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叶根倒角模拟件设计
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摘要：为了避免涡轮叶片叶根倒角低周疲劳开裂故障的发生，需借助叶根倒角特征模拟件对叶根低周疲劳强度进行考核。基

于几何等效相似和载荷工况等效原则，设计了一种真实叶根倒角的特征模拟件。特征模拟件的榫头/叶身沿着周向投影宽度比

例、缘板外侧与榫头外侧距离、缘板厚度、倒角半径等重要几何参数均与真实叶片一致。基于线弹性本构，采用Abaqus软件计算

了特征模拟件在等效载荷工况下的应力分布。计算结果表明，特征模拟件的最大应力为 187.6 MPa，出现在凸台过渡区倒角处，最

危险点第一主应力方向为 l1=0.1141、m1=0.9873、n1=-0.1103，均与真实叶片对应部位的应力情况吻合，说明该叶根倒角特征模拟件

设计合理，可用于考核真实涡轮叶片倒角的低周疲劳强度。
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Abstract：In order to avoid the fault of low cycle fatigue cracks of turbine blade，it was necessary to check the low cycle fatigue
strength of blade root by the blade root fillet characteristic specimen. Based on the principle of geometric equivalent similarity and the
equivalent principle of load condition，a real leaf root fillet characteristic specimen was designed. The key geometric parameters，such as
the width ratio of the tenon / blade along the circumferential projection，the distance between the outer side of the edge plate and the tenon，
the thickness of the edge plate and the chamfering radius，were all consistent with the real blade. Based on the linear elastic constitutive，
the stress distribution of characteristic specimen was calculated by Abaqus software under equivalent load condition. The calculation re⁃
sults show that the maximum stress of the characteristic specimen is 187.6 MPa，which appears at the chamfering of the convex platform
transition zone. The first principal stress direction of the most dangerous point is l1=0.1141，m1=0.9873，n1=-0.1103，which is consistent
with the stress condition of the corresponding part of the real blade. It shows that the design of the blade root fillet characteristic specimen
is reasonable and can be used to check the low cycle fatigue strength of the real turbine blade chamfering.
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0 引言

涡轮叶片在高速旋转过程中要承受高温、高压、

频变气动力、周期性变化的离心力等作用而极易产生

疲劳和蠕变等失效[1]。为了满足气动和结构要求，典

型涡轮叶片呈现较为复杂的几何形状，主要由叶身、

缘板、伸根、榫头 4部分组成，为了提高涡轮效率和解

决叶片振动问题，有些涡轮叶片的叶身顶端带冠。结

合截面变化情况来看，从榫齿至叶冠经历了逐渐扩张

（榫齿至伸根）、突然扩张（缘板）、突然收缩、逐渐变化

（叶身曲面）、突然扩张（叶冠）、突然收缩的凝固过

程[2]。由于叶片本身几何形状复杂，截面突变规律也

很复杂，导致包括叶根倒角在内的叶片不同部位的显
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微组织存在差别。同时，几何突变造成叶根倒角等部

