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摘 要  

本论文研究了叶片裂纹萌生与扩展振动的在线监测试验方法和分析。首先，通过建立

无裂纹叶片的振动有限元模型，探讨了叶片的振动特性。随后，针对含裂纹叶片，建立了

含不同尺寸裂纹叶片振动有限元模型，并进行了振动响应分析。同时设计了一套完整的试

验内容和方案。利用振动台模拟叶片振动，通过扫频试验找到加速度响应的最大值对应频

率，再通过共振试验在线监测裂纹从萌生到断裂的过程。试验数据经过信号处理和分析方

法的处理，得到了叶片裂纹的萌生和扩展情况、振动频率变化以及叶尖振动位移和应力的

变化等结果，同时仿真结果与试验结果对应良好，验证了模型的准确性。根据研究结果，

可以深入了解叶片裂纹的振动特性和结构安全性，并为叶片的设计和优化提供重要参考。

本研究对于提高叶片的安全性和可靠性具有重要意义。 

 

关键词： 叶片裂纹；振动；在线监测；试验分析；数据处理； 
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ABSTRACT  

This paper investigates the online monitoring testing method and analysis of blade crack 

initiation and propagation vibration. Firstly, by establishing a vibration finite element model of 

crack free blades, the vibration characteristics of the blades were explored. Subsequently, a finite 

element model for the vibration of blades with cracks of different sizes was established and 

vibration response analysis was conducted. At the same time, a complete set of experimental 

content and plan was designed. Simulate blade vibration using a vibration table, find the maximum 

acceleration response corresponding to the frequency through frequency sweep testing, and then 

monitor the process of crack initiation to fracture online through resonance testing. The 

experimental data was processed through signal processing and analysis methods to obtain results 

on the initiation and propagation of blade cracks, changes in vibration frequency, and changes in 

blade tip vibration displacement and stress. At the same time, the simulation results corresponded 

well with the experimental results, verifying the accuracy of the model. Based on the research 

results, it is possible to gain a deeper understanding of the vibration characteristics and structural 

safety of blade cracks, and provide important references for blade design and optimization. This 

study is of great significance for improving the safety and reliability of blades. 

 

KEY WORDS: Blade crack；vibration；on-line monitoring； test analysis； data processing; 
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第一章  绪论 

1.1 研究背景和意义 

1.1.1 研究背景 

航空发动机中的叶片作为其中关键部件之一，承担着传递动能、转换能量的重要任务。

然而，叶片振动问题一直以来都是航空发动机运行中的一个重要挑战，它可能导致设备的

性能下降、安全风险增加甚至故障事故的发生。 

实际运行中，叶片裂纹是导致叶片振动的主要原因之一。裂纹的出现和扩展可能由于

材料疲劳、外部负载、工作温度等因素引起。裂纹在叶片中的存在会改变叶片的振动特性

和结构刚度，进而导致振动频率的变化、叶尖位移的增加以及应力的集中等问题。如果不

及时发现和处理裂纹问题，将会对航空发动机的性能和安全产生严重的影响。 

  

发动机叶片根部疲劳裂纹扩展 发动机叶片的蠕变断裂 

2014 年，我国南航 CZ3739 航班飞机引擎空中着火，事后调查显示发生故障的发动机

进口处，压气机风扇的叶片有断裂。据推测，有可能是叶片断掉后进入发动机内，损伤发

动机进气流场，导致后者发生“畸变”，进而形成“喘振”。所幸的是这次事故没有造成人员

伤亡。 

2016 年 8 月 27 日，一架西南航空的波音 737-700 型客机在执飞新奥尔良飞奥兰多的

航班时，同样发生 CFM56-7B 型发动机的风扇叶片非包容性故障，所幸此次事故中客机安

全降落，并无更为严重事故发生。 

2018 年 4 月 17 日，一架波音 737 在执飞西南航空 1380 号航班时，左侧 CFM56 发动

机在巡航阶段失效，发动机 13 号风扇叶片因金属疲劳，从发动机轴心分离，导致一片扇叶

脱落，进气道和部分整流罩脱落。发动机内的碎片飞出后击碎飞机舷窗，导致一名乘客遇

难。 
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其实据不完全统计，我国空军现役飞行的发动机事故中，80%都跟发动机叶片断裂失

效有关。而这么娇贵的部分一旦发生断裂失效，对发动机乃至整个飞机的损害往往是致命

性的。 

为了解决叶片振动和裂纹问题，学术界和工业界进行了大量的研究工作。传统的叶片

振动分析方法主要基于有限元建模和实验测试，这些方法在一定程度上可以揭示叶片振动

的特征和机理。然而，传统方法存在着成本高、时间长、实时性差等问题，难以满足现代

工业对快速准确诊断和在线监测的需求。 

随着传感器技术、信号处理算法和数据分析方法的不断发展，叶片裂纹的在线监测和

预测成为了研究的热点之一。利用先进的传感器和监测系统，可以实时采集叶片振动信号

和相关参数，结合数据分析和机器学习等技术，可以实现叶片裂纹的快速检测和预警。这

种基于监测数据的方法具有实时性强、精度高、成本低等优势，对于旋转机械的安全运行

和维护具有重要意义。 

因此，深入研究叶片裂纹萌生和扩展的振动特性，并开发出高效可靠的在线监测和诊

断技术，对于提高航空发动机的可靠性、降低运维成本、延长设备使用寿命具有重要意义。

通过深入了解叶片裂纹的萌生和扩展机制，可以准确预测和评估裂纹的发展趋势，提前采

取维修或更换措施，避免因裂纹引起的严重故障和生产中断，保障设备的安全运行。 

 

1.1.2 研究意义 

1）提高旋转机械的可靠性和安全性： 

叶片是旋转机械的核心部件之一，其振动问题直接影响设备的可靠性和安全性。深入

研究叶片裂纹的振动特性，可以更好地理解裂纹对叶片振动行为的影响。通过开发高效可

靠的在线监测和诊断技术，可以实时检测和预测叶片裂纹，及时采取维修措施，避免因裂

纹引起的设备故障和事故，提高旋转机械的可靠性和安全性。 

2）降低运维成本： 

传统的维修和检修方法需要定期停机和拆卸叶片进行检测和维修，具有时间长、成本

高的特点。而基于在线监测和诊断技术的叶片裂纹检测方法，可以实现实时、非接触式的

监测，减少维修过程中的停机时间和人力资源的浪费。通过精确预测裂纹的发展趋势，制

定合理的维护计划，可以优化维修策略，降低运维成本，提高设备的可用性和经济效益。 

3）延长设备使用寿命： 
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叶片裂纹的存在会导致振动特性的变化和结构的弱化，进而影响设备的寿命。通过深

入研究叶片裂纹的振动机理，可以提高对裂纹发展趋势的预测和评估能力，及时采取措施

进行维修或更换叶片，延长设备的使用寿命。此外，通过对叶片结构和材料的优化设计，

提高其抗裂纹能力，也能够增加设备的寿命和可靠性。 

4）推动维修领域的科学研究和技术创新： 

研究叶片裂纹萌生和扩展的振动特性，涉及多学科的交叉研究，如机械工程、材料科

学研究和技术创新在机务维修领域具有重要意义。 

 

