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摘 要:可靠性寿命试验是装备可靠性增长改进中考核评估的重要内容，采用加速试验法评估可靠

性寿命问题是当前可靠性工程努力寻求的方向 o 针对飞机副油箱尾锥可靠性疲劳寿命问题，采用

加速寿命试验方法对其进行寿命评估，通过试验和部队试用证明方法是完全可行的。结果表明选

择采用加速试验内场实验与外场使用试飞相结合方法是确定装备可靠性寿命有效途径。
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某型飞机副油箱多次发生尾锥裂纹，严重的造成副油箱尾锥撕裂并打坏飞机，主要原因是由于尾锥结构

强度不够，其使用可靠性寿命较低，飞机通常只飞行二十几个起落就发生副油箱尾锥裂纹故障，直接影响分

解式副油箱使用寿命。通过对副油箱尾锥结构进行重新设计改进，对尾锥进行整体结构加强，并将原来尾锥

的简单螺钉连接改为抗振动疲劳较好的胶哪连接结构形式，使得尾锥结构可靠性大幅提高。

为了验证和考核改进后尾锥的抗振动疲劳可靠性寿命，通常需要做大量的可靠性试验或试飞工作，需要

大量的时间和经费。采用相对较为简单和快速的实验方法具有实际的意义。

副油箱尾锥寿命试验是耐久性疲劳问题，根据其失效机理和物理过程及分布，其疲劳损伤理论已基本成

熟，国外也有相应的试验标准和计算损伤等效的方法和公式，因此试验结果将预估计出一个较为保守的最低

外场使用寿命，然后在此基础上通过内外场结合的可靠性概率统计方法最终确定使用寿命。采用该方法，对

今后军用装备改进的使用寿命评估尤其具有重要实际意义[1] 。

试验方法是按照 GJB150. 16 - 86 {军用设备环境试验方法振动试验》中的要求进行。试验采用随机振

动方式，试验任务剖面模拟副油箱在空中的实际受载情况和环境。为了比较尾锥设计改进前后的抗振动疲

劳寿命状况，振动试验分两个阶段进行，首先通过摸底振动试验，模拟副油箱尾锥在飞行中的实际受载状况

(特别是随机振动和静力) ，再现原尾锥振动疲劳而出现裂纹的故障，并确定原尾锥寿命;然后进行改进的尾

锥可靠性寿命的考核试验，对改进设计后的尾锥寿命进行评估。根据损伤等效的原理，又考虑到时间和经济

方面的原因，我们采用加速试验的方法，通过综合，等效修正计算出尾锥的疲劳寿命。

1 振动摸底试验

1.1 试验装置

将原结构尾锥试件通过夹具按副油箱实际受力和装配情况悬臂安装在随机振动试验台上[2斗]。依据该

机型实测飞行中副油箱尾锥容易产生振动疲劳损伤点，选择了 1 个控制点和 3 个测量点，见图 l 。

1.2 试验参数

振动谱的确定是通过飞机实测数据分析归纳得出的，分为正常谱和特殊谱。正常谱是正常飞行任务时

副油箱的实测归纳谱，特殊谱是指在特殊任务剖面(如加速状态下飞机放减速板)的归纳谱，见图 2。在试验
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初期调试中，发现对尾锥影响较大的是特殊谱。为了简化问题起见，并考虑实际的使用情况，试验中我们只

考虑了特殊谱情况。试验中考虑静载荷因素，采用静载加载装置，在副油箱尾锥安定面上方粘贴胶带，通过

橡皮绳悬挂固定安装，垂直向上加载 25 kg 力。
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由于受设备的功率限制，又根据实测谱进行分析，副油箱尾锥功率谱密度大都集中在低频段部分，因此

采用的随机试验谱域限定在 10 -1000Hz 范围内，确定控制点的 Gnn，为 3饨，试验控制曲线见图 3 ，按军标要

求控制容差为 3 dB 。
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图 3 振动试验谱控制曲线
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1 )调试试验。调整试验设备使其满足试验条件，并且使随机振动控制保持稳定。

2)测量各点的总均方根值 Gnn• ， 见表 10

3) 摸底试验随机振动持续时间共进行了 41. 93 ho 
表 1 传感器的安装位置及测量值
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尾锥内型材上

图 1 中 3 号测量点

图 1 中 4 号测量点
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1. 4 试验结果

经过 41. 93 h 的随机振动试验，在试件尾锥和安定面连接部位左侧槽口圆角处，发现长约 2 mm 的裂纹。

1.5 试验结果分析

从试验的结果来看，故障的部位与外场部队使用中发现的裂纹部位相似，试件疲劳损伤形式与预想的一

致，实现了故障再现。

随机试验损坏的时间为 41. 93 h ，与外场部队使用中的 29 飞行小时有一定的差距。原因是:第一，摸底

试验简化了许多环境因素;第二，部队在使用中，使用情况也不尽相同;第三，实验的样本数较少。但可已基
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本确定目前可靠性随机振动试验 42 h ，相当于外场飞行时 29 h 。

