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基于飞行科目统计分析的严重谱编制方法
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摘暋要:我国飞机的疲劳试验绝大多数采用均值谱,具有疲劳周期较长的缺陷,若采用载荷严重谱则可以大大

缩短试验时间。为满足全机试验疲劳寿命评估的需要,响应国内外飞机强度规范的要求,以国内某教练机的起

落数据为基础,将任务分析法与统计思想相结合,建立基于飞行科目统计分析的严重谱编制方法,整理和完善

编谱流程,编制得到各飞行科目包含加权中值载荷谱,一倍标准差谱,两倍标准差谱,90%存活概率95%置信

度的严重谱,以及所有科目的总严重谱。通过 K灢S检验方法验证了载荷损伤分布的合理性,并根据当量损伤计

算的统计结果给出严重谱代表起落的选取方法。结果表明:此严重谱编制方法合理有效,得到的编谱结果符合

严重谱特征,选出的代表起落能够代表各飞行科目不同严重程度的使用情况。
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Abstract:Nowadays,themeanloadspectraismostlyusedinfatiguetestforaircraft,butithasthedefectsof
longfatiguecycle.Thesevereloadspectraisusedinstead,whichcanshortenthetesttimegreatly.Inorderto
meetthedemandoffull灢scalefatiguetestforlifeevaluationandaircraftstrengthcriterionathomeandabroad,

onthebasisoftake灢offandlandingdataofaninstructionalairplane,thetaskanalysismethodiscombinedwith
statisticanalysismethodtoestablishasevereloadspectragenerationmethod,andarrangeandperfectthespec灢
tragenerationprocess.Thesevereloadspectraofeachflightsubjectandallsubjectsaregeneratedandobtained,

includingweightedmedianloadspectrum,onetimestandarddeviationspectrum,twotimesstandarddeviation
spectrum,severeloadspectrumwith90%survivalprobabilityand95%confidencecoefficient,andtotalsevere
loadspectrum.TheK灢Stestmethodisusedtoverifytherationalityofloaddamagedistribution,andtheselec灢
tionmethodofseverespectrarepresentingtake灢offandlandingisgiveaccordingtostatisticalresultsofequiva灢
lentdamagecalculation.Theresultsshowthatthemethodofcompilingseverespectraisreasonableandeffec灢
tive,thecompilationresultscanfittheseverespectrumcharacteristics,andtheselectedrepresentativetake灢off
andlandingcanrepresenttheconditionsofdifferentseverityofflightsubjects.
Keywords:fatiguetest;severeloadspectra;statisticanalysismethod;flightsubject;equivalentdamage



