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燃油调节器壳体裂纹失效分析
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摘要：针对某型燃油调节器壳体裂纹故障提出一种分析定位方法。通过实物质量分析、光谱分析和ANSYS结构强度仿真，排

除材料缺陷和设计缺陷，将故障问题逐渐收敛定位于外部载荷环境的影响，结合断口和疲劳试验载荷谱利用裂纹疲劳弧线反推分

析萌生裂纹机理，采用列表梯形法计算出壳体裂纹萌生寿命，将故障分析定位在高周疲劳试验区间。根据高周疲劳寿命试验数据

进行频谱扫描，分析高周疲劳试车中发动机转速频率特性、燃油调节器固有频率，并统计试车累计工作时间。结果表明：外部激励

频率与燃油调节器的固有频率存在频率上的重合导致了共振失效。为燃油调节器裂纹故障的分析定位提供了思路和方法，可为

航空发动机控制体系的发展与研究提供技术支持。
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Crack Failure Analysis of Fuel Regulator Shell
HOU Yu-feng1，GAO Yan2，XU Xian-liang2
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tary Representative office of the Air Force Equipment Department in Qingdao area，Qingdao Shandong 266111，China）

Abstract：Aiming at the crack fault of a fuel regulator shell，an analysis and location method was proposed. Firstly，the physical quali⁃
ty was analyzed，the material defects and design defects were eliminated through spectral analysis and ANSYS structural strength simula⁃
tion，and the fault problem gradually converged to the influence of external load environment. Then，combined with the fracture and fatigue
test load spectrum，the crack initiation mechanism was analyzed by using the crack fatigue arc，and the shell crack initiation life was calcu⁃
lated by the list ladder method. The fault analysis was located in the high cycle fatigue test range. The frequency spectrum was scanned ac⁃
cording to the high cycle fatigue life test data，the frequency characteristics of engine speed and the natural frequency of fuel regulator in
high cycle fatigue test were analyzed，and the cumulative working time of test run was counted. The results show that the coincidence of the
external excitation frequency and the natural frequency of the fuel regulator is the problem leading to resonance failure，which provides
ideas and methods for the analysis and location of the fuel regulator crack fault，and provides technical support for the development and re⁃
search of aeroengine control system.
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0 引言

燃油调节器作为航空发动机的核心部件，用于调

节发动机燃油流量和几何通道等参数。壳体作为燃

油调节器的主要零件，是电气、液压和机械等元件的

集成器；是工作介质流动传输的通道；是高温、高压、

湿热、盐雾等严酷环境的载具；是燃油调节器正常运

转的必要条件。燃油调节器壳体的可靠性直接关系

到发动机乃至飞机的安全。

随着中国航空发动机技术的发展，具有自主知识

产权的燃油调节器在控制系统中的需求不断提升，装

机配套数量不断增加，使用环境也更加多样，由此造

成燃油调节器工程结构失效的因素也随之增多。某

型燃油调节器随发动机进行高周疲劳试车时，发现壳
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体上有燃油渗出，严重影响发动机正常使用，经初步

分析振动与疲劳是引起燃油调节器结构失效的重要

因素[1]。

振动载荷是航空发动机运行中必须承受的载荷，

因振动造成的事故屡见不鲜[2]。当激励频率分布与

工程结构的共振频率分布具有交集或相接近时，结构

发生共振而产生更大的响应，容易引起共振失效[3-4]。

王岩等[5]在力学模型和有限元模型基础上探究了航

空柱塞泵缸体薄弱部位及影响疲劳寿命的因素，并得

到试验验证；高天阳等[6]通过建立齿轮箱箱体有限元

模型，对比了齿轮箱体模态分析和实测加速度频谱分

析结果，判断齿轮箱箱体失效的主要原因为横向激励

与齿轮箱箱体模态发生共振；李广全等[7]对齿轮箱体

进行断口分析，明确了裂纹源区存在应力集中，根据

振动加速度信号和动应力响应测试结果表明，振动频

率与齿轮箱体固有频率发生共振，从而导致箱体失

效；何柏林等[8]对基于断裂力学的相关理论所建立的

预测方法在疲劳失效预测方向进行了展望；崔智勇[9]

