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预腐蚀疲劳退化加速因子研究
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摘 � � � 要: 考虑预腐蚀对材料疲劳性能的影响,以疲劳强度作为腐蚀量, 给出了考虑预腐蚀疲劳退化的加

速腐蚀因子的定义和表达式,并结合疲劳分析方法, 以细节疲劳额定值 ( DFR )作为疲劳强度的衡量, 给出了

预腐蚀条件下的 DFR 确定方法, 通过加速环境和实际服役环境下 DFR 随预腐蚀时间退化规律的对比分析,

建立基于 DFR 的加速腐蚀因子, 并进行参数估计,最后, 给出了 LY12CZ 铝合金试件在典型环境下的加速腐

蚀因子取值.
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Investigation of acceleration factor for pre�corrosion

fatigue degradation: model and analysis
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Abstract: The acceler at ion corro sion factor ( ACF) for accelerated corrosion test under

service o r natural expo sed environment is the most important parameter in the accelerated

cor rosion test ( ACT) . T he material pr operty w as degraded seriously in pre�co rrosion envi�
r onment , and the corr osion damage w as characterized by fat igue st rength. So, the accelera�
t ion factor w as def ined as the r at io o f fat igue st reng th in dif ferent environments, and the ex�
pression w as proposed in considerat ion of the deg radat ion pro cess of fat igue st reng th w ith

cor rosion time. To evaluate the fat igue property, the pr e�cor rosion fat igue life w as assumed
to follow the tw o�parameter Weibull dist ribut ion, the detail fat igue rat ing ( DFR) method in
pre�corr osion environment w as proposed, and the relat ionship betw een the DFR and the co r�
r osion time w as expressed as an exponent ial funct ion. T he acceler at ion cor rosion factor based

on the DFR was proposed by comparing the degr adation process in acceler ated corrosive envi�
r onment and the natural exposed environment, and w as proved to be a constant reg ardless of

cor rosion time. Finally, the typical ACF of LY12CZ Aluminum alloy specimen w as calculat�
ed.

Key words: accelerat ion cor rosion facto r; corrosion; pre�co rrosion; accelerated
cor rosion; detail fat igue rat ing ( DFR) ; fat igue

� � 材料在使用环境下的耐久性问题引起了越来 越多的关注,大部分材料在使用过程中均会承受
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循环交变载荷作用, 以航空发动机的叶片为例,除

了峰值比较大的地�空�地循环载荷外, 由于旋转
气动载荷导致叶片振动产生高周低峰值的振动载

荷,也会造成明显的疲劳损伤,在发动机结构耐久

性和可靠性研究中, 疲劳是非常重要的问题. 材料

在使用过程中还承受使用环境的作用, 载荷和环

境的耦合作用对材料性能影响非常明显.外场调

研表明,在机械装备结构性故障中,疲劳、腐蚀、蠕

变和磨蚀占主要地位[ 1] , 尤其是对需要满足长寿

命、高可靠性要求的航空材料,由于服役环境越来

越恶劣, 耐久性问题备受重视.目前, 世界各国军

用飞机使用强度均不太高,大部分日历时间处于

地面停放状态, 尤其是军用运输机和轰炸机, 其

95% ~ 97%的时间为地面停放状态
[ 2]
, 由于停放

机场自然环境介质和化学介质的作用, 金属材料

不可避免的会发生腐蚀损伤, 这种损伤早期表现

为晶间或穿晶的形态,外场很难检测,但会降低材

料的抗疲劳性能,随后出现明显的蚀坑,即使是尺

寸很小的腐蚀损伤也会导致局部产生应力集中,

使应力水平大大升高, 降低材料的寿命和强度储

备,尤其是对主要以安全寿命思想设计的发动机

结构,由于发动机检测周期难以确定,从而往往会

导致意外事故的发生;与此同时,由于腐蚀降低寿

命、增加了维护的工作量,甚至导致发动机提前报

废,将大大降低发动机的经济性. 目前, 腐蚀和疲

劳已成为影响发动机结构安全性和经济性的重要

因素,我国曾出现过螺旋桨飞机发动机叶片严重

腐蚀的故障,预腐蚀损伤导致其材料的条件疲劳

极限降低近 50% .

