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摘要：为探明某航空发动机油管固定支架断裂故障的性质和原因，对断裂支架进行外观检查、断口宏观和微观分析、表面检

查、成分分析、组织检查、重熔层检查和有限元分析。结果表明：支架断裂故障的性质为疲劳断裂，其原因为在装配结构拉力和振动

应力共同作用下，在支架内侧表面重熔层中微裂纹处萌生了疲劳裂纹，最终导致支架断裂。建议采用激光 - 电解复合加工技术对

支架表面进行加工以去除重熔层、微裂纹和无热影响区，并在装配过程中严格控制预紧力以提高装配质量。
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Fracture Failure Analysis of Fixed Bracket for Aeroengine Oil Tube
BU Jia-li袁GAO Zhi-kun袁TONG Wen-wei袁SUN Jia-si

渊AECC Shenyang Engine Research Institute袁Shenyang 110015袁China冤
Abstract: In order to find out the nature and cause of the fracture failure of the fixed bracket for a aeroengine oil tube袁the appearance

inspection袁macroscopic and microscopic analysis袁surface inspection袁composition analysis袁organization inspection袁remelting layer
inspection and finite element analysis of the fracture bracket were carried out. The results show that the fracture fault of the bracket is
fatigue fracture袁which is caused by the initiation of fatigue crack at the microcrack in the remelted layer on the inner surface of the bracket
under the action of assembly structure tensile force and vibration stress. It is suggested that the surface of the bracket should be machined
by laser-electrolysis to remove the remelted layer袁microcracks and heat-free zone袁and the pretightening force should be strictly controlled
during the assembly process to improve the assembly quality.
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0 引言

油管是航空发动机供油系统中的重要零部件之一，

其工作状态的稳定性直接影响发动机的可靠性和使用

性能。固定支架为油管的紧固件，不仅起着支撑油管的

作用，而且对于减小油管在发动机工作过程中的振动具

有重要作用。油管固定支架一旦失效，会使油管振动增

大，甚至导致油管断裂，直接影响发动机供油系统的稳

定性，从而影响发动机正常工作。某型发动机油管固定

支架材料主要以 TC4 钛合金为主，该合金具有密度小、

比强度大、工作环境温度高和抗腐蚀性好等特点，在航

空航天飞行器上得到广泛应用[1-6]。某航空发动机油管支

架在工作过程中发生了断裂故障，该支架主要加工工艺

流程为热处理（淬火）、线切割（切出形状钻孔）、铣倒圆、

打磨去除重熔层、钻螺纹孔对应底孔、攻螺纹。

国内外多数相关研究通常采用外观检查、断口宏

观和微观分析、表面检查、材质分析等常规手段对断

裂的零部件进行失效分析[7-10]，只能对零部件失效断

裂的类型进行定性分析。本文在常规失效分析方法基

础上，加入工艺流程检查和有限元分析，不仅可以对

零部件失效断裂的类型进行定性分析，还能得出具体

的失效原因。

1 检测试验结果

1.1 宏观检查

该支架安装于发动机顺航向右下方，如图 1 所
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示，故障支架宏观形貌如图 2 所示。断裂发生在无螺

纹的安装孔附近，断裂处周围可见明显的挤压损伤痕

迹。故障支架外侧有螺纹的安装孔附近表面宏观形貌

如图 3 所示。从图中可见明显的偏压现象，主要集中

在靠近安装边一侧，呈凹陷挤压损伤特征，挤压损伤

与管路上的卡箍安装锁片形状、大小相吻合。

支架安装时，先将支架的无螺纹安装孔和附件机

匣安装边通过螺栓相连接，然后再将支架有螺纹的安

装孔和管路上的卡箍安装锁片通过螺栓相连接。支架

的凹陷挤压损伤特征表明，在连接支架有螺纹的安装

孔和管路上的卡箍安装锁片过程中，安装位置有一定

的偏差，通过施加外力的方式将有螺纹的安装孔和管

路卡箍安装锁片的安装位置对齐（如图 4 所示），然后

再通过螺栓将其连接在一起，使支架受到装配结构

力———拉力的作用，致使

螺纹安装孔（靠近安装边

一侧）附近表面和管路上

的卡箍安装锁片发生挤

压，这与支架外侧有螺纹

安装孔附近表面有偏压现

象相吻合（图 3）。

1.2 断口分析

支架断口宏观形貌如图 5 所示。从图中可见，

断口呈灰白色，起伏不大，局部可见明显的磨蹭痕

迹，没有明显的塑性变形，可见清晰的放射棱线和

疲劳弧线，表明此断口为

疲劳断口。根据疲劳弧线

及放射棱线的方向判断，

疲劳起始于支架内侧表

面中间区域。

通过扫描电镜观察，断口疲劳源区呈多源、线性

特征，起源于支架内侧表面，断口表面有明显的挤压

磨损痕迹，无明显的冶金缺陷，如图 6 所示。断口疲劳

扩展区大部分区域呈磨损特征，如图 7（a）所示，局部

区域可见较细的疲劳条带特征，如图 7（b）所示。瞬断

区面积约为整个断口面积的 20%，为典型的撕裂韧

窝形貌，如图 8 所示。从图中可见，韧窝沿内侧表面向

外侧表面方向撕裂。

1.3 表面检查

故障支架源区附近表面宏观放大形貌如图 9 所

示。从图中可见，存在挤压磨蹭所致的凹陷现象，凹陷

位置为红色虚线圆圈内。

故障支架断口疲劳源区附近表面微观形貌主要

（a）安装位置

图 1 故障支架安装位置
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图 2 故障支架宏观图像 图 3 故障支架外侧有螺纹的

