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减重设计是新一代大型客机发动机性能达标基础

上的第一要务，完成这一任务的重要基础条件是基于

目标零件的高性能轻质材料的工程化应用，进而实现

整机推重比的不断提升。低压压气机单元体温度较低

（不超过 300℃）、转子转速低、气动负荷小，铝基复合材

料用于低压压气机静子叶片成为可能；同时，相比于目

前低压压气机静子叶片所使用的 17–4PH 不锈钢材料，

采用铝基复合材料后，叶片本身可减重 67%，将机匣、

连接件的相应减重计入后，收益将更高。因此，在低压

压气机静子叶片上采用铝基复合材料，是目前航空发

动机减重设计的一条可行路线 [1–3]。

与传统金属材料相比，颗粒增强铝基复合材料因具

有陶瓷颗粒与铝合金的复合，使得颗粒增强铝基复合材
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动机低压压气机静子叶片结构特征，开展了基于颗粒增强铝基复合材料的低压压气机静子叶片试验件的高周疲劳

性能试验工作。试验结果表明：叶片试验件在 3×107 次循环下的高循环疲劳强度为 246.30MPa，基本能够满足某
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料展现出低密度、高比强度、高比刚度、耐磨性能好、高

热导率和低热膨胀系数等优点；同时，与纤维增强树脂

基复合材料相比，颗粒增强铝基复合材料能够适用于大

多数传统机械加工工艺，工艺成熟度高、稳定性强、成本

低。因而，颗粒增强铝基复合材料因具有优异性能而在

航空航天领域得到广泛关注 [4–7]。

综上，采用铝基复合材料制造低压压气机静子叶

片，其减重效果是确定的，但如何实现服役性能的达标，

则需要通过气动结构设计优化与材料微观织构优化进

而实现性能的优化，优化的结果应得到试验验证。本研

究拟结合静子叶片应力场分析结果，选用超细长丝织构

TiB2 颗粒增强 7050 铝基复合材料制备叶片试验件，采

用高频振动试验方法对试验叶片进行指定寿命 3×107
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高循环疲劳强度的试验考核。

1 试验方法

1.1 压气机静子叶片应力场分析

针对采用该型铝基复合材料的静子叶片，选用发动

机工作包线内最严苛工况开展强度分析，获取等效应力

分布和一阶弯曲振型如图 1 和图 2 所示。大量研究结

果表明，若能使材料流线织构方向与受载方向趋于一

致，则能最大程度发挥材料的潜在性能。等效应力分布

和一阶弯曲振型等高线的法线方向即为载荷的传递方

向。

1.2 材料微结构形态选型

受往复循环载荷作用的结构和零件，当选用颗粒增

强复合材料制造时，颗粒含量不宜超过 10%，这样能在

适当增加强度的同时，使材料保持相当的韧性。经初期

性能优化和筛选，本试验最终选定 TiB2 重量百分比含

量为 6% 的 7050 铝合金。另一方面，材料在零件主要

的受载方向上最好存在有利的微结构形态，如丝织构。

图 3 为选用的挤压成型 6% TiB2/7050 铝基复合材料微

结构反极图，可见该种材料具有高轴比的 [111] 丝织构

和 [001] 丝织构，其中 [111] 丝织构约占 2/3 体积百分比。

[111] 方向为密排方向，该方向受载将响应出更高的弹

性模量和强度，而 [001] 丝织构方向的受载则能收获较

好的塑性。试验材料选用的是上海交通大学开发的“熔

体控制自生”铝基复合材料（6% TiB2/7050），其材料特

性如表 1 所示。

1.3 叶片试验件设计

静子叶片缘板尺寸较小且距离叶身较近，在进行试

验时存在装夹困难、叶片振幅受限等问题，因此需要对

该叶片缘板部分重新设计，形成叶片试验件（图 4）。
为确保叶片试验件能够满足高循环疲劳试验件的

图1 叶片最严苛工况等效应力分布（单位：MPa）
Fig.1 Equivalent stress distribution of stator vane at the most severe 

working condition

图2 某型航空发动机低压压气机第1级静子叶片一阶弯曲振型

Fig.2 First-order bending mode of the first stage stator vane of a 
certain aero-engine LPC

图3 TiB2增强铝基复合材料微结构反极图

Fig.3 Inverse pole figures of microstructure of TiB2 reinforced 
aluminum matrix composites

