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模拟沿海大气环境腐蚀对 2A12-T4铝合金板件
疲劳行为的影响
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摘 要： 对航空材料服役的大气环境开展实验室加速模拟试验以获得其长期腐蚀行为和寿命退化情况是相关

材料和装备设计、制造、维修以及寿命评定和寿命控制的重要内容和基础。通过开展针对 2A12-T4 铝合金板件

的模拟铝合金沿海大气腐蚀的实验室加速腐蚀试验，模拟研究从初期点蚀到后期剥蚀的整个沿海大气腐蚀过

程中，腐蚀对铝合金板件疲劳特性的影响；基于疲劳寿命退化相当的原则，建立 2A12-T4 铝合金板件加速腐蚀

与大气腐蚀之间的加速等效关系。结果表明：2A12-T4 铝合金实验室加速预腐蚀后疲劳寿命退化规律与大气

预腐蚀疲劳寿命退化规律一致，均呈现为“快速下降期”+“平台期”的特征。
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Abstract： Conducting laboratory accelerated simulation tests on the atmospheric environment in which aviation ma⁃
terials are used to obtain their long-term corrosion behavior and life degradation is an important content and founda⁃
tion for the design， manufacturing， maintenance， life assessment， and life control of related materials and equip⁃
ment. The laboratory accelerated corrosion tests for simulated coastal atmospheric corrosion of 2A12-T4 aluminum 
alloy plates is conducted， and the impact of corrosion on the fatigue characteristics of aluminum alloy plates through⁃
out the entire coastal atmospheric corrosion process from initial pitting to later erosion is simulated. Based on the 
principle of equivalent fatigue life degradation， an accelerated equivalent relationship between 2A12-T4 aluminum 
alloy plate accelerated corrosion and atmospheric corrosion is established. The results show that the fatigue life deg⁃
radation law of 2A12-T4 aluminum alloy after accelerated pre-corrosion in laboratory is consistent with that of at⁃
mospheric pre-corrosion fatigue life degradation law， which is characterized by "rapid decline period"+"platform pe⁃
riod".
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0　引  言

