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摘要：针对某压气机转子带凸肩叶片掉块故障，通过外观检查、断口分析、成分分析、组织检查、加工制造质量复查及有限元计

算，明确了叶片断裂的性质，分析了掉块故障的原因。结果表明：故障叶片断口符合高周疲劳断裂特征，叶片波纹度不符合设计要

求，叶片凸肩上、下截面的叶型厚度异常减薄，分析认为该异常改变了叶片的振动特性，降低了共振裕度，在气流激励下可能引发叶

片进气边局部共振，最终导致叶片疲劳失效。
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Fracture Failure Analysis of a Shrouded Blade of Compressor Rotor
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Abstract: In view of the fracture failure of a shrouded blade of compressor rotor袁the properties of the blade fracture and the causes of

the failure were clarified by means of appearance inspection袁fracture analysis袁composition analysis袁tissue inspection袁manufacturing quality
review and finite element calculation. The results show that the fracture surface of the fault blade conforms to the fracture characteristics of
high cycle fatigue and the ripple degree of the blade does not meet the design requirements. The thickness of the upper and lower section of
the blade shoulder is abnormally thinned. It is considered that this anomaly changes the vibration characteristics of the blade袁reduces the
resonance margin袁and may lead to the local resonance of the blade inlet edge under the excitation of the air flow袁finally leads to the fatigue
failure of the blade.
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0 引言

叶片失效是航空发动机的常见故障，引起压气机

转子叶片出现裂纹或发生掉块故障的主要原因包括

强度设计裕度不足、外物打伤、异常碰摩、冶金缺陷、

加工制造缺陷及使用不当等。统计表明，疲劳断裂是

引起转子叶片失效的最常见形式，排查叶片疲劳失效

故障原因，分析叶片失效机理，对改进提升发动机使

用可靠性具有十分重要的意义。

在压气机叶片失效分析研究方面，傅国如等[1]系

统阐述了压气机转子叶片典型失效模式、失效机理、

失效规律及失效原因，并结合实例对典型失效模式特

征进行了分析；Lourenco 等[2]研究了某发动机叶片失

效故障，指出失效起始于蚀坑；刘博志等[3]、李洋等[4]研

究了某风扇叶片初期裂纹及压气机叶片断裂故障，指

出叶身基体组织不均匀及叶片局部晶间腐蚀是导致

叶片疲劳失效的主要原因；佟文伟等[5]、范顺昌等[6]研

究了某风扇叶片裂纹及某高压压气机转子叶片掉角

故障，认为叶片失效主要原因是叶片与机匣之间发生

了异常碰摩；卜嘉利等[7]、姜涛等[8]对某风扇转子叶片

及某压气机转子叶片进行了失效分析，认为叶片裂纹

萌生与表面加工痕迹有关；Poursaeidi 等[9]和 Salava-

tian 等[10]通过试验及数值计算分析了某叶片的失效原

因，认为一弯共振造成了叶片高周疲劳失效；Ker-

manpur 等[11]分析了 Ti6Al4V 压气机叶片的失效机理，
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图 2 断口宏观形貌

