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多种服役环境下航空铝合金疲劳裂纹扩展行为
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颜光耀，刘治国，穆志韬，李旭东
（海军航空大学青岛校区 航空机械系，山东 青岛　２６６０４１）

摘　要：通过收集机场环境数据并依据环境谱编谱流程，编制出试验室环境下航空铝合金加速腐蚀试验
谱，并依据该谱开展ＬＤ２ＣＳ铝合金预腐蚀疲劳试验。统计分析试验数据，利用影响平均值方法，筛选出三个
重要腐蚀损伤表征量，即最大蚀坑深度、最大蚀坑宽度、点蚀率。通过归一化无量纲处理和加权平均方法，计

算出腐蚀损伤综合指标α。对比不同损伤程度下预制裂纹疲劳扩展行为特点，定义腐蚀加速系数 Ω（α）。利
用加速腐蚀第１８—２０ａ的试验数据验证Ω（α）表达式的有效性，得到预测值相对误差均小于１０％，这说明修
正后的疲劳裂纹扩展公式适用于表示腐蚀损伤对长裂纹扩展的加速作用，为航空铝合金的损伤容限设计提

供新的思路。

关键词：飞行器转场环境；航空铝合金；加速腐蚀试验；影响平均值；腐蚀损伤综合指标；腐蚀加速系数

中图分类号：Ｖ２１５．５　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０１９）０３－１１２－０７

Ａｖｉａｔｉｏｎａｌｕｍｉｎｕｍｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｂｅｈａｖｉｏｒｉｎ
ｍｕｌｔｉｐｌｅｓｅｒｖｉｃｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

ＹＡＮＧｕａｎｇｙａｏ，ＬＩＵＺｈｉｇｕｏ，ＭＵＺｈｉｔａｏ，ＬＩＸｕｄｏｎｇ
（ＡｖｉａｔｉｏｎＭｅｃｈａｎｉｃｓＤｅｐａｒｔｍｅｎｔ，ＱｉｎｇｄａｏＢｒａｎｃｈｏｆＮａｖａｌＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｑｉｎｇｄａｏ２６６０４１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅａｖｉａｔｉｏｎａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｃｏｒｒｏｓｉｏｎｔｅｓｔｓｐｅｃｔｒｕｍｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｐｅｃｔｒｕｍｃｏｎｄｕｃｔｉｎｇ

ｐｒｏｃｅｓｓａｆｔｅｒｃｏｌｌｅｃｔｉｎｇｔｈｅａｉｒｐｏｒｔｓｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｄａｔａ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｃｏｒｒｏｓｉｏｎｔｅｓｔｓｐｅｃｔｒｕｍ，ａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙＬＤ２ＣＳｐｒｅｃｏｒｒｏｄｅｄｆａｔｉｇｕｅ

ｔｅｓｔｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｅｓｔｄａｔａｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｌｙａｎｄｔｈｅｔｈｒｅｅｍａｉｎｃｏｒｒｏｓｉｏｎｄａｍａｇｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓ，ｎａｍｅｌｙｍａｘｉｍｕｍｐｉｔｄｅｐｔｈ，

ｍａｘｉｍｕｍｐｉｔｗｉｄｔｈａｎｄｐｉｔｓｕｒｆａｃｅｒａｔｅ，ｗｅｒｅｓｉｆｔｅｄｏｕｔｂｙｕｓｉｎｇＭＩＶ（ｍｅａｎｉｍｐａｃｔｖａｌｕｅ）ｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｎｔｈｅｃｏｒｒｏｓｉｏｎｄａｍａｇｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｉｎｄｉｃｔｏｒ

αｗａｓｃｏｍｐｕｔｅｄｂｙａｐｐｌｙｉｎｇｔｈｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｎｄｔｈｅｗｅｉｇｈｔｅｄａｖｅｒａｇｅｍｅｔｈｏｄｓ．Ｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｆａｔｉｇｕｅ

ｐｒｅｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｂｅｈａｖｉｏｒｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｒｒｏｓｉｏｎｄａｍａｇｅｌｅｖｅｌｓ，ｔｈｅｃｏｒｒｏｓｉｏｎａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔΩ（α）ｗａｓｄｅｆｉｎｅｄｔｏｃｏｒｒｅｃｔｔｈｅｃｌａｓｓｉｃａｌ

ｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｆｏｒｍｕｌａ．ＴｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆΩ（α）ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｗａｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｅｍｐｌｏｙｉｎｇｔｅｓｔｄａｔａｃｏｒｒｏｄｉｎｇｔｈｅ１８ｔｈｔｏ２０ｔｈｅｑｕｉｖｅｌｅｎｔｙｅａｒｓａｎｄ

ｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｓｗｅｒｅａｌｌｂｅｌｏｗ１０％．Ｉｔｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓｔｈａｔｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｅｄｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｆｕｎｃｔｉｏｎｉｎｆｌｉｇｈｔｔｒａｎｓｆｅｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｓａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅ

ｆｏｒｒｅｆｌｅｃｔｉｎｇｔｈｅｃｏｒｒｏｓｉｏｎｄａｍａｇｅａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｎｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｐｏｓｉｎｇｎｅｗｉｄｅａｓｆｏｒａｖｉａｔｉｏｎａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙｄａｍａｇｅｔｏｌｅｒａｎｃｅ

ｄｅｓｉｇｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌｉｇｈｔｔｒａｎｓｆｅｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ；ａｖｉａｔｉｏｎａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ；ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｃｏｒｒｏｓｉｏｎｔｅｓｔ；ｍｅａｎｉｍｐａｃｔｖａｌｕｅ；ｃｏｒｒｏｓｉｏｎｄａｍａｇｅｉｎｄｉｃｔｏｒ；

ｃｏｒｒｏｓｉｏｎａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

　　铝合金由于其比强度高、加工性能好等优点，
广泛应用于航空工业领域。某些飞行器机身使用

ＬＤ２ＣＳ铝合金，且要常年转场于环境差异较大的
多个机场，易受到不同环境的腐蚀。腐蚀损伤的

存在会使铝合金结构件更易断裂失效，开展腐蚀

损伤对铝合金结构件剩余强度和疲劳断裂性能的

评估工作至关重要。ＬＤ２ＣＳ铝合金在转场环境
初期的主要腐蚀损伤形式是点蚀，很多学者量化

研究了铝合金点蚀形貌对材料疲劳性能的影响。

文献［１－４］提出用蚀坑深度值作为铝合金在腐
蚀溶液中的疲劳性能，从而得到了不同腐蚀时期

蚀坑深度与疲劳寿命的对应关系，依此进行腐蚀

疲劳寿命的预测。张有宏等［５］定义了腐蚀损伤

度，用来表征点蚀的表面积所占考核区域的比重，

并得到了腐蚀损伤度与疲劳寿命的表达式。文

献［６－９］将腐蚀坑等效成半圆形或半椭圆形表
面裂纹，将腐蚀疲劳问题转化为有预制表面裂纹

的疲劳裂纹扩展问题进行研究。文献［１０－１２］
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从工程应用角度，建立了预腐蚀影响系数曲线的

