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压气机整流叶片开裂的原因

刘丽玉１,李佳佳２,姜 涛１,贺 进２,陶春虎１

(１．中国航发北京航空材料研究院,中航工业失效分析中心,航空材料检测与评价北京市重点实验室,
材料检测与评价航空科技重点实验室,北京１０００９５;２．中国航发涡轮院,成都６１０５００)

摘　要:某型发动机在厂内试车２０h后,其压气机整流叶片在叶身中部出现纵向裂纹.对开裂

叶片进行外观检查、显微组织和断口形貌观察、硬度测试,研究了在发动机工作转速下叶片的振动

情况,分析了裂纹成因.结果表明:整流叶片的开裂性质为高周疲劳开裂,裂纹是由于在发动机工

作转速范围内存在由后排转子激起的旋弯共振而形成的;采取将叶片整体加厚的调频方案,将后排

转子叶片激起旋弯共振的转速调至发动机最高转速以上,可以防止压气机整流叶片裂纹的产生.
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Abstract:AfterinＧplanttestingfor２０h,thestraightenerbladesofthecompressorinacertaintypeofaero
engineshowedlongitudinalcracksinthemiddleofbladebody．Appearanceinspection,microstructureandfracture
morphologyobservationandhardnesstestingwereconductedonthecrackedblades．Thebladevibrationatthe
workingspeedoftheaeroenginewasstudiedandtheformationcauseofcrackswasdiscussed．Theresultsshowthat
thecrackmodeofthestraighteningbladewashighＧcyclefatiguecracking．Thecracksformedbyrotatingbending
resonancecausedbyrearrotorintheworkingspeedrangeoftheengine．Byadoptionoffrequency modulation
schemeofthickeningthewholeblade,adjustingthespeedatwhichtherearrotorbladestirreduptherotating
bendingresonancetoabovethemaximumengineworkingspeed,thecrackformationofthecompressorstraightener
bladecouldbeprevented．
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０　引　言

压气机是航空发动机的一个重要部件.此部件

通过接受涡轮的输出功对空气连续做功来提高空气

的压力,其工作性能的好坏直接影响着发动机的性

能和稳定性.压气机主要由机匣、转子叶片和整流

叶片(静子叶片)组成.其中,整流叶片的工作温度

相对较低,也不会承受由高速转动带来的机械离心

力和弯矩的作用,因此相对于转子叶片,其发生故障

的概率较低.但是,在发动机工作过程中,整流叶片

会因高速气流及其夹带的尘土和沙粒等颗粒的冲刷

而发生损伤.一般在服役过程中,允许整流叶片带

一定程度的裂纹继续运行[１Ｇ２].然而近几年来,由振

动导致的整流叶片的失效事件越来越多[３Ｇ６];而且,
由于整流叶片的开裂故障往往会发展为叶片断裂,
叶片碎屑会随着气流进入燃烧室和涡轮,导致发动

机其他部件损伤,从而造成严重后果.因此,整流叶

片的疲劳开裂问题受到了关注.
某型发动机在厂内试车进行到２０h后,其压气
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机整流叶片(叶片材料为１Cr１１Ni２W２MoV 马氏体

不锈钢)在叶身中部出现裂纹,且裂纹位置和方向与

常规的疲劳裂纹有所差异;该裂纹故障具有失效叶

片数量多、故障概率高(试车１００％出现)等特点.
为了研究此裂纹的性质及产生原因,作者对开裂整

流叶片进行了失效分析.

１　理化检验及结果

１．１　宏观形貌

由图１可见:整流叶片组件由６个(Ⅰ~Ⅵ)扇
形组件组成,每个扇形组件由１３件叶片组合而成;
检查发现共２０件叶片的叶身上有肉眼可见裂纹,裂
纹集中出现在每个扇形组件的中间叶片上,均沿叶

片纵向扩展;有的裂纹出现在叶背侧,有的在叶盆

侧,还有的贯穿叶盆和叶背(即贯穿叶片厚度).

图１　开裂叶片在叶片组件中的分布示意及典型宏观形貌

Fig敭１　Diagramfordistributioninbladeassembly a andtypical

macromorphology a ofcrackedblades

图２　开裂叶片中裂纹的位置及形貌

Fig．２　Positionandmorphologyofcracksincrackedblade

由图２可见:无论是沿叶展方向还是沿叶高方向,
裂纹均大致位于叶身中部;裂纹细小,闭合性较好.

１．２　断口形貌

将裂纹打开后,对断口形貌进行观察.由图３
可见:原始裂纹断口均为弧形断口,穿透裂纹的弧形

侧已贯穿叶片厚度,与弧形相对的一侧呈较窄的剪

切斜面;根据断口上棱线的收敛方向以及弧形的弯

向,可知裂纹起源于与弧形相对一侧中部的表面.综

上可知,穿透裂纹和未穿透裂纹均萌生于叶片的叶盆

或叶背表面,沿叶根、叶尖以及叶片厚度方向扩展.

图３　裂纹打开后的断口宏观形貌

Fig敭３　Macromorphologyoffractureformedbyopeningofcracks 

 a b penetratedcrack initiatingfrombladebacksideand

basinside  c d unpenetratedcrack initiatingfromblade

　　　　　　backsideandbasinside

用CS３１００型扫描电镜(SEM)观察断口形貌.
由图４和图５可以看出:裂纹源位于叶片的叶盆或

叶背表面,呈现小线源特征;裂纹源区未见冶金缺

陷,裂纹扩展区可见细密的疲劳条带.