总结出叶根位置耐磨性差，同时叶根和燕尾槽接异常

导致叶根疲劳断裂；芦才军等[12]研究了某带凸肩转子

叶片发生断裂故障的原因，初步判断是由共振引发了

叶片疲劳断裂；王婧等[13]针对尾流激振引起的某压气

机叶片进气边高阶共振掉角故障，通过对叶片进行动

态优化设计及改变前 1 级静子叶片分布来改变激振

力，改善了转子叶片的振动状况。

本文针对某压气机转子带凸肩叶片掉块故障，通

过宏观检查、断口分析、加工制造质量复查及仿真对

比计算，分析了叶片断裂性质及掉块故障原因。

1 故障情况

某发动机在工作中突发异响，经流道检查发现第

2 级转子有 1 片叶片进气边掉块，同级转子叶片、前

一级静子叶片排气边及后几级转、静子叶片均有不同

程度打伤，但无明显掉块；检查进口整流器及帽罩，无

打伤痕迹；复查运行参数，在发动机工作期间无超温、

超转及振动异常情况。根据叶片形貌特征判断掉块故

障叶片为首断件，其他故障叶片均为二次打伤件，掉

块故障叶片形貌如图 1 所

示。经检查，故障叶片凸肩

无搭接错位等异常现象，

故障叶片叶尖及机匣涂层

未发现异常刮磨痕迹。该

级转子叶片材质为钛合

金，发生故障时已工作超

过 100 h，复查该型发动机

历史使用情况，该级叶片

未出现过类似掉块故障。

2 断口分析

2.1 断口宏观形貌

通过实体显微镜观察故障叶片的断口宏观形貌

如图 2 所示。从图中可见，叶片断口呈灰色，主疲劳源

位于叶盆侧，靠近凸肩（进气方向）与叶身转接圆弧

处，如图中箭头所示区域；在断口叶盆侧边缘有多处

底部呈银白色、带有金属光泽的打伤痕迹，位置均不

在疲劳源区；疲劳裂纹从叶盆向叶背及两侧扩展，扩

展较为充分，主疲劳源在

扩展过程中又形成多个疲

劳源，疲劳区占整个断口

的 95%以上。主疲劳源区局部形貌及向叶尖扩展的

疲劳区局部形貌如图 3、4 所示。

2.2 扫描电镜观察

通过扫描电镜观察断口主疲劳源区形貌如图 5

所示。主疲劳源区未见冶金缺陷，也未见打伤痕迹。

疲劳扩展区疲劳弧线形貌和放大观察疲劳扩展

区疲劳条带形貌分别如图 6 所示。从图中可见，疲劳

区疲劳条带细密，间距小于 0.5 滋m，符合高周疲劳断

裂特征。

2.3 能谱分析

利用能谱分析仪对叶片断口源区和扩展区进行

成分分析，叶片材质成分符合标准要求，断口上及打

伤痕迹底部均未见外来异常元素。

2.4 金相组织检查

从断口下方约 30 mm 处横向截取金相试样，打

磨、腐蚀后观察显微组织

形貌如图 7 所示。其金相

组织为等轴 琢+茁 两相组

织，符合标准要求。

2.5 断口分析结果

断口分析结果表明，

主疲劳源位于叶盆侧，靠

图 1 掉块故障叶片

宏观形貌（叶盆侧）

图 3 主疲劳源区局部形貌 图 4 向叶尖扩展的疲劳区

局部形貌

（a）100 倍 （b）500 倍

图 5 主疲劳源区放大形貌

（a）57 倍 （b）1 万倍

图 6 疲劳扩展区疲劳条带形貌

图7 叶身横向金相组织形貌

100 滋m 10 滋m

100 滋m 1 滋m

50 滋m
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近凸肩（进气方向）与叶身转接圆弧处，主疲劳源区未