统计分析方法，并对其通用性进行了分析。蔡剑

等［１３］、马少华等［１４］和王池权等［１５］学者研究了不

同腐蚀环境下铝合金材料的腐蚀疲劳性能，从环

境类型的角度得到不同环境对试件疲劳性能的

影响。

由以往研究可知，关于铝合金腐蚀损伤对其

疲劳性能的影响往往从单一点蚀形貌表征量入

手，得到的经验公式存在片面性，关于腐蚀损伤表

征量对裂纹扩展行为的贡献度也没有过多论述。

本文利用平均影响值（ＭｅａｎＩｍｐａｃｔＶａｌｕｅ，ＭＩＶ）
方法［１６］对９个腐蚀损伤表征量进行筛选，得到三
个最重要的腐蚀损伤表征量，通过加权平均的方

法得到腐蚀损伤综合指标 α，并依此开展腐蚀损
伤对裂纹扩展行为的影响。

文献［１７－２２］利用扫描电子显微镜原位观
测技术，研究了预腐蚀疲劳情况下的物理短裂

纹扩展行为，发现短裂纹的扩展路线受到临近

腐蚀坑尺寸和晶粒内部作用力的影响，并得到

裂纹扩展速率与局部应力应变场的参数相关的

经验表达式。由于对铝合金结构件的损伤程度

不同，转场环境下的贯穿型裂纹并不适合从局

部腐蚀损伤对裂纹尖端的影响这一角度进行研

究。本文在计算出腐蚀损伤综合指标 α后，对
比分析了不同加速腐蚀年限下的裂纹扩展速

率，根据相应腐蚀年限的裂纹扩展特点，定义了

腐蚀加速系数 Ω（α），并通过工程拟合得到经过
腐蚀加速系数 Ω（α）修正的 Ｐａｒｉｓ公式，最后利
用试验数据验证了依据腐蚀损伤综合指标建立

的腐蚀加速系数的有效性。

１　腐蚀与疲劳试验

试验件为狗骨状的ＬＤ２ＣＳ铝合金，尺寸图与
实物图如图１所示。飞行器所在机场停放的时间
取平均得到加速腐蚀试验总谱［２３－２７］，如图 ２
所示。

由图２可知，ＬＤ２ＣＳ铝合金加速腐蚀６８５５ｈ
相当于在机场转场环境中使用一年的腐蚀损伤

量。根据谱中参数要求，配制浸泡试件用的酸性

溶液：在质量浓度为 ５％的 ＮａＣｌ溶液中滴入浓
Ｈ２ＳＯ４，使溶液的ｐＨ＝４±０２。设定红外烤灯烘
烤条件：相对湿度 ＲＨ＝９０％ ～９５％，温度 Ｔ＝
（４０±２）℃。将试验件编号后依序置于ＺＪＦ－４５Ｇ
周浸试验箱，依据加速腐蚀试验要求，对试件分批

次进行一次循环为浸泡 ３６ｍｉｎ烘烤 ９１ｍｉｎ，

（ａ）试验件尺寸图（厚度：ｔ＝３ｍｍ）
（ａ）Ｔｅｓｔｐｉｅｃｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎ（ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ：ｔ＝３ｍｍ）

（ｂ）试验件实物图
（ｂ）Ｔｅｓｔｐｉｅｃｅｏｂｊｅｃｔ

图１　ＬＤ２ＣＳ铝合金试验件
Ｆｉｇ．１　ＡｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙＬＤ２ＣＳｔｅｓｔｐｉｅｃｅ

图２　ＬＤ２ＣＳ铝合金加速腐蚀试验环境谱
Ｆｉｇ．２　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｃｏｒｒｏｓｉｏｎｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆ

ｅｎｇｉｎｅａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙＬＤ２ＣＳ

３２４次循环为一个当量加速腐蚀日历年限，最长
２０个相应当量年限的加速腐蚀试验。每隔２个
当量加速腐蚀年限，将相应组别的试验件取出，

利用 ＫＨ－７７００形貌检测显微镜对有效受力区
域的蚀坑形貌进行观测和统计分析，图 ３所示
为４个不同加速腐蚀年限下典型腐蚀区域的形
貌图。

利用电火花线切割技术预制中心贯穿裂纹，

长度为１ｍｍ，如图１（ａ）所示。在ＭＴＳ－８１０电液
伺服疲劳试验平台上进行疲劳拉伸试验，每隔

２０００次循环，用 ＫＨ－７７００形貌检测显微镜测量
相应裂纹长度ｃ，ｃ为预制裂纹长度的一半加上裂
纹扩展路径垂直于加载方向上的投影长度。疲劳

试验在ＭＴＳ－８１０疲劳试验机上进行，环境温度
为室温，加载波形为正弦波，采取轴向等幅加载方

式，应力比 Ｒ＝００６，加载频率 ｆ＝１０Ｈｚ，最大应
力σｍａｘ＝２６７ＭＰａ。

·３１１·
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（ａ）典型蚀坑三维形貌
（ａ）Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｔｙｐｉｃａｌｐｉｔ

（ｂ）典型蚀坑面积测量图
（ｂ）Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｃｈａｒｔｏｆｔｙｐｉｃａｌｐｉｔｓｕｒｆａｃｅａｒｅａ

