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某型飞机腐蚀关键结构含涂层模拟件腐蚀行为研究

张蕾, 陈群志, 王逾涯, 吴志超
( 北京航空工程技术研究中心, 北京 100076)

摘摇 要: 目的摇 研究某型飞机腐蚀关键结构防护涂层体系的腐蚀失效行为,评估涂层的防护性能,
为整机日历寿命体系评定和飞机大修提供试验依据。 方法摇 在编制加速环境谱的基础上,对模拟

件进行环境谱作用下的加速腐蚀试验。 结果摇 在经过修理前后两个阶段的加速腐蚀后,模拟件在

铆钉连接区域表面涂层均出现不同程度的鼓包、开裂、剥落等老化现象。 结论摇 腐蚀关键结构表

面防护涂层体系总体上能够满足首翻期和翻修间隔期内结构的表面防腐要求, 但在外场使用维护

中应针对铆钉、螺钉连接件周围等腐蚀敏感部位加强防护,一旦出现涂层老化、破损等损伤需要及

时进行局部修复。 在科学、合理的外场使用维护条件下,可以适当延长飞机的进厂大修时间。
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Research on the Corrosion Behavior of Simulated Samples with Coating
for the Corrosion Critical Component on a Certain Type of Aircraft

ZHANG Lei, CHEN Qun鄄zhi, WANG Yu鄄ya, WU Zhi鄄chao
(Beijing Aeronautical Technology Research Center, Beijing 100076, China)

ABSTRACT: Objective To study the corrosion failure behavior and evaluate the protection property of the coating for the
corrosion critical component on a certain type of aircraft, and to provide test proofs for determining the calendar life of air鄄
plane and formulating maintenance compendium. Methods On the basis of compiling accelerated corrosion environment
spectrum, accelerated corrosion experiments in typical accelerated corrosion environment were carried out. Results After
accelerated corrosion for the two stages before and after repairing, there were bumps, cracks and exfoliation on the coating
surface. Corrosion damage crowded at the joint section with rivets mainly. Conclusion Overall, the protective coating sys鄄
tem on the surface of corrosion critical structure could meet the surface anti鄄corrosion requirements of the structure during
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the first restoring and the restoring interval periods. However, it would be necessary to enhance the coating protection for
the corrosion critical joint section with rivets when used in field. And if corrosion damage was found on the coating of these
areas during service, local repair should be implemented promptly. Under the condition of scientific use and maintenance,
it would be possible to prolong the top overhauls interval.
KEY WORDS: a certain type of aircraft; corrosion critical component; protective coating system; accelerated corrosion
environment experiment; corrosion failure behavior

