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小型短寿命涡扇发动机涡轮叶片疲劳失效分析

洪　杰，刘书国，张大义，陈　萌
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：针对某小型短寿命涡扇发动机台架试车中涡轮叶片断裂故障，进行了叶片断口分析、振动监测

信号对比和结构动力学特性分析．讨论了叶片的固有振动特性与激振因素，阐明了该叶片故障主要是由叶片

机匣严重碰摩激起的叶片以第一阶、第二阶及其耦合模态自由振动，导致的叶片根部高周疲劳破坏．提出合

理控制转静子初始间隙和提高叶片根部阻尼，能有效防止该类型故障发生．
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　　小型短寿命涡扇发动机多用于巡航导弹等飞
行器的动力装置．它的基本结构组成与航空发动
机基本相同，属于高负荷高转速的旋转机械．由于
飞行器外形尺寸和推质比的要求，发动机的体积
和质量都受到严格的控制，使得小型短寿命燃气
涡轮风扇尺寸小、推力大、质量轻、转速高［１－２］．该
发动机通常为一次性或者短时间使用，工作寿命
随飞行器任务剖面变化而变化，一般总寿命为

３～１０ｈ之间，因而相比普通航空涡扇发动机其关
键部件的寿命短、强度裕度较小．
据统计，近年来在发动机所发生的重大故障

中，转动件的失效约占８０％．其中，叶片故障占有
相当大的比率，振动故障率占发动机中总故障率
的６０％以上，而叶片故障又占振动故障的７０％以
上［３］．由于力场、流场、温度场等多物理场耦合作
用，发动机的工作条件越来越严酷，由此而产生的
多种振动故障问题直接影响叶片的可靠性和持久

性［４］．因此，叶片的故障和故障模式随不同的工作
环境影响有所不同．常见的故障现象［５－６］有：高低
周疲劳损伤、撞击打伤造成的断裂、超温或腐蚀造
成的损伤［７］、蠕变疲劳和强度不足等．其中以高低
周疲劳损伤造成失效的故障最多．因此，针对小型
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短寿命涡扇发动机的结构特征和工作特点，对关
键部件———涡轮叶片典型振动故障进行机理分析
和数值仿真，进行准确的故障定位和综合治理是
十分有必要的．
传统的研究对于叶片由于高周疲劳的失效分

析中，主要考虑周期性激励较少考虑非周期性激
励．激振源为流场的支板或静叶尾流激振、前缘扰
流及其引发的相关谐波激励［７－９］．利用坎贝尔图进
行共振分析，利用流固耦合法设计和分析叶片的
动力响应［１０］．对于设计使用较为成熟的发动机，
流场激励诱发的叶片共振已经通过设计合理避开

或添加阻尼将振动降低到可接受的范围．但是，对
于成熟小型短寿命涡扇发动机的涡轮叶片仍旧偶

发一些疲劳失效故障，这样的故障普适性较差，需
要针对特定的故障问题进行相应的故障机理的研

究与讨论．
本文针对某小型短寿命涡扇发动机高压一级

涡轮叶片的偶发性断裂故障进行分析．首先对故
障现象与历史故障进行了类比，结合断口材料学
分析与故障振动信号分析判断叶片发生故障的主

要原因，通过计算叶片的固有振动频率和振型进
行共振判定，最后通过对叶片受瞬态碰摩力作用
后动力响应进行了分析，分析和讨论了该叶片故
障机理，对故障原因进行了初步定位，提出了叶片
避免该类故障的改进建议．

１　故障现象特征分析

某小型短寿命涡轮风扇发动机进行台架试车

时，出现高压涡轮叶片根部断裂故障．经过分解目
视检查主要发现：

１）高压涡轮叶片叶身根部发生断裂；

２）故障机匣内侧涂层局部位置全部磨掉；

３）断裂涡轮叶片及邻近叶片叶尖部位摩擦
痕迹明显、磨损严重，其余叶片磨损不明显，判定
碰摩不是涡轮叶片断裂的次生性故障．
对叶片断裂故障历史进行对比排查，该高压

涡轮叶片曾经出现过：加工制造引起的故障、材料
初始缺陷故障、启动引射喷气引起高周疲劳等典
型叶片疲劳失效故障．经过对此次故障现象的初步
比对，分析历史故障情况与本次故障均无相似性．

