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摘  要: 提出了疲劳寿命预腐蚀影响系数曲线( C2T 曲线)通用性分析的 C值直接对比法和C2T 曲线参数统

计对比法,并进行相关试验研究, 得到了 C2T 曲线和载荷谱、应力水平以及裂纹尺寸基本无关的结论。C2T

曲线是进行腐蚀条件下飞机结构疲劳寿命评定和分析的基础, 为验证分析 C2T 曲线和载荷谱、应力水平以及

裂纹尺寸的相关性,从 C的定义和分布规律出发,提出了 C值直接对比法和 C2T 曲线参数统计对比法,近似

谱、不同恒幅应力水平以及不同指定裂纹尺寸下的预腐蚀疲劳寿命数据均表明了 C2T 曲线基本具有通用性;

并进行了某型飞机结构主梁模拟试件在随机谱及恒幅谱下的预腐蚀疲劳试验, 试验结果同样验证了上述结

论,从而说明了 C2T 曲线的通用性。
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Abstr act: To analysis the generality of C2T curve of pr e2corrosion factor ( C) versus cor rosion time ( T) , the

met hod of comparing C value or compar ing parameters of C2T curves is proposed, and the weak2 corr elation of

C2T curve with fatigue load spectrum, stress level and crack size ar e gained from the testing r esult . C is t he ra2

tio of pr e2corrosion fatigue life t o un2cor rosion fat igue life, and C2T curve is the basis of evaluating the fatigue

life for aircraft str ucture in corrosive environment . To decrease the task for testing the C2T curve, t wo meth2

ods ar e used to analysis the cor relat ion of C2T curve and the factors, such as fatigue load spectrum, str ess level

and crack size, and the generality is proved by t he pre2cor roded fat igue life of t he same specimen under sim ilar

spectra, const ant2str ess levels, and different cr ack sizes. T he fatigue test is performed under the spectrum and

comst ant amplitude loading, and the same conclusion is obtained, so the genera lit y is gained.

Key words: corrosion; pr e2corrosion; fatigue life; a ircr aft st ruct ur e; fatigue test; C2T curve; generality

  目前考虑腐蚀 ) 疲劳交替过程的腐蚀条件下

飞机结构寿命分析与评定方法均需建立不同地面

停放预腐蚀时间 T 对结构疲劳寿命的影响规律,

即 C2T 曲线
[ 1~ 8]
。常常存在如下问题:

( 1) 同一系列飞机疲劳关键件结构形式不

变,编制载荷谱时有很强的继承性,载荷谱为近似

谱。

( 2) 飞机不属于同一系列,飞机结构形式基

本相同, 载荷谱也同为随机谱,但编谱方法不同,

载荷谱差别较大。

( 3) 建立预腐蚀条件下材料或结构的 S2N

曲线时[ 3, 4, 6] ,需要建立恒幅应力水平下的 C2T 曲

线。

( 4) 腐蚀条件下飞机结构耐久性分析, 需要

给出不同裂纹尺寸对应的 C2T 曲线。

如果 C2T 曲线和载荷谱、应力水平以及裂纹

尺寸有关, 则需要测定不同情况下的 C2T 曲线,

耗费大量的人力和物力或增加分析的复杂性, 从

而需要对上述情况下 C2T 曲线是否通用进行研

究,即分析当载荷谱、恒幅应力水平或指定裂纹尺

寸变化时, C2T 曲线参数是否有明显变化,称之为

C2T 曲线通用性分析[ 7]。

由于机理分析的不完善, 主要从试验数据的

统计对比出发, 但是由于试验数据的限制, 文献

[ 3, 7, 8]给出的方法和结论尚不够完善和全面,从

而有必要针对飞机结构寿命分析中的常见情况,

进行适当的总结,充分收集试验数据,并进行补充

试验,建立 C2T 曲线通用性的分析方法、适用范

围和通用性结论。这样无疑会大大减少工作量及

经费投入,产生重要的工程应用价值和经济效益。
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1  C的定义和分布特性

11 1  定  义

地面停放预腐蚀会直接降低结构疲劳品质,

导致关键部位出现蚀坑, 加剧应力集中,加快裂纹

扩展速率,从而降低飞机结构疲劳寿命。预腐蚀

时间越长,疲劳寿命降低的越严重。预腐蚀对疲

劳寿命的影响用预腐蚀影响系数来反映,其定义

为[ 1]