为了保证安全性, 需要进行腐蚀后的疲劳强

度评定; 为了提高经济性, 还要进行腐蚀后的延

寿,从而必须研究腐蚀对材料性能的影响.对航空

结构用材料而言, 其典型的使用过程是地面停放

和空中疲劳的交替过程,本文仅考虑地面停放预

腐蚀后交变应力下的疲劳损伤(预腐蚀疲劳) , 从

而必须首先研究地面停放预腐蚀对材料疲劳性能

的影响.由于材料实际服役年限一般在数年以上,

进行外场实际环境下的腐蚀试验在工程上难以实

现,必须采用试验室加速腐蚀试验技术( Acceler�
ated corr osion test ing, A CT )

[ 3�4]
, 在可接受的时

间内达到外场的腐蚀损伤.目前针对常用的铝合

金和钢材料,已经建立了适用的试验室加速腐蚀

方法
[ 3, 5�6]

,但是如何将实验室环境下的疲劳分析

结论推广到实际使用环境下仍然是一个非常困难

的问题.

1 � 加速腐蚀试验相关性要求与检验
标准

1. 1 � 加速腐蚀试验相关性要求

腐蚀试验通常包括: 外场暴露腐蚀试验(包括

大气暴露、土壤填埋、海水浸泡等)、现场试验以及

加速腐蚀试验
[ 4]
.由于材料腐蚀退化过程缓慢,服

役环境多变, ACT 成为了最有效的试验手段.

ACT 的相关性是 ACT 的热点,如何通过试验室

环境下的加速腐蚀试验结果有效的预测外场环境

下的服役行为, 即建立加速因子 ( Acceler at ion

facto r, AF)是目前迫切需要解决的问题 [ 4] .

从可靠性数学的角度出发, ACT 是一种典型

的加速退化试验 ( Acceler ated degradat ion tes�
ting, ADT) , 通过在实验室模拟外场实际环境下

的腐蚀因素,人为强化并控制某些环境因素,加速

再现外场环境下的腐蚀损伤, 通常它只涉及到两

种环境: 外场环境 E 和实验室加速环境 e. ACT

必须满足模拟性、重现性和加速性要求[ 4] ,统称为

相关性要求:

1) 模拟性指的是能够模拟服役环境的主要

腐蚀因素,再现实际服役环境下的腐蚀损伤.具体

表现为:加速腐蚀和外场腐蚀过程的电化学特性

和机理一致; 两种腐蚀环境下形成的锈层特性

(宏、微观腐蚀形貌、组成结构和腐蚀的二次过程

及阻滞特性)一致;两种腐蚀环境的作用机理及液

膜干湿循环过程特点一致;腐蚀动力学规律一致;

两种腐蚀环境下同时试验多组材料(或产品)时,

耐蚀的优劣顺序一致.

2) 重现性指的是在相同加速试验条件下,两

次以上重复试验,结果无显著差异.

3) 加速性指的是在较短的时间范围内再现

外场腐蚀损伤; ACT 应在模拟性优良的基础上具

有高的加速因子,初期加速因子值尽可能大.

在此需要指出的是, 考虑到材料性能随腐蚀

时间的变化是逐渐衰减的动态过程, 为与加速寿

命试验( Accelerated life test ing , ALT )中的加速

因子区别,本文将考虑预腐蚀退化的加速因子称

为� 加速腐蚀因子 ( Acceleration cor rosion fac�
to r, A CF) ,通常指的是�达到相同腐蚀量时不同

环境下腐蚀时间的对应关系 [ 6] .为满足工程使用

要求,通常要求 A CF 取定值.