1.2 国内外研究现状 

目前已发展有多种叶片裂纹扩展辨识方法，其中目视检测方法是裂纹扩展辨识中十分

常见的方法，但是目视检测法成本较高且容易出错。有时叶片结构已发生变化但裂纹无法

通过目视检测发现，或者在两次目视检测之间出现裂纹，那么疲劳裂纹可能会扩展并达到

甚至超过临界尺寸，影响结构的安全性和可靠性。无损检测方法也是常见的疲劳裂纹扩展

辨识方法,常见的无损检测方法包括:超声波检测、渗透检测、射线检测、磁粉检测、涡流检

测和漏磁检测等方法。但是现有的无损检测方法均为逐个检查，同时需在离线状态下，工

作效率低下。然而，叶片的工作状况十分复杂，难以对其进行预测；如果不能及时发现并

采取相应的措施，将会带来巨大的损失。针对航空航天等大型装备，为了保证其结构安全

和降低经济损失，迫切需要研究一种在线的疲劳损伤识别方法。 

1）基于应变的裂纹扩展监测方法 

本项目提出了一种基于应变信息的结构损伤监测方法，其基本原理是：在结构内部产

生裂纹的同时，裂纹的萌生与扩展将引起结构内部的应变突变，从而实现对结构内部裂纹

的实时监控。电阻式应变仪是目前应用最为广泛的一种应变传感器件，它一般采用胶粘剂

将应力传递至电阻式应变仪，再由适当的检测电路实现对其的高精度检测。电阻式应变仪

具有体积小，重量轻，使用方便等特点。近年来，随着光纤光栅技术的快速发展， 光纤光

栅技术具有尺寸小、耐腐蚀、抗干扰、多路传输等优点，也被广泛应用于疲劳裂缝的检测。   

然而，此类传感器对微小损伤响应不灵敏，而且受测距限制，因此，在大尺度结构中，

通常都需采用数量众多的常规应变传感器进行监控，导致成本和应用价值都较低。另外，

这些传感器由于延展性有限，所以在结构破裂情况下容易损坏，不能提供结构损坏后的连

续监测。 
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2）基于传感特性改变的裂纹扩展监测方法 

这种基于传感特性变化的裂缝扩展监控方法，其基本思想是：裂缝的扩展会使传感器

自身的一些响应特性发生变化，并对其进行监控。以敏感特征变化为基础的裂缝检测技术

有：真空对比法、智能涂层法等。前者，将一种名为“真空槽状带”的传感器附着在结构表

面，将其内部抽成一片真空，使其内部产生一片真空，当结构中的裂纹损伤扩散至该区域

时，该区域的真空环境就会被打破，从而实现对结构裂纹的实时监控。后者将一种新型的

智能涂布式传感器应用于结构表面，当结构中的裂纹损伤扩展到传感器位置时，其在裂缝

处产生的电阻值发生改变，从而实现对裂缝的实时监控。 

可以看出，基于传感特性改变的裂纹监测方法，是通过监测传感器自身物理性质的变

化，来实现对结构裂纹扩展的监测。这种方法的优势在于，它对小损伤敏感，但需要事先

对结构的裂纹扩展进行分析，并在相关热点区域布置传感器，从而实现对该区域的裂纹扩

展的监测，其监测范围受到限制。 

3）基于振动的裂纹扩展监测方法 

在旋转机械的状态监测中，振动监测技术是最可靠、最常用的一种分析方法。使用振

动监测方法进行损伤识别的原理是：在叶片出现损伤的时候，其结构的物理参数（如刚度、

质量、阻尼比）会发生变化，进而改变了结构的动力学特征（如频率、模态参数等），模态

参数主要包含了模态固有频率、模态阻尼比、模态质量、模态刚度和振型。所以，我们可

以通过分析结构振动特征的变化来监测裂纹损伤。当前常见的模态参数识别算法主要有三

大类，分别是：频域法、时域法和时频域法。 

  基于振动的裂纹扩展监测方法可以通过两个方面来实现，首先传统的裂纹扩展监测

方法是通过对比结构模态参数在损伤发生前后的变化来进行监测，常用的模态参数包括固

有频率、模态振型、结构柔度和模态应变能等;另外还可以直接对结构的振动响应信号进行

统计分析，通过提取表征结构损伤状态的损伤指标来进行监测。 

4）基于机电阻抗的裂纹扩展监测方法 

基于机电阻抗的裂缝扩展监测方法，是一种利用结构的机电阻抗信息来进行监测的方

法，其基本原理是：裂缝损伤的萌生和扩展会引起结构的机械阻抗的改变，通过扫频测试，

可以判断出结构中的损伤是否存在，以及是否严重。然而，由于传统的测试方法很难对其

机械阻抗进行直接测试，因此，对其表面贴附的压电式传感器，往往采用间接测试的方法。 

在压电传感器和粘结剂的性能不变的情况下，当结构中产生裂纹的损伤扩展时，裂纹

的扩展会导致结构的质量、阻尼或刚度的改变，而这些物理量与结构的机械阻抗密切相关，
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而被测结构的机械阻抗又会影响到压电传感器的电导纳或电阻抗，所以可以通过测量压电

传感器的电阻抗的变化来监测结构机械阻抗的变化，从而实现对结构裂纹扩展的监测。电

阻抗法是一种可用于检测裂缝发展的有效手段，但其对微小裂缝的敏感性较差，且仅能检

测传感器布置周围区域的损伤。 

 

1.3 本文主要工作 

目前，利用多振动参数检测裂纹萌生与扩展的试验研究工作比较少，本文将采用有限

元分析法分析裂纹对叶片的动力学参数和模态参数的影响，然后搭建疲劳振动试验设备，

在线监测叶片裂纹的萌生与扩展。 

1）将对叶片的裂纹振动特性进行详细分析。通过研究叶片的结构组成、受力分析和振

动分类等方面的内容，揭示了叶片裂纹对振动特性的影响规律，并为后续的仿真与在线监

测提供理论基础。 

2）利用 CATIA 软件分别对叶片进行三维建模，再利用 ANSYS 软件对无裂纹的叶片

进行网格化分析，同时进行模态分析与谐响应分析，得到无裂纹状态下叶片的振型、固有

频率、应力分布分析、频率分析、叶尖位移响应分析。 

3）建立叶片的裂纹模型，对不同尺寸裂纹逐一进行有限元分析，得到不同尺寸裂纹对

叶片振型、固有频率、应力分布、频率、叶尖位移响应的影响，并寻找规律。 

4）设计了一套完整的试验内容和方案。同时搭建振动试验器与在线监测检测设备。利

用振动台模拟叶片振动，通过扫频试验找到加速度响应的最大值对应频率，再通过共振试

验在线监测裂纹从萌生到断裂的过程。试验数据经过信号处理和分析方法的处理，得到了

叶片裂纹的萌生和扩展情况、振动频率变化以及叶尖振动位移和应力的变化等结果，同时

仿真结果与试验结果对应良好，验证了模型的准确性。 

 

