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基于 DFR 的 2024-T3 铝合金当量加速 

关系试验研究 
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摘要：目的 提出以反映结构材料疲劳性能的 DFR 为表征参量，研究建立 2024-T3 铝合金结构在大气自然环

境预腐蚀与实验室加速试验预腐蚀后的 DFR 关系，为腐蚀环境下飞机铝合金结构的疲劳寿命设计提供方法。

方法 以 2024-T3 铝合金试验件为研究对象，分别开展典型海洋大气环境自然暴露腐蚀后的 DFR 试验以及实

验室加速腐蚀试验后的 DFR 试验，以 DFR 相等为条件，建立上述 2 种不同预腐蚀条件之间的 DFR 当量加

速关系。结果 2024-T3 铝合金在自然暴露预腐蚀环境与实验室加速预腐蚀后的 DFR 值随腐蚀时间的增加均

有不同程度的下降，万宁和青岛的 DFR 当量加速值分别为 0.642 1、0.701 2 a/d。结论 基于 DFR 的当量加

速关系综合反映了预腐蚀对结构材料疲劳性能退化的影响，而 DFR 是飞机结构疲劳设计的基本参量，文中

建立的当量加速关系可用于指导腐蚀环境下铝合金的疲劳寿命设计分析。 
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Experimental Research on Equivalent Accelerated Relationship of 2024-T3  

Aluminium Alloy Based on DFR 

WANG Ji-pu1, YANG Wei-ping1, CHEN Yue-liang2, ZHANG Yan-jun1, SHI Zhi-jun1 

(1. The First Aircraft Design and Research Institute of AVIC, Xi'an 710089, China;  

2. Qingdao Campus of Naval Aviation University, Shandong Qingdao 266041, China) 

ABSTRACT: The work aims to take DFR that reflects the fatigue performance of structural materials as a characterization pa-

rameter to study and establish the DFR relationship of 2024-T3 aluminum alloy structure after pre-corrosion in natural environ-

ment and accelerated laboratory test, so as to provide a method for fatigue life design of aircraft aluminum alloy structure in 

corrosive environment. With 2024-T3 aluminum alloy test piece as the research object, the DFR test after natural exposure cor-

rosion in typical marine atmospheric environment and accelerated corrosion in laboratory was carried out respectively. On the 

condition that DFR was equal, the DFR equivalent accelerated relationship between the above two different pre-corrosion con-

ditions was established. After natural explosion in pre-corrosion environment and accelerated pre-corrosion in laboratory, the 

DFR of 2024-T3 aluminum alloy decreased to different degrees with the increase of corrosion time, and the DFR equivalent ac-



·58· 装 备 环 境 工 程 2023 年 2 月 

 

celerated values in Wanning and Qingdao were 0.642 1 a/d, and 0.702 1 a/d, respectively. The equivalent accelerated relation-

ship based on DFR comprehensively reflects the effect of pre-corrosion on the fatigue performance degradation of structural 

materials. DFR is the basic parameter for the fatigue design of aircraft structure, and the equivalent accelerated relationship es-

tablished can be used to guide the fatigue life design and analysis of aluminum alloy in corrosive environment. 

KEY WORDS: DFR; 2024-T3 aluminum alloy; natural exposure in marine atmospheric environment; equivalent accelerated 

