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摘要：利用Origion软件拟合试验数据，通过对实验数据的拟合得出腐蚀对LY12CZ铝合金疲劳性能的

影响，以及材料常数随腐蚀的变化关系。拟合结果与实际理论相吻合。

关键词：腐蚀；铝合金；疲劳性能；Origion

中图分类号：V250.2；TG111.8 文献标识码：A

文章编号：1672－9242（2011）03－0012-03

Effect of Corrosion on Fatigue Properties of LY12CZ by Using Origin
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Abstract：The data were fitted by using Origin software. The effect of corrosion on fatigue properties of LY12CZ was got,

and also the changing relation between material constant and corrosion was found. It was showed that the fitted results coincide with

theories.
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飞机结构的腐蚀是世界航空界共同面临的重大

问题，环境对飞机结构的影响一直受到国内外学术

界和工程界的高度重视。腐蚀和疲劳一样是导致飞

机发生灾难性事故的重要原因，会给飞行安全造成

非常严重的后果。铝合金材料在现役飞机上应用得

非常广泛，经常采用高强铝合金型材制造主要承力

件包括翼梁缘条、腹板、对接型材、油箱舱桁条、中央

翼和外翼长桁等。此类构件腐蚀最为严重，且不易

外场维修时拆换，所以它的腐蚀损伤规律及日历寿

命是研究的重点。

1 飞机服役现状

材料的腐蚀除其自身的缺陷和腐蚀因素外，环
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境因素是造成腐蚀发生和发展的一个最主要原

因。飞机的服役环境一般包括湿热地区、工业污染

区和沿海地区，并且飞机服役过程中要跨越气象差

异很大的疆域、海洋，要经常在多雨区飞行与停放，

还面临海上作业飞行等高盐雾环境。在这种飞行

条件下，将在多地区存在多种环境介质对飞机的浸

蚀。

大多数飞机的日历时间消耗在地面停放上，即

使在空中飞行，大于3 km高空的飞行时间大大高于

3 km以下的飞行时间，而在3 km以上高空有害介质

含量低，起主要腐蚀作用的空气湿度一般都低于飞

机结构主体材料的临界相对湿度，环境对结构的影

响不明显。研究表明

[1—3]

，空中飞行环境相对地面停

放环境而言，对飞机结构的影响很小，实际上地面停

放环境的腐蚀是影响使用寿命的主导因素。这就决

定了现役飞机结构损伤的基本模式（如图1所示）

是：腐蚀—疲劳—再腐蚀—再疲劳……，直至破坏。

严格地说，腐蚀与疲劳的纯交替作用几乎是不存在

的。表面上的腐蚀与疲劳交替作用，为两种因素的

交互作用创造了条件。如先腐蚀后疲劳，在腐蚀损

伤处形成了小孔和坑斑，同时也积聚有腐蚀介质，随

后的疲劳即使结构总体环境是非腐蚀性的，在损伤

处因有局部腐蚀环境的协同作用，仍具有腐蚀疲劳

的性质。

美国曾对各类飞机结构的损伤类型和发生频率

做过调查

[4]

，最多的损伤形式是腐蚀和开裂，而且开

裂通常从腐蚀坑、腐蚀斑痕处开始。由环境腐蚀引

发结构损伤及疲劳是造成结构失效的主要原因，许

多飞机结构包括翼梁、门框、起落架外筒的失效，小

至螺栓断裂大至机翼折断大都是由腐蚀疲劳造成

的。可见开展对飞机结构材料的腐蚀研究，已成为

消除飞行事故隐患及提高飞机实际使用寿命的重要

的工程实际需求。

2 试验及数据分析

2.1 试验方法

2.1.1 试件

试件材料为LY12CZ铝合金，尺寸如图2所示，

厚度为2.3 mm。

2.1.2 试验方式及设备

试验分2组：A组试件直接进行疲劳试验；B组

试件先预腐蚀再进行疲劳试验。预腐蚀是在质量分

数为20%的EXCO溶液中分别浸泡2，4，6，12 h。疲

劳实验设备是MTS810电液伺服疲劳试验机（极限载

荷：500 kN；加载方式：轴向拉压；加载频率：0～50

Hz）。试验采用正弦波形，应力比R=0.1，加载频率为

6 Hz。

2.2 数据拟合

由疲劳试验绘制S-N曲线是一件耗费很大的工

作，常规条件下的 S-N曲线，平均应力一定，而应力

幅不同（或最大应力不同）时，材料的应力与寿命曲

线符合一定的规律，常见的经验公式有2种

[5]