摇 摇 我国沿海和内陆湿热地区的服役环境非常严

酷,腐蚀是飞机结构最突出的故障之一[1—3]。 防护

涂层对于抵抗环境对飞机结构的腐蚀至关重要。 目

前我国沿海和内陆湿热地区服役的飞机普遍存在不

同程度的涂层老化失效现象,由此引起的机体结构

腐蚀损伤严重影响着飞机的飞行安全和经济修

理[4—5]。 环境对结构的腐蚀是一个长期而又复杂的

过程,加速腐蚀试验技术是飞机结构腐蚀防护及日

历寿命研究的关键技术之一[6—8]。 飞机结构日历寿

命评定与腐蚀防护研究的重要内容是针对飞机典型

部位编制局部加速试验环境谱,建立加速当量关系,
并通过典型结构含涂层模拟件在环境谱作用下的加

速腐蚀试验,评价和验证飞机含涂层典型结构抗腐

蚀能力。
某型飞机机身下表面属于易发生腐蚀损伤的关

键部位,是由外蒙皮、纵向型材和横向隔框等通过铆

接而成的加筋壁板结构,连接件主要为铝铆钉,是该

型飞机日历寿命评定重点考核的结构部位。 该结构

表面腐蚀主要集中在铆钉连接区域。 根据某型飞机

日历定寿工作的总体安排,本研究的主要目的是:在
编制机身下表面蒙皮结构加速腐蚀环境谱的基础

上,开展模拟件腐蚀修理前后两个阶段的加速腐蚀

试验,对现有涂层体系的防护功能进行评估,为整机

日历寿命体系评定和飞机大修提供试验依据。

1摇 局部环境谱

1. 1摇 局部腐蚀环境分析

摇 摇 某型飞机机身下表面直接暴露于外部环境中,
距离地面较近,且通风不畅。 由于飞机长时间在地

面停放,雨后地面水份蒸发或温度变化引起的凝露,
以及外界环境中尘埃等腐蚀介质附着,使得该部位

长期处于一种较严酷的“干湿交替冶腐蚀环境作用

下,表面涂层容易产生粉化、起泡、脱落等老化现象,
失去防护功能,从而导致机身下表面连接部位发生

腐蚀。 另外,紫外线的作用加速了有机涂层的老化。
在高空飞行过程中,飞机外表面会承受一定的低温

和载荷作用,导致涂层龟裂。 机身下表面腐蚀损伤

最常见的表现形式为外表面漆层脱落、蒙皮腐蚀和

紧固件腐蚀等。

1. 2摇 加速试验环境谱

飞机机身下表面结构受湿热、紫外线、温度冲

击、盐雾和低温疲劳等多种环境因素的综合作用。
考虑到外露结构部位经受的环境作用基本相同,参
照国外同类研究的加速环境谱和国内典型外露结构

部位所采用的环境谱,结合该型飞机的载荷条件和

环境特点,编制出如图 1 所示的加速腐蚀环境谱。
该谱一个完整的试验周期由湿热暴露、紫外线照射、
热冲击、低温疲劳和盐雾等 5 部分试验组成。

图 1摇 机身下表面加速试验环境谱流程

Fig. 1 Flowchart of accelerated corrosion environment spectrum
for infrastructure of the fuselage
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1. 3摇 加速当量关系验证