沿海大气环境具有高盐和高湿等环境特点，

极易导致沿海地区服役飞机的结构发生腐蚀。对

于飞机内部结构，其腐蚀问题具有较强的隐蔽性。

结构的腐蚀不仅降低了结构的有效承载，而且产

生或者加重了结构的宏、微观应力集中，从而大幅

降低结构的疲劳寿命［1-5］。为保证飞机在沿海地区

的服役安全以及科学合理地评价其剩余使用寿

命，需要研究沿海大气腐蚀对飞机内部铝合金结

构疲劳特性的影响。

现阶段，国内外研究者研究腐蚀对铝合金疲

劳特性的影响，主要通过实验室加速腐蚀试验、实

际大气暴露试验或直接选择实际服役结构来开

展。虽然大气暴露试验的试验结果真实可信，但

试验周期较长，通常以年为单位计算，试验花费的

时间、人力和物力成本较大。实验室加速腐蚀试

验凭借其便于实施，省时省力等优点被国内外研

究者广泛应用于铝合金腐蚀后疲劳特性和寿命预

测等研究［6-8］。Xu L 等［9］的研究结果表明，经历预

腐蚀的铝合金结构疲劳寿命显著下降，同时裂纹

萌生寿命仅占总寿命的 20% 以下；S. J. Ketcham
等［10］在分析剥蚀对铝合金结构疲劳寿命的影响

时，指出即使有少量的剥蚀发生也会引发疲劳裂

纹的萌生；卞贵学等［11］建立了基于材料初始不连

续状态（IDS）的 2A12 铝合金预腐蚀疲劳寿命计算

模型，认为将腐蚀坑直接用表面裂纹表征是不合

理 的 ；刘 建 中 等［12］开 展 了 2024-T62 铝 合 金 在

3. 5%NaCl溶液中的全浸预腐蚀疲劳试验，发现预

腐蚀损伤对疲劳 S-N 曲线影响显著，而且基于断

裂力学理论，对预腐蚀疲劳 S-N 曲线进行了预测；

赵学锋等［13］、赵海军等［14］采用考虑预腐蚀时间和

疲劳应力水平的预腐蚀影响系数 C，对常规的 S-N
曲线进行了修正，得到了预腐蚀疲劳 S-N 曲线。

除上述研究内容之外，国内外研究者在铝合金材

料腐蚀疲劳性能方面做了大量研究工作，J. T.
Burns 等［15］通过在 EXCO 溶液中开展全浸预腐蚀

试验，研究了不同腐蚀严重程度对 7075-T6511 铝

合金疲劳寿命的影响，发现随铝合金试验件 L-S

表面预腐蚀时间的增加，疲劳寿命呈现先急剧下

降，然后进入了平台期的退化规律；K. K. Sankaran
等［16］采用周期盐雾法，研究了点蚀对 7075-T6 铝

合金疲劳性能的影响，发现点蚀使得疲劳寿命降

低了约 6~8 倍，同时通过以平均蚀坑尺寸作为初

始裂纹尺寸，采用 AFGROW 软件（美国空军的损

伤容限分析软件）对疲劳寿命的预测结果与实际

疲劳寿命吻合较好；D. L. Duquesnay 等［17］研究了

在 7075-T6511 铝合金结构腐蚀坑处萌生的疲劳

裂纹的扩展行为，发现点蚀会严重降低结构的疲

劳寿命，而且认为腐蚀损伤区域最深腐蚀坑的深

度和平均宽度可作为预测结构疲劳寿命的指标；

Xu L 等［18］的研究结果表明，经历预腐蚀的铝合金

结构疲劳寿命显著下降，同时裂纹萌生寿命仅占

总寿命的 20% 以下。

2A12-T4 硬铝合金具备比强度高、密度低、加

工性好等特点，常应用于飞机蒙皮、隔框、翼梁、大

梁、桁条等承力结构。目前关于该材料在沿海大

气长期腐蚀后疲劳性能的研究相对较少。张胜

等［19］建立了一种模拟铝合金沿海大气腐蚀的加速

腐蚀试验方法，能够较为准确地模拟沿海大气环

境中铝合金从初期点蚀到后期剥蚀的整个腐蚀过

程；但该方法仅从腐蚀形貌，腐蚀产物以及剩余厚

度变化三个角度确定加速腐蚀试验和实际大气环

境下的加速等效（当量）关系，缺乏对铝合金疲劳

寿命退化的对比。

针对上述问题，本文通过开展 2A12-T4 铝合

金板件的加速腐蚀试验，模拟研究从初期点蚀到

后期剥蚀的整个沿海大气腐蚀过程中，腐蚀对铝

合金板件疲劳特性的影响；基于疲劳寿命退化相

当的原则，建立 2A12-T4 铝合金板件加速腐蚀与

大气腐蚀之间的加速等效（当量）关系。

1　试验方法

1. 1　材料与试件

本文采用航空用 2A12-T4（相当于 AA2024-
T4［20］）铝合金材料的化学成分如表 1 所示。

表 1　沿海大气暴露试验件铝合金材料的热处理和化学成分

Table 1　Heat treatment and chemical composition of aluminum alloy materials for coastal atmospheric exposure test pieces

