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摘　要：针对某型航空发动机燃－滑油附件后盖同部位成批次出现裂纹的问题，提出了裂纹故障引导转
移的避障策略。通过研究裂纹产生的主要原因，分析后盖不同部位所产生的裂纹可能对航空发动机造成的

危害程度，调整改变原支撑结构，在后盖非关键部位形成新的应力集中点，降低关键部位应力集中区的应力

幅值，迫使故障从不可修复的关键部位转移到可修复的非关键部位。经计算机仿真，确定了裂纹引导缺口的

最佳参数；同时，仿真结果表明，裂纹故障引导转移策略合理可行。
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　　某型航空发动机使用过程中，燃 －滑油系统
中的燃－滑油附件后盖在其使用时间尚未达到设
计使用寿命时，就成批量地在导管支架根部附近

的底盘上出现贯穿性裂纹［１］（如图１所示）。该
位置出现的这种裂纹导致燃油泄漏事故，严重影

响了飞行安全。目前，关于这一工程问题，还缺乏

相关理论分析及有效的解决方案。为保障飞行安

全、保证发动机使用寿命，亟须找出燃－滑油附件
后盖裂纹故障产生的主要原因，并采取有效的预

防措施延长尚未损坏的燃－滑油附件后盖的寿命
以避免维修，从而降低飞机维护保养成本，减少影

响飞行安全的潜在威胁［２］。

本文在对燃 －滑油附件后盖进行结构分析、
受力分析、裂纹断口分析的基础上，确定了其出现

裂纹的原因，提出了裂纹故障引导转移的避障策

略，最后经有限元仿真，验证了该避障策略的合理

性与可行性。该避障策略对国内相关航修企业解

决燃－滑油附件后盖裂纹故障问题具有较好的指
导意义，同时对其他工程实际中的类似裂纹故障

的预防也具有一定的参考意义。

１　燃－滑油附件后盖的结构与受力分析

燃－滑油附件后盖主要由大小法兰盘、底盘、
Ｓ形油管和油管支架几部分组成（如图１所示）。
底盘或Ｓ形油管出现裂纹将会导致燃油泄漏，严
重影响飞行安全，所以这两处都是后盖的关键部

位。油管支架主要作用是增加 Ｓ形油管的强度，
支架出现裂纹甚至断裂在短时间不会影响后盖的

正常使用，是后盖的次要部位。在目前的实际使

用中，后盖上的裂纹首先出现于支架根部与底盘

的连接过渡处，接着向底盘上扩展，最后在底盘上

出现贯穿性裂纹［３］。
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图１　燃－滑油附件后盖外形及其裂纹位置与形态
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｓｈａｐｅａｎｄｃｒａｃｋｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｆｕｅｌｏｉｌ

ａｃｃｅｓｓｏｒｉｅｓｒｅａｒｃｏｖｅｒ

部件安装时，燃 －滑油附件固定在发动机压
气机机匣上，后盖通过大法兰盘上的２９个螺栓孔
与燃－滑油附件的其它部件相连接，其上的小法
兰盘与低压燃油泵的进口之间通过一根长的导管

相连。此时，其支架的ａ面（如图１和图２所示）
近似垂直于水平面。从安装方式上看，燃 －滑油
附件后盖受力情况较为复杂，下面分别对其所承

受的静态载荷和动态载荷进行分析。

图２　燃－滑油附件安装及静态受力示意图
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｄｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｔｈｅｆｕｅｌｏｉｌａｃｃｅｓｓｏｒｉｅｓ

（１）静态载荷
发动机不工作时，后盖受到两种静态载荷的

作用：

一是燃－滑油附件后盖与低压燃油泵之间的
导管和导管内部的燃油自重力 Ｆ（如图２所示）。
它以后盖 Ｓ形导管处的四方法兰盘 Ｃ为支点，对
支架形成一个 ＸＹ面顺时针方向的弯矩 Ｍ，使支
架Ａ处受拉，Ｂ处受压。