正式试验前,采用腐蚀程度对比法验证了图 1
所示环境谱加速当量关系的有效性。 首先完成该加

速试验环境谱作用下,机身下表面结构模拟件不同

时间的加速腐蚀试验。 观察发现,模拟件的腐蚀形

式主要表现为铆钉孔周围及附近区域的表面腐蚀,
与外场实际服役条件下该部位的主要腐蚀损伤形式

基本一致。 同时将加速腐蚀试验结果与外场和大修

厂机身下表面实际腐蚀损伤情况进行对比,以实际

结构最严重的腐蚀程度为依据。 结果表明,该加速

环境谱 1 个试验周期相当于在我国较严酷的沿海和

内陆湿热地区机场服役 1 年[9],即加速环境谱作用

1 个完整的试验周期相当于地面停放 1 年。

2摇 试验

2. 1摇 试验件

摇 摇 试验件为飞机机身下表面蒙皮铝铆钉紧固件连

接部位模拟件。 材料为 LY12CZ 铝合金,模拟件表

面防护体系有 3 种,具体见表 1。 试验件加工工艺

及防腐体系的涂覆工艺与出厂和大修的实际状态完

全相同。

表 1摇 试验件情况

Table 1 Status of the specimens

编号 材料
连接
形式

模拟
状态

表面防护体系 数量

JS鄄13鄄 LY12CZ 铆接 出厂状态
1 号航空底漆+

13鄄2 面漆
28

JS鄄70鄄 LY12CZ 铆接 修理状态 1
1 号航空底漆+
TS70鄄1 面漆

10

JS鄄96鄄 LY12CZ 铆接 修理状态 2
TB06鄄9 底漆+
TS96鄄71 面漆

10

2. 2摇 加速腐蚀试验

2. 2. 1摇 试验设备

试验所用设备主要有:H1200C 湿热交变试验

箱、UR2600 紫外线老化试验箱、810 型 MTS 液压伺

服疲劳试验机和 DCTC1200P 盐雾腐蚀试验箱等。

试验件表面腐蚀形貌观察和试验结果微观分析则分

别采用 SZX12 研究级显微镜和 MCS鄄7200 型腐蚀损

伤图像分析系统。
2. 2. 2摇 试验实施

加速腐蚀试验分 2 个阶段,采用如图 1 所示的

加速环境谱进行试验。
第 1 阶段:首先对编号为 JS鄄13鄄的 28 件出厂状

态试验件进行 10 个周期的加速腐蚀试验。 第 1 阶

段试验结束后,测试每个试验件表面的腐蚀情况,拍
照,做好记录。

第 2 阶段分以下两种情况。
1) 在完成第 1 阶段 10 个周期的加速腐蚀试验

后,随机抽取 8 件直接进入第 2 阶段共 9 个周期的

加速腐蚀试验。
2) 其余试验件则分成 2 组,各 10 件,模拟大修

工艺实施腐蚀修理。 腐蚀修理流程如下:表面除漆

寅彻底清除腐蚀产物寅清洗干净寅吹风干燥寅表面

阳极化寅涂漆。 一组涂敷 1 号航空底漆,再涂

TS70鄄1 面漆;另一组涂敷 TB06鄄9 底漆,再涂 TS96鄄
71 氟聚氨酯无光磁漆。 修理后的 2 组试验件再完

成第 2 阶段共 9 个周期的加速腐蚀试验。

3摇 试验结果与分析

由于紧固件和连接孔之间存在缝隙,机身下表

面连接部位容易发生缝隙腐蚀,腐蚀产物吸湿性强,
潮气、尘埃及空气中的腐蚀性介质等容易附着或凝

聚,形成恶劣的局部腐蚀环境[10—11]。 紧固件周围往

往因应力水平较高而产生变形,进而出现表面漆层

开裂、鼓包或脱落等现象,导致连接部位金属基体发

生腐蚀。 另外,不同材料的紧固件和连接孔之间存

在明显的电位差,容易发生电偶腐蚀。 因此,连接结

构表面涂层最先遭到破坏,附近区域金属基体腐蚀

损伤情况比较严重。 在加速环境谱作用下,机身下

表面连接部位模拟件的破坏形式主要表现为:紧固

件周围及其附近区域表面涂层起泡、开裂、剥落以及

周围基体金属腐蚀等。
加速试验观察结果表明,随着试验周期的增加,

模拟件表面涂层出现鼓泡、开裂、剥落的现象越来越

明显。
1)出厂状态模拟件试验结果。 第 1 阶段加速

试验 10 个周期后,观察模拟件表面腐蚀情况发现,
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涂层光泽度明显降低,正面 8 个铆钉孔周围都出现

了不同程度的起泡现象,部分铆钉孔周围起泡明显,
个别鼓包破损处漆层脱落,并有少量白色腐蚀产物

堆积,金属基体呈暗灰色,失去金属光泽。 整体来

看,除光泽度明显降低外,模拟件正面涂层的防护作

用基本完好。 背面锌黄漆基本丧失防护功能,铆钉

头明显腐蚀。 第 1 阶段加速腐蚀 10 个试验周期后,
模拟件腐蚀情况照片及显微镜下腐蚀部位的腐蚀形

貌如图 2 所示。

图 2摇 出厂状态模拟件加速试验 10 个试验周期后的显微

形貌

Fig. 2 The corrosion morphologies of the original鄄state samples
after the tenth circle of accelerated corrosion experi鄄
ments

与加速腐蚀 10 个周期模拟件相比,出厂状态模

拟件加速试验 19 个周期后,表面涂层失色严重,光
泽度明显降低。 铆钉孔周围漆层起泡、粉化面积明

显增加,漆层脱落更加明显,表面漆层破损处白色腐

蚀产物堆积量明显增多,连接铆钉头粉化明显。 整

体来看,出厂状态表面防护体系模拟件加速腐蚀 19
个周期后,除铆钉孔周围涂层起泡、破损或脱落,个
别区域表面漆层出现脱落现象,金属基体发生腐蚀

外,大部分表面涂层防护状态完好。 由此可以得出,
对于因故不能按时送修的飞机,在外场服役过程中,
如果能及时对受损的表面防护涂层进行局部修复,
同时采取合理的外场使用维护措施,可以允许适当

延长飞机的进厂大修时间。
出厂状态模拟件加速试验 19 个周期后的表面

腐蚀情况照片及显微镜下腐蚀部位的腐蚀形貌特征

如图 3 所示。

图 3摇 出厂状态加速腐蚀 19 个试验周期后模拟件的形貌

Fig. 3 The corrosion morphologies of the original鄄state samples
after the nineteenth circle of accelerated corrosion ex鄄
periments