0暋引暋言

在现有试验技术水平下,国内飞机的全尺寸疲

劳试验一般需要花费较长的时间(一般为4倍寿

命,5~8年),已经成为影响型号研制周期的关键

因素之一[1]。过长的疲劳试验周期,成为制约我国

飞机研发的瓶颈,影响着整个飞机技术和产业的发

展[2灢4]。通过对飞机结构寿命分散性的研究,提出

分散系数与载荷谱严重程度有关的观点[5],即采用

严重谱可以减小疲劳寿命分散系数[6],能够大幅缩

短试验时间至2倍寿命,具有重大的工程意义。

2008年,国军标 GJB67.6A灢2008对编制耐久

性严重载荷谱提出了明确要求[7],但由于国内在严

重谱方面研究较少,目前绝大多数型号编制和使用

的飞机载荷谱仍为平均谱,即代表飞机平均使用情

况的疲劳载荷谱[8]。平均谱只能够代表50%的损

伤覆盖率和使用寿命期内机队50%飞机的预计使

用情况,其代表性和真实性远逊色于严重谱。
严重谱的概念在美国国防部发布的新版联合

使用规范指南《飞机结构》(JSSG灢2006)[9]中首次

提出“编制耐久性设计使用载荷谱,以反映飞机在

设计使用分布内的严重使用情况,从而使机队

90%的飞机满足预期使用寿命暠。从损伤角度来

说,耐久性载荷谱应反映90%载荷损伤覆盖概率下

的使用情况;从寿命角度来说,严重谱代表了使用寿

命期内机队至少90%飞机预计的使用情况[10]。
飞机结构设计思想对损伤容限设计和耐久性

设计提出了新要求[11]。解决编谱问题对新一代飞

机的研制和定寿,贯彻执行新的国军标都迫在眉

睫,是研究严重谱分散系数,严重谱下结构使用寿

命[12]和严重谱工程应用等后续研究的基础。
国内外针对不同类型的载荷谱有不同的编制

方法,早期欧洲使用的是 TWIST 方法[13]编制飞

续飞随机谱,为加速全尺寸疲劳试验历程,提出了

雨流计数和等损伤折算的简化编谱方法[14]。FAA
通过对通用类航空飞机标准过载数据的统计分析,
编制出了单机和各个作业机组的突风谱和机动

谱[15]。国 内 采 用 的 基 本 编 谱 方 法 是 任 务 分 析

法[8],在其基础上做出了代表中值损伤、结合飞行

大纲、全信息代表飞行起落法等探索[16灢19]。
为了编制严重谱,国内学者讨论了载荷谱损伤

分散性的描述方法[20],阐明了寿命分散性的含义,
提出了严重谱损伤选取准则,并建立了基于载荷因

子-累计超越数曲线族[21]的严重谱的包线选取方

法[22],但没有得到基于任务分析法的具体严重谱

编制方法与结果,对于严重谱的编制流程和参数选

择,尚无明确方法与步骤。
本文以我国某教练机标准化后的起落数据为

基础,提出基于飞行科目统计分析的严重谱编制方

法,建立完整的编谱流程,计算出加权平均谱,一
倍、两倍标准差谱,90%/95%严重谱的使用情况,
得到飞行科目严重谱和总严重谱;通过K灢S检验方

法验证载荷损伤分布的合理性,根据当量损伤计算

结果给出严重谱代表起落的选取方法。

1暋数据选择与编谱方法

1.1暋原始数据与任务剖面的选择

原始数据为某教练机实测重心过载谱经过标

准化处理后的起落数据,含8种任务剖面的246个

飞行起落数。参考文献[8]给出的飞机编谱用典型

任务剖面的飞行科目,包含飞行起落数、一次飞行

时间、使用时间比例、起落代号等参数,具体参数如

表1所示。

表1暋典型飞行科目参数表

Table1暋Parametersoftypicalflightsubject

任务序号 飞行科目 一次飞行时间/min 飞行起落数/个 起落代号 使用时间比例

1 起落航线 5 78 1101灢1178 0.052

2 航行 120 12 2102灢2112 0.192
3 编队 30 30 3101灢3130 0.120

4 仪表 40 36 4101灢4136 0.192
5 简单特技 30 25 5101灢5125 0.100

6 复杂、高级特技 30 50 6101灢6150 0.200
7 低-低-低作战 60 9 7101灢7109 0.072
8 中-低-高作战 90 6 8101灢8106 0.072
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1.2暋飞行科目统计分析法的基本思想

