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某型发动机架疲劳断裂分析与对策

孟立辉

(石家庄飞机工业有限责任公司，石家庄050062)

摘要：针对某型发动机架2非管疲劳断裂故障，分析其故障机理，定性和定量解析其

原因，提出相应的解决措施对策。对类似疲劳断裂故障的分析和处理具有借鉴意义。
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1 引言 ：2疲劳断裂处技术状态

动力装置是飞机的心脏，而

发动机架是发动机的关键件，在

使用过程中承受着复杂的载荷。

近年来，某型发动机架拌管却多

次发生疲劳断裂故障。据统计，交

付用户的多批次共96架飞机，在

使用过成中发生疲劳断裂故障14

起，丽疲劳裂纹均集中在发动机

架拌管与杯体焊缝封口处，严重

影响飞行安全，并造成较大经济

损失。

本文从某型发动机架猫管与

杯体焊接处裂纹故障机理分析人

手，提出解决办法和维修措施。

某型发动机为星型九缸活塞

式发动机。发动机架主要由1个

架圈、8根撑杆、4个杯体、9个

耳座焊接组成。发动机架发生疲

劳断裂部位在撑杆与杯体焊接处

撑杆一侧。撑杆与杯体均为经调

质处理的30CrMnSiA结构钢管材

料，焊接部位的焊材为H18CrMoA

焊丝，焊接方法为手工电弧焊，封

口处采用HGH304l氩弧焊。

3疲劳断裂机理和原因分析

3．1疲劳断裂机理

所谓疲劳是指在无裂纹的情

况下，当结构受到远低于材料最

大强度的循环重复载荷时，经过

一定的时间可能发生的破坏，归

咎于“疲劳”；所谓断裂是指在各

类结构中由于预存缺陷及其增长

或其他原因造成结构分离性破

坏。而疲劳断裂是指金属构件在

远低于材料抗拉强度极限的交变

载荷作用下，金属表面或断面内

部的某一缺陷处由于应力集中，

开始产生微裂纹，并逐渐扩大，最

后的断面不能承受所加的载荷，

且没有明显的塑性变形，甚至未

发觉有任何宏观征兆而突然发生

的脆性断裂现象。

对疲劳断裂的机理一般认为。

 





蠹立臻：累型发动卸架疲劳断裂分析与妁籀

3．3定量分析

每1条疲劳弧线相当于裂纹

扩展过程中载荷发生1次较大的

改变。2#管断口上的每条疲劳弧

线对应发动机的1次起动，或1

次较大的机动科目。由于该断面

是从源区起裂后，首先沿管壁厚

方向扩展，然后在源区两侧沿管

周向基本对称扩展。因此，从疲劳

源区开始，首先在管壁厚度方向

沿疲劳扩展方向对断口上的疲劳

弧纹进行观察和测量，然后沿管

周向在对称的扩展区的一侧对弧

线进行观察和测量，测量结果见表

l。由表中数据可见随弧线间距的

增大，裂纹长度变长，产生扩展。

表1 疲劳裂纹长度与疲劳弧线

间距相关数据

对于一般金属材料在疲劳稳

定扩展区的裂纹扩展，Paris公式

给出了裂纹扩展速率与裂纹长度

之间存在的关系
m

da／dN=c(Ak)

式中：c、17"1为材料常数。

△k=Ao-(1r口)“‘Y(a,b，⋯)

式中：△矿为最大应力与最小应

力之差，即Aa'=-tr一‰，a为裂
纹长度，J，为与裂纹有关的构件

形状因子。

对Paris公式进行设定和变

换，得到
ra,'2

da／dN=coa (1)

由式(1)可以进行设定和变

换，得到表达疲劳扩展寿命的表

达式

Ⅳ-南旷m2一吩1音]
(2)

对式(1)取对数得

lg(da／dN)=lg C0+(nd2)lg口 (3)

