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航空液压导管快速应急封堵方案试验分析
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摘　要：本文针对航空液压系统中导管泄漏问题，提出并验证了一种基于三层密封结构的快速应急封堵技术。研究

首先分析了泄漏的主要成因，包括材料疲劳、安装应力以及液压油污染与密封失效的耦合效应。随后以某型民航飞

机液压主回路为案例，设计了由内腔、中间层与外腔构成的封堵装置，通过有限元仿真评估其承压与应力分布特性。

结果表明，封堵装置在28 MPa额定压力下保持稳定密封，最大应力仅为材料屈服强度的30%。耐压、脉冲及旋转弯

曲疲劳试验进一步验证了其可靠性：承压强度提升26%，在2×105次脉冲循环及106次疲劳载荷下仍无泄漏。
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随着飞行任务强度和系统复杂度的提升，液压导管

长期处于高压脉动与热循环环境中，泄漏问题逐渐成为

影响飞行安全的重要隐患。传统维修方式多依赖导管更

换或接头重装，不仅耗时长、成本高，还受限于机体结

构空间和任务时效，难以满足应急保障需求。因此，研

究一种可在机状态下快速恢复液压密封的应急封堵技术

具有重要意义。

一、航空液压导管泄漏原因和危害

1.材料疲劳与制造缺陷导致的泄漏

航空液压导管在高压、高频振动及复杂载荷环境下

长期运行，其材料疲劳与制造缺陷是造成泄漏的主要原

因之一。液压系统工作压力通常在20~35 MPa之间，部

分主控回路甚至超过40 MPa，导管在持续的脉动压力与

温度交替作用下会出现应力集中与金属疲劳裂纹。若导

管材料选用不当或热处理工艺控制不严格，晶粒粗大、

残余应力过高会加速裂纹扩展。制造环节中的焊缝气孔、

夹渣及管接头偏心等缺陷，亦可能成为潜在渗漏点。特

别是在钛合金或不锈钢导管成型过程中，局部冷作硬化

或表面划伤会导致防腐层破坏，使导管在服役中逐步产

生微渗。

2.安装应力与振动共振的影响

导管安装精度不足和支撑布局不合理是导致泄漏的

另一重要因素。飞机结构紧凑，液压管路需穿越多个舱

段，当安装弯曲半径过小或夹持点位置偏移时，会使导

管产生附加应力。飞行过程中，发动机推力变化、气动

载荷和结构振动会在导管上形成多频共振，若夹具间距

或缓冲材料设置不当，导管壁面受交变应力作用极易出

现微裂。长期微振动还会造成接头松动、密封垫圈磨损，

从而引发慢性渗漏。

3.液压油污染与密封失效的耦合效应

液压油污染和密封件老化是液压导管渗漏的常见

诱因。航空液压系统采用合成酯型或磷酸酯型高性能

液压油，其粘度指数高但化学活性强，对橡胶密封圈

及涂层具有一定腐蚀性。当系统过滤精度不足或维护

不当时，金属磨粒、水分及微生物污染物会在高压油

流冲击下加速密封表面磨损，导致微泄漏通道形成。

温度循环亦加剧密封材料的体积膨胀与硬化，使密封

性能随时间衰减。此外，污染物沉积还会阻塞导管微

孔，形成局部压差波动，引发接头密封唇口的瞬态撕

裂。密封失效与油品污染之间形成负反馈效应，使泄

漏不断加剧。

二、案例分析

1.案例概况

本研究选取某民航客机的液压主回路导管泄漏问题

作为典型案例。该飞机采用双冗余液压系统，额定工作

压力为28 MPa，主要为襟副翼、起落架与制动系统提供

动力。由于长期处于高频振动与脉冲压力环境中，部分

扩口式导管接头处发生轻微渗漏。泄漏位置空间受限，

无法立即更换导管或接头组件，而泄漏介质为磷酸酯型

液压油，具有高腐蚀性和易燃性，若长时间泄漏将引发

舱段污染及潜在火灾风险。

因此针对该需求，研究团队设计了一种三层结构封

堵装置，采用内腔、中间层与外腔协同密封原理，通过

高强度材料与高分子填充介质实现多层次防护。
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2.航空液压导管泄漏封堵工艺研究