2 振动加速试验

按照可靠性寿命加速理论，采用加速试验的条件是:①故障模式和机理不改变 i②两者有加速的对应关

系;③寿命分布具有同一性。

由于改进后的副油箱尾锥其外形和结构基本与原结构基本相同，且重量增加较少，可以假设改进后的尾

锥受的振动载荷基本相同，因此疲劳损伤机理和形式相同。在摸底试验的基础上，进行改进后尾锥的考核试

验。依据反应论模型理论，并依据相关美军标(MIL - STD - 810E )标准，对于振动疲劳损伤，依据损伤等效

公式，可采用加速寿命试验方法，然后进行等效寿命换算，这样可以大大缩短试验时间，减少了试验经费，提

高可靠性增长的工作效率。

加速试验考核目标:①试验直至疲劳损坏时间。②达到使改进尾锥寿命比原尾锥提高 10 倍以上的目

标。

2. 1 试验装置

振动加速试验试件采用与摸底试验的试件外形基本相同的尾锥改进试件，只是蒙皮采用加强胶钢结构，

重量仅比原试件增加了 0.3 峙，试件和夹具与试验振动台的安装方式完全和摸底试验相同，外静载荷也相

同，振动控制点和测量点的位置不变。

2.2 试验参数

试验分两个阶段进行，第一阶段，采用的载荷振动谱谱型与摸底试验相一致，只是振动谱总的 Gnns 由 30g

提高为 60g。这一阶段试验持续了 360 min，试验中经检查试件未发现有任何裂纹。第二阶段，进一步提高

振动谱的振动量值，振动谱总的 Gnns提高为 70g。这一阶段试验持续直至完成试验结束。

2.3 试验过程

1 )调试试验。调整试验设备使其满足试验条件，加大振动量值使其振动谱总的 Gnns达到试验要求，并且
振动保持稳定。

2) 持续时间:第一阶段 Gnns为 60g 时，为 360 min;第二阶段 Gnns为 70g 时为 486 mm。

2.4 试验结果

目视检查试件发现在尾锥槽口圆角处存在有1. 5 mm 裂纹。

3 寿命估算

依据美军标中对振动疲劳等效公式[4J 有 (G!m/G;"，，) 6 =巳/T] 。计算加速试验第一阶段的等敖时间为

T' I = (60/30) 6 x 6 = 384 ( h) 。加速试验第二阶段的等效时间为 T 飞= (70/30) 6 x 8 = 1 280 ( h) 。加速试验

的总等效时间为 T=T'I +T'] =384+1280=1664(h) 。

据等敖换算公式可得，加速试验的尾锥寿命件在正常振动 Gnns为 30g 的作用下其寿命应为 1 664 ho 

4 副油箱外场使用寿命确定

根据外场飞行情况的统计，在副油箱尾锥发生较为严重的故障中，平均使用寿命为 29 个飞行小时。相

应可分析出工程试验在 Gnns为 30g 的作用下的 42 h ，相当于飞行 29 h 。

因此将改进尾锥寿命折算成副油箱使用飞行小时应为 Tz =29 x 1 664/42 = 1 149 。

由于可靠性寿命问题的复杂性及各种因素的影响，加之试验产品较少，这种寿命评估与固有寿命特征值

相比，有一定的风险。另外从可靠性安全要求考虑也必须进行修正，选较为保守的修正系数 2 ，则最终加强

结构尾锥副油箱外场使用寿命为 TF =1149/2 = 574(h) ，达到了要求副油箱尾锥改进寿命比原先提高 10

倍的预期目标。
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5 结束语

可靠性寿命评估是武器装备可靠性工程中最常见的问题，通常采用的方法多为外场领先使用，然后运用

统计和概率的方法进行计算得出 [5] 。工程试验的方法与外场领先使用相比，可节约飞行试验经费和时间，
是一种有效的工程方法，因而在工程上得到了广泛应用。

采用加速试验的方法来提高试验效率是近年来积极探索的一种新方法。通过尾锥加速寿命试验证明，

对于由振动引起的疲劳损伤完全可以采用增大振动量值来进行加速试验确定尾锥的寿命。从目前通过部队

领先使用改进副油箱实际使用已达 300 h 以上而且未发生任何故障来看，加速试验确实是可行的。对于装

备的可靠性改进寿命评估，具有现实的意义。

需要注意的是，对于重要的产品，因工程试验与实际使用仍有较大差别，采用加速试验会有较大风险，因

此可采取工程试验和外场使用相结合的方法，先由工程试验(加速试验)确定一个保守的最低使用寿命，然

后根据外场的长期使用情况进行可靠性统计推断分析，从而最终确定装备使用寿命。
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The Application of Accelerated Test Method to Assessing Life Span 
of Auxiliary Tank Cone 
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Abstract: The reliability endurance test is an important method of increasing and ameliorating equipment reliability. 

Using the method of accelerated test to assess reliability life span is a positive aspect at present. In view of the relia

bility fatigue life of the aircraft auxiliarγfuel tank cone , this paper adopts the method of accelerated test to assess its 

life span. The result shows that the combination method of the accelerated test in workshop and the test - flight in 

airfield is an effective way of determining equipment reliability life span. 
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