。

1）指数函数公式

N·e

αS
=C

式中：α和C是取决于材料性能的材料常数；S
为交变应力；N为疲劳寿命。对上式两边取对数可

得：

αS+lg N=lg C
可见，指数函数的经验公式相当于在半对数坐

标上，S与lg N成线性关系。

2）幂函数公式

SαN=C
对上式两边取对数可得：

α·lg S+lg N=lg C

图1 飞机载荷/环境时间示意

Fig. 1 Sketch map of load vs. time of aircraft

图2 试件

Fig. 2 Specimen
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可见，幂函数的经验公式相当于在双对数坐标

图中lg S和lg N成线性关系。

用Origion软件对疲劳和腐蚀疲劳试验数据进行

线性拟合，如图3、图4所示。

从拟合曲线可以看出，未腐蚀试件的 S-N曲线

与腐蚀试件的 S-N曲线差别很大，疲劳寿命明显降

低，而腐蚀2，4，6，12 h的S-N曲线差别不大，比较接

近。这说明腐蚀对材料的疲劳性能影响非常大。

图3 不同腐蚀时间应力寿命曲线（S-lg N）

Fig. 3 Stress vs. lg N for different corrosion time

图4 S-N曲线

Fig. 4 S-N curve

材料常数α，C是与材料应力比、加载方式有关

的材料疲劳性能参数。腐蚀使材料的疲劳性能发生

了变化，α，C也将随腐蚀时间而变化。

将：αS+lg N=lg C

改写为：

书书书

! "
!"#

!

$
#

!

!"%

则其对应的线性方程为：Y=A+BX
通过对实验数据的拟合可得材料的疲劳性能参

数变化（见表1）。

国内外大量的飞机事故或结构故障分析结论表

明

[4]

，结构中的疲劳开裂通常起始于腐蚀坑。一方

面，腐蚀的存在会导致疲劳裂纹萌生，寿命大幅度降

低；另一方面，在腐蚀介质和疲劳载荷的作用下，又

会加速疲劳裂纹的扩展，使寿命降低。在许多情况

下正是由于环境的腐蚀行为使材料的疲劳性能产生

了变化，从而引发结构失效。从某种角度看，材料疲

劳品质变化主要体现在材料疲劳性能参数的变化。

从拟合数据可以看出，随腐蚀时间的增加，α，C都
是减小的，但α，C从未腐蚀到腐蚀这一阶段，其值

（下转第48页）
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此外，预计最大的趋势是与功能紧密结合的试

验。当前的航天产品发展已经初露端倪，其特点是

传统通用平台式试验方法受到很大影响，试验场地/

试验设备等与产品截然分开的做法可能行不通了，

需要产品涉及到的多个专业紧密配合，并与场地、布

局、用材、测控手段等密不可分。（续完）
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减小幅度比较大，从腐蚀2 h到腐蚀12 h阶段其值变

化比较缓慢。

3 结论

利用Origion软件对LY12CZ铝合金材料疲劳和

腐蚀疲劳试验数据进行拟合，可以得出：

1）未腐蚀试件的 S-N曲线与腐蚀试件的 S-N
曲线差别很大，疲劳寿命明显降低，而腐蚀2，4，6，

12 h的S-N曲线差别不大，比较接近。

2）腐蚀会使材料性能下降，导致结构的疲劳寿

命降低。从拟合数据可以看出，α，C随腐蚀时间的

增加其值都是减小的，但α，C从未腐蚀到腐蚀其值

减小幅度比较大，从腐蚀2 h到腐蚀12 h其值变化比

较缓慢，与实际理论相吻合。
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表1 材料的疲劳性能参数变化

Table 1 Parameters change of fatigue performance of materials

书书书

!"
!"#

!

书书书

!"#
!

!

未腐蚀

749.883 7

-75.508 6

材料性能参数

腐蚀2 h

1 173.664 5

-185.107 2

腐蚀状况

腐蚀4 h

1 103.060 9

-173.294 8

腐蚀6 h

1 166.915 4

-190

腐蚀12 h

1 168.561 7

-193
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