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摘要：为了排除某型发动机进口整流支板裂纹故障，利用故障树的排查方法分析了故障原因，并对试验件进行了断口分析、尺

寸测量、动应力及残余应力测试、防冰槽结构形式及表面状态疲劳对比试验。结果表明：支板防冰槽裂纹产生的主要原因是进气机

匣焊接后残余应力较大，且防冰槽边缘存在应力集中，在试车过程中，防冰槽应力集中处在转子叶片激振的作用下萌生裂纹并扩

展。针对故障原因开展了结构改进设计与试验，提出了修改防冰槽宽度、倾角尺寸及增加重熔层控制等措施，使得该故障得以排除。
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Fault Analysis of Anti-icing Tank Cracks of the Aeroengine Inlet Vane Strut
ZHANG Chi袁WANG Ya-mou

渊AECC Shenyang Engine Research Institute袁Shenyang 110015袁China冤
Abstract: In order to eliminate the crack fault of a certain type of engine inlet vane strut袁 the reason of the fault was analyzed by the

troubleshooting method of fault tree. Fracture surface analysis袁dimension measurement袁 test of dynamic and residual stress袁contrast test of
structural style and surface fatigue of anti-icing tank were carried out. The results show that the main reason for the anti-icing tank cracks
is that the residual stress of the inlet casing is large after welding and the stress concentration exists at the edge of the anti-icing tank.
During the test run袁the stress concentration of the anti-ice tank produces cracks and expands under the action of excitation of rotor blade.
The structural improvement design and test were carried out for the fault reasons袁and the measures to modify the width of the anti-icing
tank袁the size of the inclination angle and to increase the control of the remelting layer were put forward袁which could make the fault be
eliminated.
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0 引言

风扇是航空发动机的重要组成部件，其主要作用

是提升来流压力和温度[1-2]。风扇的工作环境恶劣，发

生故障会影响整台发动机的安全性和可靠性[3-4]。进气

机匣位于风扇最前端，是风扇的主要承力机匣，进气

机匣的结构可靠性关系着风扇乃至发动机后方全体

流道件的工作安全。进气机匣的主体结构由机匣、内

环及整流支板构成。近年来，进气机匣裂纹故障时有

发生，如何准确确定裂纹故障原因并提出合理的改进

措施，是研究人员比较关注的问题。一些学者针对机

匣的裂纹故障机理进行了深入研究。吴宏春等[5]针对

机匣壳体环带支撑台基体裂纹故障，通过数值仿真和

模态试验、动应力测试等手段开展了深入分析，确定

了裂纹产生的原因，提出了增加加强筋和涂减振胶等

解决措施。刘洋[6]针对某型进气机匣基体裂纹故障，通

过模态试验、动应力测试并结合古德曼图等手段开展

研究，确定了故障原因，提出了对棱边抛修处理并增

加加强筋等排故措施。

现有研究成果对整体焊接式进气机匣支板的故

障机理关注较少，本文针对 1 种整体焊接式进气机匣

整流支板防冰槽裂纹故障，利用故障树工具，采用故

障件断口分析和测试测量等手段，探究进气机匣支板

裂纹故障发生的机理，并制定相应的解决措施。
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1 故障概述

