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航空发动机引气管卡箍断裂失效分析

邱 丰，刘博志，赵世炜，佟文伟，谭 莉

（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：针对某发动机发生的引气管单联卡箍组件中的卡箍上半部断裂的故障，对断裂的卡箍上半部进行宏观侧表面检查、断

口及材质分析，结果表明：卡箍上半部断口疲劳源区位于卡箍上半部与下半部接触侧的表面区域，在螺栓装配中引起卡箍上半部

发生塑性变形而产生表面拉应力，并且在发动机振动载荷作用下产生微动磨损，从而破坏了卡箍上半部螺栓孔周围局部的表面完

整性，降低了该部位的抗疲劳强度，是导致卡箍上半部产生疲劳萌生进而发生断裂故障的根本原因。在卡箍上、下半部之间加装

垫片的改进建议已在新的结构设计中得到应用，垫片的加装消除了卡箍上半部在装配过程中由于变形而产生的表面拉应力，并且

减轻了卡箍上、下半部之间的微动磨损，从而避免此类故障再次发生。
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Fracture Failure Analysis of Aeroengine Suction Pipe Clamp
QIU Feng，LIU Bo-zhi，ZHAO Shi-wei，TONG Wen-wei，TAN Li

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract：In view of the fracture failure of the clamp upper half in an engine suction pipe single union clamp，the macroscopic side
surface inspection，fracture and material analysis were carried out on the fractured clamp upper half. The results show that the fracture fa⁃
tigue source area of the clamp upper half is located in the surface area of the contact side between the upper half and the lower half of the
clamp. During the bolt assembly，the plastic deformation of the clamp upper half is caused to produce surface tensile stress，and fretting
wear is generated under the action of engine vibration load，which destroys the local surface integrity around the bolt hole of the clamp up⁃
per half and reduces the fatigue strength of this part. This is the root cause of fatigue initiation and fracture failure in the clamp upper half.
The improvement suggestion of installing gaskets between the upper and lower halves of the clamp has been applied in the new structural
design. The installation of gaskets eliminates the surface tensile stress caused by the deformation of the clamp upper half during assembly，
and reduces the fretting wear between the upper and lower halves of the clamp，so as to avoid the recurrence of such faults.
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0 引言

管路系统是航空发动机中介质和能量传输的重

要通道，而卡箍是固定、支撑和安装该系统的重要零

部件[1-2]，合理地设计卡箍结构和布置卡箍在发动机

上的位置不仅可以提高卡箍自身的结构强度[3-4]，还

可以有效控制和改善发动机管路的动态特性[5-6]。因

此，确保卡箍在发动机工作中的可靠性对保障管路

系统的正常工作有重要作用，直接影响发动机的安

全性能。

卡箍断裂故障在航空发动机外部管路故障中占

比较高，国内外科研人员对此进行过很多研究。刘中

华等[7]研究了某连通管卡箍的断裂故障，由于该卡箍

结构设计不能适应振动环境，并且卡箍上、下半部之

间装配夹角大，在螺栓拧紧过程中产生较大的初始局

部应力，进而产生疲劳断裂；王琦等[8]对某发动机滑

油弯管处卡箍衬垫撕裂故障进行了研究，由于卡箍衬

垫选材不当，在高温过载状态下引发了撕裂；李洋

等[9]针对某发动机引气管卡箍断裂故障展开研究，由

于卡箍安装端折弯处内弧转角较小，在内弧表面的划
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痕处产生了局部应力集中，从而诱发疲劳裂纹萌生；

