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摘要 研究老龄飞机在腐蚀环境下服役的寿命预测方法。针对飞机不同的停放位置与飞行环境，建立详细的环境 

模型，并对机体上的腐蚀损伤进行测量与统计分析，得到腐蚀损伤随环境和服役时间演化规律的概率模型。利用有限元 

方法计算得到受腐蚀损伤结构件的受力分布情况，和裂纹扩展分析软件结合起来进行寿命估算。最后应用此方法对坑 

蚀和剥蚀对机体结构寿命的影响进行算例分析，预测结果和试验结果符合很好。 
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Abstract The life prediction method ofaging aircraft served in corrosive environments was investigated．Th e environment model of 

aircraft in different aerodrome and flying condition was established．Th e data values of corrosion damage were measured and statistically 

analyzed，and then the pmbabilistic model of corrosion damage evolution Was proposed．The FEM (finite element method)Was used to 

calculatetheloaddistribution ofaircraft structttre subjected corrosion damage，andtheresults ofFEM calc~ation combinedwiththe soft— 

ware of crock growth analyses，the life cycles were estimated．Using the model proposed by the paper，the effect of pitting corrosion and 

exfoliation corrosion to life of aircraft structure Was analyzed and the predicted results were in good agreement with experimental cycles． 
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1 引言 

很多老龄飞机虽然超过了其服役年限，但由于 

经济上的原 因，依旧在使用。老龄飞机在安全和维 

修上给使用者带来严重的挑战。影响老龄飞机安全 

性的一个极其重要的因素是腐蚀损伤 ，尤其对于沿 

海地区及海上使用的飞机，遭受的腐蚀损伤更为严 

重。腐蚀导致机体结构上初始裂纹提前产生，并使 

裂纹加速扩展 ，严重降低了机体结构的寿命。由于 

国内飞机大部分时间是处于停放状态的，因此考虑 

飞机在停放时产生的腐蚀损伤对机体寿命的影响成 

为很重要的课题。飞机结构件上的腐蚀损伤是随飞 

机的服役时间和环境不断演化着的，因此在进行腐 

蚀损伤构件的寿命预测时，需要将飞机结构的腐蚀 

演化过程考虑进去，将腐蚀作用和结构表面特征考 

虑进去⋯，从而将剩余寿命预测和无损检测结果联 

系起来，对腐蚀造成的影响进行一种实时的预测，进 

而更加精确地预测飞机结构寿命及其剩余强度。由 

于影响飞机腐蚀的因素繁多 ，而且很难确定 ，再加上 

机体结构本身的复杂性，因此至今仍没有一个良好 

的寿命计算模型。本文介绍的腐蚀环境下广义全寿 

命分析系统针对此难点进行初步的探索研究。 

2 广义全寿命模型框架的构建 

腐蚀环境下飞机的广义全寿命模型综合考虑飞机 

所处的地域、飞行环境、飞机结构件初始工艺情况和服 

役飞机腐蚀损伤情况，给出服役飞机在遭受腐蚀损伤 

情况下的机体寿命的预测方法。此模型主要包括两大 

部分内容，其一，环境／腐蚀模型；其二，腐蚀／寿命预测 

模型。环境／腐蚀模型是腐蚀／寿命模型的基础，腐蚀／ 
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寿命模型的预测精度取决于环境模型完整而准确的建 

立。图 1给出腐蚀环境下飞机广义全寿命模型分析流 

程。 

2．1 腐蚀环境模型 

对停放在沿海地带的飞机，受沿海腐蚀性环境的 

影响非常严重。腐蚀损伤程度与机场所处纬度、地理 

位置、当地的气候情况、工业情况、海水成分、海水活动 

情况等密切相关，这些因素影响着停机坪上飞机结构 

的腐蚀性小环境。因此应该对各个区间范围的环境参 

数进行详细测量，获得不同经纬度对应机场位置处的 

海岸、陆地的降雨信息、风速、地貌以及机体表面情 

况 2]。将这些信息与通过无损检测得到的腐蚀损伤数 

据对应起来，获得不同环境、不同时间下的腐蚀损伤原 

始数据。 

对机体结构上的腐蚀损伤通过两种途径进行研 

究，其一，通过大量的外场实测，对机体结构上的腐蚀 

损伤进行测量和拍照，以获得真实服役条件下机体的 

腐蚀信息。其二，对机体结构材料在实验室环境下进 

行腐蚀的人工模拟，获得给定试验条件下的腐蚀损伤 

信息。之后对这些数据进行统计分析，得到腐蚀损伤 

累积分布函数，进而得到真实和模拟服役环境下的各 

种腐蚀损伤数值。文献[3]以外场实测数据(见表 1) 

