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基于复合疲劳试验的涡轮叶片

振动应力反推法

孙瑞杰，闫晓军，聂景旭
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：提出了一种利用复合疲劳试验和外场故障数据反推涡轮叶片实际振动应力的方法．该方法针

对与故障叶片同批次的叶片，开展数个振动应力水平下的单件试验和某一特定振动应力水平下的成组试验，

利用极大似然法推导出叶片的概率－应力－寿命曲线（Ｐ－Ｓ－Ｎ）；最后基于９９．８７％存活率下的概率－应力－寿命曲

线（Ｐ９９．８７％ －Ｓ－Ｎ），结合叶片的外场故障统计结果，反推出叶片实际工作中振动应力的范围和可能的最大振动

应力．
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　　在燃气涡轮发动机的使用过程中，针对所暴
露的缺陷，不断改进零部件的设计合理性、工艺性
等，提高发动机的性能，从而延长其使用寿命、扩
大使用范围．这种改进改型的过程是发动机研制
过程中不可缺少的阶段，也是目前发动机型号研

发的普遍模式．涡轮转子叶片作为发动机上最易
发生故障的一类部件，其使用可靠性直接影响到
发动机的整机寿命．因此，针对涡轮叶片的改进改
型和寿命预测一直是发动机可靠性研究中最主要

的内容之一．
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叶片工作中损伤最大的部位最易出现裂纹

并发生断裂，这一部位的性能决定了叶片的寿
命，是叶片的关键部位［１－２］．因此叶片寿命预测的
核心就是考核其关键部位在实际工作条件下的承

载性能．
涡轮叶片在工作中同时承受由离心载荷、气

动载荷和高温负荷引起的低周疲劳，以及由气动
微弱扰动和系统振动引起的高周振动疲劳的复合

作用［３－６］．其中，低周应力水平高，是导致裂纹萌生
和稳态扩展的主要因素；而振动应力虽然幅值较
小，但频率很高，叠加在低周循环上会显著地降低
叶片的疲劳寿命，当裂纹扩展到某一临界尺寸后，
高周疲劳主导了裂纹的失稳扩展和断裂过

程［３，６－８］．实际上，统计数据表明，叶片的损坏事故
很多都是由于振动引起的［９－１１］．由于低周载荷比
较容易确定，因此准确得到高周振动的应力水平，
对于涡轮叶片设计、改进和定寿都具有重要意义．
通常，工程上采用动测法来测量实际飞行状

态或台架试车状态下叶片上某几处的振动应力，
再由计算推断整个叶片的振动应力分布情况．这
种方法需要针对高速旋转的叶片进行振动监测，
难度大，成本高，影响因素复杂［１１－１４］．而且，动测
法得到的振动应力与具体选择哪个叶片及叶片上

的监测位置密切相关．一方面，由于不同发动机的
振动应力水平不同，即使同一台发动机同一级转
子上的不同叶片，其振动应力也存在差异，因而动
测结果还需要进一步处理才能用于该型号发动机

的寿命评估．另一方面，对于所测叶片而言，动测
推算出的应力分布还与监测位置的选择有关，很
难准确地预测出叶片上的最大振动应力．
此外，对于出现故障的叶片，可以对断口的形

貌特征进行定量分析，计算出导致故障的振动应
力［１１，１５］．这种方法需要具备高精度的断口特征测
量技术和断裂力学分析程序，其准确度受限于断
口表面的清晰度、裂纹类型的复杂程度和计算状
态的选择等因素，很难将故障叶片最直接的信
息———寿命数据与其振动应力建立联系．
因此，如何确定叶片在工作中的振动应力，仍

是目前在叶片设计和定寿过程中最难解决又最迫

切需要解决的问题之一．为此，本文针对与故障叶
片同批次的叶片开展高、低周复合疲劳（ＨＣＦ／

ＬＣＦ）试验，绘制概率－应力－寿命曲线（Ｐ－Ｓ－Ｎ）曲
线，结合叶片故障数据，反推确定叶片实际工作条
件下的振动应力，并将反推结果用于估算改型叶
片的复合疲劳寿命．

