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某型发动机二级压气机叶片
断裂故障分析研究
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摘要: 某型发动机二级压气机叶片属于事故多发性零部件。最近又发生了叶身断裂故障,该故障是一种新型

故障,与二扭共振引起的叶尖掉角故障不同: 疲劳源位于叶盆中上部,靠近叶尖断裂飞出,断裂飞出部分约为

叶片的 1ö3,故障件断口部分呈“S”型。本文从叶片断口金相、扫描电镜分析、振动特性计算分析、叶片静频和

振型测量、疲劳破坏试验、第 10阶相对振动应力测量和叶片疲劳寿命评估等研究工作,分析得出造成叶片疲

劳破坏的故障机理是叶片第 10阶振型在发动机 018额定转速发生共振和叶盆表面损伤。
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1　引　言

　　某型发动机二级压气机叶片历史上出现过多

次叶尖掉角故障[1 ]。近几年来又出现了新的故障

模式,叶片折断部位在进气边侧及叶片上部,裂纹

位于叶片中部,并沿叶身纵向扩展,最后叶尖沿水

平方向全部撕裂。该种叶片发生的进、排气边叶尖

掉块故障,经研究表明,这种故障主要是叶片在慢

车转速及最大转速工况下,叶片产生二扭共振。但

与这次故障相比存在明显差异:断裂部位不同;掉

块大小不一样,后者明显大于前者;裂纹走向不一

致。新型故障折断部位较大,是一种严重危及飞行

安全的失效模式。

2　断口金相及扫描电镜分析

　　故障件的断口可以分两个区域,瞬时断裂区

和疲劳区;裂纹起源于叶盆中上部,已看不到断裂

源区的原始形貌特征;裂纹沿叶高方向纵向扩展,

最后靠近叶尖上部飞出,断裂飞出部分约占整个

叶片的 1ö3左右,断口型面呈“S”型,疲劳区面积

约占整个断口面积的 60%。疲劳特征清晰,疲劳

条带密集,具有典型的高循环疲劳破坏特征。断口

局部有明显的擦伤痕迹,叶盆表面距底部 30 mm

以上的部位有锈蚀斑点,叶背没有。用扫描电镜观

察,叶片的表面质量很差,有微小裂纹、夹杂物以

及空洞等缺陷,这些是诱发叶盆中部萌生疲劳裂

纹的重要因素。

3　振动特性计算分析

　　用大型通用结构分析软件AN SYS计算了二

级叶片的离心应力、静频、动频、振型和相对振动

应力分布等。有限元计算模型共有 2052个节点,

1260个 8节点三维实体单元,沿叶片厚度方向分

两层。

3. 1　振动特性计算分析

3. 1. 1　叶片频率

　　计算二级叶片前 20阶振型的静、动频率。为

了与测量结果比较,表 1列出前 10阶振型静频计

算值与测量均值。相对误差最大的为 618% ,其余

的均小于 5%。

3. 1. 2　叶片振型、相对振动应力及离心应力

　　计算叶片前 20阶振型、相对振动应力和 n=

11150 röm in 下的离心应力。由计算结果可知,与

故障叶片疲劳源位置接近且相对振动应力比较大

的振型是第 2, 4和 10阶振型。



表 1　静频计算与测量值对比

阶　　次 1阶 2阶 3阶 4阶 5阶 6阶 7阶 8阶 9阶 10阶

计算值öH z

测量值öH z

频差△F öH z

相对误差△F′ö(◊ )

226

233

7

3

829

867

38

414

1054

1079

25

213

1929

2008

79

319

2500

2545

45

118

3204

2998

- 206

- 618

3387

3530

143

410

3846

3933

87

212

4193

4391

198

415

5196

5440

244

416

3. 2　共振特性分析

　　根据二级叶片振动频率计算和激振力频谱分

析结果,画出二级叶片的共振特性图[1, 2 ]。从图 1

中可以看出, 第 2 阶在慢车转速与 K 14 有共振

点、第 3阶在 018额定转速附近与 K 6有共振点;

