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压气机叶片的损伤容限研究

北京航空航天大学　　郑光华3 3 　于涓泓　侯贵仓

【摘要】　本文用断裂力学方法对压气机和风扇转子叶片作损伤容限分析。采用 20节点立体元对

叶片作应力场和位移场计算, 用裂纹表面位移法求解裂尖应力强度因子 K É、K Ê及 K Ë随裂纹长度

a 变化的关系。根据叶片材料的断裂韧性 K IC、叶片径向伸长量 ∆c以及自振频率偏移量 f c 值来确

定转子叶片失效的准则及临界裂纹长度 ac值。利用 Paris公式并考虑到高周振动应力对低周疲劳

裂纹扩展的影响求得叶片的损伤容限寿命N f。文中给出了某压气机叶片的算例。为了研究自振频

率随裂纹长度变化的关系, 进行了叶片振动实验

一、裂纹尖端应力强度因子计算

　　本文采用有限元与裂纹表面位移法相结合求解叶片的应力强度因子。这种方法在工程上

图 1　压气机转子叶片

应用比较简便, 精确度较好。根据有限元计算结果, 可得裂纹

面上各节点在 x、y 及 z 轴方向的位移分量 u、v 及w (图 1)。在

裂纹尖端附近, 当取裂纹表面上的节点作分析时 (Η= Π) , K É、

K Ê及 K Ë对 u、v 及w 的关系式为:

u = (2K Ê öG ) rö2Π(1 - Λ)

w = (2K É öG ) rö2Π(1 - Λ)

v = (2K Ë öG ) rö2Π

(1)　

式中G 为材料的剪切弹性模量, Λ为泊桑比。将裂纹表面上座
标为 r处节点的位移分量 u、v 及w 值代入 (1) 式, 可求得该

节点的 K É (r)、K Ê (r) 及 K Ë (r) 值, 取裂纹表面上不同 r

处各节点的应力强度因子值拟合成K É～ r、K Ê～ r及 K Ë～ r三

条曲线, 并用外推法求得 r= 0处的 K É、K Ê及 K Ë值, 即为该

裂纹长度 a 的应力强度因子值。实际经验表明, 除了叶尖由于共振而断裂以外, 叶身上的裂

纹大都沿着与径向应力 Ρz 的垂直方向扩展, 这主要是由于 Ρz 值远远大于 Σz x、Σz y的缘故。因此

叶身上水平方向的裂纹É型的作用最大, É、Ê型的作用很小。取不同的裂纹长度 a , 用上述

方法重复计算, 可得 K É～ a、K Ê～ a、K Ë～ a 三曲线。考虑到裂尖塑性区的影响, 应对应力

强度因子 K É进行修正。取等效裂纹长度 aλ为

aλ = a + ry (2)　

式中 ry = (1ö6Π) (∗ 2
É öΡ2

s )。利用 aλ值及 K É～ a 曲线可得修正后的 K É～ a 曲线。
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二、叶片失效准则及裂纹扩展寿命

　　1. 叶片失效准则　对于压气机转子叶片, 当裂纹扩展后判断其失效的准则有三方面:

材料的断裂韧性 K IC　即当 K É eq≥K IC , 这时叶片裂纹失稳扩展。K Ieq为当量应力强度因

子, 当 K Ê及 K Ë比 K É小得多时, 根据能量原理[1 ]

K Ieq = {K 2
É + 〔(9 - 8Λ) ö(5 - 8Λ)〕K 2

Ê + 〔8ö(5 - 8Λ)〕K 2
Ë }015 (3)　

　　叶片径向伸长量 ∆c　当叶身裂纹扩展后, 由于裂纹表面张开位移将使叶尖径向伸长量增

大, 影响叶尖与机匣之间径向间隙。为了防止转子叶片擦伤机匣, 对叶片尖端径向伸长 ∆值
有限制, 即 ∆≤∆c, 式中 ∆c为由于裂纹张开的叶尖伸长量容限值。

叶片自振频率偏移值 ∃ f c　叶片的自振频率随着裂纹长度 a 的增长而下降, 本文第四节

对此作了专门研究。为了防止危险共振, 应对叶片的自振频率偏移量给一容限值 ∃ f c。叶片频

率下降相对值 ∃ f 为:

