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摘  要 

叶片裂纹是航空发动机常见的故障类型，叶片在发动机运行过程中由于各种因素产生

疲劳进而导致出现裂纹甚至叶片断裂，最终导致整机产生故障甚至发生重大事故。为深入

研究裂纹故障对叶片振动特性的影响，基于有限元分析与试验验证，进行了含裂纹叶片振

动响应特性研究： 

（1）针对非旋转健康/裂纹单叶片进行有限元建模，基于 ANSYS 分析了健康叶片以

及不同深度与位置裂纹叶片的固有特性与振动响应。结果表明，含裂纹叶片的 1 阶固有频

率比健康叶片的 1 阶固有频率要低，并且裂纹深度越深、裂纹位置越靠近叶根，叶片 1 阶

固有频率越低。然后搭建了基于振动台的非旋转叶片固有频率测量试验台，进行了健康/裂

纹叶片的固有频率测量，试验结果与仿真结果一致。 

（2）本文搭建了航空发动机转子试验器测试平台，在该试验平台上进行了有/无气流

激励下的健康/裂纹旋转叶片升速/恒速试验，结果表明：当气流激励频率与叶片固有频率重

合时，会导致叶片产生明显的共振现象，振动响应幅值显著变大，无气流激励下叶片振动

响应则比较小。叶片发生共振后，叶片共振频率和转速频率的组合频率成分会体现在转轴

加速度响应、轴承座加速度响应、机匣加速度响应上；叶片在不共振转速下，则无上述现

象。 

本文通过建立健康/裂纹叶片的有限元模型，结合仿真分析与试验验证，揭示了裂纹故

障对航空发动机叶片振动特征的影响，为故障诊断与健康管理提供了重要的理论依据。 

 

关键词：叶片共振，裂纹监测，整机试验，应变测量，气流激励 
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ABSTRACT  

Blade cracks are a common failure type in aircraft engines. During engine operation, blades 

may experience fatigue due to various factors, leading to crack formation or even fractures, which 

can result in engine malfunctions or catastrophic accidents. To investigate the impact of crack 

faults on blade vibration characteristics, this study examines the vibration response of cracked 

blades through finite element analysis (FEA) and experimental validation: 

(1) Finite element models of non-rotating healthy/cracked single blades were developed using 

ANSYS. The natural characteristics and vibration responses of healthy blades and blades with 

cracks of varying depths and positions were analyzed. The results show that the first-order natural 

frequency of cracked blades is lower than that of healthy blades. Specifically, deeper cracks and 

cracks closer to the blade root further reduce the first-order natural frequency. A vibration table-

based test bench was constructed to measure the natural frequencies of non-rotating 

healthy/cracked blades, with experimental results aligning closely with the simulations. 

(2) An aircraft engine rotor test platform was established to conduct experiments on 

healthy/cracked rotating blades under speed-up/constant-speed conditions, both with and without 

airflow excitation. The tests revealed that when the airflow excitation frequency matches the 

blade’s natural frequency, significant resonance occurs, drastically amplifying the vibration 

response amplitude. Without airflow excitation, the vibration response remains minimal. After 

resonance,combined frequency components (resonance frequency and rotational frequency) were 

observed in the acceleration responses of the shaft, bearing seat, and casing. No such phenomena 

occurred at non-resonant rotational speeds. 

By integrating finite element modeling, simulation analysis, and experimental validation, this 

study elucidates how crack faults influence the vibration characteristics of aircraft engine blades, 

providing a critical theoretical foundation for fault diagnosis and health management. 

 

KEY WORDS: Blade Resonance, Crack Monitoring, Full-Scale Test, Strain Measurement, 

Aerodynamic Excitation 
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第一章 绪论 

1.1 背景和意义 

航空发动机作为飞机的“心脏”，各部件的强度、寿命和可靠性对飞机的性能水平与运

行稳定性起到决定性的作用。其中，叶片作为航空发动机等动力设备的核心部件之一，

也是最脆弱的部件之一，长期处于高温、高压、高转速的恶劣环境下，极易产生疲劳裂

纹。裂纹的存在会显著改变叶片的动力学特性，在气流激励下可能引发共振，导致叶片

断裂，造成严重事故。据相关资料统计，由振动引发的故障数占航空发动机故障总数的

60%以上,其中叶片振动引发的故障数又占振动引发的故障数的 70%以上[1]。某系列飞机

的发动机，于 1975 年至 2002 年 6 月期间，仅由叶片故障引发的较严重的发动机事故就

多达 69 起错误!未找到引用源。。在国外，叶片故障曾导致 F-16 歼击机发生过 A 级重大

事故及 RB21122B 型发动机的严重事故[1]。 

 

图 1.1 叶片故障曾导致 F-16 歼击机发生事故 

叶片在制造过程中的初始缺陷、极端工作环境下复杂的气流激励、转子不平衡的离

心力，都会导致叶片产生高周疲劳进而导致出现裂纹；发动机吸入小硬物颗粒造成叶片

外物损伤(Foreign Object Damage,FOD)，也会引发叶片产生裂纹进而导致碰摩故障甚至叶

片断裂，最终导致整机产生故障甚至发生重大事故。此开展气流激励下的含裂纹旋转叶

片共振振动特性研究，建立基于振动特性的状态监测理论模型，对完善航空发动机故障

预测与健康管理体系、提升动力装置可靠性及安全性保障具有重要的工程价值与理论意

义。 
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1.2 国内外研究现状 

李兴华等[2]利用 ANSYS 有限元模型，探究了叶片裂纹位置和裂纹深度对整圈叶片振

动特性的影响。结果表明，随着裂纹深度的增加，整圈叶片的静位移幅值逐渐增大，一

阶振动频率逐渐降低，单只裂纹叶片的个体振动愈发明显。当某一单只叶片完全折断

后，该叶片附近的叶片将呈现自由振动。当裂纹位置由叶片底部向顶部变化时，整圈叶

片静位移幅值先增大后减小，振动频率单调递增。 

  

图 1.2 研究模型示意图 图 1.2 叶片结构场网络划分 

杨海燕等错误!未找到引用源。应用传递矩阵法基于余弦函数模拟疲劳裂纹求解裂纹叶片振动响

应，指出：对于静止叶片，能够依据固有频率降低、阻尼系数增加或强迫振动响应的非线

性特征出现识别裂纹的存在，并测定其深度；对于旋转叶片固有频率、时域波形不对称性、

频谱图中激振频率的倍频分量都可作为低速旋转叶片的监测特征量；但未进行定量研究。 

张学峰[3]对叶片进行了应变试验，通过对比正常叶片与有裂纹叶片的应变信号获得了

叶片存在裂纹时区别于正常叶片的故障频率。然后进行了压力脉动试验，提出了平方包络

处理以及经验模式分解的方法，通过压力脉动数据分析得到了与应变信号相对应的故障频

率，证明了压力脉动数据可以用于叶片裂纹检测。虽然压力脉动测试尽属于非接触测量，

但是压力脉动数据中有关叶片裂纹的信息非常微弱，且压力脉动数据只能分辨出叶片是否

存在裂纹。 

  

