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摘 � 要: 为进行飞机结构日历寿命体系评定, 针对某型飞机机体结构内部腐蚀关键部位, 对其加速腐蚀试验

环境谱进行了研究。提出了适用于内部结构腐蚀关键部位的加速腐蚀试验环境谱,并进行了加速腐蚀试验,

采用腐蚀程度对比法确定了加速腐蚀试验环境谱与实际飞机使用环境之间的当量关系,并已成功地将其应

用到歼 X型飞机机体结构的日历寿命评定中。
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Abstract: T o evaluate the calendar life of air craft structure, an accelerat ed co rr osio n test environment spectrum

for t he cr itical aircr aft co mpo nent is presented, and the equivalent acceler ated r elation betw een the accelerated

co rr osio n environment spectrum and serv e time of aircraft str ucture is established. T his method has been suc�

cessf ully used for ev aluating t he serv ice life of a fig hter air craft.

Keywords: cor rosio n; acceler ated cor rosion test; aircraft structure; envir onment spectr um; equivalent acceler�

ated relation

� � 文献[ 1~ 4]分别建立了疲劳关键部位和外露

腐蚀关键部位的加速腐蚀环境谱。但是,随着飞

机结构日历寿命体系研究的深入, 内部结构的腐

蚀问题越来越突出。2000年, 中国某型战斗机结

构内部某框由于腐蚀环境非常恶劣, 出现了严重

的腐蚀/裂纹故障, 为进行日历寿命评定,必须建

立合理的加速试验环境谱。本文以其为典型研究

对象,在 EXCO 溶液的基础上, 根据其具体局部

环境特点,提出了一种内部腐蚀关键部位的加速

环境谱,并进行了加速腐蚀试验,用腐蚀程度对比

方法建立了加速腐蚀当量关系, 为歼 � 型飞机的

日历寿命体系评定奠定了基础。

1 � 损伤形式与腐蚀因素

( 1) 下半框腹板腐蚀损伤形式 � 歼 � 系列飞
机外场腐蚀情况调研结果表明, 外场某框下半框

腹板典型的腐蚀损伤形式为:

 腹板大面积腐蚀。多处涂层失效, 基体产

生剥落腐蚀和点蚀, 有较多的灰白色腐蚀产物;

! 腐蚀/裂纹。主要在筋条附近产生, 裂纹为

穿透型,一般平行于筋条,有明显的腐蚀痕迹,出现

裂纹的板面腐蚀比较严重,见图 1。说明腐蚀明显

削弱了结构承载能力,促进了结构裂纹的产生。

图 1 � 腐蚀/裂纹故障

Fig� 1 � Corrosion/ crack failure

( 2) 腐蚀因素分析

 由于机身中部蒙皮接缝处密封性能不佳,

地面停放时带有盐、酸成分的雨水渗入并积存在

某框部位,并有积水蒸发的含盐、酸成分的潮湿空

气作用;

! 油箱充油、耗油及放油过程中软油箱会与
下半框腹板发生摩擦,会使已起泡的涂层破裂,加

快基体的腐蚀过程;
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∀ 飞行中腹板承受交变应力,特别是在筋条附

近,应力水平较高,在局部产生腐蚀损伤而削弱了承

载能力后,导致裂纹的出现,产生腐蚀/裂纹故障。

2 � 建立加速试验环境谱

( 1) 加速试验环境谱的编制原则 � 合理的加

速环境谱必须满足如下几个原则
[ 5]

:

 针对具体结构对象, 包含地面停放环境产

生腐蚀的主要因素及作用情况, 再现实际服役过

程出现的腐蚀损伤形式与特征以及腐蚀产物的组

成成分;

! 大大缩短实际环境下腐蚀历程的时间,使加

速腐蚀试验周期和费用减少到工程可接受的范围;

∀ 能通过合理的准则和方法建立加速试验

环境谱与地面停放环境之间的当量关系。

( 2) 建立加速试验环境谱的技术途径

 分析某框下半框腹板局部环境的主要腐

蚀因素和腐蚀损伤形式;

! 参考目前已有的涂层加速试验环境谱和

金属基体加速试验环境谱, 结合歼 � 系列飞机某

框下半框腹板腐蚀环境的特点,进行适当调整,摸

索确定加速试验环境谱的基本构成;

∀ 采用某框下半框腹板模拟试件在加速环

境谱下进行腐蚀试验, 通过与外场腐蚀形式进行

比较和腐蚀产物能谱分析,对加速试验环境谱合

理性进行检验。

( 3) 加速环境谱的构成 � 结合具体环境特点

和外场腐蚀产物能谱分析结果,通过大量试验的摸

索,在 EXCO 溶液的基础上
[ 6]