lg(da／d／V)与lg a成函数关

系，函数曲线为一直线，即裂纹扩

展速率dddN的对数与裂纹长度

的对数为直线函数关系，其截距

为lg 6"0，斜率为历／2。

由式(2)、(3)可以看出，只要

利用式(3)求出％和历值后，并确

定at和％的值代人式(2)，即可求

出疲劳扩展寿命，方法如下。

对表1中的数据取对数，见

表2。

表2裂纹长度与疲劳弧线间距

分别取对数后的数据

!兰型竺辱唑竺墨鲞凿翌
-0．66

-0．28

1．00

1．24

1．43

-2．00

—1．92

一1．66

一1．24

-0．69

将表2中的数据进行拟合，

拟合曲线如图7所示。

I伊

图7 裂纹长度与弧线间距

分别取对数后的关系曲线

由图7可知，裂纹长度与弧线

间距分别取对数后并不能很好符

合直线关系。为了减小计算误差，

采用分段的方法计算，即利用表2

中前3点拟合的曲线可以计算出

疲劳弧线条数朋，后3点拟合的

曲线可以计算出疲劳弧线条数

啦，而总的弧线条数为／V=川+鹏。

4口／4 1

利用表2中前3点数据拟合

的曲线如图8所示。

k 4

图8 前3点拟合的曲线

该曲线的数学表达式为

lg(da／dN)=0．2043919 a-1．86409。

可得lg％=一1．86409，

C0=10—1．86409=0．014；

rrd2=0．20439，m=0．4 1

其中，％为裂纹开始扩展的尺

寸，由于距源区0．22 mln处首次发

现疲劳弧线，因此，在前3点数据

拟合中取％=0．22 nun；而在前3

点数据拟合中t／f为第3点观察到

疲劳弧线的位置，即ar=10 mln。将

c、m、aD、as的值代人式(2)，可得出

N1=534。

用表2中后3点数据拟合的

曲线如图9所示。
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图9后3点拟合的曲线

该曲线的数学表达式为

lg(dddd')=2．2340319 a-3．92963

可得lg 6,0=-3．92963，

6,0=10-3-嬲=1．17 X 104；

rrd2=2．23403．m=4．47

在后3点数据拟合中，口。为

第3点距源区的距离，因此，取％

=10 mm；af为最后l点观察到疲
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劳弧线的位置，即华-47 mm。将c、

_}，l、％、q的值代入式(2)，计算得出

鹏的值，m=372。

故疲劳弧线总条数为肚川+

N2=537+372=906条。

3．4分析结果

由以上的定性和定量分析，

可得出某型发动机架2#管断裂

故障的最终分析结果：(1)断裂性

质为典型的高低周复合疲劳断

裂；(2)管壁焊穿，焊料进入基体，

而焊缝附近2#管的组织不均匀

是2#管断裂的主要原因，飞机工

作过程中存在的振动应力加速了

2#管疲劳裂纹的萌生；(3)通过对

断口上扩展区疲劳弧线的定量分

析，计算出疲劳弧线为906条，说

明该发动机架断裂是在经受了

900余次的起停循环或载荷变化

较大的机动科目后发生的。

4解决措施

针对某型发动机架2撑管与

杯体焊接处裂纹的后果及其产生

的原因，对解决方案进行了专题

研究，并对发动机架的疲劳断裂

故障主要采取了如下措施。

(1)对发动机架的疲劳断裂

特殊部位，提出具体检查要求。

加强疲劳裂纹的甄别，规定

了在使用维护中执行目视检查、

敲击检查、涡流检查和荧光渗透

检查等4种检查方法，加强对萌

生裂纹的检验和判断，消除可能

产生的严重后果。

(2)加强对发动机架制造过

程中的质量控制。

首先了解发动机架制造的工

艺过程，据此分析影响发动机架

质量的主要因素(如图10所示)。

针对管壁焊穿的主要原闪，制定

人 机 料

环境 过程控制 检测

图10 发动机架质量控制影响因素

工艺改进方案和实施措施。影响

封口熔深的因素主要为焊接电流

大小、施焊时间和钨极角度等。通

过现场调查统计，并进行模拟分

析，发现其中2个因素可相对固

定：由于2#管与杯体夹角一定，

为避免2}}管壁焊穿，将钨极偏向

壁厚的杯体一侧起弧，使封口时

钨极角度基本不变；经过统计，完

成封口的施焊时间约为40 s也基

本不变。因此控制熔深就可从确

定电流参数人手，原工艺参数为

80—110 A，没有熔深规定。参考航

空标准中关于角接焊熔深的规

定，并结合该部位的特殊情况，制

定熔深占管壁的15％一40％为合

格的设计方案，最终确定封口焊

接电流为85～90A。

(3)结构改进

发动机架在设计之初就有

完善的强度计算报告，其各项强

度数据均可以满足使用要求，但

为了进一步改善2#管与杯体焊

接处的应力分布，拟在撑杆之间

增焊一加强片(如图ll所示)，

改进方案需做装机验证试验。目

前已提供的2个机架在某试飞

单位进行装机飞行试验，并分别

实施

@
口f能性

I： 盔．

墨田
飞行了530 h和152 h，运行状况

良好。

5结论

图11 局部加强

(1)实施疲劳断裂故障措施

后，某型发动机架没有发生严重

故障，从对某批次发动机架按比

例做金相低倍检查结果表明，封

口处没有焊穿，熔深符合要求，表

明疲劳断裂的隐患已消除。

(2)减少了由于发动机架2#

管疲劳断裂带来的维修损失，节

省了维修费用，消除了飞行安全

隐患。

(3)对类似发动机架焊接结

构疲劳断裂故障的分析和处理提

供了借鉴。
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