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机翼后梁接头裂纹故障分析

石飞, 彭志军, 叶彬
(中航工业洪都飞机设计研究所, 南昌 330024)

摘摇 要: 目的摇 分析某型飞机机翼后梁接头裂纹形成的原因,避免类似问题的重复发生。 方法

通过对机翼后梁接头进行受力分析,在对机翼后梁接头结构装配关系进行分析的基础上,采用有

限元方法对接头进行应力计算,并对裂纹断口进行宏观和微观分析,确定产生裂纹的原因。 结果

机翼后梁接头裂纹为应力腐蚀裂纹。 结论摇 机翼后梁接头材料为 LD5,对应力腐蚀敏感,接头在装

配过程中存在较大的装配拉应力,而接头表面的腐蚀防护又存在缺陷,在较严酷的服役环境作用

下发生了应力腐蚀开裂。
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Crack Failure Analysis of Wing Rear Spar Fitting

SHI Fei, PENG Zhi鄄jun, YE Bin
(Aircraft Design and Research Institute, AVIC Hongdu, Nanchang 330024, China)

ABSTRACT: Objective In order to avoid the repeated occurrence of similar failures, the causes for the crack on the wing
rear spar fitting of a certain type aircraft were analyzed. Methods Force analysis was conducted for the wing rear spar fit鄄
ting, and based on the analysis of the structural assembly relationships of the wing rear spar fitting. FEM was used to calcu鄄
late the stress on the fitting. Besides, macroscopic and microscopic analyses were performed for the crack fracture to deter鄄
mine the cause for the crack. Results The crack of aircraft wing rear spar fitting was caused by stress corrosion. Conclu鄄
sion The material of the rear spar fitting LD5 was sensitive to stress corrosion. The fitting was subjected to relatively large
assembly tension stress in the assembly process, and the corrosion preventive measure for the surface of the rear spar fitting
was defective, therefore stress corrosion cracking occurred in the harsh servicing environment.
KEY WORDS: rear spar fitting; assembly stress; stress corrosion; crack

摇 摇 飞机在外场使用过程中,设计、制造、使用维护

等引发的外场故障时有发生,如何根据故障现象,通
过细致分析找出引发故障的根本原因[1—4],对于解

决故障问题、提高设计、制造和使用维护水平具有重
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要的意义。 文中针对某型飞机机翼后梁接头裂纹故

