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摘 要  

叶片是影响航空发动机安全性和效率的关键部件之一，也是最薄弱的部件之一。在高

温高压高转速的极端环境中，叶片容易产生裂纹导致故障发生，需要对叶片的运行状况进

行实时监测以保证飞机安全性。但其测量受到机匣、被监测叶片、转子等结构的综合影响，

因此迫切需要开展含裂纹叶片的航空发动机整机振动研究。本文基于 ANSYS 建立航空发

动机整机动力学模型与呼吸裂纹模型，研究了含裂纹叶片对航空发动机整机振动响应的影

响。本文的研究内容如下： 

（1）基于 ansys 建立了叶片、转盘、转轴、机匣等三维实体有限元模型，进而建立了

航空发动机整机有限元模型，分析了叶片、转盘、转轴、机匣等关键部件以整机模型的固

有特性，为建立含裂纹叶片的整机有限元模型奠定了基础。 

（2）基于 ansys 接触单元建立了叶片裂纹模型，进而建立了含裂纹叶片有限元模型，

然后分析了不同裂纹对单叶片固有特性的影响，包括裂纹在叶片上的相对深度与相对位置，

研究结果表明：裂纹位置与深度的不同，对叶片固有特性的影响程度也不同，裂纹部位越

靠近叶片根部，其频率就越小；裂纹深度越大，叶片固有频率越低。 

（3）基于ansys建立了含裂纹叶片的整机有限元模型，施加转速进行显示动力学计算，

然后对比了有/无裂纹叶片的整机有限元模型振动响应。研究结果表明：含裂纹叶片航空发

动机整机模型的关键部件如叶片、轴承、转轴等的振动幅度比无裂纹叶片航空发动机整机

模型的振动响应要大。本文的研究对提高叶片安全性和可靠性有重要意义，为航空发动机

安全运行监测提供了重要的参考。 

 

关键词：整机振动，叶片裂纹，有限元仿真 
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ABSTRACT  

Leaf blade is one of the key components affecting the safety and efficiency of aero engine 

and one of the weakest components. In the extreme environment of high temperature, high pressure 

and high speed, the blade is prone to produce cracks and lead to failure. It is necessary to monitor 

the running condition of the blade in real time to ensure the safety of the aircraft. However, its 

measurement is comprehensively affected by the structure of casing, monitored blade, rotor and 

so on, so it is urgent to carry out the vibration research of aero-engine with crack blades. ANSYS 

establishes the dynamic model and respiratory crack model of aero-engine, and studies the influ-

ence of crack blade on the vibration response of aero-engine. The research contents of this paper 

are described as follows: 

(1) based on ansys established the blade, turntable, shaft, casing, three-dimensional entity finite 

element model, and established the aviation engine machine finite element model, analyzes the 

blade, turntable, shaft, casing and other key components to the inherent characteristics of the ma-

chine model, to establish a crack blade machine finite element model laid a foundation. 

(2) The blade crack model was established based on ansys contact unit, and then the crack of crack, 

including the relative depth and relative position of the crack on the blade root, the lower the blade 

natural frequency. 

(3) The finite element model of the whole machine with crack blade is established based on ansys, 

and the display dynamic calculation is made when the speed is applied, and then the vibration 

response of the whole machine finite element model with / without crack blade is compared. The 

results show that the vibration amplitude of the key components of the aviation engine blade, bear-

ing and rotating shaft is larger than that of the whole aviation engine model. The research in this 

paper has great significance to improve the blade safety and reliability, and provides an important 

reference for the aero-engine safe operation monitoring. 

 

KEY WORDS: Machine vibration, Blade crack, Finite element simulation 
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第一章 绪论 