∃f = 〔(f o - f a) öf o〕× 100◊ (4)　

因此 ∃ f ≤∃ f c。f o为叶片无裂纹时的自振频率, f a 是裂纹长度为 a 时的自振频率。当 ∃ f c给

定时, 通过实验所测得的 f a 值即可确定临界裂纹长度 a。

临界裂纹长度的确定　根据以上三方面分析结果所得的三个临界裂纹长度值是不同的。

显然, 为了确保安全, 应取其中最小的裂纹长度作为临界值 ac。

2. 低周疲劳裂纹扩展　裂纹扩展速率的 Paris表达式为 d aödN = c (∃K É ) n , c及 n 为材

料常数。对于复合型裂纹, 可近似地用 ∃K Ieq代入上式进行计算[1 ] , 因此疲劳裂纹扩展寿命

N = 6
ac

ao

∃a
c (∃K Ieq) n (5)　

　　3. 高周振动应力对裂纹扩展寿命的影响　高周振动应力的影响十分复杂, 它与低周的应

力强度因子幅值 ∃K 大小、高周与低周的应力幅值比Q、高周振动的频率值及材料性质等因素

有关。由于问题的困难程度, 目前主要依靠实验手段来研究。Pow ell等人的研究表明, 考虑

到高周振动应力的影响, 裂纹扩展速率将以数十倍甚至于成百倍增大 (表 1) [2 ]。为了精确地

对叶片作寿命予估, 应对叶片作振动应力实测以及高低周疲劳裂纹扩展的耦合实验, 根据实

验结果对 (5) 式中的 c系数作修正。

表 1　高周振动对裂纹扩展速率的影响 (∃K = 35M Pa m , Q = 01117)

每一低周循环中
的高周循环数 1 10 100 1000 10000 100000 1000000

裂纹扩展速率
(mm ö低循环) 112×10- 3 112×10- 3 113×10- 3 213×10- 3 113×10- 2 112×10- 1 112

三、某压气机转子叶片计算实例

　　某压气机转子叶片, 工作转速 nm ax = 11000rpm , 材料为 1C r11N i2WM oVA , K IC = 3700

N ömm 2ö3 [3 ]。取叶身作作应力分析, 采用 20节点三维等参元 (图 2)。考虑到叶片的最危险状

态, 取飞行中最大气体力状态作计算。计算结果表明, 进气边的应力水平比排气边的大。进

气边的最大应力位于R = 304122mm 处, 最大当量应力值为 Ρe= 184107N ömm 2。假定裂纹起始

于该点, 并沿着与 Ρz 的垂直方扩展。由于裂纹面的局部坐标轴 x、y 与叶片的总体坐标轴X、
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图 2　叶片有限元网格

Y 之间的夹角为 Α= 52158°, 按总体坐标系计算所得的裂纹面位移分量

U、V 应转换为对应于局部坐标系的位移分量 u= U co sΑ+ V sinΑ, v = -

U sinΑ+ V co sΑ。将 u、v 及w 值代入 (1) 式求得 K É、K Ê及 K Ë , 并用

(2) 式对 K É作修正。图 3为裂尖应力强度因子随裂纹长度 a 变化的曲

线。图上还给出按 (3) 式计算的 K Ieq曲线及 K IC值。可见, 当 a= 3915mm

时, K Ieq= K IC , 这时裂纹失稳迅速扩展 (弦宽为 b= 86117mm ) , 将使叶

片彻底破坏。图 3上还给出了由于裂纹面张开位移所造成的叶尖附加径

向伸长量 ∆的曲线。通常叶片尖端的径向间隙值控制得十分严格, 现取

容限值 ∆c= 0105mm , 可得临界裂纹长度为 1914mm。

根据第四节的实验结果, 限制自振频率的偏移量 ∃ f c= 015◊ , 即 aöb= 0106。因 b=

86117mm , 得临界裂纹长度为 5117mm。

图 3　应力强度应子随裂纹长度的变化

比较以上三种不同的失效方式的

临界裂纹长度值, 可知应取自振频率

的偏移量作为叶片失效判据。即临界

裂纹长度 ac= 5117mm。

1C r11N i2WM oVA 是一种不锈

钢,W eber等人的实验结果表明[4 ] ,各

不锈钢的裂纹扩展速率基本相同, 可

以用下式估算不锈钢在室温、空气环

境中的疲劳裂纹扩展速率:

d aödN = 310× 10- 10 (∃K ) 3125 (6)

