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摘　　　要：提出了一种复合材料风扇叶片高周疲劳薄弱点位置预测方法。利用铺层信息文件，在 ＡＣＰ

（ＡＮＳＹＳＣｏｍｐｏｓｉｔｅＰｒｅＰｏｓｔ）中通过壳单元法向拉伸建立全尺寸风扇叶片有限元模型，基于 ＡＮＳＹＳＷｏｒｋ

ｂｅｎｃｈ和Ｔｅｃｐｌｏｔ底层函数接口，开发的后处理程序完成铺层叶片有限元数据提取和数据库建立。根据复合

材料ＣＬＤ（ｃｏｎｓｔａｎｔｌｉｆｅｄｉａｇｒａｍ）模型，采用薄弱点指标来预测叶片高周疲劳失效的位置。算例结果表明：叶

片失效位置高度均不超过整个叶高的４０％。１阶弯曲模态、１阶扭转模态、２阶扭转模态最先失效应力为层间

正应力，２阶、３阶弯曲模态、弦向弯曲模态最先失效应力为层间切应力。叶片弯曲模态层间正应力薄弱点位

于弦向中部；扭转模态振动应力幅值点全部为结构层，犛３ 薄弱点靠近尾缘。压缩平均应力会导致叶片的高周

疲劳破坏，具有较小静应力值的区域会成为薄弱点。
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　　宽弦复合材料风扇叶片由几百层预浸料以一

