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基于寿命包线的飞机典型搭接结构腐蚀

疲劳寿命预测

毕亚萍，张腾*，何宇廷，张天宇，王长凯
(空军工程大学 航空工程学院，西安 710038)

摘　　　要：针对飞机在腐蚀环境下服役的寿命预测问题，开展了某型飞机机身壁板搭接结构

的腐蚀-疲劳交替试验。基于试验结果和飞机结构寿命包线理论体系，建立了该型飞机机身壁板搭接

结构在不同服役地区、不同飞行强度下的寿命包线，并基于寿命包线对其剩余寿命进行了预测。通

过开展验证试验，将试验结果与计算结果进行对比，发现预测误差为 17.4%。说明结构寿命包线是

飞机典型搭接结构寿命预测的有力工具，其预测结果是飞机服役过程中检修周期及寿命管理的一项

重要参考依据。

关　键　词：飞机结构；腐蚀-疲劳交替试验；疲劳寿命；结构寿命包线；寿命预测

中图分类号：V247+.45；TG498.1
文献标志码：A　　　　文章编号：1001-5965（2023）08-2200-07

  
飞机上有大量的搭接结构，较为典型的是飞机

机身壁板搭接结构[1]。搭接部位易发生应力集中和

缝隙腐蚀，极大地影响了飞机的飞行寿命，甚至导

致灾难性事故的发生 [2-3]。飞机的寿命体系包含疲

劳寿命和日历寿命 2项指标，以先达到的指标作为

飞机大修或到寿的依据[4]。

在飞机结构的腐蚀破坏方面，主要研究飞机结

构的日历寿命。何宇廷 [5] 通过腐蚀影响系数及等

损伤折算，研究了飞机结构日历寿命的评定方法。

但是，传统日历寿命没有考虑疲劳载荷与腐蚀环境

的相互影响关系，致使 2类指标不匹配，寿命被浪

费[6]。陈群志等[7] 研究发现对腐蚀环境与载荷的研

究不足是中国现役飞机日历寿命方面存在的突出

问题之一。文献 [8]提出利用年飞行强度对飞机日

历寿命进行预测分析的方法；文献 [9-10]从腐蚀角

度基于仿真技术对日历寿命进行研究。以上对飞

机寿命体系的研究多以环境或强度两者中的某单

一因素展开，而环境和强度两者的综合影响鲜有

提及。

由于飞机搭接结构的损伤隐蔽性和难检测

性，以及试验和服役数据相对较少，未来工程结

构的重要研究方向是结构寿命的预测 [11]。文献

[12-14]提出了飞机结构寿命包线的概念，给出了

飞机结构在安全使用条件下疲劳寿命与日历寿

命的边界线，通过考虑疲劳寿命与日历寿命的相

互影响关系，提出了通过预腐蚀疲劳试验确定飞

机结构寿命包线的腐蚀影响系数法，建立了典型

服役环境下飞机结构腐蚀疲劳关键件的剩余寿

命预测方法，为飞机结构日历寿命评定奠定了

基础。

本文在文献 [15]的基础上，将疲劳载荷与腐蚀

环境对寿命的相互影响关系联系起来，建立某型飞

机机身壁板搭接结构的寿命包线，并基于此寿命包

线对该型飞机机身壁板搭接结构在不同地区进行

不同飞行强度的腐蚀疲劳寿命进行预测，将预测结

果与试验结果进行对比验证。
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 1　搭接结构疲劳-腐蚀交替试验

 1.1　试验对象

本文试验对象为某型飞机机身壁板搭接结构，

在疲劳定寿时该结构为典型的腐蚀疲劳危险部

位。根据此机身壁板搭接结构的特征，设计的搭接

结构模拟件采用多铆钉搭接的形式，试验件单面搭

接，由半圆头铆钉铆接。搭接板为 2 mm厚的 7B04
铝合金，按轧制方向取材；铆钉材料为 2A10铝合

金，连接段直径为 5 mm。试验件表面防护层的日

历寿命为 6.14 a。图 1所示搭接结构在试验中的受

载方式为垂直受载，根据有限元分析和试验结果[16]，

此类结构的失效部位位于第 1排或第 3排铆钉处，

失效形式主要为广布疲劳损伤。试验件及其构型

尺寸如图 1所示，试验件表面如图 2所示。
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图 1    试验件构型