C(T) = N 50( T )
N 50(0)

(1)

式中:N 50(T )、N 50( 0)分别为预腐蚀时间 T 后和

结构未腐蚀一般环境下的中值疲劳寿命。

针对预腐蚀条件下飞机结构疲劳寿命的特

点,给出如下假设
[ 7]
:

( 1) 预腐蚀疲劳寿命服从对数正态分布

lnN(T ) ~ N( L( T) , R
2
( T ) )

  ( 2) 不同预腐蚀时间 T 对应的对数疲劳寿命

分散性相同:

R( T ) = R

  上述假设通过大量试验结果的验证。从而有

C( T) =
N50 ( T )
N 50(0)

= e
L( T)+ u

P
R

e
L( 0) + u

P
R =

N P ( T )
N P ( 0)

式中: P 为可靠度,即预腐蚀影响系数与可靠度无

关。

11 2  分布特性

  若成组试验得到疲劳寿命为 N j ( r ) ( j = 1,

, , mT ) ,则有

lnN50( T ) = 1
mT E

m
T

j = 1
lnN j ( T) ~ N L( T ) ,

1
mT
R
2

lnC(T) = lnN 50( T) - lnN 50( 0) ~

N( L( T) - L(0) ,
1
mT

+ 1
m0

R
2
) (2)

即 C( T)服从对数正态分布。式中:m0 为未预腐

蚀疲劳试件数; mT 为预腐蚀T 后疲劳试件数。

2  C2T 曲线通用性分析方法

21 1  研究 C2T 曲线通用性的方法

如果相同结构、不同情况(载荷谱、应力水平

或裂纹尺寸)对应的 C( T )值或 C2T 曲线参数经

统计对比没有差异, 则说明 C2T 曲线具有通用

性。通常有两种分析方法和过程。

21 2  C值直接对比法

11 2节给出 C(T )服从对数正态分布的结论,

当不同情况下对应的预腐蚀时间 T 相同时,采用

t检验法直接对 lnC( T)值进行检验, 该过程不涉

及 C2T 曲线形式,称为 C值直接对比法,具体过

程为:

( 1) 计算 C( T )值  进行不同情况下的成组

预腐蚀疲劳试验,得到指定 T 对应的试件中值疲

劳寿命N 50( T ) , 得到不同情况下的 C( T )值;该

过程必须保证试验组数大于或等于 4, 并且其中

一组为未预腐蚀结构一般环境下的疲劳试验。

( 2) 对 C(T )的分布参数进行估计。

( 3) 按照方差未知的正态总体假设检验方法

对不同情况下相同 T 对应的 lnC( T )值进行假设

检验。如果相同 T 对应的 lnC( T )值经检验无差

异, 则说明 C2T 曲线具有通用性。则有公共 C

(T )值满足

lnC(T ) =
AlnC1( T) + BlnC2 ( T)

A+ B
~

N
A( L1( T ) - L1 (0) ) + B( L2( T) - L2, 0(0) )

A+ B
,

AB
A+ B

R
2

式中: A = 1
m2

+ 1
m2

, B = 1
m1

+ 1
m1
。

如果对应预腐蚀时间 T i ( i= 1, , , n)的两种

情况下 lnCk( T ) ( k= 1, 2)值均无差异,则从数值

上说明了 C 和载荷谱、裂纹尺寸无关, 显然 C2T

曲线具有通用性。进一步确定 C2T 曲线形式时,

可以采用公共的 C(T )值, 按典型函数形式进行

分析处理。

21 3  C2T 曲线参数统计对比法

21 2节过程要求不同情况下对应的预腐蚀时

间相同,有一定的局限性。由于通常要给出 C2T

曲线参数, 并且大多数情况下 T 不可能完全相

同,从而通用性的严格证明方法应该从 C2T 曲线

形式出发, 统计对比不同情况下 C2T 曲线参数,

称为 C2T 曲线参数统计对比法[ 7]。如果两条曲

线参数相同,则说明具有通用性。

考虑 C2T 曲线的表达式, 对每种情况下的

( T i , Ci ) ( i= 1, , , n)数据进行回归分析, 得到回

归参数的分布规律。如果经对比表明无差异,可

以综合各种情况下的 C2T 曲线参数得到公共参

数。在进行曲线参数的统计对比时, 必须以其具
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体分布形式为基础, 通常取单参数指数函数形

