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摘　要：对一台发生空中停车的发动机进行了现场分解调查和实验室分析工作。分解发现肇事件是１组低

压涡轮４级（ＬＰＴ４）静子叶片，该叶片组因固定沟槽断裂而向后翘起打断所有ＬＰＴ４转子叶片，并将低压涡轮

部分５级（ＬＰＴ５）和全部６级（ＬＰＴ６）叶片打断。宏观和微观观察表明断裂的ＬＰＴ４静子叶片均属于高周疲

劳断裂，疲劳断裂的主要原因是固定沟槽内倒角过小。有限元法分析结果表明叶片倒角过小降低了叶片抵抗

振动应力的能力；影像法测量结果表明内倒角不符合厂家的技术要求；金相分析表明内倒角不符合技术要求

的原因是该处曾进行过焊修和再加工，属修理不当造成的。
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　　航空发动机涡轮部件长期处于高温和燃气环

境中，受离心应力、振动应力和热应力等多种应力

作用，工作条件极其恶劣，涡轮转子叶片容易从叶

身或榫齿处发生疲劳断裂，其中以机械疲劳［１４］居

多，热机械疲劳［５］、腐蚀疲劳［６７］、热腐蚀疲劳［８９］、

蠕变疲劳［１０１１］和微动疲劳［１２］等疲劳断裂的事件也

时有发生。出于隔热、防腐蚀和防氧化的需要，现

在大多数航空发动机涡轮叶片均应用了铝化物涂

层或热障涂层，叶片工作中在弯曲／振动应力作用

下涂层可能首先开裂，从而诱发叶片疲劳断

裂［１３１４］。此外，涡轮转子叶片失效还与设计不合

理［１５］和加工制造问题有关。相对来说，涡轮静子

叶片大多数情况作为转子叶片失效的受害件，而作

为肇事件失效的机率较小。本文分析了一起由涡

轮静子叶片失效引起的空中停车事件。某飞机起

飞９ｍｉｎ，爬升到１８００ｍ高度时，突然听到一声异

响，伴随着飞机抖动一下，机组发现１个发动机数

据下降，立即按程序作关车处理，然后报告管制员

请求返场着陆，飞机于起飞４３ｍｉｎ后安全着陆。

事后中国民用航空总局航空安全技术中心会同发

动机制造商、航空公司和飞机维修厂着手调查此次

空中停车事件。首先在飞机维修厂进行发动机分

解调查，最初发现低压涡轮６级（ＬＰＴ６）转子、

ＬＰＴ６静子和５级（ＬＰＴ５）转子叶片均被打断，

ＬＰＴ５静子叶片缺失４组（３片静子叶片为一组）。

继续分解发现低压涡轮４级（ＬＰＴ４）转子叶片全部

被打断，随后发现一组ＬＰＴ４静子叶片叶尖翘起与

ＬＰＴ４转子叶片根部相接触。将此组静子叶片取

下发现叶片固定沟槽断裂，因此叶片无法完全固定

而翘起与ＬＰＴ４转子叶片干涉而打断ＬＰＴ４转子

叶片，并将后面几级叶片打断。ＬＰＴ４静子叶片共

有５０组３种件号的叶片组，分别是件号１的叶片

２１组，件号２的叶片１８组，件号３的叶片１１组。
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现场目视和低倍放大镜检查发现断裂和有裂纹的