图 1　二级叶片共振特性图

由 4. 2节可知,第 2, 3阶不是疲劳破坏的振型;第

4 阶为三弯振型,理论计算和实际经验表明[3～ 5 ]:

叶片的弯曲振动断口走向通常为一条直线但不是

纵向直线,并且该阶振型在发动机转速范围内没

有共振点,因此排除第 4 阶振型。由静频计算可

知,计算值比测量值略小, 实际测量的叶片第 10

阶频率分散度很大,最高可达 5769 H z,最低的为

4986 H z。在 018额定转速下, K 36 (该结构系数为

一级整流叶片数目)频率射线与该振型存在共振

点, 如图 1 中 f 10′射线所示, 说明个别频率较高

的二级叶片在此转速下有发生共振的可能。

3. 3　第 10阶振型相对振动应力分布

　　及振动最大主应力方向

　　图 2 是叶片第 10 阶振型相对振动应力及最

大主应力方向图。在该振型下,最大振动应力在叶

尖靠近进气边的叶背 C 处, 为 83114 M Pa, 疲劳

源A 处也较大, 为 52819 M Pa; A 处的振动最大

主应力方向和疲劳裂纹扩展方向基本上垂直。

综合以上二级叶片共振特性和振动特性分析

以及故障件的裂纹形成、扩展形式,可以初步断定

造成二级叶片故障的振型为第 10阶。

图 2　第 10阶相对振动应力及最大主应力方向图
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4　试验研究

4. 1　静频及振型测量

　　测量了前 15阶振型的频率和振型,叶顶倒大

圆对叶片的固有振动特性几乎无影响; 进气边削

角对叶片的前 10 阶振型静频值有不同程度的提

高,但是对扭转振动及复合型振动提高幅度不明

显; 叶片第 10 阶振型的频率值分散度很大,可以

达到 1416◊ ,频率值范围不容易控制。

4. 2　疲劳破坏试验

　　振型为第 2阶 (二弯)和第 3 阶 (一扭) ,但是

没有故障再现,二弯破坏形式是沿平行于叶根的

一条直线,而一扭破坏形式是在叶片进、排气边产

生裂纹,因此可以把第 2, 3阶振型排除。

4. 3　第 10阶相对振动应力测量

　　基于试验设备的限制,主要对A 处 (见图 2)

相对振动最大主应力方向进行测量。测量结果表

明, A 处的最大主应力方向与水平方向的夹角是

118°,这与计算结果非常吻合。

5　故障机理综合分析

5. 1　疲劳寿命分析

　　为定性分析叶片第 10阶振型A 处疲劳破坏

图 3　修正的 Goodm an 图

的可能性,用振动安全系数法分析图 2中A , B , C

和D (其中A ,B ,D 位于叶盆, C 位于叶背) 4处疲

劳寿命情况[6 ]。

图 3 是叶片修正的 Goodm an 图,图中 K s 为

相应循环次数下分散系数; K c 为应力集中系数;

K b 为强度极限分散系数。由 EGD 23标准选取各

系数。离心应力 ΡÉ
m 是转速为 018额定 (980011 rö

m in)时的计算值,通过图 3 得到 ΡÉ
a ; 采用相对振

动应力计算值 ΡÉ′
a 乘以系数 K ,认为 K·ΡÉ′

a 是叶

片的实际振动应力; 计算各点叶片相对振动应力

的安全系数N É = ΡÉ
a ö(K·ΡÉ′

a )。表 2为叶片A ,

B , C 和D 点安全系数计算值。

B (位于叶盆叶尖)的安全系数略小于A 处,

但相差不大 [N A öN B = (015394öK ) ö(014259öK )