编制严重载荷谱的飞行科目统计分析法结合

了国内编制载荷谱的任务分析法[8]与 FAA 处理

载荷数据的统计思想[15],以机队飞机飞行科目为

编谱单元,由此编制机队飞机每个飞行科目的严重

谱和总严重谱。

2暋严重载荷谱编制

本节以编制重心法向过载为主参数的参数严

重谱为例来阐述飞行科目严重谱编制方法的具体

实施步骤,重点讨论其计数、拟合、统计等步骤。

2.1暋计数统计处理

输入机队飞机飞行科目压缩的重心过载及飞

参历程后,按双参数循环计数法分别计数该起落重

心法向过载nz 的所有峰值和谷值,对于每个起落,

采用了首尾相连的办法使其成为全循环或半循环

谱。计数的峰值用加权平均的方法归并到相应的

载荷级中,对于国内教练机起落数据,确定了以0.5
为间隔的10个载荷级,即峰值范围1.5~6.5,谷
值范围-0.5~4.5。统计每个飞行科目每次飞行

各级nz 及相应辅助参数实有出现频数。

实有频数计数完成后,分别计算同一飞行科目

每次飞行的峰值载荷和谷值载荷的累积频数,并标

准化1000飞行小时。假设某型飞机有m 个飞行

科目,每个科目含n 次起落飞行,则一共要计算

2mn个重心载荷nz 累积频数谱。

2.2暋确定载荷情况

所谓确定载荷情况,就是如何组合飞行科目剖

面的性能参数、结构载荷环境的响应参数和其他相

关参数,以形成不同的载荷状态,作为载荷计算和

应力分析的输入。一般用飞行参数的统计分布组

合方法来确定载荷情况[8]。

2.3暋参数拟合

参数拟合包括曲线拟合和高载外推拟合。参

数拟合能更好把握机群过载与累积频数的关系,由
此形成飞行科目拟合函数曲线,便于编谱的后续

处理。

由于本文使用对数多项式进行拟合,故在进行

曲线拟合时,对负的载荷谷值,取nz=|nz|;对0过

载,取nz=0.01。

2.3.1暋曲线拟合

在一般情况下,可用如下对数多项式方程进行

曲线拟合

lgy=a0+a1x+a2x2+a3x3+a4lg(x) (1)

当编制以重心过载nz 为主参数的严重载荷谱

时,可把式(1)变成如下形式

lg[F(nz)]=a0+a1nz+a2n2
z +a3n3

z +a4lg(nz)

(2)

式中:F(nz)为各级重心载荷nz 的累积频数;nz 为

重心法向载荷;a0,a1,a2,a3,a4 为曲线拟合得到的

系数。

当取a0,a1,a2,a3,a4 中的两项或三项为 0
时,可获得较好的拟合性[15]。通过最小二乘法进

行拟合,拟合结果为曲线与原始数据偏离最小且变

化趋势相同。

2.3.2暋高载外推

尽管通过实测起落数所获得的编谱数据考虑

了各种使用情况和所有飞行科目,大载荷出现的概

率更大些,但毕竟飞机是在和平环境下的训练飞行

或运营飞行,飞机在极端恶劣环境中飞行的机率很

小,很难出现一个寿命期内等于或大于最大载荷的

情况,因此编制严重谱需要更多地考虑飞机最严重

的使用分布情况。考虑到编谱数据的局限性,编谱

过程中需要进行高载外推。

用对数线性外推方法对拟合曲线进行外推,令

式(2)中的a2,a3 和a4 均为0,由此可得对数线性

外推的一般方程

lg[F(nz)]=a0+a1nz (3)

用式(3)进行外推时,每次飞行拟合曲线最高

两级的载荷和累积频数作为原始数据进行线性拟

合,得到每次飞行外推的对数线性方程。

2.4暋绘制飞行科目载荷拟合函数曲线

根据建立的曲线拟合方程和高载外推方程,绘

制含外推部分的飞行科目载荷拟合函数曲线,如图

1所示:图中为高级复杂科目的2暳50条曲线。
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图1暋复杂高级特技科目曲线拟合结果

Fig.1暋Fittingcurvesofcomplexandadvanced

aerobaticflightsubject

2.5暋计算加权平均值和标准差

根据某飞行科目的n次飞行起落的n 条重心

过载nz 的拟合曲线,可得到各级过载nz 的累积频

数y(即F(nz)),由此可按式(4)和式(5)计算加权

平均值yw 和加权标准差sw。

yw =1
n暺

n

i=1

nti

Tyi (4)

Sw =
暺
n

i=1

nti

T
(yi-yw)2

n-1
(5)

式中:ti 为第i次飞行起落该飞行科目的飞行小时

数;T 为该型号飞机该飞行科目的总飞行小时数;

yi 为第i次飞行起落该飞行科目各级载荷(重心过

载)累积频数。
该型号中的每架飞机在执行同一飞行科目任

务时,其飞行结果具有较大的分散性,计算加权平

均值和加权标准差是为了抵消这种分散性。由于

该型飞机有m 个飞行科目,需要计算m 次加权平

均值和加权标准差,本文中m=8。

2.6暋计算置信度谱

考虑到国军标 GJB67.6A灢2008规定的耐久性

严重载荷谱是按90%存活概率给出,本文的最终

严重载荷谱按90%概率值、95%置信度值的置信

度谱确定,该置信度谱简称90%/95%谱,90%/

95%谱的数学表达式如下

Y90/95=毺+毮 (6)