障,在受力分析、应力分析和断口分析的基础上,确
定了产生裂纹的原因,并给出了处理措施。

1摇 故障简介

2012 年 7 月,对已经使用 8 年的某飞机进行延

寿分解检查,发现左机翼后梁接头上凸缘与腹板交

接处附近有一条裂纹从上顶部平面一直延伸至下部

斜面,部分裂纹被蒙皮覆盖,裂纹可见长度约 35
mm,如图 1 所示。 鉴于此情况,对 120 架该飞机机

翼后梁接头进行了全面普查,发现 18 架飞机机翼后

梁接头出现了裂纹,其中 4 架左右翼都有裂纹、5 架

只有左翼有裂纹、9 架只有右翼有裂纹,裂纹起始于

上顶部平面,有的裂纹则已扩展到斜面上。 统计发

现,出现裂纹的飞机有的只在外场使用了 3 年,飞行

小时数很少。

图 1摇 机翼后梁接头上的裂纹

Fig. 1 Crack on the wing rear spar fitting

2摇 飞机服役环境及机翼后梁接头表面
防腐状态

2. 1摇 飞机服役环境

摇 摇 该飞机服役地区的环境具有如下特点:
1) 大气、土壤、露水、地下水中含盐量高,且主

要成分是氯化物和硫酸盐,相当于含盐(以质量分

数计)0. 3% ~ 0. 4% ,属中度盐碱地区。 由于氯化

物是金属腐蚀的最主要因素,因此可以推断,该地区

环境腐蚀危害严重,易使金属发生锈蚀或点蚀危害。
2) 白天日照时间长,昼夜温差大,夜晚相对湿

度大,飞机机体结露严重,易形成腐蚀传导介质。
3) 风沙或沙尘暴多,机体表面及接缝处长时间

沉积有沙尘。
4) 日照时间长,总辐射量大,紫外光累积辐射

量较大。
由此可见,该型飞机的服役环境十分恶劣,若其

自身的防护体系较为薄弱,则在服役环境的作用下,
机体结构很容易发生腐蚀。

2. 2摇 机翼后梁接头表面防腐状态

机翼后梁接头材料为 LD5(Dm)锻铝合金,零件

加工完毕后,在外表面进行硫酸阳极化处理,然后使

用重铬酸盐封闭,装机时零件外表面不再涂覆底漆

和面漆。 机翼后梁接头上、下凸缘靠近机尾一侧内

收、靠近机头一侧张开;内收一侧与襟翼滑轨相连,
连接区机翼后梁接头上凸缘为 2 ~ 3. 5 mm 的变厚

度截面,下凸缘为 2 ~ 4 mm 的变厚度截面,襟翼滑

轨为 4 mm 等厚度截面;张开一侧与机翼端肋相连,
连接区机翼后梁接头上、下凸缘均为 3 mm 等厚度

截面,机翼端肋为 4 mm 等厚度截面,如图 2 所示。

图 2摇 机翼后梁接头连接示意

Fig. 2 Assembly diagram of the wing rear spar fitting

3摇 结构受力状态及应力分析

机翼后梁接头仅传递机翼竖直方向的剪力,如
图 3 所示。 裂纹位于后梁接头上凸缘与腹板交界

处,且平行于梁轴线沿展向扩展,因此认为后梁接头

出现的裂纹不是在正常飞行载荷作用下产生的。 由

此可初步判断机翼后梁接头上承受的竖直方向载荷

不是引发裂纹的主要原因。
由于可以排除裂纹是由机翼竖直方向的载荷所

引起的,所以对机翼后梁接头的装配关系进行了详
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图 3摇 机翼后梁接头承载方向与裂纹走向

Fig. 3 Direction of rear spar fitting loading and crack propagation

细的分析。
机翼后梁接头与机翼端肋、襟翼滑轨和后梁缘

条装配时,在工艺上难以保证各零件贴合紧密,需使

用垫片来调整装配间隙,而且与机翼后梁接头连接

的机翼端肋和襟翼滑轨在连接区的厚度均比后梁接

头厚。 机翼端肋材料为 LD5(Dm),强度极限值为

365 MPa,襟翼滑轨材料为 LC9鄄CGS3(Dm)。 因此,
在装配过程中很可能迫使机翼后梁接头上、下凸缘

产生压缩位移,且内收一侧的压缩位移更大[5—6]。
为验证使机翼后梁接头开裂的应力来源于强迫

装配,依据机翼后梁接头三维数模,采用 MSC. PAT鄄
RAN 软件建立了上凸缘的有限元模型,对后梁接头

进行了有限元应力分析。 模型采用十节点四面体单

元 Tet10 对机翼后梁接头上凸缘进行有限元网格自

由划分。 螺栓孔处采用 RBE3 类型的 MPC 单元连

接孔边与孔中心点,然后分别在 4 个孔中心点上沿

孔方向建立长度为 2. 5 mm 的 Rod 单元,并在 Rod
单元下端节点施加上凸缘压缩方向的强迫位移,用
于模拟后梁接头凸缘因强迫装配导致的变形。 上凸

缘有限元模型如图 4 所示,有限元模型属性见表 1。
有限元模型有 Tet10 单元 233 304 个,MPC 单元 4
个,Rod 单元 4 个。

图 4摇 后梁接头上凸缘有限元模型

Fig. 4 The FEM model of rear spar fitting up鄄flange

表 1摇 后梁接头上凸缘有限元模型参数

Table 1 The FEM model parameters of rear spar fit鄄
ting up鄄flange

单元

类型
材料

弹性模量

E / MPa
泊松比

自
截面积

/ mm2

Tet10 LD5 71 000 0. 3 -
Rod LD5 71 000 0. 3 100

由于不知道具体的强迫位移数值,所以分 5 个

工况在 4 个螺栓孔中的 Rod 单元下端节点上施加

0. 05,0. 10,0. 15,0. 20,0. 25 mm 压缩方向的强迫位

移。 经有限元分析软件 MSC. NASTRAN 进行应力

分析后得到的应力结果如图 5 所示。 可以看出,上
凸缘与腹板交接中面两侧的拉应力都很大,这和外场

普查发现的裂纹萌生处特别接近,而且与裂纹在上凸

缘与腹板交接中面两侧都有出现的现象十分吻合。

图 5摇 后梁接头上凸缘应力(工况 5)
Fig. 5 Stress nephogram of rear spar fitting up鄄flange (Case 5)