通过逆向工程对燃油调节器壳体结构进行设计，进行

了强度分析和试验；张治华等[10]对某型燃油调节器进

行时变磨损可靠性研究，将分析结果与外场数据比

较，验证了理论分析的正确性，分析结果可为燃油调

节器的寿命筛选提供依据。

本文以某型燃油调节器壳体为研究对象，对壳

体结构及强度进行了分析，采用梯形法计算壳体断

面扩展寿命确定裂纹断口萌生寿命，通过对高周疲

劳试车谱和试车数据进行分析与统计，得到与发动

机转速相关的激励频率，并与燃油调节器壳体固有

频率进行对比。

1 燃油调节器壳体裂纹故障概述

某型燃油调节器壳体疑似出现裂纹，导致内部燃

油从裂纹部位渗出。壳体采用锻件毛坯通过机械加

工成型，热处理后硬度要求HB≥110，表面处理采用铬

酸阳极化。

对疑似出现裂纹的壳体进行了分解，并在专用气

密试验台上确认了漏油及裂纹部位。沿垂直于裂纹

的方向对壳体进行了剖切，裂纹起始于壳体内壁，大

部分沿一圆形加工台阶根部转角扩展，尾端偏离转

角，在壳体纵向剖面上可见裂纹倾斜穿透壳体。因此

认定壳体出现裂纹并贯穿壳体是漏油的根本原因，裂

纹具体位置及局部放大如图1、2所示。

2 燃油调节器壳体质量分析

根据壳体的装配部位和使用情况，对壳体实物质

量开展分析。

2.1 材料缺陷分析

依据光谱分析结果，壳体成分符合 2A70材料的

要求，结果见表 1。壳体硬度为 128HBW5/250，符合

HB≥110的要求。检查裂纹部位金相组织，无过烧。

对裂纹断口观察，断面整体呈亮银色，未见腐蚀

等异常现象。在壳体断口纵剖面上测试维氏硬度

HV，3次测试结果分别为 140.17、143.17、138.71，均符

合HV≥105的技术要求。

上述检测表明壳体材料无原始缺陷。

2.2 强度分析

2.2.1 壳体裂纹部位壁厚

对裂纹壳体剖切面进行壳体壁厚测量，结果如

图 3所示。裂纹部位壳体符合壁厚大于 4 mm的产

品规定。

图1 壳体外壁裂纹

图2 壳体内壁裂纹

质量分数/%
标准数据/%

质量分数/%
标准数据/%

硅

0.064
≤0.35
锰

0.014
≤0.20

镁

1.53
1.4~1.8

锌

0.0081
≤0.30

铁

1.17
0.9~1.5

镍

1.03
0.9~1.5

铜

2.05
1.9~2.5

钛

0.047
0.02~0.10

表1 壳体光谱（2A70材料）

注：GB/T 3190-2008标准数据。

104



侯玉峰等：燃油调节器壳体裂纹失效分析第 1期

2.2.2 壳体裂纹部位转角

计量检测结果显示，在壳体纵向剖面上可见内壁

加工转角基本为直角，无明显圆角；在壳体外壁其它

部位可见圆形加工台阶，根部轮廓较明显。

对裂纹部位转角表面粗糙度进行检查，结果显示

4个剖切样本的表面粗糙度Ra=1.6~3.2，符合技术要

求Ra≤3.2。
2.2.3 不同壳体转角尺寸的强度分析

采用ANSYS对壳体开展结构分析[9]。对全几何

体按单元尺寸 2 mm进行了网格划分，模拟中比较关

注壳体出现裂纹部位的应力分布情况，针对该部位进

行了局部网格细化，在单元尺寸分别为1.0、0.5、0.2 mm
条件下，选取了 3个特征点（出现裂纹部位）进行网格

无关性验证。根据计算结果，当单元尺寸由 0.5 mm
