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航空发动机滑油箱支架断裂失效分析

乔 志，刘博志，韩振宇，兰海强

（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：针对在某发动机试车过程中发生的滑油箱支架断裂故障，通过外观检查、断口分析、磨损痕迹对比分析、材质分析以及

有限元分析计算等失效分析方法，确定了故障支架的断口性质以及断裂原因。分析结果表明：发动机滑油箱故障支架断口为起源

于吊耳内弧表面的高周疲劳断口。故障支架存在悬臂结构，当对螺栓施加拧紧力矩时，支架的悬臂结构会产生明显的变形不协

调，使支架的 2个吊耳出现偏载，导致支架局部应力集中，是疲劳裂纹萌生的主要原因。在发动机试车过程中，支架在装配应力和

振动应力综合作用下，裂纹在支架应力集中区域萌生并扩展导致支架最终断裂。提出了完善设计结构形式并减小拧紧力矩等改

进建议，避免类似故障再次发生。
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Fracture Analysis of Bracket in an Aeroengine Lubricating Oil Tank
QIAO Zhi，LIU Bo-zhi，HAN Zhen-yu，LAN Hai-qiang

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

Abstract：In order to analyze the fractured fault of the aeroengine lubricating oil tank’s bracket during a engine test，the fracture prop⁃
erty and causes of the fractured bracket were determined by the fracture analysis methods of appearance inspection，fracture analysis，com⁃
parative analysis of wear track，material analysis and stress distribution calculation . The analysis results shows that the fracture mode of
the bracket is high-cycle fatigue fracture. The fatigue source is located in the surface of the inner arc of the bracket’s hook.The deviation
load of bracket’s hooks appears because of the forced hooks’uncoordinated deformation caused by the cantilever structure when the tight⁃
ening torque is applied at the bolt. The main cause for the fatigue crack initiation is the local stress concentration of the bracket due to the
deviation load.Under the combined action of assembly stress and vibration stress during the engine test，the crack initiates and expands in
the stress concentration area，leading to the the final fracture. The suggestions for improvement about perfecting design structure and reduc⁃
ing the tightening torque are proposed to avoid similar events.

Key words：failure analysis；bracket；fracture；high-cycle fatigue；deviation load；finite element analysis；lubricating oil tank ；aero⁃
engine
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0 引言

滑油系统是航空发动机的重要组成部分，其功用

是提供发动机滑油，降低发动机内部零件之间的摩擦

与磨损，并减少高温零部件传递到滑油的热量，确保

发动机内部润滑条件与环境，净化由于磨损而产生的

微粒[1]。支架作为航空发动机的重要零部件，主要起

到支撑、承力、定位以及减振等作用，支架结构形式多

样，受力因素复杂，在使用过程中经常发生故障。其

故障的失效模式及影响因素也是复杂多样的。Thil⁃
likkani S等[2]利用线弹性有限元分析、断口分析、化学

成分分析以及硬度测试等方法对空客悬架的吊耳支

架失效模式进了研究，表明支架变截面和振动是导致

疲劳的主要原因，在支架截面引入加强筋可大大提高

支架的疲劳寿命；Vandersluis等[3]采用宏观和微观断

口分析、化学分析、光学显微镜观察和硬度测试对断

裂监护支架失效原因进行了研究，表明支架的失效归

因于支架臂长期承受的低应力幅以及单向动态弯曲
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图1 支架局部装配 图2 断裂支架局部宏观图像