2) 修理状态模拟件试验结果。 出厂状态模拟

件在完成 10 个周期的加速腐蚀试验后,按照第 1 次

进厂大修工艺进行表面腐蚀损伤修理,修理后的模

拟件采用 1 号航空底漆+TS70鄄1 面漆和 TB06鄄9 底

漆+TS96鄄71 面漆等 2 种表面防护体系,分别标示为

修理状态 1 和修理状态 2。 修理状态模拟件完成第

2 阶段 9 个周期的加速腐蚀试验。
观察发现,两种防护体系下修理状态模拟件在

加速腐蚀 2 个试验周期后,表面涂层光泽度略有降

低,个别模拟件表面铆钉孔周围出现轻微的涂层起

皱现象。 随着试验周期的增加,表面涂层失色现象

越来越明显,铆钉周围涂层的破坏情况也越来越严

重。 在加速腐蚀 9 个试验周期后,除涂层表面光泽

度明显降低,铆钉孔周围涂层起泡、破损,局部漆层

出现翘起、脱落外,修理状态模拟件表面大部分涂层

没有出现明显的老化失效现象,涂层防护效果较好,
金属基体没有出现明显的腐蚀损伤。 由此可见,在
第 1 阶段加速腐蚀试验后,按照大修工艺对模拟件

进行修理,并按修理工艺要求重新进行表面防护处

理后,修理状态模拟件表面涂层完全能满足修理寿

命间隔期内的表面防护要求。
两种防护体系下,修理状态模拟件第 2 阶段加

速试验 9 个周期后的表面腐蚀情况照片及显微镜下

腐蚀部位的腐蚀形貌特征分别如图 4 和图 5 所示。
与出厂状态不同,修理状态模拟件的装配方式

为:-1,-2 两部分阳极化后涂覆底漆装配,再根据

不同防护体系要求,整体涂覆相应面漆。 因而与出

厂状态相比,在完成 9 个试验周期后,除漆层表面光
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图 4摇 两种修理状态模拟件 9 个试验周期后的宏观表面特征

Fig. 4 The macroscopic corrosion morphologies of both men鄄
ded鄄state samples after the ninth circle of accelerated
corrosion experiments

图 5摇 两种修理状态模拟件 9 个试验周期后的显微形貌

Fig. 5 The microscopic corrosion morphologies of both men鄄
ded鄄state samples after the ninth circle of accelerated
corrosion experiments

洁度有所下降外,修理状态模拟件背面基本上没有

发生漆层破坏,如图 6 所示。

图 6摇 两种修理状态模拟件 9 个试验周期后背面形貌特征

Fig. 6 The surface characteristics of backside of both mended-
state samples after the ninth circle of accelerated corro鄄
sion experiments

4摇 结论

1) 文中给出的加速环境谱能较好再现外场服

役过程中该部位的结构腐蚀损伤形式和形貌特征。
机身下表面出厂状态和修理状态模拟件在 2 个阶段

的加速腐蚀试验后,表面腐蚀损伤主要集中在紧固

件周围,与实际结构涂层损伤情况相同。
2) 通过加速谱作用下不同周期的加速试验,将

模拟件表面腐蚀情况观察结果与外场不同服役年限

飞机结构腐蚀程度对比,得出了该环境谱作用下的

加速当量关系,即加速谱作用 1 个完整的试验周期

相当于地面停放 1 年。
3) 飞机出厂状态表面防护体系(即 1 号航空底

漆+13鄄2 面漆)能够满足 10 年的日历首翻期,修理

状态的 2 种防护涂层体系(即 1 号航空底漆+TS70鄄1
面漆和 TB06鄄9 底漆+TS96鄄71 面漆)能够满足首翻

后 9 年的翻修间隔期寿命要求。
4) 腐蚀关键结构(出厂状态)模拟件在加速腐

蚀 19 个试验周期后,未产生严重的腐蚀损伤,但在

服役期间,需要加强紧固件连接区域等腐蚀敏感部

位的检查与腐蚀防护,一旦出现涂层鼓包、开裂等老

化现象应及时进行局部修复,预防结构产生较严重

的腐蚀损伤。
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