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摘要：某型飞机服役了20多年，且大部分日历时间停放在海边机场，腐蚀损伤严重。文中分析了该飞机服 

役环境特点，采用从该飞机机体上拆卸下来结构材料加工成疲劳试验件，针对外形尺寸完全一致的新、旧 

材料试件进行对比疲劳试验，分别计算了新旧材料的细节疲劳额定值 (DFR)，得到了在海洋环境条件下 

飞机机体结构材料的疲劳性能衰减退化规律。研究结果表明，试件结构形式不同，服役环境对结构细节抗 

疲劳性能影响程度不一致；结构形式相同的试件，服役环境条件作用后的疲劳性能会下降大约4~16％。 
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Research on the degradation rule of fatigue performance of aircraft 

structure under marine environment 
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Abstract：A certain type of aircraft in service for over 20 years，and most of the calendar time parked at the 

seaside airport,got serious corrosion damage．Analysis of the characteristic about aircraft service environment 

using the body’S removal from the plane，processed into pieces put into fatigue testing of structural materials,for 

exactlythe saruedimensions ofthenewan d oldmaterials，fatiguetesting specimenwere compared．Thedetailsof 

the calculation of the new and old material fatigue rated value(DFR)，respectively．The／Darine environm ent 

underthe conditions ofairframe sh'ucturalmaterials degradationinthefatigu eproperties ofattenuationlawswas 

gained．Th e result shows that the slructure of specim en is different，and then the extent of service environment 

influence the structural details of im pact of anti-fatigue performance is inconsistent；Specimen which has the 

same structttre after experiencingthe environm ental conditions，thefatigueperformancewillbe reducedby about 

4-16％． 
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1 引言 

某型飞机在三面环海的海边机场服役多年，所处海洋环境温、湿度变化大，雾季长，风雨天数 

多，且工业废气污染严重，大气中含有的NOx、SO：、H：S等能溶于潮湿盐雾 (CI )中，在飞机结构 

表面形成含Cl。的酸性液膜，PH值最低达到3．05；相对湿度比较大，1／3以上的日历时间湿度超过8O％。 

因此，该飞机服役环境相当恶劣，具有 “海洋+工业废气”的腐蚀性特点，导致该飞机结构表面防护 

涂层老化、开裂、剥落，基体金属材料腐蚀严重。例如，某主体铝合金主要发生晶问腐蚀和层状剥 

蚀，腐蚀作用不可避免地使得结构的疲劳性能退化，降低了其使用寿命ljj。 

为了讨论该型飞机服役的腐蚀环境对结构材料的抗疲劳性能的退化规律，采用从该飞机机体结 

构分解下来的铝合金板材加工成旧材料的疲劳试验件，同时采用牌号相同的新材料加工外形尺寸与 

前者完全一致的新试验件，制备三类外形尺寸不同的试件，分别进行对比疲劳试验，计算得到各试 

件的DFR值，通过结果分析获得旧件相对于新件的抗疲劳性能退化规律。 

2 新旧材料疲劳对比试验 

旧材料试件取自该型飞机的机体结构蒙皮，经受力分析知该结构的疲劳载荷较小，服役过程中 

的主要损伤形式为腐蚀损伤，疲劳损伤可以不考虑。试件材料为硬铝合金，新材料试件外形尺寸和 

材料牌号与旧件完全相同。疲劳试件有三种，一号试件形状见图1，二号和三号试件见图2，单位为 

mm。二号、三号试件仅厚度不同 (二号、三号试件厚度分别为1．5mm、2．5mm)。 

图1 一号试件示意图 ( =1) 

图2 二、三号试件示意图 (Kt=1) 

疲劳试验设备为MTS810电液伺服疲劳试验机，静载荷相对误差小于±0．1％，动载荷相对误差小 

于1％。疲劳试验中，加载应力比为0．06，加载波形为Sine波，采用PVC波形补偿，频率为10Hz。一 

号试件进行了峰值载荷为240MPa的新、旧材料对比试验；二号试件进行了峰值载荷为256MPa和 

149MPa的两组试验；三号试件进行了峰值载荷为246、197、172和l48MPa的四组对比试验，试验结 
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三号新件4 三号旧件4 148 145553，146667，123385，128666，175726 