式中 a 的单位为 in, K 的单位为 K si

in (1K si in = 34176N ömm 2ö3 )。

将 (6) 式的系数 c= 310×10- 10及 n= 3125

图 4　叶片裂纹扩展寿命曲线

代入 (5) 式, 并取 ao= 015mm , 经单位换算后得裂纹长度

a 随循环次数变化的曲线 (图 4)。当取 ac= 5117mm 时, 可

得循环寿命N f = 2195×105 次。

关于高周振动对叶片寿命的影响, 由于缺乏实测叶片

振动载荷谱数据, 无法作较精确估算。现参照表 1的经验

数据取高低周应力比为Q = 01117作初步估计: 假定每一

低循环中包含有 105 次高周振动, 则循环寿命降为N f =

2950 次, 而当假定每一低循环中包含有 106 高周振动时,

循环寿命仅为N f = 300次。可见高周振动对叶片裂纹扩展

寿命的影响是重要的。

四、叶身裂纹扩展的自然振动频率实验

　　为了研究裂纹扩展之后叶片自然振动频率的变化, 取某压气机第 1级 (不锈钢) 叶片及

第 4、5级 (铝合金) 叶片共五件作振动实验。由于叶片根部截面的削弱对低阶自振频率的影
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响最明显, 在各叶片的进气边或排气边距叶根 10mm 处用薄锯片分别予制出不同长度的裂

纹。用专门的燕尾形槽夹具将叶片榫头紧固, 按共振原理测出各叶片试件的一弯、二弯、一

扭的静频 f 1B、 f 2B、 f 1T值 (表 2)。实验表明, 当叶片上的裂纹长度 a 与弦宽 b之比值 aöb≤

表 2　叶片在不同裂纹长度 a 时的自振频率 f 1B、 f 2B、 f 1T的实验值

试
件
材
料
裂纹
位置
裂纹长度
a (mm )

相对裂纹
长度 aöb

f 1B

(H z)
f 2B

(H z)
f 1T

(H z)