定的铺放顺序铺贴热固化而成，铺层的力学性能

决定叶片的刚度、强度、振动特性、失效模式、疲劳

寿命、颤振性能等结构气动参数，这些参数需要对

所有铺层进行评估。涡扇发动机的推力约８０％

来源于风扇端，作为发动机最前端部件，在１个工

作循环中，除了受到高速旋转产生的离心力和周

围气流施加的稳态气动力外，外物撞击、风扇转子

不平衡等因素使叶片产生强烈振动。同时，特殊

的进气条件如侧风、大攻角、进气畸变、地面吸涡

等会对风扇叶片产生非稳态气动激励。所以在叶

片的大多数运行工况下静应力和振动应力叠加在

一起，载荷谱中包含了所有应力比的成分。振动

载荷长时间作用于叶片时，某些位置会首先出现

高周疲劳（ＨＣＦ）失效，如果发生在榫头区域将导

致叶片飞出造成严重的事故［１３］。

利用复合材料力学理论对简单形状结构进行

宏观力学和细观力学分析，得出复合材料阻尼、纤

维基体之间界面强度、单向带工程弹性常数等参

数，可为该构件疲劳寿命失效点预测提供材料参

数［４７］。Ｃｈｅｎ、Ｒａｆｉｅｅ、Ｋｅｅ等对带扭转特征的复

合材料叶片建立板、壳、梁单元模型［８１０］，但此方

法不适用于复合材料叶片层间应力计算。Ｓｉｄ

ｄｅｎｓ等
［１１］通过使用显示动力学方法对复合材料

结构进行鸟撞模拟，评估了撞击后复合材料的失效

模式。胡殿印等［１２］在树脂基空心风扇叶片的设计

中，提取铺层上的强度失效因子，以叶片共振裕度

为目标函数进行了优化。Ｚｈａｎｇ等
［１３］通过在４种

不同厚度渐变方式层合板丢层区域插入界面单元，

总结出复合材料构件存在大范围丢层区域时以层

间分离为关键失效模式。

疲劳寿命失效点预测方面，文献［１３１６］中已

经开展空心风扇叶片振动特性和 ＨＣＦ试验研

究。王仲林等［１７］使用等寿命曲线评估了钛合金

材料风扇叶片在１０７ 次 ＨＣＦ寿命下各部位等效

振动应力裕度。Ｌｉｕ等
［１８］根据刚度退化准则建立

了复合材料风力机叶片疲劳失效模型，根据大量

试验拟合出方程参数。可见，对于厚度渐变、铺层

数量多、外界激励载荷谱随机非稳态、几何形状复

杂的复合材料风扇叶片，无法建立如各向同性材

料的疲劳失效预测理论，国内目前对其应力寿命

数据积累较少，缺少多重应力寿命（犛犖）曲线，

导致有限元分析软件疲劳模块不能应用于复合材

料风扇叶片 ＨＣＦ寿命失效位置预测。

本文首先根据铺层信息建立了全尺寸复合材

料风扇叶片有限元模型，通过评估叶片薄弱点位

置来预测叶片 ＨＣＦ失效，提出了１套完整的复

合材料风扇叶片 ＨＣＦ失效预测流程。结合静应

力和振动应力数据，利用后处理程序实现有限元

结果从全局坐标系到材料主轴坐标系的变换。参

照复合材料经典ＣＬＤ（ｃｏｎｓｔａｎｔｌｉｆｅｄｉａｇｒａｍ）模

型改进Ｇｏｏｄｍａｎ曲线以适用于复合材料 ＨＣＦ寿

命评估。最后以１个算例为例分析叶片在１阶弯

曲模态（１Ｆ）、１阶扭转模态（１Ｔ）下各部位、各应力

方向的振动应力裕度和相应的薄弱点位置信息，完

成对复合材料风扇叶片ＨＣＦ失效位置预测。

１　犎犆犉失效位置预测方法

１１　复合材料结构犎犆犉薄弱点预测基本流程

风扇叶片发生ＦＢＯ（ｆａｎｂｌａｄｅｏｕｔ）事故时，

如果 ＨＣＦ失效位置在叶片流道部位，与发生在

伸根段和榫头段相比，前者叶片飞出部分将具有

更小的质量和动能，能显著降低ＦＢＯ造成的危

害，所以风扇叶片失效点位置应该在叶片流道

段［１９］。由于计算风扇叶片阻尼、所受瞬态气动力

存在较大困难，在缺少气动激励载荷和叶片阻尼

数据下，为实现风扇叶片 ＨＣＦ失效位置的预测，

可以以 ＨＣＦ薄弱点指标寻找失效位置。

图１显示了一种铺层复合材料风扇叶片

ＨＣＦ失效位置的预测方法。复合材料单向带在

材料主轴坐标系下不同方向的强度有显著差异，

其中面外层间应力强度较低，全局坐标系的坐标

轴方向对于不同角度的铺层有不同结果，为实现

在相同标准评估复合材料叶片的力学性能，各方

向静应力、振动应力数据需要在纤维主轴坐标系

提取得到。不同于各向同性材料［２０］，单向带拉伸

和压缩强度差异较大，ＬａＲＣ０２失效判据涉及基

９９４
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图１　复合材料风扇叶片 ＨＣＦ薄弱点评估方法

Ｆｉｇ．１　ＭｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｏｆＨＣＦｗｅａｋｌｉｎｋｐｏｉｎｔｓｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｆａｎｂｌａｄｅ

体压缩和纤维屈曲失效［２１］，压缩应力对 ＨＣＦ的

影响类似于拉伸应力，各向同性材料Ｇｏｏｄｍａｎ曲

线需要在各应力方向上，根据不同应力比（－∞～

０）试验数据进行改进和拟合。

１２　有限元数据后处理程序

对于提取复合材料叶片单个铺层材料主轴坐

标系应力数据，常用有限元软件相关功能不够智

能化，本文以Ｐｙｔｈｏｎ语言编写了 ＨＣＦ薄弱点后

处理程序，如图２所示。由于复合材料风扇叶片

的有限元模型是通过以中面壳单元为基准，法向

拉伸生成，单个铺层的边界具有不规则形状，相邻

铺层之间存在丢层区域，导致边缘上的单元发生

退化。因此需要解读ＡＮＳＹＳ结果文件中的单元

节点信息，进行铺层组成单元的分类和节点排序

处理，重构出各铺层有限元网格。结合 ＡＮＳＹＳ

软件 Ｍｅｃｈｎｉｃａｌ求解器，以及访问结果文件的

ＡＰＩ（ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｉｎｔｅｒｆａｃｅ）函数，利

用ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ二次开发ＡＣＴ控制台运

行Ｐｙｔｈｏｎ脚本，实现批量提取所有铺层６个静应

力和模态应力分量数据。可视化使用Ｔｅｃｐｌｏｔ的

Ｐｙｔｈｏｎ扩展库ＰｙＴｅｃｐｌｏｔ，从层合实体单元３个

积分点的求解结果插值得到各节点数据，位于同

一铺层的单元，公共节点应力取层合板中面平均

值。为积累复合材料风扇叶片的结构特性数据，

可以建立经验参数数据库，方便数据的整理和查

询，也可以给新型叶片设计提供经验参考值，数据

库架构如图３所示。所有铺层的节点数据作为一

条记录插入到ＳＱＬｉｔｅ数据库中，表中包含了节点

号、单元组成节点、节点坐标、铺层角度、静应力、

振动应力裕度。各应力方向可以建立相应数据库

文件，整个处理过程实现自动化。

图２　复合材料风扇叶片有限元数据提取流程

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｄａｔａｅｘｔｒａｃｔｓ

ｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｆａｎｂｌａｄｅ

图３　程序提取参数数据库架构

Ｆｉｇ．３　Ｄａｔａｂａｓｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｅｘｔｒａｃｔｓ

ｂｙｐｒｏｇｒａｍ

１３　铺层复合材料犌狅狅犱犿犪狀曲线

理论上采用雨流计数法计算构件受复杂激励

振动响应应力谱的平均应力和应力幅［２１］，利用材

料犛犖 曲线，可以预测构件某应力水平的 ＨＣＦ

寿命。但由于缺乏铺层复合材料Ｇｏｏｄｍａｎ曲线，

本文参考文献［２２２４］中对美国材料与试验协会

（ＡＳＴＭ）标准试样件的试验结果，经典Ｇｏｏｄｍａｎ

曲线按照ＣＬＤ模型进行改进，综合考虑拉、压强
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度差异和平均压缩应力对疲劳寿命的影响，结合

