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摘要：针对某涡桨发动机在试车过程中发生的自由涡轮叶片裂纹故障，对裂纹叶片进行荧光检查、叶片测频和冶金分析，并通

过 MSC/PATRAN 有限元分析软件确定叶片的振动特性。结果表明：叶片裂纹发生的原因为叶片的第 5 阶固有频率与导叶激励频率接

近而发生共振，引起叶片发生高阶振动，造成叶片高周疲劳失效所致。重点调整螺旋桨的工作转速范围，使其基本处于规定的安全

工作转速范围内。后经 1000 h 试车验证，均未再发生类似故障。
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Blade Crack Fault Analysis of Aeroengine Free Turbine
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Abstract: In view of the blade crack fault of free turbine occurred during a turboprop engine test run袁the crack blade was examined
by fluorescence袁frequency measurement and metallurgical analysis袁and the vibration characteristics of the blade were determined by MSC/
PATRAN Finite Element analysis software. The results show that the cause of the blade crack is that the fifth natural frequency of the blade
is close to the excitation frequency of the guide vane袁 which causes the blade to vibrate at higher order and causes the high cycle fatigue
failure of the blade. The working speed range of propeller is mainly adjusted to make it within the specified safe working speed range. After
1000 h test run袁none of the same faults occurred again.
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0 引言

航空发动机涡轮叶片长期工作在高温、高压、高

转速的恶劣环境下，在气动、机械和热的共同作用下，

其结构强度和振动等问题比较突出。随着发动机性

能的提高和空气流量的加大，工作叶片变得薄而

长，很容易出现振动问题，并导致叶片出现裂纹甚

至断裂[1-2]。

国内外很多学者对叶片强度与振动问题进行了

研究。金向明等[3]对整体离心叶轮叶片的振动可靠性

进行分析；李春旺等[4]分别考虑离心力场、气动力场、

温度场及热力场等因素的影响，对某航空发动机涡轮

叶片工作状态下的振动模态进行分析，发现温度场和

离心力场是影响叶片固有频率的主要因素，但对叶片

的振型影响很小。田爱梅等[5]提出 1 种构件振动可靠

性设计方法；徐可君等[6]建立了叶片振动非概率可靠

性评估体系、方法及模型，并将其应用于航空发动机

压气机、涡轮叶片的振动可靠性计算；陈立伟等[7]建立

了平均应力为定值和随机变量时的结构振动可靠性

模型，给出了可靠度计算的相应表达式及分析流程；

欧阳德等[8]提出了 1 种发动机叶片振动可靠性评估方

法，引入了概率故障树概念；宋兆泓[9]给出了发动机叶

片故障的理论研究、计算分析、实验研究、故障结论、

排故方法和使用效果等；江龙平等[10]将灰色理论与方

法引入叶片的振动可靠性评估；孟越等[11]对叶片强迫

响应问题提出了应用瞬态分析的方法。但在发动机实

际工作中，振动问题远比静力问题复杂[12-13]，故障发生

后其原因定位也更加困难。以往研究发动机叶片的振
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动模态时，关注较多的是叶片的形状、结构、装配形式
[14]及尾流激励[15]等因素，对真实发动机试车中发生的