1.4 论文组织结构 

本论文的组织结构如下： 

第一章 介绍叶片裂纹的振动在线监测研究背景，研究意义，国内外的研究现状及本文

主要工作； 
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第二章 介绍含裂纹叶片振动理论分析，探讨了含裂纹叶片振动的建模和分析方法。对

于理解含裂纹叶片振动特性、提高叶片裂纹的监测具有重要意义。通过建立准确的叶片振

动模型，可以更好地评估裂纹的影响，并为预防和解决叶片裂纹问题提供技术支持； 

第三章 对含裂纹的叶片进行有限元建模与仿真。通过对有无裂纹的叶片及不同尺寸

裂纹叶片的对比分析，得到叶片振动特性； 

第四章 设计出一套完整的基于多振动检测参数的叶片裂纹在线监测试验内容与方案，

能够实时监测叶片的裂纹状态， 试验数据经过处理和分析得到了叶片裂纹的萌生和扩展

情况、振动频率变化以及叶尖振动位移和应力的变化等结果，同时与仿真结果相比较，验

证仿真的准确性； 

第五章 总结全文，对今后的工作做出展望和设想。 
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第二章 含裂纹叶片振动理论分析 

本章主要介绍含裂纹叶片的振动理论分析。首先了解叶片结构振动的特性，包括叶片

的结构和其受力与振动特性。然后介绍含裂纹叶片振动建模与分析方法包括基于有限元分

析的建模技术，以及模态分析和谐响应分析等。为第三章的裂纹叶片有限元建模与仿真打

下坚实理论基础。 

2.1叶片结构振动简介 

叶片结构振动是指旋转机械中叶片在运行过程中发生的振动现象。叶片作为旋转机械

的关键组成部分，其振动特性对机械的性能和可靠性有重要影响。在叶片结构振动中，主

要涉及叶片的结构特点、受力分析和振动分类。 

叶片的结构特点包括叶片的几何形状、材料等。叶片通常由金属或复合材料制成，具

有一定的刚度和强度。叶片结构的设计和制造需要考虑叶片的质量、刚度分布、平衡性等

因素，以满足机械的要求。 

叶片在工作过程中承受着多种受力，主要包括离心力、惯性力和气动力。离心力是由

于叶片的旋转产生的，它对叶片的形变和振动起着重要作用。惯性力是由叶片的质量和加

速度引起的，对叶片的振动特性有影响。气动力是指叶片在气流中受到的作用力，如风力

或气流引起的压力差。 

根据叶片的振动形态和特征，可以将叶片振动分为不同类型。常见的叶片振动包括自

由振动、强迫振动和共振振动。自由振动是指叶片在没有外界激励下自发振动的情况，其

频率和振型由叶片的结构和质量决定。强迫振动是指叶片在外界激励作用下产生的振动，

如叶片受到的周期性载荷或激励力。共振振动则是指叶片在特定频率下受到共振效应的影

响而发生的振动现象。 

 

2.1.1叶片结构 

为了满足不同工作要求，叶片结构型式繁多。旋转叶片一般由叶根、台肩、叶身、拉

筋、铆头、围带等部分组成，如图 2.1 所示。 
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图 2.1 旋转叶片的一般结构 

叶根是叶片结构中最关键的一环，它连接着整片叶轮和转子。因其工况复杂、高应力

集中、缝隙内易发生腐蚀、振动从叶片上向下渗透等特点，已逐渐成为事故频发的薄弱环

节。叶根结构大体可分为三类:①隔叶件式;②常用嵌入式;③整体式。 

台肩位于叶片主体与叶片根部之间，其功能是把叶片上产生的非均匀的离心负荷平均

地传给叶片根部。台肩的厚度要适当，过厚的话，叶片根部的负荷会增大，过薄的话，叶

片根部的受力就会不均匀。 

叶身是叶片的主体，是通过风洞实验精确成型，其截面包络线称为型线，故叶身部分

又称为叶型部分。叶片通常具有曲线状或扇形状的外形，以适应机械的工作特点和流体流

动条件。叶片的几何形状会直接影响其气动性能、振动特性和受力分布。 

拉筋将几只叶片联成一组，有焊接拉筋、松拉筋和 Z 型拉筋几种型式。拉筋对叶片的

安全起着非常重要的作用。通过调整叶片的频率、增大叶片阻尼，避开或抑制叶片共振，

还有防止颤振等功效。 

铆接头用于固定刀片的刀片，使刀片的刀片在刀片上形成一个圆环。围带在叶片顶部，

它不仅能够防止气体的泄露、减少叶片顶端的横向流动损失，还能够增加叶片的阻尼，或

者将叶片组联合起来对抗振动。从形状上大体可分为整体式和组合式两种围带。 

 

2.1.2叶片受力分析 

1）离心力：叶片在旋转过程中受到的离心力是主要的受力来源。离心力的大小与叶片

的质量、旋转速度和半径有关。它引起叶片的弯曲和挠度，对叶片的形变和振动产生重要

影响。 

2）惯性力：叶片的加速度引起的惯性力也是叶片的重要受力因素。这是由于叶片的质

量和旋转速度变化导致的，对叶片的振动特性和动态响应产生影响。 
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3）气动力：叶片在气流中运行时会受到气动力的作用。这包括来自风或流体的压力差，

会产生作用力和扭矩。气动力对叶片的形变和振动有重要影响，尤其在高速旋转机械中更

加显著 

4）转子动平衡：叶片的不平衡会引起额外的离心力和振动，对机械的稳定性和可靠性

产生负面影响。因此，叶片受力分析还需要考虑叶片与转子的动平衡问题，以减小振动和

噪声。 

5）外部载荷：叶片在工作中还可能受到其他外部载荷的影响，如叶片承受的载荷、温

度变化等。这些外部载荷对叶片的应力分布和振动特性产生影响，需要进行综合考虑。 

通过对叶片受力分析，可以定量评估叶片在工作中的受力情况，了解叶片的应力和振

动特性，为叶片的结构设计、材料选择和振动控制提供依据。同时，合理的叶片受力分析

有助于提高叶片的可靠性、降低振动噪声，并延长机械的使用寿命。 

 

2.1.3叶片振动分类 

叶片振动是指叶片在运行过程中产生的振动现象，其特点和类型可以通过分类和归纳

进行描述。以下是对叶片振动的常见分类[1]：  

1） 模态振动：模态振动是指叶片在固有频率下的振动模态。叶片的振动模态与其几

何形状、材料性质以及边界条件等因素密切相关。不同的振动模态会产生不同的形态和振

幅，对叶片的结构和性能产生影响。 

2）自由振动：自由振动是指叶片在无外界激励的情况下的自发振动。而强迫振动则是

指叶片受到外部激励力或振动源的影响而产生的振动响应。 

3）强迫振动：叶片强迫振动是指叶片在外界周期交变载荷作用下产生的振动。强迫振

动是由外界激振力激起的，叶片振动频率与激振力频率相同。强迫振动可以是周期性的，

也可以是非周期性的，其频率可能与叶片的固有频率相近或完全不同。按照外界激振力频

率不同又可将强迫振动分为同步振动和异步振动。激振力频率为转速频率的整数倍时,即 f 

=Ne fv、，Ne 称为倍频，此时的振动称为同步振动;激振力频率不为转速频率整数倍时即称

为异步振动。 

4）故障振动：故障振动是指叶片在存在裂纹、松动、失衡或磨损等故障情况下的振动

现象。这些故障可能导致叶片的振动频率发生变化、振幅增大、频谱分布异常等特征，可

通过振动信号分析进行故障诊断。 
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5）混合振动：混合振动是指叶片在多个振动模态共同作用下产生的复杂振动行为。混