relationship; corrosion; fatigue 

在军用飞机设计过程中，相关标准[1]和规范会对

机体结构寿命指标做出明确要求，机体结构寿命指标

通常有 3 项：飞行小时数、飞行起落数和日历年限，

且 3 个指标以先到为限作为结构寿命指标的控制原

则。飞行小时数和飞行起落数主要反映使用中交变载

荷对飞机所造成的疲劳损伤，故也称为疲劳寿命；日

历年限则反映飞机在服役环境（如腐蚀、维护水平等）

下，能够保证其正常功能性能的持续日历时间，也称

其为日历寿命。飞机结构的疲劳寿命和日历寿命均包

括首翻修、修理间隔与总寿命。日历寿命与疲劳寿命

的消耗，有着各自的特点和规律，寿命指标很难同步

到达，不是造成日历寿命浪费就是疲劳寿命浪费。飞

机结构疲劳设计的根本要求是：必须“是用尽可能小

的经济成本，保证在飞机的整个设计使用寿命期内，

结构安全性、结构能力、耐久性和可保障性处于期望

的水平之上”[2]。飞机在实际服役过程中，不可避免

地受到各种腐蚀环境介质的作用，使飞机结构金属材

料产生腐蚀，非金属材料发生老化，从而影响飞机寿

命。因此，飞机结构疲劳设计过程中必须考虑腐蚀环

境的影响。飞机飞行时间远小于地面停放时间，且高

空腐蚀环境因素较弱，飞机结构腐蚀环境的作用主要

发生于地面停放阶段，载荷与环境的作用模式主要为

预腐蚀–疲劳。飞机结构疲劳设计时，按服役过程中

实际时间历程来考虑环境腐蚀对结构的影响是十分

困难的，也无法满足型号研制进度的需求。工程上，

一般采用加速腐蚀试验技术来模拟这种影响，加速腐

蚀试验技术的核心是加速环境谱和当量加速关系[3]。

目前当量加速关系的建立通常采用以下 3 种方法：当

量折算法、腐蚀程度对比法、疲劳强度（寿命）对比

法 [4]。疲劳强度通常可用细节疲劳额定值（Detail 

Fatigue Rating，DFR）表示，腐蚀后具有相同的 DFR

值，表示其疲劳强度相同。DFR 的定义为相应应力比

R=0.06、寿命 N=105时的最大应力值，该数值具有 95%

可靠度、95%置信度[5]。 

疲劳强度（寿命）对比法主要用于结构疲劳关键

部位，而结构疲劳关键部位的设计又是飞机结构疲劳

设计的重点，结构疲劳关键部位设计品质直接决定整

个飞机结构疲劳品质。DFR 作为表征飞机结构特定细

节疲劳品质的最直接参数，其独特的优点是：采用以

疲劳裕度表征的疲劳检查方法类似于用强度裕度表

示的静强度校核方法，容易被设计人员接受和掌握，

在打样阶段就能进行，大大提高了工作和设计质量，

因而在飞机设计过程中被广泛使用。若能获得基于

DFR 值的典型加速试验腐蚀环境与飞机结构预期服

役腐蚀环境下的当量加速关系，对考虑腐蚀作用的飞

机结构疲劳设计将具有重要意义。 

铝合金因其优良的性能在现代飞机结构设计中

得到广泛应用[6-7]，2024 铝合金由于具有较高强度和

良好的疲劳性能等优点 [8-11]而被大量应用于飞机机

身、机翼等结构中。某飞机的主要服役环境为海洋腐

蚀环境，海洋环境的高温、高湿、高盐等“三高”腐

蚀环境极易引起 2024 铝合金材料的腐蚀[12-14]，从而

导致材料疲劳性能降低，影响飞机结构疲劳寿命。 

在飞机结构疲劳设计过程中，一般条件下（不考

虑腐蚀影响，下同），疲劳寿命分析采用 DFR 方法，

考虑腐蚀环境的影响时，采用腐蚀条件下修正的 DFR

方法。该方法通过修正结构的 DFR 值来分析腐蚀对

结构疲劳寿命的影响，因此需要获得结构在预期服役

环境下的 DFR 值及变化规律。工程上，一般通过建

立典型结构加速试验和预期使用环境的当量加速关

系，来预估飞机预期使用环境下的 DFR 值及变化规

律。考虑腐蚀影响的飞机结构疲劳设计，在飞机结构

防护涂层失效前，按一般条件下对结构疲劳寿命进行

分析，即不考虑腐蚀环境的影响。当结构防护涂层失

效后，认为涂层已不能对结构起到防护作用，此时按

不带防护涂层的结构（即裸材）考虑腐蚀环境对其寿

命的影响，进而进行结构疲劳寿命分析。因此，不

带防护涂层的基材在预期使用腐蚀环境下的 DFR 性

能数据，是结构疲劳寿命设计的重要依据。 

鉴此，本文以飞机 2024-T3 铝合金为研究对象，

设计制作试验件，开展典型海洋大气环境自然暴露试

验和实验室加速腐蚀试验后的疲劳试验，以 DFR 值

作为特征参量，建立基于 DFR 当量的不同预腐蚀条

件下的加速关系，用于指导腐蚀环境下铝合金的疲劳

寿命设计分析。 

1  试验 

1.1  试验件 

试验件由飞机常用的 2024-T3 铝合金预拉伸板

材加工而成，表面粗糙度为 3.2 μm，结构形式与尺寸

如图 1所示。图 1中，L为板材轧制方向，厚度为 6 mm，
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材料主要成分见表 1。试验件按飞机实际工艺进行表

面硫酸阳极化处理，但不带防护涂层。 
 

 

图 1  DFR 上限值试验件 
Fig.1 DFRsx test pieces 

 
表 1  2024-T3 铝合金主要化学成分（质量分数） 

Tab.1 Chemical composition of 2024-T3 aluminum alloy 
(mass fraction) 