牌号

2A12

热处理

T4

质量分数/%

Si

0. 10

Fe

0. 22

Cu

4. 62

Mn

0. 54

Mg

1. 60

Cr

-

Ni

0. 99

Zn

0. 22

Ti

0. 13

Al

余量

86
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试件为铝合金平板件，其尺寸和形状如图 1 所

示，均沿板材的轧制方向取材。试件经铣切加工

而成，而且表面的铝包层采用机械铣削的方式去

除。试验前对试验件进行丙酮超声波除油，然后

用蒸馏水清洗，并用无水乙醇脱水。

1. 2　加速腐蚀试验

加速腐蚀试验依据文献［19］采用人工方式开

展周浸腐蚀试验，模拟大气环境为海南万宁沿海

大气环境。加速腐蚀溶液成分如表 2 所示，溶液

pH 值为 1。

周浸腐蚀试验采用人工方式，先将试验件放

入液槽中浸没，然后再放入恒湿环境中模拟潮湿

大气暴露，依次循环进行。试验装置如图 2 所示，

恒温浸没液槽用于完成试验件的浸没；电热恒温

干燥箱为箱内用于产生恒定湿度环境的密闭容器

提供恒定的外界环境温度；密闭容器底部盛有约

为总容积 1/3 的饱和 KCl 盐溶液，以保证该盐溶液

上侧空间为具有恒定相对湿度的环境。试验件放

置于饱和溶液上侧的隔板上，且试验过程中试验

件上残留的腐蚀溶液无法通过隔板流入饱和盐溶

液中。在密闭容器内部安装了温湿度传感器，用

于监测恒定湿度环境中的温度和湿度。

本试验选择以海南万宁大气环境谱中雾、露

年平均作用时间与年时间总量的比值（7∶53）作为

周浸试验中的浸没时间与干燥时间的比例。同时

选 择 以 海 南 万 宁 大 气 环 境 谱 中 年 平 均 温 度

（23. 9 ℃）作为浸没溶液和潮湿大气环境暴露阶段

的温度，年平均相对湿度（87. 6%）作为潮湿大气

环境暴露阶段的相对湿度。单个周浸循环周期为

12 h（1. 4 h 浸没，10. 6 h 暴露）。在人工交替周浸

腐蚀 24、72、144、216、288、384、480、576 h 后，依次

取出 3 件试验件。试验件取出后立即用蒸馏水冲

洗，然后在 30 ℃的恒温干燥箱中干燥，最后保存于

干燥皿中。

1. 3　疲劳试验

在试验件完成加速腐蚀（加速预腐蚀）试验之

后，在 MTS 810 疲劳试验机上开展疲劳试验，试验

现场如图 3 所示。所有疲劳试验均采用力（kN）控

制，加载方式为正弦波，采用 PVC 补偿。

图 1 加速腐蚀平板试验件的形状和尺寸

Fig. 1　Shape and size of accelerated corrosion 
plate test pieces

表 2　加速腐蚀溶液的腐蚀介质成分及浓度

Table 2　Corrosion medium composition and 
concentration of accelerated corrosion solution
腐蚀介质成分及浓度

H2SO4/（mol·L-1）

HNO3/（mol·L-1）

NaCl/%
蒸馏水

数值

4. 06×10-3

9. 19×10-2

3. 5
-

（a） 恒温浸没液槽

（b） 202-3AB 型电热恒温干燥箱

图 2 人工周浸试验装置

Fig. 2　Artificial peri-immersion test device

图 3 疲劳试验现场

Fig. 3　Fatigue test site
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对加速预腐蚀后 2A12-T4 平板试验件以程序

块谱的形式施加疲劳载荷。程序块频谱和加载频

率如表 3 所示。该程序块频谱由 11 级载荷组成，

每级载荷由一定应力水平下的多个疲劳循环组

成。每个程序块谱共包含 1 239 个疲劳循环，其中

“循环次数”是指程序块谱中某级载荷应力水平下

的疲劳循环数。在疲劳试验完成之后将疲劳断口

保存到干燥器中，对疲劳断口的微观形貌和腐蚀

特征开展 SEM 和 EDS 分析。

2　腐蚀疲劳试验结果及形貌观测

2. 1　疲劳寿命统计分布特性及均值寿命误

差检验

实验室加速预腐蚀 0、24、72、144、216、288、

384、480、576 h 后，2A12-T4 平板试验件的疲劳寿

命及疲劳寿命统计特性如表 4 所示。

对不同加速腐蚀时间下 2A12-T4 平板试验件

疲劳寿命分别进行了对数正态分布和威布尔分布

的拟合效果分析，参数拟合结果如表 5 所示。

表 3　2A12-T4 平板试验件疲劳试验程序块谱和加载频率

Table 3　Block spectrum and loading frequency of fatigue test program for 2A12-T4 plate test pieces