１．３　显微组织与硬度

随机抽取一个有裂纹的叶片,截取叶身纵截面,
磨抛腐蚀后,在 OLYMPUSGS５１型光学显微镜上观

察显微组织.由图６可知:叶片组织中含有粗大、羽
毛状的黑色板 条 马 氏 体.在 金 相 试 样 上 用 FMＧ
ARS９０００型硬度计测显微硬度.未开裂叶片和有裂

纹叶片的硬度均为３９７~４２６HB,均超出技术条件要

求(３１１~３８８HB)的上限.推测此批次叶片的工艺过

程控制不当,导致组织中出现粗大板条马氏体,硬度
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图４　穿透裂纹断口的SEM形貌(起源于叶背)

Fig敭４　SEMmorphologyoffractureformedbypenetratedcrack initiatingfrombaldeback   a cracksourceposition 

 b morphologyofcracksourceand c morphologyofcrackpropagationarea

图５　未穿透裂纹断口的SEM形貌(起源于叶盆)

Fig敭５　SEMmorphologyoffractureformedbyunpenetratedcrack initiatingfrombaldebasin   a cracksourceposition 

 b morphologyofcracksourceand c morphologyofcrackpropagationarea

图６　叶片纵截面的显微组织

Fig．６　Microstructureoflongitudinalsectionofblade

偏高;这不利于叶片的抗疲劳性能[７Ｇ９].

２　开裂原因分析

２．１　裂纹性质以及一级失效原因

此次整流叶片裂纹故障具有以下特点:(１)试

车２０h就出现,属于早期故障;(２)叶片裂纹均为

在叶身中部的纵向裂纹;(３)叶片裂纹均起源于叶

盆或叶背表面,沿叶根、叶尖以及叶片厚度方向扩

展.整流叶片的裂纹断口相对平坦,微观可见细密

的疲劳条带,疲劳裂纹扩展充分,可知此裂纹应为高

周疲劳裂纹.

高周疲劳破坏是一种在高频交变应力作用下的

失效模式,叶片发生疲劳破坏说明叶片所承受的交

变应力水平超出了叶片的疲劳强度.整流叶片组件

中的叶片批次相同,开裂及未开裂叶片的组织相同,
均出现了不利于叶片抗疲劳性能的粗大马氏体组

织;整流叶片的裂纹故障表现为与寿命无关的早期

故障,且裂纹的萌生和扩展具有规律性.因此,分析

认为叶片疲劳裂纹萌生的主要原因为振动.叶片因

振动(以弯曲振动为主)导致的故障较多[１０],其裂纹

大多横向扩展[１１Ｇ１４],即沿着叶片叶展方向扩展.但

是此压气机整流叶片的裂纹起源于叶盆和叶背表

面,裂纹纵向扩展,推测此裂纹的萌生和扩展应与某

种特殊振型下的共振有关.

２．２　振动分析和二级失效原因

为进一步研究此种裂纹形式的振动模式,对此

压气机叶片在工作转速下的振动特性进行有限元模

拟和分析.应用敲击法得到叶片在常温、静止状态

下的固有频率.根据此压气机叶片的实物建立有限

元模型,叶片材料选用１Cr１１Ni２W２MoV 马氏体不

锈钢,其参数见«中国航空材料手册»;充分考虑叶片

在实际工况下受到的离心力和温度场的影响,采用
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有限元法模拟得到在发动机工作转速下叶片的各阶

振型.由图７可以看出,在发动机工作转速下由后

排转子叶片(４７阶)激起的旋弯共振导致的整流叶

片呈现的振型和应力分布,与开裂整流叶片的裂纹

源位置(约位于叶片叶身中部)和扩展方向(纵向)吻
合.一般来说,若裂纹源与某种振型下应力最大的位

置重合,则说明裂纹是在此振型下的振动应力作用下

产生的.根据图７(b),在叶片上粘贴应力片,采用遥

测方法对叶片进行动态应力测试.结果表明,在

３４１００~３６５００r􀅰min－１的发动机工作转速范围内,
存在由后排转子叶片(４７阶)激起的旋弯共振,共振

频率在２６７００~２８６００Hz,测得叶片开裂部位的应

力高达２２２MPa,远高于此类不锈钢叶片所能承受

的振动应力水平.由此可见,整流叶片上的裂纹是

由后排转子叶片(４７阶)在发动机工作转速下激起

的旋弯共振导致的.

图７　整流叶片振型和应力分布的模拟结果

Fig敭７　Simulationofvibrationtype a andstressdistribution b ofstraightenerblades

　　叶片产生共振,是因为在某一工作转速下叶片

的激振力频率和固有频率吻合,因此可通过改变叶

片固有频率和激振力频率来消除.改变叶片激振力

频率势必要更改后排转子叶片结构或数目,结构调

整较大;改变叶片固有频率则更具可行性.

３　结论及措施

(１)某型发动机压气机整流叶片的开裂性质为

高周疲劳开裂;裂纹产生的主要原因是由于整流叶

片在发动机工作转速范围内存在由后排转子激起的

旋弯共振,导致部分位置的振动应力超过了其所能

承受的应力水平.
(２)采取将叶片整体加厚以改变叶片固有频率

的解决方案,将后排转子叶片激起旋弯共振的转速

调至发动机最高工作转速以上,使得在工作转速范

围内由前后排转子叶片等激起的振动应力均在设计

许可范围内,从而防止压气机整流叶片裂纹的产生;
加强锻造工艺控制,防止叶片中出现粗大马氏体组

织,从而提高叶片的疲劳抗力,防止开裂.
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