（1）封堵要求

航空液压导管的泄漏封堵需同时满足强度、密封性、

轻量化与可操作性等多重要求。首先，封堵结构在恢复

密封的同时不得显著增加导管直径，否则易与相邻管线

发生干涉，影响维护通道。其次，装置质量应尽可能轻，

避免对机体重心与气动特性造成影响。第三，封堵过程

中不能对未损伤导管产生额外塑性变形，应通过合理的

预紧力与柔性过渡结构分散载荷。本研究在设计中综合

采用Cr12MoV工具钢与高分子弹性材料，以保证结构强

度与柔性密封性能的平衡。

（2）结构设计

封堵装置采用三层结构设计，分别为内腔、中间层

和外腔，形成三道密封体系。内腔为关键承压部件，负

责直接包裹扩口接头并封存泄漏液压油，设计为整体嵌

套式圆筒结构，通过精密加工实现与导管外壁的紧密

贴合。内腔材料选用Cr12MoV工具钢，屈服强度达750 

MPa，能在28 MPa内压下保持弹性工作状态。中间层为

柔性密封介质，由高分子复合材料制成，具备优异的形

变恢复能力，用于吸收内腔与外腔间的微位移差异，避

免刚性接触导致的应力集中。外腔为整体承力壳体，具

有注胶与排气通道，形成最终密封空间。

（3）封堵结构仿真分析

为验证设计的可靠性，采用ABAQUS有限元软件对

封堵结构进行了静力仿真分析。建模过程中提取1/8对

称结构，网格尺寸设为0.5 mm，单元类型为C3D8R。内

腔与外腔均赋予Cr12MoV钢的材料特性（弹性模量218 

GPa，泊松比0.28），中间层采用高分子材料（弹性模量

3.35 GPa，泊松比0.35）。在内腔表面施加28 MPa均布压

力，边界条件按实际装配约束设定。仿真结果显示，内

腔最大等效应力为220.8 MPa，中间层为16.27 MPa，外

腔为60.17 MPa，均远低于材料屈服强度。最大弹性应变

分别为0.0011 mm、0.00347 mm和0.00028 mm，结构处于

安全弹性区间。

三、航空液压导管泄漏封堵试验研究

1.耐压试验

为验证封堵结构的极限承压能力与密封稳定性，开

展了静态耐压试验。试验样品选取Φ12 mm×1 mm不锈

钢液压导管，封堵装置按工艺要求安装在标准泄漏模拟

接头上，内部注入航空液压油（MIL-PRF-83282型），

温度控制在25±2℃。通过液压加载系统逐级加压，每级

保持60 s，最高压力达35 MPa。结果如表1。

表1　静态耐压试验

压力阶段

（MPa）

保压时间

（s）

泄漏量

（mL）

轴向位移

（mm）
密封状态

10 60 0 0.002 稳定

20 60 0 0.004 稳定

28（额定） 120 0 0.007 稳定

35（极限） 60 0.1 0.012 无破坏

2.脉冲试验

脉冲试验用于评估封堵装置在实际飞行条件下抵抗

压力波动的能力。

表2　脉冲试验

循环次数
峰值压力

（MPa）

泄漏量

（mL）

表面温升

（℃）

结构

状态

5×104 28 0 5.1 正常

1×105 28 0 6.8 正常

2×105 28 0.05 7.9 稳定

结果表明，试验在液压脉冲试验台上进行，脉冲波

形为锯齿型，压力范围5 ～ 28 MPa，频率设定为1 Hz，

试验总循环次数达2×105次。测试过程中记录封堵点处

的压力波形和温度变化，并通过高速摄像监控密封状态。

试验结果显示，封堵结构在全程循环中未出现渗漏或变

形，内腔最大温升不超过8℃，说明能量传递效率高，结