式中:Y90/95为存活概率90%、置信度95%的载荷

累积频数;毺 为置信度为95%时的总体平均估计

值;毮为相应于存活概率为90%时的总体分散度。
在一般情况下,总体平均值毺的90%置信度

值可由式(7)求得

毺=YW +ta,n-1
氁
n

(7)

式中:YW 为该机队加权平均值,此处YW =yw(见
式(4));氁为该飞行科目总体标准差,氁的计算公式

见式(9);n为该飞行科目的飞行起落数;t毩,1-毩为对

应置信区间1-毩时的t值。

90%存活概率的分散度毮的相应计算式如下:

毮=1.282氁 (8)

氁= n-1
x2

0.95,n-1
Sw (9)

式中:x2
0.95,n-1为95%置信区间时氈2 值,1.282为

正态分布中90%累积概率水平。
根据式(4)~式(9)的计算结果,编制出该机队

的加权平均谱和各种严重载荷谱,包括(毺+1氁)谱、
(毺+2氁)谱和90%/95%谱。

2.7暋编制飞行科目加权平均谱和各种严

重谱

根据2.5节和2.6节的计算结果,编制每个飞

行科目的加权平均谱和各种严重载荷谱,复杂高级

特技科目严重谱编制结果如图2所示。

图2暋复杂高级特技科目严重谱编制结果

Fig.2暋Severeloadspectraofcomplexand
advancedaerobaticflightsubject

2.8暋编制总谱

由飞行科目剖面资料可获得每个飞行科目的
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使用百分比毺i,把所有的毺i 用矩阵形式表示为

M=[毺1,…,毺i,…,毺l] (10)
式中:M 为飞行科目的使用比例矩阵;毺i 为第i个

飞行科目的使用百分比,由该科目一次飞行时间与

飞行总时间的比值计算;l为飞行科目数。
飞行科目的使用比例矩阵M 乘以飞行科目谱

矩阵F 即为总谱G,即

暋G=M·F

=[毺1…毺i…毺l]

f11 … f1j … f1n

汅 烑 汅 烑 汅

fi1 … fij … fin

汅 烑 汅 烑 汅

fl1 … flj … f

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

ln

(11)
或

G=[gj]n = 暺
l

i=1
毺ifi[ ]j (12)

式中:G 为总的各级载荷累积频数矩阵;gj 为第j
级载荷累积频数,编谱结果如图3所示。

图3暋飞行科目统计方法总严重谱编制结果

Fig.3暋Generalloadspectradevelopedby
flightsubjectstatisticanalysismethod

3暋严重谱代表起落的选取方法

本文根据当量损伤值的统计分析结果选取严

重谱代表起落。

3.1暋当量损伤的计算方法

针对某教练机飞机下翼根部关键部位,采用线

性累积损伤理论[23]和奥丁变换法进行当量损伤的

计算。
飞行过程中的载荷历程一般用疲劳载荷谱表

示,在本文中由重心法向过载的众多峰谷对循环构

成。一个 飞 行 起 落 的 当 量 损 伤 D 是 过 载 循 环

(殼Gi,Ri)|n
i=1的函数,其中,殼Gi=殼Gmax,i-殼Gmin,i

为第i次循环的载荷变程,Ri=
殼Gmin,i

殼Gmax,i
为第i次循

环的过载比。由线性累积损伤理论,可以得到 D
的一般表达式

D=暺
n

i=1
f(殼Gi,Ri) (13)

式中:f(殼Gi,Ri)为第i次循环对应的当量损伤。

3.1.1暋当量损伤的理论基础

指定应力比下的S灢N 曲线用幂函数表示,即

SmN =C (14)
根据线性累积损伤理论,单个循环损伤为

di= 1
Ni

=
Sm

i

Ci
(15)

