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摘　要: 提出了一种确定航空发动机叶片振动应力的新方法——断口反推法。该方法依据断裂力学的基本原

理, 从叶片实际断口测得裂纹疲劳扩展速率 da/ dN 值, 并利用材料的裂纹扩展速率 da/ dN 同裂纹应力强度

因子幅值 K 之间的关系,确定出叶片在振动应力作用下的振动应力强度因子; 然后采用有限元数值计算方

法对叶片进行静力分析、模态分析及裂纹应力强度因子计算, 最后反推出叶片在旋转状态下振动应力值的大

小。该方法根据叶片的实际断口情况计算出叶片在断裂之前的振动应力值,对于叶片的故障分析及故障排除

将具有重要的意义。
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Abstract: A new met hod - reverse educing method is put forw ard in this paper , which is to estimate the

vibr ation st ress of aer oengine blade under ro tating st ate. Based on the fr act ur e mechanics theo ry , the

vibr ation str ess intensity facto r K v o f t he blade can be wo rked out by the value of cr ack's gr ow th rat io da/ dN

, w hich is go tten from the actual fr acture section, and the relationship betw een da/ dN and the str ess

intensity factor am plitude K . Thr ough static, modal and cr ack str ess intensity facto r ana ly sis, the v ibrat ion

stress of blade under r ot ating sta te befo re fr acture can be calculated out finally . The r esults will be ver y

significant for tr ouble diagnosing and shoot ing o f aero engine blades.

Key words: blade; v ibrat ion str ess; stress intensity factor ; finite elem ent analysis met hod

　　航空发动机叶片的振动问题长期以来一直是

一个普遍且严重的问题。在工作状态下,转子叶片

受到强大的离心力作用, 如果再加上振动应力的

交变载荷,很容易导致叶片产生疲劳断裂。据统计

资料表明,叶片的振动故障大约占发动机总结构

故障的 1/ 3左右[ 1]。

振动应力是判断叶片能否承受这种振动或估

算叶片寿命的依据,叶片振动应力的大小及分布

情况直接影响到叶片断口的位置和断裂的速度。

在传统的叶片强度计算中, 最初采用工程梁模型

计算叶片的频率、振型以及振动应力分布。后来随

着叶片向小展弦比方向发展,由于其弦向变形比

较显著,所以该方法已经不能满足要求。有限单元

法的出现弥补了上述方法的不足, 能够比较精确

地计算形状复杂的叶片的振动频率和振型。但是,

叶片振动应力值的大小仍很难通过数值计算直接

得到,尤其是高阶振动或复杂振型的振动,因为振

动应力的分布和大小与引起振动的激振力及阻尼

等条件有关。通常,人们采用昂贵的动测方法来测

量叶片的振动应力大小, 即通过实测出某几处的

应力值来判断振幅和振型, 再由计算推断整个叶

片其它各处的振动应力。但是由于种种因素的影

响,动测法得到的振动应力值往往很不准确,这就

为叶片的故障分析和故障排除带来了许多困难。

因此, 寻找能够准确获得叶片振动应力值的新技

术和新方法就显得尤为迫切。

基于上述情况, 本文研究出一种计算叶片在

旋转状态下的振动应力的新方法——实际疲劳断

口反推法。该方法不同于传统的对叶片进行计算

的思路, 而是从叶片的实际疲劳断口出发, 用解

反问题的思路计算出叶片振动应力。由于叶片的
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实际疲劳断口本身记载了叶片在断裂之前的疲劳

裂纹扩展和断裂过程, 利用现代高精度测试技术

对实际断口进行分析和测量,就可以得到裂纹的

疲劳扩展速率da/ dN。根据断裂力学裂纹疲劳扩

展理论,并用有限元法对叶片进行力学和振动分

析,最终反推出叶片在无裂纹状态下的振动应力

值。这对于叶片的故障诊断和排除具有重要的意

义。

1　振动应力的断口反推法理论基础

1. 1　裂纹疲劳扩展与应力强度因子
[ 2, 3]