图 1.24 试验台 图 1.2 裂纹叶片实物图 
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Zhang 等[5]提出了一种基于无线传感器的创新方法，合理设计了传感器的分布和系统

的工作顺序，通过试验证明了叶片振动频率、幅值与叶片裂纹的关系。但仅适用于实验室

环境的低转速测试。 

  

图 1.2 简化转子叶片系统 图 1.2 无线传感器采集系统 

Wu 等[5]基于 Kirchhoff 板理论和 Timoshenko 梁理论推导了柔性圆盘和叶片模型，系统

研究了裂纹深度和裂纹位置对叶盘系统耦合特性的影响。结果表明：叶片裂纹主要影响叶

片主导模态，导致沿裂纹叶片与圆盘中心之间的直线对称分布的圆盘模态形状不一致；而

且，当叶片裂纹变得严重或接近叶根时，配对正交模态的第一固有频率减小；配对调谐高

节径的第一模态振型退化为失谐低节径；失谐盘与弹性支承之间新的耦合特性变得更强。

通过与有限元法和试验试验的比较，验证了所建立模型的准确性。 

  

图 1.2 有限元模型 图 1.2 试验系统 

Guru 等错误!未找到引用源。利用叶尖定时(BTT)方法对动叶片损伤进行预测；在发动机测试期

间，通过监测叶片的固有频率，并结合叶片尖端的位置判断叶片是否存在裂纹扩展。刘豪

[7]同样基于叶尖定时非接触测量叶片振动，通过固有频率减小判断叶片存在裂纹，并进行

了试验验证。文献[9]与文献[10]也是通过叶尖定时技术测量叶片振动，进而获取叶片固有频

率，通过固有频率变化诊断叶片裂纹，但是在叶尖定时测量技术方面有不同的创新。 
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图 1.2 叶片振动试验台主机状态监测传感器安装 图 1.2 叶片裂纹模拟 

 Wu 等[11]提出了一种基于 BTT 数据的裂纹检测方法。首先，考虑了共振频率、固有频

率幅值变化、叶尖幅值、相位、叶间距等典型参数。结果表明，随着裂纹长度的增加和裂

纹高度的减小，叶片的频率有所降低。不同阶共振频率的幅值随裂纹的变化而变化。一阶

振幅变化很小，而二阶和三阶振幅变化相对明显。由于裂纹的出现，叶片间的距离会发生

变化。根据上述规则，采用频率和叶片间距作为裂纹诊断指标。首先利用 Lomb-Scargle 周

期图快速判断裂纹是否出现，然后利用叶片频率和叶间距离定位裂纹叶片的数量，并进行

了试验验证。 

 

图 1.2 试验台设计模型 图 1.2 含裂纹的叶盘 

沈国际等[12]建立了裂纹叶片动力学非线性模型，推导了非线性振动响应谐波分量功率

的耦合量化关系式。结果表明叶片振动分量谐波功率与相邻分量谐波功率以及谐波分量的

阶次有关，而且谐波分量相对功率与裂纹深度呈正相关，并针对直板叶片进行了模拟仿真

和振动台试验验证。 

 

 

图 1.24 裂纹叶片 图 1.2 测点示意图 
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图 1.2 振动信号测试系统 

Yang 等[13]基于裂纹截面应力状态准则，建立了旋转叶片高保真呼吸裂纹模型（High-

Fidelity Breathing Crack Model HFBCM）。从能量耗散的角度进行了物理推导，并考虑了离

心应力和弯曲应力的耦合，与传统模型相比，提高了裂缝模型的物理可解释性和精度。利

用该方法研究了旋转叶片的非线性振动响应，给出了四种叶片裂纹检测指标及其量化方法。

数值研究表明，这些指标都能很好地表征旋转叶片裂纹故障的发生和严重程度。通过和基

于有限元的接触裂纹模型的对比研究，验证了该模型的有效性。 

Yang 等 [14]针对旋转叶片裂纹分析模型，引入非线性损伤指标 (Nonlinear Damage 

Indicator NDI)和等效能量指标(Equivalent Energy Indicator EEI)，从不同角度表征裂纹的非

线性效应。EEI 为裂缝闭合行为提供了一种物理机制解释，NDI 为量化裂纹的非线性提供

了一个可观察的指标。数值研究表明，NDI 和 EEI 的变化规律一致，交叉验证了 NDI 和

EEI 量化裂纹非线性效应的有效性。二阶超谐波分量的 NDI 随裂纹深度和激励载荷幅值的

增加而增大，随裂纹位置的增加而减小，而 EEI 与 NDI 的变化相同。 

Yang 等[15]在另一篇文献中基于连续梁理论和应变能释放率法，建立了包含旋转软化、

应力刚化、科里奥利力和裂纹闭合效应的非线性旋转裂纹叶片模型(Nonlinear Rotating 

Cracked Blade Model NRCBM)，指出裂纹会导致超谐波共振，三阶超谐波共振只有在裂纹

严重时才会明显出现。 

Wu 等[16]提出了一种新的叶片轴向弯曲耦合呼吸裂纹模型（Axial-Bending Coupled 

Breathing Crack Model ABCBCM）。基于 Timoshenko 梁理论和 Castigliano 原理对所提出的

ABCBCM 进行了解析表述。研究了边界条件(转速)、裂纹参数(裂纹深度和裂纹位置)和载

荷条件(激励载荷)对裂纹叶片振动特性的影响。结果表明：叶片轴向响应对呼吸裂纹引起

的非线性比弯曲响应更敏感；裂纹引起的轴向弯曲耦合改变了轴向和弯曲位移的平衡位置；

轴向响应的相位图和轴向弯曲位移的轨迹是检测呼吸裂纹的有效方法；轴向位移幅值比和

轴向加速度幅值比也是判断叶片裂纹严重程度的重要指标。 
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Xu 等[17]针对微小呼吸裂纹，提出了振动功率流分析(Vibration Power Flow Analysis 

