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摘　要: 热损伤是事故飞机铝合金结构损伤的主要形式之一。通过分析热损伤过程中材料机械性能的改

变与电导率数值变化之间的对应关系 ,探讨应用涡流电导率法测定飞机铝合金结构热损伤的可能性 ,可望在

实际工程中得到推广应用。
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1　概述

热损伤是飞机结构损伤的主要形式之一 ,它是

指飞机在运行过程中因受到撞击或燃油系统因各种

故障引起漏油遇到高温或火源而起火造成的机体结

构损伤。飞机结构热损伤不仅存在烧溶、起泡、变形

等显而易见的外部损伤 ,而且还会因受热而引起强

度、硬度、刚度、塑性等机械性能的变化。飞机结构的

热损伤是引发严重飞行事故的隐患。因此 ,准确的确

定飞机结构热损伤的部位和范围 ,是保障飞机正常

维护与可靠修理 ,提高飞机出动率和运行安全的前

提 ,一直是航空维护部门关注的研究热点之一。目

前 ,飞机的结构材料仍然主要是铝合金材料。它们在

热损伤过程中 ,组织及性能均会随热损伤温度、冷却

时间的变化发生一系列的改变 ,这种变化类似于对

合金进行退火、淬火、时效等热处理 ,从而引起铝合

金结构材料机械性能发生变化。 因此 ,长期以来 ,对

飞机结构热损伤的检测方法主要有: 硬度检测法 (通

过测量硬度确定结构的强度 ,从而判定热损伤程度

及范围 ) ;金相分析法 (通过金相实验分析材料的组

织结构变化来确定热损伤 )和色泽鉴别法 (通过观察

结构表面色泽的变化来粗略判断热损伤的位置和程

度 )等 ,上述方法有的速度慢、效率低 ;有的需要破坏

结构、获取试片 ;有的则比较粗糙易产生误判或漏检

等。因此 ,开发一种快捷、准确而有效的能适用于现

场的飞机结构热损伤检验的无损检测方法显得十分

必要而迫切。

由于飞机铝合金结构材料在受到热损伤的过程

中发生的组织结构及性能的变化 ,往往也会导致材

料的电导率发生变化。而涡流检测技术可以准确实

施金属导电材料导电性能的测定。为此 ,我们开展了

应用涡流法 ,通过电导率的测试来进行飞机铝合金

结构热损伤检测的研究。 本文在系统介绍了飞机铝

合金结构热损伤过程中组织性能的改变与电导率变

化之间对应关系的基础上 ,探讨了应用电导率的测

定来判定飞机铝合金结构热损伤部位及程度的方法

与可行性 ,可望在实际工程检测中得到推广应用。

2　飞机铝合金结构热损伤特性

现代飞机的结构材料主要以铝合金材料为主 ,

如 LY12硬铝、 LC4超硬铝和 LY6等。其中 LY12

和 LC4的主要组织成分如表 1所示:

表 1　LY 12和 LC 4的主要成分

牌号
主要成分 (% )

铜 ( Cu)镁 ( Mg)锰 ( Mn)锌 ( Zn) 铬 ( Cr) 铝 ( Al)

LY12 3. 8～ 3. 9 1. 2～ 1. 8 0. 3～ 0. 9 余量

LC4 1. 4～ 2. 0 1. 8～ 2. 8 0. 2～ 0. 6 5～ 7 0. 1～ 0. 25 余量

通常 ,铝合金材料在经过热处理加工后 ,其机械

性能会发生变化 ,一般退火使铝合金软化 ,淬火和时

效使铝合金强化。并且 ,在一定的温度范围内 ,表现

出材料的强度和硬度之间有一定的对应关系 ,或者

说强度、硬度与加热温度及持续 (或冷却 )时间存在

第 29卷 第 1期
2 0 0 5年 2月

　　　　　　　　　　　　　
无 损 探 伤
N D T

　　　　　　　　　　　　　　
V ol. 29 No. 1

Februa ry. 2005



一定的关系。因此 ,可以通过材料的硬度值来反映合

金的强度变化。　　　　　

　　飞机铝合金结构受到热损伤 ,虽然形式多种多

样 ,但不同的受热温度、冷却方式或时间 ,引起铝合

金材料的组织或性能发生变化的规律类似于经过热

处理加工。其中 , LY12热损伤后 ,材料的不同位置

经历不同的温度后会形成有规律的温度场 ,其硬度

变化如图 1所示。

图 1　LY 12热损伤硬度变化与温度的关系

　　飞机铝合金结构热损伤后机械性能的改变 ,同

样也会导致材料的电导率发生变化。以 LY12(或

LY4)硬合金为例 ,分别进行热损伤模拟实验后再测

量材料的电导率值。其实验方法与结果如下:

将 80× 60× 4 mm的 LY12试块在不同的温度

下作恒温实验 ,在恒温炉中保温 10 min,然后空冷

至室温后测量电导率值。实验数据见表 2,将实验数

据进行曲线拟合 ,得出电导率与温度的关系如图 2

所示。

表 2　LY 12热损伤电导率变化与温度的关系

T(℃ ) 180 200 210 230 250 270 280 300 330 340 350 360

% IACS 31. 1 31. 2 31. 0 32. 2 31. 1 32. 7 32. 7 32. 3 32. 6 39. 9 40. 4 41. 1

T(℃ ) 370 380 390 420 450 480 500 520 540 560 580 600

% IACS 40. 0 40. 6 39. 7 40. 0 40. 5 38. 8 38. 9 37. 9 35. 3 34. 2 29. 7 29. 3

图 2　LY 12热损伤电导率变化与温度的关系

　　由图可见 ,随着温度的升高 ,试件电导率的变化

经历了几个阶段。其中 ,当试件处于 200℃以下温度

时 ,电导率值基本不发生变化 ;温度在 200℃～

270℃之间 ,测得的电导率值缓慢上升 ,变化很小 ,仅

稍高于未受热损伤的电导率值 ;在 270℃～ 360℃之

间 ,电导率的数值变化很大 ;而在 360℃～ 460℃之

间的电导率出现了最大值 ,并且在这一阶段中 ,电导

率的数值亦变化不大 ;超过 460℃以后 ,电导率开始

下降。

对照图 1和图 2,可以发现 ,铝合金材料受热损

伤后 ,其硬度—— 温度的变化曲线与电导率—— 温

度的变化曲线有很好的对应关系。 其中:

当温度 < 200℃时 ,材料的组织结构基本不变 ,

故材料的硬度与电导率均基本不变 ;

在 200℃～ 280℃温度段 ,材料主要进行回复过

程。 虽出现回归转变 ,但组织变化不大 ,因而材料的

硬度及电导率的变化也不大 ;

在 280℃～ 360℃温度段 ,此时 ,材料主要进行

再结晶 ,组织结构发生明显变化 ,从而引起材料的硬

度显著下降 ,而反映到电导率的变化则为明显升高 ;

在 380℃～ 460℃温度段 ,虽然材料的再结晶过

程继续进行 ,但由于产生了固溶强化作用 ,表现为材

料的硬度值随着温度的升高而升高 ,而电导率值则

迅速达到最大值后 ,保持一段电导率的高平台 ,且随

着温度的升高而电导率变化不大 ,仅略有下降。

当温度> 500℃后 ,材料出现过烧现象 ,晶粒变

得粗大 ,晶界局部发毛 ,此时 ,材料的硬度显著降低 ,

反映到电导率也迅速变小。

根据以上分析 ,可以得出结论:在评价飞机铝合

金结构的热损伤时 ,由于材料的硬度值能很好的反

映材料的强度变化 ,而材料的硬度值又与电导率值

有较好的对应关系。因此 ,可以通过材料电导率值的

测定来评价飞机铝合金结构的热损伤。

3　应用试验

为了验证涡流电导率测定法在飞机铝合金结构

热损伤检测中应用的可行性。 我们在现场进行了实

例检测的应用实验。如:某机场××号飞机在执行任

务时 ,由于发动机吸入异物 ,造成左发动机一级压缩

器叶片拉断 ,高速碎片飞出时击伤了油管及液压管 ,

漏出的液压油被高温引燃造成了飞机失火 ,飞机紧

急迫降到地面后及时补救。事故分析检查时 ,在结构
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检测评估中主要是判断着火区主要受力件的热损伤

程度。

着火区受力部位为飞机机身的 XX框及尾木梁

等。采用电导率测定法判定其热损伤程度 ,分别选定

测量点见图 3、图 4所示。

图 3　XX框的测量点

图 4　尾木梁的测量点

　　采用美国 Nutrition N DT涡流仪进行检测 ,测

量结果分别见表 3和表 4。由检测结果可以看出 ,对

于 XX框 ,所设定的火烧区与非火烧区各点的电导

率值没有明显的差异 ,说明 XX框基本上没有受到

热损伤 ,或者说热损伤没有达到破坏性程度 ;对于尾

木梁 ,火烧区和非火烧区各点的电导率值有明显的差

异 ,其中 ,火烧区 5、 6、 7、 8、 9点的电导率值迅速升

高 ,且趋于高平台 ,可以判断尾木梁此处已严重热损

伤。

表 3　XX框测量点的电导率值

测量点 1 2 3 4 5 6

数　值 33. 1 32. 1 32. 5 32. 7 33. 1 33. 4

测量点 7 8 9 10 11 12

数　值 33. 2 32. 5 32. 8 32. 7 32. 6 32. 5

表 4　尾木梁测量点的电导率值

测量点 1 2 3 4 5 6 7 8 9

数　值 33. 7 32. 8 35. 4 37. 8 38. 4 39. 5 39. 4 40. 1 40. 2

为了验证电导率测定的准确性 ,采用福赛特公

司的里氏硬度计进行复查。检测结果如表 5、表 6所

示。 其中 , XX框各点的硬度值变化不大 ,而尾木梁 6、

7、 8、 9各点的硬度值明显下降 ,说明 XX框基本没

有热损伤 ,而尾木梁已受到热损伤。由此证明 ,应用电

导率测定来判断飞机铝合金的热损伤是完全可行

的。

表 5　XX框测量点的里氏硬度值

测量点 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12

数　值 88 89 88 86 87 88 89 86 85 87 88 89

表 6　尾木梁测量点的里氏硬度值

测量点 1 2 3 4 5 6 7 8 9

数　值 89 88 86 84 83 79 76 75 74

4　结论

本文研究了运用涡流电导率测定的方法来确定

飞机热损伤范围和程度的无损检测技术。在分析了

飞机铝合金结构受到热损伤后机械性能发生变化 ,

以及反映这种变化的硬度值与材料的电导率之间有

着良好的对应关系的基础上 ,通过现场实例检测探

讨了涡流电导率测定法在飞机铝合金结构热损伤检

测中应用的可行性 ,可望在实际工程检测中得到推

广应用。
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