1
不
锈
钢

进
气
边

0
11268
31557
51029

0
1019

01054
01077

175
175
174
174

545
544
544
544

1092
1092
1092
1091

2
铝
合
金

进
气
边

0
11355
31743
51060

0
01034
01094
01128

536
535
531
524

2214
2214
2205
2198

1720
1720
1705
1698

3
铝
合
金

排
气
边

0
11077
31828
51196

0
01027
01095
01130

526
526
523
520

2204
2204
2192
2188

1741
1741
1730
1724

4
铝
合
金

排
气
边

0
11056
31580
51510

0
01029
01099
01153

574
573
567
560

2522
2516
2501
2490

1692
1690
1680
1675

5
铝
合
金

排
气
边

0
11055
31560
51388

0
01029
01097
01148

593
593
590
587

2600
2598
2597
2590

1710
1709
1697
1680

0106时, 不锈钢叶片的静频 f 1B、f 2B、f 1T均基本上保持不变。对于铝合金叶片, 不论裂纹位

于进气边或排气边, 其 f 1B、 f 2B、 f 1T下降的相对值 ∃ f ≤015◊ 。

结论　 (1) 压气机转子叶片的形状及载荷比较复杂, 采用三维等参元和裂纹面位移法相

结合, 求解应力强度因子 K É、K Ê、K Ë十分有效。 (2) 根据压气机的具体工作条件, 当叶身

上的裂纹扩展时, 应采用材料的断裂韧性、叶尖附加径向伸长量容限值及叶片自振频率偏移

容限值三种方法作为叶片失效的判据。 (3) 叶片的低周 (指发动机转速自零到最大转速再回

零的循环) 疲劳对裂纹的扩展寿命影响不大。由于叶身的应力水平往往设计得比较低, 低周

疲劳裂纹扩展得比较慢。然而, 在迭加上高周振动应力的影响后, 叶片裂纹将迅速扩展, 使

寿命明显下降。因此高周振动是决定叶片裂纹扩展寿命的重要因素。从损伤容限设计考虑, 必

须改善叶片的振动特性。在自振频率一定的条件下, 应减小强迫振动的激振力、增加叶片抗

振阻尼的性能, 尽可能使振动应力减小, 以提高叶片寿命。
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fringe pat tern, it is po ssib le to sub tract tw o t im e average pat tern at any given frequancy. In

resu lt, the fringe pat tern is ob ta ined w ith h igh visib ility bu t on ly valid a t the given

frequency. A phase sh if t ing techn ique is adop ted to overcom e th is sho rtcom ing. A tim e
average im age is pu t in to p rocesso r and fram e sto re ( renew ed and pu t in to p rocesso r per
40m s) , then a sub sequen t im age w ith a phase sh if t of ∃5 resu lted from sinu so idal modu la t ion

in ob ject beam is reco rded and sub tracted from the first im age. T h is m ethod is sim ilar to
modu la t ion of ligh t in ten sity funct ion of speck le pat tern. T he advan tage of th is m ethod is the

capab ilit ies of ob ta in ing real t im e fringe pat tern of vib ra t ion w ith h igh reso lu t ion and of

perfo rm ing frequency scann ing at a w ide range. Its app lica t ion to the vib ra t ion pat tern

m easu rem en t of d isk2b lade coup ling in an aeroengine is a great success.

ANALY SIS OF TENON AND MORT ISE CONTACT PROBL EM S
BY BOUNDARY EL EM ENT M ETHOD S

W en W e idong and Gao D ep ing
(N anj ing A erona tica l Ins titu te, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　T he boundary elem en t equat ion s of 22D elast ic con tact p rob lem s

are estab lished by the increm en ta l p rincip le and som e concrete app roaches to so lu t ion of the

con tact p rocedu re are con sidered. T he con tact st resses of the dove ta il and the p ine tree jo in ts
of the disköb lade assem b ly are num erica lly analyzed. F rom the comparsion of the num erica l

resu lts of boundary elem en t m ethods (BEM ) w ith tho se of FEM and pho toelast icity

experim en ts it is concluded that the resu lts of BEM are sat isfacto ry in con trast w ith FEM ,

the BEM no t on ly simp lif ies data p repara t ion bu t a lso gives the resu lts of the sam e accu racy
level w ith few er discrete elem en ts and saves the compu ter t im e trem endou sly.

A COM POUND FAT IGUE INVEST IGAT ION
OF PLATE SPEC IM EN UND ER LOW -CYCL E LOAD

SUPERPOSED ON H IGH CYCL E LOAD
Xu Fengj ing, N ie J ingxu, Zhao Changzhan

(B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A cco rding to real opera t ing condit ion s of tu rb ine2engine b lades in
service, a series of com b inat ion tests of variou s load m atch ing and frequency m atch ing fo r

p la te specim en s w as carried ou t on the compound fat igue test ing rig w h ich can sim u la te

opera t ing loads on the b lades. F rom the test resu lts and theo ret ica l analyses, som e
characterist ics and the regu larit ies of th is compound fat igue are ob ta ined. A new m ethod of

life p redict ion fo r th is compound fat igue is p resen ted in th is paper. T he calcu la ted resu lts of

th is m ethod are in good agreem en t w ith the experim en ts.