裂纹故障分析定位方法研究较少。

本文针对某涡桨发动机自由涡轮叶片长时间工

作发生的裂纹故障，采用故障树分析法以自由涡轮叶

片裂纹为顶事件，从设计、试制、试验载荷等方面自上

而下对故障原因底事件进行梳理，通过无损检查与计

量、叶片测频、冶金分析、试验验证等方法排查故障原

因，并建立 3 维模型模拟试验工况开展强度和振动特

性数值仿真分析，确定了自由涡轮裂纹发生的主要原

因，提出了相应的改进建议。

1 故障概述

在对某涡桨发动机进行首翻期寿命试车中发动

机例行定检时，发现在自由涡轮 1 片动叶上有 1 条疑

似穿透性裂纹，在车台对该叶片进行磁流、荧光确认，

通过荧光确认在位于该叶片 4/5 叶高尾缘处有长约

5～7 mm 的裂纹，如图 1 所示。经孔探仪检查其他部

件未见异常，经磁堵检查未见异常金属屑，滑油光谱

分析正常。试车过程共有 5 个试车谱，各试车谱的完

成情况见表 1。截止到发现故障时，发动机累计工作

超过 800 h。

2 检查与分析结果

2.1 荧光检查

将发动机分解检查，并对 27 片自由涡轮叶片均

进行荧光检查和 X 光检

查。荧光检查发现共有 6

片叶片（含台架发现的）存

在单条裂纹，存在裂纹的

叶片在转子上的分布如图

2 所示。图中红色为出现

裂纹的叶片，黑线为裂纹

长度；6 片裂纹叶片榫齿表面啮合痕迹分布较均匀，

未见异常接触痕迹，叶尖及型面表面均未见碰摩及击

打痕迹。

从图中可见，发生裂纹的叶片装配位置呈离散分

布，无明显规律性。裂纹的位置与长度情况见表 2。其

中 27 号叶片的裂纹最长，为 10 mm，其余 5 片叶片的

裂纹长度均为 4 mm 左右。裂纹在叶片上的位置比较

相似，距离叶尖约 8～10 mm，约为 20%叶高的位置

（叶高约 45 mm）。裂纹平直，基本与排气边垂直，形貌

相似。

2.2 断口冶金分析

为进一步判断叶片裂纹的性质，对叶片进行断口

分析，如图 3 所示。从冶金结果来看，检测的 2 个叶片

成分合格，渗层及基体显微组织正常，裂纹性质为疲

劳开裂。疲劳裂纹起始于叶片排气边叶盆表面，源区

宽约 0.4 mm，区域可见 4 个明显的疲劳台阶，由表面

起始后穿过渗层延伸至基体，呈线性多源特征，源区

未见冶金缺陷。裂纹扩展前期断面均较平坦，中、后期

高低起伏较大，疲劳裂纹扩展方向为由叶盆向叶背及

进气边方向，局部位置的

疲劳弧线扩展方向存在一

定的差异性，疲劳弧线之

间局部位置可见宽窄交替

变化的疲劳条带，由此判

断叶片在工作过程中除了

图 1 叶片裂纹照片

试车谱

1

2

3

4

5

阶段数合计

应完成数

34

117

32

5

50

238

已完成数

18

60

31

5

14

128

表 1 各试车谱完成情况

图 2 裂纹叶片分布

装配位置

27

10

8

24

12

14

裂纹长度 /mm

10

4.5

4

4

4

3.5

裂纹距叶尖距离 /mm

10

8～9

8～9

8～9

8～9

8～9

表 2 裂纹位置与长度情况

（a）50 倍放大

（b）100 倍放大 （c）500 倍放大

图 3 叶片断口区形貌
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8
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Mag=50X 100 滋m2

EHT=20 kV WD=16 mm Signal A=SE1 Date:21 Feb 2015
Photo No.=2046 Time:16:35:34

Mag=50X 20 滋m2

EHT=20 kV WD=16 mm Signal A=SE1 Date:23 Feb 2015
Photo No.=2089 Time:12:01:14Mag=100X 100 滋m2

EHT=20 kV WD=16 mm Signal A=SE1 Date:23 Feb 2015
Photo No.=2085 Time:11:56:41
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承受正常的稳态工作应力外，应当还叠加有振动应