（a）叶盆振型 （b）叶背振型

密度/（kg∙m–3）
弹性模量/

GPa 泊松比
屈服强度/

MPa
抗拉强度/

MPa

2930 77 0.33 640 710

100μm

111

101001

Y0
IPF colouring Aluminium [75.6%]

表1 6% TiB2/7050铝基复合材料力学性能

（a）叶背侧 （b）叶盆侧

100μm

（a）L 向

（c）T 向

（b）颜色标尺
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设计目的，采用发动机工作载荷对叶片试验件进行强度

分析。叶片试验件的一阶弯曲振型及相对振动应力分

布见图 5、图 6 所示，前十阶固有频率计算结果见表 2。
通过分析可知，叶片试验件最危险位置出现在叶根进排

气边位置，其屈服安全系数满足设计要求，修改缘板后

的叶片试验件能够代替真实叶片用于高循环疲劳试验，

且试验结果能够具有代表性。

图4 叶片试验件三维模型示意图

Fig.4 Schematic diagram 3D model of stator vane specimen

图5 叶片试验件一阶弯曲振型

Fig.5 First order bending mode of stator vane specimen

图6 叶片试验件一阶弯曲振型相对振动应力分布

Fig.6 Relative vibration stress distribution of the first order bending 
mode of stator vane specimen

1.4 试验方案设计

为实现对叶片抗高循环疲劳能力的考核目的，设计

了一套叶片高循环疲劳试验方案及其装置。本项试验

仅考虑气动激励产生的振动，即高循环疲劳试验简化为

叶片试验件的振动疲劳试验，试验装置的设计主要包括

夹具和转接段的结构方案设计，以最终获得应力水平可

以接受的试验方案和结构。

鉴于叶片试验件为模拟构件，在试验时对振动台的

支反力相对较小，可直接在振动台上进行试验。为较好

地实现试验状态下的模拟，按照简化后的叶片结构将叶

片试验件榫槽夹具简化为 3 部分：方形盖板、夹具主体

和顶块。方形盖板通过螺栓与夹具相连，覆盖叶片缘板

上表面，通过顶块对叶片试验件缘板底部施加顶紧力进

行固定。具体如图 7 所示。

经振动特性分析可知，夹具、设备系统前两阶共振

频率分别为 2528.28Hz、2738.19Hz，远高于叶片试验件

阶次 频率值/Hz

1 310.2

2 788.7

3 1778

4 2300.4

5 3341.4

6 4571.1

7 4661.3

8 5730.9

9 6955.1

10 7319.8

图7 叶片试验件试验装置

Fig.7 Test device of stator vane specimen for 
HCF test

表2 叶片试验件前10阶固有频率数据（静止状态）
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前 3 阶固有频率。因此，该试验方案及装置结构可用于