２　材料学分析

由相关材料学分析单位对断裂叶片的断口进

行了检测，现象为：①断裂叶片未发现生产缺陷和
材料初始缺陷，排除历史中曾经发生过因为加工

和材料问题造成的叶片断裂故障．②断裂叶片的
故障位置均位于叶身根部．③断裂叶片的断口可
以分为两个区域，瞬时断裂区和疲劳区．④疲劳区
均位于断口的叶盆尾缘，呈弧形、形貌平整、光滑，
疲劳区面积约占整个断口面积的２５％．断口的疲
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．
通过对故障叶片外观检查、无损检测、断口分

析、表面痕迹分析、工艺复查和材料硬度、组织检
查等材料学相关方面进行分析表明故障叶片的加

工和材料均无问题，初步判定故障为振动引起的
高周疲劳断裂．

３　故障振动信号分析

该型发动机台架试车时涡轮端振动监测信号

的三维谱阵图如图１所示．图中频率比为频率与
最大工作转速频率之比．在开车后２５０ｓ前发动机
位于低转速区，频域内各频率段的幅值均很小，没
有突出的振动频率成分；而在２５０ｓ后，在频域中
存在明显的转速倍频分量和分倍频分量有转静子

碰摩的信号［１１－１２］特征．结合分解检查可知，最终
确定涡轮叶片与其相应的涂层发生轻微刮蹭，该
现象符合该发动机设计需要的工艺过程．但此时
发动机的振动量较小处于合理水平，符合设计要
求的振动标准，未发生故障．

图１　发动机正常台架试车的三维谱阵图

Ｆｉｇ．１　３－Ｄ　ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｓｐｅｃｔｒｕｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｓｉｇｎａｌｓ

ｄｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ　ｎｏｒｍａｌ　ｔｅｓｔ　ｐｒｏｃｅｓｓ

发生故障时台架试车时涡轮端振动监测信号

的三维谱阵图如图２所示．转速的倍频和分频成
分明显且振动量远大于正常状态（图１），分析表
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明发生叶片断裂故障前转静子的碰摩程度较为严

重，导致发动机的振动水平严重超标，台架试车无
法正常进行而迅速停车．

图２　发动机故障时台架试车的三维谱阵图

Ｆｉｇ．２　３－Ｄ　ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｓｐｅｃｔｒｕｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｓｉｇｎａｌｓ

ｄｕｒｉｎｇ　ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ　ｆａｕｌｔ　ｔｅｓｔ　ｐｒｏｃｅｓｓ

进一步分析振动出现异常时间段（３４０～３９０
ｓ）的三维谱阵分析结果，如图３所示．可以看出转
速提高到一定程度时，开始出现了转子基频（如图

３、图４，Ｘ指转子转速频率的倍数）响应的倍频与
分频信号，结合故障后分解检查的结果，可判定此
时的倍频分频振动信号特征为明显的碰摩特征信

号，时间持续大约１５ｓ．振动逐渐加大至约３５８ｓ
时刻发生叶片断裂故障，整个分析频带范围内能
量突增，其中以低频能量最为明显．

图３　发动机故障台架试车（３４０～３９０ｓ）的三维谱阵图

Ｆｉｇ．３　３－Ｄ　ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｓｐｅｃｔｒｕｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｓｉｇｎａｌｓ

ｉｎ　３４０～３９０ｓ

从振动监测信号的对比分析中可以看出，该
涡扇发动机运行过程中叶片与机匣均会发生不同

图４　３５４．４～３５４．５ｓ时振动信号的时频域分析

Ｆｉｇ．４　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｓｉｇｎａｌｓ　ｉｎ　ｔｉｍｅ　ｄｏｍａｉｎ　ａｎｄ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｄｏｍａｉｎ　ｆｒｏｍ　３５４．４ｔｏ　３５４．５ｓ