式中:Ci,Si 为第i 次应力循环下的S灢N 曲线参

数;Ni 为给定循环下的寿命。
累积各次循环损伤得到全部循环损伤为

dn =暺
n

i=1

1
Ni

=暺
n

i=1

Sm
i

Ci
(16)

将各次载荷循环当量折算为等损伤的脉动循

环S0i,得到

dn =暺
n

i=1

1
Ni

=1
C暺

n

i=1
Sm

0i (17)

式中:C,m 为脉动循环下S灢N 曲线参数。
在工程上可以略去少量其他载荷状态循环与

亚音速对称状态的差别[3],故在飞机对称飞行占主

导地位的情况下,可以假定关键部位的应力与过载

成线性关系。即有

Si=氁lg·Gi (18)
式中:氁lg为单位过载对应的关键部位名义应力。

将式(18)带入式(17),即

dn =暺
n

i=1

1
Ni

=氁lg

C暺
n

i=1
殼Gm

0i (19)

引入与dn 呈线性关系的当量损伤为

Dn =暺
n

i=1
殼G0i (20)

式中:殼G0i为第i 次过载循环对应的脉动 过 载

变程。

3.1.2暋确定当量损伤的关键问题

由式(20),确定当量损伤,关键问题是确定

S灢N曲线参数m 的值和每个载荷循环的当量脉动
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过载变程殼G0i。

m 值应综合多个材料、结构形式不同的关键

部位进行选取。文献[24]给出了综合考虑飞机结

构多个关键部位不同材料及细节形式,在一般飞机

载荷历程下的 m 值在4左右的结论。本文中取

m=4。暋
计算当量损伤可采用奥丁变换方法,将任一级

过载循 环 (殼Gi,Ri)等 损 伤 折 算 为 当 量 脉 动 循

环殼G0i。

殼G0i= 殼Gi

1-Ri

(21)

3.2暋当量损伤的分布检验

以复杂高级特技飞行科目为例,对于每个起

落,雨流计数时抽取其中的全循环与半循环,由式

(21)算每个起落的当量损伤。验证其损伤分布合

理后,即可按统计方法进行代表起落的选取。

3.2.1暋分布形式

对于军机机群载荷损伤分布,一般认为其符合

对数正态分布:

F(x)= 1
2毿氁曇

lgx

-曓
exp-

(t-毺)2
2氁

æ

è
ç

ö

ø
÷

2 dt (22)

式中:毺 为对数正态期望;氁 为对数正态分布标

准差。
将分布函数线性化后得到标准正态分布的线

性检验方程:

lgx=毺+up氁 (23)
式中:up 为标准正态分布p 分位点。

3.2.2暋K灢S检验方法

哥尔莫柯洛夫-斯米尔诺夫(K灢S)检验方法

需要检验的假设是

H0暶f(X)=F0(x) (24)
式中:F0(x)为完全确定的(不包含任何未知参数)
连续型分布函数。

为了寻找检验统计量,将子样(x1,x2,…,xn)
的各分量按大小重新排成x(1)曑x(2)曑…曑x(n)。
子样的经验分布函数Fn(x)为

Fn(x)=

0 x <X(1)

i
n Xi 曑x 曑X(i+1)

1 x 曒X(n

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

)

(25)

K灢S检验统计量为

Dn = Sup
-曓<x<曓

旤Fn(x)-F0(x)旤 (26)

只要给定了显著度毩就可按条件

P(Dn >Dn,毩)=毩 (27)
从 K灢S检验临界值(Dn,毩)表中查出Dn,毩值。

现计算Dn 的取值,由于Fn(x)为单调非降阶

梯函数,F0(x)为单调非减函数,所以|Fn(x)-
F0(x)|的上确界可在n个点X(i)(i=1,2,…,n)处
找。用毮i 表示X(i)处的经验分布函数与假设的分

布函数之间偏差中大的一个,即

毮i=maxF0(X(i))-i-1
n

,i
n -F0(X(i){ })

i=1,2,…,n (28)
而这个n个毮i 中最大的一个毮*

i 就是Dn 的取值。

根据毮*
i 与Dn,毩的大小作出判断

毮*
i >Dn,毩时,拒绝 H0;