合振动可能是由不同频率的振动模态叠加形成的，具有多个频率成分和相位关系。混合振

动的分析和控制需要综合考虑不同模态的相互影响。 

通过对叶片振动的分类和归纳，可以更好地理解叶片的振动特性和行为，有助于进行

振动分析、故障诊断和振动控制。对于机械的设计和运行维护，合理分类和理解叶片振动

可以提高机械的可靠性、降低振动噪声，并保障叶片的安全运行。 

 

2.2含裂纹叶片振动建模与分析 

2.2.1裂纹基本类型 

以下是叶片裂纹的基本类型[7]：  

1）纵向裂纹：这种裂纹沿着叶片的纵向方向延伸。纵向裂纹通常与叶片的纵向应力分

布有关。 

2）横向裂纹：这种裂纹沿着叶片的横向方向延伸。横向裂纹与叶片的横向应力分布有

关。 

3）尖端裂纹：这种裂纹位于叶片的尖端区域。由于尖端处应力集中，尖端裂纹常常是

叶片上出现裂纹的首要位置。 

4）中间裂纹：这种裂纹位于叶片的中部区域。中间裂纹对叶片的振动特性和结构强度

有重要影响。 

5）边缘裂纹：这种裂纹位于叶片的边缘区域。边缘裂纹常受到边缘应力的影响。 

 

若按照裂纹的受力特性与位移特性分类则可抽象分为以下三类[7]： 

张开型（Ⅰ型）:正应力α垂直于裂纹面，即在正应力σ的作用下，裂纹上下表面的位

移使裂纹沿应力方向张开，如图 2.2（a）所示； 

滑移型（II 型）:在裂纹面内且与裂纹尖端线垂直的剪应力τ作用下，裂纹面产生沿该

剪应力方向的相对滑动，如图 2.2（b）所示; 

撕开型（Ⅲ型）:在裂纹面内且与裂纹尖端线平行的剪应力τ作用下，裂纹面产生沿裂

纹面外的相对滑动，如图 2.2（c）所示。 
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图 2.2 裂纹分类 

以上是常见的叶片裂纹基本类型。了解不同类型裂纹的特点和分布规律，有助于准确

评估叶片的健康状况，并采取相应的维修和保养措施。 

 

2.2.2叶片振动建模 

叶片振动建模是研究叶片振动特性的关键步骤，它可以帮助理解叶片结构的动态行为，

预测叶片振动响应，并评估叶片的结构健康状态。以下是几种常用的叶片振动建模方法：  

1）有限元法（Finite Element Method, FEM）：有限元法是一种广泛应用的数值建模方

法，可以将叶片分割为离散的小单元，并在每个单元上建立相应的振动方程。通过求解这

些方程，可以得到叶片的振动模态和频率响应。 

2）模态分析法（Modal Analysis）：模态分析是一种基于振动模态的建模方法。它通过

实验或数值模拟测定叶片的振动模态，包括振型和固有频率。基于这些模态数据，可以对

叶片的振动行为进行分析和预测。 

3）解析法（Analytical Method）：解析法是一种基于叶片结构和边界条件的解析建模方

法。它利用叶片的几何形状和材料性质，以及受力情况的数学描述，推导出叶片的振动方

程和解析解。解析法适用于简单几何形状和边界条件的叶片结构。 

4）混合建模方法（Hybrid Modeling）：混合建模方法结合了不同建模方法的优势，以

提高建模精度和效率。例如，可以将有限元法和解析法结合使用，将复杂结构部分采用有

限元法建模，简单结构部分采用解析法建模。 

在叶片振动建模过程中，需要考虑叶片的几何形状、材料性质、边界条件、激励条件

等因素。合理选择建模方法，并结合实验测试和数值模拟，可以得到准确可靠的叶片振动

模型，为叶片健康监测、故障诊断和结构优化提供支持。 
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2.2.3含裂纹的叶片理论简化模型 

裂纹叶片可简化为如图所示的矩形悬臂梁。其中,a 为裂纹深度,b 为梁厚度, z为叶片宽

度,L 为梁长度，c 为裂纹距叶尖的距离，如图 2.3 所示[8]。 

 

图 2.3 矩形悬臂梁模型 

矩形悬臂梁的广义柔度ƒ0 计算公式如下： 

𝑓0 =
32𝐿3

𝜋4𝐸𝐼
 (2.1) 

其中，E为叶片材料对应的杨氏模量，I为矩形梁的转动惯量。 

当叶片出现裂纹时，叶片的柔度将相应地变化。对于含开裂纹的梁，其柔软度为：

ƒ
𝑜𝑝𝑒𝑛

= ƒ
𝛥𝑐
+ ƒ

0
 (2.2) 

开裂纹引起的柔度变化已经由 Dimarogonas 等推导得到： 

𝑓𝑐 =
72𝜋𝑐2(1 − 𝑣2)𝜙

𝐸𝑧𝑏4
 (2.3) 

其中，𝑣是叶片材料的泊松比，系数φ定义如下： 

𝜙 = 19.60
𝑎10

𝑏8
− 40.69

𝑎9

𝑏7
+ 47.04

𝑎8

𝑏6
− 32.99

𝑎7

𝑏5
+ 

 

20.30
𝑎6

𝑏4
− 9.98

𝑎5

𝑏3
+ 4.60

𝑎4

𝑏2
− 1.05

𝑎3

𝑏
+ 0.63𝑎2 (2.4) 

相应地，正常叶片和裂纹叶片的静态刚度分别为𝑘0 =
1

𝑓0
，𝑘𝑒𝑞 =

1

𝑓𝑜𝑝𝑒𝑛
。 

含开卡裂纹旋转叶片的等效单自由度动力学方程如下所示： 

𝑚𝑒𝑞�̈� + 𝑐𝑒𝑞�̇� + 𝑘𝑒𝑞(𝑡)𝑥 = 𝐹 

其中𝑚𝑒𝑞，𝑐𝑒𝑞与𝑘𝑒𝑞(𝑡)分别为含开裂纹叶片的等效质量、等效阻尼、与等效刚度；𝑥为

叶片的振动位移 F为外界激励力。 

根据 CLOUGH 等人相关理论，悬臂梁在一阶振动下的等效质量与等效刚度为： 

𝑚𝑒𝑞 = 0.228𝑚′𝐿 (2.5) 
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其中𝑚′为悬臂梁单位长度的质量且𝑚′ = 𝜌𝑧𝑏，𝐼 =
𝑏𝑧3

12
为叶片绕中心轴惯性转矩。 

叶片固有频率ω： 

𝜔 = √
𝑘𝑒𝑞

𝑚𝑒𝑞
 

𝜔 = √
1

0.228𝜌
384𝐿3𝑏3 + 72𝜋5𝑐2𝑧2(1 − 𝜈2)𝜙

𝜋4𝐸𝑏3𝑧2

 