见冶金缺陷，也未见打伤痕迹。整个断口为多源疲劳

断口，在扩展过程中又形成多个疲劳源，疲劳条带细

密，具有高周疲劳断裂特征。

3 叶片加工制造质量复查
经检查，故障叶片榫头、凸肩转接圆弧尺寸及叶

片表面粗糙度均符合要求；根据设计图纸检查叶片

A 1～A 7 7 个型面（如图 8 所示）的进、排气边厚度 C1、

C2 及最大厚度 Cmax（如图 9 所示），除缺失区域外，故

障叶片的测量结果符合要求，与其他叶片相比无明显

异常。

对照标准样件对故障叶片进行波纹度目视检查，

发现故障叶片凸肩与叶身转接圆弧处过渡不符合要

求。通过 3 坐标方法测量从叶片叶尖到凸肩下部

x=14 mm 截面的叶展轮廓，测量结果如图 10（a）所

示，理论模型对应叶展轮廓尺寸数据如图 10（b）所

示。从测量结果来看，故障叶片叶展轮廓在距离叶尖

36.55~44.42 mm 区间（凸肩上方）及 56.34~58.80 mm

区间（凸肩下方），轮廓厚度比理论模型尺寸最大分别

减薄了 0.27 mm 及 0.15 mm，超出了设计要求。

采用最大厚度测量工装，打表测量故障叶片凸肩

上、下方截面的最大厚度，并与其他叶片测量结果对

比，见表1。叶片从叶尖向叶根过渡时，最大厚度 Cmax 应

呈逐渐增大趋势，但故障叶片在 A 2 至 A 3 截面区间，最

大厚度 Cmax 出现先减小后增大的现象，凸肩上、下方截

面的 Cmax 较其他叶片的减小约 0.2 mm。

4 故障原因分析与讨论

复查叶片设计资料及历史使用情况可知，该叶片

强度储备符合设计要求，在使用过程中未出现过类似

掉块故障，可排除叶片设计结构强度储备不足因素；

由断口分析结果可知，叶片断裂性质为高周疲劳，断

口疲劳区未见冶金缺陷，成分及组织符合标准要求，

叶片使用中无外物打伤、碰摩、凸肩搭接错位及载荷

异常等情况，说明该叶片掉块故障与材质、冶金缺陷

及使用无关；加工制造质量复查结果表明，叶片波纹

度不符合要求，叶型自叶尖向叶根过渡时，在凸肩上、

下方截面存在异常减薄，分析该异常可能改变了叶片

的静强度或振动特性。

为进一步分析叶身截面局部减薄对叶片静强度

及振动特性的影响，依据掉块叶片的 3 坐标实测数

据，结合理论模型参数重新构建了掉块叶片的完整 3

维模型。在 UG 软件中重构模型时，A 1～A 3 截面及凸

肩上、下方截面的数据点缺失近 1/4，不能拟合还原完

整的叶型轮廓。为近似还原，假设叶片叶盆和叶背曲

线为光滑 3 次曲线，叶片弦长与理论模型一致，叶型

依据现有数据点进行拟合，向缺失部位进行插值得到

叶型坐标。最后利用各截面叶型，沿叶片高度方向放

样，得到叶身完整的 3 维模型。

在有限元计算中，叶片的约束边界为：在叶片凸

肩接触面施加法向位移协调约束[14-16]，模拟叶片在工

作状态时凸肩压紧状态，在叶片榫头工作面施加固定

约束，模拟叶片在榫槽中的固定状态。

静强度计算结果表明，实测模型在工作状态下

的应力分布与理论模型的基本一致，最大应力位于

图 8 叶片厚度测量截面 图 9 叶型特征尺寸

-x

-y
b

C2

+y

C1 Cmax
+x

O

（a）故障叶片 （b）理论模型叶片

图 10 叶片叶展轮廓测量结果

1.74

1.83

1.85

1.63

凸肩位置
1.98

2.15
1.85

2.26

1.75

1.81

1.86

1.90

1.98
2.00

2.05
2.10

截面

A 1

A 2

凸肩上方

凸肩下方

A 3

故障叶片

2.05

2.20

2.15

2.20

2.50

其他叶片

1.90~2.05

2.16~2.21

2.30~2.35

2.35~2.40

2.45~2.50

表 1 叶片各截面最大厚度 Cmax 对比 mm
截面

A 4

A 5

A 6

A 7

故障叶片

2.90

3.50

4.00

4.60

其他叶片

2.80~2.90

3.30~3.60

3.90~4.10

4.60~4.70

mm mm
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图 11 实测模型叶片等效应力分布

（a）理论模型 （b）实测模型

图 12 叶片共振坎贝尔图

叶背侧根部，叶片掉块区域为低应力区，叶片静强

度储备符合设计要求，如图 11 所示。

采用模态分析方法计算了叶片前 10 阶振型、频

率及相对振动应力。根据发动机压气机结构特点，考

虑转子不平衡引起的机械激振、进口支板数 19 及前

后静子叶栅数 53、67 引起的气流激振，分析可能存在

1E、19E、53E、67E 激振源，绘制理论模型及实测模型

叶片共振坎贝尔图，如图 12 所示。

叶片各阶振动频率线 f 与激振线交点 E 的对应

转速即为叶片的共振转速，从理论模型与实测模型叶

片共振坎贝尔图对比可见，实测模型叶片第 8 阶振动

频率线与 19E 激振线的交点 A，从最大工作转速线外

侧移至工作转速范围内，与最大工作转速的共振裕度

降低，有可能引发危险共振。

实测模型叶片第 8 阶振型及相对振动应力分布

如图 13、14 所示。

从叶片振型对比可见，由于叶片局部减薄，第 8

阶振型节线由凸肩中部前移至凸肩进气侧，从最大相

对振动应力分布来看，最大应力点未发生变化，仍位

于凸肩进气侧根部。从图 13、14 中可见，叶片凸肩部

位振动节线与叶片掉块形貌较为相似，最大相对振动

应力位于凸肩附近，分析认为叶片局部厚度减薄改变

了叶片的振动特性，降低了叶片共振裕度，在气流激

励作用下，叶片在最大工作转速附近可能引发第 8 阶

共振，最终导致叶片疲劳断裂失效。

5 总结

（1）故障叶片断口符合高周疲劳断裂特征，可排

除设计、外物打伤、异常碰摩、冶金缺陷及使用不当等

影响因素。

（2）故障叶片叶身的波纹度不符合要求，疲劳源

所在截面叶型厚度异常减薄，计算结果表明该异常改

变了叶片的振动特性，降低了共振裕度，在气流激励

下可能引发叶片局部共振，最终导致叶片疲劳失效。
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