% 

其他 
Si Fe Cu Mn Mg Cr Zn 

单质 总计

0.35 0.45 3.8~3.9 0.5~0.8 1.5~1.7 0.10 0.20 0.05 0.15

 

1.2  环境条件 

环境试验分为 2 种：外场大气环境自然暴露试验

和实验室加速腐蚀环境试验。大气环境自然暴露试验

地点分别为山东青岛小麦岛环境站和海南万宁环境

站，大气环境自然暴露试验按照相关标准[15-18]的规定

进行。 

实验室加速腐蚀环境参考北大西洋公约组织在 9

个国家的实验室开展预腐蚀对结构疲劳寿命影响时

所用的实验室加速环境谱[19-20]（以下简称“周浸谱”），

该试验环境谱可以很好地再现外场飞机金属结构出

现的腐蚀损伤[21-23]，其具体组成如下所述。 

1）酸性 NaCl 溶液浸泡：在 5%的 NaCl 溶液中

加入少量稀硫酸，使其 pH 为 4.0~4.5，溶液温度为

(40±2) ℃。 

2）在温度为 40 ℃和相对湿度为 90%~100%的潮

湿空气中，用远红外线灯照射烘干试验件，调节远

红外线的功率，使试验件在临近浸入溶液时恰好被

烘干。 

1 个加速谱周期为 30 min，浸泡 7.5 min，溶液外

22.5 min。实验室加速预腐蚀试验在 ZJF 周期浸润腐

蚀试验箱中进行，预腐蚀试验过程如图 2 所示。 

1.3  疲劳试验条件 

疲劳试验在 MTS 810 材料试验机上进行，试验

机载荷范围为±500 kN，位移行程为±75 mm，频率为

0~100 Hz，静载误差小于 1%，动载误差小于 2%。疲

劳试验根据文献[24]的要求，在室温大气环境下进行，

试验温度为 15~30 ℃，采用轴向加载的方式，试验载

荷谱为等幅正弦波，应力比 R=0.06，最大应力水平依 

 

图 2  实验室加速腐蚀试验环境谱 
Fig.2 Environmental spectrum of accelerated corrosion  

test in laboratory 
 

据试验情况确定。 

1.4  试验过程 

1）大气环境自然暴露试验。将试验件按照不同

用途进行编号，然后分别置于万宁试验站和青岛试验

站进行大气自然暴露试验。试验件按照文献[15]的要

求放置，所有试验件主受试面朝南，与水平面成 45°

角，使用绝缘橡胶和螺钉固定于试验件架上。在试验

过程中，定期观察试验件的正面和反面，并根据观察

结果确定是否需要移动试验件，对任何明显的外观变

化或不寻常特征的出现进行拍照，同时记录腐蚀产物

的颜色、结构和均匀性，以及它们附着性、随暴露时

间的延长与表面剥离的倾向等。对完成外场大气环境

自然暴露 0.5、1、2、3 a 的试验件分批取回。 

2）实验室加速腐蚀试验。将编号后的试验件放

入 ZJF 周期浸润试验箱，再按照图 2 所示的试验流程

进行实验室加速腐蚀试验。在试验过程中，定期监测

溶液的 pH 值，若高于 4.5 时，加入稀 H2SO4 调节至

要求范围内。对完成 0.25、0.5、1、1.5、3、4.5 d 后

的试验件分批取出。 

3）疲劳试验。对完成腐蚀状况测量的试验件，

在 MTS 810 材料试验机上进行疲劳试验，通过调节

加载应力水平，控制试验件疲劳寿命在 1.5×105~ 

4×105 次循环内，试验频率为 10 Hz。调节加载应力

水平的方法：先根据经验初步确定一应力水平，在此

应力水平下进行疲劳试验，若试验件疲劳寿命在给定

的寿命范围内，则在此应力水平下继续进行疲劳试

验，试验件有效件数不少于 3 件，以此应力水平作为

该组试验件疲劳试验的应力水平。若在初步确定应力

水平下，试验件的疲劳寿命低于给定疲劳寿命范围，

则适当降低应力水平，重新进行疲劳试验，经过 1 次

或多次调试，使得至少 3 件试验件的疲劳寿命在给定

疲劳寿命范围内，将此时的应力水平作为最终疲劳试

验的应力水平。反之，则适当提高应力水平，通过同

样的方式，确定最终疲劳试验应力水平。 
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2  结果及分析 