Fig. 1    Test piece configuration
 
 
 

图 2    试验件表面

Fig. 2    Surface of the test piece
 

由于试验件是单面搭接的形式，在受到拉载时

会产生较大的弯曲变形，发生提前破坏，与所模拟

结构的实际破坏形式不符。因此，试验使用了防弯

夹具，如图 3所示。最外侧夹板的作用是防止加载

时面外弯矩的影响，约束试验件中部的变形。2块

垫板用于保证加载的对称性。加载时摩擦会减小

钉载，因此，加载前，在夹具与试验件接触部位涂抹

二硫化钼润滑脂，并垫上聚四氟乙烯薄膜作为润滑

条，使夹具和试验件不直接接触，以减小摩擦，使对

钉载的影响最小。

 1.2　试验方法

飞机在服役/使用时主要为“停放”、“飞行”交

替状态，飞机停放时主要受腐蚀损伤的影响，在高

空飞行时环境温度低、腐蚀介质少，主要受疲劳作

用的影响，因此，服役 /使用过程近似于“腐蚀 -疲
劳”交替过程。本文进行实验室条件下的腐蚀-疲
劳交替试验，以确定结构寿命包线中的腐蚀影响系

数曲线。试验件的疲劳加载由 MTS-810-500 kN疲

劳试验机实施，加载谱形为正弦等幅谱，最大净截

面应力为 130 MPa，应力比为 0.06，加载频率为 15 Hz。

试验件在此加载条件下，每 8个循环相当于飞机实

际服役 1 efh（efh为当量飞行小时，表征飞机等效飞

行时间消耗量）。开展纯疲劳试验的试验件为 4件。

该飞机的服役地区为沿海地区，根据服役地区

的腐蚀环境特点，自编了机身壁板结构的当量腐蚀

环境谱。根据该环境谱，在 DCTC1200P盐雾腐蚀

试验箱中开展施加酸性 NaCl溶液盐雾加速腐蚀试
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图 3    试验夹具与试验件装配图

Fig. 3    Assembly diagram of test fixture and test piece
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验：用 H2SO4 调整溶液 pH值为 4，调整腐蚀温度为

40 ℃，盐雾沉降量为 1～2 mL/h(80 cm2)。由加速腐

蚀环境作用 32.5 h相当于飞机服役 1 a。腐蚀-疲劳

交替试验分为 5组，总腐蚀时间分别为 325 h、975 h、
1 300 h、1 625 h和 1 950 h，每组试验件件数均为

4件。5组腐蚀-疲劳交替试验的试验次序为“腐蚀—
疲劳—腐蚀—疲劳”的形式，即腐蚀疲劳交替

2次。每次腐蚀时间及第 1次疲劳加载的循环数如表 1
所示，试验件在第 2次疲劳加载时直接加载至断

裂。疲劳试验及腐蚀试验现场如图 4和图 5所示。
 
 

表 1    纯疲劳试验结果

Table 1    Fatigue test results

试验件编号 疲劳寿命/周期 对应飞行小时数/efh

0-1 138 324 17 290.5

0-2 176 771 22 096.4

0-3 195 420 24 427.5

0-4 134 194 16 774.3
 

 
 

图 4    疲劳试验现场

Fig. 4    Fatigue test site
 
 
 