材料主轴方向静强度参数和试验数据点，得到适

用于铺层复合材料的Ｇｏｏｄｍａｎ曲线。图４显示

了在某 ＨＣＦ寿命下犛１ 的等寿命曲线，σｖ 表示应

力幅（ｖｉｂｒａｔｏｒｙｓｔｒｅｓｓ），σｓ 表示平均应力（ｓｔｅａｄｙ

ｓｔｒｅｓｓ），单向带在纤维方向静拉伸强度σｓｔ为２５８６

ＭＰａ，压缩强度σｓｃ为１３７９ＭＰａ。在静应力σｃ 为

６８９．５ＭＰａ时，叶片的疲劳强度σｆ 为５８６ＭＰａ。

根据图４中３个特征点的应力数值，线性拟合得

到了全静应力范围内的等寿命点。直线上的点代

表在以该静应力为平均应力的载荷谱施加到叶片

上时，为使叶片达到设计寿命，载荷谱的最大应力

幅不能超过此许用振动应力值σａ。外界环境温度

变化、风扇盘接触部位的应力集中、加工制造工

艺、有限元应力计算结果精度这些因素给复合材

料风扇叶片 ＨＣＦ薄弱点的评估带来误差和不确

定度，设计中除了考虑安全系数外，还需要留有足

够的振动应力裕度。

图４　铺层复合材料犛１ 等寿命曲线

Ｆｉｇ．４　犛１ＣＬＤｃｕｒｖｅｓｏｆｌａｍｉｎａｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌ

１４　振动应力裕度与薄弱点

基于铺层复合材料风扇叶片等寿命曲线，可

对ＨＣＦ薄弱点进行定位和预测，其中应力方向犼

（犛１，犛２，犛３，犛１２，犛１３，犛２３）的许用振动应力与静应

力满足如下关系式：

σａ，犼 ＝
σｆ，犼

σｃ，犼－σｓｔ，犼
σｓ，犼－σｓｔ，（ ）犼σｃ，犼≤σｓ，犼≤σｓｔ，犼

σａ，犼 ＝
σｆ，犼

σｃ，犼＋σｓｃ，犼
σｓ，犼＋σｓｃ，（ ）犼 －σｓｃ，犼≤σｓ，犼＜σｃ，

烅

烄

烆
犼

（１）

　　所探讨的实际振动应力与模态应力近似，第

犿阶模态、每个节点犻、犼方向振动应力裕度η
犿
σ 定

义为模态应力σ
犿
ｖａ与许用振动应力σ

犿
ａ 比值的裕

量。当叶片受到外部激励以某阶固有频率共振

时，材料主轴方向振动应力响应分量与相应的模

态应力分量σ
犿
ｖａ，犼比值α

犿
犼（ｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒ）为常数，该

值只与模态阶次有关，与应力方向无关。模态应

力与许用振动应力的比值为β
犿
犻，犼，则式（２）又可以

写成式（３），每阶模态的薄弱点对应着振动应力裕

度达到最小值的位置，在一定的 ＨＣＦ循环次数

下，该点最先失效。为了将β
犿
犻，犼的数值限制在０到

１之间，α
犿
犼 取复合材料叶片所有节点最大值β

犿
ｍａｘ，犼

的倒数。各应力方向中，具有较大α
犿
犼 值的应力为

ＨＣＦ最初失效方向，节点对应的部位振动应力幅

值较大。最后得到式（４），即薄弱点对应着振动应

力裕度为零的点。

η
犿
σ（犻，犼）＝

σ
犿
ａ（犻，犼）－σ

犿
ｖａ（犻，犼）

σ
犿
ａ（犻，犼）

（２）

η
犿
σ（犻，犼）＝１－α

犿
犼β

犿
犻，犼 （３）

η
犿
σ（犻，犼）＝１－

β
犿
犻，犼

β
犿
ｍａｘ，犼

（４）

２　复合材料风扇叶片有限元建模

算例使用的复合材料风扇叶片叶尖直径为

１８２８．８ｍｍ，前缘处叶尖到叶根的高度为７２７．７

ｍｍ，叶尖处弦长为３３７．９ｍｍ，轮毂比为０．２６。

已经使用Ｆｉｂｅｒｓｉｍ软件完成铺层设计，单层厚度

为０．１２５ｍｍ，总共有４７６层铺层，以风扇叶片中

面为对称面，上下各有两个铺层组；每层铺层使用

高韧性预浸料制作，在满足铺层设计准则下以一

定的顺序堆叠在一起，这些信息被储存在ｈ５文件

中。由于使用２阶单元建模计算量很大，而直接

使用壳单元建模计算出的层间应力值有较大误

差，因此综合计算资源和准确度，复合材料风扇叶

片的建模采用实体单元建模方法，通过以中面为

法向参考面，拉伸生成层合Ｓｏｌｉｄ１８５单元，壳单

元最小尺寸为４ｍｍ，实体单元最大厚度为１．２５

ｍｍ。抽取出风扇叶片三维模型榫头部分的面片

体，用该片体切掉有限元模型榫头多余部分。为

避免拉伸过程中根据铺层信息生成的模型与实际

叶片三维模型出现较大尺寸偏差，以叶片的压力

面和吸力面作为目标片体，最后得到的有限元模

型如图５所示，铺层数量减小为４４８层。参见图

６，模型某一铺层的外轮廓线在铺贴面上的投影为

曲线，在叶片整个型面不同点处，都存在各铺层对

应的曲边轮廓。Ｓｏｌｉｄ１８５单元退化成质量较低的

四面体单元和楔形单元。在相邻铺层的厚度渐变

区域，六面体单元必然发生退化。算例使用的单

１０５
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向带和环氧树脂工程弹性常数分别如表１、表２

所示。表３统计了叶片有限元模型中３种单元的

数量，四面体单元数量大于楔形单元数量，对于计

算精度问题，前者的性能较好，单元退化方式具有

合理性。

图５　复合材料风扇叶片有限元模型

Ｆｉｇ．５　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｆａｎｂｌａｄｅ

图６　六面体单元在曲边上的退化

Ｆｉｇ．６　Ｄｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｈｅｘａｈｅｄｒａｌｅｌｅｍｅｎｔｓｏｎ