𝜔 =

√
  
  
  
  
  
  

0.228𝜌

384𝐿3𝑏3 +

72𝜋5𝑐2𝑧2(1 − 𝜈2)（19.60
𝑎10

𝑏8
− 40.69

𝑎9

𝑏7
+ 47.04

𝑎8

𝑏6
− 32.99

𝑎7

𝑏5
+

20.30
𝑎6

𝑏4
− 9.98

𝑎5

𝑏3
+ 4.60

𝑎4

𝑏2
− 1.05

𝑎3

𝑏
+ 0.63𝑎2）

𝜋4𝐸𝑏3𝑧2
 (2.6)

 

 

在式（2.1）—式（2.6）中，叶片密度𝜌、叶片长度 L、叶片宽度 b、裂纹距叶尖的距离

c、叶片厚度 z 已确定，为常数，唯一变量为裂纹的深度 a。如图 2.4 所示，伴随着裂纹的

增大，叶片的固有频率𝜔随之减小。 

 

图 2.4 固有频率𝜔与裂纹深度 a 关系 

2.3本章小结 

本章主要探讨了含裂纹叶片振动的建模和分析方法。首先介绍了叶片裂纹的基本类型。

然后详细讨论了叶片振动的建模方法，包括基于有限元分析的建模技术，以及模态分析和

谐响应分析等。最后，建立了含裂纹的简化叶片振动模型。
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第三章 含裂纹叶片有限元建模与仿真 

本章针对叶片试验件，建立含和不含裂纹叶片的三维模型，根据三维模型，建立叶片

有限元模型，最后对叶片进行有限元分析，获取了有、无裂纹下的叶片固有振动特性，表

明了裂纹对叶片固有振动频率的变化规律。 

 

3.1有限元方法与 Hypermesh软件 

有限元分析（FEA，Finite Element Analysis）利用数学中近似的方法对真实状态进行模

拟，如几何和载荷工况等，有限元分析方法的一个重要思想就是降维，即将无限维降为有

限维，非常类似于积木搭建成一个整体的原理。它将一个物理系统整体分为许多个简单而

又有相互间作用的单元，进而实现利用有限的未知量去逼近无限未知量的过程。真实物理

系统的求解域被分为有限个互连的自求解域，通过对每一个有限元单元进行求解得到近似

解，然后根据每一个单元的求解推导出有限个单元组成的整体的求解结果，从而得到问题

的解，这个解是一个近似解，而不是精确解，显然，这种方法是将整个的复杂问题转化为

单个有限元单元的简单问题。随着计算机技术的发展，有限元法在工程和科研领域受到了

越来越多的应用，成为了解决复杂工程分析问题的重要途径，有限元方法发展至今，其涉

及领域已经遍布汽车、航空、航天、机械制造、材料加工、土木、建筑、电子、船舶、铁

路、能源等各个领域。 

有限元分析方法主要分为前处理，求解，后处理三大模块，前处理主要步骤为确定几

何模型、网格划分、确定单元类型、定义材料属性、确定边界条件和确定载荷，求解主要

有线性和非线性等相关算法，求解单元节点处近似解，后处理则是对求解结果进行提取，

获取关键参数，并对求解数据进行分析。 

本文采用 Hypermesh 软件进行前处理，Hypermesh 软件是美国 Altair 公司的产品，作

为一个著名有限元软件其最大的特点就是其出众的前处理能力及其网格划分能力，在划分

网格以及处理几何模型上具有十分便捷高效的处理方法，同时具有人性化的操作设置，在

此基础上 Hypermesh 与三维建模软件 CATIA 等以及求解后处理软件 ANSYS 等都有很好

的衔接。 
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3.2无裂纹叶片的振动有限元模型 

无裂纹叶片的振动有限元模型是研究叶片振动特性的重要基础。本节将介绍无裂纹叶

片振动的有限元建模方法，包括直板叶片和弧形叶片的建模和仿真分析。 

 

3.2.1无裂纹叶片建模 

绘制叶片 CAD 图，如图 3.1 所示。 

 

 

图 3.1 直板叶片 CAD 图 

 

使用 CATIA 软件对叶片进行 3D 建模，直板叶片 3D 图，如图 3.2 所示。 

 

图 3.2 直板叶片 3D 图 
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叶片材料参数见表 3.1。 

表 3.1 叶片材料参数 

参数名称 数值 

弹性模量（Pa） 2.1e11 

泊松比 0.3 

密度（kg/m3） 7850 

 

3.2.2网格化 

单元网格划分是建立叶片有限元模型十分重要的一个环节，如果网格划分不好，会直

接导致有限元计算的精准度变差。网格的划分有以下四点需要注意：需要对网格的数量进

行控制，划分的网格数量多会对增加很大的计算量，划分的网格数量少，对有限元计算的

精准度会有影响，所以需要将网格数量控制在一个合适的数值；需要对网格的疏密进行合

理的选取，在不同的部位，需要划分不同大小的网格，这样不仅能使计算结果更好地表现

出来，还能减少计算的时间；需要对网格质量进行合适的选择，网格质量直接会影响有限

元计算的结果，在一些重要的部位，需要质量较高的网格，在一些次要的部位，可以适当

的将网格质量降低 。在将 CATIA 中构建好的三维模型导入 Hypermesh 后，根据叶片结构

与受力特点的特点，网格尺寸选取 0.5mm，如图 3.3 所示。同时叶片裂纹处作为应力变化

最大区域，将对该区域的网格进行一定程度的细化，增加节点数目，图 3.4 所示。图 3.5 为

裂纹处网格密度与整体网格比较。  

  

图 3.3 叶片网格化 图 3.4 叶片裂纹处加密 
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图 3.5 裂片处网格加密 

 

3.2.3叶片仿真分析 

模态分析与谐响应分析均对对叶片根部进行约束，绿色面为固定的平面，如图 3.6 所

示。 

 

图 3.6 叶片约束图 

（1） 模态分析 

进行模态分析，求解叶片的固有频率和振型。通过模态分析可以了解叶片的自由振动

特性，包括主要的振动模态和固有频率。 
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这里分析 120mm 长度和 100mm 长度叶片的模态对比，见图 3.7。 

长度 100mm 的叶片 长度 120mm 的叶片 

 

 

97.356Hz 65.482 Hz 

 

 

605.14 Hz 408.15 Hz 

 

 

605.61 Hz 489.66 Hz 

图 3. 7 不同尺寸叶片前三阶模态对比 

这里分析 120mm 长度和 100mm 长度叶片的模态对比强度分析，前三阶模态结果分析

如表 3.2 所示： 

表 3.2 直板叶片前三阶频率对比 

 100mm 长度叶片 120mm 长度叶片 

一阶频率/Hz 97.356 65.482 
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二阶频率/Hz 605.14 408.15 

三阶频率/Hz 605.61 489.66 

从模态结果我们可知伴随着叶片长度的增加，叶片的一阶、二阶与三阶频率都将会有

明显下降， 而且伴随着阶数的增加其下降速度逐渐加快。对于固定长度的叶片来说，频率

将会随着模态阶数的增加，明显变大。 

 