力。初步判断自由涡轮叶片裂纹性质为疲劳开裂。

2.3 叶片测频

试验后对装机叶片频率进行复测，并与装机测量

结果进行对比，试验前后叶片的频率基本相同，最大

变化量在 3%以内，符合该核心机自由涡轮转子装配

要求。初步判断试验并未对叶片频率带来很大影响，

裂纹发生的原因并不是频率的改变造成的。

2.4 叶型对比复查

对 6 片存在裂纹的自由涡轮叶片和 6 片正常叶

片的叶型全部进行 3 坐标计量，每片叶片计量 5 个截

面，计量结果均与理论叶型进行对比。根据计量结果

可知，裂纹叶片的叶型与理论叶型之间的偏差范围与

正常叶片与理论叶型之间的偏差范围基本相同，均处

于 0～+0.18 mm，表明试验并未造成涡轮叶片的叶型

变化。

3 计算分析与讨论

为进一步明确涡轮叶片裂纹故障发生的原因和

机理，对自由涡轮转子叶片进行强度和振动特性计

算，确定其在工作条件下的稳态应力分布情况及在工

作转速范围内存在的可能发生共振的转速。

3.1 物理模型与数值方法

按设计图样构建自由涡轮叶片的 3 维模型，如图

4 所示。采用 MSC/PATRAN 进行有限元前、后处理，

采用 MSC/NASTRAN 进行振动特性计算。采用 10 节

点四面体单元对叶片进行有限元网格划分，共有

164308 个单元，242393 个节点。

高压涡轮叶盘结构承受着质量离心力、热载荷、

叶片及前后盘腔气动力、盘与轴装配应力及叶盘的振

动应力等，其中离心载荷和热载荷占主要成分，因此，

开展离心载荷 / 热载荷耦合状态下叶片结构静强度

分析。根据叶片的安装方式，确定叶片的约束条件为

叶片榫齿接触面的全部位移施加约束。

3.2 数值结果与分析

3.2.1 强度特性的计算结果

由于离心力对叶片的应力影响最大，所以强度计

算选取在最高工作转速 43522 r/min 下进行。该发动

机的涡轮叶片采用 K418B 高温合金，材料的特性见表

3。从表中可见，温度对材料的特性影响较大，所以不能

用恒定温度场来模拟叶片的工作环境。因此将工作状

态下的温度场数据施加于叶片表面，以模拟真实的工

作环境。对于涡轮叶片的气动载荷本文在计算中并未

施加，主要是因为自由涡轮的进、排气压力较低，压力

面与吸力面的压差较小，由气动载荷产生的叶片弯应

力相对较小，对最终的计算结果影响不大，可忽略。

自由涡轮转子叶片强度计算结果如图 5 所示。涡

轮叶片在工作条件下的最大稳态应力位于叶片的叶

根部位。从计算结果来看，叶盆根部中间区域的应力

值最大，为 834 MPa，叶片的强度满足要求，裂纹位置

不存在应力过大等问题。

3.2.2 振动特性的计算结果

根据发动机的结构特点分析，自由涡轮导叶共有

19 片，自由涡轮导叶前面有 3 个固定支板，自由涡轮

后面有 6 个固定支板。由此可确定激振数为 3、6、19。

（a）叶片 3 维模型 （b）叶片计算网格

图 4 叶片 3维模型及网格

（a）叶盆 （b）叶背

当量应力 /MPa
8.34+002
7.78+002
7.23+002
6.67+002
6.12+002
5.56+002
5.01+002
4.45+002
3.90+002
3.34+002
2.78+002
2.23+002
1.67+002
1.12+002
5.64+001
8.25-001

8.25-001

图 5 计算工况下叶片当量应力分布

表 3 K418B合金特性

温度 t/℃

20

100

200

300

400

弹性模量 E/GPa

205

199

195

190

185

泊松比 滋

0.29

0.28

0.29

0.28

0.29

温度 t/℃

500

600

700

800

弹性模量 E/GPa

179

173

168

160

泊松比 滋

0.30

0.29

0.31

0.30

注：K418B 合金密度 籽=8010 kg/m3。
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涡轮叶片的工作温度为 750 ℃，工作转速范围为

