
叶片及其材料振动疲劳测试中

几个问题的研究
侯静泳 杨景成

振动疲劳试验作为材料力学性能和构件实

物模拟的一种测试手段
,

在苏
、

美
、

德
、

日等

国早已开展
〔, 一 “’。

实践证明
,

航空发动 机 压

气机和涡轮叶片的损坏
,

一般不是由于准稳态

应力或蠕变断裂引起
,

尤其在高性能燃气涡轮

中
,

而其振动疲劳损伤却一直是发动机研制
、

改型和使用中密切关注的问题
。

一台轴流式发

动机中约有2 0 0 0个叶片
,

其中任何一个破坏都

可能导致空中停车或非定期更换
。

业已证 明
,

实验室条件下的振动疲劳试验
,

能够近似地模

拟叶片的使用状态
,

并再现故障的断裂特征
。

因此
,

若能把应用研究与发动机试验结合起来
,

就可在设计阶段预计其使用寿命
,

以确定设计

的合理性和使用 的可靠性
。 。

振动疲劳试验 目前在国内也受 到 广 泛 重

视
,

尤其是航空工业部门正在全面展开
,

但是

在测试过程中出现许多问题
,

迫切要求有一个

可靠
、

统一的方法
。

本文针对叶片及其材料在

振动疲劳测试中存在的几个
L

重要间题
L

进行了较

系统深入的研究
。

一
、

叶片实物上应力一应变

分析和测定及叶片和试

样的应力标定

应力标定一直是该测试中研究的重点课题

之一
,

因为振动台上的力值不像其它试验机有

力值的校正准则
。

目前
,

实验应力分析方法固

然很多
,

但缺乏
“

准
”

和
“

精
” ,

尤其是在高

温动态下测量
,

如光弹
、

云纹法都很难得到解

决
,

有限元法虽然在叶片的振动分析
、

找最大

应力截面
‘

最大主应 力以及主应力方向等方面

是普遍实用的
,

但用来解热应力场却比较困难
,

且误差较大
。

脆性漆法也只能作应力分布的定

性分析
。

唯有电测技术尚有较成熟的使用经验
,

电阻应变片义有部颁标准
,

_

测量精度也较高
。

解决这一间题的思路是利用 电测值加上一

定的数学运算
,

就可以较好地提高应力测量精

度
,

从而提高振动疲劳数据的准确度
。

为此
,

我们认为压气机和涡轮叶片的应力 应变 分布

的测定可采用阿德斯法
。

该法的原理是通过积

分中值定理定出应变函数F (
x
)

,

再求定积分

和解非齐次线性方
i

程组
,

并通过求极值的方法
,

求得应变函数在区间上的最大应变值及其所处

的位置
,

从而求得最大应力值
。

在带表面微裂纹的G H 3 7 合金叶片疲劳胜

能研究中
,

采用此法曾获得满意的结果
。

该法

的大致步骤如下
:

卜 分析实物叶片在某一振型下 的 应 力 分

布
,

测出叶片上应变分布规律
,

找到最大应力

区间
,

然后在最大应力区进行振动应力标定
。

2
.

用阿德斯法对高应变区的数据进行数学

处理 (见 图 1 )
:
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计算结果和叶片断 口说明
,

这种方法是行

之有效的
,

且简单
、

方便
、

可靠
。

不仅提高了

疲劳数据的准确性
,

而且可减少科研工作的盲

目性
。

该测量和计算方法适用于那些不知其应 力

分布情况且需要找 出最大应力值位置的构件
。

如 已研切知道最大应力点
,

则需求出该点可靠

的应变值
。

这时可采用三个长度等差的应变片
,

以该点为中心进行重叠式贴片
,

再用牛顿均差

插值多项式进行外推计算
,

最后求得肠
。x 。

至

于试样上危险截面处应力的测定
,

也同样可用

三片均差等宽的重叠式应变片
,

如图 3
。
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分别为三个应变片的测量值
。

( 3 ) 求最大应变值和最大应变区位置
:

某

函数在区间上有极大值
,

一阶导数必须等于零
,

且其二阶导数小于零
,

因此必须满足
:

c < o 才有最大低
当c 》0, 必须另选三片应变片进行上述计

算
,

最终求得C < o为止
。

然后求得应变最大值
。xn o x

及其所处位置X 二 a x 。 图 3 上图为单片并排贴法 ;

下图为三片重叠贴法
·m 、

卿
一

手
; X

inax 一十
由算得的%

a x 代入虎克定律
a ~ E 。 ,

求得

叶片振幅为 1毫米时叶身的 口m a x 。 ,

最后通过试

验
,

按数据统计理论
, 一

用升降法求得 80 0 ℃下

G H 3 7 一级涡轮叶片使用 50 。小时( 进行表面清

除 ) 后的疲劳强度为 1 9
.