式
[ 7]
, 该函数的合理性已经得到大量试验结果的

验证,并且在进行参数估计时严格满足线性回归

的前提条件,其参数分布规律明确。

通常有两种方法确定 C2T 曲线参数:

( 1)直接法  对比所有成组疲劳寿命标准差

Ri ( i= 1, , , n) ,由 F 检验法检验其是否具有方差

齐性。如果无显著差异, 计算总体标准差 sw。由
预腐蚀疲劳寿命数据得到( T i , Ci )数据,按

lnC(T ) = BT

回归分析得到参数 B的估计值

B̂=
lxy
l xx

~ N B, 1
lxx

R2 (3)

式中:

lxx = E
n

i= 1

T
2
i

( 1
mi

+ 1
m0

)
, lxy = E

n

i= 1

T i lnci

( 1
mi

+ 1
m0

)
。

  ( 2)间接法  C2T 曲线实际上也反映了预腐

蚀条件下结构的疲劳寿命变化规律

N50(T) = N50(0)C(T) ] lnN50(T) = a+ BT

(4)

即有

lnN 50( T ) ~ N a + BT ,
1
mT

R
2

或 lnN(T ) ~ N( a + BT , R
2
) (5)

式中: a= E( lnN 50( 0) )为未腐蚀结构的对数中值

疲劳寿命。该式即为预腐蚀条件下给定应力水平

的疲劳寿命变化规律。

上述过程将 C2T 曲线的回归过程转化为疲

劳寿命的回归过程, N( T )曲线的斜率即为 C2T

曲线参数。

对比所有成组疲劳寿命标准差,由 F 检验法

检验其是否具有方差齐性。如果方差无显著差

异,则给出综合标准差 sw。设疲劳寿命数据为

( T i , N 50, i ) ( i= 1, , , n) , 按式(5)进行回归分析,

回归参数为

B̂=
lxy
l xx

~ N B, 1
l xx
R2 (6)

式中: l xy = E
n

i = 1
mi ( T i - �T ) ( lnN 50, i - lnN 50) ,

lxx = E
n

i= 1
[mi ( T i - �T ) 2] , �T = 1

E
n

i= 1
mi

E
n

i = 1
(miT i ) ,

lnN 50 = 1

E
n

i= 1
mi

E
n

i= 1
mi lnN 50, i。

B̂即为C2T 曲线的斜率。如果 B̂经统计分析

表明无显著差异, 则说明 C2T 曲线具有通用性,

可将参数综合后得到公共参数。仅以直接法为例

进行分析:设两种情况对应的回归参数为: ( sw1 ,

B̂1 ) , ( sw2 , B̂2) , 首先进行方差齐性分析,然后检验

C2T 曲线斜率是否有显著差异, 由 F 检验法对

sw1 , sw2进行方差齐性检验,若无显著差异, 则可以

将两种条件下的标准差合并起来作为公共的标准

差。

sw =
E
n1

i= 1
(m1, i - 1) s

2
w1 + E

n2

i= 1
(m2, i - 1) s

2
w2

ni - 1+ n2 - 1
( 7)

  用相应的估计量 B̂1 , B̂2 构造检验的统计量
[ 9]

t =
B̂1 - B̂2

sw 1
lxx 1

+ 1
lxx 2

~ t( n1 - 1+ n2 - 1) (8)

  若 t检验表明无显著差异,可以将两种情况

下的参数合并后作为公共的参数。

B̂=
lxx 1B̂1 + lxx 2B̂2
lxx 1 + lxx 2

3  各种情况下的 C2T 曲线通用性

31 1  不同载荷下 C2T 曲线通用性分析

载荷的差别包括两个方面:一是谱型不同;二

是应力水平不同。对于相同的构件和环境,疲劳

载荷可以由各种谱型和应力水平进行组合,工程

上不可能进行各种情况下的 C2T 曲线测定。目

前,已有典型结构模拟试件不同恒幅应力水平和

近似谱下的预腐蚀疲劳寿命数据, 以及谱型相同

但应力水平不同的预腐蚀疲劳寿命数据,但是上

述数据也是不够充分的。在已有数据的前提下,

可以按上述方法进行 C2T 曲线通用性分析。为

了保证工程实施的可能性,我们认为如果随机谱

和恒幅谱下的 C2T 曲线无差异, 那么就有理由认

为 C2T 曲线基本具有通用性。

31 2  C2T 曲线和裂纹尺寸的关系

( 1) 裂纹萌生寿命 C2T 曲线  给定裂纹尺

寸,则裂纹萌生寿命预腐蚀影响系数为

C( T) =
t50( T )
t50( 0)