载荷级数

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

应力水平

σmax/MPa

111

148

181

181

198

181

181

165

214

132

122

σcmin/MPa

16. 50

33. 00

148. 00 

16. 50

0

33. 00

82. 50

33. 00

49. 50

0

33. 00

载荷水平

Fmax/kN

13. 04

17. 39

21. 27

21. 27

23. 27

21. 27

21. 27

19. 39

25. 15

15. 51

14. 34

Fcmin/kN

1. 94

3. 88

17. 39 

1. 94

0

3. 88

9. 69

3. 88

5. 82

0

3. 88

应力比 R

0. 15

0. 22

0. 82

0. 09

0

0. 18

0. 46

0. 20

0. 23

0

0. 27

加载频率/Hz

15

10

5

10

3

5

15

15

3

15

15

循环次数

305

28

12

31

3

10

202

95

3

123

427

表 4　不同加速腐蚀时间下平板试验件的疲劳寿命及疲劳寿命统计特性

Table 4　Fatigue life and fatigue life statistical characteristics of flat plate test pieces under different accelerated corrosion times

加速腐蚀时间/h

0

24

72

144

216

288

384

480

576

疲劳寿命（谱块数/次）

试件 1

2 285. 31

1 368. 34

579. 55

293. 30

272. 56

217. 32

233. 30

175. 30

145. 51

试件 2

1 909. 55

1 400. 36

513. 27

325. 55

297. 46

253. 31

193. 31

195. 55

127. 84

2 502. 35

1 061. 87

487. 27

266. 27

376. 30

249. 46

230. 56

226. 55

113. 56

试件 3
样本均值（谱块数/次）

2 232. 40

1 276. 85

526. 70

295. 04

315. 44

240. 03

219. 05

199. 14

128. 97

样本标准差

299. 92 

186. 87 

47. 59

29. 68

54. 16

19. 76

22. 34

25. 81

16. 01

变异系数

0. 134 3

0. 146 4

0. 090 3

0. 100 6

0. 171 7

0. 082 3

0. 102 0

0. 129 6

0. 124 1
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当 n=3 时 ，r0. 1=0. 988，r0. 2=0. 951，r0. 5=
0. 707，从表 5 可以看出：两种分布的参数拟合结果

