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Improvement Research on Chamfer Design of Compressor Rotor Blades

压气机转子叶片削角设计改进研究

一
型 涡 喷 发 动 机 自 使 用 以

来 ， 长 期 存 在 压 气 机 第

5级转子叶片叶尖掉块问

题，通过分析认为该故障主要原因

是在常用工作转速范围内，第5级转

子叶片存在高阶共振，使叶片叶尖

故障部位附近存在最大振动应力，

引发疲劳裂纹掉块 [1-5]。针对该故

障，开展了叶尖磨削工艺优化和叶

型优化控制等措施，故障得到一定

控制，并提出了削角、叶尖间隙控

制、叶型加厚等可能的改进方向。

本文对3种削角叶片方案进行了仿真

计算，分析选定1种有效方案开展

了动态测量试验、整机性能对比试

验、综合考核验证试车等工作。

结构介绍
一型涡喷发动机压气机为 8 级轴流

式结构，由转子和机匣等组成。压

气机转子为盘鼓式结构，第 1 ～ 6 级

转子叶片用燕尾形榫头和盘上燕尾

形榫槽相连接，第 7 ～ 8 级转子叶片

用枞树形榫头和盘上枞树形榫槽相

连接。第 5 级掉角转子叶片如图 1 所

示，材料为铝合金，质量轻、硬度小，

掉块后会打伤同级或其后叶片。掉

块碎片进入燃烧室后即被烧融，不

会对涡轮部件造成损伤。

航空发动机压气机叶片掉块问题是极难根治的顽疾，相关领域内从设计、制造、使用等各方面开展的改进工
作均是为了降低其发生的概率，而设计端是一种源头性的工作，可以通过调整叶型来达到所需的功能性能，
同时避免各种结构、强度、振动问题，各型发动机压气机叶片设计改进采用的方法多种多样。

■  郭永强  邵莉  艾军军  赵中正  张美龙 / 中国航发动力股份有限公司

削角方案
经研究分析认为，该型发动机在常

用工作转速时产生的激振频率与第 5

级转子叶片固有振动频率相近，使

得叶片产生剧烈振动，叶片振幅增

大，叶尖故障部位振动应力增大，

引发疲劳裂纹掉块。根据故障原因

制定了叶根加厚、工艺优化、间隙

控制等措施，取得了一定的效果，

但该故障仍时有发生，为了从根本

上解决该故障，避开常用工作转速

范围内的共振，研究制订了叶片削

角改进技术方案。

削角尺寸确定
结 合 外 场 该 级 转 子 叶 片 掉 块

尺寸，本文拟定 3 种削角尺寸（弦

向 × 展向），分别为方案 A（15mm× 

45mm）、 方 案 B（30mm×5mm） 和

方 案 C（15mm×20mm）， 削 角 后 的

叶片模型如图 2 所示。

图 1   掉块的压气机第 5 级转子叶片

图 2   压气机第 5 级转子叶片削角三维模型

（a）方案 A （b）方案 B （c）方案 C
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计算分析方法
采用有限元分析法，对比分析