１　反推法的原理和思路

构件的疲劳寿命取决于其疲劳性能和承载环

境两个因素．在试验室条件下，针对疲劳性能与故
障叶片相同的试验件进行复合疲劳试验，模拟叶
片在实际工作状态的载荷条件，则试验所得寿命
应与叶片外场故障寿命相同．根据这一原理，选择
能够反映故障叶片疲劳性能的试验件，保证其它
载荷与叶片实际工作条件相同，调整振动应力幅
值σｈ 的大小进行试验，当试验寿命Ｎｔ与故障叶
片寿命Ｎｆ相同时，所对应的σｈ 即为导致叶片外
场故障的振动应力σａ，由此可以建立σｈ 与Ｎｔ之
间的对应关系，即应力寿命（Ｓ－Ｎ）曲线（式（１））．

σｈ＝ｆ（Ｎｔ） （１）

　　研究发现，复合疲劳分散性很大［１６－１７］，因此
不存在σｈ与Ｎｔ的一一对应关系，只存在一定概
率下的应力与寿命的对应关系，即Ｐ－Ｓ－Ｎ 曲线
（式（２））．其中，Ｎｔ，Ｐ表示一定存活率Ｐ 所对应的
叶片寿命，Ｐ的大小代表了整批叶片抗疲劳性能
的差异．Ｐ－Ｓ－Ｎ 曲线反映了叶片疲劳性能、载荷
条件与疲劳寿命的关系．

σｈ＝ｆ（Ｎｔ，Ｐ） （２）

　　实际上，发动机中产生故障的叶片只是其中
的极少数，据统计，故障叶片在故障发动机的叶片
中占３．９％，在整批叶片中仅占０．１３％（即失效率
为０．１３％）．因此根据“弱强度破坏”的理论，故障
叶片属于整批叶片中疲劳性能最差的少数叶片

（存活率为９９．８７％），所以导致叶片故障的振动
应力应该用Ｐ９９．８７％－Ｓ－Ｎ 曲线来确定．
基于上述思路，确定振动应力σａ的过程如图

１所示，包括两个步骤：①开展高、低周复合疲劳
试验，绘制故障叶片的Ｐ－Ｓ－Ｎ 曲线；②对外场故

图１　振动应力反推示意图

Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｅｖｅｒｓｅ　ｍｅｔｈｏｄ

０９２



　第２期 孙瑞杰等：基于复合疲劳试验的涡轮叶片振动应力反推法

障数据进行统计处理，结合Ｐ９９．８７％－Ｓ－Ｎ 曲线反
推导致叶片外场故障的振动应力σａ．

２　高、低周复合疲劳试验

２．１　试验件及考核部位

开展叶片的寿命试验，首先必须确定试验件
及其考核部位．本次试验的目的在于获得故障叶
片的Ｐ－Ｓ－Ｎ 曲线，这就要求试验件的疲劳性能与
故障叶片相同，即保证试验件的几何结构、材料和
成型工艺与故障叶片都完全一致．因此，选择与故
障叶片同批次生产的叶片作为试验件．此外，根据
叶片的外场实际故障情况和有限元分析结果（图

２），可以确定叶片的关键部位为第一榫齿排气边
圆角处，因此选择叶片第一榫齿部位作为试验的
考核部位．

图２　叶片考核部位的确定

Ｆｉｇ．２　Ｆｒａｃｔｕｒｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｓｔｒｅｓｓ　ｆｉｅｌｄ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ

２．２　载荷谱

由于不同的工况状态下发动机转速和涡轮前

温度均是已知的，因此作用在涡轮叶片上的低周
载荷幅值是确定的．对于高周振动载荷，不同工况
下其幅值是变化的，造成叶片损伤最大的是危险
共振状态的振动应力，因此选择该工况下的载荷
条件进行寿命试验得到的结果，对于涡轮叶片的
设计和定寿具有重要指导意义．按照等损伤原则，
叶片的载荷谱可以等效处理为梯形波叠加三角波