VPFA)来分析旋转叶片的非线性动力行为。结果表明，功率流分析可以增强裂纹的非线性

行为，VPFA 对小呼吸裂纹比基于位移的振动分析更敏感；呼吸裂纹会引起分岔，可以定

义次谐波共振因子来识别呼吸裂纹。 

Xiong 等[18]提出了一种基于振动能量法的具有呼吸效应的旋转裂纹叶片裂纹故障诊断

新指标。基于能量响应分析了裂纹深度、裂纹位置和气动幅值对旋转裂纹叶片非线性振动

特性的影响。结果表明：裂纹越严重，能量响应极值差越大；在能量和位移的谱级联中，

最大振幅对应的频率分量不同，振幅变化规律可作为叶片裂纹故障诊断的有效方法。 

张帅[19]通过转子叶片阻尼系统及裂纹故障特征理论分析，发现裂纹叶片的模态质量和

模态刚度变化会使叶片阻尼比发生明显变化，并用基于遗传算法的模型参数辨识方法获取

风扇叶片阻尼比。对叶片进行典型裂纹故障预置，采用接触式测量与非接触式测量两种方

案，在自主设计开发的航空发动机故障模拟试验平台上开展了叶片裂纹故障模拟试验验证。 

  

图 1.2 体测试效果 图 1.2 航空发动机故障模拟试验平台 

陈香等[20]针对某型轴流式压气机性能试验过程中出现转子叶片裂纹故障．结合该型压

气机结构特点，分析了振动响应的时域信号、频域信号以及高频成分出现的频率波动现象，

总结了含裂纹叶片的轴流式压气机整体叶盘振动特性。指出压气机振动响应非线性特征

（振动幅值的周期性突增、高频成分的出现）、基频和２倍频的幅值突增和波动现象、共

振频率波动现象均可作为旋转叶片裂纹故障在线监测特征量。 

杨发明[21]建立了含呼吸裂纹叶身刚度的非线性变化模型，通过数值仿真探究了裂纹相

关参数对叶身刚度影响的一般规律。分别对叶身振动响应时域信号和频谱展开分析，结果

表明：频谱中出现双数倍频分量可作为裂纹出现的判定依据。而比较各叶片时域信号中的

振幅改变量和频谱中的 1 倍频峰值改变量可明确出现裂纹的具体叶片。选取叶片，预制裂

纹，利用旋转叶片在线振动测量实验台进行了试验验证。 
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图 1.2 试验台驱动系统实物图 图 1.2 应变遥测系统实物图 

Chen 等[22]提出了一种利用四个光纤传感器进行叶片尖端定时的方法，推导了全叶片

的振动位移。提出了一种基于 Shannon 定理的分采样 BTT 数据振动信号重构方法，从而获

得了 BTT 数据在固有频率附近的振动特征。其次，采用多项式最小二乘法对信号进行预处

理，提取时域和频域的 9 个特征，而不是单一的频率特征。然后利用主成分分析法(principal 

component analysis PCA)提取叶片裂纹特征空间中的最大主成分，并定义欧几里得角进行裂

缝检测，并且通过试验验证了所提方法的有效性。Chen 等[23]在另一篇文献中，基于叶片振

动的叶尖定时信号，研究了一种基于核主成分分析（kernel principal component analysis）和

灰色模型（grey model.）的叶片损伤预测方法。提出了一种基于香农定理和小波包变换的

下采样叶片叶尖定时信号的非混叠重构算法，其次对损伤特征空间进行核主成分分析，用

马氏距离（Mahalanobis distance）定义损伤指标，然后提出了一种灰色模型进行损伤预测，

最后通过试验验证了该方法的有效性。 

 

图 1.2 试验装置与裂纹叶片 

综上所述，当前关于振动叶片的研究主要集中于叶片固有特性（包括固有频率、振型

及振幅）以及振动响应倍频特征的分析。研究者们通过上述参数构建叶片裂纹诊断指标体

系，并深入探究裂纹故障程度与叶片振动响应的关联机制；在研究方法上，学者们普遍采

用小波变换、Hilbert 变换及遗传算法等先进信号处理技术，结合理论建模、数值仿真与实
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验验证等多种研究手段，有效验证了所提出方法的可靠性。然而，现有研究存在一定的局

限性：其研究对象多局限于单叶片、非旋转叶盘以及简化单叶盘转子试验台，缺乏从整机

层面对叶片振动响应的深入探讨。基于此，本研究将着重研究航空发动机整机条件下的裂

纹叶片振动响应特性，进而构建基于整机振动响应的叶片状态监测方法。 

1.3 本文主要工作 

本文针对气流激励下的含裂纹旋转叶片振动特性展开研究，首先基于对非旋转健康/裂

纹单叶片进行了有限元动力学建模，基于 ANSYS 模态分析模块与谐响应分析模块，分析

了健康叶片以及不同深度与位置裂纹叶片的固有特性与振动响应，然后搭建了基于振动台

的非旋转叶片固有频率测量试验台，进行了健康/裂纹叶片的固有频率测量，对仿真结果进

行了试验验证。最后本文进一步搭建了航空发动机转子试验器测试平台，在该试验平台上

进行了有/无气流激励下的健康/裂纹旋转叶片升速/恒速试验，研究了不同工况整机振动下

的叶片振动响应特性。 

气流激励下的含裂纹旋转叶片振动特性研究
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图 1.3 主要工作示意图 

1.4 论文组织结构 

本论文的组织结构如下： 

第一章：阐述了叶片对于航空发动机的重要性，叶片产生裂纹的严重后果，介绍了国

内外学者的研究情况，总结了本文的研究内容与后续的章节安排 

第二章：基于 CATIA 三维建模软件和 ANSYS 商用有限元软件，对于健康/裂纹叶片

进行固有特性仿真分析，研究了裂纹及其深度与位置对叶片固有频率的影响规律，并搭建

了基于振动台的非旋转叶片固有频率测量试验台，对研究结果进行了试验验证。 
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第三章：搭建了航空发动机转子试验器测试平台，在实验室原有的带机匣航空发动机

转子试验器的基础上设计、制造、安装了叶片气流激励机构与旋转叶片应变测量机构，然

后在该试验平台上进行了有/无气流激励下的健康/裂纹旋转叶片升速/恒速试验，研究了不

同工况整机振动下的叶片振动响应特性。 

第四章：总结全文，对今后的研究做出总结和展望。 
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第二章 裂纹叶片固有特性仿真分析与试验验证 