位应力集中。根据发动机故障原因分析可知，叶根倒

角是叶片断裂故障多发部位之一，失效模式以低周疲

劳为主。因此，开展叶根倒角部位力学性能研究对涡

轮叶片的结构强度设计十分重要。

国内外学者研究了叶根倒角对叶轮气动性能的

影响[3-5]、叶根倒角部位的微动疲劳[6-7]和倒角部位微

结构变化[8]。詹洪飞等[9]研究表明，径向扩压器进口

叶根倒角变大在一定程度上能改善发动机的加速性

能；Huang等[10]考虑了倒角对疲劳寿命的影响；Raja⁃
sekaran等[11]介绍了一种能够模拟航空燃气轮机燕尾

叶根受载情况的双轴疲劳试验；丁继伟等[12]设计了叶

根疲劳试验模拟件；张孝忠等[13]考虑平均应力松弛修

正了叶根低周疲劳寿命预测方法；闫晓军等[14]、邓瑛

等[2]通过 2类叶片模拟件和用于对比研究的带缺口的

对比试件分别开展了疲劳和持久试验对比分析，结果

表明，叶片不同部位的材料疲劳性能和持久强度存在

差异；陆山等[15]给出了具有任意最大应力梯度路径的

模拟件优化设计方法。

上述研究大多侧重于叶片气动性能或寿命预测，

针对叶根部分模拟件设计的研究较少。本文采用沿

最大应力梯度路径的方法设计叶根倒角特征部位模

拟试件，所设计的模拟件具有一定的工程实用性。

1 试样设计的一般原则

根据《金属材料轴向加载疲劳试验方法HB5287-
96》标准，本文采用平板试样，故试样设计遵循下列

原则。

矩形横截面试样必须满足：B/b=1.5~4（头部带销

孔的试样尽可能取大者）；b/a=3~8；b×a=9~645 mm2；

Lc>3b；当试件受压应力时，3b<Lc<4b；R/b≥8。
试样设计中所涉及

的参数见表1。
夹头部分与工作部

分横截面积之比的设置

应使失效发生在工件截

面上，依照夹持方式而

定，同时也与载荷的施

加、加工的质量和材料的

性质有关。

试样形状和尺寸的选择应根据试验目的、试验

机类型和特性、被试材料试样的形状和性能来确定。

选择试样工作截面尺寸时，需考虑在试验过程中最大

负载为所用试验机负荷档满量程的25%～75%。

2 最大第一主应力梯度路径的获取方法

工程问题分析一般将最大第一主应力作为最危

险点，即裂纹萌生点，裂纹起裂面与第一主应力方向

垂直，在载荷工况的作用下，裂纹沿裂纹尖端第一主

应力法向方向扩展，其轨迹为 1个空间曲面。在寻找

裂纹扩展轨迹之前，需要通过求解确定裂纹尖端第一

主应力方向。

依据有限元分析能够得到任意节点处的各应力

分量（σx,σy,σz,τxy,τxz,τyz），但无法直接得到该点的 3

个主应力方向，根据弹性力学理论，某一点处的应力

状态如图1所示。平衡方程为

lσx + mτyx + nτzx = lσ = XN

mσy + nτyz + lτxy = mσ = YN
nσz + lτxz + mτyz = nσ = ZN

（1）

通过上述方程求解第一主应力σ1的方向，σ1对

应的第一主应力方向为 ( )l1,m1,n1 ，l1、m1、n1分别为第

一主应力在 x、y、z轴方向上的方向余弦，其关系为

l21 + m21 + n21 = 1 （2）
由式（1）中的任意2式有

( σx - σ1 ) l1 + τyxm1 + τzxn1 = 0
τxy l1 + ( σy - σ1 )m1 + τyzn1 = 0 （3）

式（3）同时除以 l1得

( σx - σ1 ) + τyx m1
l1
+ τzx n1l1 = 0

τxy + ( σy - σ1 ) m1
l1
+ τyz n1l1 = 0

（4）

由式（4）可以求得m1 /l1、n1 /l1，带入余弦关系可得

l1 = 1
1 + ( m1

l1
)2 + ( n1

l1
)2

（5）

依次可以求得m1、n1，

由此确定第一主应力方向

( )l1,m1,n1 。
通过危险点，垂直于

上述已求得的第一主应力

方向（l1,m1,n1）作 1个法平

面，称其为危险截面，在该

符号

Lc

a

B

b1

b

名称

试样工作部分的平行长度

矩形横截面试样工作部分
的厚度

矩形横截面试样夹持部分
的宽度

矩形横截面试样非工作部
分的宽度

矩形横截面试样工作部分
的宽度

表1 试样设计所涉及的参数

图1 某一点处应力状态

τyz

ZN

σyσy
τyx

τxy
σx

（l,m,n）
τxz

YN

σz
τzy

XN N
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z
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危险截面内寻找最大主应力梯度方向，将其用该平面