ｃｕｒｖｅｄｅｄｇｅｓ

表１　环氧树脂工程弹性常数

犜犪犫犾犲１　犈狀犵犻狀犲犲狉犻狀犵犲犾犪狊狋犻犮犮狅狀狊狋犪狀狋狅犳犲狆狅狓狔狉犲狊犻狀

弹性常数 数值

弹性模量／ＭＰａ ３７８０

泊松比 ０．３５

切变模量／ＭＰａ １４００

拉伸强度／ＭＰａ ５４．６

密度／（ｋｇ／ｍ
３） １１６０

表２　单向带工程弹性常数

犜犪犫犾犲２　犈狀犵犻狀犲犲狉犻狀犵犲犾犪狊狋犻犮犮狅狀狊狋犪狀狋狅犳狌狀犻犱犻狉犲犮狋犻狅狀犪犾犾犪犿犻狀犪

弹性常数 数值

面内纵向弹性模量／ＧＰａ ２０９

面内横向弹性模量／ＧＰａ ９．４５

面外横向弹性模量／ＧＰａ ９．４５

面内泊松比 ０．２７

面外纵向泊松比 ０．２７

面外横向泊松比 ０．４

面内切变模量／ＧＰａ ５．５

面外纵向切变模量／ＧＰａ ５．５

面内横向切变模量／ＧＰａ ３．９

面内纵向拉伸强度／ＭＰａ ２５８６

面内纵向压缩强度／ＭＰａ １３７９

面内横向拉伸强度／ＭＰａ ６８．９５

面内横向压缩强度／ＭＰａ １７２．３５

面外横向拉伸强度／ＭＰａ ８６．２

面外横向压缩强度／ＭＰａ １６６．６

面内剪切强度／ＭＰａ １２０．６

面外纵向剪切强度／ＭＰａ ８６．２

面外横向剪切强度／ＭＰａ ８６．２

密度／（ｋｇ／ｍ
３） １５４０

表３　有限元模型单元节点数量

犜犪犫犾犲３　犖狌犿犫犲狉狊狅犳犳犻狀犻狋犲犲犾犲犿犲狀狋犿狅犱犲犾犲犾犲犿犲狀狋狊

犪狀犱狀狅犱犲狊

单元类型 单元数 节点数

六面体 ３７９８１８ ４０２５７４

楔形 ５９０１ １９４４０

四面体 ８４９２ １０４２４

　　施加在复合材料风扇叶片上的载荷和约束做

了简化处理。只约束榫头和风扇盘接触部位实体

单元３个位移自由度，同时对叶片施加巡航转速

离心力载荷。利用前面提及的 ＨＣＦ薄弱点预测

方法，提取出巡航转速工况材料主轴坐标系下的

６个应力方向数据，作为后处理程序的简单算例，

等寿命曲线留有５０％的振动应力裕度。工程上

最关注复合材料风扇叶片前６阶模态 Ｍ１～Ｍ６

（对应记为１Ｆ、２Ｆ、１Ｔ、３Ｆ、２Ｔ、２Ｓ，其中２Ｓ为弦

向弯曲模态）共振时节点的振动应力裕度和薄弱

点位置，其中振动应力裕度最小值可能发生在内

部某个角度铺层中，成为 ＨＣＦ裂纹发展起始点。

２０５
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３　算例结果分析

３１　静态及模态应力分析结果

图７显示了叶片巡航转速状态下的静力学分

析结果，箭头方向代表铺层角度。考虑到复合材

料拉压性能的不同，第１行云图表示正方向应力

最大值点对应铺层应力分布，第２行代表应力负

方向最大值点对应铺层应力分布。由于只有拉伸

载荷作用到叶片上，犛１ 拉伸和压缩方向极值点的

位置铺层号关于中面对称，静应力拉伸方向最大

值位于吸力面，压缩方向最大值位于压力面，铺层

图７　巡航转速静应力极值点分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｃｓｔｒｅｓｓａｂｓｏｌｕｔｅｍａｘｉｍｕｍｉｎｃｒｕｉｓｉｎｇｓｐｅｅｄ

