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摘要：为获得航空发动机关键件的最大安全使用寿命，在国际航空领域开发了多种

寿命评定方法。针对国外军、民用航空发动机通用规范对关键件的安全性要求，深入分析

了 5种定寿方法和基于裂纹扩展寿命、改进的统计方法、风险评估等方向研究发展起来的

３种关键件延寿方法的原理、使用范围、使用条件以及安全性等问题。根据假设的轮盘试

验结果，采用预定安全循环寿命法计算了轮盘的安全寿命，并分别运用改进的统计法和简

化的风险模型进行了轮盘延寿的计算和分析。
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0 引言

根据各种军、民用航空发动机通用规范，如

FAR33部 [1]和 EASA CS-E 510 [2]规定，发动机的失效

按其对飞机的影响分为危险性、重大和轻微 3类，并

对每种失效规定了可以接受的失效率。对被称为引起

“危险性影响”的低概率失效模式，应使用“极小可能

的”标准来决定。当使用数值表示“极小可能”时，通常

为 10-7～10-9次 /发动机飞行小时。通常盘类零件和

主轴的破坏会危及飞机安全，均被定义为关键件。适

航规定这类零件需要专门控制使用寿命，以获得极高

的完整性和可以接受的低失效率。针对航空发动机关

键件的定寿方法，包括预定安全循环寿命（裂纹萌生

寿命）、2/3功能失效寿命、数据库定寿、损伤容限定寿

和因故退役法 5种；延寿方法包括裂纹容限、强统计

法和简化风险模型法 3种。

本文分别对 5种定寿方法、3种延寿方法进行了回

顾与总结，并根据假设的试验结果，进行应用性分析。

1 定寿方法

1.1 预定安全循环寿命（裂纹萌生寿命）法

当前大部分军、民用发动机轮盘给出的寿命都是

由预定安全循环寿命方法确定的，该方法也被称为安

全寿命法则[3]。零件的裂纹萌生寿命是对多个疲劳试

验结果进行统计分析确定的。一旦零件达到确定的安

全寿命，即使没有发现裂纹缺陷，也立即收回。

预定安全循环寿命方法的应用基于 2个主要假

设：（1）假设零件投入使用时是没有缺陷的，则零件在

萌生深为 0.38 mm的工程裂纹前退役。该方法在 20

世纪 50年代开始应用时，工程裂纹深度被定义为
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0.38 mm，尽管当前的无损检测技术能够检测出更小

的裂纹，但安全寿命中的工程裂纹大小的定义被一直

延用至今[4]；（2）假设盘的疲劳寿命按对数正态密度函

数分布。英军标 DEF Stan 00971[5]指出，±3滓点寿命
之比小于 6的工程假定，对航空发动机轮盘材料有广

泛的适用性。而目前最新版的英军标 DEF Stan 00970
[6]要求，对于仅含有限个结果的零件试验子样，应先对

子样分散性进行评定，再确定±3滓点寿命之比是否
采用 6或者更大值，从而使假设的±3滓点寿命之比
更具合理性。

预定安全循环寿命由基于有代表性的零件在试

验器上得到的试验结果确定，并有以下要求：试验器

试验应在随机抽取的能代表批生产标准的零件上完

成；试验样本应在材料、零件结构、表面状况以及关键

部位的几何形状方面具有代表性；零件试验的应力、

应力梯度和温度的组合要求至少像发动机条件一样

苛刻。为了能在 1个试验件上试验多个关键部位和减

少试验时间、成本，DEF Stan 00970指出，可以在关键

部位进行受限制的超应力试验。镍基合金的超应力系

数应该避免大于 1.14，钢和钛合金的超应力系数应该

避免大于 1.3。

DEF Stan 00970给出了预定安全循环寿命的计

算公式

A r=

n

i=1
仪Ni

n姨
y （1）

式中：n为试验子样数量；Ni为单个试验结果；y为散
度系数

y=（Nmax

Nmin
）

1
6

(3+ 1.645
n姨 )

