂向,作用面与图6相同,基于结构振动特性的综

合分析,本系统的模态阻尼值取0.03。
在机动抖振谱作用下,吊耳结构的 Mises均方

根应力云图如图12所示。
从随机响应的分析结果看,吊耳的危险部位

位于垂向方向上与载机接触的吊耳耳片内侧,这

是载荷作用位置、吊耳自身结构和应力集中等共

同作用的结果。

图11 ny=2.2,nz=2.6时吊耳应力云图 (R=-0.6)

Fig.11 Stresscontourofliftinglugwhen

ny=2.2,nz=2.6 (R=-0.6)

图12 吊耳的 Mises均方根应力云图

Fig.12 Misesrootmeansquarestresscontourofliftinglug

3.5 吊耳S-N 曲线

吊耳在实际工作过程中会受到复杂的疲劳载

荷,各载荷的应力比不尽相同。根据吊耳的结构

特点可知,其内孔上圆角处存在明显的应力集中。
因此,为保证疲劳寿命计算结果的精确性,本文

根据目前常用手册[15]中提供的应力集中系数计算

方法,得其Kt =2.8, 再利用目前已知的材料疲

劳试验数据[16],结合式 (9)的疲劳寿命曲线模

型,通过Goodman公式修正得到所需应力比和应

力集中系数时的S-N 曲线,结果如图13所示。
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图13 30CrMnSiA结构钢S-N 曲线

Fig.13 S-Ncurvesof30CrMnSiAstructuralsteel

3.6 疲劳损伤计算

  根据吊耳结构的有限元计算结果,确定了吊

耳危险部位所在的单元,依据名义应力法和Dirlik
模型,分别对吊耳在常规载荷和振动环境作用下

的损伤进行计算,最后得到的单个飞行小时中各

个单元产生的损伤如表3所示。

3.7 疲劳寿命计算

从上述计算结果来看,吊耳最危险的部位,
即图12中应力均方根值最大的地方,其每个飞行

小时产生的总损伤为

DG=∑
M

i=1

ni

Ni
+

t
T =7.29×10-3 (12)

据此,可以计算出吊耳的疲劳寿命为

TG=
1
DG

=137 (13)

该吊耳的疲劳寿命为137个块谱,即137飞行

小时。

表3 导弹吊耳单个飞行小时产生的损伤

Tab.3 Damageofmissileluginsingleflighthour

单元
常规疲劳损伤DC

1级载荷 2级载荷 3级载荷 4级载荷
振动疲劳损伤DV 总损伤DG

Elm77503 2.83×10-5 3.59×10-5 0 0 7.23×10-3 7.29×10-3

Elm104843 2.13×10-5 2.26×10-5 0 0 7.17×10-3 7.21×10-3

Elm104756 1.15×10-3 1.82×10-3 0 0 2.27×10-6 2.97×10-3

Elm80459 0 0 6.09×10-4 0 0 6.09×10-4

Elm80603 0 0 6.09×10-4 0 0 6.09×10-4

4 结论

1)通过分析常规载荷与振动环境下金属材料

的疲劳损伤机理,提出了二者共同作用时的疲劳

损伤累加规则,并结合 Miner理论和Dirlik模型,
建立了一个两种载荷共同作用下结构疲劳寿命的

预测方法。

2)采用该方法对接头吊耳进行了疲劳寿命分

析,结果表明:在当前载荷作用下,吊耳的疲劳

危险部位是内孔上圆角处,疲劳寿命为137h。

3)当前载荷状态下,接头吊耳在振动载荷作

用下产生的疲劳损伤比常规载荷作用下产生的疲

劳损伤更大,振动环境对吊耳疲劳寿命的影响更

严重,这是因为机动抖振引起的振动环境更为

严酷。
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