3 种削角模型振动特性，并评估静强

度。对 3 种尺寸的削角叶片进行性

能计算分析，评估削角对性能影响。

通过强度计算、性能计算，确定最

终削角尺寸。

设计试验验证
根据理论计算结果，综合选定

改进效果最佳削角方案，对选定削

角方案开展振动特性测试，评估确

定削角叶片的各阶振型、频率。在

发动机上配装削角及未削角叶片，

首先开展动态测量试验，评估分析

第 5 级转子叶片在不同转速的叶尖振

幅及频率 ；然后开展整机性能对比

试验，评估分析削角对发动机性能

的影响 ；最后根据振动特性计算分

析结果确定共振转速，并在综合考

核验证试车中，使用该共振转速进

行削角叶片的高周疲劳寿命考核。

仿真计算
仿真计算是目前设计改进研究有效

且必要的手段之一，具有降低设计

成本，提前发现问题等优势。本文

开展了 3 种不同削角尺寸叶片的强度

和性能影响仿真计算分析，确定 3 种

削角方案中最优方案。

强度及振动计算
对 3 种方案削角叶片进行强度

及振动计算分析。根据叶片的安装

条件，模拟叶片安装方式，对叶片

榫头的两个侧面进行约束。首先，

施加应急转速 4900r/min 下的离心载

荷，计算叶片最大应力分布及应力

值，通过 3 种削角叶片的静强度计

算可得，3 种削角叶片最大应力位置

均在叶背根部，削角方案 A、方案

B、方案 C 安全储备系数分别为 3.43、

2.94 和 3，满足强度设计要求。然后，

在1750r/min（慢车转速）、3530r/min、

3850r/min（ 放 气 状 态 ）、4200r/min、

4425r/min（额定转速）、4700r/min（最

大工作状态）、4900r/min（应急工作

状态）等特征转速下，计算叶片频率、

振型及振动应力分布，分析3种削角

叶片受共振转速的影响，给出最优削

角尺寸。

结 合 外 场 载 荷 调 研 情 况， 发

动 机 常 用 工 作 转 速 范 围 在 3500 ～

3800r/min、4000 ～ 4300r/min。以常

用工作转速为激励输入条件，振动

计算结果为 ：未削角叶片在常用转

速范围内，在激振力倍频K=80 时，

4310r/min 附近存在 8 阶共振 ；削角

方案 A 叶片在常用转速范围内，在

激振力倍频K=80 时，不存在共振，

在激振力倍频K=80×2 时，也不存

在共振 ；削角方案 B 叶片在常用转

速范围内，在激振力倍频K=80 时，

4310r/min 附近存在 8 阶共振 ；削角

方案 C 叶片在激振力倍频K=80 时，

4350r/min 附近存在 8 阶共振。

综上所述，基于静强度分析及

振动特性分析，拟选取削角方案 A

叶片作为设计改进叶片。

削角叶片气动性能仿真
采用相关软件进行数值计算。

流动工质为理想气体，进口条件由第

4级静子出口条件确定，给定平均静

压，壁面为绝热无滑移边界条件，各

通道间为周期性边界条件。转子和静

子间的动静交界面为“完全非匹配掺

混面”，可在动静交界面上严格保证

流量、动量和能量的守恒。计算第5

级转子叶片3种削角方案对压气机性

能影响，如表1和图3所示。

在压比方面，3 种削角在不同转

速下均降低了压气机的压比，降低

程度随转速的不同而变化，削角对

中间转速的影响较大。在峰值效率

工况下，方案 B 压气机压比下降的

相对变化量最大为 2.80% ；方案 A 和

方案 C 压气机压比下降的相对变化

量最大为 2.01%。方案 B 压气机压比

的降低程度最大。

在效率方面，所有转速下 3 种

削角尺寸对效率均产生负面影响，

但整体影响程度不大。在峰值效率

工况下，方案 B 压气机效率下降的

相对变化量最大为 1.07% ；削角方案

A 和方案 C 压气机效率下降的相对变

化量最大为 0.76%。方案 B 压气机效

参数 方案
4900 /

（r / min）
4700 /

（r / min）
4425 /

（r / min）
4200 /

（r / min）
3850 /

（r / min）
3530 /

（r / min）
1750 /

（r / min）

峰值效率

工况的

压比相对

变化 / %

A -0.87 -1.10 -1.51 -2.01 -0.36 -0.96 -0.40

B -1.30 -1.78 -1.67 -2.80 -0.76 -1.28 -0.51

C -0.65 -0.94 -0.75 -1.56 -0.19 -0.67 -0.27

峰值效率

相对

变化 / %

A -0.15 -0.09 -0.06 -0.34 -0.05 -0.20 -0.76