变化至 0.2 mm时，随着网格数的增加，3个特征点的

应力值变化很小，说明当单元尺寸为 0.5 mm时对计

算结果的影响很小，认为单元格为 0.5 mm时的网格

已达到网格无关，因此取单元尺寸为 0.5 mm时的网

格作为计算网格。

壳体承受的载荷主要来自回油压力，壳体由 2处
螺桩和2处螺母固定。设定回油压力为0.42 MPa，当壳

体 3维模型内表面R由 0.2 mm变为 0.5 mm时，壳体产

生裂纹部位的局部应力由 139 MPa降低至 83 MPa，小
于材料的许用拉伸屈服应力（284 MPa），如图4所示。

当壳体内表面 R 圆角较小时，在应力集中、疲劳

抗力减小的情况下，可能导致壳体内表面R产生疲劳

裂纹源，扩展成贯通壳体的裂纹，形成漏油通道而漏

油。根据仿真分析结果本壳体的R圆角尽管较小，但

该处的局部应力小于材料的许用屈服应力。

3 裂纹断口萌生寿命定量分析

疲劳断裂过程分为疲劳裂纹的萌生、扩展和失稳

断裂 3个阶段[13] 。短裂纹形成后的裂纹扩展是 1个
连续过程，与循环载荷有关，在载荷循环的过程中，裂

纹扩展形成 1条疲劳条带，即当疲劳裂纹长度为 a

时，1 次疲劳载荷循环 dN 使疲劳裂纹扩展 da 的距

离[14-16]，疲劳条带间距呈逐渐加宽的趋势。

该壳体装配某型燃油调节器随发动机共运行

372 h 45 min，前 222 h 45 min随其他发动机试车，后

150 h随发动机进行高周疲劳试车，决定通过断口定

量分析[17]确定裂纹萌生寿命。

壳体断裂形态如图 5所示。壳体断口宏观可见

小弧线特征（以下定义为弧线），如图 5（a）所示；微观

也可见多条未能分开的疲劳条带组成的更小疲劳小

弧线特征（以下定义为小弧线），如图5（b）所示。

对后 150 h疲劳试验载荷谱进行分析，可知 1个
起落载荷谱工作时间为11315 s（3.143 h），包含2个大

的应力变化，等效为 2个三角波载荷谱块，如图 6所
示。每个起落变化中还包含 72个阶梯转速变化，由

于阶梯转速运转时间不一，后续定量数据采集和分析

较困难，因此本次定量分析采用疲劳弧线进行反

推[18]。结合断口和后 150 h疲劳试验载荷谱分析可

知，每个起落包含2条弧线。

壳体裂纹扩展前、中、后期疲劳弧线宽度分别为

0.20、0.23、0.33 mm，裂纹扩展总长度为 6.6 mm，采用

列表梯形法（见表 2）对该断面疲劳裂纹所经历的扩

展寿命进行计算
图4 壳体应力分布

（内表面R=0.5 mm，回油压力为0.42 MPa）

图3 裂纹壁厚测量

（a）疲劳弧线特征 （b）疲劳小弧线特征

图5 壳体断裂形态

4.880 mm

5.527 mm

5 mm

108.99 Max96.88684.77972.67360.56648.46036.35324.24712.1400.34011 Min

74.13582.561 78.87664.95082.98088.07286.50782.53092.8755.000 mm
2.509

0 X
Y

应力/MPa
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N f =∑Nn =∑ 2( an - an - 1 )
dan dNn + dan - 1 dNn - 1