, 将 HNO3 调整为

H2SO4 ,得到了适用的加速环境谱,溶液配比为:

NaCl � � � � � � 234 g / L

KNO3 50 g / L

浓 H 2SO4 3 ml/ L

保证溶液 pH = 0� 4。温度: T = ( 43 # 2) ∃ 。

通常加速谱 1个周期应能代表使用 1年左右。考

虑到沿海机场与内陆机场环境明显不同,应使加

速谱 1个周期代表沿海机场不足 1年, 内陆机场

超过 1年。以此为原则, 经过调整后,加速试验环

境谱 1个周期由如下两部分构成:

 溶液浸泡 2天;

! 常温疲劳: 室温大气环境下施加恒幅载荷

若干次, f = 4 H z。

3 � 加速腐蚀试验与结果分析

( 1) 加速腐蚀试验 � 模拟某框材料、结构、防

腐特点,加工图 2、图 3所示两种试件, 试件材料

为 LC4锻件,表面涂 1# 航空底漆;其中平板试件

用于模拟下腹板筋条间的平板部分, 用于腐蚀损

伤的再现;而带筋试件主要模拟筋条附近,用于腐

蚀/裂纹故障的再现。

图 2 � 平板试件试验件

Fig� 2 � T he f lat specimen

图 3 � 带筋试件

Fig� 3 � T he s tif f ened s pecimen

应力水平由结构有限元分析得到,将各级载荷

向载荷谱中较大级的载荷进行了等损伤折算,其中

平板试件应力水平为( �max , �min ) = ( 120, 12� 0) MPa;

带筋试件( �max , �min ) = ( 240, 24� 0) MPa。每组试件

为5件。在上述环境谱下进行了 10个周期以上的

加速腐蚀试验,直至出现与外场同样程度的腐蚀损

伤。典型腐蚀损伤形式见图 4、图 5。

图 4 � 平板试件不同周期涂层腐蚀损伤情况

Fig� 4 � Corros ion damage of fl at specimen on dif feren t cycles

图 5 � 带筋试件穿透裂纹

Fig� 5 � T he crack of the st iff en ed specimen
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� � ( 2) 腐蚀损伤形式的一致性分析

 腹板腐蚀损伤形式的一致性分析 � 平板

试件加速腐蚀试验中出现的点蚀、剥落腐蚀以及

腐蚀/裂纹等腐蚀情况以及腐蚀产物形态与外场

腐蚀情况基本一致, 较好的再现了外场某框下半

框腹板的腐蚀情况;

! 带筋试件腐蚀/裂纹形态的一致性 � 加速

腐蚀试验得到的试件失效形式表现为蚀坑+ 穿透

裂纹,基本再现了外场某框下腹板筋条附近的腐

蚀/裂纹故障形式;

∀ 腐蚀产物的一致性分析 � 对加速腐蚀 1, 2,

3, 6个周期的腐蚀产物进行能谱分析,结果表明加

速腐蚀产物成分和外场腐蚀产物的成分没有明显

差别,特别是对应相同使用年限的外场与加速试验

的腐蚀产物中出现的 S和Cl,在腐蚀产物中的含量

基本相同,从而进一步证明加速环境谱的合理性。

4 � 当量加速关系

( 1) 当量加速关系的确定方法 � 采用腐蚀程

度对比法确定当量加速关系。由于无法准确得到

外场和试验室环境下的涂层失效时间, 从而由试

验室加速腐蚀数据确定腐蚀动力学规律参数, 反

推加速腐蚀涂层失效时间 t0 ; 假定外场环境与实

验室加速环境下,腐蚀深度大致相同时,涂层失效

时间占总腐蚀时间的比例一致。用实验室确定的

涂层失效时间在总时间中的比例 K 确定外场结

构的涂层失效时间 T 0 , 则当量加速关系为 K =

T 0 / t0。具体过程如下:

 加速腐蚀涂层失效时间 t0 的确定 � 腐蚀

动力学规律为
d = a( t - t0 )

�
(1)

式中: t 为加速腐蚀时间(周期) ; d 为腐蚀深度

( mm) ; t0 为涂层失效时间(周期) ; a, �为曲线参数。

将式( 1)两边取对数转化为线性方程
lnd = lna + �ln( t - t0) (2)

� � 在测得了若干腐蚀时间 ti 对应的试件最大

深度 d i ( i = 1, 2, %, n) 后, 记 y i = lnd i , x i =

ln( ti - t0) , 回归分析相关系数为

r =
l xy

l xx l yy

式中: lxy = &
n

i= 1
( x i -  x ) ( y i - !y ) ;

lxx = &
n

i = 1
( x i -  x )