程度的碰摩（相应高压涡轮叶片机匣内侧附着有
相应的涂层），而故障试验过程中碰摩特征信号明
显相应的振动量值显著加大．因此，结合上述故障
现象、材料学分析和振动信号分析可知发生故障的
试车过程中，发生了叶片与机匣的严重程度碰摩．

４　动力学数值计算分析

４．１　叶片振动特性分析

利用有限元法计算了叶片模态特性．如图５
所示为该涡轮叶片的前三阶模态振型，其对应振
型特征为：第一阶为一弯振型，第二阶为一扭振
型，第三阶为弯扭复合振型．进一步计算了该叶片
前三阶相对振动应力（模态应力）分布云图，如图

６所示．

图５　故障叶片的固有模态振型

Ｆｉｇ．５　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆａｕｌｔ　ｂｌａｄｅ

从数值仿真计算结果分析可知，与故障叶片
疲劳源位置接近且相对振动应力大的部位吻合的

振型是叶片的第一阶振型．
进一步计算叶片各阶振动频率随转速的变

６０６
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图６　叶身的模态应力分布云图（单位：ＭＰａ）

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｍａｐｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｏｄａｌ　ｓｔｒｅｓｓ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｂｏｄｙ（ｕｎｉｔ：ＭＰａ）

图７　故障叶片的坎贝尔图

Ｆｉｇ．７　Ｃａｍｐｂｅｌｌ　ｄｉａｇｒａｍ

化，绘制叶片各阶模态的动频曲线．考虑到转速激
起的１倍频（ｋ＝１）、气流周向不均等引起的２次
谐波（ｋ＝２），高压导向器叶片的尾流激振（高压导

向器叶片１９片）（ｋ＝１９）和低压涡轮导向器幅板
（３个）（Ｋ＝３）的前缘扰流及其２次谐波，得到该
高压涡轮叶片的ＣａｍｐｂｅⅡ图，如图７所示．图中
叶片的模态频率进行了无量化处理，纵向坐标频
率比为频率值与叶片第一阶无阻尼自由振动频率

的比值．图中，ωｗｓ表示发动机的额定工作转速．
可以看出，第一阶（一弯）Ａ点、第二阶（一扭）

Ｂ点、第三阶（弯扭复合）Ｃ点为工作转速附近主
要的共振点，但其频率裕度均满足设计要求．在批
生产的其他台次发动机正常运行中没有发生由于

前后缘气流激励引起的叶片共振断裂故障．因此，
本次叶片高周疲劳断裂故障的主要原因可以排除

气流激振的可能性．

４．２　叶片碰摩后的动力响应分析

针对本次故障中的较为特殊的现象：①机匣
与叶片磨损严重，②振动信号中碰摩特征明显强
于正常发动机台架试车情况，③故障叶片临近叶
片磨损严重，而其他叶片磨损不明显（可以分析判
定为先发生碰摩后发生故障，而碰摩不是次生性
故障）．对该级涡轮叶片受碰摩载荷进行瞬态动力
学计算分析．
碰摩载荷［１３］实际可以被描述为一个与时间

相关的脉冲函数Φ（ｔ）和一个与空间位置相关的
载荷函数Ｆ的乘积，如式（１）所示

Ｐ（ｔ）＝Φ（ｔ）·Ｆ＝ ４Δｔ
１－ｔΔ（ ）ｔｔ∑

ｉ

ｉ＝１
Ｆｉ （１）

式中Ｆｉ是第ｉ个结点受到的载荷，ｉ是受载荷作
用的结点总数．定义Δｔ为脉冲函数的作用时间长
度，脉冲函数Φ（ｔ）如式（２）

Φ（ｔ）＝ ４Δｔ
１－ｔΔ（ ）ｔｔ （２）

　　计算中仅考虑了结构自身的阻尼，本文的分
析中暂不考虑叶片榫头的阻尼作用，假定结构的
阻尼比系数ζ为０．００２．计算的边界条件为叶片
榫齿全约束，载荷为叶片径向载荷Ｆｒ和周向载荷