2.1 引言 

目前，针对含裂纹叶片的研究主要采用有限元仿真与试验验证相结合的方法。有限元

法仿真能够高效模拟不同裂纹参数（位置、深度、形状）对叶片动力学特性的影响，为裂

纹识别提供理论依据；而试验验证则通过实测数据（检验仿真结果的准确性，确保模型的

可靠性。两种方法互为补充，共同推动含裂纹叶片动力学特性的深入研究。本章将围绕健

康/含裂纹叶片的固有特性展开，具体内容包括：①、建立健康/含裂纹叶片的有限元模型，

分析裂纹参数对固有频率和振型的影响规律；②、设计叶片疲劳，通过振动台实验获取健

康叶片与含裂纹叶片的动态响应；③对比仿真与试验结果，验证模型的准确性。 

2.2 健康/裂纹叶片设计 

2.2.1 健康叶片 

按照图纸利用 CATIA 软件进行三维建模，首先画好叶片的平面图，运用凸台，形成三

维叶片模型，其次进行叶盘的设计，以旋转特征创建叶盘主体，设置 8 个 120°均布安装槽，

通过约束叶片榫头与轮毂槽底面，进行叶片的装配。 

 

图 2.2 叶片图纸 
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图 2.2 健康叶片 图 2.2 叶盘建模 

2.2.2  裂纹叶片 

叶片长度为 L，距离叶根距离为 Lc，叶片宽度为 h，裂纹深度为 hc，γ=Lc/L（γ 为裂

纹距离根部比例）ξ=hc/h（ξ 为裂纹深度比例），如图 2.2 所示。在健康叶片模型基础上，

采用局部切割方法引入裂纹，模拟不同裂纹位置（叶根、叶中）、裂纹深度（浅裂纹、深

裂纹）等工况，如图 2.2 所示。 
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图 2.2 裂纹叶片示意 

  

（a）1 号裂纹叶片 （b）2 号裂纹叶片 
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（c）3 号裂纹叶片 （d）4 号裂纹叶片 

图 2.2 裂纹叶片建模 

表 2.2 裂纹距离根部比例 γ、裂纹深度比例 ξ 

裂纹叶片 γ 裂纹距离根部比例 ξ 为裂纹深度比例 

1 号裂纹叶片 0.1 0.25 

2 号裂纹叶片 0.2 0.25 

3 号裂纹叶片 0.1 0.5 

4 号裂纹叶片 0.2 0.5 

2.3 健康/裂纹叶片固有特性仿真分析 

2.3.1 有限元方法 

在当今工程分析中，有限元方法是应用最为广泛的一种数值计算方法。有限元方法

拥有两种特性：通透性和有效性，在工程技术方面有着极其重要的意义。在计算机技术

方面，有限元方法也扮演着重要的角色，许多关于计算机设计方面的问题都需要用有限

元方法来解决。据统计，世界上 90%以上的机械产品都需要采用有限元方法进行分析。 

用有限元方法进行分析的要点可以归纳为：结构离散、单元分析和整体分析。当用有

限元方法进行分析时，结构离散是一个非常重要的关键点，需要通过划分单元网格来完成

结构离散。单元分析是指通过对划分的单元结构进行分析，单元分析由选择位移函数和单

元特性分析组成。用有限元方法进行分析的思路是先分开后整合，也就是说，先要进行单

元分析，得到单元分析的结果，然后再进行整体分析。 

2.3.2 健康/裂纹叶片有限元模型建立 

利用有限元分析软件建立的有限元模型一般有以下两种方法： 

（1） 第一种方法 

首先使用三维建模软件，对健康/裂纹叶片建立三维模型。然后，将建立的健康/裂纹叶

片三维模型导入到有限元软件中，通过适当的处理，就可以得到该健康/裂纹叶片的有限元
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模型。 

（2） 第二种方法 

直接使用有限元软件建模，根据健康/裂纹叶片建立所需要的模型，再通过适当的处理，

就可以得到该转子试验器的有限元模型。 

本文需要建立健康/裂纹叶片的有限元模型，将两种方法相结合。首先使用 CATIA 软

件建立健康/裂纹叶片三维模型。然后将该健康/裂纹叶片三维模型导入到 HyperMesh 软件

中进行网格划分处理，建立该健康/裂纹叶片有限元模型。健康/裂纹叶片有限元建模的过程

如图 2.3 所示。 
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图 2.3 有限元建模过程 

2.3.3  网格划分 

单元网格划分是建立健康/裂纹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；需要对网格的阶次进行合适的选择，虽然阶次高的单元可以

使有限元计算结果更精确，但计算规模太大，所以在保证有限元计算结果精确的情况下，

尽量选择阶次低的网格。以下是健康叶片、裂纹叶片有限元单元网格如图 2.3、图 2.3 所示。 
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图 2.3 健康叶片网格化 

 

图 2.3 裂纹叶片网格化 

2.3.4 健康叶片模态分析 

用有限元方法对健康叶片进行模态分析，可以对该叶片的固有频率和模态有充分的认

识。根据前一节建立的健康叶片有限元模型，使用 ANSYS 软件对该模型根部进行约束，

通过模态计算，得到前二阶弯曲固有频率。 

 
图 2.3 叶根施加约束示意图 

  

（a）健康叶片一阶弯曲—115.83Hz （b）健康叶片仿二阶弯曲—710.09Hz 

图 2.3 健康叶片模态分析结果 
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2.3.5 裂纹叶片模态分析 

根据健康叶片，同理使用 ANSYS 软件对该裂纹模型进行了模态计算，得到 1 号、2

号、3 号、4 号裂纹叶片前二阶弯曲模态；裂纹越靠近叶根、裂纹越深叶片的频率就会越

低。 

  

（a）1 号裂纹叶片一阶弯曲—114.17Hz （b）1 号裂纹叶片二阶弯曲—707.56Hz 

  

（c）2 号裂纹叶片一阶弯曲—114.65Hz （d）2 号裂纹叶片二阶弯曲—709.9Hz 

  

（e）3 号裂纹叶片一阶弯曲—107.45Hz （f）3 号裂纹叶片二阶弯曲—695.76Hz 

  

（g）4 号裂纹叶片一阶弯曲—109.71Hz （h）4 号裂纹叶片二阶弯曲—709.67Hz 

图 2.3 裂纹叶片模态分析结果 

2.3.6 谐响应分析 

通过有限元软件建立叶轮机械叶片的参数化三维模型，进行网格划分，并对叶片根部

约束区域进行局部网格加密处理。在施加叶片根部弹性支撑的基础上对叶片进行施加加速

度力得到幅频仿真曲线，试验通过数值仿真揭示了弹性支撑叶片在基础激励作用下的动态

特性。 
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（a）对叶根进行约束 （b）对叶片施加激励 

图 2.3 叶片约束、激励示意图 

  