二是装配附加应力。如果后盖大法兰盘的

２９个安装螺栓拧紧力度不均匀，后盖周边的法兰
盘将受到一个装配附加应力的作用，这个作用力

使支架位置Ａ、Ｂ两处受拉力作用。装配后盖与
低压燃油泵之间的导管时，如果装配不当，也可能

会产生装配附加应力。这些装配附加应力一旦存

在，会形成一个固定值，未得到释放前它们不会变

小或消失。对于装配附加应力，可采取一定的措

施使之减小甚至消除［４］。

（２）动态载荷

飞机飞行过程中，其工作状态大致可分为稳

态飞行（如巡航）和过渡态飞行（如起飞、着陆、特

技飞行等）两种。在这两种状态下，装于飞机发

动机上的燃－滑油附件后盖受到以下两种不同类
型的动态外力作用：

稳态飞行时，飞机发动机的压气机不平衡量

对压气机机匣的振动传导到后盖及与它相联的供

油导管上，在后盖支架处形成一个高频率、低幅值

的外部激振力。过渡态飞行时，后盖及与它相联

的供油导管上存在一定的加速度载荷，该载荷随

飞机飞行状态的变化而变化。只要飞机发动机在

工作，对于后盖来说，动态载荷就是存在的，是不

可避免的。

根据上述结构分析和安装受力分析，利用

ＡＢＡＱＵＳ建立燃－滑油附件后盖有限元网格模型，
依据其安装条件、材料属性以及所受外载荷状况，

确定有限元分析的边界条件，进行有限元应力分

析，根据第四强度理论，得到燃－滑油附件后盖支
架的Ｍｉｓｅｓ（等效）应力分布云图（如图３所示）。

（ａ）燃－滑油附件后盖整体应力分布云图
（ａ）Ｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎｅｐｈｏｇｒａｍｏｆ

ｔｈｅｆｕｅｌｏｉｌａｃｃｅｓｓｏｒｉｅｓｒｅａｒｃｏｖｅｒ

（ｂ）后盖支架根部应力分布云图局部放大
（ｂ）Ｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
ｎｅｐｈｏｇｒａｍｆｏｒｔｈｅｒｅａｒｃｏｖｅｒ’ｓｂａｓｅｓ

图３　燃－滑油附件后盖支架的应力分布云图
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎｅｐｈｏｇｒａｍｏｆ
ｔｈｅｓｔａｎｄｏｆｔｈｅｆｕｅｌｏｉｌａｃｃｅｓｓｏｒｉｅｓｒｅａｒｃｏｖｅｒ
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由图３可知，后盖支架根部 Ａ和 Ｂ两处具有
明显的应力集中，应力集中部位和后盖裂纹的出

现部位完全吻合；其中 Ａ处的应力集中值高于 Ｂ
处，而且Ａ处是整个构件集中应力最大值所在，
和实际使用中 Ａ处出现裂纹概率大于 Ｂ处的情
况吻合。通过图３和前面的结构和受力的比较分
析可以说明 Ａ、Ｂ两处的集中应力和油管支架根
部的裂纹故障之间有着直接的关系［５］。

２　燃－滑油附件后盖裂纹断口分析

通过选取一典型的故障件，对其 Ａ处裂纹断
口进行解剖，得到１０倍裂纹断口照片（如图４所
示）。

图４　后盖支架裂纹断口１０倍照片
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｆｒａｃｔｕｒｅｓｕｒｆａｃｅ（１０ｔｉｍｅｓ）ｏｆｔｈｅ