（ｃ）蚀坑宽度与深度测量图
（ｃ）Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｃｈａｒｔｏｆｔｙｐｉｃａｌｐｉｔｗｉｄｔｈａｎｄｄｅｐｔｈ

图３　典型蚀坑腐蚀形貌及测量图
Ｆｉｇ．３　Ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｅｓａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｃｈａｒｔｓｏｆ

ｔｙｐｉｃａｌｐｉｔｃｏｒｒｏｓｉｏｎ

２　试验结果及讨论

２．１　腐蚀损伤综合指标

根据航空铝合金在服役环境中腐蚀损伤的特

点，在受力有效区域内，第ｉ个加速腐蚀日历年限
下（ｉ＝１，３，５，…，１７）选取的９个腐蚀损伤表征量
如下：最大蚀坑深度ｄｍａｘ，ｉ，蚀坑测量深度最大值；

平均蚀坑深度 ｄａｖｅ，ｉ，蚀坑测量深度平均值；最大
蚀坑宽度ａｍａｘ，ｉ，垂直于加载方向的蚀坑宽度最大
值；平均蚀坑宽度 ａａｖｅ，ｉ，垂直于加载方向的蚀坑
宽度平均值；最大腐蚀面积 Ｓｍａｘ，ｉ，受腐蚀区域表
面积最大值；平均腐蚀面积 Ｓａｖｅ，ｉ，受腐蚀区域表
面积平均值；最大蚀坑体积 Ｖｍａｘ，ｉ，蚀坑测量体积
最大值；平均蚀坑体积 Ｓａｖｅ，ｉ，蚀坑测量体积平均

值；点蚀率γｉ，γｉ＝
１
Ｓｃｏｒｒ∑

ｎｉ

ｊ＝１
Ｓｉ，ｊ×１００％，其中Ｓｃｏｒｒ

为受力有效区域总面积，ｎｉ为第 ｉ个加速腐蚀日
历年限下的蚀坑总数目，Ｓｉ，ｊ为第 ｉ个加速腐蚀日
历年限下第ｊ个蚀坑的表面积。

上述各腐蚀损伤表征量对疲劳裂纹扩展行为

的影响程度不同，如果将不重要的量引入裂纹扩

展模型，会增加模型的复杂性和计算误差，因此需

要对腐蚀损伤表征量进行筛选。

ＭＩＶ方法可以表示神经网络中权重矩阵的
变化情况并能准确评价输入变量对输出变量的相

关性大小。具体计算过程为：网络学习结束时，将

学习样本中的自变量特征在原值基础上增减

１０％，重新组成学习样本，用已建成的网络进行训
练，将得到的新的两个仿真结果与真实结果相减，

得到自变量变动后对输出产生的影响变化值

（ＩｍｐａｃｔＶａｌｕｅ，ＩＶ），最后将ＩＶ按照观测数取平均
得到该自变量对网络输出的 ＭＩＶ值，符号代表相
关的方向，绝对值代表所占比重的大小。根据

ＭＩＶ的绝对值大小，对自变量的影响程度进行排
序，从而实现变量的筛选。

将９个不同加速腐蚀年限下的腐蚀损伤表征
量作为神经网络的输入变量，输出为相应腐蚀年

限下的疲劳裂纹扩展寿命，按照 ＭＩＶ的训练过
程，得到不同加速腐蚀年限下的腐蚀损伤表征量

ＭＩＶ的绝对值，取平均值得到如表１所示的上述
９个腐蚀损伤表征量ＭＩＶ的绝对值。
　　由表１可知，对裂纹扩展寿命的影响程度由
大到小排序为：ｄｍａｘ，ｉ，ｄａｖｅ，ｉ，γｉ，ａｍａｘ，ｉ，ａａｖｅ，ｉ，Ｓｍａｘ，ｉ，
Ｖａｖｅ，ｉ，Ｓａｖｅ，ｉ，Ｖｍａｘ，ｉ。可以看出，ｄｍａｘ，ｉ，ｄａｖｅ，ｉ，γｉ，ａｍａｘ，ｉ，
ａａｖｅ，ｉ的 ＭＩＶ值相对较大。又因为同一腐蚀条
件下的蚀坑深度服从正态分布 Ｎ～（μ，σ２），