（a）健康叶片幅频仿真曲线—115.8Hz （b）1 号裂纹叶片幅频仿真曲线—114.2Hz 

  

（c）2 号裂纹叶片幅频仿真曲线—114.6Hz （d）3 号裂纹叶片幅频仿真曲线—107.2Hz 
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图 2.3 叶片幅频仿真曲线 

2.4 健康/裂纹叶片固有特性试验分析 

2.4.1 试验方案与试验内容 

对健康/裂纹叶片进行固有特性试验，试验激振源采用苏试试验公司的 DC-300 型电动

振动台，如图 2.4 所示，主要由振动台、功率放大器控制器及控制软件四部分组成。振动台

可实现扫频与定频振动，图 2.4 中激光位移传感器所测信号传输到数据采集器，数据采集器

连至计算机，可在自编软件进行数据测量和保存。利用上述测试系统，对健康叶片与裂纹

叶片进行固有频率测试试验。 

 
图 2.4 苏试 DC-300 型电动振动台 

 

（e）4 号裂纹叶片幅频仿真曲线—109.6Hz 
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激光位移

传感器

振动台
振动台控制

系统

数据采集器

上位机

  

图 2.4 试验示意图 图 2.4 试验现场图 

2.4.2 试验结果 

健康叶片与裂纹叶片的试验结果如图 2.4 叶片固有频率振动台试验结果所示，可知健康叶

片的 1 阶固有频率最大，裂纹会导致叶片固有频率出现下降，并且裂纹越深，叶片 1 阶固

有频率越小，裂纹距离叶片根部越近，叶片 1 阶固有频率越小。 

  

（a）健康叶片一阶弯曲—115.8Hz （b）健康叶片幅频曲线—115.8Hz 

  

（c）1 号裂纹叶片一阶弯曲—

113.1Hz 

（d）1 号裂纹叶片幅频曲线—113.1Hz 
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（e）2 号裂纹叶片一阶弯曲—

114.3Hz 

（f）2 号裂纹叶片幅频曲线—114.4Hz 

  

（g）3 号裂纹叶片一阶弯曲—

104.8Hz 

（h）3 号裂纹叶片幅频曲线—104.8Hz 
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（i）4 号裂纹叶片一阶弯曲—

108.6Hz 

（j）4 号裂纹叶片幅频曲线—108.6Hz 

图 2.4 叶片固有频率振动台试验结果 

2.5 叶片固有特性仿真与试验结果分析 

通过 ANSYS 仿真试验以及振动台叶片固有特性试验，得到健康叶片以及四片裂纹叶

片的叶片固有特性仿真结果以及试验结果，将结果整理制成表格进行对比分析。裂纹叶片

参数通过距离根部位置比例（0.1、0.2）和裂纹深度比例（0.25、0.5）表示，试验与仿真数

据对比如表 2.5 所示。裂纹影响分为位置影响与深度影响，位置影响：裂纹越靠近根部即裂

纹距离根部比例越小，固有频率下降幅度越大；深度影响：裂纹深度越深即裂纹深度比例

越大，固有频率下降幅度越大；仿真试验有效性对于健康叶片仿真结果与试验结果相对误

差仅有 0.03%，证明了仿真模型参数的有效性；对于裂纹叶片仿真结果与试验结果相对误

差在 0.31%~2.53%之间，表明对于裂纹深度比例较小及裂纹距根部比例越大，仿真结果准

确度越高；由此得出叶片固有频率下降与裂纹深度呈正相关，与裂纹距根部距离呈负相关。 

表 2.5 叶片固有特性试验、仿真对比 

叶片 试验结果固有

频率 

ANSYS 仿真固

有频率 

与试验相

对误差 

备注 

健康叶片 115.8Hz 115.8Hz 0.03% 无裂纹 

1 号裂纹叶片 113.1Hz 114.2Hz 0.95% 裂纹距离根部比例 0.1，深度比例

0.25 

2 号裂纹叶片 114.4Hz 144.6Hz 0.31% 裂纹距离根部比例 0.2，深度比例

0.25 

3 号裂纹叶片 104.7Hz 107.2Hz 2.53% 裂纹距离根部比例 0.1，深度比例 0.5 

4 号裂纹叶片 108.6Hz 109.6Hz 0.84% 裂纹距离根部比例 0.2，深度比例 0.5 
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（a）健康叶片幅频曲线对比 （b）1 号裂纹叶片幅频曲线对比 

  

（c）2 号裂纹叶片幅频曲线对比 （d）3 号裂纹叶片幅频曲线对比 

 

（e）4 号裂纹叶片幅频曲线对比 

图 2.5 叶片幅频曲线仿真与试验对比 
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2.6 本章小结 

本章针对健康/裂纹叶片固有特性进行仿真分析与试验验证，其中健康叶片为对照组，

裂纹叶片则按照裂纹深度、裂纹距离叶片根部距离分为四组进行试验。仿真试验对健康/裂

纹叶片进行建模，运用有限元方法对叶片进行网格划分，进而对叶片进行约束并施加激励，

得到仿真实验结果，对叶片进行谐响应分析得到叶片幅频曲线，进一步对叶片固有特性进

行分析。根据叶片建模，生产出健康/裂纹叶片，将叶片固定到振动台上施加激励，运用激

光位移传感器采集健康/裂纹叶片数据，最后将得到的数据与仿真试验数据进行对比分析，

得出叶片固有频率下降与裂纹深度呈正相关，与裂纹距根部距离呈负相关。 



南京航空航天大学本科毕业设计（论文） 

 -

23

- 

第三章 气流激励下健康/裂纹叶片振动特性 

3.1 引言 

裂纹会导致叶片 1 阶弯曲固有频率产生下降，但在整机振动下，叶片裂纹故障会对旋

转叶片振动响应特性产生的影响，还需要进行进一步试验验证。因此本章搭建了航空发动

机转子试验器测试平台，该试验器包含了发动机典型结构，如涡轮叶盘、压气机叶盘、转

轴、机匣以及滚动轴承支承等，并且在此基础上设计、制造、安装了叶片气流激励机构与

旋转叶片应变测量机构，在该试验平台上进行了有/无气流激励下的健康/裂纹旋转叶片升

速/恒速试验。 

3.2 试验方案与内容 

3.2.1 试验方案 

基于带机匣转子试验器的裂纹叶片振动特性试验试验方案如表 3.2 旋转叶片试验内容所

示，根据需要将健康叶片、预制裂纹叶片组装成叶盘，安装于基于带机匣转子试验器上，

通过高压气体激励使得叶片在旋转状态下产生共振，进而监测叶片应变信号、机匣及轴承

座加速度信号，得出气流激励下健康/裂纹叶片振动响应特征。通过叶片应变信号、机匣及

轴承座加速度信号得出裂纹叶片的响应特征。 

不同叶片

基于整机试验器的气流激励下的叶片共振实验

健康叶片

裂纹叶片

组装叶盘 整机试验 气流激励

在线

监测
叶片应变信号 机匣加速度信号 轴承座加速度信号

气流激励下健康/裂纹叶片振动

响应特征

 