（2） 谐响应分析 

在谐响应分析中，可以观察叶片在不同激励条件下的振幅、相位和应力分布等。通过

分析结果，可以评估叶片的共振频率及幅值。 

通过施加外部激励 4g，进行谐响应分析。在 x 方向上观察叶片谐响应应力分布。叶片

的约束如图 3.4 所示，与模态分析一致。 

120mm 长度叶片的谐响应应力结果如图 3.8 所示。100mm 长度叶片的谐响应应力结果

如图 3.9 所示。 

 

  

图 3. 8  120mm 叶片谐响应应力结果 图 3. 9  100mm 叶片谐响应应力结果 

如图可知，120mm 大叶片危险点应力大小为 192.67 Mpa，而 100mm 小叶片危险点应

力大小则为 128.01 MPa。叶片的尺寸将影响危险应力点的大小。尺寸大的叶片会比小尺寸

叶片的危险应力点更大。 
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（3） 叶尖位移响应分析 

通过施加外部激励 4g，进行谐响应分析。在 y 方向上观察叶片谐响应应力分布。叶片

的约束如图 3.4 所示，与模态分析一致。 

  

图 3. 10  120mm 叶片谐响应叶尖位移结果 图 3. 11  100mm 叶片谐响应叶尖位移结果 

通过对叶片谐响应叶尖位移结果的分析，发现叶片尺寸也将影响加速度响应的最大值

所对应的频率。120mm 大叶片加速度响应的最大值所对应的频率为 65.456Hz，如图 3.10

所示。而 100mm 小叶片加速度响应的最大值所对应的频率为 97.297Hz，如图 3.11 所示。

尺寸越大的叶片其加速度响应的最大值所对应的频率将越小。 

综合叶片的模态分析与谐响应分析，120mm 叶片加速度响应最大值更小，危险点应力

值更大，所以选择 120mm 尺寸大叶片进行试验更具可行性，结果更明显。 

 

3.3含裂纹叶片的振动有限元模型 

3.4.1含裂纹叶片建模 

在直板叶片进行预制裂纹后，对不同尺寸裂纹直板叶片进行模态与谐响应分析，三角

裂纹 H 长度不变为 5mm，含裂纹直板叶片模型如图 3.12 所示。 
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图 3.12 含裂纹直板叶片建模 

3.4.2含裂纹叶片仿真分析模态分析 

（1）模态分析 

这里分析 120mm 长度的直板叶片分析，预制三角裂纹深度为 0.5mm，1mm，1.5mm，

2mm，3mm，4mm。叶片的约束如图 3.4 所示。其分析结果分别如图 3.13—图 3.18 所示。 

  

裂纹深度 0.5mm 一阶模态：67.482Hz 

 
 

二阶模态：383.23Hz 三阶模态：477.01Hz 

图 3.13 0.5mm 裂纹模态结果 

 

裂纹 H：5mm 

裂纹深度 
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裂纹深度 1.0mm 一阶模态：67.393Hz 

 
 

二阶模态：383.02Hz 三阶模态：476.76Hz 

图 3.14 1.0mm 裂纹模态分析结果 

  

裂纹深度 1.5mm 一阶模态：67.339Hz 

  

二阶模态：382.73Hz 三阶模态：476.4Hz 

图 3.15 1.5mm 裂纹模态分析结果 
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裂纹深度 2.0mm 一阶模态：67.27Hz 

 
 

二阶模态：382.35Hz 三阶模态：475.95Hz 

图 3.16 2.0mm 裂纹模态分析结果 

 

 

裂纹深度 3.0mm 一阶模态：67.085Hz 

 
 

二阶模态：381.37Hz 三阶模态：474.78Hz 

图 3.17 3.0mm 裂纹模态分析结果 
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裂纹深度 4.0mm 一阶模态 66.842：Hz 

  

二阶模态：380.11Hz 三阶模态：473.32Hz 

图 3.18 4.0mm 裂纹模态分析结果 

 

表 3.3  直板叶片三角裂纹模态结果分析 

裂纹长度

（mm） 
0.5 1 1.5 2 3 4 

一阶（Hz） 67.482 67.393 67.339 67.27 67.085 66.842 

二阶（Hz） 383.23 383.02 382.73 382.35 381.37 380.11 

三阶（Hz） 477.01 476.76 476.4 475.95 474.78 473.32 

 

通过对不同尺寸裂纹的直板叶片模态分析结果的对比可知：随着裂纹尺寸的增加，直

板叶片的三阶频率逐步减小，其变化趋势如图 3.19-图 3.21 所示。 
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图 3.19 一阶频率趋势图 图 3.20 二阶频率趋势图 图 3.21 三阶频率趋势图 

 

（2）谐响应分析 

通过施加外部激励 4g，进行谐响应分析。在 x 方向上观察叶片谐响应应力分布。在 y

方向上观察叶尖位移响应。叶片的约束如图 3.4 所示，与模态分析一致。同时对叶片整体

施加 y 方向加速度，如图 3.22 所示。 

 

 

图 3.22 y 方向施加加速度 

 

0.5mm 裂纹叶片谐响应分析如图 3.23 所示，0.5mm 裂纹叶片加速度响应的最大值所对

应的频率为 67.401Hz，危险点应力大小则为 136.72MPa。 

加速度方向：垂直叶片 
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（a）叶尖位移响应 （b）谐响应应力响应 

图 3.23 0.5mm 裂纹叶片谐响应 

 

1.0mm 裂纹叶片谐响应分析如图 3.24 所示，1.0mm 裂纹叶片加速度响应的最大值所对

应的频率为 67.366Hz，危险点应力大小则为 154.88MPa。 

  

（a）叶尖位移响应 （b）谐响应应力响应 

图 3.24 1.0mm 裂纹叶片谐响应 

 

1.5mm 裂纹叶片谐响应分析如图 3.25 所示，1.5mm 裂纹叶片加速度响应的最大值所对

应的频率为 67.312Hz，危险点应力大小则为 179.93MPa。 
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（a）叶尖位移响应 （b）谐响应应力响应 

图 3.25 1.5mm 裂纹叶片谐响应 

 

2.0mm 裂纹叶片谐响应分析如图 3.26 所示，2.0mm 裂纹叶片加速度响应的最大值所对

应的频率为 67.293Hz，危险点应力大小则为 191.58MPa。 

  

（a）叶尖位移响应 （b）谐响应应力响应 

图 3.26 2.0mm 裂纹叶片谐响应 

 

3.0mm 裂纹叶片谐响应分析如图 3.27 所示，3.0mm 裂纹叶片加速度响应的最大值所对

应的频率为 67.058Hz，危险点应力大小则为 196.7MPa。 
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（a）叶尖位移响应 （b）谐响应应力响应 

图 3.27 3.0mm 裂纹叶片谐响应 

 

4.0mm 裂纹叶片谐响应分析如图 3.28 所示，4.0mm 裂纹叶片加速度响应的最大值所对

应的频率为 66.816Hz，危险点应力大小则为 215.05MPa。 

  

（a）叶尖位移响应 （b）谐响应应力响应 

图 3.28 4.0mm 裂纹叶片谐响应 

 