ｒｅａｒｃｏｖｅｒ’ｓｓｔａｎｄ

从图４可以看出，整个断面呈三角形，其角点
分别标注为Ｄ（即图１中的Ａ点）、Ｅ、Ｆ点。Ｄ点
处有四个具有一定宽度且层次明显的梯带，第一

梯带较平滑；第二梯带凸凹不平较明显，有氧化

层；第三梯带凸凹不平非常明显，呈暗褐色；第四

梯带凸凹不平较明显，有氧化层。Ｅ、Ｆ两点处可
以看见水波型弧带，每个弧带都凸凹不平，有氧化

层，呈暗褐色。

从断口的形貌分析，该断口有典型的疲劳破坏

断口特征，即具备疲劳源、疲劳断裂扩展区和快速

断裂区三个部分，可以判断它是一个疲劳断口［１０］。

Ｄ，Ｅ，Ｆ三点为三个疲劳源，其中，Ｄ点为第一疲
劳源，Ｅ、Ｆ两点为次生疲劳源。裂纹首先在 Ｄ点
产生，形成第一条断口梯带，随着断口的扩展，第

二、三、四条梯带也随之形成。在外力的作用下，第

一梯带断面两边互相摩擦，原本凸凹不平的断面逐

渐被磨平。当裂纹扩展至第二梯带时，Ｄ处的应力
得到释放，应力开始向Ｅ集中，在Ｅ处形成新的疲
劳源，进而扩展成新的疲劳带；当裂纹扩展至第三

梯带时，在Ｆ处形成新的疲劳源，进而扩展成新的
疲劳带；最后，损伤积累到一定程度时，发生失稳断

裂，断口上表现为快速断裂区［６］。

通过裂纹断口分析可以说明，油管支架根部

的应力集中是该处裂纹故障的发生源，导致了该

处出现初始疲劳裂纹并向后盖底盘上扩展，最终

在底盘上出现穿透性裂纹，从而导致漏油事故。

３　后盖裂纹故障预防方案

通过对后盖的结构、受力及断口分析可以判

断，为了预防后盖底盘裂纹故障导致的漏油事故

出现，需要从改变油管支架根部的应力集中状况

入手［７］。由此可以考虑采用一种裂纹引导转移

策略，通过调整改变原油管支撑结构，在作为非关

键部位的支架幅板上人为地使其形成新的应力集

中点，同时降低作为关键部位的后盖底盘上的应

力集中区域的应力幅值，迫使故障从难以修复的

支架底盘连接处转移到易于修复的支架幅板上，

减小裂纹在底盘产生的概率，达到即使裂纹出现

也不对后盖的安全使用构成威胁的目的［８］。

该裂纹引导转移策略具体方法如图５所示：
在支架Ａ、Ｂ两侧辐板上各补充加工一个缺口，将
直角过渡结构变为斜角过渡结构，其中缺口形状

由Ｌ和θ确定。开口后应力集中点将转移到两个
缺口的尖角部位，从而使原来易出现裂纹故障的

Ａ和 Ｂ两处应力水平大幅降低，应力集中部位向
支架辐板转移，上移到非重要部位Ａ′、Ｂ′处。

（ａ）支架改进前裂纹扩展方向

（ｂ）支架改进后的裂纹扩展方向
图５　支架改进示意图及支架改进前后的裂纹扩展方向
Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄｉｆｉｅｄｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｔｈｅｓｔａｎｄａｎｄｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｓｔａｎｄ’ｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ
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根据这种思路，为了确定最理想的缺口，本文

选择２０组Ｌ、θ值（如表１所示）进行了有限元仿
真计算。通过比较有限元仿真计算结果发现：

表１　后盖支架辐板２０组开口参数
Ｔａｂ．１　２０ｇｒｏｕｐｓｏｆｏｐｅｎｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎ

ｔｈｅｒｅａｒｃｏｖｅｒ’ｓｓｔａｎｄ

Ｌ／ｍｍ ２ ３

θ／（°） １５ ３０ ４５ ６０ ７５ １５ ３０ ４５ ６０ ７５

Ｌ／ｍｍ ４ ５

θ／（°） １５ ３０ ４５ ６０ ７５ １５ ３０ ４５ ６０ ７５

　　１）在支架两侧幅板上加工缺口后，应力集中
区最大应力值的大小及其所在位置会发生改变，

最大应力点位于缺口底部的尖角处；

２）Ｌ值不变，θ值由小变大的过程中，缺口应
力集中区的最大应力点先逐渐远离支架根部，到

一定角度后又逐渐向支架根部靠近；而最大应力

值则先逐渐减小，到一定角度后又逐渐增大；

３）θ值不变，Ｌ值在≤５ｍｍ范围内由小变大
的过程中，缺口应力集中区的最大应力值有逐渐

减小的趋势；

总的来说，有限元仿真的结果证明了前述的

分析。后盖支架改进前，由于直角过渡结构的应

力集中效应，Ａ，Ｂ两点受到较大的应力作用，当出
现疲劳裂纹时，其发展方向如图５（ａ）所示；改进
后，由于支架 Ａ，Ｂ两侧辐板上缺口的存在，应力
集中点向两个缺口转移，Ａ，Ｂ两点的应力水平大
幅度减小。由于支架 Ａ，Ｂ两点应力集中位置的
转移，当支架出现裂纹时，裂纹会首先在两缺口尖

角处萌生，其发展如图５（ｂ）所示。当两处裂纹发
展到一定程度时，可能会出现裂纹交汇，此时支架

断裂，后盖结构转变为无支架后盖形式。由于支

架断裂是个缓慢的过程，而且支架断裂后，无支架

的后盖还具备较长的疲劳寿命，此时后盖为双安

全余度设计，其总寿命将显著提高［９］。

根据上述分析得到的缺口参数和应力集中状

况变化之间的规律，结合不同参数确定的应力变

化云图（如附录所示），本文确定了一组最优的缺

口参数值，Ｌ＝５ｍｍ、θ＝４５°。此时，应力集中区的
最大应力点位于缺口根部尖角处，距离支架根部

较远，同时最大应力点的应力值也较小，是一种综

合结果较优的方案（具体应力分布云图如图６所
示）。

图６　Ｌ＝５ｍｍ、θ＝４５°时支架根部应力分布云图
Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｅｓｓｎｅｐｈｏｇｒａｍｓｏｆｔｈｅｓｔａｎｄ’ｓｒｏｏｔｗｈｅｎ

Ｌ＝５ｍｍ、θ＝４５°

４　结论

１）对燃－滑油附件后盖进行结构、受力及裂
纹断口分析的基础上，确定了其出现裂纹失效的

主要原因是应力集中引起疲劳破坏；

２）提出了转移应力集中点、降低集中应力幅
值，以实现裂纹故障引导转移的避障策略，并进行

了理论上的分析；

３）经有限元仿真，验证了避障策略的合理性
与可行性、确定了一组最优的裂纹引导缺口参数，

用于指导工程实践。

４）后盖支架结构设计存在缺陷，需要进行支
架根部过渡结构改进设计，否则裂纹故障难以从

根本上完全避免。
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附　后盖支架辐板不同开口参数情况下的仿真应力云图

（ａ）Ｌ＝３ｍｍ，θ＝４５°时支架根部应力云图
（ａ）Ｔｈｅｓｔｒｅｓｓｎｅｐｈｏｇｒａｍｓｏｆｔｈｅｓｔａｎｄ’ｓｒｏｏｔｗｈｅｎ

Ｌ＝３ｍｍ，θ＝４５°
　　　　　　

（ｂ）Ｌ＝４ｍｍ，θ＝４５°时支架根部应力云图
（ｂ）Ｔｈｅｓｔｒｅｓｓｎｅｐｈｏｇｒａｍｓｏｆｔｈｅｓｔａｎｄ’ｓｒｏｏｔｗｈｅｎ

Ｌ＝４ｍｍ，θ＝４５°

（ｃ）Ｌ＝５ｍｍ，θ＝３０°时支架根部应力云图
（ｃ）Ｔｈｅｓｔｒｅｓｓｎｅｐｈｏｇｒａｍｓｏｆｔｈｅｓｔａｎｄ’ｓｒｏｏｔｗｈｅｎ

Ｌ＝５ｍｍ，θ＝３０°
　　　　　　

（ｄ）Ｌ＝５ｍｍ，θ＝６０°时支架根部应力云图
（ｄ）Ｔｈｅｓｔｒｅｓｓｎｅｐｈｏｇｒａｍｓｏｆｔｈｅｓｔａｎｄ’ｓｒｏｏｔｗｈｅｎ

Ｌ＝５ｍｍ，θ＝６０°
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