2公斤/ 毫米
“ ,

而带微

裂纹的为 17 .0 公斤/ 毫米
“。

从叶片的断裂位置

着约有 50 肠发生在最大应力区
,

喷丸的六片叶

片竟 , 00 畅断在所计算的最大应力区
,

断裂位置

显得非常整齐
,

女比图2所示
,

关于三片均差重叠式贴片的数 学 处 理 方

法
,

由于试件截面的显著变化
,

受力后形成一

个高应变梯度区
,

若按常规贴一个应变片测危

险断面的应变值
,

势必会降低侧量精度
。

显然
,

大片测得的应变平均值小
,

小片则大
,

表 1给出

了这个差值
、

.

如用均差等宽应变片所得同一点

的应变值
,

并用牛顿均差插值多项式外推
,

可

推得长度为零的应变片的应变值
。

这样实测与

计算相结合
,

可大大提高计算振动疲劳强度的

精度
,

其计算方法如下
。



表 1 不同应变片测得 的应变值比较

试样尖端振幅 (毫米 )

应变片规格

片(9
‘

4毫米 )

片(6
.

4毫米 )

片(3
.

4毫米 )

应变片外推

2 4 1
。

8

2 5 8
.

3

2 7 9
。

3

3 0 8
。

4

4 7 9
。

3

4 9 5
。

8

5 4 5
。

8

6 4 2
。

6

7 3 3
。

3

7 8 3
,

3

8 4 5
。

8

9 3 1
。

4

9 9 1
。

8

1 0 5 0

1 1 1 2
。

5

1 1 8 8
.

2

重叠式贴片三片差均等宽

5毫米长应变片
1毫米长应变片

2 4 5
。

8

2 7 0
。

8

1 0 4 1
。

8

1 0 9 1
。

8

牛顿插值公式
:

f ( x ) = f ( x 。

) + k〔f(x
,
)一 f(x

。

)〕

x 。
、

x , 、 x Z
分别为小

、

中
、

大三 个应 变

片的长度
;

八x 为三个应变 片长度的等差值
。

如将表 1中所示的三片均差等宽重叠 式 贴

片栏内所得的
_

巨对应于同一测点上的大
、

中
、

小三个应变片的应变值代入上式
,

就可求得零

应变片的外推值
,

即危险截面上的应变值f(x)
.

本文按振动理论对上述计算方法进行了验

证
,

结果如下
:

由于此试件为变截面梁
,

因此所用的振动

方程为四阶变系数微分方程
,

如下式所示
,忠

-
一

⋯
一

⋯
.
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)
、

f (x ,
)

、

f ( x Z

) 分别为小
、

中

大三个应变片读得的应变值
;

二为零应变片的长度 (
x 二o )

;

一

等
F (x) ‘(x ’-

解此方程较为困难
,

这里以此运动方程为

基础
,

采用逼近法
,

从运算结果看
,

仅用两次

逼近进行数值计算已足够可靠
,

求得C r 1 7Ni Z

不锈钢试样的理论近似值与实测值比较见表2
,

表 2 C r 17 N iZ 试样实测值与理论值的比较

一
丈
不么

疲 劳 应 力

头 理鱿 1巨 a i 理 论 值

零应变片外推值 } 1 毫米片 5 毫米片 9
.

4 毫米片 a理

法方同不

试样尖端为 1 毫米振幅下的危

险截面处应力值
,

公斤/ 毫米“

6
。

4 7 0 4
。

8 0 0
.

6 4 7 } 6
。

5 5 7

由表 2数据按下式
:

仃理一 a i

a 理

.

10 0肠

计算出应力误差值列于表3
。

表 3 不同方法的误差 比较

高精度的
。

本研究曾采 用 c r j7N iZ
、

B T
一 6 试

样
,

误差均在1
.