振动引起的高循环疲劳试验。

叶片高循环疲劳试验采用共振驻留法，在 0.5t 振动

台上对试验件进行一阶弯曲振型下的试验，具体步骤按

照《HB 5277—1984 发动机叶片及材料振动疲劳试验

方法》[8] 规定实施。试验设备和测试系统示意图如图 8
所示。

试验步骤为：（1）进行振动特性试验，获取单个叶

片试验件的一阶弯曲振型及频率；（2）在振动应力集中

区域（叶盆侧进排气边、叶背侧中部）粘贴应变片，通过

应力分布测试获取试验件上最大振动应力位置，应变片

粘贴位置及振幅监测点如图 9 所示；（3）开展叶片最大

振动应力与监测点振幅关系的标定，建立振动应力 – 振

幅标定曲线，用于试验应力控制；（4）采用共振驻留法

对试验件进行振动疲劳试验，确定其通过 3×107 次循

环的振动疲劳强度。

2 结果与讨论

2.1 叶片振动疲劳试验结果

通常，针对有色金属材料叶片类零件，其高循环疲

劳寿命应至少达到 3×107 循环。因此，本试验以通过

3×107 循环的中值疲劳强度为考核目标。根据前期材

料工艺研究过程中的探索性试验，试样级的铝基复合材

料在进行旋转弯曲疲劳试验时，其 1×107 次循环下的

疲劳强度约为 300MPa。在同一材料的试样级试验中，

考虑 1×107 次循环和 3×107 次循环下疲劳强度关系为

1.1 倍，则 3×107 次循环下铝基复合材料试样级疲劳强

度应为 272MPa ；由于构件级试验较试样级更复杂、构

件表面粗糙度（Ra=0.8~1.6μm）也差于试样（Ra=0.1μm），

因此考虑构件级疲劳强度估计为 233.6MPa（考虑影响

系数 0.85）。
经试验可知，1# 试验件在 233.6MPa 应力水平下

完成 3×107 次循环，表明 1# 试验件对应 3×107 次循

环的振动疲劳强度高于 233.6MPa，后续应力增量定为

11.7MPa（5% 初始应力）、按照升降法进行后续振动疲

劳试验，试验结果见表 3。
根据《HB/Z 112—1986 材料疲劳试验统计分析方

法》[9]，上述试验数据中可获取到 7 个对子，计算数值如

下。

子样均值：

                                     （1）

子样标准差 :

                       （2）

变异系数 :

                                                     （3）

由上述试验结果可知，铝基复合材料叶片试验件在

3×107 次循环下的高循环疲劳强度为 246.30MPa，该数

值满足置信度 95%、相对误差不超过 ±5% 的最小子样

数要求。

2.2 叶片振动疲劳寿命可靠性分析

通常认为，中低寿命区的疲劳寿命服从对数正态分

布，而进入 107 数量级的高寿命区后，疲劳寿命不服从

对数正态分布，仅服从韦布尔分布 [10]，其原因被认为是

在高寿命区的疲劳寿命具有超长尾分布。韦布尔分布

的关键问题是在工程上难以进行统计推断。为消除长

寿命区超长尾分布造成的非对数正态性，本文提出基于

升降法断裂数据的半区域对数正态分布法对叶片振动

图8 叶片高循环疲劳试验原理图

Fig.8 Schematic diagram of stator vane HCF test

图9 应变片粘贴及振幅监测点示意图

Fig.9 Schematic diagram of location of strain gauge adhesion and 
amplitude monitoring

18#
19# 15# 14# 16#

17# 8#~10# 11#~13#

位移监测点

1# 2#
3# 4#

5#

6#

7#
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表3 指定叶片寿命3×107升降法疲劳强度试验数据

试验序号 应力 /MPa
寿命 cycle/

106

对数寿命 /
lg(cyc.)