2.1  疲劳试验 

为了确定疲劳试验数据的有效性，利用“肖维奈

（Chauvenet）准则”对疲劳试验结果进行辨别，对

其可疑值进行剔除。“肖维奈（Chauvenet）准则”基

于正态分布理论，正态分布的母体平均值 μ 和标准差

σ 分别由子样平均值 x 和标准差 s 来估计。在一组几

个观测值中，当可疑值 xm 小于下限 a 或上限 b 时，

则 xm 可疑舍弃。舍弃区间是用一个小概率 1/(2n)来确

定的，即当 m mx x x x

s s

     
时，则舍弃 xm，计算 x

和 s 时，应将 xm 考虑在内。 mx x

s

 
  

称之为取舍限度，

具体见表 2。处理后的疲劳试验结果如图 3 所示。 
 

表 2  可疑观察值取舍限度 
Tab.2 Optional limit of suspicious observation values 

子样大

小 n 
4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14

mx x

s

 
  

 1.53 1.64 1.73 1.8 1.86 1.91 1.96 2.0 2.04 2.07 2.1

 

 

图 3  腐蚀后疲劳试验结果 
Fig.3 Fatigue test results after corrosion 

 

2.2  DFR 计算 

DFR 试验数据的处理和计算采用“单点法”（标

准 S-N 曲线法）进行，即先根据疲劳寿命试验数据求

得特征寿命 β，然后根据 DFR 试验件的试验件系数

ST、置信度系数 SC 和可靠度系数 SR 求得可靠度

R=95%、置信度 C=95%的试验寿命 N95/95，再根据单

点法计算公式计算出 DFR 值。具体计算方法如下： 

1）按照 Weibull 分布分别求出各组试验数据的特

征寿命 β： 

1

1

1
=

n

i
i

N
n






 
 
 
  (1) 

式中：n 为试验件数目；Ni 为试验件的疲劳寿命；

α为分散性参数，对于铝合金，α=4.0。 

2）求可靠度 R=95%、置信度 C=95%的寿命： 

95/95
T R C

N
S S S




 
 (2) 

式中：ST 为试验件系数；SR 为可靠度系数；Sc

为置信度系数。各系数取值分别见表 3—5[5,24]。 

3）单点法求 DFR 值（DDFR）： 

    95/95 95/95

m0
DFR

5 lg 5 lgm0

max

0.94
=

0.94 0.47 0.53N N
D

S S





  
 

  95/955 lg0.0282 0.0318NS    (3) 

式中：S 为双对数标准 S-N 曲线斜度参数；σm0

为材料参数。对于平均应力为常数的铝合金，S=2，

σm0=310 MPa。 
 

表 3  试件系数 ST 

Tab.3 Test piece factor ST 

  等幅载荷 谱载荷

代表主要部件的试验件 1.3 1.1 

全尺寸试验或取自服役数据 — 1.0 
 

表 4  可靠性系数 SR（95%可靠度） 
Tab.4 Reliability factor SR (95% degree of reliability) 

材料 α SR 

铝 4.0 2.1 
 

表 5  置信度系数 SC（95%置信度） 
Tab.5 Confidence coefficient SC (95% degree of confidence) 

n 2 3 4 5 6 7 8 9 

SC 1.24 1.195 1.175 1.16 1.15 1.13 1.125 1.12
 

按照上述计算方法，计算得到各组试验件 DFR

结果见表 6。 
表 6  DFR 计算结果 

Tab.6 DFR calculation results 

环境
腐蚀

时间/
σmax/
MPa

有效 

件数 

特征寿 

命/次 

N95/95/
次 

DFR 值/
MPa 

0 144.4 7 294 215 95 373 163.5 

0.5 a 138.9 7 306 854 100 358 158.1 

1 a 144.4 8 208 136 68 072 151.8 

2 a 127.8 8 243 876 79 761 136.6 

万宁

大气自

然暴晒

3 a 127.8 7 213 069 69 685 132.3 

0.5 a 138.9 7 182 835 59 797 161.3 

1 a 144.4 8 213 938 69 969 152.7 

2 a 127.8 7 230 707 75 454 141.5 

青岛

大气自

然暴晒
3 a 127.8 8 186 893 61 124 134.8 

0.25 d 144.4 8 283 956 92 456 162.4 

0.5 d 155.6 8 189 008 61 541 162.3 

1 d 144.4 9 225 723 73 824 154.6 

1.5 d 138.9 9 236 593 77 379 149.3 

3 d 144.4 7 157 786 51 148 142.3 

实验室

加速

腐蚀

4.5 d 127.8 9 211 389 69 136 132.1 
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2.3  DFR 变化分析 