（1）
式中：an、an-1分别为第 n、n-1点距离源区的裂纹长度；

da/dN为裂纹扩展速率；Nn为第 n点距离源区的疲劳

弧线条数；Nf为疲劳弧线条数之和[19]。

按照式（1）计算可得壳体疲劳弧线条数为 29条，

即壳体的扩展寿命为 29÷2×3.143 =45.6 h，由于壳体

的总寿命为 372 h 45 min（372.75 h），萌生寿命等于总

寿命减去扩展寿命，那么壳体的裂纹萌生寿命为

327.15 h，即裂纹萌生于进行高周疲劳试车的后 150 h
之内。

4 高周疲劳试车分析

从断口结果看，壳体断面低倍为类解理，高倍疲

劳条带细密，具有高周疲劳特征，壳体疲劳裂纹出现

在高应力区，呈现线源、起伏大、多弧线等特征，表明

壳体随发动机试车时应该受到了较大的、频繁变化的

交变载荷。因此，载荷应该是导致壳体疲劳开裂的主

要原因，断口定量分析表明壳体裂纹萌生于后150 h试
车阶段，以下对发动机高周疲劳试车开展分析研究[23]。

4.1 发动机转速频率特性

在航空发动机高压转速为 72%～85%～90%～

100%（中间）～100%（全加力）共 5个状态下，对燃油

调节器在固有模态下的最大振动应力位置（安装支点

处 X、Y、Z 3个方向）的频率和幅值进行测试，结果如

图 7所示。从图中可见，在频率为 862 Hz处响应幅值

较大。

对发动机高压转速（70%~100%）与某型燃油调

节器安装支点处的频率特性（835.3~1139.5 Hz）之间

的关系进行最小二乘法拟合，如图8所示。

4.2 燃油调节器固有频率

燃油调节器的结构较为复杂，且内部充满工作介

质，通过有限元分析计算得到的固有频率与实物间存

在较大偏差。因此，本文通过振动试验确定燃油调节

器的固有频率。在振动试验中附件处在油封状态（模

拟工作状态的燃油调节器）的振动量值按标准曲线

（如图9所示）给定，用对数扫频方式，沿3个主正交轴

（安装方位如图 10所示），分别对被试品进行正弦扫

频，壳体出现裂纹部位即安装支点处的固有频率扫频

结果见表3。
X、Y、Z 3个方向扫频结果显示，壳体响应幅值在

20g以上的状态对应安装支点处的频率大部分位于

图8 航空发动机转速频率特性

图6 150 h疲劳试验载荷谱

序号

1
2
3
4
5
6

裂纹长度/mm
0.0
1.6
2.6
3.0
3.9
6.6

疲劳弧线平均间距/mm
0.20
0.21
0.23
0.24
0.20
0.33

疲劳弧线条数 Ni
8
5
2
4
10

ΣNn=29

表2 壳体疲劳弧线数据

图7 航空发动机频率幅值特性
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200~600 Hz，响应幅值随安装支点处频率的提高而减

小。但Y方向有 1个响应幅值在 20g以上的状态，对

应安装支点处频率为 848 Hz时响应幅值为 27.7g
（1.39倍安装支点处的频率），如图11所示。

振动试验结果显示，频率为 848 Hz、幅值为 27.7g
状态与发动机高压转速为 72%时，安装支点处的频

率较为接近。对转速频率特性（图 8）进行外推，如图

12所示，安装支点频率为 848 Hz时发动机高压转速

为71%，对应于发动机慢车状态。

4.3 试车载荷谱工作时间统计[23]

发动机高周疲劳试车共点火 80次。排除各种原

因产生的无效数据，统计了 77次点火的试车数据，高

周疲劳试车载荷谱规定的高压转速各台阶累计和要

求的工作时间如图13所示。

从图中可见，在高压转速各台阶中，绝大部分台

阶已经超出载荷谱要求的停留时间，仅有70%和73%
转速在载荷谱要求的停留时间范围内。

图9 振动标准曲线

序号

1
2
3
4
5
6

X方向

频率/Hz
199.973
217.306
422.555
485.347
555.542
579.119

幅值/g
37.0
23.2
33.0
43.0
32.5
20.7

Y方向

频率/Hz
205.591
279.821
425.492
847.681

幅值/g
26.2
48.2
21.0
27.7

Z方向

频率/Hz
227.314
518.361
546.004
585.168

幅值/g
60.1
49.0
38.4
32.4

表3 X、Y、Z 3个方向扫频结果

注：扫频结果记录了响应幅值在20g以上的点。

图10 安装方位

图11 燃油调节器的速度频率幅值特性

图12 燃油调节器的速度频率特性

图13 高压转速各台阶累计和要求的工作时间
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考虑到计算结果与实际的偏差情况，在燃油调节

器固有频率为 848 Hz时选取频率带 848~860 Hz进行

分析，对应发动机高压转速为 71%~72%。依据发动

机高周疲劳试车高压转速各台阶工作时间的统计结

果，当发动机高压转速为 71%~72%时，累计停留时间

合计426.7 min（7.1 h）。

4.4 产品状态验证

根据发动机的装配调整情况，交付使用的发动机

地面慢车状态的高压转速为 72.5%~73%，对应频率

约为 865.8~871.8 Hz，燃油调节器固有频率点 848 Hz
低于该频率范围。因此，某型燃油调节器在配装发动

机完成其他各类试车中均未出现该壳体漏油故障。

在发动机高周疲劳试车中，长时间停留目前发动

机使用的慢车转速以下（高压相对物理转速为 70%~
72%，对应频率约为 835.3Hz~859.8 Hz），与燃油调节

器的固有频率出现重叠，发生共振，最终导致壳体最

大振动应力位置——安装支点处出现裂纹。

5 结束语

本文针对某型燃油调节器壳体裂纹故障，经过实

物质量分析排除了因缺陷导致裂纹的机理，通过断口

定量分析和高周疲劳试车分析等手段，逐步筛查并最

终确定了壳体形成裂纹导致漏油的原因为：随发动机

进行高周疲劳试车中，产品长时间工作于固有频率

点，容易导致壳体裂纹。后续在燃油调节器设计及发

动机工作时应错开燃油调节器固有频率及其在发动

机安装支点处的频率带。同时，在燃油调节器壳体的

加工过程中，应增大圆角，减弱应力集中。研究中某

型燃油调节器壳体裂纹部位的实际振动幅值缺少更

多试验数据的支持，需进行进一步的测试与分析。
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