图 5    腐蚀试验现场

Fig. 5    Corrosion test site
 

 1.3　试验结果

试验件的纯疲劳试验结果及腐蚀-疲劳交替试

验结果如表 1、表 2所示
 

表 2    腐蚀-疲劳交替试验结果

Table 2    Results of alternating corrosion and fatigue tests

总腐蚀时间/h 试验件编号 疲劳寿命/周期 对应飞行小时数/efh

325

1-1 90 485 11 310.6

1-2 113 470 14 183.8

1-3 128 705 16 088.1

1-4 151 690 18 961.3

975

2-1 110 077 13 759.6

2-2 103 176 12 897.0

2-3 77 767 9 720.9

2-4 73 607 9 200.9

1 300

3-1 65 469 8 183.6

3-2 93 485 11 685.6

3-3 94 003 11 750.4

3-4 60 460 7 557.5

1 625

4-1 87 463 10 932.9

4-2 75 508 9 438.5

4-3 52 756 6 594.5

4-4 60 634 7 579.3

1 950

5-1 68 997 8 622.1

5-2 87 102 10 887.8

5-3 53 866 6 733.3

5-4 48 095 6 011.9
 

 2　搭接结构寿命包线的建立

飞机结构寿命包线是表征军用飞机结构在安

全使用条件下飞行小时数/起落次数与日历时间范

围的边界线，也就是（当量）疲劳寿命与日历寿命的

使用限制线，可以在以疲劳寿命和日历寿命为坐标

轴的二维直角坐标系中用曲线表示，反映了飞机结

构疲劳寿命与日历寿命之间的相互关系[15]。

1） 结构腐蚀影响系数 C(T)曲线的建立。C(T)
曲线表述经历加速腐蚀 T 年后试验件的剩余疲劳

寿命均值 N 同完好试验件疲劳寿命均值的比值，即

C (T ) =
N50 (Ti)
N50 (0)

（1）

C(T ) = 1−aT b

根据表 3中对应的不同腐蚀年限下的结构腐

蚀影响系数，利用 形式 [17] 进行腐蚀影

响系数曲线的拟合，得到此飞机机身壁板搭接结构

的腐蚀影响系数曲线公式，如式（2）所示，相关系数 R2

为 0.997：

C (T ) = 1−0.078 4T 0.504 0 （2）

2） 结构使用限制点的确定。由于该型飞机机

身壁板搭接结构为耐久性结构，在结构寿命管理中

不存在疲劳裂纹扩展的情况下，综合考虑静强度要

求、结构经济修理要求和飞机的技术特性 3方面，

确定腐蚀环境下此典型搭接结构寿命包线的使用
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限制点的飞行强度为 150 efh/a，对应的横坐标为

54.97 a，疲劳寿命是 8 246 efh。
3） 结构寿命包线的绘制。由纯疲劳寿命的总

坐标与飞机搭接结构防护层的日历寿命可以确定

寿命包线的左侧部分。将飞机搭接结构的腐蚀影

响系数曲线 C(T)与疲劳寿命相乘可以得到此飞机

机身壁板搭接结构的使用年数与疲劳寿命的关系

曲线，曲线在结构限制点截止，从而可以确定寿命

包线的右侧部分。因此，此飞机机身壁板搭接结构

寿命包线如图 6所示。
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图 6    某型飞机机身壁板搭接结构的结构寿命包线

Fig. 6    Structural life envelope of a fuselage wall panel lap

structure for an aircraft type
 

需要说明的是，在实际应用中，由于飞机结构

使用的安全性要求，通常采用疲劳安全寿命进行结

构寿命管理，而疲劳安全寿命一般是通过可靠性分

析或由平均寿命除以分散系数得到。在使用寿命

包线进行腐蚀环境影响下的飞机结构寿命管理时，

一般也应建立安全寿命包线：①对不同腐蚀周期下

的结构疲劳寿命进行可靠性分析，得到疲劳安全寿

命；②根据不同腐蚀周期下的疲劳安全寿命进行拟

合，得到对应的 C(T)曲线；③以无腐蚀条件下的疲

劳安全寿命作为纵坐标起点绘制疲劳安全寿命包线。

由于本文研究的目的是采用寿命包线这一方

法进行结构腐蚀疲劳寿命的预测，正如开展结构疲

劳腐蚀预测时均是采用平均寿命模型一样，本文所

使用的寿命包线均为平均寿命包线。

 3　基于寿命包线的搭接结构剩余寿

命预测及验证

根据试验结果和给定的防护体系有效周期，建

立此飞机机身壁板搭接结构在不同地区进行不同

飞行强度的寿命包线，并使用目前常用的Miner模型[18]