毮*
i 曑Dn,毩时,接受 H0。

3.2.3暋载荷损伤值的分布检验

针对复杂高级特技这一科目50个起落的损伤

计算结果,用K灢S 方法进行检验,假设损伤值满足

对数正态分布。
当量损伤的计算结果为(按升序排列,取对

数):

1.8593暋2.0430暋2.0945暋2.1388暋2.1595
2.2106暋2.3194暋2.3422暋2.3540暋2.4125
2.4394暋2.4671暋2.5028暋2.5038暋2.5764
2.6016暋2.6138暋2.6374暋2.6559暋2.6626
2.6669暋2.6714暋2.6924暋2.7071暋2.7186
2.8017暋2.9023暋2.9430暋2.9465暋2.9486
2.9733暋2.9760暋3.0841暋3.0920暋3.1324
3.1542暋3.1859暋3.2460暋3.2658暋3.3899
3.6200暋3.6798暋3.7252暋3.7576暋3.7705
3.7865暋3.8445暋4.2596暋4.9447暋6.2122

均值为2.9739,标准差为0.7712。
假 设 对 数 损 伤 值 X 满 足 正 态 分 布 N

(2.9739,0.77122)即原假设为

H0(X)暶X·N(2.9739,0.77122) (31)
要求X 的分位数X毩 可转化为求N(0,1)的分

位数,此时有

x毩 =氁z毩 +毺 (32)
由式(32)计算得到每个样本对应分位数 X毩,

查标准正态分布表得对应的分布函数值F0(Xi)。

由式(28)计算出最大的毮*
i =0.14
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当显著度取0.05时,查表得 K灢S检验临界值

D50,0.05=0.189>0.14
当显著度取0.10时,查表得 K灢S检验临界值

D50,0.10=0.169>0.14
故接受假设 H0,即当量对数损伤值满足标准

正态分布,因此损伤值满足对数正态分布。

3.3暋根据损伤统计结果选取严重谱代表起落

经检验损伤值合理[26],故可将损伤结果按照

第2节中的思想进行统计分析处理,得到与加权平

均谱、一倍标准差严重谱、两倍标准差严重谱,

90%/95%谱相对应的损伤值,再根据与其最接近

的损伤值对应的起落作为严重谱的代表起落,并记

录对应的起落编号。
下表是根据当量损伤值统计分析选取复杂高

级特技这一飞行科目的代表起落的结果。

表2暋严重谱代表起落选取

Table2暋Selectingrepresentativetake灢offand

landingofsevereloadspectra

对应损伤值 代表起落选取

加权平均谱 2.9739 6128

一倍标准差 3.7451 6145

90%/95%谱 4.6389 6130

两倍标准差 4.5163 6118

暋暋按当量损伤统计分析方法选取的代表起落真

实有效,载荷谱损伤较大时,试验时间相应缩短。
此方法实用性强,可以应用到按不同严重程度进行

5暳5试验谱或飞—续—飞谱等后续编制工作。

4暋结暋论

(1)本文基于飞行科目统计分析的编谱方法,
针对我国某教练机给出了加权平均值谱,1倍标准

差谱,2倍标准差谱,以及90%存活概率和99%置

信度的严重载荷谱。
(2)通过观察载累积频数分布曲线,起落越

多,载荷分散性越大。由于飞行科目差异,起落情

况复杂,载荷峰值载荷分散性较大,谷值载荷分散

性较小。
(3)对于某教练机的复杂高级特技这一飞行

科目,载 荷 当 量 损 伤 满 足 标 准 对 数 正 态 分 布,

毮*
i =0.14,符合军机机群损伤分布实际情况。通

过当量损伤选择的严重谱代表起落为6145(一倍

标准差严重谱),6118(两倍标准差严重谱),6130
(90%/95%谱)。

(4)采用严重谱可以降低疲劳分散系数以缩

短试验时间,在我国各机型的全机疲劳试验中有广

阔的应用前景。
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