含裂纹叶片谐响应分析结果汇总如表 3.4 所示。 

表 3.4 一阶谐响应分析结果 

裂纹长度/mm 0.5 1.0 1.5 2 3 4 

叶尖位移响应

频率（Hz） 

67.401 67.366 67.312 67.293 67.058 66.816 
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谐响应应力响

应（Mpa） 

136.72 154.88 179.93 191.58 191.58 215.05 

 

通过谐响应分析发现，随着叶片裂纹的增大，其影响越大，加速度响应最大值所对应

的频率逐渐减小，而危险点应力则逐渐增大。 

  

图 3.29 叶尖位移变化趋势 图 3.30 协响应应力变化趋势 

 

3.5本章小结 

本章主要介绍了含裂纹叶片的振动有限元模型及其分析。首先，讨论了无裂纹叶片的

振动有限元模型。对不同长度叶片进行有限元分析，通过比较其结果选择了 120mm 大叶

片进行预制裂纹有限元分析与试验。然后，探讨了含裂纹叶片的振动有限元模型，在建模

过程中，考虑了叶片的几何形状、材料性质和空气阻尼条件，并采用合适的网格密度进行

仿真分析。接着对含预制裂纹的叶片进行有限元分析，通过动态响应分析发现，含裂纹的

叶片其加速度响应最大值所对应的频率逐渐减小，而危险点应力则逐渐增大。伴随着裂纹

的增大，对叶片的影响也更为明显。 
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第四章叶片裂纹萌生与扩展振动在线监测试验 

4.1试验目的 

叶片是旋转机械重要的核心部件，其主要的失效模式为疲劳失效，疲劳导致叶片裂纹

的萌生。而对裂纹萌生及扩展的研究，振动台叶片疲劳试验可以测得疲劳寿命以进行寿命

预测，还能在整个过程中在线监测裂纹扩展情况。准确的寿命预测对地面燃机长时间安全

运行有着重大意义。 

叶片裂纹的萌生与扩展是旋转机械中重要的故障形式之一，对设备的可靠性和安全性

具有重要影响。进行叶片裂纹萌生与扩展振动在线监测试验的目标是深入研究叶片裂纹的

振动特性，并开发高效可靠的在线监测技术。具体目的包括： 

1）理解叶片裂纹的形成机制：通过试验可以深入探究叶片裂纹的萌生与扩展机理，了

解叶片材料的疲劳性能和受力状况对裂纹形成的影响。 

2）评估叶片裂纹的影响：通过试验可以评估叶片裂纹对叶片结构的影响，包括振动特

性、疲劳寿命和结构强度等方面，为叶片设计和优化提供依据。 

3）搭建在线监测设备：实现对叶片裂纹的实时监测和预警，提高设备的故障诊断和预

防能力，降低运维成本。 

4）提高旋转机械的可靠性：通过深入研究叶片裂纹的振动特性，可以为旋转机械的设

计、制造和运维提供有效的技术支持，提高设备的可靠性和安全性，减少故障和事故的发

生。 

综上所述，进行叶片裂纹萌生与扩展振动在线监测试验具有重要的科学研究意义和工

程应用价值，能够科学研究和技术创新，为提高旋转机械的可靠性、降低运维成本、延长

设备寿命做出贡献。 

 

4.2试验内容与试验方案 

4.2.1扫频试验 

为模拟航空发动机的叶片在振动过程中的疲劳特性，所以这里进行共振试验。在安装

完设备和传感器之后，需要进行扫频实验以确定设备的固有频率。在 ANSYS 中进行的模态

仿真结果为一阶频率约为 65Hz，所以在振动台控制软件中设置扫频范围 0-70Hz，同时启动
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旋转器械软件检测叶尖振动加速度，在向上扫频过程中观察加速幅值变化情况，找到加速

度响应的最大值所对应的频率，此时锁定频率，使其保持在此频率下进行疲劳试验。 

 

4.2.2共振试验 

1）预试验： 

首先用振动台分别施加 1g，1.5g，2g，2.5g，3g，3.5g，4g加速度激励来测得在共振

频率ƒ0的响应加速度和应力幅值，用于对后续的载荷施加情况提供参考。  

2）疲劳试验： 

（1）启动振动台对管道施加 4g的正弦激励，进行扫频试验，得到共振频率ƒ0； 

（2）在共振频率ƒ0下进行疲劳试验，利用应力检测软件实时检测振动应力数值及循环

次数。当振动应力开始上升时（加速度降低），认为此时有裂纹萌生，因本试验关注裂纹萌

生及扩展，所以之后开始关注其从裂纹萌生到断裂所需时间，并在一定间隔时间进行对裂

纹拍照。 

 

4.3试验系统及试验设备介绍 

试验设备主要包含振动台、振动台功率放大及控制模块、应变片、应变放大器、加速

度传感器、电涡流传感器、摄像机、数据采集器以及配套软件。 

为模拟叶片振动情况，试验激振源采用苏试试验公司的 DC-300 型电动振动台，如图

4.1 所示，主要由振动台、功率放大器、控制器及控制系统四部分组成。DC-300 型电动振

动台广泛应用于汽车零部件、电子元器件、航空航天产品应力筛选等多种典型振动、模拟

试验要求，具有承载能力强、工作频带宽、工作台共振频率低、刚性好、一阶谐振频率高

的特点。其具体性能参数如表 4.1 所示。 
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图 4.1 苏试 DC-300型电动振动台 

 

表 4.1 DC-300型电动振动台技术指标 

参数 量级 

外形尺寸/mm 720 660 540   

台体重量/kg 454 

台面直径/mm 150 

频率范围/Hz 5-5000 

额定正弦推力/N 29400 

最大加速度/m/s2 980 

最大速度/m/s 2 

最大位移/mmp-p 400 

最大载荷/kg 120 

最大输出功率/kVA 3 

 

为将叶片稳定固定在振动台上，设计叶片夹具，夹具 CAD 图如图 4.2（a）所示。其

3D 模型如图 4.2（b）所示。 

 

 

图 4.2（a） 夹具 CAD图 图 4.2（b） 夹具 3D 图 

图 4.2 夹具展示图 

 

控制系
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夹具实物如图 4.3 所示，叶片与夹具、夹具与振动台之间均采用螺栓紧固，如图 4.4 所

示。 

  

图 4.3 夹具实物图 图 4.4 紧固图 

试验现场如图 4.5 所示，图 4.6 为叶片和电阻式应变片现场图。振动台可实现扫频与

定频振动，图 4.6 中加速度传感器 1 所测信号传输到控制器输入端进行反馈控制。加速度

传感器 2 测量叶尖的振动加速度响应，所测信号传输到数据采集器。应变片所测的信号线

传至应变放大器，对采集数据放大后传入数据采集器。电涡流传感器连至数据采集器。数

据采集器连至计算机，可在自编软件进行加速度、应力、位移数据测量和保存。 

 

 

图 4.5  试验现场图 图 4.6  叶片及电阻式应变片示 
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本试验所用软件主要包含振动台控制软件和自主开发的航空器结构振动分析与故障