表１　腐蚀损伤表征量对应的ＭＩＶ绝对值
Ｔａｂ．１　ＭＩＶａｂｓｏｌｕｔｅｖａｌｕｅｓｏｆｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｃｏｒｒｏｓｉｏｎｄａｍａｇｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓ

腐蚀损伤

表征量
ｄｍａｘ，ｉ／μｍ ｄａｖｅ，ｉ／μｍ γｉ／％ ａｍａｘ，ｉ／μｍ ａａｖｅ，ｉ／μｍ Ｓｍａｘ，ｉ／μｍ

２ Ｖａｖｅ，ｉ／μｍ
３ Ｓａｖｅ，ｉ／μｍ

２ Ｖｍａｘ，ｉ／μｍ
３

ＭＩＶ
绝对值

３．４５ ３．０８ ２．８１ １．９４ １．８７ ０．８２ ０．６５ ０．４５ ０．５８
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且有［２８］：

ｄｍａｘ，ｉ＝ｎσ＋ｄａｖｅ，ｉ （１）
ａｍａｘ，ｉ＝ｎσ＋ａａｖｅ，ｉ （２）

式中，ｎ为常数，所以选择最大蚀坑深度 ｄｍａｘ，ｉ，最
大蚀坑宽度ａｍａｘ，ｉ和点蚀率 γｉ作为衡量腐蚀损伤
对裂纹扩展寿命影响程度的三大指标。

上述三种腐蚀表征量随加速腐蚀年限的变化

均很好地符合幂函数规律，如图４（ａ）～（ｃ）所示，
分别为ｄｍａｘ，ｉ，ａｍａｘ，ｉ和γｉ随加速腐蚀年限变化的散
点图和拟合曲线。

因各腐蚀损伤指标的时间变化规律相似，但

量纲不同，需要对其分别进行归一化处理，公式定

义如下：

ｙｉ＝ｘｉ／ｘｍａｘ （３）
式中，ｙｉ为归一化后第 ｉ个加速腐蚀日历年限下
的腐蚀损伤量，ｘｉ为第 ｉ个加速腐蚀日历年限下
的腐蚀损伤测量值，ｘｍａｘ为相应腐蚀损伤指标的最
大测量值。

三大腐蚀损伤表征量的归一化量随时间变化

的幂函数与实际测量值的幂函数对比发现，拟合

（ａ）最大蚀坑深度和加速腐蚀年限的关系
（ａ）Ｍａｘｉｍｕｍｐｉｔｄｅｐｔｈｖｅｒｓｕｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｃｏｒｒｏｓｉｏｎｙｅａｒ

（ｂ）最大蚀坑宽度和加速腐蚀年限的关系
（ｂ）Ｍａｘｉｍｕｍｐｉｔｗｉｄｔｈｖｅｒｓｕｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｃｏｒｒｏｓｉｏｎｙｅａｒ

（ｃ）点蚀率和加速腐蚀年限的关系
（ｃ）Ｐｉｔｓｕｒｆａｃｅｒａｔｅｖｅｒｓｕｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｃｏｒｒｏｓｉｏｎｙｅａｒ

图４　三大腐蚀损伤指标随加速腐蚀
年限变化的拟合曲线

Ｆｉｇ．４　Ｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｒｅｅｉｍｐｏｒｔａｎｔｃｏｒｒｏｓｉｏｎ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｖｅｒｓｕｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｃｏｒｒｏｓｉｏｎｙｅａｒ

函数的相关性与参数ｂ不变，只有参数ａ改变，各
表征量拟合曲线的参数如表２所示。

表２　三大腐蚀损伤表征量随腐蚀
年限变化的参数拟合结果

Ｔａｂ．２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｒｅｅｃｏｒｒｏｓｉｏｎｄａｍａｇｅ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｑｕａｎｔｉｔｉｅｓｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｃｏｒｒｏｓｉｏｎｙｅａｒｓ