不同强迫位移下裂纹附近对应的最大拉应力见

表 2,可以看出强迫位移的大小对裂纹附近的应力

有着显著的影响,0. 05 mm 的强迫位移就可以产生

约 35 MPa 的拉应力。

表 2摇 后梁上凸缘有限元应力分析结果

Table 2 Results of FEM stress analysis of rear spar fit鄄
ting up鄄flange

工况
螺栓孔中心施加

强迫位移 / mm
裂纹位置最大

拉应力 / MPa
1 0. 05 35. 1
2 0. 10 70. 2
3 0. 15 105. 3
4 0. 20 140. 4
5 0. 25 175. 5
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4摇 断口分析

将断口超声清洗后放入扫描电子显微镜下观

察,发现断口表面均被腐蚀产物所覆盖,高倍下可见

腐蚀产物呈泥纹花样堆积在断口表面[1,7—8],如图 6
所示。 裂纹断口能谱分析也表明断口表面氧化程度

较高,且可检测到腐蚀元素 Cl 和 S。

图 6摇 断口微观形貌

Fig. 6 The fracture microstructure

使用磷酸鄄铬酸溶液将断口表面的腐蚀产物清

洗干净后,重新观察断口微观特征,发现断口均为沿

晶断裂[8],如图 7 所示。

图 7摇 断口去除腐蚀产物后的微观形貌

Fig. 7 The fracture microstructure after clearance of the corro鄄
sion product

通过裂纹截面金相可观察到明显的晶粒变形流

线,晶粒变形应为锻造所致,晶粒拉长方向为裂纹扩

展方向,如图 8 所示。
裂纹断口的观察结果表明,断口微观可见明显

的腐蚀产物,能谱分析结果表明,腐蚀产物中 O 元

素以及 Cl,S 等元素的含量高。 清除腐蚀产物后,断
口呈现典型的沿晶断裂特征,而且从裂纹截面的金

相同样可观察到沿变形晶粒的晶界开裂现象。 从有

限元应力分析可知,强迫装配会导致裂纹处存在着

图 8摇 裂纹截面金相

Fig. 8 Cross section metallographic image of the crack

较大的拉应力。 综合上述两个因素,可以判断机翼

后梁接头裂纹为应力腐蚀裂纹[9—15]。

5摇 裂纹故障处理措施

在确定了机翼后梁接头裂纹原因的基础上,研
究制定了如下处理措施。

1) 对出现裂纹的机翼后梁接头进行更换,更换

接头时注意不能损伤连接孔。
2) 如果新接头与蒙皮、襟翼滑轨及机翼端肋后

段等结构之间有间隙,应视情加垫 LY12鄄CZ 材料的

垫片,不能强迫装配。
3) 在更换接头过程中,对结构件的打磨、碰伤

处都应在光滑过渡并清洁其表面后,涂阿洛丁

1200S 进行处理,再喷涂 H06鄄2 锌黄底漆。
采取上述措施对机翼后梁接头进行处理后,在

外场使用维护及大修中没有再发现裂纹故障。

6摇 结论

针对某型飞机机翼后梁接头裂纹故障,从飞机

服役环境、结构材料与防腐状态、结构受力状态与应

力分布、断口形貌和腐蚀产物等方面进行了较全面

分析,产生裂纹的主要原因概括如下。
1) 机翼后梁接头为 LD5(Dm)铝合金,属于应

力腐蚀敏感材料,应力腐蚀门槛值较低。
2) 在装配后梁接头的过程中,存在强迫装配,

导致在后梁接头凸缘与腹板的交界处产生了较大的

装配拉应力。
3) 该飞机的使用环境为中度盐碱地区,且土

壤、地下水中含有浓度较高的 Cl,S 等元素,易对铝
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合金造成腐蚀。
4) 机翼后梁接头仅进行了表面阳极化处理,没

有底漆和面漆的保护,不仅防护能力较差,而且阳极

化层易遭到破坏,使其丧失对后梁接头金属基体的

防护能力。
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