1. 2 � 加速腐蚀试验方法

上述三个要求统称为相关性要求,从根本上
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讲,加速腐蚀试验必须满足失效机理一致的条件,

目前针对典型金属材料,已经给出了若干可用的

加速腐蚀试验方法, 并列入标准.针对外场使用环

境下服役的常见金属材料,干�湿交替过程是导致
材料发生电化学腐蚀的重要原因, 环境介质除了

考虑宏观自然环境因素和化学环境因素外,还要

考虑材料所处局部环境腐蚀因素, 其中环境介质

主要有:温度、湿度、盐雾、SO 2 , NOX , Cl
-
等,大量

试验研究表明对在外场服役环境下使用的金属材

料,采用周期浸润腐蚀试验方法满足相关性要求,

其中周期浸润腐蚀试验一个周期构成如下[ 3] :

1) 首先在加入稀 H 2SO 4 的 5%NaCl溶液中

浸泡 7. 5 m in,溶液 pH= 4~ 4. 5, 温度为 40 ! ;

2) 然后在 40 ! 温度和95%相对湿度的潮湿

空气中, 用远红外线灯照射烘烤试件 22. 5 min,

调节远红外线灯的位置与功率, 使试件在临近浸

入溶液前可被烘干.

对于表面有防腐涂层, 并承受疲劳载荷作用

的材料,在预腐蚀试验前应进行两次低温静拉伸,

以加强对涂层的老化作用,且温度取为外场服役

局部环境的最低温度, 拉伸载荷为疲劳载荷峰值

中的最大值.

1. 3 � 相关性检验标准

在获得具体试验数据后, ACT 相关性要求的

具体体现为:

1) 腐蚀特征量(反映腐蚀程度的物理参量)

分布特性不变. 腐蚀特征量通常可取为失重(增

重)、蚀坑深度、腐蚀面积、腐蚀电流等, 对承力材

料,常以腐蚀后的力学特性(如静力学性能、疲劳

寿命、疲劳强度等)作为腐蚀特征量, 考虑腐蚀特

征量的随机性, 通常可以选取位置分布族或位置�
尺度分布族,如指数分布、正态分布、对数正态分

布、双参数威布尔分布、gumbel分布等描述腐蚀

特征量的分布特性; 且分布特性不随腐蚀环境

( E, e)和腐蚀时间变化.

2) 某些分布参数不变; 腐蚀特征量分布函数

中的部分参数不随环境和腐蚀时间变化.如假设

预腐蚀后的疲劳寿命服从正态分布, 则疲劳寿命

标准差不变;若取疲劳寿命服从对数正态分布,则

对数疲劳寿命标准差不变;若以双参数威布尔分

布描述疲劳寿命分布特性,则认为形状参数是材

料常数.

3) 腐蚀动力学规律一致.不同环境下腐蚀特

征量随腐蚀时间的变化规律形式完全相同,并且

某些参数不变. 常用的腐蚀动力学规律有线性模

型、逆幂律模型、指数函数形式等. 文献[ 6]以指数

函数描述疲劳寿命随腐蚀时间的变化.

4) 加速腐蚀因子为定值.加速腐蚀因子与预

腐蚀时间和腐蚀量大小、腐蚀量的可靠度无关,仅

仅与使用环境有关
[ 6]
.

2 � 基于疲劳强度的加速腐蚀因子

2. 1 � 加速腐蚀因子的定义

材料性能随预腐蚀时间变化, 疲劳强度是表

征材料与结构疲劳性能的重要参量之一,它是指

定循环数时材料试件破坏所对应的交变应力水

平,若取疲劳强度为腐蚀量,以 K 作为 ACF 的取

值,则 K 主要用于不同环境下的疲劳强度换算:

�F ( t)  
T= K∀t

�F ( T ) (1)

式中 T , t 代表外场环境和加速环境下的腐蚀时

间; �F ( T ) , �F ( t )分别表示外场预腐蚀时间 T 和

实验室环境下加速预腐蚀 t 时间后的疲劳强度.

在 K 值确定时,可以通过试验室加速预腐蚀

后的 �F ( t)换算得到实际环境下的 �F ( T ) , 显然,

ACF 的表示形式为

K =
T
t �

F
( T) = �

F
( t)

(2)

� � 由于材料特性差异及加工等造成分散性, 疲

劳强度为随机变量, 通常 ACF 用疲劳强度特征值

定义如下:

K =
T
t �

F, P
( T) = �

F, P
( t)

(3)

式中 �F, P ( T )表示外场预腐蚀时间 T 后的对应可

靠度P 的疲劳强度; �F, P ( t)表示实验室环境下加

速预腐蚀 t时间后的对应可靠度P 的疲劳强度.