腐蚀损伤

表征量

函数

表达式

相关

系数
参数ｂ参数ａ 归一化

参数ａ

最大蚀

坑深度
ｙｄｍａｘ＝ａｔ

ｂ ０．９８３ ０．４３６ ７２．３２６ ０．２９２

最大蚀

坑宽度
ｙａｍａｘ＝ａｔ

ｂ ０．９６２ ０．９４５ ４８．７２６ ０．０７１

点蚀率 ｙγ＝ａｔ
ｂ ０．９２３ ０．６８７ ０．２０６ ０．１４６

利用加权平均法得到基于筛选出的三大腐蚀

损伤表征量的腐蚀损伤综合表征指标 α（ｔ），其公
式如下：

α（ｔ）＝
ＭＩＶｄｍａｘ·ｙｄｍａｘ＋ＭＩＶａｍａｘ·ｙａｍａｘ＋ＭＩＶγ·ｙγ

ＭＩＶｄｍａｘ＋ＭＩＶａｍａｘ＋ＭＩＶγ
（４）

其中：ＭＩＶｄｍａｘ为腐蚀坑最大宽度对应的 ＭＩＶ绝对
值；ＭＩＶａｍａｘ为腐蚀坑最大宽度对应的 ＭＩＶ绝对
值；ＭＩＶγ为点蚀率对应的 ＭＩＶ绝对值。将其代
入表１中相应ＭＩＶ值得到腐蚀损伤综合指标（无
量纲）随加速腐蚀年限变化的动力学方程为：

α（ｔ）＝０．４２１ｙｄｍａｘ＋０．２３７ｙａｍａｘ＋０．３４２ｙγ
＝０．１２３ｔ０．４３６＋０．０１７ｔ０．９４５＋０．０５０ｔ０．６８７，１ａ≤
ｔ≤１７ａ （５）

２．２　腐蚀损伤对疲劳裂纹扩展行为的影响

通过试验观测得到 ｃ－Ｎ曲线，对其进行差
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分计算可以得到 ｄｃ／ｄＮ－Ｎ曲线，即裂纹扩展速
率变化曲线。由观测可知，裂纹扩展距离低于

１００μｍ时，扩展速率波动性较强，属于短裂纹扩
展时期，本文不予考虑。根 据 Ｐａｒｉｓ公 式，
（ｄｃ／ｄＮ）ｉ＝Ｃｉ（ΔＫ）

ｍｉ，其中 Ｃｉ和 ｍｉ分别为第 ｉ
个加速腐蚀年限下的拟合参数，得出不同加速腐

蚀年限下的长裂纹扩展速率随应力强度因子变程

ΔＫ的变化曲线，其中 ΔＫ可通过查阅《应力强度
因子手册》获得。将ｄｃ／ｄＮ－ΔＫ曲线的自变量和
因变量进行双对数处理并对不同加速腐蚀年限下

的裂纹扩展速度进行直线拟合，图５所示为加速
腐蚀０ａ，５ａ，１１ａ和１７ａ后的双对数坐标图。

图５　疲劳裂纹扩展ｌｎ（ｄｃ／ｄＮ）－ｌｎΔＫ关系图
Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｌｎ（ｄｃ／ｄＮ）ａｎｄｌｎΔＫ

从图５可知，用斜率均为４的直线拟合不同
加速腐蚀年限的裂纹扩展速率双对数散点图，有

很强的相关性。随着腐蚀损伤的逐年加重，裂纹

扩展速率明显提高。表３给出了上述４个不同腐
蚀时间下的Ｐａｒｉｓ公式拟合参数。

表３　不同加速腐蚀年限裂纹扩展速率
Ｐａｒｉｓ公式拟合

Ｔａｂ．３　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｖａｌｕｅｏｆＰａｒｉｓｍｏｄｅｌｆｏｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｃｏｒｒｏｓｉｏｎｙｅａｒｓ

加速腐蚀年限／ａ　　 Ｃｉ ｍｉ

０ ２．５３１×１０－９ ４

５ ８．１４２×１０－９ ４

１１ １．８２４×１０－８ ４

１７ ２．６０２×１０－８ ４

　　从表３可知，加速腐蚀１７ａ后，裂纹扩展速
率增加了约１０倍。定义腐蚀加速系数 Ω（α）对

Ｐａｒｉｓ公式进行修正，其中 α为腐蚀损伤综合指
标，令Ｃｉ＝Ω（α）·Ｃ０，图６给出了腐蚀加速系数
Ω（α）与腐蚀损伤综合指标α的拟合关系，由图可
知当α≥０时，腐蚀加速系数的拟合函数为：
Ω（α）＝－１４．４５９α３＋２４．０７５α２－０．４４α＋１．０３５