88564，143857，55667，70546，51853 

132 20 
120．91 91 5％ 

3 结果分析 

细节疲劳额定强度 (Detail Fatigue Rating，DFR)同疲劳寿命一样，是结构细节疲劳质量的特征 

参量，通常用来表征结构细节的疲劳品质，即应力L~R=0．06的恒幅载荷作用下，以95％的置信度和 

95％的可靠度达~lJlO 次循环的最大应力值。根据参考文献 [2]给出细节疲劳额定强度的定义式 

DFR： 二 ! (1) 

0 94 塑 一0．47(1+R)X +0 530一尺1 

X ： S 一 gⅣ 

式 (1)中，DFR为细节疲劳额定强度； 。是o 等于零时的破坏应力；根据参考文献[2-3]，对于所 

有铝合金o',．o=310MPa；R为应力比，这里取0．06；sN斜度系数，对于铝合金 2；Ⅳ为具有95％置信 

度和95％可靠度时的安全寿命N 5／95。 

首先按威布尔分布求出各组试验数据的特征寿命 

=  叫 ̈
式 (2)中，对于铝合金 =4。根据文献[2]，95％置信度~1195％可靠度的寿命表达式如下 

㈤  
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式 (3)中，试样系数 =l，铝合金可靠度系数SR=2．1，对于n=5的置信度为95％的置信度系数Sc=1．16。 

根据式 (1)，分别对表l中各组疲劳试验结果进行计算，得到各组试件的DFR值列入表l中。 

对比分析表l中的计算结果知，名义应力水平相近，试件结构形式不同，疲劳寿命相差较大，如 

应力水平为240MPa的一号新件平均寿命与应力水平为246MPa三号试件平均寿命相比，前者为后者 

的7．6倍。分析其原因，可能是由于三号试件缺口应力集中的影响 (应力集中系数为3．0)，局部应力 

水平远大于246MPa的原因。 

一

号旧件 (应力集中系数为1)相对新件DFR退化程度最大，仅为新件的83．67％；二号、三号试 

件 (应力集中系数为3)的细节疲劳性能退化程度稍小，处在91．5-97．6％之间，这可能是由于试件缺 

口加工时工艺标准不高，疲劳裂纹起源于加工刀痕而不是起源于表面腐蚀损伤。可见，试件的应力 

集中系数越大，旧件相对新件抗疲劳性能退化程度越小。但是，应力集中系数越大，结构抗疲劳能 

力却越小，例如一号旧件当最大应力水平为240MPa时，DFR=179．63MPa；而三号旧件当最大应力水 

平为148MPa时，DFR=120．91MPa，后者仅为前者的67．3％。 

张建宇和鲍蕊[4-5]在实验室条件下针对带中心圆孔的2024．T3铝合金试件进行加速腐蚀和疲劳试 

验，计算得~I]DFR值，研究结果表明由常规实验室空气、潮湿空气、中性盐雾和酸性盐雾四种典型 

环境组成的典型环境加速腐蚀30年后，细节疲劳额定值衰减至新材料的90．7％，与本文研究结果相近。 

图3为三号试件的新旧材料对LhS．N曲线。从图3中曲线可以看到，腐蚀后旧件疲劳寿命明显降低。 

4 结论 

通过对该飞机机体结构的主体材料铝合金旧件及新件的 

对比疲劳试验，得到了三类试件新旧材料的DFR值，研究并 

得到了海洋环境对飞机结构细节疲劳性能退化规律，为该型 夏 

飞机的腐蚀维修、结构延寿及剩余寿命评估提供参考依据。 

研究结果表明，海洋环境条件下飞机服役20多年后，铝 | 

合金结构细节疲劳额定强度大约降低4～16％，海洋环境条件 

下飞机结构主体铝合金材料疲劳性能明显降低。若用新材料 

的疲劳性能数据预估构件的日历寿命，而不考虑性能退化的 

话，会得出偏危险的寿命结论。 图3 新旧材料S-N曲线 
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