中线性相关系数均在 0. 89 以上；在对数正态分布

参数拟合结果中 6 组数据满足置信度 80% 要求，

其他 3 组满足置信度在 50%~80% 之间的要求，而

在威布尔分布参数拟合结果中 5 组数据满足置信

度 80% 要求，其他 4 组满足置信度在 50%~80%
之间的要求。

将表 4 中的疲劳寿命数据取对数后进行肖维

奈准则检验［21］，并未发现可疑值。同时，按照式

（1）计算在 90% 置信度下，将试验件疲劳寿命样本

均值作为母体均值时的相对误差 δ，计算结果如表

6 所示，且最大相对误差在 5% 以内。

δ = tα/2 ( n - 1 ) s

x̄ n
（1）

式中：α 为显著度；n 为试验件数；s 为试验样本对数

寿命标准差；x̄ 为试验样本对数寿命均值；tα/2 ( n -
1 )通过查 t分布数值表获得。

2. 2　加速腐蚀对 2A12-T4平板试验件疲劳

特性的影响规律及机理

2A12-T4 平板试验件实验室加速预腐蚀疲劳

试验结果如图 4 所示，可以看出：在加速腐蚀初期，

仅发生点蚀和晶间腐蚀阶段，试验件的疲劳寿命

显著下降，这一时期可以称之为“快速下降期”；在

加速腐蚀 144 h 后，试验件的疲劳寿命均值下降了

未腐蚀情况下的 86. 78%；在初期急剧下降后，虽

然疲劳寿命仍总体呈现下降趋势，但明显进入了

“平台期”，下降速率较低；在加速腐蚀 480 h 后，试

验件的疲劳寿命均值仅下降了加速腐蚀 144 h 后

的 32. 50%。这表明快速下降期的点蚀和晶间腐

蚀对疲劳寿命影响显著，在平台期的腐蚀，包括剥

蚀，对疲劳寿命的影响并不显著［22］。Zhang S 等［23］

提供了 2A12-T4 铝合金平板试件在海南万宁大气

环境下腐蚀后的寿命退化特征（疲劳试验相关参

数设置与本文相同），如图 5 所示，可以看出：实验

室加速预腐蚀疲劳寿命的退化特征与大气预腐蚀

疲劳寿命的退化特征一致，均呈现出“快速下降

期”+“平台期”的特征，表明本文所采用的实验室

加速腐蚀试验方法能充分模拟实际大气环境腐

蚀，进而可以较好地反映大气腐蚀对铝合金板件

疲劳特性的影响规律。

表 6　2A12-T4 平板试验件疲劳寿命样本均值

作为母体均值的相对误差 δ
Table 6　The average fatigue life sample of 

2A12-T4 plate test piece is used as the 
relative error δ of the maternal mean

加速腐蚀时间/h

0

24

72

144

216

288

384

480

576

α

0. 10

0. 10

0. 10

0. 10

0. 10

0. 10

0. 10

0. 10

0. 10

δ/%

3. 01

3. 62

2. 40

2. 98

4. 90

2. 60

3. 30

4. 10

4. 31

表 5　各加速腐蚀时间下平板试验件疲劳寿命的对数正态分布和威布尔分布参数拟合结果

Table 5　Fitting results of lognormal distribution and Weibull distribution parameters of fatigue life of 
flat plate test pieces under each accelerated corrosion time

加速腐蚀时间/h

0

24

72

144

216

288

384

480

576

对数正态分布

μ

3. 346 1

3. 102 8

2. 720 4

2. 468 4

2. 494 8

2. 379 3

2. 339 0

2. 296 7

2. 108 3

σ

0. 071 7

0. 073 3

0. 046 0

0. 053 3

0. 085 5

0. 040 6

0. 049 8

0. 068 0

0. 065 7

r

0. 982 4

0. 901 2

0. 974 3

0. 999 7

0. 966 8

0. 907 8

0. 892 7

0. 996 4

0. 999 6

威布尔分布（双参数）

σ

2 369. 638 1

1 370. 325 2

549. 134 3

308. 519 0

339. 868 4

249. 908 1

230. 356 3

210. 697 7

136. 133 4

β

6. 968 0

5. 865 1

10. 315 0

9. 536 8

5. 446 5

10. 729 0

8. 484 5

7. 386 1

7. 727 3

r

0. 994 5

0. 933 9

0. 952 4

0. 994 5

0. 942 4

0. 939 3

0. 926 9

0. 986 0

0. 994 1
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实验室加速预腐蚀疲劳试验件的疲劳断裂位

置均位于几何应力集中区域附近，典型的疲劳断

口 SEM 形貌如图 6 所示，可以看出：断口存在明显

的裂纹源、裂纹扩展区和瞬断区，分别如图 7~图 8
所示。

（a） 腐蚀 24 h

（b） 腐蚀 288 h

（c） 腐蚀 480 h

图 6 典型加速预腐蚀疲劳断口形貌

Fig. 6　Typical accelerated pre-corrosion 
fatigue fracture morpholog

（a） 腐蚀 24 h

（b） 腐蚀 288 h

图 5 2A12-T4 铝合金平板试验件疲劳寿命（谱块数）

与大气腐蚀年限之间的关系

Fig.  5　Relationship between fatigue life （number of 
blocks） and atmospheric corrosion age of 

2A12-T4 aluminum alloy flat plate test piece

图 4 2A12-T4 铝合金平板试验件疲劳寿命（谱块数）与

加速腐蚀时间之间的关系（12 h 为 1 个周浸循环）

Fig. 4　Relationship between fatigue life （number of 
blocks） and accelerated corrosion time of 2A12-T4 

aluminum alloy flat plate test pieces 
（12 h is 1 cycle immersion cycle）
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（c） 腐蚀 480 h