关于疲劳强度的描述,通常有两种形式:一是

平均应力 �m 确定,以应力幅值 �a 描述的疲劳强

度;二是应力比确定,以最大应力 �max描述的疲劳

强度,两种描述形式可以互相转换.

2. 2 � 疲劳强度的试验测定及参数估计

国内外的普遍做法是采用升降法测定疲劳强

度,升降法基本流程如下 [ 7] :

1) 预估指定循环数下试件的疲劳强度, 确定

试验的初始应力水平和应力级差;

2) 在初始应力水平下进行疲劳试验,如果试

件未达到指定循环数发生了疲劳破坏, 在此应力

水平下记为�破坏 ; 若试件达到指定循环数未发

生破坏,则停止试验,此应力水平下记为�越出 .

3) 后续试件应力水平的选取参照前一个试
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件的结果,若前一个试件为�破坏 ,则取低一级的

应力水平进行试验; 若前一个试件为�越出 , 则取

高一级的应力水平进行试验;

4) 重复该过程, 直到试件个数满足最小试件

数的要求和升降图闭合要求.

通常认为疲劳强度 �F ( T )服从正态分布
[ 7]
,

其概率密度函数 ( P robability density funct ion,

PDF)为

f ( �F ( T ) ) = 1

2��( T )
e-

1
2

�F (T )-  ( T)

�( T )
2

(4)

式中  ( T )为外场环境下预腐蚀 T 时间后的疲劳

强度数学期望; �( T )为外场环境下预腐蚀 T 时间

后的疲劳强度标准差.

通常采用半子样升降法得到配对后的疲劳强

度样本 �F, j ( T) ( j= 1, #, nT ) ,具体方法可参考文

献[ 7] ,则疲劳强度分布参数估计值为

 ( T ) =
1
nT
∃
n
T

j = 1
�F, j ( T )

�( T ) = 1
nT - 1∃

n
T

j = 1

(�F, j ( T ) -  ( T ) ) 2
(5)

2. 3 � 基于疲劳强度的 ACF 确定方法

若记加速环境下腐蚀 t 时间后疲劳强度标准

差为�( t ) , 按 ACT 相关性要求,预腐蚀不改变疲

劳强度分布特性及分散性,即有 �( T )= �( t)= �.

指定平均应力水平或应力比以及指定寿命

N 0 对应的疲劳强度特征值随预腐蚀时间的变化

规律如下

 ( T) = A + B!( T ) (6)

式中 !( T )为仅与时间有关的函数,在工程常用的

时间范围内, 可取最简单的形式 !( T ) = T; A 为

未预腐蚀的疲劳强度, A =  (0) .

从而构成如下线性模型

E( �F ( T ) ) = A + BT

Var ( �F ( T ) ) = �2 IT
�

E(�F ( t) ) = A + bt

Var (�F ( t) ) = �2I t

( 7)

式中 IT , I t 分别为 mT , mt 阶单位矩阵.

显然,有

�F, P ( T) = �F, P ( t ) !

A + BT - uP� = A + bt - uP�!K =
b
B

(8)

式中 uP 为标准正态分布上P 分位点.

即当外场环境和加速环境确定后,基于疲劳

强度的 ACF 与预腐蚀时间无关.

当由试验数据获得 ( T i ,  ( T i ) ) ( i = 1, #,

mT ) , ( ti ,  ( t i ) ) ( i= 1, #, mt )数据后, 可由最小二

乘法得到参数的最佳线性无偏估计值.

B =

mT ∃
m
T

i= 1
T i ( T i ) - ∃

m
T

i = 1
T i ∃

m
T

i= 1
 ( T i )

mT ∃
m
T

i= 1
T
2
i - ( ∃

m
T

i= 1
T i )

2

b =

mt ∃
mt

i= 1
t i ( ti ) - ∃

mt

i= 1
ti ∃

mt

i = 1
 ( t i )

mt ∃
m
t

i= 1
t
2
i - ∃

m
t

i= 1
t i

2

(9)

从而得到 ACF 估计值.