RESEARCH ON DAM AGE TOL ERANCE
OF COM PRESSOR BLAD E

Zheng Guanghua , Y u Juanhong, Hou Guichang
(B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T h is paper d iscribes the dam age to lerance analysis of comp resso r

b lade by fractu re m echan ics. F in ite elem en t m ethod w ith 202nodes so lid elem en ts is u sed fo r

the st ress calcu la t ion. A disp lacem en t m ethod is p rovided to determ ine the st ress in ten sity

facto rs K É , K Ê and K Ë versu s crack length a of the b lade. Based on the m ateria l toughness
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K É C , addit ional ex ten sion ∆c and devia t ion of natu ra l frequency f c of the cracked b lade, the

fa ilu re criterion of the comp resso r b lade is d iscu ssed and the crit ica l crack length is
determ ined. By the u se of P ris fo rm u la and in con sidera t ion of the influence of h igh cycles on

low cycle fa t igue crack p ropagat ion, the dam age to lerance life of the b lade is ob ta ined. A s an

examp le, a calcu la t ion of a certa in comp resso r b lade is g iven. In o rder to invest iga te the

rela t ion of natu ra l frequency versu s crack length, the vib ra t ion of comp resso r b lades has been

tested. T he p resen ted m ethod can be u sed fo r the st rength evaluat ion of tu rbo2jet engine.

F IN ITE EL EM ENT ANALY SIS OF COM PL EX
D ISK BODY W ITH ECCENTR IC HOL E

Peng Kej ian and Sheng Y uan sheng
(Shenyang Ins titu te of A eronau tica l Eng ineer ing , Shenyang　110031)

ABSTRACT　　　　A stra tegy of d iscret iza t ion p rocess fo r the 32D disk body of

comp lex cro ss2sect ion has been developed on the basis of availab le funct ion s of I2D EA S

system. T he cu t t ing and m ending techn iques are emp loyed to realize the m esh fo rm at ion at

the local reg ion s of eccen tric ho les. In resu lt, it is po ssib le to so lve effect ively the
con trad ict ion betw een elem en t d isto rt ion and over2la rge scale of so lu t ion, and thu s the 32D
analysis of the disk w ith eccen tric ho le can be comp leted at one t im e. A lso in th is paper an

engineering op t im um m ethod is p rovided by adju st ing the th ickness of the disk so as to

con tro l the st ress level a t the edge of ho les.

HOLOGRAPH IC V IBRAT ION M EASUREM ENT
OF D ISC-BLAD E COUPL ING IN H IGH-SPEED ROTAT ION

W u Qiufang, J iang Guol iang, Zhao Ka in ing
(Shengyang A eroeng ine R esea rch Ins titu te, shenyang　110015)

ABSTRACT 　 　 　 　A new m easu ring techn ique is p resen ted w h ich com b ines

ho lograph ic in terferom etry and im age dero ta t ion to determ ine the behaviou r of d isc2b lade

coup ling vib ra t ion du ring h igh2speed ro ta t ion. T he m easu ring techn ique and its op t ica l

system have been verif ied by the test of a model circu lar d isc. T he p rim ary test resu lts of a

rea l d isc2b lade coup ling are given w h ich show the ob ta ined ho logram s of ro ta t ing m em bers to

co rrespond to the resu lts of vib ra t ion theo ry analysis and frequency spectrogram s. T herefo re,

it is po ssib le to expect th is techn ique to be an effect ive test ing m easu re fo r aeroengine

design ing and troub leshoo t ing.

RESEARCH ON H IGH-LOW CYCL E COM PL EX FAT IGUE
AND ACCUM ULAT IVE DAM AGE FOR T i-ALLOY TC11

Hou J ingyou
( Ins titu te of A eronau tica l M a ter ia ls, B eij ing　100095)

ABSTRACT　　　　T he h igh2low cycle comp lex fa t igue behaviou rs of T i2alloy TC11

w ere researched system at ica lly a t room and elevated temperatu res. A t the sam e t im e, the

effects of comp lex stress ra t io m , test tempera tu re and p rest ress overload fo r SEN specim en

on comp lex fa t igue life N f L w ere taken in to con sidera t ion. T he w o rk com es to the conclu sion

that: T he comp lex fa t igue life decreases obviou sly w ith m increased, especia lly w hen m =

35% , the N f l decreases mo re than 10 t im es, and there occu rs a knee on the m—logN f L cu rve

near m = 10%. T he comp lex fa t igue of the alloy TC11 is very sen sit ive to test tempera tu re
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