（2）

式中：Nmax、Nmin分别为疲劳寿命分布函数上＋3滓、-3滓
点的寿命值。

在散度系数的计算中，考虑了估计寿命的置信度

（95％）以及小子样的分散性。

关于预定安全循环寿命，最后的安全性特点是：

当新设计的零件投入使用时，批准的许用寿命仅为

50%A r。当率先被使用的盘达到该寿命时进行疲劳试

验；允许其他盘继续使用到 75%A r。退役盘的试验结

果也加入子样，并据此修订零件寿命。第 2个退役盘

试验完成后，其余盘允许继续使用到 100%A r。

1.2 2/3功能失效寿命法

2/3功能失效寿命方法源自英国，该方法仍然假定

零件投入使用时没有缺陷，但采用功能失效时的总寿

命的 2/3代替产生工程裂纹时的寿命。功能失效时的

总寿命指裂纹开始快速扩展前的寿命，选 2/3是由于

对许多材料和轮盘结构来说，2/3功能失效时的裂纹尺

寸，近似等于裂纹萌生寿命法中规定的 0.38 mm。防卫

评估研究所（DERA）对 80个镍、钢和钛盘进行试验发

现，裂纹萌生寿命与破裂寿命的比值平均为 0.72[7]。

2/3功能失效寿命与破裂寿命之间的固定比值，

确保安全性裕度更加一致。超高强度盘合金裂纹开始

快速扩展的临界裂纹尺寸，可能小于半径为 0.38 mm

的工程裂纹尺寸，所以 2/3功能失效原理能使该合金

得到安全使用。2/3功能失效安全系数在英国已经应

用了一段时间，目前已推广到欧洲范围得以更广泛地

应用[7]。

1.3 数据库定寿法

数据库定寿法是将零件关键部位的实际飞行循

环应力和温度输入材料数据库直接计算安全寿命，而

不是在试验器上对关键部位进行专门的循环试验。给

定材料的常规数据库基于断裂力学模型，由来自不同

的零件设计和结构特征的结果建立。在 1个材料的数

据库建立中，对来自大量试样和不同零件的结果，断

裂力学裂纹模型需考虑有代表性的应力场、表面条

件、微观结构和统计方法。

采用该方法对轮盘定寿，需要假设所有盘或试样

含有预存裂纹或小缺陷，且裂纹的扩展速率可以通过

试验结果来预测。（1）通过裂纹扩展方程计算每个零

件或试样的最大有效假裂纹的大小；（2）利用统计方

法预测整个母体在循环开始时的最大假裂纹；（3）基

于确定的初始裂纹大小计算零件失效寿命。

传统定寿方法用 5或 6个试验结果来预测任何

1种轮盘的设计寿命，从而使其散度系数相当大。在

数据库定寿中，根据大量试样和零件试验结果可获得

更长的零件使用寿命。另外，如果能获得真实的应力

场和工作条件，使用该方法可以在设计阶段就能预测

零件的寿命。

由于能使零件结构进一步优化和材料更有效使

用，CAA和 FAA已经批准采用断裂力学数据库方法

来确定发动机零件寿命[3]。但在高温时，联合蠕变和疲

劳裂纹扩展的不确定性，使得裂纹扩展模型更加复

杂，从而限制了数据库法的应用[8]。

1.4 损伤容限定寿法

损伤容限定寿法起源于发动机结构完整性大纲
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（ENSIP）[3]。该方法假设所有零件都含有某种形式的