3 � 基于 DFR的加速腐蚀因子

需要指出的是, 外场大量统计表明,对航空飞

行器而言,地�空�地循环往往有固定的应力比,在
安全寿命设计中,考虑到其载荷特点,常采用细节

疲劳额定值 ( DFR)法进行疲劳分析, DFR 是对

应应力循环特征R= 0. 06,指定寿命 N = 10
5
次,

在 95%置信水平下,具有 95%可靠度的,以应力

循环中的最大应力表示的细节疲劳强度下限

值
[ 8]
, 它是疲劳强度的典型代表.

3. 1 � 基于 DFR的加速腐蚀因子的定义

以预腐蚀后的 DFR 作为腐蚀量, DFR (T ) ,

DFR( t )分别表示外场环境下预腐蚀 T 时间后和

实验室环境下加速预腐蚀 t 时间后的疲劳强度额

定值.按 2. 1中给出的 ACF 的定义有

K =
T
t DFR ( T) = DFR ( t)

(10)

3. 2 � 预腐蚀后的 DFR(T)

需要指出的是:虽然 2. 2 中指出疲劳强度采

用升降法测定,并认为疲劳强度服从正态分布.但

是波音公式提出的 DFR 方法中, 采用的是完全

不同的途径,它通过疲劳试验获取疲劳寿命数据,

认为疲劳寿命服从双参数 Weibull分布,采用 S �
N 曲线和等寿命曲线得到 DFR .本文考虑腐蚀环

境影响,确定 DFR( T)的具体过程如下:

按预腐蚀不改变疲劳寿命分布特性的要求,

腐蚀后的疲劳寿命服从双参数 Weibul l分布

F(N (T ) ) = 1 - exp -
N (T )
∀( T)

#( T)

(11)

式中 N (T )为预腐蚀 T 时间后室温大气环境下的

疲劳寿命; ∀( T )为对应的特征寿命; #( T)为对应

的形状参数.不同预腐蚀时间 T 对应的疲劳寿命

分布形状参数相同, 即

#( T ) = # (12)
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� � 美国波音公司针对不同的金属材料, 建议 #

取确定值[ 9�10] .

在平均应力确定的前提下, 当疲劳寿命在

10
4
~ 10

6
次范围时, 疲劳寿命与应力幅的关系满

足 Basquin方程, 美国波音公司以如下幂函数式

描述平均应力确定的情况下, 应力幅值与寿命的

变化关系为

�a = b( T )N
- lg K

( T ) (13)

式中 b( T )为特征参数; K 是斜率, 为材料参数,其

典型取值: K= 2. 0(铝合金、钛合金) , K = 1. 8(结

构钢) .

在确定 DFR 时,需要以试验数据为基础, 通

过指定平均应力水平的 S �N 曲线和等寿命曲线
进行折算分析,其中,对应 95%置信水平、95%可

靠度, 105 次等寿命曲线为确定的直线, 它与横坐

标轴交点的横坐标为 �m0 . �m0为材料常数, 数值如

下:

�m0 =

310 MPa,对铝合金

620 MPa,对钛合金

930 MPa,对结构钢(�b % 1 380 MPa)

1 240 MPa, 对结构钢(�b > 1 380 MPa)

(14)

按上述定义和假设, 可以得到

DFR ( T) =
�m0 (1 - R )

0� 94 �m0
�max

X (T ) - 0� 47(1 + R)X (T ) + 0� 53(1 - R )
(15)

式中 �max 为最大应力; X ( T ) = K
( 5- lgN

95/ 95
( T) )

;

N 95/ 95 ( T )表示预腐蚀 T 时间后室温大气下对应

95%可靠度和 95%置信度的寿命.