安装孔附近表面宏观形貌
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图 4 故障支架安装位置偏差
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图 5 断口宏观形貌

（a）低倍

瞬断区

图 6 断口源区微观形貌

Mag= 32X200滋m*

H
20滋m Signal A=SE2

Mag=500Ｘ

图 7 疲劳扩展区微观形貌

Mag= 500X20滋m*

Mag= 5000X2滋m*

图 8 断口瞬断区微观形貌

Mag= 500X10滋m*

Mag= 500X2滋m*

（b）结构

（b）高倍

（a）磨损区 （b）未磨损区

（a）断口侧 （b）对偶侧

41



航 空 发 动 机 第 46 卷

（a）内侧表面 （b）外侧表面

图 13 故障支架重熔形貌

微裂纹

=20.46 滋m

重熔层

Mag= 500X 20滋m*
Mag= 500X 20滋m*

网格细化

（a）螺栓 （b）支架

图 14 支架与螺栓的有限元模型

表 1 故障支架基体能谱分析结果

元素

质量分数

标准

Ti

90.36

余量

V

4.13

3.50～4.50

Al

5.51

5.50～6.80

wt%

图 12 故障支架组织形貌

（a）源区附近低倍

（c）远离源区表面

图 10 疲劳源区附近表面微观形貌

断口 疲劳源

Mag= 50X300滋m*

Mag= 500X20滋m*
Mag= 500X20滋m*

图 9 故障支架源区附近

表面宏观放大形貌

外侧
源区

500.00滋m

呈挤压损伤特征，局部存在微裂纹（如图 10（a）所示）

和挤压所致的褶皱（如图 10（b）所示），远离源区表面

形貌如图 10（c）所示，主要为电加工痕迹，重熔层里

存在微裂纹。对故障支架外侧断口附近表面放大观

察，可见沿轴向的磨痕（如图 11 所示）。

1.4 成分分析

对故障支架基体进行

能谱分析，结果见表 1。从表

中可见，主要合金元素质量

分数符合技术标准要求。

1.5 组织检查

对故障支架进行金相

组织检查，组织形貌如图 12 所示。从图中可见，支架

为典型的（琢+ 茁）双态组织，组织未见异常。

1.6 重熔层检查

故障支架重熔层检查

结果如图 13 所示。从图中

可见，内侧表面有重熔层和

微裂纹，重熔层厚度约为

20.46 滋m，而外侧表面没有

重熔层。

1.7 有限元分析

由上述分析结果可知，支架发生断裂故障应与异

常的装配拉力有关，为了模拟异常装配拉力对支架的

影响，对支架进行有限元分析。

在 ANSYS 中建立支架与螺栓的有限元模型，如

图 14（a）所示，采用 20 节点 solid95 号单元进行网格

划分，共划分 11295 个单元，45176 个节点，对支架故

障部位进行网格细化处理，如图 14（b）所示。

支架通过螺栓与机匣安装边相连接，机匣安装边

相对于支架刚度大、变形小，因此假设安装边固定，并

限制了螺栓的平动，约束螺栓下侧的平动自由度，即

模型中的 x、y 方向位移。支架通过螺栓与机匣安装边

连接，固定支架下侧与安装边接触并被支撑，因此约

束支架下侧的垂直自由度。定义螺栓和支架无螺纹的

安装孔内表面之间为面与面接触；定义螺栓头和支架

上表面之间同样为面与面接触。

为了确定螺栓的真实拧紧力矩，使用力矩扳手

对螺栓进行拧紧力矩测量，结果显示螺栓的拧紧力

矩为 14 N·m，采用在螺栓头部加载面力模拟拧紧

力，14 N·m 拧紧力矩对应 1MPa 的面力。

根据支架断口疲劳的起源位置、源区附近表面形

貌以及支架与螺栓的连接结构，可以判断支架内侧表

面受到 1 个拉力。为了模拟拉力对支架表面的影响，

在安装孔附近表面区域施加垂直于安装孔表面的压

应力。由于支架内侧表面受到的拉力大小无法测量，

也很难评估，假设一系列的作用力，研究该拉力作用

下支架和螺栓间接触情况以及随拉应力的变化规律。

（b）源区附近高倍

图 11 故障支架外侧断口

附近表面微观形貌

Mag= 500X20滋m*
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图 18 局部挤压应力随加载