内的 1段曲线来描述，该曲线可近似代表危险点附近

裂纹扩展轨迹。

参考文献[15]确定最大第一主应力梯度路径的

方法，可知构件危险部位最大第一主应力梯度路径，

如图 2所示。从图中可见，构件最危险点O附近的危

险截面上的最大第一主应力梯度路径[15]获取方法为：

根据试样尺寸选取合适的

Δr作为半径步长，以 O点

为圆心画一定数量的圆

弧，在该圆弧范围内找出

每段圆弧对应的最小第一

主应力点，根据（O，1，2…
n-1，n）这些点作一条连

线，从而得到最大第一主

应力梯度路径P0Pn。

3 叶根倒角模拟件设计

3.1 模拟件设计原则

叶根倒角模拟件设计有以下3个等效设计原则：

（1）几何等效相似。模拟件等效设计部位与真

实叶片对应部位的几何形状相似。材料的宏观力学

性能依赖于其化学成分以及微观结构，对叶片的铸造

成型而言，叶片横截面的变化规律对材料的显微组织

影响较大。在叶片叶根倒角附近，叶片横截面是先突

然扩张，然后突然收缩，该部位的材料性能会产生变

化，因此叶根倒角模拟件设计必须考虑几何突变

特征。

（2）加工工艺相同。模拟件的成形工艺条件与

真实叶片的相同，显微组织与叶片对应部位相近。

（3）载荷工况等效。在试验条件下，施加等效服

役条件的载荷，即确保温度载荷等效，模拟部位最大

应力相同，并确保最大应力点附近一定区域内的应力

梯度等效。

3.2 几何等效分析

基于等效原则，采用等厚度的平板试样模拟涡轮

叶片叶身部位的薄壁特点，采用凸台来模拟叶片几何

突变区域（叶根倒角），凸台外形与叶片叶根倒角附近

区域几何特征相似。

参考[2,14]研究的叶根倒角真实件与特征模拟件

外形，如图 3所示。通过对真实叶片铸造毛坯件（图 3

（a））的尺寸进行等比例

简化，得到叶根倒角特征

模拟件试件（图 3（b））。

其中 A、A'分别为榫头、叶

身沿着周向投影的宽度，

表示截面变化的剧烈程

度；B为缘板外侧与榫头

外侧的距离；C为真实缘

板的厚度；R为倒角半径。

在特征模拟件设计中，B

和 C按真实尺寸取值；取

A/A'=a/a'，以保持截面变化程度一致；考虑到在倒角

处易发生应力集中，倒角半径也取真实值。

采用某型发动机动力涡轮叶片作为研究对象，

经测量得到真实叶片倒

角部位的几何尺寸见表

2，为保证二者应力分布

一致，在设计特征模拟件

时保持该参数相同。

3.3 模拟件尺寸设计和取样方法

根据《金属材料轴向加载疲劳试验方法HB5287-
96》标准规定，在进行叶根倒角模拟件外部尺寸设计

时，考虑了试件和夹具之间更好地传力、试验机加载

量程、试件中部为非标准结构（含几何突变的凸台）等

因素，叶根倒角特征模拟件设计尺寸总长为 84 mm、
宽为24 mm、厚为3 mm。

基于等效设计原则，按照涡轮叶片的几何变化比

例，保证二者过渡区域的几何相似性，在平板试件中

部设计含几何突变的凸台（叶根倒角半径为 1.6 mm，
缘板下方倒角半径为 3 mm）来模拟叶根倒角这一特

征结构，如图4所示。

真实叶片

特征模拟件

A’/A
0.88
0.88

B/mm
1.5
1.5

C/mm
0.8
0.8

表2 真实叶片叶根倒角与

叶根倒角特征模拟件对应区

域几何尺寸对比

图2 构件危险部位最大

第一主应力梯度路径P0Pn

n
n-1

n-2
i

21
OΔr

（a）真实件 （b）模拟件

A

A

BC

a'

a

bc

图3 叶根倒角真实件与其

特征模拟件的外形

图4 叶根倒角模拟件外观尺寸

A

24

21.1
Ø8

R10

6.8
2

9.8
2

R100.8

6

21.05
Ø8 24

A

R1.6R3

3.2
其余21.1

40.2 43
14 0.884 14 Detail BScale 3∶1

SECTION A-A Unlt：mm

B
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4 有限元验证

4.1 真实叶片叶根倒角部位最危险点应力及应力梯度

基于有限元分析软件ABAQUS，采用3维实体单元

（C3D10）对叶片进行网格划分，并对叶根倒角部位进行

局部加密，共划分294061个单元。施加45000 r/min离
心力，采用线弹性本构（弹性模量为110 GPa、泊松比为

0.34）进行有限元计算，真实叶片Von-Mises应力分布

如图5所示。从图中可见，叶根倒角部位最大主应力为

1086 MPa。

4.2 叶根倒角特征模拟件最危险点应力及应力梯度

等效

依据第 3.3节中叶根倒角模拟件设计尺寸建立 3
维有限元模型。采用3维实体单元（C3D20）进行网格

划分，并对叶根倒角可能存在应力集中的部位进行网

格细化，共划分 113694个单

元。采用线弹性本构（弹性模

量为 110 GPa、泊松比为 0.34）
对叶根倒角模拟件在单轴拉

伸载荷下（端部施加 100 MPa
拉应力载荷）进行有限元计

算，得到等效应力分布，如图 6
所示。从图中可见，模拟件的

最大应力为 187.6 MPa，出现

在凸台过渡区倒角处。

计算得到最危险点的应力分布及其第一主应力

方向如图 7所示。从图 7（a）中可见，在最危险点处，

按照第 2章中的方法，首先求解得到最危险点第一主

应力方向为：l1=0.1141、m1=0.9873、n1=-0.1103，即图 7
（b）中红色箭头所指方向。以最危险点O为圆心，在

ABAQUS中建立 path路径，依次以Δr=0.2、0.4、……、

0.8、1.0 mm为半径步长作 5段圆弧，根据每个圆弧上

的最小第一主应力点的连线，获得最大第一主应力梯

度路径P0Pn。

采用同样的方法求得真实叶片叶根倒角部位最

危险点的第一主应力方向为：l1=0.6282、m1=-0.0301、
n1=-0.7775。真实叶片叶根倒角部位与叶根倒角特

征模拟件最大应力梯度路径上主应力分布通过归一

化处理后如图 8所示。从图中可见，叶根倒角特征模

拟件与真实叶片对应部位在一定范围内的应力状态

吻合。

5 结论

本文研究了叶根部位特征模拟件形状优化设计

方法，得出如下结论：

（1）根据某型涡轮叶片叶根处结构几何，设计了

叶根倒角特征模拟件，并通过有限元模拟计算对模拟

件主要尺寸进行了优化；

（2）叶根倒角特征模拟件与真实叶片对应部位应

力分布吻合，表明该模拟件形状设计合理，有一定的

工程实用性。
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图5 真实叶片Von-Mises应力分布

图6 模拟件Von-Mises
应力分布
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图7 计算得到最危险点的应力分布及其第一主应力方向
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+1.086e+03+9.863e+02+8.862e+02+7.861e+02+6.860e+02+5.860e+02+4.859e+02+3.858e+02+2.857e+02+1.856e+02+8.557e+01-1.451e+01-1.146e+02

S, Max. Principal(Avg: 75%)
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