叶片组件号均为件号１，并且发现这种件号的大部

分叶片组的固定沟槽内倒角均较小，怀疑因为倒角

过小而使应力集中较大，从而导致断裂。断裂的和

带裂纹的ＬＰＴ４静子叶片和相关部件被带回到实

验室进行详细分析。

１　实验及结果

１１　外观观察

为方便叙述，将５０组ＬＰＴ４静子叶片编号，

从发动机后侧往前看正上方位置标记为第１组叶

片，其余叶片按顺时针编号，此次空中停车事件的

肇事叶片为第３６组，如图１所示，叶尖翘起与

ＬＰＴ４转子叶片干涉，叶尖可见明显摩擦痕迹。第

３６组叶片翘起的原因源于其固定沟槽外侧边断

裂，如图２所示。此外，第４２组ＬＰＴ４静子叶片固

定沟槽外侧边部分开裂，如图３所示。还有第４０

组叶片的固定沟槽外侧边有裂纹萌生。

图１　第３６组ＬＰＴ４静子叶片叶尖翘起及摩擦痕迹

Ｆｉｇ．１　Ａｂｒａｓｉｏｎ ｍａｒｋａｎｄｃｏｃｋｅｄａｐｐｅａｒａｎｃｅｏｆ

Ｎｏ．３６ＬＰＴ４ｖａｎｅｓ

图２　第３６组ＬＰＴ４静子叶片固定沟槽断裂

Ｆｉｇ．２　ＨｏｏｋｆｒａｃｔｕｒｅｄａｔＮｏ．３６ＬＰＴ４ｖａｎｅｓ

图３　第４２组ＬＰＴ４静子叶片部分固定沟槽断裂

Ｆｉｇ．３　ＰａｒｔｉａｌｈｏｏｋｆｒａｃｔｕｒｅｄａｔＮｏ．４２ＬＰＴ４ｖａｎｅｓ

１２　尺寸测量

图４是ＬＰＴ４静子叶片固定沟槽倒角的两种

情况，其中图４（ａ）是倒角尖锐的叶片，图４（ｂ）是

倒角正常的叶片。为了评估ＬＰＴ４静子叶片固定

沟槽倒角与厂家设计要求的差异，采用影像法将

倒角放大１００倍测量了６组叶片的倒角，结果如

表１所示，厂家设计要求沟槽倒角半径为０．２５～

０．７６ｍｍ。结果表明，有２组叶片符合设计要求，

其余４组（属于件号１）沟槽外侧倒角约为０．１０

ｍｍ，而内侧倒角几乎为直角，远小于设计要求。

图４　ＬＰＴ４静子叶片固定沟槽内倒角

Ｆｉｇ．４　ＴｒａｎｓｉｔｉｏｎｒａｄｉｉｏｆｈｏｏｋｓｏｆＬＰＴ４ｖａｎｅｓ

表１　犔犘犜４静子叶片组沟槽内倒角

犜犪犫犾犲１　犜狉犪狀狊犻狋犻狅狀狉犪犱犻犻狅犳犺狅狅犽狊狅犳犔犘犜４狏犪狀犲狊

叶片组号
沟槽外侧内倒角

半径／ｍｍ

沟槽内侧内倒角

半径／ｍｍ

２６（件号２） ０．５８ ０．４５

３１（件号１） ０．１２ 几乎成直角

３５（件号１） ０．７５ ０．７７

３６（件号１） 已断，无法测量 几乎成直角

４０（件号１） ０．１１ 几乎成直角

４２（件号１） ０．０９ 几乎成直角

１３　断口观察

比较图２和图３可知，ＬＰＴ４静子叶片沟槽

断裂起始位置为图２中方框区域，即图２的右侧。

第３６组叶片最初断裂块如图５（ａ）所示，断裂表

６８２
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面较平，无剪切唇，断裂源为多源，见图中箭头指

示，并且断裂表面上可见大量的清晰蛤壳状疲劳

弧线，表明是疲劳断裂。图５（ｂ）和图５（ｃ）是其中

一个断裂源区的低倍形貌和高倍形貌，此叶片材

质为镍基高温合金，源区附近可见细密疲劳弧线，

无二次裂纹，高倍形貌中可见镍基合金的γ／γ′网

格组织，这是镍基合金高周疲劳的特征之一，所以

此叶片沟槽断裂的机理是高周疲劳。

图５　第３６组ＬＰＴ４静子叶片沟槽断裂块的断口形貌

Ｆｉｇ．５　Ｆｒａｃｔｕｒｅｄｓｕｒｆａｃｅａｐｐｅａｒａｎｃｅｏｆｈｏｏｋｓｏｆ

Ｎｏ．３６ＬＰＴ４ｖａｎｅｓ

１４　金相分析

选取疲劳开裂的第４０组叶片作金相分析，其

固定沟槽与第３６组叶片类似，沟槽倒角尖锐。

沿叶片沟槽横截面取样，经金相制样并用配

比为５ｇＦｅＣｌ３＋１５ｍｌＨＣｌ＋６０ｍｌ酒精的溶液

浸蚀，浸蚀后在体视显微镜下的形貌如图６（ａ）所

示，可见铸造形貌，在沟槽底部及内侧有几小块黑

色区域，见图中方框指示，将此区域放大，在光学

显微镜下的形貌如图６（ｂ）所示，其中左边灰色区

域是基体组织，可见枝晶形貌，白色区域中可见再

结晶形貌，可能是焊接修理形成的。对基体和修

理区分别进行能谱分析，分析结果如表２所示，比

较可知，修理区中Ａｌ含量低于基体，而 Ｍｏ和Ｃｒ

含量高于基体，反映了基体和修理区的成分差异。

图６　第４０组ＬＰＴ４静子叶片固定沟槽截面金相形貌

Ｆｉｇ．６　 Ｍｅｔａｌｌｕｒｇｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆ

ｈｏｏｋｓｏｆＮｏ．４０ＬＰＴ４ｖａｎｅｓ

表２　第４０组犔犘犜４静子叶片组成分

犜犪犫犾犲２　犆犺犲犿犻犮犪犾犮狅犿狆狅狊犻狋犻狅狀狅犳犖狅４０犔犘犜４狏犪狀犲狊

ｗｔ％　

区域 Ａｌ Ｍｏ Ｔｉ Ｃｒ Ｎｉ

基体 ５．０ ５．６ ０．８ １４．２ 余量

修理区 １．１ １０．７ ０．４ ２１．６ 余量

２　结构分析

采用三维模型分析了ＬＰＴ４静子叶片的应力

状态，分析的模型如图７所示，有３种情况：①无

冷却气穴（ＮＰ），由３片单个叶片焊接成一组的焊

接叶片，如图７（ａ）所示；②有冷却气穴（Ｐ）的焊接

叶片，如图７（ｂ）所示；③直接铸造而成的有冷却

气穴的叶片，如图７（ｃ）所示。

图７　结构分析建模

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄｕｌｅｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎａｌｙｓｉｓ

模型计算考虑了８种不同尺寸的沟槽边厚度

和沟槽倒角组合，计算所得的Ｇｏｏｄｍａｎ疲劳极限

图如图８所示。从图中可看出，沟槽施加涂层后

比未施加涂层时允许的振动应力要低，所以不推

荐在此处应用涂层。在安全条件下，也即在

Ｇｏｏｄｍａｎ曲线的６０％时，焊接连接的叶片与整体

铸造叶片的基准线基本重合（如图８中②和③所

示），表明焊接可达到铸造的水平，此时允许的振

７８２
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动应力约为８７ＭＰａ。沟槽边厚度和倒角半径符

合设计要求时允许的振动应力约为８０ＭＰａ，如图

８中④所示。随着倒角半径的减小，平均应力升

高，当平均应力比正常尺寸高１５％时，允许的振动

应力减小为７０ＭＰａ，如图８中⑤所示。沟槽边变

薄，其平均应力增加，当沟槽边为２．６２ｍｍ时，其

平均应力比正常尺寸高２１％，此时允许的振动应

力减小为６０ＭＰａ，如图８中⑥所示。当沟槽倒角

趋于０，沟槽边厚度为２．６２ｍｍ时允许的振动应

力减小为０ＭＰａ，如图８中���所示。另外还可看

出无冷却气穴的叶片允许的振动应力比有冷却气

穴的叶片大。

图８　ＬＰＴ４静子叶片固定沟槽的Ｇｏｏｄｍａｎ疲劳极限示意图

Ｆｉｇ．８　ＧｏｏｄｍａｎｆａｔｉｇｕｅｌｉｍｉｔｄｉａｇｒａｍｏｆｈｏｏｋｓｏｆＬＰＴ４ｖａｎｅ

３　分析与讨论

由前面的分析可知，ＬＰＴ４静子叶片是此次

空中停车事件的肇事件，从固定沟槽断裂表面可

以看出是疲劳断裂，在发动机运行中此叶片受振

动应力和轴向气流的冲击力，不受离心力作用，所

受的应力水平较低。根据该飞机飞行数据记录器

的译码数据可知该发动机发生过喘振，在该事件

发生时，该发动机压比（ＥＰＲ，低压涡轮出口总压

与低压压气机进口总压之比）从１．４急剧下降到

０．６，发动机排气温度（ＥＧＴ）从５５０℃瞬间升高

到６００℃，ＥＰＲ下降和ＥＧＴ升高是发动机喘振

的两个标志。但发动机的振动指数并未反常升

高，始终保持在０．５～１．０左右，而且机组发现发

动机数据下降时，立即关掉该发动机，喘振时间很

短，因此由喘振带来的振动影响较小，ＬＰＴ４静子

叶片打断后面的叶片可能是喘振的原因，而不是

喘振的结果，所以叶片断裂不是一个突发过程，应

是一个长期受振动应力作用的过程。由前面对

ＬＰＴ４静子叶片固定沟槽的结构分析可知，倒角

尖锐的沟槽对叶片振动的抵抗力很小，容易发生

疲劳开裂。由维修记录可知ＬＰＴ４静子叶片自修

理后使用了６４４２ｈ／１３２７循环。综上所述，

ＬＰＴ４静子叶片固定沟槽断裂是高周疲劳断裂。

ＬＰＴ４静子叶片固定沟槽断裂的主要原因是

其沟槽倒角过小，断裂的叶片倒角几乎成直角，导

致局部应力集中，降低了疲劳抗力。在叶片固定

沟槽底部和内侧发现焊接修理和后续机加工的痕

迹，通过厂家查找维修记录证实了这一点，并且说

明沟槽倒角过小的原因是最后一道工序中所用铣

刀尖端倒角太小，其半径仅有０．０７５ｍｍ。

４　结　论

此次空中停车事件的起因是一组ＬＰＴ４静子

叶片固定沟槽断裂后向后翘起打断了后面几级叶

片，沟槽断裂的主要原因是倒角过小，而倒角过小

是由于最后一道工序中采用了不恰当的工具

所致。
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５　建议及纠正措施

建议厂家对相同情况的ＬＰＴ４静子叶片进行

安全性评估。厂家评估后的结论是：即使不采取

任何措施叶片也是满足安全要求的。但为了提高

可靠性，厂家还是采取了以下纠正措施：

（１）更换尖端倒角半径为０．５ｍｍ的铣刀。

（２）增加一道目视检查沟槽倒角的工序。
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