面力的变化
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341.2 682.4 1023.6 1364.8
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X Y
Z X Y

Z

图 17 接触面挤压应力分布

支架拉力 /N

加载面力 /MPa

表 2 加载面力与拉力的对应关系

2063

30

3439

50

4127

60

5502

80

6878

100

加载的面力和拉力的对应关系见表 2，具体载荷加载

如图 15 所示。

支架与螺栓的变形如图 16 所示。支架内侧表面

在拉力的作用下，使支架右侧向右发生变形，整个支

架翘起。在螺栓与支架无螺纹安装孔连接区域，由于

受螺栓和机匣安装边的位移限制，接触面出现局部接

触，在支架不同拉力的作用下，接触面挤压应力如图

17 所示。只在故障部位附近接触，且在故障部位产生

较大的局部挤压应力。局部挤压应力随加载载荷的变

化如图 18 所示。从图中可见，故障位置附近的局部挤

压应力随支架所受的拉力呈线性变化，局部挤压应力

随支架所受拉力的增大而增大。

有限元分析结果表

明，支架在拉力的作用下，

螺栓与故障部位（无螺纹

的安装孔附近）会发生局

部接触，产生较大的局部

挤压应力，导致故障部位

易形成应力集中和发生

挤压磨损，从而破坏故障

部位的表面完整性。

2 故障原因分析

根据故障检测试验

结果对故障原因进行如

下分析。

（1）材质正常。由扫描电镜观察结果可知，断口未

见冶金缺陷；金相检查也未发现组织异常；能谱分析

表明该故障支架成分符合 TC4 钛合金技术要求，综

上所述，该故障支架材质正常。

（2）多源、线性疲劳。由断口宏、微观观察结果可

知，故障支架多源、线性疲劳起始于螺栓孔边缘内侧

表面，说明疲劳裂纹萌生起始应力较大；扩展区断口

起伏不大，疲劳条带细腻，挤压磨损特征明显，瞬断区

面积约为整个断口面积的 20%，表明疲劳裂纹扩展

应力不大。

（3）有微裂纹、褶皱和凹陷。从源区附近表面观察

结果可见，源区附近有微裂纹、褶皱和凹陷现象，表明

故障支架与配合螺栓存在挤压磨蹭。

（4）未去除重熔层。组织检查时发现，支架外侧表

面没有重熔层，而故障支架内侧表面有重熔层且存在

微裂纹，表明该故障支架没有按照加工工艺流程要求

打磨去除重熔层。钛合金表面有重熔层且重熔层中有

微裂纹，这样会加剧钛合金表面的缺口敏感性，降低

钛合金表面的抗疲劳性能[11]。在振动应力和结构拉力

的共同作用下，支架内侧表面重熔层中微裂纹萌生为

图 15 模型载荷

支架面力加载方向

螺栓面力加载方向

拧紧力矩产生
的作用力

支架拉力

1 11.87 22.78 33.67 44.56
6.44 17.33 28.22 5039.11

x y
z

MPa

（a）30 MPa 面力时

52.82
105.64 211.28 316.92 422.56

158.46 264.10 369.74 475.39

MPa

X Y
Z

0

实线为固定支架
原结构边界

实体为固定支
架受力后的变
形云图，在拉
力作用下发生
弯曲变形

在拉力的作用下，固定支架翘
起，与螺栓出现局部接触X Y

Z

0.05
0.20

0.35
0.50

0.64
0.79

0.94
1.09

1.24
1.39

MPa

图16 固定支架与螺栓的变形

（b）50 MPa 面力 （c）60 MPa 面力时

0
84.12

169.24 336.47 504.71 672.94
252.35 420.59 508.82 757.06

MPa
0

98.52
197.05 394.09 591.15 788.19

295.57 492.62 699.67 886.72

MPa

X Y
Z X Y

Z
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疲劳裂纹，最终导致支架断裂。为了达到支架去除重

熔层、微裂纹和无热影响区的效果，可采用激光 - 电

解复合加工技术进行加工[12]。

（5）存在装配结构拉力。有限元分析结果表明，故

障支架断裂位置存在偏压和应力集中，这与源区附近

表面观察结果相吻合，说明故障支架的断裂与源区附

近表面的挤压磨蹭和应力集中有关，进一步证明支架

有装配结构拉力的存在。建议支架在进行装配时控制

预紧力，提高装配质量和可靠性[13-18]。

综上所述，故障支架内侧表面受到较大的振动应

力和装配结构拉力作用，内侧表面重熔层中存在微裂

纹，在较大的振动应力和拉力作用下萌生疲劳裂纹，

是导致故障支架断裂的主要原因[19]。

3 结论

（1）支架断口性质为多源疲劳，疲劳起源于支架

内侧表面；

（2）支架疲劳断裂与冶金缺陷和材质无直接关系；

（3）在振动应力和装配结构拉力的共同作用下，

支架内侧表面重熔层中的微裂纹萌生为疲劳裂纹，最

终导致支架断裂故障的发生。
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