2
; l yy = &

n

i = 1
( y i - !y ) 2 ;

 x= 1
n &

n

i= 1

x i ; !y= 1
n &

n

i = 1

y i 。

显然 r 是 t 0 的函数,由相关系数取极值: r=

max( r)确定 t0。

 lnr
 t 0

= 0 ∀ 1
lxy &

n

i= 1

lnd i

t i - t0
-

1
n &

n

i= 1

1
t i - t0

∋

&
n

i = 1

lnd i -
1
lxx &

n

i= 1
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-

1
n &

n

i= 1

ln( ti - t0) &
n

i = 1

1
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= 0 (3)

� � 对式( 3) 进行数值求解, 可以得到 t0。于是

�̂=
l xy
l xx

, lnâ= !y- �̂ x。

从而每个试件的涂层失效时间 t0, j ( j = 1,

%, mt ) (mt 为加速腐蚀试件数)构成一个样本,可

以对其进行参数估计。

! 外场涂层失效周期 T 0 � 与涂层失效时间

的分散性相比,  中得到的腐蚀动力学参数的分

散性小得多, 从而将上述参数作为真值处理。给

定腐蚀深度 d i ,由每个试件腐蚀动力学规律得到

每个试件对应的腐蚀时间 ti, j以及试验室加速腐

蚀下每个试件涂层失效时间与总时间的比

t i, j = t0, j +
d i

a j

1/ �
j

, � ki, j =
t 0, j

t i, j d( t
i , j

) = d
j

(4)

式中: i表示腐蚀深度序号; j 表示试件号。

取

lnki =
1
n &

n

j = 1
lnki, j

d
i

= ln!ki, j ∀ k i = elnk
i (5)

� � 为综合各个试件结果后的比例关系。

取 d i 为外场每架飞机该部位最大腐蚀深度,

则 ki 为该部位涂层失效时间与总时间的比,从而

可以得到外场每个试件的涂层失效时间

T 0, i = T ik i (6)

� � T 0, i构成一个样本, 可用于进行外场涂层失

效时间的参数估计。

补充说明一点,腐蚀深度是通过原始厚度与

清除蚀坑后的厚度测量值之差得到的。

( 2) 加速腐蚀试验数据处理 � 平板试件金属
基体加速腐蚀深度数据见图6。按式( 1) ~ 式( 3)

图 6 � 加速腐蚀试验结果
Fig� 6 � accelerated corrosion tes t result
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得到加速腐蚀动力学参数,见表 1。

表 1� 加速腐蚀动力学参数

Table 1 � Kinetics parameters of accelerated corrosion

参数 lna � t 0/周期 r

试件 1 0� 152 62 0� 583 82 9� 3 0� 986

试件 2 0� 286 55 0� 462 14 8� 9 0� 995

试件 3 0� 353 30 0� 389 44 9� 9 0� 996

试件 4 0� 318 07 0� 455 92 7� 3 0� 994

试件 5 0� 401 29 0� 369 07 6� 8 0� 997

试件 6 0� 465 44 0� 429 60 8� 6 0� 999

( 3) 当量加速关系的确定 � 对停放环境相对

恶劣的机场使用的 66架飞机,使用年限 5~ 21年

的某框下半框腹板腐蚀程度进行了详细检查。通

过检查发现,沿海机场(内陆湿热地区机场)和内

陆机场(内陆非湿热机场)该部位的腐蚀程度有很

大的差别,如果使用统一的当量加速关系,则无法

保证寿命评定结果的可靠性。因此, 在确定当量

加速关系时,按机场环境分为下述两种情况:

 沿海机场(含内陆湿热地区机场) ;

! 内陆机场(内陆非湿热机场)。

将外场和实验室加速腐蚀涂层失效时间进行

统计对比确定当量加速关系。假定涂层失效时间

服从对数正态分布, 则实验室和外场涂层分布规

律参数估计结果见表 2。

表 2 � 涂层失效时间分布参数

Table 2 � Distribution parameters of coat abate times T50

分组 样本容量 T 50/ a

加速腐蚀 6 8� 43

内陆机场 54 13� 85

沿海机场 12 6� 30

而当量加速关系为:

 内陆机场 � K = 13� 85/ 8� 43= 1� 64(年/

周期)。从偏保守的角度出发取 K = 1� 5(年/周

期) , 即有 T (年) = 1� 5t (周期) , 加速腐蚀 1个周

期相当于外场服役 1� 5年。

! 沿海机场 � K = 6� 3/ 8� 43= 0� 75(年/周

期)。即当量加速关系为加速腐蚀 1 个周期相当

于外场服役 0� 75年。

∀ 载荷作用次数的调整 � 沿海、内陆机场当

量加速关系不同, 对应的每周期载荷作用次数应

根据当量加速关系进行折算, 内陆机场每周期作

用 1 000次, 则沿海机场相应调整为每周期作用

500次。
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