初始损伤。根据零件从假设的初始裂纹扩展到临界裂

纹时所用的循环数或时间来确定安全检查间隔，通常

定为裂纹从初始裂纹扩展到临界裂纹的寿命的 1/2

或 1/3。在每个安全检查间隔结束时进行零件检测，没

检测出裂纹，则零件可继续使用，直到检测出裂纹。

损伤容限定寿法已经被考虑应用于一些现有的发动

机，如 F109-GA-10、F110-GE-100和 F110-PW-220

发动机；为了延长轮盘的使用寿命，该方法也被用于一

些现存的发动机，如美国的 PW-F100和 GE-TF34发

动机，加拿大的 GE-J85-CAN40/15发动机[9]。目前，作

为标准定寿方法，该方法已被美国空军所有航空发动

机的关键件定寿所采用[2]。

损伤容限定寿法在英国已经用于军用高强度粉

末冶金零件，但并未在航空发动机上全面应用。DEF

Stan 00970提出：损伤容限定寿法适用于对表面损伤

引起失效潜在敏感的关键件，可作为传统安全寿命法

的补充，而不能完全替代。

1.5 因故退役法

文献[3]指出：采用预定安全循环寿命和损伤容限

寿命方法确定寿命的零件，在退役时有 80％的轮盘

至少还可以使用 1个完整的预定安全循环寿命期。采

用因故退役法（如图 1所

示）即力图使用已经达到

预定安全循环寿命的零件

中可能剩余的寿命，否则

这些零件就带着一些剩余

寿命退役而浪费了。

因故退役法扩展了以损伤容限为基础的定寿方

法，通过使用检验不断重复宣布寿命，直到使用至更

高比例的零件潜在寿命。程序看似简单，但为达到规

定的安全性水平，安全检查间隔的确定十分复杂，需

要结合检测水平、风险分析技术和损伤容限。

美国空军为最大限度利用盘的寿命，为采用因故

退役法配备设备，通过零件检验确定逐步延长的寿

命。然而对于长寿命的民用发动机，因周期成本和效

益的问题，该方法目前仍不可行。

2 延寿方法

使用经验和认识迅速提高，经常促使修订航空发

动机零件宣布的使用寿命。无论是什么原因引起的使

用寿命减少，都经常导致零件意外到寿。飞机停飞和

更换发动机的总成本，可能比更换零件的成本高许多

倍。因此，通常要求对寿命减少的零件延寿。

延寿方法是基于风险评估、裂纹扩展寿命和统计

方法的改进等发展起来的。目前，已经建立了３种：

（1）设计裂纹容限零件。（2）改进统计法（也称强统计

法），利用可延长寿命的试验结果进行改进统计分析，

延寿效果显著。（3）采用风险模型对使用到寿的零件

进行失效概率评估，根据风险评估结果对零件延寿。

2.1 裂纹容限零件延寿法

裂纹容限零件有较

长的裂纹扩展寿命，大于

裂纹萌生寿命的 50％。

如果零件的关键部位被

迅速减小应力场包围，就

可能出现这种情况。轮盘

通气孔关键部位如图 2

所示，其峰值载荷下的应

力如图 3所示。

裂纹容限零件的寿

命可能延长到超过 100％

A r，而且不提高传统失效

部位的风险水平。但是，

为确保安全性水平一致，

可用的裂纹扩展寿命必

须有“决不超过 2/3功能

失效”的安全裕度。另外，裂纹扩展阶段与萌生阶段的

任务换算率之比通常定义为 2.5。因此，当裂纹扩展寿

命超过裂纹萌生寿命的 2倍时，零件寿命可以延长。

2.2 改进统计法

宣布的断裂关键件的许多安全使用寿命，是根据

检测出工程裂纹前停止的疲劳试验结果确定的，该试

验结果为可延长寿命的结果。

现行的定寿条例，最初是为仅接受不可延长寿命

的试验结果推导出来的。以前，这会导致可延长寿命

的结果被不必要的舍弃，或者过分保守地接受，假设

在下 1个载荷循环时发生破坏。

文献[6]给出了 1种改进的统计法，定义子样中所

有可延长寿命结果的概率等于各可延长寿命结果概

率的乘积
n

J=1
仪PJ =0.05 （3）

式中：J为可延长寿命的结果数。

图 1 因故退役法

图 2 带通气孔的轮盘[7]

图 3 峰值应力与至通气孔

距离的关系[7]
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应用该方法，首先由式（4）、（5）确定变量变换，其

目的如图 4所示。

N'-

J = 1

滓'

i

log NJ
-

N滋
蓘 蓡 （4）

式中：N滋为母体几何平均寿命，固定值；NJ
-
是与试验

结果 J有关的可延长的寿命值；滓'

i项改变坐标比例，

以标准差为单位

滓'