N 95/ 95 ( T )的估计方法如下: 假设预腐蚀 T 时

间后n T 个试件在室温大气环境下进行疲劳试验,

完全寿命数据为 N i ( T ) ( i= 1, #, nT ) , 则∀( T)

的估计值为

∀
&

( T ) =
1
nT ∃

n
T

i= 1
N

#
i ( T)

1/ #

N 9 5/ 95( T ) =
∀
&

( T )
SRS C

(16)

式中 SC 为置信度系数,是试件数的函数; S R 为可

靠度系数.上述参数的意义和取值见文献[ 11] .

3. 3 � 基于 DFR 的 ACF

试验数据分析表明, 指定应力比 R= 0. 06和

疲劳寿命 N = 105 次对应的疲劳强度特征值随预

腐蚀时间的变化规律如下:

lg (DFR ( T) ) = A + B!( T )

lg (DFR ( t) ) = A + b!( t)
(17)

式中 A = lg ( DFR ( 0 ) ) , DFR ( 0) 为未腐蚀的

DFR; B 为斜率; !( T ) , !( t )为仅与时间有关的函

数,在工程常用的时间范围内,可取最简单的形式

!( T)= T .

显然,从理论上讲有

DFR (T ) = DFR ( t) !

10( A+ BT )
= 10( A+ bt) ! K =

b
B

(18)

即在工程常用的时间范围内, 基于 DFR 的加速

腐蚀因子为定值,与预腐蚀时间无关.

由试验数据获得( T i , lg ( DFR ( T i ) ) ) ( i= 1,

#, mT )、( t i , lg ( DFR( ti ) ) ) ( i= 1, #, mt )数据后,

可以由最小二乘法, 按上述模型对相关参数进行

估计,得到 A CF 估计值,具体过程同 2. 3.

4 � 算 � 例

文献[ 12]给出了 LY12CZ 铝合金平板双孔

试件在实验室周期浸润加速腐蚀、典型地区外场

暴露不同时间后室温大气环境下恒幅成组疲劳寿

命数据, 其中应力特征为: �max= 114. 3 M Pa, R=

0. 06,按文献[ 9�10]给出的结果, 对铝合金取 #=

4. 0, 同时取 K = 2. 0, �m0= 310 MPa, 按 3 中方法

估计 ACF,其中参数估计结果见表 1.

表 1 � LY12CZ铝合金试件预腐蚀疲劳试验数据

Table 1 � Corroded fatigue life of

LY12CZ Aluminum Alloy specimen

环境 序号 预腐蚀时间 ∀
&
/次 DFR/ MPa 试件数 n

加速

腐蚀

0 0 68 577 83. 363 7

1 5 d 64 669 82. 108 5

2 10 d 59 907 80. 497 5

3 20 d 53 689 78. 234 5

外场

暴露

1 1. 5 a 65 513 82. 384 6

2 3. 0 a 61 235 80. 956 6

按( 17)式对上述数据进行回归分析, 结果见

表 2.

表 2 � 回归曲线参数

Table 2 � Regression parameter

回归参数 A B、b R

加速腐蚀 1. 920 82 - 0. 001 39 0. 997

外场暴露 1. 921 38 - 0. 004 24 0. 994
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� � 可以看出, 相关系数 R 均大于 0. 99,说明拟

合效果良好.

两条直线的截距无明显差异, 从而 ACF 取值

为

K =
b
B

=
- 0� 001 39
- 0. 004 24

= 0. 328

即加速腐蚀 3. 05 d相当于外场暴露 1 a.

不同环境下的 DFR�T , DFR�t曲线见图 1.

图 1 � DFR�T , DFR�t曲线

Fig . 1 � DFR�T and DFR�t curv es

5 � 结 � 论

加速预腐蚀试验应满足模拟性、重现性、加速

性要求,提出了相关性的检验标准.以疲劳强度作

为腐蚀量,给出了基于疲劳强度的加速腐蚀因子

的定义和表达式;考虑疲劳分析的特点,以 DFR

作为结构疲劳强度的衡量, 建立了基于 DFR 的

加速腐蚀因子分析方法,给出了加速腐蚀因子表

达式,对其进行了统计分析.
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