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典型飞机结构腐蚀损伤模拟件修理前后疲劳寿命研究
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摘　要：采用加速腐蚀试验与疲劳试验相结合的方法，对典型飞机腐蚀失效关键结构模拟件腐蚀修理前后的疲劳寿命

进行了研究。结果表明，与未腐蚀状态相比，含腐蚀损伤模拟件的疲劳寿命均值和９５％置信度下的单侧置信下限分别

降低１６．９％和４７．４％，经过腐蚀修理后其疲劳寿命均值和９５％置信度下限的单侧置信分别下降２１．４％和２８．９％。含

腐蚀损伤模拟件的疲劳寿命分散性显著增大，但经过修理后疲劳寿命分散性得到明显改善。
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０　引　言

　　飞机会普遍出现不同程度的腐蚀问题，有些

机种关键承力结构还发生了严重的腐蚀故障。

结构腐蚀是影响和制约飞机安全飞行、使用维护

与经济修理的主要因素［１，２］。研究表明，腐蚀会

导致飞机结构静强度和疲劳寿命大幅降低［３，４］。

然而，现有的飞机结构强度规范及定寿结论基本

上是针对一般环境而言的，未能计及腐蚀环境与

载荷的作用，给出的疲劳寿命不能直接用于沿

海、湿热等腐蚀环境较严酷地区使用的飞机，否

则将会产生不安全的结果［１］。因此，研究腐蚀环

境对飞机结构疲劳寿命的影响，并对常规环境下

的疲劳定寿结果给予修正具有重要意义。

１　试　验

１．１　试验件

试验件为典型飞机外露结构腐蚀失效关键

部位模拟件，如图１所示。其中零件 １、２和 ３

为带连接孔的搭接平板；零件 １和 ２采用７０５０

Ｔ７４５１铝合金板材加工，零件 ３采用２０２４

Ｔ６２铝合金板材加工。连接件选用飞机结构中

常用的４种紧固件，分别为铆钉、高锁螺栓、十字

半沉头螺栓和托板螺栓。共安排３组，分别用

Ｏ、Ａ和Ｂ表示。其中Ｏ组：原始状态、未腐蚀；Ａ

组：腐蚀８个试验周期；Ｂ组：腐蚀８个试验周期

后按照大修技术条件进行修理。

模拟件表面处理：零件 １、２和 ３先进行阳

极化处理，然后零件 １涂Ｈ０６２锌黄底漆；零件

２涂Ｓ０６ １０１０Ｈ底漆；零件 ３涂 Ｗ０６ ２ＩＩ底

漆，在装配完成后涂ＴＳ９６７１面漆，零件 ３为模

拟件的重点考核部位。
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图１模拟件示意图

Ｆｉｇ．１Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｖｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

１．２　加速腐蚀试验方法

飞机外部结构会受到湿热、紫外线、温度冲

击、盐雾和低温疲劳等多种因素的综合作用。参

照国内外有关试验方法［１］，给出了如图２所示的

加速腐蚀试验方法及其环境谱流程。一个完整

的加速腐蚀试验周期，由湿热暴露试验、紫外线

照射试验、热冲击试验、低温疲劳试验、盐雾试验

５个部分组成。

图２加速腐蚀试验流程图

Ｆｉｇ．２Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｃｏｒｒｏｓｉｏｎｔｅｓｔ

Ｏ组模拟件为原始状态，不进行加速腐蚀试

验。Ａ和Ｂ组模拟件在完成第８个试验周期后，

在紧固件表面及周围涂层均出现了比较明显的

腐蚀损伤，停止腐蚀试验。对Ｂ组模拟件按照大

修技术条件进行腐蚀修理，即对腐蚀部位进行打

磨除去腐蚀产物，然后重新进行防腐处理。Ｏ

组、Ａ组和Ｂ组模拟件的表面形貌如图３所示。

图３模拟件的表面形貌 （Ｏ）未腐蚀，（Ａ）腐蚀８个周期

及（Ｂ）腐蚀８个周期并修理

Ｆｉｇ．３Ｓｕｒｆａｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｅｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｖｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