为基础，对腐蚀损伤深度进行统计分析，发现腐蚀坑深 

度符合双参数威布尔分布。式(1)给出某结构腐蚀坑 

统计处理后的累积分布函数的实例。对实验室环境下 

人工产生的腐蚀损伤深度进行统计分析，也可以发现 

腐蚀坑深度符合威布尔分布。 
r ， ． 、 0 1 

F( <d )=1一exP卜l去J l (1) 
、 

其中，d 是腐蚀坑深度平均值，a=2．107 7， = 

0．944 97。 

2．2 寿命分析模型 

寿命分析模型将工程计算和损伤容限评估结合起 

来，研究腐蚀对结构寿命降低的影响，它最基本的特点 

表 1 机体结构外场检查获得的腐蚀损伤深度数据 

Tab．1 Depth of corrosion damage obtained from 

practical measurements 

序号 RarIk d／mm 序号 Rank d／mm 序号 Rank d／mm 

经纬度、机场外围气候及工业情况 
Longitude，latitude，climate and industry development 

status around aerodrome 

机场区域的大气、风及海水活动情况 
Atmosphere，wind an d seawater movement status 

in aerodrome 

材料表面情况、金属，氧化物／电极结合界面情况 
Physical surface of material，interactions within 

the metal／oxide／electrolyte interfaces 

不同环境不同时间下结构外场腐蚀损伤数据、 

Data sets ofcorrosion damage ofvaried 

environments an d service time，the experi— 

imental results in simulated environments at lab 

寿命预测模型 
Model of service lift 

prediction 

统计分析 
Statistical an alys 

l腐蚀损伤演化的概率模型 
l Probability model of 

I C0rr OSl0n aam age 

I evaluatl0n 

对腐蚀损伤结构件进行有限元分析 
结合 AFGROW进行寿命预测 

Life prediction combining the FEM 

analysis results ofcorroded 

structures with AFGR0W 

预测结果与试验结果的对比并 
对寿命模型进行改进 

Comparing the predicted results 

and experimental results to 

ameliorate the model 

图 1 腐蚀环境下飞机广义全寿命分析模型框架图 

Fig．1 Sketch map of the generalized holistic life assessment 

model in corrosive environments 

是考虑老化和疲劳的作用。模型主要的参数包括机体 

结构初始生产加工状态，以及初始状态在腐蚀环境作 

用下而产生的诸如结构外形尺寸和受力分布的变 

化_5j。总的裂纹扩展量 

口 =口0+△口c0rr+△口舢 (2) 

式中，口。是没有腐蚀损伤作用时初始的缺陷尺寸(即 

初始加工状态)，△口一为由于腐蚀作用而产生的腐蚀 

损伤尺寸增量，△口舢为预腐蚀损伤结构在疲劳载荷作 

用下的裂纹扩展量。 

在计算Aaf~i的时候，将由试验测量得到的主裂纹 

处腐蚀坑的深度作为初始裂纹长度，展开裂纹扩展分 

析，由于试验条件的限制，并没有考虑试验件初始加工 

时存在的缺陷口。，而是将测量到的初始腐蚀损伤尺寸 

△口一直接等效为初始裂纹尺寸进行裂纹扩展模拟，用 

应力强度因子作为特征量展开分析(公式(3))。 
—  

AK=p一△ √ (3) 
’ Y 

一 =alao (4) 

式(3)中， 一为应力增大系数，Q为裂纹形状系数。式 

(4)中的 为腐蚀影响下结构的局部实际应力， 为 

7  7  8  9  9  O  2  

} l  l  2  2  

" 加 

l  l  2  3  4  5  6  

8 9 m  ̈ H 

5  6  6  7  8  9  O  
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没有腐蚀影响时结构的局部应力。 

考虑腐 蚀影响 时，首先 用有 限元 方法 (finite 

element method，FEM)计算由于腐蚀损伤而造成结构 

应力集中情况，利用 AFGROW软件进行裂纹扩展分析 

时，将应力增大系数的变化情况加入到所施加的疲劳 

载荷谱中，从而将腐蚀影响因素和疲劳裂纹扩展联系 

在一起。 

3 算例与试验验证 

机体结构上的腐蚀损伤随时问和环境而不断演 

化，通过腐蚀损伤累积分布函数可得到不同服役时间 

和环境下的腐蚀损伤数值。在进行寿命预测时，将不同 

服役时间和环境下的腐蚀损伤数值分别“输入”到寿 

命预测模型中，得到不同时问和环境下遭受腐蚀损伤 

结构的预测寿命，从而方便地实现结构寿命的“实时” 

