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本文对三叉戟飞机高压供气管的一次姆破事故进行了分析
。

结果表明
,

该供气管系长期处于高温
、

高压和

腐蚀环境条件下
,

导致内 表面损伤
,

疲劳裂纹得以萌生扩展
,

最后姗破终止供气
.

飞机迫降
。

一
、

概 述

由北京飞汕头航班的一架三叉戟飞机
,

起飞后改平

飞不久
.

高压供气指示红灯点亮 (危险普告 )
,

飞机立即

改在天津机场粉陆
,

地面检查发现高压供气管姆破
.

该管材料为 公
a
de 下 (相当于 国产 1 0 18 饰 9 下 )

,

主

管外径 6 。

~
,

璧厚 3

~
,

支管外径 25 ~
,

璧厚 3

~
.

两者拭料相同
,

焊接构成三通型
·

该管工作温度为 5 。。℃
,

管内大气压力 为 2 0 0 州[P a 。

至 姗 破 时 共 使 用 了 1 76 4 8 h
,

英 方规 定 使 用 寿 命 为

3。。。。h
,

而且在寿命期内勿福枪查维护
,

这次姆破属于

早期失效
。

二
、

试脸过程及结果

1
.

化学成分分析

定 t 分析结果列 于表 1
。
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表列数据表明
,

材料化学成分符合英国技术条件
。

2
.

外现检查

检查一破管
,

在结构上管子包着一薄层起绝热保温

作用的 石绵布
,

布 已被撕裂
。

姆破发生在三管相文处
,

主

管
一

支管焊缝完好未开裂 (图 1 )
。

姗破 口 向外翻
,

管子外

璧表面光滑无损伤
,

管子内壁表面发黑
,

放大观察显示

沿纵向分布 的 级化腐蚀裂痕 (图 2 )
.

在图 1 标识的 l称
、

2 .
位无宏观变形

,

3 #

位有鼓肚变形
。

3
.

断口分析

. 破的宏观断口 可分为三个区 (图 1 )
。

1 井
、

2 招
区为

平断口 区
,

3 #

区为斜断 口区
,

伴有塑性变形
。

1 #
区断 口表面严重级化腐蚀

,

在高倍下显示获粒状

形貌 (图 3 )
。

2 井
区断口 表面复盖 , 一层载化腐蚀膜 (图

图 2 内管壁表 面的筑化腐蚀担伤 S O x

图 1 姆破高压供气管外形 场 只 图 3 1 ” 区 表面 形貌 s o o x

1 9 9 3 年 1 2 期



4 )
,

其扭伤程度比 1 #
区要轻

。

经过清洗
,

2 #
区断口 显示

细密的玻劳条带及局部存在的二次裂纹 (图 5 )
。

宏观检查发现有明 显变形的斜断 口 区
,

在高倍下显

示韧窝花样 (图 6 )
。

在形貌分析的基础上
,

对断裂薄 区做 了能谱分析
,

其

结果列于表 2
。

从表列数据显示
,

合金元素 cr
、

恃 成分变化较大
。

三
、

讨 论

圈 4 2 # 区 表面形魏 5 。。x

图 5 应劳条带十二次裂纹 l。。。 x

图 6 韧窝花样 l 0 0 0 x

衰 2 橄区能 , 分析
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1
.

供气 , 的工况分析

如 前 所 述
,

高 压 供 气管 在 工 作 中 除 供 气 压 力

2 。。州田. 、

供气温度 50 。℃ 之外
.

飞机平均每天飞 3 ~ 4 个

航班 (为低报加载 )
,

这样
,

在沮度方面有从 。~ 5o 。℃ 的

变化
。

压力也有从 。一 Z OO h公、 的变化
,

尤其是压力
,

除

从 。~ 2 。。州田.
的变化之外

,

在每次飞行使用中都伴有管

内气流的脉冲应力作用
。

此外
,

发动机工作带来的振动

应力几乎传及飞机上的每一个零部件
。

因此
, .

管内实际

作用的应力是比较复杂的
,

即在应力方面
,

既有机械应

力
,

也有热应力
.
在加毅孩率方面

,

既有低叔
,

也有高

频
,

虽然其总的应力水平不会太离
。

从结构上考虑
,

供气管是三点固定
,

在供气过程中气

流对三文点部位施以 脉冲加载 比 其它任何部位都要严

重
。

因此
,

在交变应力作用下
,

三交点部位即 为结构上

的薄弱环节
。

2
.

供气工扭伤的性段及耳因分析
(1) 根据供气管的工况分析不难粉出

,

若在正常工作

应力下发生破裂失效
,

由于疲劳载荷小
,

应属低应力高

循环疲劳损伤
,

这从管子投人使用至出现. 破为止所经

历的周期 1 7 6 4 8 h 及断口 特征分析结果可获得证实
。

(2) 根据供气管
.

的结构工作受力分析
,

三交点部位是

薄弱环节
。

因此
,

在相同环境条件下 (介质
、

沮度 ) 经

过长期使用
,

即使管子内壁表面损伤情况相同
,

三交点

部位因承受的 脉冲加载更严重一些
,

疲劳裂纹会优先在

此形核扩展
。

此分析在断 口上的 1气 2 称 、

3 称及其内侧表

面的观察结果获得 了证实
。

( 3) 裂纹起始和扩展

由于供气管长期处于高沮
、

高压的大气气流冲别下

工作
,

其内壁表面实际上长期承受机械应力
一

权化腐蚀的

共同作用
。

能谱分析发现
,

表面 Cr
、

味 元索低于基体
,

断

口表面有氧化腐蚀形貌
,

该现象充分表明
,

供气 f . 破

绝非单纯机械应力作用所致
,

在三交点部位 . 破还必须

考虑氧化腐蚀对表面的破坏
,

因 为只有 当该部位衰面的

连续性遭到破坏时
,

疲劳裂纹方能在此生核扩展
。

对在具有权化腐蚀环境 (其中也包括潮湿的大气 )条

件下工作的零件所作的研究表明
,

即使对同一材料
,

其

疲劳强度会大幅度降低
,

疲劳裂纹扩展速率加快
,

甚至

不存在疲劳极限 ( 即在 S
一
N 曲线上不存在水平段 )

。

环境

的这种影响
,

在低频加载情况下更为严重
。

基于上述分析不难看 出
,

供气管是在高沮暇化庸蚀

环境条件下
,

且加低频 与高孩加载
,

在三交点部位由腐

蚀疲劳损伤导致早期姗破
。

四
、

结 论

商压供气管系腐蚀疲劳损伤导致的早期 . 破
,

搜劳

裂纹源于 内管壁三交点部位
.

材料工祖