角度均为０°。犛１２极值点为靠近叶片压力面侧铺

层组，正方向切应力铺层角度为４５°，负方向位于

－４５°铺层上，其他应力方向的极值点均位于靠近

吸力面侧铺层组。犛２ 和犛１３正负极值点有相同的

铺层角度，但犛２３和犛３ 极值点处的角度不同，分别

为（０°，４５°）、（４５°，０°），说明叶片的层间正应力和

面外横向切应力存在耦合效应。同时，除了犛１ 和

犛２ 拉伸应力最大值出现在叶片弦向中部外，其他

极值点均位于叶片前缘处，其中插入层极值点位

于榫头部位，结构层极值点高于插入层，但不超过

叶高的５０％。模态仿真的振动应力幅值如图８

所示，随着模态阶次的升高，最大值点的铺层投影

轮廓完整性提高，弯曲模态转变为扭转模态后，极

值点均位于结构铺层，但是具有非完整叶片型面

轮廓的铺层在前缘红色圆圈区域，存在应力奇异，

图７的静应力分布在插入层前缘处也有应力奇异

现象，仿真计算提取出的应力应除以局部应力集中

系数，即薄弱点评估结果具有保守性，该余量最终

等效成振动应力裕度和风扇叶片设计安全系数。

３２　不同模态振动应力裕度、薄弱点

叶片１阶弯、扭模态各节点振动应力裕度在修

正Ｇｏｏｄｍａｎ曲线材料设计许用值下方区域的分布

如图９、图１０所示。以１阶弯曲模态犛１ 方向（Ｓ１＿

Ｍ１）的薄弱点计算结果为例，压缩静应力的最大值

位于叶片压力面铺层角度α＝０°前缘处，Ｓ１＿Ｍ１薄

弱点位置与其相同，云图旁瓣向两侧扩展，ＨＣＦ失

效位置由压缩静应力决定。犛２ 薄弱点位置与拉伸

静应力极值点相同。对于层间应力，以１阶弯曲模

态犛３ 方向（Ｓ３＿Ｍ１）为例，拉伸静应力最大值位于

吸力面侧第２个铺层组编号为Ｐ０５０的０°铺层，且

振动应力极值点的铺层角度也为０°，但其薄弱点位

于第２个铺层组编号为Ｐ０１１的４５°铺层，云图中没

有明显的旁瓣，所有节点数据向轴域上方均匀扩

展，ＨＣＦ失效位置由静应力和振动应力共同决定。

切应力薄弱点位置与振动应力最大幅值点相同。

１阶扭转模态除犛３ 以外，其他应力薄弱点位置也

只取决于振动应力分布。犛３ 薄弱点处的铺层与

最大振动应力对应的铺层相邻，叶片振动应力分

布对薄弱点分布影响较大，但对应的静应力远小

于静强度，具有较小静应力值的节点成为了薄弱

点，所以给叶片施加一定的预应力会提高其振动

应力裕度。１阶弯曲模态面内正应力薄弱点需要

积累静应力数据，同时薄弱点会对应着负的静应

力值。Ｓ１＿Ｍ３（表示１阶弯曲模态，犛１ 应力方向）

薄弱点左侧存在裕度较小的节点，提高叶片振动

应力设计裕度会使薄弱点移动到此点。薄弱点对

应的节点与该铺层振动应力裕度如图１１所示。

３０５
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图８　巡航转速振动应力幅值分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｔｒｅｓｓａｍｐｌｉｔｕｄｅｉｎｃｒｕｉｓｉｎｇｓｐｅｅｄ
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图９　１阶弯曲模态各应力方向薄弱点位置图

Ｆｉｇ．９　Ｗｅａｋｌｉｎｋｄｉａｇｒａｍｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｅｓｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔｂｅｎｄｉｎｇｍｏｄｅ

图１０　１阶扭转模态各应力方向薄弱点位置图

Ｆｉｇ．１０　Ｗｅａｋｌｉｎｋｄｉａｇｒａｍｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｅｓｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔｔｏｒｓｉｏｎｍｏｄｅ
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图１１　薄弱点对应铺层振动应力裕度

Ｆｉｇ．１１　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｔｒｅｓｓｍａｒｇｉｎｏｆｐｌｙｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｗｅａｋｌｉｎｋｐｏｉｎｔ