诊断系统，软件主界面如图 4.7和图 4.8所示。其中本次主要使用航空器结构振动分析与

故障诊断系统中的结构弯曲疲劳试验模块，此模块可保存试验中加速度及应力幅值、试验

时间以及循环次数，其界面如图 4.8所示。 

 

图 4.7 振动台控制系统软件界面

 

图 4.8  结构弯曲疲劳试验界面 

 

4.4试验数据处理及结果分析 

（1）扫频试验结果 

在试验前首先进行了模态仿真实验，仿真所得的一阶频率约为 67Hz。所以在振动台控

制软件 0-70Hz的扫频任务，在旋转机械软件中观测到 49.27 Hz时叶尖加速度响应幅值达
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到最大，扫频过程如图 4.9所示。这里与仿真固有频率有所不同，分析为加速度传感器带

来的影响，所以在仿真时在末端增加 10mm 的正方体物块，重新仿真一阶频率结果为 48Hz

左右。 

 

（2）共振试验结果： 

预试验结果： 

测得 1g加速度时应力为 44.8MPa，2g时加速度为 94.85MPa，4g时为 338.1MPa。如图

4.10所示 
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0
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图 4.10 不同激励下应力幅值 

（4） 疲劳试验结果 

整个试验过程采集了的应变片所测点的应力值如图 4.11所示，图 4.12 细节图可以更

清晰看到这一趋势。 

 

49.27Hz 
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图 4.11  应力幅值变化曲线 图 4.12  应力幅值局部图 

 

整个试验过程采集了的叶尖加速响应如图 4.13 所示，图 4.12 为 37 小时后的试验加

速度数据。 

 

  

图 4.13 叶尖加速度响应 图 4.14 继续试验加速度数据 

 

将试验全过程夜间加速度响应、应力幅值、叶片状况整合后得到图 4.15。 
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（a）振动监测全过程曲线 

 

（b）裂纹扩展细节 

图 4.15 试验全过程图 

 

可以看到振动试验进行至 24小时应力测点值开始有略微增大趋势，在 31小时左右出

现很大的应力幅值，之后并出现杂乱信号，说明叶片结构已经发生变化，所以此时应已产

生裂纹。 

试验进行至 37 小时暂停试验，通过肉眼观察叶片，发现此时叶片并无肉眼可见的裂

纹，如图 4.16所示。图 4.12  应力 
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图 4.16   37 小时叶片情况 

整个试验过程的叶尖加速度响应情况如图 4.13所示，在 25小时后出现下降趋势，之

后不断减小。说明此时叶片的结构已经开始变化，裂纹已经开始萌生。 

37小时停止试验观测完毕后，继续开始试验，应变片已无法采集到数据，所以继续采

集加速度信号。重新试验所测加速度响应如图 4.14所示，幅值呈不断下降趋势 

继续试验后，对叶片不断拍照如图 4.15所示，裂纹不断扩展直至彻底断裂。在出现肉

眼可见的裂纹到叶片彻底断裂这期间发展时间十分短暂。 

最终，叶片疲劳试验验证了仿真模型的准确性，在叶片裂纹萌生后，其叶尖加速度响

应减小，而测点应力则逐渐增大。在对叶片进行振动在线监测时，也成功通过叶尖加速度

的变化和测点应力的改变判断出裂纹萌生的时间与裂纹的发展。实现了利用多振动参数在

线监测裂纹的萌生与扩展。 

 

4.5本章小结 

本章主要介绍了叶片裂纹萌生与扩展振动在线监测试验的目标、意义以及相关内容。

在试验方面，详细描述了试验的具体内容和实施方案，包括叶片选择、试验条件设定和数

据采集方法、夹具的设计、连接方式等。同时，介绍了用于试验的系统和设备，包括振动

传感器、图像采集设备以及数据采集系统，并说明了它们的特点和功能。 
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在试验结果分析方面，在线监测了叶片裂纹的萌生和扩展情况、振动频率的变化以及

叶尖振动位移和应力的变化等。通过对试验结果的分析，在线监测了裂纹的萌生与发展。 
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第五章 结论与展望 

5.1结论 

本文研究了叶片裂纹振动固有振动特性，并基于叶片裂纹疲劳试验，研究了叶片裂纹

的多参数在线监控技术，并进行了试验验证，主要结论如下： 

1）建立了无裂纹叶片的振动有限元模型：通过建模和仿真分析，可以准确预测叶片的

振动特点，包括固有频率和应力分布，叶尖位移响应等，对叶片在线监测提供重要参考。 

2）建立了含裂纹叶片的振动有限元模型，仿真模拟了叶片裂纹对其固有振动的影响，

结果表明，裂片尺寸越大、深度越深，叶片的叶尖位移将逐渐下降，叶尖位移所对应的频

率也会下降，同时叶片裂纹附近应力将增大。 

3）进行了叶片裂纹疲劳试验，采集了叶片振动数据，并进行了信号处理和分析，揭示

了叶片裂纹的萌生和扩展情况，振动频率的变化以及叶尖振动位移和应力的变化。试验结

果不仅验证了有限元仿真的准确性，同时也可以通过在线振动监测的实时数据识别裂纹的

产生与发展，为叶片裂纹的振动在线监控提供了重要方法。 

 

5.2展望 

本章的研究为叶片裂纹萌生与扩展振动的在线监测试验提供了重要方法和技术途径

方法，但还有一些方向可以进一步探索和改进。 

1）旋转叶片的在线测试：未来的研究可以进一步探索旋转叶片的在线测试技术，例如

采用传感器和监测系统对叶片振动进行实时监测和数据采集。这将有助于更真实地了解叶

片的振动特性和裂纹的演化过程。 

2） 非接触式监测技术：研究人员可以进一步研究和发展非接触式监测技术，实现对

叶片裂纹的在线检测和监测。这将提供更便捷和高效的手段，帮助实时监测叶片的状态和

裂纹的演化。 
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致 谢  

时间如白驹过隙，提笔写下致谢时才发现大学四年时光即将画上句号，刚入学时的激

动与喜悦仿佛还在做日，如今又即将背负好行囊前往新的远方。在这 6 月的毕业季，即将

与朝夕相处的母校，老师，同学告别，百感交集之下，我将永远怀揣着一颗感恩的心。 

首先我要感谢我的导师——陈果教授。陈老师从开题到中期，再到毕设论文的完成，

一直热情密切的关注着我的每一步。面对我的困惑和问题，陈老师总是满怀热情，细心耐

心的为我解答。陈老师对用十二分的精神和百分百认真的态度深深感染着我，令我受益匪

浅。在此我真挚的感谢陈老师对我的帮助，也送上我对陈老师最诚挚的敬意。  

同时，感谢沈响响师兄和刘富海师兄对我的指导和帮助。在他们的悉心指导下，我才

能快速掌握仿真软件的使用和试验仪器的操作，为毕设工作打下坚实的基础。 

还要感谢我的室友对我学习及生活上的支持与帮助，能与各位朝夕相处是人生美好的

回忆。 

感谢母校让我遇见这么多的良师益友，提供了如此的学习环境，让我漫步在知识的殿

堂。最后，再一次向所有曾经给予我关怀、支持和帮助的人们致以最诚挚的谢意。 

效法羲和驭天马，志在长空牧群星。 

 