根据断裂力学理论,在周期性交变载荷循环

作用下,裂纹疲劳扩展的速率 da/ dN ( a 为裂纹

长度, N 为循环次数)与应力强度因子变化幅值

K 之间的关系可以用W alker 公式表示

da
dN

= C
K

( 1 - R) n

m

( 1)

其中: C, m, n为常数(与材料、环境、频率、温度等

有关) ; R 为载荷比; 应力强度因子 K 的大小取

决于载荷 的大小以及裂纹和构件的特征尺寸。

K 与 之间的关系可以表示为

K = f ( 2)

其中: 为载荷应力; f 为一函数,以裂纹和构件

的特征尺寸等参数为自变量。

如果在交变载荷 作用下,相应的应力强

度因子幅值 K 为

K = f ( 3)

　　式( 1)和式( 3)给出了裂纹扩展速率 da/ dN、

应力强度因子幅值 K 和载荷幅值 之间的关

系,对于一个确定的带裂纹构件来说,如果在某循

环载荷下已知裂纹扩展速率 da/ dN , 就可以求得

应力强度因子幅值 K 和应力载荷幅值 。

1. 2　旋转状态下叶片的振动应力和应力强度因

子[ 4]

假定叶片在旋转状态下的离心应力为 c, 在

离心力作用下发生振动时的振动应力为 v, 总应

力为 ,则它们之间随时间的关系如图 1所示。

由图 1可得

max = c + v ( 4)

min = c - v ( 5)

R = min/ max ( 6)

= max - min = 2 v ( 7)

　　相应于以上不同的应力场,假定在离心应力

场中裂纹的应力强度因子为 K c, 与振动应力 v

图 1　旋转状态下叶片的振动应力

F ig . 1　Vibrat ional stress on r otat ing stat e

相对的振动应力强度因子为 K v,总的应力强度因

子为 K , 则有

K max = K c + K v ( 8)

K min = K c - K v ( 9)

K = K max - K min = 2 K v ( 10)

　　以上各式给出了 , v, R, K 及 K v 之间的

关系。联立式( 1)～式( 10) ,就可以由叶片实际断

口参数 da/ dN , 求得裂纹的应力强度因子幅值

K 和 , 进而得到振动应力强度因子 K v 和振

动应力 v。这就是振动应力断口反推法的基本出

发点。

1. 3　有效应力强度因子

由于应力比 R 的存在,为实际求解方程带来

了很大的困难。为了避免这一问题而又不忽视应

力比的影响, 本文采用了有效应力强度因子幅值

K eff进行计算,并认为在高速旋转状态下叶片的

应力强度因子幅值 K 即为有效应力强度因子幅

值 K eff
[ 2, 3]。

有效应力强度因子理论是考虑到裂纹尖端的

闭合效应,认为导致裂纹扩展的有效应力幅值不

是 = max - min , 而是 f = max - op ( op指的是

使裂纹尖端张开所需的最小应力, 其值大于

min )。与有效应力幅值 f 相对应的有效应力强

度因子幅值为: K eff = f f 。试验证明
[ 3]

,在不同

应力比下, 材料的 da/ dN - K eff关系可以用一条

曲线来表示, 即 da/ dN - K eff曲线不随应力比的

改变而改变。所以本文利用材料的 da/ dN - K eff

关系来确定应力强度因子幅值 K 及振动应力强

度因子 K v,从而使计算更加简单易行。

2　振动应力断口反推法的实现过程[ 5～7]

本文以一钛合金压气机工作叶片为例说明断

口反推法的具体计算过程和步骤。
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2. 1　由实际断口参数计算应力强度因子