预测。由于老龄飞机机体结构上的腐蚀损伤有很多形 

式，而剥蚀和坑蚀是两种最主要的腐蚀形式，为此这里 

分别给出结构遭受坑蚀和剥蚀损伤情况下寿命预测的 

算例。 

3．1 受坑蚀损伤影响的结构寿命预测 

对遭受人工预腐蚀损伤的狗骨试验件(材料为 

LY12CZ)进行寿命预测。在实验室环境下在试验件上 

人工产生预腐蚀坑，之后进行疲劳试验加载直到断裂， 

对试验件采用轴向等幅加载方式，波形为正弦波，疲劳 

载荷比为0．02，最大加载应力为 256．4 MPa。测量得到 

主裂纹成核的腐蚀坑的深度，在进行裂纹扩展分析时， 

将导致裂纹成核的腐蚀坑等效为平面半椭圆表面裂 

纹。 

依据试验件具体的腐蚀损伤形态，利用有限元软 

件建立预腐蚀试验件的有限元模型，求解得到图2所 

示路径上的应力增大系数(见图 3)；此路径定义的依 

据是，由试验观测到的最可能发生断裂失效的位置。将 

其加入 AFGROW软件中所施加的疲劳载荷谱(和试验 

谱相同)中进行裂纹扩展分析，为简化计算过程，本文 

将 一 的影响直接与 AFGROW施加的最大载荷值相 

乘。预测结果和试验结果列于表 2。 

图2 有限元模型及所定义的路径(所定义的路径为 1—3) 

Fig．2 FEM model and the display path(the path is from 1 to 3) 
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聱 兮 

餐 
∽  
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离起始点的距离 
Distance from original point／mm 

图3 坑蚀影响的应力增大系数曲线(蚀坑深度为 0．288 6 mil1) 

Fig．3 Stress correction factor affected by pitting 

corrosion(the depth is 0．288 6 mm) 

图4 搭接件通孔处应力云图(图中的灰线为所定义的路径) 

Fig．4 Stress plot of ma~mom principal stress at rivet hole 

(The gray lines show the display path) 

表 2 不同坑蚀损伤情况下预测与试验结果对比 

Tab．2 Predicted versus experimental cycles(due to the 

effect of pitting corrosion) 

3．2 受剥蚀损伤影响的结构寿命预测 

对机身搭接件的一部分模型加以研究 ]，搭接件 

所用材料为2024．T3，此搭接件上遭受剥蚀损伤，2％剥 

0 

簌 舌 

皇 
聱 号 

餐孳 
∽  

0 2 4 6 8 10 12 

离孔边的距离 
Distancefrom hole edge／mm 

图5 剥蚀影响的应力增大系数曲线(5％剥蚀) 

Fig．5 Stress correction factor affected 

by exfoliation corrosion(5％) 
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表 3 不同剥蚀损伤情况下预测与试验结果对比 

Tab．3 Predicted verb311~experimental eyries(due to the effect 

of exfoliation corrosion) 

蚀是指存在 2％ 的厚度损失。选取其中一铆接通孔(见 

图4)上的一个角裂纹对整个结构进行寿命预测，利用 

有限元软件求解得到所定义路径上应力增大系数曲 

线，如图5所示。预测结果和试验结果见表 3。 

由以上分析可知，此方法具有相当好的预测精度， 

可满足工程应用需要。 

4 结论 

提出腐蚀环境下结构全寿命预测的模型框架，将 

环境模型与相应的腐蚀损伤信息结合起来，从而建立 

腐蚀损伤随服役时间和服役环境演化的概率模型。对 

于概率分布下腐蚀损伤的变化及其相关的寿命预测， 

由于暂时缺乏试验结果的验证，所以在本文没有详述， 

只是给出解决此类问题的一个基本思路。 

模型将疲劳、裂纹扩展、腐蚀损伤影响和有限元建 

模分析有机统一。它可以方便准确地预测含腐蚀损伤 

构件的剩余寿命，由于考虑了各种不同腐蚀环境和构 

件形态的影响，因此精度较高，是一种前景广阔的腐蚀 

疲劳评估方法。 

由于模型涉及内容繁多，本文只给出模型的初始 

框架，大量的后续工作有待今后开展。模型的完整建立 

需要和外场调研结果紧密结合起来，建议在环境模型 

建立上投入更多的人力物力进行详细的实时测量和分 

析，进行大量的外场调研和在实验室环境下的模拟试 

验。 
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