图3 断口宏观图像

图7 源区附近侧表面形貌

（a）2次电子像 （b）背散射电子像

图4 疲劳源区放大形貌

图5 扩展区疲劳条带形貌 图6 瞬断区微观形貌

高周疲劳。失效原因包括：（1）线切割产生大量夹杂

物、锯齿状边缘和热影响区；（2）构件几何形状设计不

佳，导致破坏位置应力集中；（3）材料强度裕度不足。

刘天文等[4]利用有限元方法对燃油总管支架进行了

模态计算分析，表明燃油总管系有多阶固有频率落在

发动机共振频率范围内，严重不满足设计要求，存在

极大的共振可能性，其提出增加燃油总管支架刚度和

支架数量的改进建议，将燃油总管的最低共振频率调

在发动机共振频率范围之外，支架高周疲劳故障得以

排除；佟文伟等[5-6]通过断口分析、表面微观检查、截

面金相检查以及材质分析等方法对散热器支架进行

了失效分析，表明支架尖锐棱角和结构设计不足造成

了应力集中，从而导致支架过早发生疲劳断裂，振动

载荷也加速了支架疲劳断裂故障的发生。

滑油箱通过箍带及支架固定在发动机机匣上，支

架一旦发生破坏故障，将有可能造成滑油箱脱落，严

重影响发动机正常运转，其质量在很大程度上决定了

发动机系统的稳定和安全[5]。某发动机在试车过程

中，滑油箱支架多次发生断裂，极大影响了发动机的

试车安全以及研制进度。滑油箱支架采用优质 TC4
钛合金锻造而成，工艺流程主要为：毛料锻件→机械

加工→线切割→化学法去重熔层→荧光检查等。

本文通过外观检查、断口分析、磨损痕迹对比分

析、材质分析等手段对故障前支架的断裂原因进行了

深入分析，并采用ANSYS软件计算支架应力应变分

布情况，找出了导致支架发生断裂故障的主要原因，

并提出了改进措施。

1 失效分析与结果

1.1 宏观检查

支架局部装配如图 1所示。滑油箱通过箍带固

定在发动机风扇机匣上方，箍带通过螺栓和小轴与支

架连接，并通过螺栓施加拧紧力矩。断裂支架局部宏

观图像如图 2所示。断裂部位位于支架一侧吊耳根

部区域（图中红色圆圈及箭头所指处）。

1.2 断口分析

故障支架吊耳断口的

宏观形貌如图 3所示。从

图中可见，断口表面呈灰

白色，有明显的疲劳弧线

及放射棱线特征，表明支

架吊耳断口性质为疲劳。

根据疲劳弧线及放射棱线

的方向判断，疲劳起源于吊耳内弧表面（图中红色圆

圈所示），距离吊耳内侧棱角约为 1.6 mm。该断口主

要分为 3个区域：疲劳扩展区、快速扩展区以及瞬断

区[6]，断口扩展较为充分，扩展区面积约占整个断口

的80%。

在扫描电镜中观察，断口疲劳源区放大形貌如图

4所示。根据疲劳弧线及放射棱线的方向判断，疲劳

起源于吊耳内弧表面，位置为图 4（a）中箭头所指处，

呈单源特征，源区未见明显的冶金缺陷。断口疲劳扩

展区可见清晰、细密的疲劳条带形貌（如图 5所示），

条带间距约为 0.3～0.4 μm，进一步表明该支架吊耳

断口为高周疲劳断口[7]。瞬断区为典型的韧窝形貌

（如图6所示）。

1.3 源区附近表面检查

对支架吊耳断口疲

劳源区附近侧表面放大观

察，形貌如图 7所示。未

见明显的机械加工痕迹。
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图12 支架变形分布 图13 支架应力分布