i =
1
6 log

N+3滓
N-3滓蓘 蓡 （5）

式中：N+3滓 和 N-3滓为未转换的±3滓点寿命。
可见，log项将对数正态分布转变成正态分布，所

以，对 1个随机的试验结果，在变换后的坐标中满足

P(N'<a)=

a

-∞
乙 1

2仔姨 exp x2

2蓘 蓡dx=N(a) （6）

将式（6）代入式（3）得
n

J=1
仪 1-N(NJ

'-
)蓘 蓡=0.05 （7）

去掉式（4）、（5）原来采用的变量变换得

n

J=1
仪 1-N

log
NJ

-

N滋
95%蓸 蔀

1
6

log N+3滓
N-3滓蓸 蔀

杉

删

山山山山山山山山山山山山山山

煽

闪

衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫衫

扇

墒

设设设设设设设缮设设设设设设设

伤

赏

设设设设设设设商设设设设设设设

=0.05 （8）

式（8）给出的 N滋
95%
值，是 95％置信度的母体疲劳

寿命分布几何平均值的估计值。代入已知值到式（8），

并进行迭代计算直到满足该方程，给出 N滋
95%
值。确定

该值后，可以采用安全系数。例如，为采用不超过

1/750的零件达到规定的功能失效点的安全系数，应

用式（9）给出预定安全循环寿命

A r=N-3滓
95%

=
N滋

95%

N+3滓/N-3滓姨 （9）

2.3 简化的风险模型法

综上所述，零件寿命的减少会导致在役发动机突

然出现大量到寿的零件。在这种情况下，虽然应该在

达到安全使用寿命前撤回零件，但严格执行该法规，

可能导致一些机队多架飞机停飞。

如果允许规定的零件在稍高的风险下使用不长

的规定时间，则可以给出超过 A r的寿命，大大缓解上

述情况。并为得到备件和更换到寿零件赢得时间。

当用公式表示时，现行定寿方法不能用于估计风

险，这是因为定寿方法使用安全系数，掩盖了实际风

险。为合理估计疲劳失效的风险，通常所有安全系数

都必须用健全的统计模型代替，来表示使零件寿命不

可靠的各种来源。文献[3]给出了 EAR（防卫评估研究

所）最新模型的核心部分，表示为

坠（r）坠(H)
= 1.5

H × n
n+1.239姨 ×

exp{-6.239× n
n+1.239

（ln（H茁i
A r
）-1.0732 - 0.49094

n姨 )
2
}（10）

式中：r/H定义为风险 /发动机飞行小时，即发动机每

飞行小时失效概率的增加率；n为零件试验的子样
数；A r为预定安全循环寿命；茁i为裂纹萌生寿命的任

务换算率。

3 举例应用

假设的 5个轮盘的同一关键部位的试验结果见

表 1。假设试验中的应力与发动机实际工作中的应力

一致，任务换算率为 0.4

（发动机飞行 1 h所消耗

的循环数）[10]。表中：N1、N3

是试验至工程裂纹出现

的疲劳试验结果；N2、N4、

N5 是未检测出工程裂纹

前就停止的疲劳试验结

图 4 式（4）、（5）确定的变量变换的影响

编号

N1

N2

N3

N4

N5

循环 /次

21000

23000

23500

23700

24500

表 1 假设的轮盘试验结果
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果。

安全寿命采用裂纹萌生寿命法计算。延寿计算、

分析运用了改进统计法和风险评估法，没有使用过于

复杂的损伤容限延寿法。

3.1 预定安全循环寿命计算

预定安全寿命根据 DEF STAN 00970附录 A中

提供的安全寿命方法计算。首先确定式（2）中的±3滓
点寿命之比。DEF STAN 00970附录 A规定对仅含有

限个结果的零件试验子样，应该计算 C6值，并与表 2

中的给定值作比较。

C6=
n

i=1
移（log Ni-log（GM（Ni）））

（log 6/6）
2 （11）

如果计算值小于 70％值，设 Nmax / Nmin＝6；如果

计算值在 70％值和 80％值之间，可以要求进一步判

断以上取值的合理性；如果 C6 值大于 80％值，则必

须计算 C10值，并与上表数据作比较。C10由下式计算

C10 =

n

i=1
移（log Ni-log（GM（Ni）））

（log 10/6）2 （12）

使用假设的 5个试验结果得出的 C6=4.855533，

小于表 2中的 70％值，因此式（2）中的 Nmax/Nmin 假设

为 6。

最终通过式（1）、（2）计算轮盘的预定安全寿命为

7574次循环，相当于 18935飞行小时。

3.2 延寿计算与分析

3.2.1 使用改进统计法

根据假设，可延长的寿命结果分别为 23000、

23700和 24500次循环。用式（3）进行迭代，得出 N滋
95%

=21500次循环。用式（9）计算 A r=8777次循环，改进的

分析方法使预定安全循环寿命增加 15.9％。

3.2.2 使用简化风险评估模型

将假设的试验子样数 n，任务换算率 茁i以及计算

得出的预定安全循环寿命 A r带入式（10），可以得出

随使用循环增长的风险结果。由此得到的轮盘使用寿

命的风险结果曲线如图 5所示，对于确定风险评估结

果的延寿情况见表 3。

从表 3中可见，在轮盘使用至预定安全寿命时，

轮盘的失效概率为 5.98×10-9。如果认为 1×10-8的失

效概率是可接受的，轮盘的使用寿命可以延长至

7875次循环，安全寿命可增加 4.0％；如果将可接受

的失效概率水平降至 1×10-7，预定安全循环寿命可

增加 26.1％。

4 结论

（1）在现行的安全标准下，预定安全循环寿命法

操作简单、安全性高，仍将继续被大部分的军、民用发

动机所使用。

（2）预定安全寿命法之外的几种方法，对断裂力

学、检测水平和风险分析等有较高要求，在普遍应用

前，必须有足够的试验数据并进行全面统计分析。

（3）高质量的统计模型和风险评估模型能够用于

延长发动机安全寿命，提供安全的寿命管理优化手段。
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子样数

2

3

4

5

7

10

20

70%值

1.075095

2.407944

3.664871

4.878432

7.231132

10.656370

21.689130

80%值

1.642376

3.218879

4.641630

5.988615

8.558058

12.242140

23.900420

表 2 子样分散性评定用值

图 5 失效概率曲线

表 3 对于确定失效概率的延寿结果

总使用循

环 /次

7574

7875

8975

9550

11218

12160

失效概率 /

（次 /h）

5.98×10-9

1×10-8

5×10-8

1×10-7

5×10-7

1×10-6

延长的循

环 /次

0

301

1401

1976

3644

4586

延长时间 /h

0

752.5

3502.5

4940

9110

11465
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价值，可供加力燃油计量装置设计和试验调试时参

考。
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