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压气机叶片的振动疲劳特性

南京航空航天大学　　康继东3 3 　徐志怀　陈士煊

【摘要】　首次报道了关于采用 11C rN i2M oVA 材料制造的某型航空发动机压气机第 3级叶片振

动疲劳特性的研究。结果发现: (1)叶片振动疲劳破坏模式随使用寿命增加而变化。新叶片的破坏

位置在叶背最大应力点附近处,而随着使用寿命的增加,叶片破坏位置转向进排气边缘。 (2)叶片

振动疲劳强度随使用寿命增加而逐渐下降。采用升降法对新叶片、200小时、400小时叶片的实验

结果证实了这一点。 (3)采用现行方法对叶片的维修有利于叶片疲劳强度的恢复。对使用寿命为

400小时的未维修叶片和已完成维修叶片的对比实验表明,维修可使叶片疲劳强度提高,但叶片破

坏位置仍在叶片的进排气边缘。

　主题词:　压气机　叶片　振动　疲劳强度

　分类号:　V 231195

1　叶片振动疲劳破坏模式与使用寿命的关系

　　本文首次报道了关于某型航空发动机第 3 级压气机叶片的振动疲劳特性的最新研究发

现,以期对叶片的定寿工作有所启发。

该叶片为 1C r11N i2W 2M oV 材料制造。在一弯振型下的振动应力分布经有限元计算与试

验标定,发现其最大应力点位于叶背,距叶根 32 mm 处,且在此截面处,叶片前后缘应力值与

最大应力点值之比为 0188。因此,在一弯振型下,叶片破坏位置应在叶背最大应力点附近。表

1给出了对 32个使用寿命为 0小时叶片 (新叶片)经过疲劳试验的破坏位置的统计结果。

表 1　叶片破坏模式

叶片

类型

距叶根 (mm )处疲劳破坏叶片的比例 (% ) 破坏位置的比例 (% )