的复合谱形式（图３）．其中，梯形波为低周载荷

谱，叠加在其峰值平台上的三角波为高周载荷谱．

图３　复合疲劳载荷谱

Ｆｉｇ．３　Ｌｏａｄ　ｓｐｅｃｔｒｕｍ　ｏｆ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｈｉｇｈ－ａｎｄ－ｌｏｗ

ｃｙｃｌｅ　ｆａｔｉｇｕｅ（ＨＣＦ／ＬＣＦ）

载荷谱中需要确定的参数包括低周工作应力

σｌ、高周振动应力σｈ、高、低周载荷频比ｆｈ／ｆｌ以
及试验温度Ｔ．其中，σｌ 可通过理论计算获得；

ｆｈ／ｆｌ可根据危险共振的持续时间和共振频率求
得（本次研究的叶片危险共振时间为４～５ｓ，频率
为１　１００Ｈｚ，频比可定为５　０００）；Ｔ选择叶片的最
高工作温度作为恒温考虑．因此载荷谱中唯一不
确定的参量是σｈ，如何确定叶片实际工作中的振
动应力正是本次研究的目标．

２．３　加载方案

高、低周复合疲劳试验的关键在于如何同时
施加高、低周载荷，且保证它们互不影响．为此，设
计确定了图４所示的试验加载方案．试验前，将叶
片榫头部分安装在真实轮盘榫槽内，叶身以上部
分安装在试验夹具中．该夹具可同时将试验机提
供的低周拉伸载荷以及电磁激振器提供的高周振

图４　试验装置示意图

Ｆｉｇ．４　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ
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动载荷传递到试验件上，并借助一套位于低周载
荷传递路径中的轴承机构（轴线与叶片的振动中
心重合）消除高、低周载荷之间可能存在的干涉．
试验时，采用高频感应加热线圈实现温度载

荷的施加；利用体式显微镜摄像放大系统监测叶
尖的振幅（可换算出考核部位的振动应力［１６－１７］），
继而实现对叶片考核部位振动应力水平的控制．

２．４　试验结果

利用上述载荷谱和加载方案，在相同的低周
载荷、高、低周频比和温度载荷水平下，对叶片开
展Ａ和Ｂ两组复合疲劳疲劳试验：Ａ为不同振幅
水平下的单件试验（表１），Ｂ为１．３ｍｍ振幅下的
成组试验（表２）．前者可以得到叶片考核部位不
同振动应力水平与其复合疲劳寿命的对应关系，
后者可以得到特定振幅下的寿命分散性．

表１　叶片不同振幅复合疲劳试验数据

Ｔａｂｌｅ　１　ＨＣＦ／ＬＣＦ　ｔｅｓｔ　ｄａｔａ　ｆｏｒ　ｓｉｘ　ａｍｐｌｉｔｕｄｅ　ｌｅｖｅｌｓ

序号
叶尖

振幅／ｍｍ

振动

应力／ＭＰａ

复合疲劳寿命

低周循环

数Ｎｌ

高周循环

数Ｎｈ

Ａ－１　 ２．０　 ３９２　 ２２　 １１０　０００

Ａ－２　 １．５　 ２９４　 ８６　 ４３０　０００

Ａ－３　 １．３　 ２５５　 １６７　 ８３５　０００

Ａ－４　 １．０　 １９６　 １３０　 ６５０　０００

Ａ－５　 ０．８　 １５８　 １　０４４　 ５　２２０　０００

Ａ－６　 ０．５　 ９８　 ５　３３８　 ２６　６９０　０００

表２　叶片１．３ｍｍ振幅下复合疲劳试验数据

Ｔａｂｌｅ　２　ＨＣＦ／ＬＣＦ　ｔｅｓｔ　ｄａｔａ　ａｔ　ｔｈｅ　ａｍｐｌｉｔｕｄｅ　ｌｅｖｅｌ　１．３ｍｍ

序号
振动

应力／ＭＰａ

复合疲劳寿命

低周循环数Ｎｌ 高周循环数Ｎｈ

Ｂ－１　 ５３　 ２６５　０００

Ｂ－２　 １３８　 ６９０　０００

Ｂ－３
２５５

１６３　 ８１５　０００

Ｂ－４　 ３３６　 １　６８０　０００

Ｂ－５　 ４４１　 ２　２０５　０００

Ｂ－６　 ４５５　 ２　２７５　０００

全部试验叶片的破坏照片如图５所示，可以
看出，除Ｂ－４号叶片在叶身起裂外，其余所有叶片
均在试验考核部位破坏．这说明试验状态能够较
好地模拟叶片考核部位的实际工作环境．