对多型发动机试车检查时发现，其进口整流支板

防冰槽有裂纹，故障发现

时间最短约 40 h。该故障

分布具有 1 个典型特征，

即均发生在进气机匣的薄

整流支板上，且主要发生

在靠近内、外环的整流支板

防冰槽边缘。某型发动机的

裂纹分布如图 1 所示。

防冰槽裂纹的典型宏观形貌如图 2 所示。从图中

可见，裂纹从防冰槽的圆弧段与直线段转接处起始，

沿叶身方向前后扩展，当防冰槽两端裂纹扩展至支板

进气边或形成交叉时即可能形成掉块，掉块会打伤风

扇转子叶片等流道件，影响发动机正常工作。

2 故障原因分析

2.1 故障树

为了全面查找故障原因，建立故障树，共 14 个底

事件，如图 3 所示。开展设计分析及复查，综合应用显

微电镜检测、金相检测、动应力测试、模态测试、残余

应力测试等，对故障件的失效模式、损伤特征、材料性

能及受力情况进行检验和测量，为故障原因的确定提

供证据[7-10]。

2.2 失效分析

典型断口宏观形貌如图 4 所示。根据疲劳条带的

方向可判断疲劳源区为整流支板外表面与防冰槽的

锐角夹角处。

考虑到防冰槽为电火花加工成型，表面会在高温

放电作用下形成重熔层，因此对故障支板防冰槽进行

重熔层检查，测量部位及厚度尺寸，如图 5 所示。从图

中可见，防冰槽表面存在较厚且不均匀的电加工重熔

层，在显微电镜下可见在重熔层表面存在长度不等的

微裂纹。

由断口分析可知，故障件为典型的高周疲劳断口

形貌，裂纹均起始于槽孔尖角，在尖角的三角区域疲

劳扩展后快速解理断裂，在防冰槽表面存在较厚的不

均匀重熔层及长度不等的微裂纹。

2.3 设计分析

故障部位结构如图 6

所示。整流支板均为空心

结构，防冰槽采用电火花

工艺加工，与支板外表面

呈 45毅，防冰槽加工完成后

在边缘形成尖边，在槽表

面残留有电加工重熔层，

初步判断尖边的应力集中图 3 整流支板防冰槽裂纹故障树

图 4 断口宏观形貌

源区

图 5 故障支板防冰槽重熔层形貌

图 6 防冰槽边缘尖边

图 2 防冰槽裂纹的典型宏观形貌

（a）裂纹形貌 （b）掉块形貌

（a）裂纹起源位置 （b）放大形貌

（a）重熔层位置 （b）放大形貌

图 1 裂纹角向分布

（a）防冰槽结构

（b）防冰槽剖面

B
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图 11 防冰槽倒圆

图10 防冰槽结构改进试验件

及电加工重熔层微裂纹对故障的发生有贡献[12-13]。

选取故障较多的靠近内、外环防冰槽的位置作为

考核部位进行强度分析，由计算结果可知，薄支板裂

纹故障位置的应力均远小于材料在 200 ℃下的极限

强度和屈服强度[14]。

设计分析结果表明，防冰槽尖边的应力集中及

重熔层对故障的发生有贡献，薄支板静强度满足设

计要求。

2.4 测试与测量

考虑到进气机匣为整体焊接结构，支板在焊接过

程中易弯曲，为了明确机匣尺寸变形情况，对机匣流

道尺寸及支板直线度进行测量，测量结果如图 7 所

示。从图中可见，焊接后进气机匣半径有明显收缩趋

势，整流支板也存在明显的弯曲变形，通过应力计算

可知，支板弯曲在内端防冰槽附近产生较大的内应力。

为进一步明确进气机匣焊接残余应力分布情况，

对进气机匣进行残余应力测量。因受空间限制，无法

使用残余应力测量设备直接测量，所以采用切割支板

并测量变形量的方法计算残余应力值。在切割过程中

机匣与内环的尺寸变化如图 8 所示。由切割过程中支

板切割间隙变化可知支板承受较大压应力，经计算，

最大残余应力值约为 200 MPa。

另外，为了明确进气机匣支板的振动应力分布情

况，对进气机匣支板进行动应力测量，测量结果显示，

在发动机整个工作转速范围内，进气机匣整流支板主

要受到风扇第 1 级转子叶片的前流激励，最大振动应

力出现在支板进气边外环处。

基于上述测量结果进行支板防冰槽边缘动强度

储备估算，根据计算结果可知支板故障位置的动强度

储备较小，不满足设计要求，存在高循环疲劳寿命不

足的问题[14]。

2.5 故障原因分析

结合上述工作完成故

障树底事件的排查，发现

14 项底事件中未排除的有