(10)

式中: t50 ( T)为预腐蚀时间 T 后一般环境下中值

裂纹萌生寿命; t50( 0)为预腐蚀时间为 0的一般环

境下中值裂纹萌生寿命, 对应着某指定裂纹尺寸。

通常在建立(预)腐蚀条件下飞机结构耐久性
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分析方法时
[ 5]
, 要建立指定裂纹尺寸下裂纹萌生

寿命的变化规律, 即裂纹萌生寿命预腐蚀影响系

数曲线。

( 2) 裂纹萌生寿命 C2T 曲线通用性  在耐久

性分析的相对小裂纹范围内, 不同裂纹尺寸对应

的预腐蚀疲劳寿命不同。预腐蚀条件下耐久性分

析中,在确定原始疲劳质量( IFQ )分布时, 常常需

要进行参数优化, 如果不同裂纹尺寸对应的 C2T

曲线参数不一样,则增加了分析的复杂性,从而有

必要对预腐蚀条件下飞机结构裂纹萌生预腐蚀影

响系数和裂纹尺寸的关系进行分析, 如果 C2T 曲

线参数和裂纹尺寸无关,则称具有裂纹尺寸对应

的通用性。

由于机理分析的不完善, 同样从试验数据的

统计分析出发, 其过程为:

¹ 建立裂纹萌生寿命 C2T 曲线  根据裂纹

扩展( a, t)数据得到相对小裂纹尺寸范围内典型

裂纹尺寸对应的裂纹扩展寿命, 得到对应的中值

寿命,从而建立裂纹萌生寿命 C2T 曲线。

º C2T 曲线通用性分析  对典型裂纹尺寸

对应的 C2T 曲线参数进行统计分析, 其过程与载

荷谱下 C2T 曲线通用性分析过程完全相同。

如果 C2T 曲线参数经检验无差异,则说明 C2

T 曲线具有通用性, 它将为腐蚀条件下飞机结构

寿命评定和分析提供极大的方便。

31 3  通用性的适用范围

由于载荷和环境对寿命影响的复杂性, 文中

/通用性0指的是 C2T 曲线参数在数值上和上述条

件基本无关,需要大量数据的验证。并有一定的约

束条件:材料或构件的疲劳失效机理应相同。如果

是恒幅不同应力水平,疲劳寿命应处于同一个寿命

区段,如: 10
4
~ 10

6
次。若为随机谱和恒幅谱,那么

恒幅应力应取随机谱中造成损伤较大的应力水平。

如果腐蚀环境比较严重或载荷谱形式差别非常明

显,则 C2T 曲线不一定存在通用性。

4  实例验证

41 1  近似谱下 C2T 曲线通用性分析

选取文献[ 8]中的某型飞机机翼副梁模拟试

件加速预腐蚀疲劳寿命数据, 得到 C 值见表 1。

其中疲劳载荷谱为该系列飞机两种机型随机载荷

谱,谱型近似。分析结果见表 2、图 1。

表 1  某型机翼副梁模拟试件( T, C)数据

Table 1  ( T, C) data of f atigue specimens

谱 1

T / h C

0 11 0

72 01 8426

144 01 670

228 01 502

谱 2

T / h C

0 11 0

271 5 01 9264

821 5 01 7962

1371 5 01 6997

表 2  回归结果

Table 2 Regression results

序号 B r R l xx

1 - 01 002926 01998 01 110 167360

2 - 01 002650 01999 01 065 609201 1

取常用显著度 A= 01 05, 有 sw = 01 088, t=

01 658,检验表明 B无显著差异,从而有总体参数

Bw= - 01 00285。

图 1  近似谱下 C2T 图

Fig1 1  C2T cu rves of sim ilar sp ect ra

41 2  随机谱与恒幅谱

( 1) 试验概述  采用某型飞机机翼主梁模拟

试件,试件材料为 30CrMnSiNi2A,采用螺钉连接

有铝片, 试件加工、装配、表面处理与实际结构完

全相同,表面涂漆;试件形式、尺寸见图 2。

图 2  模拟试件图

Fig1 2  Fat ign e specimen detail s

采用文献[ 10]给出的加速环境谱, 加速腐蚀

10h相当于外场 1a。在北京航空航天大学 ZJF2

75G周浸箱中进行加速腐蚀试验, 试验过程中严

格控制环境参数, 每 48h 更换溶液。加速腐蚀后
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在北京航空航天大学 MTS8802500kN 材料试验

