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【摘 要】 选取四种分布对现役飞机结构腐蚀损伤进行统计特征研究。结果表明最大腐蚀深度服从三参数 

Weibul1分布 ，该分布较好地反映了腐蚀损伤 累积规律。统计检验采用 Pearson统计 量一线性相关 系数 r方 法进 

行。满足假设分布的临界 r值采用 r—t分布函数变换得到。采用相关系数优化法求得三参数 Weibul1分布的位 

置参 数 。 
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Study on Corrosion Damage Distribution Law of Aircraft Structure 
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(1．Naval Aeronautical Engineering Academy Qingdao Branch，Qingdao 26641，China； 
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【Abstract】 Statistial investigation for corrosion damage of aircraft structure has been conducted by four probability distribution func- 

tion．The result show that the maximum corrosion depth for aluminum alloy in the service environment is in conformity three parameters 

W eibull distribution and it was good agreement with the corrosion damage cumulation law．Statistical tests of the distributions are convenient- 

ly made by the Pearson statistical parameter-- linear relationship coefficient r．Critical value of the r for an accepted distribution is deter— 

mined by a transform ation of r— to — t distribution function．The location parameter of W eibull distribution was obtained by relative coeffi— 

cient optimization method． 
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1 引 言 

由于飞机结构关键件腐蚀损伤而 产生裂纹 ，大大地减 

少了其使用寿命 ；由于腐蚀的出现 ，使得原本不是关键件变 

成了关键件；由于腐蚀 导致 的部件开裂时间明显早于耐 久 

性评估及损伤容限分析(DADTA)所确定的时间⋯。腐蚀的 

产生与发展涉及到环境 、材料热处理 、加工工艺 、载荷及 金 

属表 面 的涂 层 质 量 等 诸 多 因素 。而 上 述 因 素 存 在 着 随 机 

性 ，因而腐蚀部位及尺寸大小也具有随机性 。但从统计 角 

度看是 有 一定 的分 布规 律 的 。本 文 采用数 理统 计理 论对 现 

役飞机结构外场检查的腐蚀损伤数据进行统计分析 ，研究 

其腐蚀失效模型及腐蚀损伤规律 ，给出最佳分布形式 ，为腐 

蚀损 伤可 靠性 评估 提供 基 础 。 

2 腐蚀损伤特征量选取 

一 般来说 ，腐蚀损伤是不规则 的。其几何形状 十分复 

杂。有文献假设腐蚀坑为扁球体 ，有的文献 假设其为 

半圆球形，半球形坑 的体积增长速率为常数且满足 Faraday 

定 律 。 

dV
：
2 尘

dt： exD(P一 ) (1) 一 L一丽  L 

式中 r为 半 径 ，肘 为 材 料 的 分 子 量 ，n 为 原 子 价 ，F = 

96515c，mol是 Faraday常数 ，J。是密度 ，△H为活化能 ，尺= 

8．314J／mol“是宇宙气体常数 ，71是绝对温度 ， 是腐蚀 电 

流常数。本文取腐蚀深度为标征腐蚀损伤的度量值。 

3 腐蚀损伤深度 的统计特征 

3．1 几种 分布 形式 

以往研究表明 ，腐蚀损伤最大分布形式有正态分布 J、 

Gumbel第一型极值分 布 、Logistic分布⋯等。但文 献 [5] 

中 ，铝合金的腐蚀是在实验室环境下的 EXCO溶液 中进行 

的 ；文献[6]中的铝合金是在实验室中作周期浸泡得到腐蚀 

最大深度值 ；文献[7]研究 的是孔蚀数据。而实际服役的飞 

机结构在腐蚀环境 中产生的腐蚀损伤 ，涉及到涂层、飞行载 

荷 、地面停放环境作用等诸多因素的联合作用下形成的腐 
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蚀 损伤 。其 腐蚀 损 伤 值 是很 难 在 实 验 室 冉 现 的 。显 然 ，其 

腐蚀损伤的分布形式需要重新确定。本文假设最大腐蚀深 

度服从 正态 分 布 、Gumbel第 一 型极 值 分 布 、Logistic分 布 以 

及三参数 Weibul1分布 ，进行 比较研究 ，从中择优确 定分布 

形式 。 四种 分 布类 型 的概率 密 度 函数 (PDF)f( )和 累积 分 

布 函数 (CDF)F( )分别 如 下 。 

(1)正 态分 布 

，( )= } ·e一 (1) 

m = ㈩⋯ j' a 
(2)Gumbel第一 型极 值 分布 

)= 1 ex ( 一ex ( )) (3) 

F( )=If( =ex 一ex ( )] (4) 
(3)Logistic分布 

=  

x ／ 
㈦  

l + e D L l 一 J 盯 J 

(4)三参数 Weibul1分布 

f(x，： ( ) 【一( ) ] 
( ， >0，卢 >0) (6) 

m)=ff(删 = 一 [一( ) ] (7) 
其中 ： 为位置参数 ， 为尺度参数，卢为形状参数。 

3．2 统计 参量 估计 

对 以上 4种 统计 分 布中 任 一 种 的 累积 分 布 函 数 (CDF) 

等式两边取对数 ，都可得到线性方程。如三参数 Weibul1分 

布 ，对其 两边 取对 数 可得 ： 

ln ln — 一pln +卢 n( 一 ) (8) 

设 X=In( 一 )，Y=lnln[1／(1一F( ))]，A=一 ln 

和 B=口，可得 如 下标准 线性 方 程 ： 

Y= A +BX (9) 