图５　叶片复合疲劳试验断裂照片

Ｆｉｇ．５　Ｒｕｐｔｕｒｅｄ　ｂｌａｄｅｓ　ｏｆ　ｃｏｍｂｉｎｅｄ　ｈｉｇｈ－ａｎｄ－ｌｏｗ

ｃｙｃｌｅ　ｆａｔｉｇｕｅ（ＨＣＦ／ＬＣＦ）ｔｅｓｔ

２．５　复合疲劳Ｐ－Ｓ－Ｎ 曲线

根据复合疲劳特性曲线的双对数线性规律和

极大似然法原理［１６，１８－１９］，对表１、表２中的试验数
据进行处理，推导得出叶片的复合疲劳Ｐ－Ｓ－Ｎ 曲
线如图６所示．

图６　涡轮叶片Ｐ－Ｓ－Ｎ 曲线

Ｆｉｇ．６　Ｐ－Ｓ－Ｎｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｌａｄｅ

３　叶片实际振动应力的确定

对叶片的外场故障数据进行对数正态分布处

理（图７），得到其中值寿命为１　２１９次低周循环，
标准差为１．５４９，安全寿命（即存活率为９９．８７％
的寿命）为３２６次低周循环．

２９２
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图７　叶片外场故障统计

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ（ＰＤＦ）ａｎｄ

ｈｉｓｔｏｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｏｕｔｆｉｅｌｄ

ｆａｉｌｕｒｅ　ｂｌａｄｅｓ

根据上述故障统计结果，结合图 ６ 中的

Ｐ９９．８７％－Ｓ－Ｎ 曲线，利用图１所示的反推原理，可
以求得导致外场故障的振动应力范围为２１～
４１ＭＰａ，基于对数正态分布的最大振动应力为

５６ＭＰａ．由于故障数据来自多台发动机的外场实
际故障的统计结果，所以反推得到的振动应力适
用于同型号发动机同一级转子上的所有叶片．

４　应用实例

在叶片的改型设计中，最常见的措施包括更
换材料和改进工艺两种，改型叶片与原型叶片的
工作条件相同，引起振动的环境因素相似．因此，
利用反推法得到的原型叶片工作状态的振动应

力，就可以估算出改型叶片的复合疲劳寿命．
图８为利用原型叶片的最大振动应力估算两

种改型叶片（改进工艺后的叶片Ｂ１ 和更换材料后
的叶片Ｂ２）复合疲劳寿命的示意图．目前，据此定
寿的Ｂ１ 和Ｂ２ 叶片在外场使用中均未出现故障．

图８　改型叶片复合疲劳寿命估算

Ｆｉｇ．８　ＨＣＦ／ＬＣＦ　ｌｉｆｅ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｅｔｒｏｆｉｔｔｅｄ　ｂｌａｄｅｓ

可以看出，这种定寿方法充分利用了原型叶片的
故障数据和研究结果，为叶片改进措施的贯彻和
在外场的安全使用都提供了寿命依据，因而在叶
片的改型设计中具有广泛的应用价值．

５　结　论

１）本文提出了一种新的确定叶片外场振动
应力的方法———反推法．该方法得到的叶片振动
应力是一个范围，可估算出基于概率分布的最大
振动应力，符合“不同发动机、不同叶片之间振动
应力存在差异”的实际情况．
２）利用反推法得到的原型叶片振动应力，估
算了两类改型叶片的复合疲劳寿命，所得结果与
其外场使用情况吻合，表明了反推法在叶片排故、
改型、定寿等工作中的可行性和有效性．
３）反推法弥补了叶片振动监测的不足，可推
广用于其他类型旋转件的振动应力的确定．
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