B -0.21 -0.13 -0.47 -0.55 -0.11 -0.26 -1.07

C -0.11 -0.04 0.03 -0.22 -0.03 -0.10 -0.14

失速裕度

变化 / %

A -3.61 -1.07 -3.43 -2.51 -1.85 -4.11 -0.64

B -2.85 -0.79 -1.77 -1.27 -1.72 -2.59 -2.09

C -1.90 -0.20 -3.02 -2.30 -1.30 -1.76 -0.09

表 1   3 种削角结构对 8 级轴流压气机性能的影响



55航空动力 I  Aerospace Power    2025年 第2期

技术 ┃ Technology

速均不在常用工作转速范围内，与

仿真计算结果基本吻合。

整机性能对比试验
为评估削角后的压气机第 5 级

转子叶片对发动机整机性能的影响，

选取 1 台发动机开展整机性能对比试

车试验，配装方案 A 叶片、未削角

叶片的发动机整机性能对比试车试

验结果如表 4 所示。配装方案 A 叶片

与配装未削角叶片试车性能对比相

差小，推力相对偏差在 0.42% 以内，

排气温度相对偏差在 0.70% 以内，耗

油率相对偏差在 1.24% 以内。

综上所述，通过对比试车，配

装方案 A 叶片后发动机各项性能参

数较原状态的相对偏差在 1.24% 以

率的降低程度最大。

在失速裕度方面，3 种削角结构

在所有转速下均降低了压气机的失

速裕度。发动机厂内交付试车过程

中，对发动机喘振裕度进行通过性

专项检查，配装削角叶片的发动机

喘振裕度检查标准与未配装削角叶

片发动机一致，可满足外场发动机

正常使用。

综合分析，3 种削角均降低了压

气机性能，其中从压气机压比和效

率影响考虑，方案 A、方案 C 相较于

方案 B 影响小。

仿真计算结论
综上所述，基于静强度及振动

特性计算分析，方案 A 优于方案 B、

方案 C；基于性能计算分析，方案 A、

方案 C 优于方案 B。综合选定方案 A

开展试验验证。

试验验证
叶片振动特性试验
对削角叶片开展振动特性测试，

进一步评估确定削角叶片的各阶振

型、频率，仿真计算频率与叶片振

动特性试验测量频率基本一致，结

果如表 2 所示。

动应力测量试验
利用非接触式振动测试系统开

展动应力测量试验，检测削角和未

削角叶片工作转速范围内振动情况，

对共振情况进行分析，确定共振转

速、共振频率和共振幅值。

发动机分别配装了未削角叶片

和削角叶片，进行动应力测试，结

果如表 3 所示。

根据动态测量结果，在发动机

全转速范围内，捕捉到削角前后叶

片 2、4、7、8 阶共振信号，各阶共

振振幅基本一致，振动应力略有下

降。削角后，捕捉到的各阶共振转

阶次 1 2 3 4 5 6 7 8 9

振动计算

频率 / Hz
489.4 1339.7 2135.2 3310 4281.5 4785 5276.9 6073 6726.1

振动试验

频率 / Hz
491 1382 2091 3374 4341 5030 5195 5571 6109

计算

偏差 / %
-0.33 -3.16 2.07 -1.93 -1.39 -5.12 1.55 8.27 9.17

表 2   方案 A 叶片振动特性试验结果

（a）压比特性 （b）效率特性

流量 / （kg / s） 流量 / （kg / s）

20

0.85

0.80

0.75

0.70

0.65

0.60

0.55

0.50

0.45

效
率

10060 14040

原型加厚
原型加厚，端削 15mm×45mm
原型加厚，端削 30mm×5mm
原型加厚，端削 15mm×20mm

12080 16020
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3

2

1

总
压

比

n=1750r/min

n=3530r/min

n=3850r/min

n=4200r/min

n=4425r/min

n=4700r/min

n=4900r/min

10060 14040

原型加厚
原型加厚，端削 15mm×45mm
原型加厚，端削 30mm×5mm
原型加厚，端削 15mm×20mm

12080 160

图 3   未削角（ 原型加厚 ）及 3 种削角方案的 8 级轴流压气机性能
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内，对发动机整机性能影响较小。