李波等[10]对航空发动机引气预冷导管卡箍断裂故障

进行分析，表明由于卡箍装配应力过大，导致外表面

边角处应力集中，在振动应力的作用下引起疲劳萌

生；Zhang等[11]研究了多卡箍支撑管路结构的频率调

整与动态响应之间的关系，通过优化卡箍装配位置，

使卡箍的第一固有频率与发动机振动频率相差较大，

从而避免了在发动机振动频率范围内管路系统与卡

箍发生共振，降低了卡箍因高频振动而引起疲劳萌生

和扩展的可能性，进而提高了卡箍的可靠性；Hazra
等 [12]研究了某型航空发动机排气管道固定所用的锁

紧导线的断裂原因，结果表明在装配过程中锁紧导线

产生了过扭以及该批次导线过大的强度及较低的韧

性是造成锁紧导线断裂的主要原因；Kumar等[13]研究

认为，航空发动机一体化喷嘴驱动系统冷却液压管路

断裂的主要原因为断口表面存在的腐蚀性元素引起

的腐蚀疲劳以及装配或焊接过程中产生的拉应力载

荷引起的应力腐蚀开裂，同时固定管路的卡箍未能有

效地降低振动载荷也是导致液压管路快速开裂的原

因之一。综上研究表明，结构设计、选材、加工工艺及

装配工艺不当等因素均会引起卡箍断裂。因此研究

卡箍的断裂原因并提出改进措施具有重要意义。

本文对某发动机工作后出现的引气管单联卡箍

组件中的卡箍上半部断裂故障进行了失效分析。

1 失效分析与结果

1.1 宏观检查

单联卡箍组件装配和分解宏观形貌分别如图 1、
2所示。卡箍由 1Cr11Ni2W2MoV板材弯曲加工而

成。从图中可见，卡箍上半部沿螺栓安装孔边缘断

裂，断裂位置如图1（a）中箭头所示。

1.2 断口分析

将卡箍组件分解后对卡箍上半部进行断口分

析，断口宏观形貌如图 3
所示。图中左侧断口编号

为 1#，右 侧 断 口 编 号 为

2#。1#断口宏观形貌如图

4所示。从图中可见，断口

呈灰褐色，呈现明显的疲

劳弧线和放射棱线特征，

表明断口性质为疲劳[14]，

根据放射棱线汇聚方向判

断，疲劳起始于卡箍上、下半部接触侧的表面区域（图

4中圆圈）。2#断口宏观形貌如图 5所示。从图中可

见，断口表面呈灰褐色、疲劳特征及断口断裂性质均

与 1#断口的一致，但根据放射棱线汇聚方向判断，疲

劳由卡箍上半部两侧表面双向起始，呈多源起始特

征，源区位置如图中圆圈所示，其中与卡箍下半部接

触侧起始的疲劳扩展更为充分，表明卡箍上、下半部

接触一侧的源区为主疲劳源，与锁片接触一侧为次疲

劳源。

在扫描电镜下放大观察，1#断口源区放大形貌如

图 6所示。源区可见磨损痕迹，未见明显的冶金缺

陷。根据放射棱线汇聚方向判断，1#断口疲劳起始于

卡箍上、下半部接触侧的表面区域（图中箭头）。在扩

展区可见清晰细密的疲劳条带形貌（如图 7所示），进

一步说明卡箍上半部1#断口的断裂性质为疲劳。

2#断口源区主疲劳源放大形貌如图 8所示。从

图中可见，其形貌呈多源起始特征，源区可见磨损痕

迹，未见明显的冶金缺陷。根据放射棱线汇聚方向判

断，2#断口主疲劳源起始于卡箍上半、下半部接触侧

图2 分解后的单联卡箍组件

宏观形貌

（a）卡箍组件断裂位置 （b）断裂卡箍组件装配

图1 单联卡箍组件装配宏观形貌

图3 卡箍上半部断口宏观形貌

图4 1#断口宏观形貌 图5 2#断口宏观形貌

断裂位置
螺栓

锁片

卡箍上半部

卡箍下半部

断裂卡箍上半部

锁片

螺栓卡箍下半部

与锁片接触侧

2#断口
与卡箍下半部接触侧

2#断口1#断口

与锁片接触侧
次疲劳源

主疲劳源

与卡箍下半部接触侧与卡箍下半部接触侧

与锁片接触侧
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的表面区域（图中箭头）。2#断口次疲劳源放大形貌