5 肠左右
。

应该指出
,

如将重叠

式贴片法与阿德斯法结 合使用
,

则用电侧法可

在较宽范 围内解决应力梯度较大的应变测定间

题
。

奢鹦⋯
1毫米片 5毫米片 }9

.

4毫米片外法顿牛推

由表 2
、

3可以看出
,

对有危险裁面的试样
,

如用重叠式均差等宽应变片加上简便的牛顿擂

值公式的计算
,

所得到的应力应变值是具有较

二
、

振动频率的降低与

裂纹长度之间的关系

过去总把2肠的频率降作为叶片或试 样 出

现宏观裂纹的依据
。

这一结论过去 不仅在振动

疲劳测试中普遍采用
,

而且还用于疲劳断裂的

研究中
,
其实不然

,

美国在 1 96 7年关于
“

叶片



振动技术近况
“

一文中谈到
: “

当控制的频率 关系的建立会有力地促进疲劳断裂的控制
,

因

降低了 2 肠时
,

表明疲劳裂纹己经得到发展
’‘ 。

为这样一来可用控制频率的降低 来监控裂纹的

日本在压气机叶片疲劳试验中规定
: “

为判断疲 长度
。

本文对二种 压 气 机 叶片一
3 咖61 和

劳断裂而设定的下限频率通常是低于自振频率 B几17
,

一种 T C 一4 新机叶片和一种G H 3 7涡轮

的 2 肠的这个值
” 。

总之
, “ 2 肠

”

是个值得重 叶片及 B平
一

6和 c r1 7 N iZ 两 种板材试样进行了

视的数据
。

研究
。

将其数据进行处理
,

绘制成的频率降与

近年来由于断裂力学在航空工业中的广泛 出现裂纹长度之间的关系曲线如图4
、

5所示
,

应用
,

对振动频率的变化与试样出现裂纹长度 数据见表 4
。

表 4 室温下四种叶片的 ( △f/f ) o/o 与
a
的关系

a

一
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。 ,
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1
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另外
,

我们还对 G H 37 涡轮叶片 在8 00 ℃

下进行了试验
,

测得的振动频率降低与出现裂

纹长度的关系如表 5所示
。

大量实验结果表明
,

频率的降低对裂坟的

出现反应十分敏感
,

当频率降低 0
.

1肠时 ( 对于

T c 一4钦合金叶片只需降。
.

n 赫芝左右 ), 这几

种材料的叶片或试样上普遍存在 1毫米左 右 长

的宏观裂纹
,

有的长达5毫米
,

这 已经是相当可



图 4

表 5 G H 3 7祸轮叶片的 ( 八f/f ) 肠与
a
的关系

叶弦平
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_
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△ f , 、
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f
‘一 z

0
.

1

2
·

0

0
,

1

2
。

O

相对裂
纹 长

裂 的标准
,

这也可作为自动化跟

踪 的设计指标
。
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三
、

不同振动疲劳机试
:

验数据的互换性一

目前国内主要有梁式
、

动圈

式
、

气动脉冲式振动台和电涡流

激振器
,

但大量使用的 是前 两

种
。

为弄清这两种试验机数据的
卜 讯 冲

互换性{ 专门用了 15 0 根试祥进
观的裂纹长度

。

当振动频率降低 1呱时
,

3 H g甸

叶片就有15 毫米长的裂纹
,

若降到2呱
,

裂纹竟

长达2。毫米
。

T C
一4叶片在振动频率降低2肠时

,

裂纹长约 13 毫米 ( 见⋯图6 )
。

这可使叶片迅速折

断
,

从而使发动机立即产生故障
. ’

行了对比试验
,

得到 四组升降法 曲线 和 两 组

P一S一N 曲线
。

数据经数理统计处理后
,

初步

结论是梁式电磁振动台与动圈式振动台的疲劳

数据可以互换
,

其理由如下
:

1
.

用小子样升降法求振动疲劳强度公 在这

两种试验机上获得的数据的相对误差均在 2 肠

以内
,

如表 6所示
。

表 6 两种试验机振动疲劳强度
卜

的比较

对差

图 6 T C一4钦合金叶片裂纹形貌 6. 1 6公斤/ 毫米2

2扭 6公斤/毫米 “ 0 、 9 7
_

为此
,

·

本文认为必须打破传统概念盯 在正

常情祝下
,

当试样出现叭1肠的频率降时
,

就可

作为宏观裂纹产生的依据
。 _

对于振动疲劳试验
方法

,
.