综合考核验证试车
结合振动特性计算分析结果、

削角叶片动态测量结果、外场实际

使用载荷情况，确定了共振转速。

结合考核验证试车，对常用工作共振

转速（1750r/min、2000r/min、2500r/min、

4425r/min）进行削角叶片的高周疲劳

寿命考核。验证削角叶片的效果以

及对发动机的整体影响。

在 1 台配装方案 A 叶片的发动机

上开展综合考核验证试车，制定试

车大纲，采用 600h 加速模拟试车。

试车后发动机各状态的推力、排气

温度、耗油率等性能满足技术要求，

振动值满足≤ 1.5g 的技术要求，滑

油消耗量符合≤ 1.5kg/h 的技术要求，

燃油、滑油、汽油、液压油按规定

化验合格，温度场分布符合正常规

律，发动机各项定期工作检查结果

均满足大纲要求。

试车过程中定期对削角叶片进

行孔探检查，均正常，未出现掉块

等问题。试车完成后对全台 67 件削

角叶片进行了荧光检查，荧光检查

合格，无裂纹等异常。

外场领先使用
根据研究验证计划，方案 A 叶

片装配于 2 台大修发动机，在外场累

计使用超过 400h，外场定期检查叶

片正常，未出现第 5 级转子叶片掉块

故障。

结束语
叶片作为航空发动机设计中极其重

要的零件，每型发动机叶片设计都

需要开展大量的工作，本文针对压

气机转子叶片叶尖掉块问题开展了

削角设计改进研究工作，通过仿真

计算验证了选定方案的可行性，并

开展一系列试验证明了选定的削角

叶片有效地避开了常用工作转速范

围内的共振，振动最大应力分布位

置由未削角叶尖部位移到了削角叶

片排气边叶根部位，叶片强度裕度

增大，可有效解决第 5 级转子叶片

叶尖掉块故障。本文的分析方法及

结果可为相关工程设计人员提供参

考。                                           

（郭永强，中国航发动力股份有

限公司，高级工程师，主要从事发

动机总体结构技术研究）
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转速 /

（r/min）

推力 / kN 推力

变化率 / %

排气温度 / ℃ 排气温度

变化率 / %

耗油率 /  （kg /  （kN·h）） 耗油率

变化率 / %未削角 削角 变化量 未削角 削角 变化量 未削角 削角 变化量

4200 60.23 60.04 - 0.20 - 0.33 502 502 0 0.00 90.11 88.99 - 1.12 - 1.24

4425 75.05 75.14 0.10 0.13 573 569 - 4 - 0.70 91.54 90.62 - 0.92 - 1.00

4700 92.90 92.51 - 0.39 - 0.42 685 681 - 4 - 0.58 96.53 96.13 - 0.41 - 0.42

表 4   第 5 级转子叶片削角前后发动机主要性能参数

叶片状态
共振转速/

（r/min）
共振频率/Hz

叶片

振动阶次
最大振幅 /mm

最大振动应

力 /MPa

振动应力

变化 /％

未削角

1680 ～ 1750 1150 ～ 1190 2 0.200 16 —

1780 ～ 1880 4750 ～ 5000 7 0.241 151 —

2060 ～ 2160 5540 ～ 5755 8 0.305 92 —

2440 ～ 2560 3260 ～ 3360 4 0.270 48 —

4240 ～ 4400 5675 ～ 5860 8 0.190 57 —

削角

1720 ～ 1790 1180 ～ 1230 2 0.210 16 0

1840 ～ 1900 4900 ～ 5060 7 0.239 130 -14

2120 ～ 2180 5660 ～ 5800 8 0.245 51 -45

2485 ～ 2515 3315 ～ 3355 4 0.275 39 -19

4340 ～ 4500 5800 ～ 6000 8 0.150 31 -46

表 3   削角方案 A 与未削角叶片振动测试结果
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