研究表明[25]，同一试验件大气暴露时间 T、加速

腐蚀时间 t 与 DFR 值分别具有以下关系： 

 DFR DFR0 lg 10 Tn
D D T     (4) 

 DFR DFR0 lg 10 tn
D D t     (5) 

式中：DDFR0、DDFR 为腐蚀前后试验件的 DFR 值；

T 为大气暴露时间，a；t 为加速腐蚀时间，d；nT、nt

为拟合常数。 

对式（4）和式（5）进行对数变换可得： 

 DFR DFR0lg lg lg lg 10TD D n T       (6) 

 DFR DFR0lg lg lg lg 10tD D n t       
(7) 

利用式（6）和式（7）对大气环境自然暴露和加

速腐蚀后 2024-T3 试验件的试验数据进行拟合，拟合

结果如下。 

1）万宁站大气环境自然暴露数据： 

  2.060 5
DFR 2.213 58 lg 10D T


    (8) 

相关系数 R2=0.976 2。 

2）青岛大气环境自然暴露数据： 

  1.785
D

8
FR lg 102.213 518D T


     (9) 

相关系数 R2=0.976 3。 

3）实验室加速腐蚀数据拟合： 

  1.379
D

0
FR lg 102.213 518D t


     (10) 

相关系数 R2=0.980 2。 

拟合曲线如图 4 所示，万宁站和青岛站试验数据

对应 Y=lg[lg(T+10)]，实验室数据对应 Y=lg[lg(t+10)]。

从图 4 可以看出，无论是大气环境自然暴露还是加速

腐蚀，2024-T3 铝合金的 DFR 值均随着时间的增加呈

现下降的趋势，说明两者均会导致 2024-T3 铝合金试

验件疲劳性能退化，表现为其 DFR 值的降低。同时，

万宁站大气环境自然暴露试验件 DFR 值拟合曲线的

斜率相对于青岛站更大，表明 DFR 值下降得更快，

说明万宁站海洋大气腐蚀环境对 2024-T4 铝合金的

疲劳性能较青岛站更严酷。 
 

 

图 4  腐蚀后 DFR 值拟合曲线 
Fig.4 DFR fitting curve of specimens after corrosion 

2.4  当量加速关系的确定 

飞机结构以 DFR 作为疲劳特征参量的当量加速

关系定义为[26]：以预腐蚀后结构在室温大气环境下的

DFR 作为指标，以 T、t 分别代表大气环境自然暴露

环境和实验室加速环境下的腐蚀时间，则 DFR 是腐

蚀时间的函数 DDFR(T)、DDFR(t)，则当 2 种环境下的

DFR 值相同时，对应的腐蚀时间之比称为实验室加速

腐蚀对大气环境自然暴露的当量加速关系，即： 

   DFR DFR
|D T D t

T
k

t   (11) 

式中：DDFR(T)表示大气环境自然暴露时间 T 后

的 DFR 值；DDFR(t)表示实验室加速预腐蚀 t 时间后的

DFR 值；k 为基于 DFR 值相等条件下不同试验条件

的腐蚀时间比值，即加速比。 

基于 DFR 值的当量加速关系可表示为： 

   DFR DFR

k T t

D T D t


   

(12) 

 

   

DFR

1

DFR
m0

0.53
10 A BT

D T

b
D t K

B






 
    

 
 

(13) 

利用表 6 数据，当量加速关系计算结果见表 7。

由表 7 可以看出，加速实验室 1 d 相当于万宁大气环

境自然暴露 0.642 1 a，相当于青岛大气环境自然暴露

0.701 2 a。 
 

表 7  回归曲线参数 
Tab.7 Parameters for regression curve 

回归参数 a b，B R k 

实验室加

速腐蚀 
–2.355 919 4 0.028 028 2 0.989 141 1.0 

万宁大气

环境自然

暴露 

–2.354 217 1 0.043 652 8 0.984 073 0.642 1

青岛大气

环境自然

暴露 

–2.358 643 5 0.039 972 1 0.990 555 0.701 2

 

3  结论 

腐蚀会导致 2024-T3 铝合金试验件疲劳性能的

退化，表现为 DFR 值的降低。相对于青岛站，万宁

站的 DFR 值降低更快。以 DFR 相等作为不同腐蚀

环境的当量加速原则，实验室加速腐蚀 1 d 相当于

万宁站大气环境自然暴露 0.642 1 a，相当于青岛站

大气环境自然暴露 0.701 2 a。在考虑腐蚀影响的飞机

2024-T3 铝合金结构疲劳设计时，该方法是一种有效

的手段。 
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