如该压气机工作叶片的材料为 TC11, 在距

叶根大约 2mm 高度的位置发生疲劳断裂。疲劳

断口呈半椭圆形, 具有典型的高周疲劳断口特征,

裂纹的稳定扩展区范围为: 椭圆半长轴 a≤

10. 5mm ,半短轴 b≤3. 5m m。利用断口稳定扩展

区的二次碳复型试样, 在透射电镜下对疲劳条带

进行观察与测量,得到不同裂纹长度处的疲劳条

带宽度值, 如表 1所示。图 2、图 3分别示出了裂

纹长度 a为 1. 083mm 和 3. 416mm 处的疲劳条

带形貌。

表 1　不同裂纹长度上的疲劳条带宽度测量值

Table 1　Width of the propagation strip at dif ferent crack length

裂纹长度 a/ mm 1. 080 1. 417 1. 750 3. 273 3. 416 3. 624 3. 970 4. 040

间距 S /  m 0. 0945 0. 0939 0. 0949 0. 0854 0. 0780 0. 0691 0. 0758 0. 0710

图 2　a= 1. 083mm 处的裂纹疲劳条带形貌

F ig . 2　Patt ern of cr ack propaga tion w hen

a= 1. 083m m

图 3　a= 3. 416mm 处的裂纹疲劳条带形貌

F ig . 3　Patt ern of cr ack propaga tion w hen

a= 3. 416m m

　　由测量结果可以看出,在裂纹的稳定扩展区

内半椭圆疲劳裂纹短轴方向上的疲劳条带宽度基

本上保持一致, 所以取平均值为 0. 083 m。每一

个疲劳条纹按照一次应力循环计算, 则裂纹疲劳

扩展速率da/ dN 值为 8. 3×10- 8
m / cycle。由于扩

展速率较小, 属高周疲劳扩展范围,可以认为疲劳

裂纹扩展是由振动应力引起的。

根据文献[ 3] , T C11材料的 da/ dN -K eff曲线

如图 4所示。当叶片的裂纹扩展速率 da/ dN 等于

8. 3×10
- 8

m/ cycle 时, 其应力强度因子幅值 K

图 4　T C11 裂纹扩展 da/ dN -K e ff拟合曲线

Fig. 4　da/ dN - K ef f cur ve o f TC11

= 1. 088×10
7
N·m

- 3/ 2
, 从而由式( 10)求得 K v =

0. 544×10
7

N·m
- 3/ 2
。

2. 2　叶片计算状态的确定

本文使用AN SYS 有限元软件对叶片进行静

力、动力分析以及三维应力强度因子计算,并选取

20节点的实体等参数单元(见图 5)。

图 5　叶片模态分析有限元模型

F ig . 5　FEA model for modal ana ly sis

根据叶片的实际工作情况, 在不同工况下对

叶片进行模态分析,得到各个工况下的各阶固有

频率和振型,作出叶片的共振图(见图 6) ,结合发

动机具体结构和叶片的动应力测试结果进行共振

分析, 最后确定计算状态为:转速为 12 600r/ m in

305　第 4期 李海燕等:旋转状态下叶片振动应力的断口反推法



时第 1阶固有频率下的振动状态。

图 6　叶片共振图

Fig. 6　Resonace figur e of blade

2. 3　叶片的振动应力及应力强度因子计算

在前述叶片模型的基础上, 在叶背中部距叶

根 2m m 的位置开一椭圆形裂纹: a= 4. 5m m, b=

1. 5mm。在选定的计算状态下对开有裂纹的叶片

模型首先施加离心力载荷进行静力计算,然后在

此基础上进行模态分析, 得到一阶弯曲振动的振

动应力 ′
v ( ′

v 为相对振动应力)和相对振动应力

强度因子 K
′
v= 4. 280×10

10
。所得到的

′
v 和 K

′
v 并

不是真实值, 而仅仅代表了一个相对关系。在线弹

性条件下,它们与真实值 v 和 K v 之间的关系为

v = ! ′
v ( 11)

K v = !K′v ( 12)

式中: !为待定系数。
由于叶片的振动应力强度因子已经由实际断

口参数求得: K v = 0. 544×10
7
N·m

- 3
/ 2, 由式

( 12)即可确定系数 != 1. 27×10- 4, 再由式( 11)