23760～43560 r/min。

叶片固有频率和叶片共振转速的计算结果分别

见表 4、5。有限元分析得到的自由涡轮叶片坎贝尔图

如图 6 所示。从图中可见，在发动机工作转速范围内，

K=3、6、19 倍激励线与自由涡轮叶片固有的 4、5、6 等

阶存在多个交点（即共振点），共振阶数多。结合发动

机试车的试车谱中转速停留点，认为在 32558 r/min

时自由涡轮叶片第 5 阶的固有频率与导向器的激励

频率 19 可能形成共振。

自由涡轮叶片第 5 阶振型和自由涡轮叶片第 5

阶当量振动应力分别如图 7、8 所示。从图中可见，在

叶片尾缘距离叶顶 20%～30%位置的变形最大，振动

应力也最大。振动应力最大位置与叶片裂纹位置基本

相符，也间接证实了在 32558 r/min 时自由涡轮叶片

第 5 阶的固有频率与导向器的激励频率 19 形成共振

的判断。

通过以上有限元分析可知，叶片产生裂纹的主要

原因是：叶片第 5 阶固有频率与导向器叶片激励频率

发生共振，振动模态为高阶弯曲振型，造成叶身高阶

弯曲疲劳裂纹。

4 改进措施

根据分析结果，结合外场使用实际情况对试车谱

进行适当调整。产生裂纹的主要原因是试验中的自由

涡轮工作转速范围与外场使用存在差距，超出了设计

所规定的安全范围，所以重点调整螺旋桨的工作转速

范围，使其基本处于规定的安全工作转速范围内，更

加接近外场使用情况。后经 1000 h 试车验证，均未再

发生相同故障。

5 结论

对某发动机自由涡轮裂纹故障进行了检测分析

及有限元数值模拟研究，找到导致叶片裂纹故障的主

要原因，结论如下：

（1）由金相剖切检查及能谱分析结果可知，叶片

基体及渗层的成分基本正常，显微组织正常，无过热

过烧现象。

（2）由断口分析可知，叶片裂纹性质均为疲劳开

裂，疲劳裂纹均起始于叶片排气边叶盆的表面，呈线

性多源特征，6 片叶片裂纹属同一性质。结合有限元

分析得到的叶片疲劳裂纹分布位置及涡轮叶片典型

的振型图判断，叶片的振动模态属于高阶弯曲振型。

（3）疲劳裂纹产生的原因主要是试车载荷谱的停

留转速制定不合理，在试车时自由涡轮转子转速超出

使用范围，部分转速停留在高阶共振点，气体经过激

振源产生的激励频率与叶片的固有频率接近而形成

共振，从而造成叶身高阶弯曲疲劳裂纹。

该裂纹故障原因分析与排查方法具有一定的工

阶次

激振 K

动力涡轮转速 /（r/min）

1

6

25422

3

19

22854

4

19

29095

6

19

42152

5

19

32309

7

19

42723

表 5 叶片共振转速计算结果

图 6 计算得到自由涡轮叶片坎贝尔图

阶次

第 1阶

第 2 阶

第 3 阶

第 4 阶

第 5 阶

0

2415

5196

7514

9699

11044

43560

2633

4933

6986

8972

9948

转速 /（r/min）

表 4 叶片固有频率计算结果 Hz
阶次

第 6 阶

第 7 阶

第 8 阶

第 9 阶

第 10 阶

0

14371

15059

17486

20493

22486

43560

13314

13499

15785

18744

20483

转速 /（r/min）

24000

18000

12000

6000

转速 /（r/min）

480003600024000120000

第 1 阶
第 2 阶
第 3 阶
第 4 阶
第 5 阶
第 6 阶
第 7 阶
第 8 阶
第 9 阶
第 10 阶
K=3
K=6
K=19
n=23760 r/min
n=43560 r/min

图 7 叶片第 5阶振型 图 8 叶片第 5阶当量

振动应力
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程应用参考价值，可为涡轮、压气机等旋转部件的故

障分析提供借鉴。

6 建议

为避免类似故障重复发生，提出以下改进建议：

（1）对借用或沿用的转子件应掌握其工作使用条

件、强度和振动特性及其安全使用裕度，给出相应的

限制使用条件；

（2）发动机试车谱的编制除了应准确体现实际使

用载荷、环境条件等之外，还应充分考虑发动机关键

件、转子件等的强度和振动裕度等因素，适当规避敏

感转速点；

（3）发动机重大试验谱的编制和试验过程应加强

设计与试验、不同专业等关键点确认和充分交流，防

患于未然，减少研制风险。
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