图 3.2 试验方案图 

3.2.2 试验内容 

基于带机匣转子试验器的气流激励下健康/裂纹叶片共振振动特性试验测试系统的试
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验内容，具体试验内容如表 3.2 旋转叶片试验内容所示。 

表 3.2 旋转叶片试验内容 

叶片      升速/恒速 气激激励源数量 

健康叶片 升速 6 

0 

恒速 6 

含预制裂纹叶片 升速 6 

恒速 6 

3.2.3 试验器简介 

试验器真实图片如图 3.2 所示。该转子试验器主要由演示模型、安装台架、电机及基础

平台组成。在该试验器的基础上增加了叶片气流激励装置与旋转叶片应力测量装置等构成

了气流激励下旋转叶片振动应力测试试验器。利用叶片振动试验器进行叶片振动试验，在

6 个气孔激励下测量叶片振动响应，同时进行无气流激励下的叶片振动响应测试，并且进

行对比，同时测量了轴承座加速度响应、机匣加速度响应以及转轴振动位移响应。 

  

图 3.2 试验器整体实物图 图 3.2 测点布置实物图 

  

图 3.2 叶片应力测量 图 3.2 气流激励装置实物图 

 

图 3.2 高压气泵实物图 
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3.2.4  测试系统简介 

（1）扬州晶明科技有限公司的 JM5938 数据采集器 1 个，共 16 通道； 

（2）扬州晶明科技有限公司的 E003 涡流传感器 2 个； 

（3）丹麦 B&K 公司的 B&K4508 加速度传感器 3 个； 

（4）南京东大测振仪器厂 RL-1 型光电传感器 1 个； 

（5）南京航空航天大学智能诊断与专家系统实验室自主开发的旋转机械故障智能诊断系

统 RFIDS1.0； 

   

（a）JM5938 数据采集器实物图 
（b）E003 电涡流传感器

及其配套前置放大器 
（c）B&K4508 加速度传感器 

   

（d）RL-1 型光电传感器 
（e）BA120-3AA150/中航

电测应变片 
（f）JM3860 放大器 

 

（g）旋转机械故障智能诊断系统 

图 3.2 气流激励下健康/裂纹叶片共振振动特性试验测试系统 

3.2.5 健康叶片与预制裂纹叶片 

如图 3.2 所示，通过对单叶片进行裂纹预制，并且将其安装到旋转叶盘上得到含预制裂

纹的叶盘试验件，在进行试验前，通过振动台进行扫频试验，测量出健康叶片与含预制裂

纹叶片的固有频率，如表 3.2 健康叶片与含预制裂纹叶片固有频率所示。 
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（a）健康叶片旋转叶盘 （b）含预制裂纹叶片的旋转叶盘 

图 3.2 含预制裂纹旋转叶盘实物图 

表 3.2 健康叶片与含预制裂纹叶片固有频率 

叶片类型 固有频率（Hz） 

健康叶片 115.8 

含预制裂纹叶片 113.1 

3.3 试验数据分析 

3.3.1 健康叶片升速试验 

（1） 气流激励下升速试验 

如图 3.3 所示，为 6 个激励源气嘴激励下的 4 号叶片应力响应，由图可知叶片的 6 倍频

振动响应最大，12 倍频响应次之，3 倍、4 倍、5 倍等响应较小，叶片在转速为 1189r/min

下产生共振现象。 

 

（a）气体激励下叶片 4 应力响应三维倍频图 
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（b）气激下叶片 4 应力响应随转速变化时域图 （c）气激下叶片 4 应力响应伯德图 

图 3.3 气嘴激励下叶片 4 应力响应 

（2） 无气流激励下升速试验 

与气流激励下叶片应力振动响应相比，无气流激励下的叶片振动响应较小，其中 3 倍

频振动响应最大，4 倍、5 倍、6 倍响应次之，其余倍频响应更小，并且转速越高，频率成

分越复杂，叶片没有产生明显的共振现象。 

 

（a）气体激励下叶片应力 4 响应三维倍频图 
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（c）气激下叶片 4 应力响应随转速变化时域图 （d）气激下叶片 4 应力响应伯德图 

图 3.3 无气体激励下叶片 4 应力响应 

（3） 试验小结 

本小节开展了健康叶片共振升速试验，通过上述试验可知，当气流激励频率与叶片固

有频率重合时，会导致叶片产生明显的共振现象，振动响应显著变大，叶片响应会产生与

激励源数量及其倍数相同的倍频共振；并且通过有无气流激励下叶片升速试验可知，气流

激励下叶片振动响应比无气流激励下叶片振动响应显著增大。 

3.3.2 气流激励下健康叶片恒速试验 

（1） 转速为 1200rpm 

 如图 3.3 所示为在 6 个激励源下 1200r/min 时叶片产生 6 倍频共振下的整机振动响应。

图（a）为叶片 4 应力响应，从时域图中可以清晰的看到正弦形式叶片应力响应的现象，频

域中则表现出明显的 118Hz 频率成分（6 倍频）；图（b）为转子转轴水平和竖直方向的振

动位移响应，从频谱中可以看出，只有较大的转速频率成分，没有叶片振动频率成分；图

（c）为轴承座加速度响应，从图中可以看出明显的 fb+fr 频率成分（fb 为叶片振动频率，fr

为转速频率成分）；图（d）机匣加速度响应中同样可以看出明显的 fb+fr 频率成分。 

  

（a）6 气嘴-6 倍频共振-叶片 4 应力响应 
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2X原始信号
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2X频谱图
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2Y频谱图
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（b）6 气嘴-6 倍频共振-转子位移响应 

  

（c）6 气嘴-6 倍频共振-轴承座加速度响应（fb+fr） 
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（d）6 气嘴-6 倍频共振-机匣加速度响应（fb+fr） 