对该结构的剩余寿命进行预测；根据不同服役地

区、不同飞行强度下的条件实施腐蚀-疲劳试验；将

此结构寿命包线所得预测结果与试验结果进行对

比，得到寿命包线预测模型的预测误差。

 3.1　不同地区及强度的飞机结构寿命包线

假设该型飞机在甲、乙、丙、丁 4个地区进行

服役。对 4个地区服役环境进行加速模拟时所采

用的腐蚀介质和试验条件相同，但等效加速系数不

同，实验室加速环谱作用时间分别为 32.5 h、44 h、
70 h和 76 h相当于飞机在甲、乙、丙、丁 4个地区

服役 1 a。飞机机身壁板搭接结构服役 /使用历程

为：在甲地以 272 efh/a的平均飞行强度服役 /使用

5.1  a（防护体系未失效），而后在乙地以 240 efh/a
的平均飞行强度服役/使用 3.2 a（前 0.7 a防护体系

未失效）；转场至丁地以 187 efh/a的平均飞行强度

服役/使用 4 a；转场至丙地以 254 efh/a的平均飞行

强度服役/使用 3.2 a；计划转场至甲地服役/使用 8 a，
考核结构在最后 8 a最多能使用的当量飞行小时数。

采用第 2节建立结构寿命包线的方法建立了

该型飞机搭接结构在甲、乙、丙、丁 4个地区服役

时的结构寿命包线，该型飞机机身壁板搭接结构在

甲、乙、丙、丁 4个地区的腐蚀影响系数曲线公式

及其相关系数如表 4所示，结构寿命包线如图 7所示。
  

表 4    不同地区的结构寿命包线

Table 4    Structural life envelops for different regions

服役
地区

防护层
有效期/a

对应飞行
小时数/efh

C(T)曲线公式 相关系数

甲 6.14 20 147.2 C(T)=1−0.078 4T0.504 0 0.997

乙 4.10 20 147.2 C(T)=1−0.091 3T0.504 0 0.997

丙 3.08 20 147.2 C(T)=1−0.115 4T0.503 8 0.997

丁 2.48 20 147.2 C(T)=1−0.120 2T0.504 3 0.997

 3.2　基于寿命包线的结构剩余寿命预测

根据文献 [15]方法，结合该型飞机机身壁板搭

接结构的使用历程，不考虑结构大修的影响，对结

构剩余寿命进行计算：

1） 由于给定的防护体系材料在甲地环境的有

效期为 6.14 a，在甲地以 272 efh/a飞行强度服役/使
用的 5.1 a结构受到的损伤可以认为是纯疲劳损

伤。结构在此历程下的累积损伤为 272×5.1/20 147.2=
0.068 9。防护体系的损伤为 5.1/6.14=0.83。

 

表 3    不同腐蚀年限下的疲劳寿命与腐蚀影响系数

Table 3    Fatigue life and corrosion impact factor for different

corrosion years

试验腐蚀时间/h 等效腐蚀年限/a 对应飞行小时数/efh C(T)

0        0 20 147.2 1.000 0

325 10.00 15 135.9 0.751 3

975 30.00 11 394.6 0.565 6

1 300 40.00 9 794.3 0.486 1

1 625 50.00 8 636.3 0.428 7

1 950 60.00 8 064.4 0.400 3
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2） 结构随后在乙地以 240 efh/a的飞行强度服