1.1. 研究背景及意义 

叶轮旋转式机械作为一种大功率动力机械，在航空发动机、压气机、烟汽轮机等方面的

典型应用，在航空、电力、能源等部门得到了广泛的应用。因此，在旋转式从而保证包括叶

片旋转式机械在内的所有机械的安全运转[1]。 

转轮设备中完成功能转换的重要部件——转轮叶片，在工作时承受了很大的负荷。叶片

在设计的时候，为了保证强度，同时尽量提高它的工作效率。因此，叶片正式工作前，需在

模拟旋转台上对叶片进行振动性能测试之后才能正式开展工作[2]。在各种旋转设备长时间运

转过程中，旋转叶片受自身离心力的影响；叶片也因空气或燃烧气流的存在，随时间的变化，

受气流力量的作用而发生变化；各种力由传动件或转动件产生，也可把机械力施加在叶片上。

除此以外，多种复杂的作用力也有可能让叶片发挥功效[3]。旋转叶片容易受到振动，造成产生

疲劳，导致出现裂痕、断裂等问题[4]。随着技术的不断发展，在设计和使用各种旋转叶片机械

时，也越来越重视叶片的工作效率和安全性能。叶片的振动强度是研制过程中遇到的最复杂

也是最重要的难题[5]，无论这些旋转式机械的构造和用途如何不同。如果叶片强度不足，就会

出现裂痕、断裂等故障[6]，碎片飞出也会击碎邻近的叶片和机匣，从而造成严重的事故。 

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，

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。因此为避免破坏性事故的发生，提升发动机运行安全性，必须开展在线监测的研究。 

高精度、高可靠的在线监测手段是获得叶片运行状况的最佳途径，也是改进我国航空发动机

性能设计的重要支撑。对提高航空发动机安全与可靠性具有一定的科学意义，对于保障飞机

的适航性、降低运行维护成本以及避免恶性事故的发生，也具有一定研究价值。 
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图 1. 1 航空发动机叶片损伤图 

所有航空航天装备的最重要的都是动力输出部件[7]，图 1. 2 是某型号发动机的模型图。

对飞机来说，发动机决定着它的飞行速度，决定着它的机动能力，决定着它的航程，决定着

它的有效载荷，决定着它的可靠性，决定着它的经济性和环境适应能力[8]。机械故障导致的

重大事故，大多数都与发动机有关，现代航空装备，特别是军用战斗机[9]。转子系统中的叶

片、碟片、轴轴承以及转子系统中的齿轮等，我国航空发动机以往发生的各种重大断裂故障

事件中，绝大多数原因是由于转子部件断裂导致的故障。 

 

图 1. 2 某航空发动机模型图 

由于航空发动机转子叶片数量较多，工作条件比较差，所以其失效概率相对较高[10]。据

统计，在发动机部件故障事件中，以外物损伤、变形伸长、断裂等三种故障模式为主的旋翼

叶片故障占比非常高，而且旋翼叶片随工作条件的不同，出现了不同的故障[11]。叶片外物损

伤故障主要表现为凹陷、表面脱落、表面脱落、弯曲变形、裂痕、断裂等现象；叶片与机匣

摩擦，导致发动机工作的稳定性受到危害，是由于叶片变形拉伸断裂导致的故障；叶片断裂

故障的机率最高，其危害性也最大，除因外物撞击造成叶片瞬间过载断裂外，绝大多数是各
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种原因导致的叶片疲劳断裂失效。表 1. 1 是我国从 60 年代中期至 90 年代中期航空史上影响