5 项，即焊接变形大，焊接

残余应力大，气流激振，边

缘存在尖边，疲劳极限不

够，如图 9 所示。

由此确定进气机匣整流支板防冰槽裂纹的故障

原因为：进气机匣焊接后收缩变形导致支板残余内应

力过大，并且薄支板防冰槽边缘存在应力集中，第 1

级转子叶片在试车时激振作用下，在薄支板防冰槽边

缘应力集中处萌生裂纹并扩展。

3 结构改进

3.1 防冰槽端部结构对疲劳寿命的影响

考虑到几乎所有裂纹均起源于防冰槽两端圆弧

与直线段转接处，为了验证不同的防冰槽端结构对疲

劳寿命的影响，设计 3 组典型试验件，分别为原结构

防冰槽、两端开圆孔防冰槽、两端开跑道形孔防冰槽，

试验件结构如图 10 所示。

试验结果表明，11 个试验

件中仅有 1 个两端跑道形

孔防冰槽试件通过考核，

其余试件均被破坏。对原

结构防冰槽试验件进行断口分析后发现，裂纹性质为

疲劳裂纹，疲劳源区为支板下表面与防冰槽形成的尖

边处，与故障件裂纹源位置相同，可见改变防冰槽端

结构对提高构件疲劳寿命的效果不明显。

3.2 防冰槽尖边结构对疲劳寿命的影响

为了验证防冰槽尖边结构对疲劳寿命的影响，对

防冰槽试验件手工倒圆去尖边后（如图 11 所示），继

续开展振动疲劳试验。结

果有连续 6 个试件通过了

考核，可见去除防冰槽尖

（a）故障机匣内径变形 （b）支板前缘弯曲变形

图 7 故障件尺寸测量结果

图 9 故障原因分析结果
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边可显著提高试件的疲劳寿命。但由于整流支板为空

腔结构且防冰槽宽度较小，对支板防冰槽腔侧尖边采

用倒圆的工艺实现难度较大，且可检性较差。

3.3 防冰槽开槽角度对疲劳寿命的影响

为了改善槽边倒圆的工艺性，并验证开槽角度对

疲劳寿命的影响，将防冰槽改为 90毅，同时将槽的尺

寸从 0.7 mm 增大到 1.0 mm，其结构如图 12 所示。继

续开展防冰槽试验件的振动疲劳试验，结果 8 个试件

中仅 2 个通过考核。对 90毅防冰槽破坏试验件进行断

口分析后发现，疲劳起源位置转移，从棱边处移至通

气孔棱角附近区域[15]，如图 13 中箭头所示。

3.4 去除防冰槽表面重熔层的影响

随即进行重熔层检查，试验件防冰槽表面重熔层

较厚处约为 20 滋m。

手工打磨去除 90毅防冰槽试验件防冰槽内壁的

重熔层并保留尖边，继续开展振动疲劳试验，连续 8

个试件通过考核，可见抛光去除防冰槽表面重熔层可

显著提高结构的疲劳强度。

3.5 结构改进方案

根据上述分析可知，提高整流支板疲劳寿命的可

行性方案有 3 种：（1）整流支板防冰槽保留原结构，尖

边倒圆并去除重熔层；（2）整流支板防冰槽修改结构

并去除重熔层，尖边不倒圆；（3）取消防冰槽结构，彻

底避免应力集中。

对3 种结构改进方案开展气动及防冰性能影响评

估，结果表明防冰槽结构改进对部件性能影响较小。

综合考虑设计需求、进度风险、经济性等方面的

因素，依据上述分析结果，对某型发动机贯彻执行相

关结构改进措施，并已通过整机长试考核，完成故障

归零。

4 结束语

通过对进气机匣防冰槽试验件进行试验和分析，

得出防冰槽裂纹故障的原因是机匣焊接后收缩变形

导致支板残余应力过大，同时支板防冰槽边缘存在应

力集中，在工作过程中，在转子叶片激振作用下，防冰

槽边缘应力集中处萌生裂纹并扩展。为避免此类故障

的再次发生，提出了在结构设计过程中为了提高进气

机匣可靠性可采取下列相关措施：

（1）在设计初始阶段，应充分考虑发动机的使用

环境、使用条件及载荷，在结构设计过程中重点保证

部件要具有足够的刚度和强度储备，对于焊接件，尤

其要关注焊接后残余应力的大小及分布情况。

（2）在整体结构确定之后，局部细节也会影响构

件的可靠性。针对避免在应力较高部位设计孔槽、对尖

边进行倒圆、电加工零件去除重熔层等问题，应提出明

确要求。

（3）在结构设计时，如果采用新结构和新工艺，需

要提前安排专项试验，以避免引入新的问题。
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