役 /使用 3.2  a。由于防护体系的剩余损伤度为

1–0.83=0.17，结构在乙地服役的前 4.1×0.17=0.7 a
属于纯疲劳状态，在后 2.5 a受到腐蚀和疲劳的共

同影响。在乙地服役的前 0.7  a，结构的损伤为

240×0.7/20 147.2=0.008 3。防护体系的累积损伤为

1。在乙地服役的后 2.5 a，结构受到腐蚀和疲劳的

共同影响，以结构寿命包线右侧的 C(T)曲线进行结

构损伤的计算，得乙地 240 efh/a的飞行强度对应的

基体年损伤度为 0.027 2，在该使用历程下的结构累

积损伤为 0.027 2×2.5=0.068 0。
3） 结构转场至丁地以 187 efh/a的飞行强度服

役/使用 4 a，得丁地 187 efh/a飞行强度对应的基体

年损伤度为 0.030 6，在该使用历程下的结构累积损

伤为 0.030 6×4=0.122 4。
4） 结构转场至丙地以 254 efh/a的飞行强度服

役 /使用 3.2 a，得丙地 254 efh/a飞行强度对应的基

体年损伤度为 0.034 2，在该使用历程下的结构累积

损伤为 0.034 2×3.2=0.109 4。
5） 结构基体在上述服役历程下的总累积损伤

0.068 8+0.008 3+0.068 0+0.122 4+0.109 4=0.377 0，剩
余损伤为 1−0.377 0=0.623 0。

要使结构在甲地服役/使用 8 a后总累积损伤达

到 1，则每年的结构基体损伤为 0.623 0/8=0.077 9。
计算得到甲地达到 0.077 9  a损伤的飞行强度为

1 123.8 efh/a。因此，结构在甲地服役 8 a最多能使

用的当量飞行小时数为 1 123.8×8=8 990.4 efh。
因此，结构在上述使用历程下预测得到的

总寿命为 272×5.1+240×3.2+187×4+254×3.2+8 990.4=
12 706.4 efh。
 3.3　验证试验结果及预测误差

试验加载条件与假设服役历程的对应关系如

表 5所示，其验证试验结果如表 6所示。由于验证

试验的腐蚀疲劳加载历程与假设的飞机结构服役

历程有一一对应的关系，可以将验证试验的断裂寿

命等效为飞机结构的实际寿命。
 
 

表 5    验证试验加载条件与假设服役历程对应关系

Table 5    Correspondence between validation test loading

conditions and assumed service history

服役
地区

飞行强度/
（efh·a−1）

服役
年数/a

试验腐蚀
周期/h

试验疲劳
循环数/周期

甲 272 5.1 0 11 100

乙 240 0.7 0   1 350

乙 240 2.5 110   4 800

丁 187 4 304   6 000

丙 254 3.2 224   6 500

甲 待求 8 260 疲劳加载至断裂

　注：在甲地服役的5.1 a和乙地服役的前0.7 a，防护体系未失效，试验
中为纯疲劳加载。
 
 
 

表 6    模拟结构转场服役/使用的腐蚀-疲劳交替试验结果

Table 6    Results of alternate corrosion and fatigue tests

simulating transfer of structure into service/use

试验件编号 疲劳寿命/周期 对应飞行小时数/efh

6-1 72 325 9 040.6

6-2 103 274 12 909.3

6-3 103 843 12 980.4

6-4 66 791 8 348.9
 

利用结构寿命包线模型预测的该型飞机机身

壁板搭接结构的累积疲劳寿命结果为 12 706.4 efh，
而在进行不同地区及不同飞行强度下的腐蚀-疲劳

试验中，该型飞机机身壁板搭接结构疲劳寿命的均

值为 10 819.8 efh。因此，结构寿命包线预测结果的

精度误差计算如下：

δ = 12 706.4−10 819.8
10 819.8

×100% = 17.4% （3）

 4　结　论

1） 本文建立了某型飞机机身壁板搭接结构的

结构寿命包线，并利用此结构寿命包线对该型飞机

以甲、乙、丙、丁 4个地不同服役地区、不同飞行强

度的转场服役/使用为条件，开展了基于寿命包线的

搭接结构剩余寿命预测，预测了该型飞机机身壁板

搭接结构在此服役/使用条件下的剩余寿命。

2） 该型飞机机身壁板搭接结构的结构寿命包

线预测结果与试验结果 17.4% 的精度误差，验证了

寿命包线是作为飞机典型搭接结构寿命预测的有

力工具，其预测结果是飞机服役过程中寿命管理的

一项重要参考。
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图 7    某型飞机机身壁板搭接结构在甲、乙、丙、丁 4个

地区的结构寿命包线

Fig. 7    Structural life envelope of certain aircraft fuselage panel

overlap structure in areas A, B, C and D
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Corrosion and fatigue life prediction of aircraft typical lap
structures based on life envelope

BI Yaping，ZHANG Teng*，HE Yuting，ZHANG Tianyu，WANG Changkai

(Aeronautics Engineering College，Air Force Engineering University，Xi’an 710038，China)

Abstract： The  corrosion  and  fatigue  tests  of  a  certain  type  of  aircraft  fuselage  panel  lap  structure  were
conducted alternatively. Based on the test results and the concept of aircraft structure life envelope, the life envelope
of  the  lap  joint  structure  of  the  fuselage  panel  in  different  service  areas  and  under  different  flight  intensities  was
established.  Then,  based on this  life  envelope,  the  remaining lifetime of  the  structure  was predicted.  The prediction
error  was found to be 17.4% by comparing the experimental  results  with the calculated results.  It  is  shown that  the
structural life envelope is a powerful tool for life prediction of aircraft typical lap structures, and its prediction result is
an important reference for the maintenance cycle and life management of aircraft in service.

Keywords： aircraft structure；corrosion-fatigue alternate test；fatigue life；structure life envelope；life prediction
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