= 1126 ],使用经验表明,叶盆中部 (A 附近)打伤

或腐蚀的几率较大,存在A 处寿命短的可能性; C

处N C 小于N A ,但是 C 处位于叶背,实践表明叶

盆表面打伤或腐蚀等损伤的几率和程度远大于叶

背表面,所以A 先于 C 损坏的几率很高; A 和D

的振动安全系数非常接近。因此,位于叶盆中部的

A 处疲劳破坏的可能性与其它 3点相当。

5. 2　台架动应力测量

　　在发动机工作转速范围内,存在有 2500 H z,

3500 H z, 5600 H z和 6620 H z左右 4个主要振型

的共振。激振源是 36个一级整流叶片,在进、排气

边掉角部位的相对振动应力可以达到 14219～

208M Pa,这是叶片断裂的根本原因,特别是 5600

H z高阶复合振型在 018 额定转速附近很容易发

生共振,该频率对应叶片的第 10阶振型。在台架

动应力测量中发现,当 n1= 9739 röm in 时 (018额

定转速范围内) ,测得振动应力为 14219 M Pa,叶

片动频为 5770 H z, 该振型节线位于叶尖顶部距

进气边 9 mm 处,从测试得到的频率值及节线位

置分析,该振型即为叶片的第 10 阶振型,且在发

动机常用工作转速下发生共振。再一次从台架试

表 2　相对振动应力安全系数对比

位置 离心应力 ΡÉ
m öM Pa 疲劳极限 ΡÉ

a öM Pa 振动应力 K·ΡÉ
a öM Pa 安全系数N É 备注

A

B

C

D

16611

5412

010

6516

30913

36013

38510

35514

57314K

84610K

89919K

68913K

015394öK

014259öK

014278öK

015156öK

叶盆

叶盆

叶背

叶盆

　注: É可以是相对振动应力较大位置A ,B , C ,D 四处。
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验角度说明第 10阶振型是很危险的振型。

6　结　论

　　通过以上的研究,明确了二级压气机叶片断

裂的失效机理是:叶片第 10阶振型在 0. 8额定转

速附近发生共振是故障的内因; 叶盆表面的缺陷

是导致裂纹重要的诱发因素。第 10阶振型导致叶

片疲劳破坏,在国内还是首次出现,国外也未见过

相关报道,打破了以往工程界所认同的只有低阶

振型才能引起疲劳破坏的传统观念,对叶片振动

故障模式的研究以及新机种的研制具有重要的工

程使用价值。
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Fracture Ana lys is of the 2nd Stage Com pressor Blade in an Aeroeng ine
YAN G X ing2yu, GEN G Zhong2x ing, CA I X iang2hu i, SH I H ai2qiu

(A irfo rce F irst R esearch In st itu te,Beijing 100076, Ch ina)

Abstract: T he b lades on the 2nd stage comp resso r of one k ind of aeroengine are frequen t ly

dam aged componen ts. R ecen t ly a fau lt of b lade body fractu re happened, w h ich is d ifferen t from the

u sual b lade co rner fractu re. Judging from the shape of the fractu red b lade, it is a new type of fau lt,

w h ich is d ifferen t from the co rner fractu re cau sed by the 2nd tw ist vib ra t ion. T he fa t igue started from

the upper m iddle of the b lade. T he resu lted crack expanded vert ica lly up and dow n, and then tu rned

ho rizon ta lly in differen t d irect ion s. F inally, the upper part of the b lade flew aw ay. T he flow n part is

abou t one th ird of the w ho le b lade and the fractu re shape is of“S”fo rm. T h is paper p rovides an

analyt ica l conclu sion draw n from the research w o rk including: m eta llograph ic analysis of the b lade

fractu re, scann ing electron m icro scope analysis, compu ta t ion and analysis of the vib ra t ion

characterist ics, the m easu rem en t of the sta t ic frequency and vib ra t ion mode of the b lade, the test of

fa t igue b reach, the m easu rem en t of the 10th rela t ive vib ra t ion stress, and est im at ing of the fa t igue life2
t im e of the b lade. T he paper concludes that the m echan ism of th is new type fau lt is the 10th vib ra t ion

of the b lade, w h ich occu rred at 018 rat ing ro ta t ion of the aeroengine and the basic cau se is the

resonance and the flaw of the b lade basin su rface.

Key words: comp resso rs; b lades resonance; fractu re; fau lt analysis
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