0～ 10 10～ 20 20～ 30 30～ 40 40～ 50 叶背 进 (排)气边

新

旧

2613

619

6312

6910

1015

2017

0

0

0

314

89

23

11

77

从表中不难发现叶片破坏位置的弦向距离确实在叶背最大应力点附近。但对使用寿命为

200和 400小时叶片 (旧叶片)的实验结果却有着显著的不同。表 1对总计 72个此类叶片进行

了统计,结果发现这类叶片的破坏位置基本上在叶片的进排气边缘,距叶根 30 mm 以下的部

位。



2　叶片振动疲劳强度与使用寿命的关系

　　采用 PYD - 1型电磁涡流振动疲劳试验系统[1, 2 ] ,按升降法[3 ]在一弯振型下分别测定了使

用寿命为 0小时 (新叶片)、200小时、400小时未维修归叶片的疲劳强度,分别为 621M Pa, 452

M Pa, 434 M Pa。新叶片的疲劳强度按叶背应力试验标定值给出,而旧叶片的疲劳强度,因其破

坏位置由叶背转至叶片前缘,则按进排气边与叶背应力的比值,经叶背应力换算后得到。

由此不难看出: (1)随着使用寿命的增加,叶片疲劳强度值逐渐下降。这就意味着叶片设计

应力水平与叶片疲劳强度值之比提高,换而言之,在一定条件下,将导致叶片寿命从原先的无

限寿命转变为有限寿命。 (2)使用寿命为 200h 叶片的疲劳强度较新叶片降低了 27% ,而使用

寿命为 400小时叶片的疲劳强度仅比 200小时叶片下降了 4%。这就意味着叶片在使用过程

之初受到的诸如砂石打伤,气流冲蚀,使用维护等因素的影响较大,随使用时间的推移,在一定

时间后对叶片疲劳强度影响不大。

这可从两方面考虑,并寻找原因: (1)随着使用寿命增加,叶片前后缘曲率半径因气流冲蚀

等原因逐渐变小,导致叶片最大应力点改变。但随着使用期限的进一步增加,叶片前后缘曲率

半径基本不变。因而,适当加大叶片进排气边曲率半径,对叶片疲劳强度有利。(2)随着使用寿

命的增加,叶片各部位的疲劳强度会发生一定程度的变化。例如,叶片的前后缘因经常处于气

流冲蚀,砂石打伤以及使用维修等的作用中,其疲劳强度易于退化。这样,叶片破坏位置也就可

能由叶背转向前后缘。

3　维修对叶片振动疲劳强度的影响

　　现行压气机叶片的维修中并未有明确的理论基础和相应的实验验证。因此,现有的维修方

法对压气机叶片的疲劳强度的影响是一颇有意思的问题。本文对此作了初步探索。

对使用寿命为 400小时的返场待维修叶片和返场后已按规定程序进行维修的叶片,采用

升降法,分别进行测定其疲劳强度。需要指出的是,此种维修的要点是在对叶片清洗后,对叶片

进、排气边缘抛光。结果发现,对叶片的适当维修有利于提高叶片的疲劳强度,叶片疲劳强度由

维修前的 434 M Pa 增至维修后的 504 M Pa,提高了 1612% ,但其破坏位置仍不变。

4　结　论

　　对不同使用寿命叶片进行了振动疲劳试验,结果发现: (1)叶片振动疲劳破坏模式随使用

寿命增加而变化。新叶片的破坏位置在叶背最大应力点附近处,而随着使用寿命的增加,叶片

破坏位置转向进排气边缘。(2)叶片振动疲劳强度随使用寿命增加而逐渐下降。采用升降法的

实验结果证实了这一点。(3)采用现行方法对叶片的维修有利于叶片疲劳强度的恢复。对使用

寿命为 400小时的未维修叶片和已完成维修叶片的对比实验表明,维修可使叶片疲劳强度提

高,但其破坏位置仍在叶片的进排气边缘。
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INVEST IGAT ION ON HEAT TRANSFER
IN P IN F IN ARRAY

D ong Suyan , L iu Songl ing, Su Hongzhen
(7th D ep t. N orthwes tern Polytechn ica l U n ivers ity , X i’an　710072)

ABSTRACT　　　　D etailed heat t ran sfer m easu rem en ts w ere perfo rm ed by u sing 178

thermocoup les in the channelw ith p in fin array. L ocal heat t ran sfer coeff icien ts and local heat

t ran sfer enhancem en t coeff icien ts w ere ob ta ined fo r the to ta l eigh t R eyno lds num bers ranging

from 2000 to 100000 on the endw all of the channel. T he endw all boundary condit ion s fo r the

heat t ran sfer invest iga t ion are heat ing bo t tom endw all and heat ing symm etrica lly on bo t tom

and top endw alls. T he m echan ism of heat t ran sfer enhancem en t w ith p in fin array has been e2
labo ra ted.

Key W ords　H eat t ran sfer　T hermo- convect ion coeff icien t　Experim en ts

TECHN ICAL NO TES

V IBRAT ION FAT IGUE CHARACTER IST IC
OF COM PRESSOR BLAD ES

Kang J idong, Chen Sh ixuan , Xu Zh ihua i
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　 Invest iga t ion on the vib ra t ion fa t igue characterist ic of the th ird

comp resso r b lades m ade of steel 1C r11N i2W 2M oV is p resen ted. A new electro- m agnet ic ed2
dy- cu rren t excit ing system has been u sed to the tests fo r vib ra t ion fa t igue strength m easu r2
ing by up - and- dow n m ethod. T he resu lts show that: (1) T he vib ra t ion fa t igue fa ilu re

modes of the b lades vary w ith the service du ra t ion. T he fa ilu re locat ion of the new b lades is

a t the m ax im um stress po in t on the back of the b lade, w h ile w ith the increasing of the service

du ra t ion, the fa ilu re locat ion changes to the leading & tra iling edge of the b lades. (2) T he

vib ra t ion fa t igue strength decreases w ith the increase of the service du ra t ion that is verif ied

by the up - dow n m ethod tests on b lades in differen t service du ra t ion s of 0 h, 200 h, and 400

h, respect ively. (3) M ain tenance of the b lades is an effect ive m easu re fo r increasing of the

fa t igue strength. T he comparison tests on the in- m ain tenance and m ain ta ined b lades of 400

h service du ra t ion show that m ain tenance of the b lades has po sit ive effects on the fa t igue

strength bu t the fa ilu re locat ion is st ill a t the leading & tra iling edge.

Key W ords　Comp resson s　B lades　V ib rat ion　Fat igue strength
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