对 于一 组 已知 的按 升序 排 列 的随机 变量 数据 ．(i=1， 

2，⋯ ，n)，由于数 据有 限 ，第 i个数 据 的试 验 概 率值 ( ) 

一 般采 用 中位 秩 j： 

F (≈．)= (i一0．3)／( +0．4) (10) 

对本文所讨论的任一分布，可以用试验值代替理论值，并获 

得一组( ， )数据。用最小二乘法拟合得 到其斜率 B和 

截距 A的点估计值 ： 

A ： Y — BX (11) 

B = f 一 f (12) 

式中 =÷窭 ：÷窭yI ) 

f =∑(X 一 )(yI一 ) (14) 

f =∑( 一 ) (15) 
l= j 

求得 A、B点估计值后 ，可根据表 1所示 A、B定 义，得到统 

计分布参量的点估计值。 

表 1 统 计分 布 的线 性 回归 函数 

Table 1 Linear regression function of the used distributions 

值得注意的是 ，三参数 Weibul1分布中 X是位置参数的 

函数。故必须先求出位置参数才能应用最小二乘法点估计 

尺度参数和形状参数。由于我们所要求 的位置 参数 必 

须使 Pearson统计参量一线性拟合相关系数 I r I取最大值。 

r的定 义为 ： 

r=f ／瓜  (16) 

式 中 f ： (y￡一 ) (17) 

由 dI r( )』／ =0可求得 ，等价于 dr ( )／ =0。求导 

后得 到 ： 

E( )= (1xo／f )一 (fyD／f )=0 (18) 

其中 =塞 一 ( i=1 )(砉 1)； 
zm = 

i=l 

一 去( i
= l )(塞 ) 

由于该式求解 比较复杂 ，采用数值迭代法。首先假设位置 

参量 ：0，因为 位于区间[0， ．]内，所 以，(1)如果 E(0) 

0，则取 =0。(2)如果 E(0)>0，则将区间[0， ]对半分 

为两个区间[0， ]和[ ， ，]并 计算 E( )。如 果 E 

(x )<0，则 必位 于 [0， ]内 ；如果 E( )>0，则 必 

位于[ ， ．]内。不论出现 哪种情况 ，都 可将原来 的区间 

缩小一半。如此重复 ，即可求得满足精度 要求 的 。求得 

后 ，通 过下 式 

= f ／f (19) 

d= exp(X — Yl ／f ) (20) 

求 得 ， 。 

4 统计检验 

利用线性相关 系数 r与 t分布的关 系，可进 行给定显 
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著水平 下 的统 计检 验 。 r—t关 系可 表示 为 ： 

t(n一2)：r~／r _二— ／v／1一r 2 (21) 

式 中 t(n一2)表示 自由度 为 n一2的 t分 布 。根 据 上 

式 ，显著水 平 a下满 足假 设 分 布 的线 性 相 关 系数 l临界 值 r 

可 由下 式 计算 ： 

： — —  (22) 

当假设 分 布拟 合数 据 的 r值 大 于 r，值 时 ，则通 过检 验 。 

5 现役 飞机结构腐蚀损伤统计特征 

飞 机结 构 长期 遭 受载 荷 环 境 、腐 蚀 环 境 (包括 湿 度 、腐 

蚀 介质 等 )、热 交变 载荷 作 用 ，加 上防 护层 损伤 意外 损 伤 ，金 

属 基体 出 现点 蚀 、剥 蚀 等 。表 2为某 型 飞 机 外 场 检 查 得 到 

的腐蚀损伤数据 。 

表 2 飞机 某 结构 腐蚀 最大 深度 (CY12一CZ) 

Table 2 Maximum corrosion depth of certain structure(CY12一CZ) 

对 表 2数 据 进行 处 理 ，得 到 4种 分 布的 相 关 系 数 。分 

别 为 ： 

正态 分布 I r I=0．9743 

Gumbel(I型极 大值 )分 布 l r l=0．9844 

Logistic分布 l r l=0．9796 

三 参数 Weibul1分布 l r l=0．9939其 中 =0．o444，卢= 

2．1512 = 1．3740。 

而在显著性水平 0t=0．05下 r =0．2785。显然 。四种 

拟合均为高度相关 ，但最佳拟合应为三参数 Weibul1分布。 

其 累积 分布 函数 (CDF)为 ： 

F( )：f(z)d ： 一ex 【一( ) 】 
(y >0．044) 

不同服役时间腐蚀损伤的分布检验的相关系数见表 3。 

表 3 各 拟合 模型 的相 关 系数 

Table 3 Relationship coefficient of fit model 

从 表 3看 出 ，三 参 数 Weibul1分 布 的相 关 系 数 值 最 大 ， 

故认 为 不 同 服 役 时 间 下 的 腐 蚀 最 大 深 度 服 从 三 参 数 

Weibul1分 布 。 

6 结 论 

通 过对 四种 常用 分 布 的 比较 研 究 ，得 到 飞机 结 构 腐 蚀 

损伤最大深度符合三参数 Weibul1分布。从物理本质上可 

理解 为 ，三 参 数 Weibul1分 布 形 状 参 数 大 于 1，失效 率 恒 增 

加 ，可 以反 映 为史相 关 的不 可 逆 随机腐 蚀 累积 损伤 过程 ，即 

与腐蚀累积损伤的物理机制相符 ；其位置参数在物理 七反 

映 随机 变量 的最 小值 。 

统 计检 验采 用 Pearson统 计量 一 线性 相 关 系数 进 行 ，采 

用 r—t分布 函数 变换 得 到 r，。 
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