３３　薄弱点的弦向位置、叶高位置与失效方向

定义了薄弱点沿叶高方向投影距离的百分比

和弦向距离百分比，以这两个参数为依据提取出

前３阶振动模态薄弱点几何位置信息。从图１２、

图１３可以看出叶片薄弱点位置高度均不超过整

个叶高的４０％，弦向中部、前缘和尾缘都有分布。

１阶弯曲振型面内主应力裕度为０的位置相对较

高，１阶扭转振型的主应力薄弱点位置位于尾缘

处，犛１２薄弱点最靠近尾缘。当叶片的振动响应以

弯曲模态（１Ｆ，２Ｆ）为主时，弦向中部区域的节点

会成为犛２ 和犛３ 的 ＨＣＦ危险点。由于本文未考

虑气动载荷的影响，从两个切应力方向可以看出

模态振型对结果的影响，以叶片纯弯曲模态振动

为例，犛１２和犛１３在１Ｆ和２Ｆ薄弱点的位置相同，位

图１２　薄弱点位置沿叶高方向与叶根距离百分比

Ｆｉｇ．１２　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｗｅａｋｌｉｎｋｌｏｃａｔｉｏｎ

ｆｒｏｍｂｌａｄｅｒｏｏｔａｌｏｎｇｓｐａｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

于４５°、Ｐ００３号铺层节点２０８０１３。扭转模态下面

内切应力、面外纵向剪应力薄弱点的位置向尾缘

图１３　薄弱点位置沿弦向方向与前缘距离百分比

Ｆｉｇ．１３　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｗｅａｋｌｉｎｋｌｏｃａｔｉｏｎ

ｆｒｏｍｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅａｌｏｎｇｃｈｏｒｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

移动，犛１３移动的距离较小，犛１２沿叶高方向的高度

降低，然而却使得犛１３薄弱点位置的高度略有升

高，铺层角度从０°转变为－４５°。犛２３薄弱点的位

置不受模态振型的影响，认为是叶片没有受到气

动力产生的弯矩作用。层间正应力的趋势不同于

面内两个方向的正应力变化规律，弯曲振型节线

的数量不改变薄弱点的位置，扭转作用会使薄弱

点移动到尾缘，相应的铺层角度从４５°变化到－

４５°，但不改变沿叶高方向的投影距离。

为考察复合材料风扇叶片 ＨＣＦ最先出现失

效的应力方向，需根据各方向模态振动应力与许

用振动应力比值的关系，对模态应力缩放因子进

行归一化。当叶片处于某个振动状态时，比值最

大的应力方向最先达到其 ＨＣＦ循环次数。参考

图１４，１Ｆ、１Ｔ、２Ｔ的 ＨＣＦ失效最先发生在犛３，

６０５
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２Ｆ、３Ｆ、２Ｓ失效最先发生在犛１３。犛２ 方向在前６

阶振动模态中所占的比例均为最小值，说明在纯

拉伸工况，预浸料单向带面内强度较低的基体受

到有预应力交变载荷作用，不会最先产生拉伸和

压缩破坏。各阶模态中，归一化缩放因子百分比

在１５％以上的方向为单向带层间切应力和层间

正应力，面内切应力所占的比例较小。

图１４　不同模态归一化α
犿
犼 值分布

Ｆｉｇ．１４　Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄα
犿
犼ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒｍｕｌｔｉｍｏｄａｌｓ

４　结　论

本文提出了一种复合材料风扇叶片 ＨＣＦ失

效位置预测方法，由算例结果可得如下结论：

１）编写的程序可以实现铺层叶片有限元数

据提取和数据库建立。根据提取出的静应力和模

态应力，采用 ＨＣＦ薄弱点评估方法能够有效地

预测复合材料叶片不同振动模态 ＨＣＦ失效位

置、初始失效应力方向。

２）层间静应力极值点均位于铺层前缘，叶片

ＨＣＦ失效位置高度均不超过整个叶高的４０％，

弯曲模态犛３ 薄弱点位于弦向中部，而扭转模态靠

近叶片尾缘。１Ｆ、１Ｔ、２Ｔ的 ＨＣＦ失效最先发生

在犛３ 方向，２Ｆ、３Ｆ、２Ｓ失效最先发生在犛１３方向。

切应力失效位置均由振动应力幅值极值点决定，

犛３ 薄弱点位置依赖于静应力和振动应力分布。

载荷谱中平均压缩应力会导致复合材料叶片

ＨＣＦ失效，具有较小静应力值的部位反而会成为

薄弱点。

本文采用ＣＬＤ模型的缩放方法，预测失效位

置尚可，但无法直接预测疲劳寿命，需要有对照基

准。同时，建议对复合材料标准试样件进行不同

应力比 ＨＣＦ试验以获得该曲线。
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