图 3.3 6 个激励源下、1200r/min 下叶片共振时整机振动响应 

（2） 转速为 900rpm 

如图 3.3 所示为在 6 个激励源下 900r/min 时叶片不共振时的整机振动响应。图（a）为

叶片 4 应力响应，从时域图中可以看出与叶片共振时的叶片应力响应截然不同，没有清晰

的正弦形式响应，频域中 118Hz 频率成分幅值（6 倍频）也较小；图（b）为转子转轴水平

和竖直方向的振动位移响应，从频谱中可以看出，只有较大的转速频率成分，没有叶片振

动频率成分，与叶片共振时相似，即叶片共振对转子位移振动响应影响很小；图（c）为轴

承座加速度响应，图中没有表现出明显的 fb+fr 频率成分；图（d）机匣加速度响应中同样

没有 fb+fr 的频率成分。 

  

（a）6 气嘴-未共振-叶片应力响应 
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2X原始信号
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（b）6 气嘴-未共振-转子位移响应 

  

（c）6 气嘴-未共振-轴承座加速度响应 
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（d）6 气嘴-未共振-机匣加速度响应 

图 3.3 6 个激励源下、900r/min 叶片不共振时整机振动响应 

（3） 试验小结 

通过健康叶片恒速试验，在叶片不同共振及不共振转速下进行试验，经过结果分析可

知：叶片发生共振后，叶片共振频率和转速频率的组会频率成分会体现在轴承座加速度响

应、机匣加速度响应上；但在转轴位移响应频率中没有体现，即叶片是否共振对转轴位移

振动响应很小。叶片在不共振转速下，轴承座加速度响应和机匣加速度响应频率成分中没

有叶片共振频率和转速频率的组会频率成分。 

3.3.3 气流激励下含预制裂纹叶片升速试验 

如图 3.3 所示，为 6 个激励源气嘴激励下的 4 号叶片（健康叶片）应力响应，由图（a）

可知叶片的 6 倍频振动响应最大，12 倍频响应次之，其余倍频等响应较小；由图（c）可

知叶片在转速为 1188r/min 下产生六倍频共振。如图 3.3 所示，为 6 个激励源气嘴激励下的

3 号叶片（健康叶片）应力响应，振动特性与 4 号健康叶片响应几乎一致。如图 3.3 所示，

为 6 个激励源气嘴激励下的 2 号叶片（含预制裂纹叶片）应力响应，由图（a）可知叶片的

6 倍频振动响应最大，其余倍频等响应较小；由图（c）可知叶片在转速为 1151r/min 下产

生六倍频共振。由于叶片产生裂纹后，叶片的固有频率下降，因此其共振转速也比健康叶

片的共振转速要低。 

通过试验可知，当气流激励频率与叶片固有频率重合时，会导致叶片产生明显的共振

现象，振动响应显著变大。含预制裂纹叶片的固有频率对比健康叶片固有频率小，约为

2.7Hz，也因此含预制裂纹叶片在更低的转速下进入共振状态（6倍频共振-1151r/min-115Hz）,

健康叶片的共振转速则高一些（6 倍频共振-1188r/min-119Hz），叶片共振频率相差 4Hz。 
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（a）气流激励下 4 号叶片应力响应倍频图 

  

（b）气激下 4 号叶片应力响应随转速变化时域

图 

（c）气激下 4 号叶片应力响应伯德图 

图 3.3 气嘴激励下 4 号叶片应力响应 

 

（a）气流激励下 3 号叶片应力响应倍频图 

0 20 40 60 80 100 120 140 160
-75

-50

-25

0

25

50

75

应
力

 (
Mp

a)

时间 (s)

 应力

0 20 40 60 80 100 120 140 160

0

500

1000

1500

2000

2500

 转速

转
速

 (
r/

mi
n)

时刻 (s)

0 300 600 900 1200 1500 1800 2100 2400
0

10

20

30

40

50

应
力

综
合

有
效

值
 (

MP
a)

转速 (r/min)

(1188.7383, 39.25661)



第三章 气流激励下健康/裂纹叶片振动特性 

 -

34

- 

  

（b）气激下 3 号叶片应力响应随转速变化时域图 （c）气激下 3 号叶片应力响应伯德图 

图 3.3 6 气嘴激励 3 号下叶片应力响应 

 

 

（a）气流激励下 2 号叶片应力响应倍频图 

  
（b）气激下 2 号叶片应力响应随转速变化时域

图 

（c）气激下 2 号叶片应力响应伯德图 

图 3.3 6 气嘴激励下 2 号叶片应力响应 
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3.3.4 气流激励下含预制裂纹叶片恒速试验 

（1） 转速为 1150rpm 

 如图 3.3 所示为在 6 个激励源下 1150r/min 时叶片产生 6 倍频共振下的整机振动响应。

此时含预制裂纹叶片（2 号叶片）产生共振现象，健康叶片（3 号叶片与 4 号叶片）尚未共

振。图（a）为 2 号叶片应力响应，从时域图中可以清晰的看到正弦形式叶片应力响应的现

象，频域中则表现出明显的 115Hz 频率成分（6 倍频）；图（b）、图（c）为 3 号叶片与

4 号叶片应力响应，可知 3 号叶片与 4 号叶片此时并没有产生共振现象；图（d）为转子转

轴水平和竖直方向的振动位移响应，从频谱中可以看出，只有较大的转速频率成分，没有

叶片振动频率成分；图（e）为轴承座加速度响应，从图中可以看出明显的 fr、fb±fr、fb＋2*fr

频率成分（fb 为叶片振动频率，fr 为转速频率成分）；图（f）机匣加速度响应同样可以看

出明显的 fr、fb±fr、fb＋2*fr 频率成分。 

  

（a）6 气嘴-6 倍频共振-2 号叶片应力响应 

  

（b）6 气嘴-未共振-3 号叶片应力响应 
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（c）6 气嘴-不共振-4 号叶片应力响应 
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（d）6 气嘴-裂纹叶片 6 倍频共振-转子位移响应 
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（e）6 气嘴-裂纹叶片 6 倍频共振-轴承座加速度响应（fr、fb±fr、fb+2*fr） 

  