表2 强度分析结果

径向变形A/mm
1.032
σb/MPa
895

径向变形B/mm
0.390
σ0.2/MPa
825

差值

（A-B）/mm
0.642
nb
1.55

σ1/MPa
576
n0.2
1.43

图9 小轴与螺栓配合

处磨损痕迹

结果

标准

Ti
89.74
余量

V
3.81

3.50～4.50

Al
6.45

5.50～6.75

表1 基体能谱分析结果 wt /%

图11 支架截面组织形貌

（a）未断裂吊耳 （b）断裂吊耳

图8 支架吊耳内弧磨损痕迹

1.4 磨损痕迹对比检查

对支架内弧表面进行观察，可见明显的摩损痕

迹，形貌如图 8所示。其中未断裂吊耳内弧表面磨损

痕迹相对较为均匀，偏摩断裂吊耳存在偏摩现象，磨

损区域靠近内侧。

在小轴螺栓孔内壁表

面与螺栓外表面同样存在

明显的偏摩痕迹，偏摩位

置位于图 2（a）圆圈处，磨

损痕迹如图 9所示。通过

对上述部位表面磨损痕迹

的检查与分析结果可知，支架与小轴、小轴与螺栓之

间配合面均存在偏摩现象，说明支架 2个吊耳在工作

过程中受力不均[8]。

1.5 成分分析

对故障支架基体进行能谱分析，结果见表 1。主

要合金元素质量分数基本符合技术标准要求[9]。

1.6 组织检查

在故障支架基体取样

进行金相组织检查，结果

如图 10所示。故障支架

基体主要为 α+β双态组

织，未见明显异常[10]。

1.7 重熔层检查

故障支架吊耳源区附

近表面为线切割加工面，

为分析线切割重熔层微裂

纹 对 本 次 故 障 的 影

响[11-12]，对故障支架进行

解剖取样，磨抛腐蚀后的

放大形貌如图 11所示。

未见明显的重熔层形貌。

1.8 强度分析

为确定支架是否满足静强度要求，对支架进行强

度分析[13]。根据有限元分析结果结合现场装配实测

数据换算出与施加的拧紧力矩对应的预紧力，在预紧

力载荷下支架变形、应力分布分别如图 12、13所示，

强度储备见表 2。从图、表中可见，滑油箱支架满足

静强度设计要求，但支架 2吊耳变形差（0.642 mm）较

大，表明支架在工作过程中存在偏载；在支架螺栓处

施加一定载荷后，计算出支架 2个吊耳载荷的分配比

例为

2#∶1#=2.65∶1

2 分析与讨论

通过断口分析结果可知：该故障支架为疲劳断裂

失效；疲劳起源于吊耳内弧表面，疲劳源区未见明显

的冶金缺陷，疲劳扩展较为充分，扩展区可见清晰、细

密的疲劳条带形貌，说明故障支架断口为高周疲劳断

口；支架吊耳断口疲劳源区附近侧表面未见明显的机

械加工痕迹，表明支架的疲劳断裂与机械加工无直接

关系。

通过材质分析结果可知：支架基体成分符合技术

要求，基体组织为α+β双态组织，未见明显异常，表明

支架断裂与冶金缺陷和材质无关[14]。故障支架吊耳

采用线切割加工，而线切割重熔层往往存在微裂纹，

会大大降低工件的疲劳性能[15]，由于故障支架在线切

割后采用了酸洗去重熔层工序，对支架截面进行重熔

层检查，未见明显的重熔层形貌，排除了钛合金重熔

图10 故障支架基体组织形貌

外侧 内侧
内侧外侧

54.84 μm 54.84 μm

540 μm

10 μm

20 μm

2＃1＃

100



乔 志等：航空发动机滑油箱支架断裂失效分析第 5期

层微裂纹对本次故障的影响。

通过对支架吊耳、小轴以及螺栓 3个部位表面磨

损痕迹的检查与分析结果可知：支架与小轴、小轴与

螺栓之间配合面均存在偏摩现象。有限元结果表明，

支架 2吊耳变形差（0.642 mm）较大，2个吊耳载荷的

存在分配比（2.65∶1），进一步证明支架 2个吊耳受力

不均，存在偏载，使故障支架出现偏斜，通过应力云图

可以确定最大受力点在本次故障发生位置。

综上所述，故障支架存在悬臂结构，当对螺栓施

加拧紧力矩时，支架的悬臂结构会产生明显的变形不

协调，使支架的 2个吊耳出现偏载，从而使断裂侧的

吊耳局部受力，支架的受力不均匀导致支架局部应力

集中[16]。此外，在发动机试车时，支架承受了较大的振

动应力，在装配应力和振动应力综合作用下，在支架应

力集中区域产生了裂纹，疲劳扩展导致最终断裂[17]。

3 改进建议

根据故障原因分析，解决故障方法应为降低振动

应力/静应力、消除偏载问题。综合考虑各种方法可

行性，提出了以下改进建议：

（1）合理设计结构形式，将支架结构改为跨安装

边的桥型结构，取消悬臂结构以尽量消除变形不协调

引起的偏载，从而解决支架原结构 2个吊耳载荷分配

不均匀的问题；

（2）降低拧紧力矩，从而减小装配应力；落实排故

措施的改进结构随发动机长试通过了考核验证，故检

检查支架状态良好，未再发生故障，证明了排故措施

有效。

4 结论

（1）发动机滑油箱支架断口为起源于吊耳内弧表

面的高周疲劳断口。

（2）故障支架存在悬臂结构，受力时 2个吊耳变

形不协调而出现偏载，使得支架局部应力集中，是导

致过早萌生疲劳裂纹的主要原因。

（3）支架受到的振动载荷对疲劳裂纹的萌生起到

了促进作用。

（4）合理设计结构形式，解决偏载问题，降低拧紧

力矩，可有效避免类似故障再次发生。
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