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某型飞机典型结构危险部位地面 

停放预腐蚀影响系数曲线的试验测定 
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摘 要：目的 评定飞机日历寿命，测定飞机典型结构件的地面停放系数随日历年限的变化规律 

(C—T曲线)。方法 针对典型飞机结构连接件，首先在实验室条件下采用加速腐蚀的预腐蚀试验 

及预腐蚀后的疲劳试验．得到不同加速当量腐蚀年限下的疲劳寿命，然后对疲劳试验数据进行统 

计及处理 结果 最后拟合得到飞机典型结构件的地面停放 系数随日历年限的变化规律曲线。 

结论 通过 C． 曲线可为某型飞机的定寿提供基础。 
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ABSTRACT：0bjective To evaluate aircraft calendar life，and to determine the change rule of local parking coefficient 

with calendar years(C—T curve)．Methods Targeting at the typical aircraft structural connector，preeorrosion test with ac— 

celerated corrosion and fatigue test after precorrosion were conducted under laboratory conditions，and fatigue life in differ— 

ent equivalent corrosion duration was obtained．Then the fatigue test data was statistically analyzed．Results Fatigue test 

data was statistical processed and C—T curve was fitted．The determination of C—T curve establish the foundation of the air— 

craft calendar life evaluation．Conclusion The C—T curve can provide a basis for life determ ination of an aircraft． 
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日历寿命的评定需要考虑腐蚀环境的影响．刘 

文埏等建立的飞机结构日历寿命评定体系引入了综 

合考虑地面停放腐蚀和空中腐蚀疲劳的影响系数 

其中，地面停放预腐蚀影响系数曲线(C—T曲线)反 

映了地面停放腐蚀的影响 1 j 

文中针对某型飞机典型结构连接件，首先进行 

了预腐蚀实验和预腐蚀疲劳实验，在获得实验数据 

的基础上，为保证数据可靠性，对实验数据进行正态 

性检验和显著性检验，最后拟合得到 c． 曲线，为某 

型飞机的日历寿命评定提供了参考 

1 C．T曲线 

C—T曲线是由腐蚀影响系数 m(t)针对飞机结 

构简化得来的， 代表地面停放时间。地面停放腐 

蚀修正系数为： 

一  

i—N 

式中： 、为在一般环境下和使用载荷谱下的疲 

劳寿命；，vn 为先在加速试验环境谱下进行当量地面 

停放 年的加速腐蚀试验，然后在一般环境和使用 

载荷谱下得到的疲劳寿命 

c一 曲线是南( ，C )拟合得到的，地面停放时 

间 是由加速试验环境谱下试验 t，，按照当量加速 

关系 T=pt得到的。因此 C—T曲线与 C—t曲线的表 

达式是一样的。C t曲线的表达式有几种函数形式． 

通常采用双参数指数函数： 

C(t)=1．0一e珊 (2) 

式中： 为系数；OL为指数。 

2 试验 

2．1 试验件 

试验件为中外翼后粱下缘条与过渡接头连接区 

试验件，如图 1所示。材料为 1973XX进 口某铝材 

料。模拟件采用飞机结构实际的防护体系。 

2．2 预腐蚀试验 

预腐蚀试验采用的设备主要是 ZJF一75 G周期浸 

润腐蚀试验箱。通过计算和当量折算系统，将实际 

结构 的当量环境 谱折 算为试 验条 件下 的等效 

图 1 试验件示意 

Fig．1 Physical dimension of specimen 

谱 。实验室加速谱如图2所示。 
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加速腐蚀时问 当量腐蚀1日历年需218次循环，共计49．O5，j、时) 

图2 实验室加速腐蚀当量谱 

Fig．2 Accelerated corrosion equivalent spectra in laboratmT 

根据当量加速试验谱，采用周期浸润腐蚀试验 

方法，对选取的疲劳危险部位进行当量加速0，5，10， 

15，20，25年的腐蚀试验，分别对应的加速试验时间是 

0，245．25，490．5，735．75，981，1226．25 h。在实验室条 

件下模拟外场停放环境条件下的腐蚀损伤。 

2．3 预腐蚀后的疲劳试验 

疲劳试验在 Material Test System 810电液伺服 

疲劳试验机上进行，如图 3所示。控制软件为美国 

MTS公司提供的 Basic Test Ware软件。试验机动载 

荷精度为2％，静载荷精度为 1％。试验加载波形为 

Sine波，波形采用 PVC补偿。 

试验载荷谱根据某飞机工业(集团)有限公司 

提供的试验载荷谱表编制，5个任务剖面和5个载 

荷级的顺序按照低一高一低的顺序进行排列。因载 

荷谱块较多，采用载荷谱简化方法对载荷谱进行简 

化。试验结果及数据的初步处理见表 1。 



第 11卷 第 6期 刘学君等：某型飞机典型结构危险部位地面停放预腐蚀影响系数曲线的试验测定 ．81． 

表 1 疲劳试验结果 

Table 1 The result of fatigue test 

注：表中带“ ”的属于剔除数据。 

图 3 MTS810疲劳试验机及现场试验 

Fig．3 Fatigue test system 8 10 and field test 

3 试验数据处理及曲线拟合 

对疲劳试验数据需要进行母体平均值(产品平 

均水平)和母体标准差(产品均匀性)检验 H 。 

3．1 数据正态性检验 

采用 SPSS软件对对数试验数据进行正态分布 

检验，结果见表2。K．S检验及 S—W检验的s 值均 

大于0．05，故认为实验数据服从对数正态分布。 

表2 正态分布检验 

Table 2 Normal distribution test 

注：a．经 Lilliefors显著水平修正。 

3．2 数据的显著性检验 

模拟件腐蚀 0年疲劳试验结果与不同腐蚀年限 

后疲劳试验结果的显著性检验见表 3。取显著性水 

平为0．1，从显著性检验结果看出，除 0年和25年 

的方差不齐外，其余检验结果的方差均齐。不同腐 

蚀年限后的疲劳试验结果与腐蚀前的疲劳试验结果 

有显著差异。 

表 3 方差及均值显著性检验 

Table 3 Variance and significance test of the mean values 



· 82· 装 备 环 境 工 程 2014年 l2月 

3．3 曲线拟合 

预腐蚀 0年后的疲劳试验结果与预腐蚀 5，10， 

l5，20，25年后疲劳试验结果的显著性检验结果均为 

显著差异。预腐蚀 5，l0，15，20，25年后疲劳试验结 

果的均值与无腐蚀疲劳试验结果均值的比值按照公 

式(2)进行曲线拟合【“ ，得到了如图4所示的C—T曲 

线，其中曲线相关性系数为0．9839，及 C一 曲线的表 

达式 ． 

1 

0 

() 

U 0 

() 

0 

r／a 

图4 拟合得到的 C—T曲线 

Fig．4 C—T euFqe obtained by fitting 

Cf T1：1．0一e 。 。 

4 结语 

针对某型飞机典型结构件．给出了其 C—T曲线的 

测定流程 通过预腐蚀试验和预腐蚀后的疲劳试验， 

获得 J 试验数据。为保证数据的可靠性，对试验数据 

进行了正态性检验和显著性检验。检验了疲劳寿命的 

对数 态性及数据问的显著性。通过对试验数据的 

拟合确定了C—T曲线，为该型飞机的日历寿命评定提 

供丫基础 
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