（f）6 气嘴-裂纹叶片 6 倍频共振-机匣加速度响应（fr、fb±fr、fb±2*fr） 

图 3.3 6 个激励源、1150r/min 整机振动响应 

（2） 转速为 1188rpm 

 如图 3.3 所示为在 6 个激励源下 1188r/min 时叶片产生 6 倍频共振下的整机振动响应。

此时健康叶片产生共振现象，含预制裂纹叶片未共振。图（a）为 2 号叶片应力响应，可知

2 号叶片此时并没有产生共振现象；图（b）、图（c）为 3 号叶片与 4 号叶片应力响应，

从时域图中可以清晰的看到正弦形式叶片应力响应的现象，频域中则表现出明显的 119Hz

频率成分（6 倍频）；图（d）为转子转轴水平和竖直方向的振动位移响应，从频谱中可以

看出，只有较大的转速频率成分，没有叶片振动频率成分；图（e）为轴承座加速度响应，

从图中可以看出明显的 fr、fb±fr、fb-2*fr、fb-3*fr频率成分（fb 为叶片振动频率，fr 为转速频

率成分），图（f）为机匣加速度响应中同样可以看出明显的 fr、fb±fr、fb-2*fr 频率成分。 
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（a）6 气嘴-未共振-2 号叶片应力响应 

  

（b）6 气嘴-健康叶片 6 倍频共振-3 号叶片应力响应 

  

（c）6 气嘴-健康叶片 6 倍频共振-4 号叶片应力响应 
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2X原始信号
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（d）6 气嘴-健康叶片 6 倍频共振-转子位移响应 

  

（e）6 气嘴-健康叶片 6 倍频共振-轴承座加速度响应（fr、fb±fr、fb-2*fr、fb-3*fr） 
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（f）6 气嘴-健康叶片 6 倍频共振-机匣加速度响应（fr、fb±fr、fb-2*fr） 

图 3.3 6 个激励源、1188r/min 整机振动响应 

（3） 转速为 1475rpm 

 如图 3.3 所示为在 6 个激励源下在转速为 1475r/min 时的整机振动响应。此时健康叶片

与含预制裂纹叶片均未共振。图（a）、图（b）、图（c）为 2 号叶片、3 号叶片及 4 号叶

片应力响应，从时域图中可以看出与叶片共振时的叶片应力响应截然不同，没有清晰的正

弦形式响应，频域中频率成分幅值也较小；图（d）为转子转轴水平和竖直方向的振动位移

响应，从频谱中可以看出，只有较大的转速频率成分，没有叶片振动频率成分，与叶片共

振时相似，即叶片共振对转子位移振动响应影响很小；图（e）轴承座加速度响应、图（f）

机匣加速度响应中没有表现出转速频率与 2 号叶片振动响应频率的组合频率成分。 

  

（a）6 气嘴-未共振-2 号叶片应力响应 
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（b）6 气嘴-未共振-3 号叶片应力响应 

  

（c）6 气嘴-未共振-4 号叶片应力响应 
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2X频谱图
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（d）6 气嘴-未共振-转子位移响应 

  

（e）6 气嘴-未共振-轴承座加速度响应 

  

（f）6 气嘴-未共振-机匣加速度响应 

图 3.3 6 个激励源、1475r/min 整机振动响应（2 号叶片振动频率组合） 

（4） 试验小结 
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体现在转轴加速度响应轴承座加速度响应、机匣加速度响应上；但在转轴位移响应频率中

没有体现，即叶片是否共振对转轴位移振动响应很小。叶片在不共振转速下，轴承座加速

度响应和机匣加速度响应频率成分中没有叶片共振频率和转速频率的组合频率成分。 

3.4 本章小结 

本章开展了在该试验平台上进行了有/无气流激励下的健康/裂纹旋转叶片升速/恒速试

验，试验结果表明：当气流激励频率与叶片固有频率重合时，会导致叶片产生明显的共振

现象，振动响应幅值显著变大，无气流激励下叶片振动响应则比较小。含预制裂纹叶片的

固有频率对比健康叶片固有频率小（约为 2.7Hz），也因此含预制裂纹叶片在更低的转速

下进入共振状态（6 倍频共振-1151r/min-115Hz）,健康叶片的共振转速则更高（6 倍频共振

-1188r/min-119Hz），叶片共振频率相差 4Hz。并且叶片发生共振后，叶片共振频率和转速

频率的组合频率成分会体现在轴承座加速度响应、机匣加速度响应上；叶片在不共振转速

下，转轴加速度响应、轴承座加速度响应和机匣加速度响应频率成分则中没有叶片共振频

率和转速频率的组合频率成分。 
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第四章 总结与展望 

4.1 全文工作总结 

本文针对非旋转健康/裂纹单叶片进行了有限元建模，基于 ANSYS 模态分析模块与谐

响应分析模块，分析了健康叶片以及不同深度与位置裂纹叶片的固有特性与振动响应。研

究结果表明，含裂纹叶片的 1 阶固有频率比健康叶片的 1 阶固有频率要低，并且裂纹深度

越深、裂纹位置越靠近叶根，叶片 1 阶固有频率越低。然后搭建了基于振动台的非旋转叶

片固有频率测量试验台，进行了健康/裂纹叶片的固有频率测量，试验结果与仿真结果一致。

最后本文进一步搭建了航空发动机转子试验器测试平台，该试验器包含了发动机典型结构，

如涡轮叶盘、压气机叶盘、转轴、机匣以及滚动轴承支承等，并且在此基础上设计、制造、

安装了叶片气流激励机构与旋转叶片应变测量机构。在该试验平台上进行了有/无气流激励

下的健康/裂纹旋转叶片升速/恒速试验，试验结果表明：当气流激励频率与叶片固有频率重

合时，会导致叶片产生明显的共振现象，振动响应幅值显著变大，无气流激励下叶片振动

响应则比较小。含预制裂纹叶片的固有频率对比健康叶片固有频率小（约为 2.7Hz），也因

此含预制裂纹叶片在更低的转速下进入共振状态（6 倍频共振-1151r/min-115Hz）,健康叶片

的共振转速则更高（6 倍频共振-1188r/min-119Hz），叶片共振频率相差 4Hz。并且叶片发

生共振后，叶片共振频率和转速频率的组合频率成分会体现在轴承座加速度响应、机匣加

速度响应上；叶片在不共振转速下，则无上述现象。 

4.2 未来工作展望 

本文针对裂纹故障叶片的振动响应特性进行了分析仿真分析与试验验证。然而，仍存

在一些问题亟待进一步研究和解决，具体包括： 

（1）研究结果表明，裂纹会导致叶片固有频率下降，但是微小裂纹导致叶片固有频率

的改变量很小。因此，如何有效地检测叶片微小裂纹成为当前的一个重要难题，需对微小

裂纹叶片振动特性进行更加深入的研究。 

（2）本文侧重于故障特征研究，在叶片有限元裂纹建模和试验叶片裂纹加工都针对裂

纹模型进行了简化，而在后续的研究中可以考虑航空发动机的叶片裂纹的实际形状，建立

接近真实发动机叶片裂纹模型进行研究。
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