如图 9所示。源区未见明显的冶金缺陷，根据放射棱

线汇聚方向判断，2#断口

次疲劳源起始于卡箍上半

部与锁片接触侧的表面区

域（图中箭头）。在扩展区

可见清晰细密的疲劳条带

形貌（如图 10所示），进一

步说明卡箍上半部 2#断口

的断裂性质为疲劳。

1.3 卡箍上、下半部表面检查

由于 1#和 2#断口主疲劳源均位于卡箍上、下半

部接触的表面区域，因此对卡箍上、下半部接触面进

行分析至关重要。卡箍上、下半部接触面宏观形貌如

图11所示。从图中可见，卡箍上半部表面呈黑褐色磨

损痕迹，且该痕迹与疲劳起始部位相对应；卡箍下半部

同样存在磨损痕迹，且与卡箍上半部疲劳起始部位存

在2条明显的横向磨损痕迹（图11（b）中箭头），说明卡

箍上半部疲劳起始区域所受的磨损最为严重。

在扫描电镜下进一步放大观察卡箍上半部断口

源区侧表面，1#断口疲劳源区侧表面如图 12所示。

从图中可见，源区部位的侧表面存在明显的与源区位

置相对应的挤压磨损痕迹（图中虚线）。2#断口主疲

劳源侧表面如图 13所示。从图中可见，源区部位的

侧表面同样存在明显的与起源位置相对应的挤压磨

损痕迹。说明卡箍上半部与螺栓接触面之间产生了

严重的挤压磨损，破坏了卡箍上半部的表面完整性，

从而导致卡箍上半部引发了疲劳起始。

1.4 成分分析

对卡箍基体进行能谱分析，结果见表 1。主要合

金元素质量分数与 1Cr11Ni2W2MoV的基本相符，未

见明显异常。

1.5 组织检查

对卡箍基体取样进行

组织检查，其形貌如图 14
所示。从图中可见，该形

貌为回火索氏体组织形

貌[15]，未见异常。

1.6 硬度测试

对未断裂的卡箍下半部进行洛氏硬度测试，结果

见表2。硬度符合设计要求。

测试点和标准

测试点1
测试点2
测试点3

GJB2295-1995

Mn
0.69
0.66
0.68
≤0.60

Ni
1.55
1.51
1.51

1.40～1.80

Cr
11.34
11.32
11.57

10.50～12.00

W
1.83
1.59
1.40

1.50～2.00

Mo
0.29
0.31
0.31

0.35～0.50

V
0.27
0.25
0.28

0.18～0.30

Fe
84.03
84.36
84.25
余

表1 卡箍基体能谱分析结果 wt%

图14 卡箍基体组织形貌

20 μm

图7 1#断口扩展区放大形貌

（5000倍）

图6 1#断口源区放大形貌

（300倍）

100 μm 2 μm

图8 2#断口源区主疲劳源

形貌（200倍）

100 μm

图9 2#断口源区次疲劳源

放大形貌（200倍）

100 μm 2 μm
图10 2#断口扩展区放大形貌

（5000倍）

（a）卡箍上半部 （b）卡箍下半部

图11 卡箍上、下半部接触面宏观形貌

图 12 1#断口与螺栓接触侧

表面形貌（100倍）
图 13 2#断口与螺栓接触侧

表面形貌（100倍）

200 μm 200 μm

源区位置

源区位置

磨
损
区 磨损区

测试点

实测值

设计要求

1
29.5
27～35

2
29.6
27～35

3
27.7
27～35

表2 卡箍下半部洛氏硬度HRC测试结果

118



邱 丰等：航空发动机引气管卡箍断裂失效分析第 1期

2 分析与讨论

失效分析结果表明：1#断口和 2#断口主疲劳源

均为起始于卡箍上半部与螺栓接触一侧表面的疲劳

断口；卡箍材质符合要求，未见明显异常；在 1#断口

源区和 2#断口主疲劳源区侧表面均可见较为严重的

挤压磨损痕迹。

卡箍受力与磨损结构如图 15所示。从图中可

见，该结构左侧由螺栓经卡箍上、下半部的螺栓孔装

配，右侧为开放式结构，便于管路的装配。由于卡箍

上、下半部之间存在 2 mm的间隙，在螺栓拧紧过程中

卡箍先在图 15（a）圆圈位置发生接触，此时卡箍上、

下半部之间的夹角 θ≈5°，随着螺栓拧紧力矩增大，卡

箍上半部需通过变形才能卡紧管路[16]，因此在卡箍

上、下半部接触侧的变形表面（如图 15（b）圆圈所示）

形成了表面拉应力，进而降低该部位的抗疲劳性

能[17]，同时螺栓拧紧后在卡箍上半部变形区域的边缘

与下半部接触区形成压痕（图11（b）），如图15（b）中箭

头所示。此外，虽然卡箍内径与外径尺寸相当，没有间

隙，但在装配时引气管难免会偏向卡箍上、下半部中的

一侧，在发动机试车过程中，发动机的振动经卡箍底座

和引气管分别传向卡箍左右两侧，在振动载荷作用下，

卡箍上半部变形区与下半部接触部位发生微动磨损。

研究[18-19]表明：1Cr11Ni2W2MoV马氏体耐热不锈钢在

发生磨损时，会产生表面硬化现象，导致其抗微动疲劳

性能大幅降低，进而在卡箍上半部出现疲劳萌生。

3 改进建议

（1）在卡箍组件之间加装 2 mm厚的垫片，消除在

螺栓安装过程中卡箍上半部的变形，从而消除由装配

变形引起的表面拉应力；

（2）在卡箍右侧加装 1个限位结构（如图 16所
示），当引气管传递的振动载荷较大时，可以通过该限

位结构限制卡箍上、下半部的振动幅度，从而减小卡

箍上、下半部之间的微动

磨损，提高其工作过程中

的抗疲劳性能。

4 结论

（1）单联卡箍组件中

断裂的卡箍上半部为疲劳断裂，1#断口疲劳源和 2#
断口主疲劳源均位于卡箍上半部与下半部接触一侧

的表面区域；

（2）螺栓装配引起卡箍上半部塑性变形而产生表

面拉应力，并且在发动机振动载荷作用下产生微动磨

损，从而破坏了卡箍上半部螺栓孔周围局部的表面完

整性，降低了该部位的抗疲劳强度，是导致卡箍上半

部产生疲劳萌生进而发生断裂故障的根本原因。
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