图 7 典型加速预腐蚀疲劳断口的裂纹源 SEM 形貌

Fig. 7　SEM appearance of crack source of typical accelerated pre-corrosion fatigue fracture surface

（a） 疲劳条带形貌  

未经历预腐蚀的试验件和初期预腐蚀（24 h）
试验件疲劳裂纹源位置一致，单一且集中于试验

件表面与侧边的拐角处，属于角裂纹。从图 7（c）
可以看出：在裂纹源处不仅存在来自于腐蚀介质的

S、Cl 元素，而且从 Al 和 O 元素的组成可以初步确

定腐蚀产物主要为 Al（OH）3， 说明在裂纹源处发

生了腐蚀。在预腐蚀 24 h 后试验件的疲劳寿命下

降 显 著 ，且 寿 命 均 值 下 降 了 未 腐 蚀 情 况 下 的

42. 80%，这是由于在几何应力集中区域附近发生

了腐蚀造成的（如图 9 所示）。在腐蚀 24 h 后试验

件发生了点蚀和晶间腐蚀，其中以晶间腐蚀为主，

而且点蚀零星分布在试验件表面上。前期在研究

类似腐蚀环境下相同铝合金材料的预腐蚀疲劳特

征时发现，当裂纹源处出现以晶间腐蚀为主的腐

蚀特征时，由于晶间腐蚀区域的力学性能基本散

失，疲劳裂纹则萌生于晶间腐蚀最深处的边界

上［23］。因此，在快速下降期，试验件表面腐蚀不均

匀，表面以内晶间腐蚀分布不均匀，晶间腐蚀最深

处的边界在微观上又是突变的，这些都增加了局

部应力集中［23-24］，从而显著降低了裂纹萌生寿命。

预腐蚀 288 和 480 h 后，试验件的疲劳断口形

貌和裂纹源特征如图 7（b）、图 7（c）所示。剥蚀发

生后，随着腐蚀时间的增加，腐蚀深度增加，而且

腐蚀变得更为均匀，如图 7（c）所示。两试验件的

主裂纹源位置分布基本一致，均位于试验件表面

与侧边的拐角处，属于角裂纹。注意到疲劳裂纹

萌生区域均包含了试验件侧边腐蚀区域，这与大

图 9 实验室加速腐蚀 24 h 的纵截面腐蚀形貌

Fig. 9　 longitudinal section corrosion morphology of 
laboratory accelerated corrosion for 24 h

（b） 瞬断区韧窝形貌

图 8 预腐蚀 480 h 试验件疲劳断口的疲劳条带和

韧窝形貌

Fig. 8　The fatigue band and dimple morphology of fatigue 
fracture surface of the pre corroded 480 h test piece
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气预腐蚀疲劳源特征相同。因此，疲劳寿命在经