重大的 14 起重复出现三次以上的转动部件失效事件[12]。由此可见，直接危害航空发动机安

全运行并给航空领域带来重大经济损失的是叶片故障导致的事故。 

表 1. 1 转动部件失效事件统计表 

况部件名称及失效情况 后果及影响 发生次数 

压气机叶片，腐蚀+疲劳 损坏发动机 13 台 13 

压气机叶片，颤振、疲劳断裂 损害发动机 3 

压气机叶盘，镉脆+疲劳断裂 一等事故 3 起 4 

压气机四级盘，工艺缺陷引起疲劳断裂 更换盘件 4 

涡轮轴，大应力低周疲劳断裂 一等事故 6 起 14 

二级涡轮盘，榫齿腐蚀+高周疲劳断裂 一等事故 6 起 多发性 

一级涡轮盘，槽底应力腐蚀+疲劳裂纹 大量盘件报废 多发性 

一级涡轮盘，盘体外径变形伸长 大量盘件报废 多发性 

二级涡轮叶片，共振引起高周疲劳断裂 损害发动机 404 

一级涡轮叶片，间隙大振动疲劳断裂 损害发动机 0 

一级涡轮叶片，设计、工艺不当，低周疲劳断裂 损害发动机空中停车 4 

中轴承，疲劳断裂失效 损害发动机空中停车 12 

中央传动齿轮，共振引起高周疲劳断裂 二等事故 4 起 6 

减速器内齿轮权共振引起疲劳断裂 空中停车 3 

1.2. 国内外研究现状 

精确、稳定的在线监测手段是获得叶片运行状况的最佳途径，也是提升我国航空发动机

性能设计的重要途径[13]。其中叶端定时法错误!未找到引用源。、叶尖间隙动态测试法[14]等非接触测量

方法是实现在线监测的关键，其测量结果直接受到固定在机匣内的传感器和被测量叶片的综

合影响。但目前对含裂纹叶片故障整机振动的基础理论认识不够，制约了准确测量结果的获

取以及检测准确性的提高，因此迫切需要开展含裂纹叶片故障整机动力学建模研究及振动分

析与特征提取，更好的助力叶片裂纹的诊断与识别[15]。 

1.2.1. 航空发动机整机模型 

航空发动机整机模型航空发动机整机动力学建模是进行整机动力学建模研究的基础，其

中之就是含裂纹叶片发生故障。主要的航空发动机整机建模方法[16]主要有三种，分别是传递

矩阵法、模态综合方法和有限元法[18]。传递矩阵法的特点是适用于整机建模的转子系统，编

程简单，运算时间段、速度快、同时要求不高，因此在考虑其他系统的影响时，分析难度大。

早期计算机水平发展不高，有限元法的使用受到很大限制，因此开发出将系统分割成几个小

的子系统，分别对子系统运算，然后整合成一个系统，这便是模态综合法。这种方法虽然在



第一章 绪论 

 - 4 - 

编写程序和数据求解上比较复杂，但在维持较高的计算精度的同时，还能有效降低计算求解

所需的内存和其他条件。有限元法随着计算机水平的发展而不断发展，其优点是表达简单规

范，能模拟任何复杂的结构。早期更多的是采用传递矩阵法，并在此基础上进行了许多改。

如子结构传递矩阵法、传递矩阵-阻抗耦合法、传递矩阵-直接积分法等[19]。有很多国外和国内

研究人员都进行了探索和实验。 

(1) 传递矩阵法 

1983 年，Murphy B T 等为解决含有阻尼或交叉耦合刚度时收敛精度的问题[20]，改进了

传递矩阵法的迭代方法，以求解临界转速。GUPTAK 等以转矩阵法分析双转子试验器的临

界转速和带中介轴承的不平衡反应，并对轮盘惯量和陀螺矩对系统动力特性的影响进行试验

研究和分析[21]，如图 1. 3。 

 

图 1. 3 双转子系统试验台 

 

图 1. 4 双转子系统数学模型图 

Lee A C 等通过系统的稳态响应和轴心轨迹计算，建立了非线性转子轴承系统模型，采用

转矩阵法[22]。Hibner D H 等采用转矩阵法，兼顾粘性阻尼，分析双转子系统的临界转速和非

均衡反应[23]。 

 

图 1. 5 考虑粘性阻尼的双转子系统示意图 

Varneyp 等对转矩阵法的复杂坐标进行了重新定义，提出了通过转矩维数减半来简化运算
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并大大提高计算效率[24]。 