Ｆθ，如图８所示．径向载荷与周向载荷满足关系
式（３）

Ｆθ＝μＦｒ （３）
其中μ为机匣的滑动摩擦因数．
叶片受到载荷消失后，叶片做自由振动衰减．

其振动应力分布如图１１所示．
由图９振动应力分布可以看出其与叶片的第

一阶振型的模态应力（图６）分布相似．进一步对
比分析叶身根部前缘与尾缘振动应力的分布，可
知尾缘振动应力高于前缘，如图１０所示，与故障
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图８　约束与载荷

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ　ａｎｄ　ｌｏａｄ

图９　叶片振动衰减过程中应力分布云图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｍａｐ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｓｔｒｅｓｓ

ｉｎ　ｄｅｃａｙｉｎｇ　ｐｒｏｃｅｓｓ

图１０　叶身根部前缘与尾缘振动应力对比

Ｆｉｇ．１０　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｓｔｒｅｓｓ　ｏｆ　ｌｅａｄｉｎｇ　ａｎｄ　ｔｒａｉｌｉｎｇ
ｅｄｇｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｂｏｄｙ　ｒｏｏｔ

件断口分析吻合．尾缘的振动应力主要成分为径
向应力（图１１），可见尾缘振动应力大主要是由于
叶身的弯曲造成的拉伸变形和一定的扭转变形综

合导致的．综合上述因素可知，初步分析该叶片受
到碰摩载荷激振后，主要以低阶共振模态形式（一
阶弯曲和一阶扭转）进行有阻尼振动衰减．
对叶片振动响应 进 行 快 速 傅 里 叶 变 换

（ＦＦＴ），其频谱如图１２所示．叶片振动响应的频
率主要为叶片低阶模态频率成分———叶片第一
阶、第二阶与一、二阶耦合振动频率成分，对应于
叶片的一阶弯曲振型和一阶扭转振型．

图１１　叶身根部尾缘振动应力分量图

Ｆｉｇ．１１　Ｄｅｃａｙ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｔｈｒｅｅ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｓｔｒｅｓｓ　ａｔ　ｔｒａｉｌｉｎｇ　ｅｄｇｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｂｏｄｙ　ｒｏｏｔ

图１２　叶片振动衰减过程的频域分析

Ｆｉｇ．１２　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｄｏｍａｉｎ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｄｅｃａｙ　ｐｒｏｃｅｓｓ

５　故障机理综合讨论及展望

根据以上各个部分的分析，该涡扇发动机此
次台架试车过程中高压涡轮叶片断裂失效的故障

机理是：故障直接原因为振动引起的叶片根部高
循环疲劳破坏；叶片振动的最主要激励源不是来
自周期性的气流激励；台架试车中发生了较严重
的碰摩，且碰摩不是叶片断裂的次生性故障；综合
以上分析，此次叶片振动故障断裂最主要的激励
源最可能为———叶片发生较严重碰摩叶尖受瞬时
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径向和周向载荷，诱发叶片振动后衰减；振动衰减
主要以叶片的低阶模态频率成分进行．短时间内
可能发生多次的自由振动衰减造成了叶身根部的

疲劳断裂．
针对故障问题应从两个方面对发动机故障叶

片进行治理：①明确并细化装配规范，严格控制装
配尺寸链保证涡轮叶片与机匣间的初始装配间隙

满足设计要求，防止发生较严重碰摩．②考虑在叶
片根部添加根部缘板阻尼器，减小叶片工作过程
中因各种因素诱发的振动响应．
本文从多个角度分析了某小型短寿命涡扇发

动机某次台架试车叶片断裂的失效原因．提出此
次故障诱发该叶片振动而致根部高循环疲劳失效

的激励源最可能为叶片与机匣碰摩时产生的瞬时

碰撞力与摩擦力，叶片受瞬时载荷作用后以自身
低阶固有模态进行振动衰减．本文提出了碰摩产
生的瞬时载荷激发叶片以其低阶模态自由振动衰

减，对于叶片振动故障模式的研究以及故障的治
理具有重要的工程价值．但本文目前仅立足于故
障的分析，还需要进一步结合大量的相关试验，进
行更为详尽细致的定量分析．
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