即可求出带裂纹叶片各点的真实振动应力值 v。

2. 4　反推叶片产生裂纹之前的振动应力

在相同的载荷与约束条件下对不含裂纹的叶

片模型首先施加离心力进行静力计算,然后在静

应力场的基础上进行模态分析,得到旋转状态下

一弯振动的相对振动应力 ′
pv, 而真实的振动应力

pv可由
′
pv与一系数 ∀的乘积得到

pv = ∀′pv ( 13)

　　当裂纹尺寸较小时, 认为裂纹的存在对振动

特性的影响可以忽略不计(在前述裂纹尺寸条件

下一阶频率相差不到 1Hz)。所以在距离裂纹较远

的地方,可以认为振动应力不受裂纹的影响,即在

含裂纹和不含裂纹 2种情况下的振动应力是相等

的: pv= v。这样就可以利用某些点的 v 代替 pv,

代入式( 13)求得系数 ∀= pv/
′
pv = 1. 24×10

- 4
。然

后再由式( 13)求得不含裂纹叶片各点的振动应力

pv。

根据计算结果, 裂纹位置处垂直裂纹面方向

的振动应力值为 141. 6 MPa,而该方向上的最大

振动应力值为 198. 0 M Pa,位于叶背根部。在裂纹

位置处由于振动而引起的应力比为 0. 35,从而验

证了利用有效应力强度因子进行处理是合理的。

3　振动应力断口反推法实现的技术关键

( 1)采用先进的测量技术对叶片实际断口的

疲劳条带宽度进行准确测量, 以得到断裂参数

da/ dN。本文采用二次碳复型试样制作技术获得

断口疲劳条带的试样, 并在透射显微镜下进行观

测,得到比较准确的疲劳条带宽度值,从而为断口

反推法的实现奠定了基础。

( 2)为了从已测得的裂纹扩展速率 da/ dN 反

推叶片的振动应力,必须要确定出该材料在相应

载荷、构件形状等条件下的裂纹扩展速率 da/ dN

与应力强度因子 K (或有效应力强度因子

K eff)之间的关系。

( 3)要确保断口反推法的计算状态恰好为引

起振动故障的实际状态, 必须在对叶片进行共振

分析的基础上根据实际经验确定出正确的计算状

态,这样才能保证整个计算过程的可靠性。

( 4)叶片发生振动时,尤其是在高阶振动的情

况下,其应力分布十分复杂,叶片的裂纹类型并不

是单纯的Ⅰ型或Ⅱ型裂纹, 而是 2种甚至 3种类

型的混合。所以应当确定出不同裂纹类型间的相

互作用关系, 从而使裂纹扩展速率和应力强度因

子的关系更能代表实际情况。本文的计算仅仅考

虑了Ⅰ型裂纹的简单情形。

( 5)为了准确计算三维小尺寸裂纹的应力强

度因子,必须要有功能强大的断裂力学有限元分

析软件予以保证。

4　结　论

本文研究了一种确定叶片在旋转状态下振动

应力的新方法——断口反推法, 即利用实际断口

测量参数 da/ dN 以及材料的 da/ dN - K 关系曲

线,通过对叶片进行静力计算、模态分析及裂纹应

力强度因子计算,反推出叶片在不含裂纹时的振

动应力,从而为叶片振动应力的确定提供了一种

新的思路和方法。本方法的最大优点是可以在较
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短的时间和较少的费用条件下定量地反推出叶片

在发生故障之前的振动应力值,为叶片疲劳断裂

的故障分析和排除提供有力的支持。但同时它也

存在着一定的局限性, 例如其准确性受到断口实

测 da/ dN 值, 材料的 da/ dN - K 曲线,以及计算

状态的选取等因素的影响, 并且只能对发生了疲

劳断裂的叶片才可适用。为了进一步提高本方法

的适用性和计算结果的准确性,还有待于在工程

应用中积累更多的经验和数据, 以使其逐步完善。
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