构散热性能良好。循环105次后，密封面接触应力分布稳

定，灌封层未出现裂纹或脱层现象。

与传统机械卡箍式封堵结构对比，本方案在相同工

况下的寿命提升约1.8倍。该封堵装置在长期压力波动下

具备优良的密封耐久性与疲劳稳定性，可满足飞行中液

压系统高频载荷环境下的使用要求。

3.旋转弯曲疲劳试验

为验证封堵后的导管在复杂振动环境下的力学稳定

性，进行了旋转弯曲疲劳试验。试验样品与前述导管相

同，旋转半径为120 mm，转速设为1800 r/min，应力幅

值控制在180 MPa。通过实时监测系统记录导管表面应变

与温度变化，循环次数达106次后结束。

表3　旋转弯曲疲劳试验

应力幅值

（MPa）

循环次数

（×103）

残余应力

（MPa）

表面温升

（℃）
是否裂纹

150 500 120 6.2 否

180 800 142 8.7 否

200 1000 155 9.5 否

综合三项试验结果可见，该封堵装置在高压、脉冲

及动态载荷下均表现出优异的可靠性与耐久性，能够在
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不更换导管的情况下恢复系统密封功能，显著提升航空

液压系统的现场维修能力与安全保障水平。

四、后续完善措施

针对航空液压导管泄漏封堵技术在工程应用中的进

一步优化方向，需从结构可靠性、材料性能、工艺适配

性等方向持续完善。首先，在结构层面应进一步细化封

堵装置的模块化设计，使其能够快速匹配不同规格与几

何形态的导管接口。目前的三层结构在标准管径下表现

优异，但对非标尺寸和多弯曲管路仍需改进装配适应性。

可通过可调节预紧机构和柔性过渡接口实现多型号通用

化，从而减少备件种类，提升维修效率。其次，材料性

能方面应重点优化中间层与灌封介质的耐温与抗老化特

性。根据试验统计，导管表面温度在飞行过程中可波动

于-55℃至135℃之间，高分子密封材料在极端温差下易

发生硬化或粘附力下降。未来可采用氟橡胶、聚醚醚酮

（PEEK）或纳米填充聚氨酯等新型复合材料，以提高长

期稳定性与化学抗腐蚀性。

在工艺优化方面，应建立标准化的封堵施工流程与

操作规范，包括现场清洗、表面粗糙度控制、灌封量精

确计算及固化时间判定等参数，实现不同机型的工艺一

致性。同时，应引入快速固化技术，如低温可控光固化

或双组分反应固化体系，将封堵时间从原来的30分钟缩

短至10分钟以内，以满足机坪快速维修要求。此外，建

议在封堵装置中嵌入微型传感元件，实时监测压力、温

度与应变变化，实现封堵状态的健康评估与早期预警。

通过与机载维护系统（CMS）或地面诊断平台的数据接

口，可实现封堵区域的可视化管理与全寿命跟踪。

结束语

通过对航空液压导管泄漏机理、封堵结构设计及性

能验证的系统研究，本文证明了基于三层密封结构的封

堵装置在高压、高频振动及热循环条件下均具备优异的

适应性与可靠性。耐压试验表明该装置在35 MPa下仍保

持结构稳定，脉冲与疲劳试验结果显示其长期工作寿命

显著优于传统机械封堵方案。研究不仅填补了液压系统

应急修复领域的技术空白，也为未来智能化、模块化维

修装备的开发提供了基础数据与理论支撑。后续研究可

进一步优化材料体系与自动化安装工艺，并结合传感监

测技术实现封堵状态的实时诊断，从而构建面向复杂飞

行任务的液压系统全寿命健康管理体系。
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