结果 排序号 可靠度估计量 增广数据组

12# 245.46 1.37 6.13672 破坏 1 93.33 6.13672

10# 245.46 1.7 6.23045 破坏 2 86.67 6.23045

4# 268.92 3.8 6.57978 破坏 3 80 6.57978

7# 257.19 10.6 7.02531 破坏 4 73.33 7.02531

5# 257.19 12 7.07918 破坏 5 66.67 7.07918

8# 245.46 13.6 7.13354 破坏 6 60 7.13354

14# 245.46 27.6 7.44091 破坏 7 53.33 7.44091

1# 233.74 30 7.47712 越出 — — 7.51333

2# 245.46 30 7.47712 越出 — — 7.8207

3# 257.19 30 7.47712 越出 — — 7.87506

6# 245.46 30 7.47712 越出 — — 7.92893

9# 233.74 30 7.47712 越出 — — 8.37446

11# 233.74 30 7.47712 越出 — — 8.72379

13# 233.74 30 7.47712 越出 — — 8.81752

15# 233.74 30 7.47712 越出 — — —

疲劳寿命进行可靠性分析，具体步骤如下：

（1）将升降法中配对的断裂寿命数据取对数，然后

以寿命列进行关联排序，见表 3。
（2）以配对数的两倍为子样数 n，通过式（4）将排

序号 i 代入得到每个寿命下的可靠度估计量，见表 3。
（3）在正态坐标系中将对数寿命与可靠度估计量

数据作图，并进行线性拟合，以检验升降法配对的断裂

对数寿命是否服从正态分布。数据拟合结果见图 10 所

示，拟合相关系数大于 0.9，表明半区域寿命数据服从对

数正态分布。

（4）以 3×107 的对数 7.47712 为均值，将越出数据

的虚拟断裂对数寿命进行对称虚拟增广，见表 3。进而

由式（2）可求出对数寿命标准差为 0.844705，由此得到

了叶片在 246.3MPa 疲劳强度加载时的寿命分布密度函

数的估计，见式（5）。

                                                （4）

                         （5）

式（5）表明，当施加的疲劳应力为 246.3MPa 时，要

使试验件不断裂的高可靠性达到 99.9999% 以上 [11]，则

加载循环数不得大于指定寿命的对数减去 4.753 倍的

标准差，即小于 7.47712– 4.753×0.844705= 3.426317，
其对应的循环数为 2669，如图 11 所示。图 11 给出了纵

坐标取对数的对数疲劳寿命分布的概率密度曲线。由

图 11 所展示的式（5）表明，对叶片而言几千次的循环

是一个在工程上不可接受的低值寿命，可见在疲劳强度

水平的服役将会导致灾难性结果。因此，有必要进一步

分析当服役载荷适当降低条件下，获得 3×107 次循环

而不断裂的高可靠性服役的载荷条件。

2.3 叶片振动疲劳强度可靠性分析

在工程应用中，可假设疲劳强度服从正态分布 [10]，

则可将式（1）给出的子样均值看成是疲劳强度正态分

布的均值 μ 的估计值，同时可将式（2）给出的子样标准

差作为疲劳强度正态分布的标准差 σ 的估计值。那么

式（4）就给出了基于 7 个对子数据的母体分布密度函

数，图 12 给出了纵坐标取对数的疲劳强度分布的概率

密度曲线。由图 12 所展示的式（6）表明，当施加的疲

劳应力小于疲劳强度减去 4.753 倍的标准差时，即小于

246.3–4.753×9.23=202.4MPa 时，试验件获得 3×107 次

循环不断裂的可靠性达到 99.9999% 以上 [11]。

                                     （6）

文献 [12] 表明：航空发动机压气机叶片在工作状

态下的振动应力一般不超过 69MPa。考虑到叶片在发

动机工况下工作时激振力、安装方式、温度场分布等因

素的不确定性，本文将许用振动应力上浮 50%，同时参

考 Goodman 曲线，本试验将 6% TiB2/7050 铝基复合材

料叶片的中值疲劳极限值定为不低于 121MPa。由此可

见，高可靠性下的许用应力 202MPa 远高于实际可能的

服役载荷，表明采用叶片应力流线与材料流线一致性设

计理念研制出的具有典型叶型特征的叶片试验件，能够
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图10 半区域对数寿命正态分布检验

Fig.10 Normal distribution test of half-area logarithmic life 
expectancy

图11 对数概率密度下的对数疲劳寿命正态分布图

Fig.11 Logarithmic fatigue life normal distribution under 
logarithmic probability density

图12 对数概率密度下的疲劳强度正态分布图

Fig.12 Fatigue strength normal distribution under logarithmic 
probability density

满足某型航空发动机叶片类零件的高循环疲劳设计要

求，为下一步 6% TiB2/7050 铝基复合材料真实叶片的研

发提供了重要的数据支撑。

3 结论

针对 6% TiB2/7050 铝基复合材料应用于某型航空

发动机低压压气机静子叶片的需要，采用叶片应力流线

与材料流线一致性设计理念，研制出具有典型叶型特征

的叶片试验件，对其叶身部分的抗高循环疲劳能力采用

升降法进行了试验验证，得到结论如下：

（1）通过分析和试验表明了该叶片试验件和夹具

的设计及加工达到了叶身抗高循环疲劳试验能力考核

的目的；

（2）试验结果表明叶片试验件在 3×107 次循环下

的高循环疲劳强度为 246.30MPa，满足置信度 95%、相

对误差不超过 ±5% 的最小子样数要求；

（3）叶片试验件的高循环疲劳强度能够满足某型

航空发动机叶片类零件的高循环疲劳设计要求。
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性测试结果的影响，对比分析了钛合金实心结构与空心

结构的阻尼特性，得到以下结论。

（1）半功率带宽法测量阻尼特性时，测试结果受扫

频速率影响显著，而几乎不受激励条件改变的影响，测

试中扫频速率不应高于 1.0oct/min。
（2）小振幅条件下，钛合金薄壁空心结构的一阶

阻尼特性大于实心结构一阶阻尼特性，均在 10-4 的量

级上。

（3）大振幅下，钛合金薄壁空心结构的阻尼特性随

着振幅的增加而增加，初始振幅 10.0mm 时的阻尼比是

3mm 时的 1.20 倍，在结构设计中可以利用这一优点。
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