机上进行一般环境下的随机谱和恒幅应力下的疲

劳试验,频率 f = 6H z。其中随机谱为该型飞机

实测谱及该部位各载荷状态 1g 应力所构成的名

义应力谱;而恒幅谱取该谱中造成疲劳损伤较大

的过载 ny = 31 5g 对应的应力水平。采用轴向加

载的方式, 载荷谱由 TestStar Ò s 系统控制,动载

精度 2%。随机谱下完成预腐蚀 0、50、100、200、

300h 共 5 组 39 件, 恒幅谱完成预腐蚀 0、100、

200、300h 共 4组 24件试件的试验, 试验结果处

理参数见表 3。

表 3 加速预腐蚀疲劳寿命处理参数

Table 3  Fatigue testing results aff ter pr e2cor rosion

T / a
随机谱

N50/飞行小时 s n

0 8843 01 20 8

5 7816 01 22 8

10 7008 01 15 8

20 5980 01 12 7

30 5513 01 14 8

恒幅谱

N 50 / cycles s n

58109 01 23 5

45674 01 13 7

43278 01 24 6

34513 01 09 6

( 2) C的直接对比  取常用显著度 A= 01 05,

上述疲劳寿命具有方差齐性, 随机谱和恒幅标准

差分别为 sw1 = 01 177, sw2 = 01 177, 有总体标准差

为 sw= 01 174。直接对比 lnC值, 构造 t 变量, 得

到的 t值见表 4。

取显著度 A= 01 05, 显然 lnC值通过检验,即

对应相同年限的 C值无显著差异。

( 3) C2T 曲线参数统计对比  C2T 曲线拟合

参数见表 5, 处理结果见图 3。
表 4 统计检验量

Table 4 Statistica l parameter s

T / a
C

随机谱 恒幅谱
| t|

10 01 79249 01 786 01 09

20 01 67617 0174477 11 02

30 01 62345 0159393 01 52

表 5 C2T 曲线拟合参数

Table 5  Parameters of C2T curve

谱型 B lxx r

随机谱 - 01 017478 56731 33 01 990

恒幅谱 - 01 017128 38371 12 01 991

  取显著度 A= 01 05, | t | = 01 0962,通过显著性

检验,从而有公共的斜率为: B= - 01 01734。

41 3  C2T 曲线和裂纹尺寸的关系

采用某型飞机机翼副梁加速预腐蚀后一般环

境下谱载裂纹扩展寿命数据
[ 5]
。取 R=

图 3  C2T 曲线处理结果

Fig1 3  C2T curres of spectr um and cons tant ampl itu de loadin g

3121 9MPa对应的裂纹扩展数据, 由拉格朗

日三点插值计算裂纹尺寸 a = 01 4、01 6、01 8 和

11 0mm对应的裂纹扩展寿命, ( a, t50)数据见表

6。

表 6 裂纹扩展( a, t50 )数据

Table 6  ( a, t50 ) data

    t50/飞行小时

T / d        

a/ mm

01 4 01 6 01 8 11 0

0 5528 5972 6401 6762

3 4461 4963 5435 5854

6 3449 3892 4240 4565

91 5 2607 2998 3222 3440

上述参数具有方差齐性, 处理得到的曲线参

数见表 7、图 4。

表 7  回归曲线参数

Table 7 Regression results

a/ mm B r lx x

01 4 - 01 07852 110

01 6 - 01 07157 01999

01 8 - 01 07027 01997

11 0 - 01 06831 01996

2901 55556

图 4  C2T 曲线图

Fig. 4  T he C2T cur ve

  选取 C2T 曲线斜率相差最大的两组进行参

数检验( a= 01 4、11 0mm) ,有:
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t =
01 07852 - 0. 06831

01 209 1
2901 55556

+ 1
2901 55556

=

01 5888 < t01 025(13 + 13)

  表明 C2T 曲线参数无差异, 有公共参数 B=

- 01 072168。

5  结  论

采用 C值直接对比法和 C2T 曲线参数统计

对比法对C2T 曲线通用性进行了总结和分析,进

行了补充试验, 通过试验数据的对比分析,得到了

C2T 曲线和载荷谱、恒幅应力水平以及裂纹尺寸

基本无关的结论。
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