（６）

图６　腐蚀加速系数Ω（α）与腐蚀损伤
综合指标α的对应关系

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｏｒｒｏｓｉｏｎ
ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔΩ（α）ａｎｄｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅ

ｉｎｄｅｘｏｆｃｏｒｒｏｓｉｏｎｄａｍａｇｅα

由图６可知，在加速腐蚀 ０～１７ａ间，腐蚀
加速系数 Ω（α）随腐蚀损伤综合指标 α单调递
增，即裂纹扩展速率随着腐蚀损伤程度的增加

而增大。三次拟合曲线的切率先增大后减小，

说明扩展速率随着腐蚀损伤程度的增加而增长

缓慢，在产生剥蚀之前，裂纹扩展速率最大值很

可能维持在约 １０倍的未腐蚀试件的裂纹扩展
速率。

２．３　腐蚀加速系数的有效性验证

分别统计观测加速腐蚀第１８ａ、１９ａ、２０ａ的
蚀坑最大深度值，蚀坑最大宽度值和点蚀率，将其

代入式（４），求得相应腐蚀损伤综合指标α１８、α１９、
α２０，并将其代入式（６）计算得到相应的腐蚀加速
系数预测值，与试验获得的加速腐蚀第 １８ａ、
１９ａ、２０ａ时的腐蚀加速系数进行对比，对比结果
如表４所示。

由表４可知，预测相对误差均小于１０％，预
测结果较好且偏保守。因此，式（６）适用于计算
影响裂纹扩展速率的腐蚀加速系数。将 Ω（α）代
入未腐蚀的 ＬＤ２ＣＳ铝合金中心贯穿裂纹板的
Ｐａｒｉｓ公式，可求出飞行器转场环境下不同裂纹长
度时０～２０ａ的裂纹扩展速率，获得的腐蚀损伤
综合指标α也可用于其他机场环境的裂纹扩展
行为研究。
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表４　腐蚀加速系数Ω（α）预测结果
Ｔａｂ．４　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｒｒｏｓｉｏｎ
ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔΩ（α）

加速腐蚀

年限／ａ
Ω（α）
预测值

Ω（α）
试验值

相对

误差／％

１８ １０．４１３ １１．２１８ ７．１８

１９ １０．４５２ １１．５３２ ９．６３

２０ １０．５４７ １１．５６４ ８．７９

３　结论

对预腐蚀的 ＬＤ２ＣＳ铝合金试件预制中心裂
纹并进行疲劳裂纹扩展试验，得到主要结论如下：

１）由ＭＩＶ方法得到对裂纹扩展寿命影响最
大的三个腐蚀损伤表征量：蚀坑最大深度、蚀坑最

大宽度和点蚀率。

２）对上述三种腐蚀损伤表征量进行归一化
和加权平均方法的处理，得到腐蚀损伤综合指标

α的动力学方程。
３）随着腐蚀损伤程度的增加，腐蚀损伤对疲

劳裂纹扩展的加速作用也越来越明显。定义腐蚀

加速系数Ω（α），将转场环境下 Ｐａｒｉｓ公式修正为
（ｄｃ／ｄＮ）ｉ＝Ω（αｉ）Ｃ０（ΔＫ）

ｍ０，得到 Ω（α）的多项
式表达式。

４）利用加速腐蚀１８ａ、１９ａ、２０ａ时统计观测
三个重要的腐蚀损伤表征量和相应年限的裂纹扩

展速率对式（４）进行有效性验证，得到腐蚀加速
系数预测值的相对误差均小于１０％，从工程实用
角度表明，式（４）适于定量表现 ＬＤ２ＣＳ铝合金有
限薄板的中央贯穿裂纹随腐蚀损伤程度增加裂纹

扩展速率增大的现象。

本文只研究了铝合金点蚀损伤对长裂纹扩展

速率的影响，裂纹萌生及短裂纹扩展期和其他腐

蚀形式对航空铝合金结构件的腐蚀疲劳寿命的影

响同样严重，后续会继续开展多种腐蚀形式对疲

劳裂纹不同扩展时期影响的研究。
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