1肠的频率降可作为叶片或试样最终断

守17 N ‘

仆
5

·

吵斤/ 毫米
仆

贯
一6
咚3.1 松斤/ 毫粉}

“

一

今 州娜邢外斗
N 图的比每 材 料 为

cr l 7N讯 作图方法见文献阳下得到的卫
一lg N

图如图早所示
。

亩图了可知
,
在两种试验机上所



得到的各级应力水平下的P 坛N 曲线交叉 在

一起
, :分布密集

,

直观上看不 出有显著差别
,

为严格区分用 t分布频率函数来检验两着是否
来自同一正态母体

。

检验结果表明
,

选显著度

。“ 5肠
,

经计算得 1
t l< 比

,

故接受统计假

设
u 一 u 。 ,

认为它们来 自同一母体
,

结果无 显

著差异
,

_

即可以互换
。

3. 数据分散度的比较
,

在各级应力水平下

计算对数寿命X i的子样标准差

一
专 (

1

n 一 1

!
/�

。。工x.乃�吕)两占�

工吕瓦

图 7 C r1 7 N iZ 的P一坛N 曲线

一
一

梁式振动台; -

一动圈式振动台
.

式 中
n
为子样数

、
结果列子表7

。

由表7可知
,

5千瓦梁式振动台所得数据的

标准差普遍比sT 一 60 。动 圈式振动台的要大
,

这

说明同样材料梁式振动台上所得的数据分散度

要比动圈式的大
。

从P
一
1、N 图上看

,

在 s T 一60 。

试验机上得到的直线斜率比梁式试验机上的普

遍要陡
,

这说明差数小 (介一 X S 、
·

, )
,

因此
,

标志分散性的令也就小
。

表 7 数据分散度的比较

井井井
5千瓦梁式振动台台

一 二 _ 二 砚
一一

SSSSSSS卜60 0 动 圈 式 振 动 台台

77777 3
。

3 666 7 0
.

6 333 6 7
。

9 111 6 5
.

1 999 6 2
.

4 777 6 7
。

7 777 7 3
.

3 000 6 5
.

2 已已 6 4
。

0 111 6 2
.

7 555 6 1
.

5 000

SSSSS 0
.

2 4 333 0
。

2 1 999 0
.

2 7 111 O
。

3 4 000 0
0

5 0 555 0
。

1 1 666 0
。

1 1 444 O
。

1 2 000 0
0

1 4 111 Q
·

2 6 666 0
。

4 7 666
「「「「「「「「「「「「「 ‘‘
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四
、

结 束 语

一

对叶片和试样振动疲劳强度测试中的三个

重要间题进行了实验研究
,

结果表明
:

1. 本文提出的重叠式贴应变片的电测技术

与阿德斯法结合使用的方法
, 几

在振动疲劳试验

中对叶片或试样上应力
一

应变分布的分析 和 测

定是行之有效 !玲
。

丫 2
.

振动疲劳试验中
,

振动频率降低 。
.

1 %

可作为宏观裂纹产生的标准
; 1肠可作为试 样

终断试验的标准
。

3. 梁式振动台和动圈式振动台的试验结果

大致相当
,

数据可 以互换
。

对黄京红
、

杨宪峰等同志参与试验工作表示感谢
.

甲 珍
H

·

n ““ “ e
邓

“ ·

透平叶片振动强度
,

坤65
·

〔幻 叶片振动技术近况
,

T r a nS
.

of 七he A S M B

‘

Jo ur n al of E砚 in ee ri ng for Po w 时
,

v o l
.

sg
,

N o
.

s
,
1 9 6 7

.
.

〔幻 裂纹对涡轮叶片扭振固有频率的影响
,

F e r s五

E n g e n i e u r w
,

V o l
.

4 0
,

N o Z
,

1 9 7 4 .

( 4 ) 压气机叶片疲劳试验的自动化
,

石川岛播磨

技报
,

V o l
·

1 5
,

N o
·

3
, 1 9 7 5 ,

p
·

5 2 3
·

( 的 C Il o c o 6 o c 几H T a 且 班兄 卫 。n 3 T O K T y p 6 。-

址 a m 匹 且 万 a y cT a 扛oC T b ,

N O
.

3 n 98 年

〔6 ) 高镇同
、

刘志静等
,

疲劳性能数据手册
, 1 9 820