历初期显著下降后进入平台期的原因应该是：随

着预腐蚀时间的增加，试验件发生的腐蚀逐渐变

得均匀，由腐蚀不均匀引起的应力集中不再显著，

同时试验件腐蚀最深区域始终为晶间腐蚀（IGC），

晶间腐蚀对裂纹萌生的加速作用可以近似认为相

同，因此疲劳寿命下降不再显著。但随着预腐蚀

时间的增加，试样的剩余厚度逐渐减小，截面的疲

劳应力水平会提高，进而导致总体上疲劳寿命呈

现缓慢下降的趋势。

2. 3　实验室加速腐蚀与沿海大气腐蚀之间

等效关系的建立

结合图 4 和图 5 中两种腐蚀环境下的 2A12-
T4 铝合金平板试验件疲劳寿命退化规律可以发现

其均呈现为“快速下降期”+“平台期”的特征，而

且可近似认为在疲劳寿命退化过程中存在一个拐

点，由“快速下降期”拐向“平台期”。同时从图 4 和

图 5 可以直观判断出，大气预腐蚀疲劳的拐点近似

在腐蚀 1 年处，实验室加速预腐蚀疲劳的拐点近似

在腐蚀 144 h 处。因此，建立拐点前的加速等效关

系近似为：144 小时/年（第一年），即在加速环境中

腐蚀的前 144 h（前 12 个周浸循环），近似相当于在

实际大气环境中腐蚀第 1 年对疲劳寿命的影响

效果。

按照拐点之后疲劳寿命下降百分比相当的原

则，来建立拐点后的加速等效关系。在拐点之后，

大气预腐蚀试验件在 1~20 年间，疲劳寿命下降了

34. 53%。通过线性差值的方法，找到加速预腐蚀

试验件在拐点后疲劳寿命下降 34. 53% 对应的加

速腐蚀时间近似为 488 h。因此建立拐点后的加速

等效关系近似为：18 小时/年，即在加速腐蚀 144 h
后，每加速腐蚀 18 h，近似相当于在实际大气环境

中腐蚀 1 年对疲劳寿命的影响效果。

综上，基于疲劳寿命退化特征相当建立人工

交替周浸加速腐蚀与大气腐蚀之间的近似加速等

效关系 m，如式（2）所示。

m =ì
í
î

144 小时              ( 第一年 )
18 小时/年    ( 后续若干年 )

（2）

考虑到 1 个周浸循环周期为 12 h，为了使等效

加速腐蚀试验结果尽可能准确，在实际加速腐蚀

过程中，可将拐点后的加速等效关系变换为：36 小

时/2 年，即在加速腐蚀 144 h 后，每加速腐蚀 36 h
（3 个周浸循环），近似相当于在实际大气环境中腐

蚀 2 年对疲劳寿命的影响效果。

从上述加速等效关系可以发现，大气腐蚀第

一年对应的当量加速腐蚀时间相对于后续年限较

长。由于影响大气腐蚀的固体颗粒，如盐粒子和

灰尘等，会随机沉积在试验件表面的不同区域，使

得 试 验 件 在 大 气 腐 蚀 初 始 阶 段 表 面 腐 蚀 不 均

匀［25］。相比而言，在实验室加速腐蚀“浸没和潮湿

大气环境暴露”整个过程中，试验件表面不同区域

接触到腐蚀介质的机会近似是均等的，因此在加

速腐蚀过程中试验件表面发生的腐蚀相对均匀。

大气腐蚀第一年后，试验件由于表面腐蚀不均匀

导致的应力集中造成疲劳寿命衰减较为严重，而

相应的加速腐蚀试验件由于腐蚀相对均匀，因此

疲劳寿命下降相对较缓，需要较长的加速腐蚀时

间来达到相同的寿命衰减效果。在后续年限的大

气腐蚀过程中，随着大气腐蚀的持续进行，初期腐

蚀不均匀的特性将会减弱，达到相同的寿命衰减

效果，所需要的加速腐蚀时间会减短。

3　结  论

1） 实验室加速预腐蚀疲劳寿命退化规律与大

气预腐蚀疲劳寿命退化规律一致，均呈现为“快速

下降期”+“平台期”的特征。

2） 初期预腐蚀后，A12-T4 铝合金表面腐蚀不

均匀，表面以内晶间腐蚀分布的不均匀，晶间腐蚀

最深处的边界在微观上又是突变的，增加了局部

应力集中，疲劳寿命显著降低。随着预腐蚀时间

的增加，腐蚀变得均匀，由腐蚀不均匀引起的应力

集中不再显著，同时腐蚀最深区域始终为晶间腐

蚀，因此疲劳寿命下降不再显著。

3） 基于疲劳寿命退化相当的原则，建立了加

速腐蚀与大气腐蚀之间的近似加速等效关系。在

加速环境中腐蚀的前 144 h（前 12 个周浸循环），近

似相当于在实际大气环境中腐蚀第 1 年对疲劳寿

命的影响效果。在加速腐蚀 144 h 后，每加速腐蚀

36 h（3 个周浸循环），近似相当于在实际大气环境

中腐蚀 2 年对疲劳寿命的影响效果。
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