（Ｏ）ｎｏｃｏｒｒｏｓｉｏｎ，（Ａ）８ｃｙｃｌｅｓｏｆｃｏｒｒｏｓｉｏｎａｎｄ（Ｂ）８

ｃｙｃｌｅｓｏｆｃｏｒｒｏｓｉｏｎａｎｄｒｅｐａｉｒｅｄ

１．３　疲劳试验方法

在实验室常规环境下对Ｏ组、Ａ组和Ｂ组模

拟件进行疲劳试验，试验条件如下：

（１）温度：室温；相对湿度犚犎＝（７０±５）％；

（２）载荷谱：等幅谱，σｍａｘ＝７３．５ＭＰａ（指毛

截面积上的名义应力），应力比犚＝０．１；

（３）加载方式：轴向拉 拉加载；

７７
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（４）加载波形：正弦波，加载频率ｆ＝１０Ｈｚ。

１．４　试验设备

（１）５００ＫＮＭＴＳ８１０液压伺服疲劳试验机；

（２）Ｈ１２００Ｃ温湿交变试验箱；

（３）ＵＲ２６００紫外线老化试验箱；

（４）ＤＣＴＣ１２００Ｐ盐雾腐蚀试验箱。

２　模拟件的腐蚀情况及疲劳试验结果

２．１　腐蚀情况

模拟件的腐蚀主要集中在紧固件周围。其

具体失效形式为：涂层粉化、鼓包、开裂、脱落和

金属基体腐蚀；腐蚀损伤发展过程为：涂层的局

部鼓包、破裂，在涂层破裂处金属基体出现针状

点蚀，随着腐蚀试验周期增加，点蚀坑逐渐向纵

深方向发展，转变为晶间腐蚀，导致叶状分层，最

终在宏观上呈现出明显的剥蚀特征，并有大量粉

末状腐蚀产物。

经过８个试验周期的腐蚀后，在零件 １、２

和 ３的４种紧固件周围的涂层均出现了大小不

等的鼓包。个别十字半沉头螺栓周围因涂层鼓

包破裂而出现铝合金基体的腐蚀，可观察到灰白

色腐蚀产物的堆积。托板螺栓在螺栓中心因涂

层不完整而出现锈蚀现象。铆钉和高锁螺栓周

围仅个别出现小尺寸的涂层鼓包。而在紧固件

周围以外的区域的涂层则基本完好，未出现明显

失效现象。

２．２　疲劳试验结果

Ｏ组、Ａ组和Ｂ组模拟件疲劳试验数据及其

统计结果分别如图４和表１所示。

图４模拟件疲劳试验寿命

Ｆｉｇ．４Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｖｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

表１疲劳寿命统计结果

Ｔａｂｌｅ１Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｒｅｓｕｌｔｏｆｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ

统计参量 Ｏ组 Ａ组 Ｂ组

狀样本大小 ５ ４ ５

狓对数疲劳寿命均值 ４．７２９６ ４．６４９５ ４．６２５２

犛样本标准差 ０．０２７５ ０．１９１２ ０．０６６５

犖５０中值疲劳寿命／次 ５３６５３ ４４６１７ ４２１８９

３　试验数据统计分析

３．１　统计分析方法

由疲劳理论可知，飞机结构件的疲劳寿命服

从对数正态分布，因此，可按照对数正态分布对

各组模拟件的疲劳寿命进行统计分析。

首先取显著度α＝０．０５，采用犉检验法对三

组不同状态模拟件的疲劳寿命进行方差齐性检

验，然后采用狋检验法进行均值检验。

３．２　方差齐性检验

（１）Ｏ组模拟件与Ａ组模拟件

假设：Ｈ０：σ
２
犗 ＝σ

２
犃 ，Ｈ１：σ

２
犗 ≠σ

２
犃

根据统计理论，拒绝域为：

犉≥犉α／２（狀犗－１，狀犃－１）

或犉≤犉１－
α
２
（狀犗－１，狀犃－１）

犉＝
狊２犗
狊２犃
＝０．０２０７

查Ｆ分布表得：

犉α
２
（狀Ｏ－１，狀Ａ－１）＝犉０．０２５（４，３）＝１５．４４

犉１－
α
２
（狀犗－１，狀犃－１）＝

１

犉α２（狀犃－１，狀犗－１）

＝０．１００２

犉＝０．０２０７＜犉α２（狀犗－１，狀犃－１）

＝１５．４４

犉＝０．０２０７＜犉１－
α
２
（狀犗－１，狀犃－１）

＝０．１００２

方差齐性检验结果表明，与 Ｏ组模拟件相

比，Ａ组模拟件的疲劳寿命分散性有显著变化。

这说明，腐蚀后模拟件的疲劳寿命分散性明显增

加。

（２）Ｏ组模拟件与Ｂ组模拟件

假设：Ｈ０：σ
２
犗 ＝σ

２
犅 ，Ｈ１：σ

２
犗 ≠σ

２
犅

根据统计理论，拒绝域为：

犉≥犉
α
２
（狀犗－１，狀犅－１）

８７
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或犉≤犉１－
α
２
（狀犗－１，狀犅－１）

犉＝
狊２犗
狊２犅
＝０．１７１０

查Ｆ分布表得，

犉α２（狀犗－１，狀犅－１）＝９．６

犉１－
α
２
（狀犗－１，狀犅－１）＝

１

犉α２（狀犅－１，狀犗－１）

＝０．１０４２

犉＝０．１７１０＜犉α２（狀犗－１，狀犅－１）＝９．６

犉＝０．１７１０＞犉１－
α
２
（狀犗－１，狀犅－１）

＝０．１０４２

　　方差齐性检验结果表明，与 Ｏ组模拟件相

比，Ｂ组模拟件的疲劳寿命分散性没有显著变

化。这说明含腐蚀损伤的模拟件经过修理后，其

疲劳寿命分散性得到明显改善。

３．３　均值检验

上述方差检验结果说明，与 Ｏ组模拟件相

比，Ａ组模拟件疲劳寿命分散性明显增加，而Ｂ

组模拟件疲劳寿命分散性变化不大。因此，下面

只对Ｏ、Ｂ两组模拟件疲劳寿命均值进行假设检

验。

假设：Ｈ０：μ
２
犗 －μ

２
犅 ＝０，Ｈ１：μ

２
犗 －μ

２
犅 ≠０

根据统计理论，拒绝域为：

狋 ≥狋
α
２
（狀犗＋狀犅－２）

　　狋＝
狓狅－狓犅

狊ω
１

狀犗
＋
１

狀槡 犅

，其中：

狊２ω ＝
（狀犗－１）狊

２
犗 ＋（狀犅－１）狊

２
犅

狀犗＋狀犅－２

将表１的数据代入上式得：ｔ＝３．２３７３

查ｔ分布表得，狋α２（狀犗＋狀犅－２）＝２．３０６０

狋＝３．２３７３＞狋α２（狀犗＋狀犅－２）＝２．３０６０

均值检验结果表明，与 Ｏ组模拟件相比，Ｂ

组模拟件的对数疲劳寿命均值有显著变化。这

说明，含腐蚀损伤模拟件即使经过腐蚀修理后，

疲劳寿命仍然会有明显下降。

３．４　疲劳寿命均值和９５％置信度下的单侧置信

下限

　　根据统计理论，对数疲劳寿命的单侧置信下

限可用下式来表示：

μ狓狓 ＝狓－
狊

槡狀
狋α（狀－１）

取显著度α＝０．０５，查ｔ分布表得：狋０．０５ （４）

＝２．１３１８，狋０．０５（３）＝２．３５３４。

Ｏ组、Ａ组和Ｂ组模拟件的疲劳寿命均值和

９５％置信度下的单侧置信下限统计结果如表２

所示。与Ｏ组模拟件相比，含腐蚀损伤和经过修

理后的Ａ、Ｂ组模拟件的疲劳寿命均值和９５％置

信度下的单侧置信下限分别下降了１６．９％ 、

４７．４％和２１．４％、２８．９％。

表２疲劳寿命均值和９５％置信度下的单侧置信下限

Ｔａｂｌｅ２Ｍｅａｎｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅａｎｄｔｈｅｌｏｗｅｒｏｎｅｓｉｄｅｄ９５ｐｅｒ

ｃｅｎｔｃｏｎｆｉｄｅｎｃｅｌｉｍｉｔ

统计参量 Ｏ组 Ａ组 Ｂ组

犖５０／次 ５３６５９ ４４６１７ ４２１８９

μ９５ ４．７０３４ ４．４２４５ ４．５５５２

犖９５／次 ５０５１２ ２６５７６ ３５９０８

４　结　论

（１）相对未腐蚀状态而言，含腐蚀损伤模拟

件的疲劳寿命分散性明显增大；但经过腐蚀修理

后其疲劳寿命分散性有明显改善，即经过腐蚀修

理能够降低其疲劳寿命分散性。

（２）与未腐蚀状态相比，含腐蚀损伤模拟件

的疲劳寿命均值下降１６．９％，９５％置信度下的疲

劳寿命单侧置信下限降低４７．４％；经过修理后其

疲劳寿命均值下降２１．４％，９５％置信度下的疲劳

寿命单侧置信下限降低２８．９％。
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