国内对航空发动机转子系统和整机系统建模也有不少学者进行过深入研究[25]，如以北京

航空航天大学晏砺堂[26]、南京航空航天大学黄太平[27]、顾家柳错误!未找到引用源。、任兴民等为代表

的一批学者，以复杂转子系统为基础，研究了多种转矩阵法，并在整机系统中建立了若干转

矩模型。其中，在复杂转子系统中引入转矩阵法的有晏砺堂等人，提出了转矩阵法的子结构；

动坐标系随后将被引入，用于分析双转子系统带非线性阻尼器的动力特性。杨建刚等提出改

进的转矩阵法，将转子系统分成多个子系统，对转子结合面进行参数匹配处理，使多跨转子

处理的转子阵法得到有效的解决[28]。 

(2) 模态分析法 

Nelson H D 在二十世纪七十年代以有限元的方法对雷利赫梁轴模型和提姆肖恩科梁轴模

型的动力学特性进行了分析[30]。有限元法将结构离散成有限的自由度，使得计算精度大大提

高，对于复杂模型可以无限接近其物理模型，并有效避免了传矩阵法中数值不稳定的问题。

有限元法对计算条件要求更高，对处理能力要求更高。Hurtyw.C 等提出了新的方法来克服这

个问题，模态综合法的指导思想是“先修改后复原”，先将完整的系统划分为若干个子结

构，对每个子结构进行各自独立的分析，提取低阶模态，最后将每个子结构还原成一个整

体。根据每个子结构连接面上的位移和力等条件进行分析。这种方法不仅可以使有限元法保

持较高的准确性，而且对计算条件的要求也不高。但其缺点也很明显。1974 年，为了解决

系统中存在的阻尼系统而又不能解耦的问题，有学者人提出了复模综合法[31]。Li D F 等采用

自由界面法计算无阻尼双转子系统的动力特性，并对系统的模态截断误差进行分析评估。 

(3) 有限元法 

在面对复杂的对象和问题时，由于计算机技术和以有限单元法为内核的商用软件发展迅

速，传递矩阵法和模态综合法容易出现“漏根”问题，有限元法很快成为航空发动机整机动

力学计算的主流方法。以梁式单元和实体式单元为主的整机动力学计算采用有限元法[32]。 

许多学者用梁单元建立了整机系统模型，其中比较有代表性的有：陈果用集中质量法建

立支承结构模型，用 NEWMARK-β法和 NEWMARK 法求解的梁单元建立有限的转子和静

子结构模型，通过这种可以模拟非线性故障的方法来解决整机的动力特性。随后又开发出一

系列包含安装节-静子-轴承-转子结构，包括转速、模态、振型、不平衡响应等，也可对各种

非线性故障进行整机力学模型的分析，如转子偏转、碰摩、轴承间隙等。 
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采用实体单元建立整机有限元模型的研究也很多，研究人员们建立了不同航空发动机的

实体模型，并对整机的显示动力学特性进行了分析，研究出了多种航空发动机的整机动力特

性受不同刚度的影响[33]，并对具体原因进行了分析。某型航空发动机以 NASTRAN 软件为基

础，采用实体单元对整机动力特性进行分析，分析支承动刚度、盘轴耦合对整机动力特性的

影响以及静子机匣等因素；航空发动机转子系统与静子系统采用两个自由度模型分析包含静

子-支承-转子的整机动力学模型，结合考虑静子刚度的支承-转子系统，对某型航空发动机整

机临界转速进行分析，并给出了临界转速求解方法和判别规则。双旋翼航空发动机转子试验

器由哈尔滨工业大学曹登庆等人组建，针对航空发动机定点碰擦故障和碰擦故障中能量损耗

情况进行了研究。NUAA 罗贵火在航空发动机整机动力特性、挤压油膜阻尼器、飞机辅助动

力装置隔振等方面，建立了反转子航空发动机的多种航空发动机模型。 

国外也有不少研究学者以通用、罗罗、普惠等航空发动机生产企业为代表，对航空发动

机整机振动进行了深入研究。二十世纪八十年代起，有学者陆续进行了多种发动机的试验器

研究，如 BR715 和 EJ200 等，有限元建模和模型修正技术[34]，但公开的文献资料较少。计算

涡轮压缩机整机动力特性时，使用实体单元。采用有限元法对 BR710 的整机动力特性进行了

计算和验证。 

1.2.2. 叶片裂纹模型 

航空发动机运行环境复杂，旋转叶片在高温、高压、重载的恶劣条件下承受高速离心力

和气流冲击。长期运行后，由于持续振动，以及温度变化、腐蚀和外物撞击等因素影响，叶

片易发生疲劳损伤。叶片疲劳损伤可分为高周疲劳和低周疲劳两类。高周疲劳损伤主要表现

为叶片在一定频率的交变应力作用下，经过足够的次数或时长后，表面出现疲劳裂纹。低周

疲劳损伤则是叶片在变工况或较大气流冲击下，短时间内应力急剧增大，某一瞬间超过叶片

承受能力所致。疲劳裂纹的产生降低了叶片的疲劳强度，导致局部应力增大，进而加剧裂纹

扩张。而且叶片出现裂纹后，叶尖间隙可能减小引发叶片与机匣碰摩故障，进一步加速裂纹

扩张。 

(1) 常开裂纹模型 

常见的裂纹理论模型主要有两大类：一类是常开裂纹、一类是呼吸裂纹[35]。常开裂纹，

其表面总是受到拉应力的作用，在旋转叶片的运转过程中，始终保持打开状态的裂纹。如叶

片出现损伤时导致脱落，或在工作时受到外物撞击从而产生裂纹，以及部分贯穿性裂纹等。 
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常开裂纹模型主要有:基于局部柔度的模型(LFM)、应变能释放率模型、有限元模型( FEM)

和小波有限元模型(WFEM)[36]。 

Maghsoodia 等以局部柔度法建立裂纹模型，将裂纹模拟为扭转弹簧，以因应欧拉伯努利

梁中的许多裂纹情形，显示固有频率、裂位、深度和数量的关系，其原理图如图 1. 6 所示： 

 

图 1. 6 由等效旋转弹簧模拟的裂纹 

Zhang 基于应变能释放率模型进行裂纹建模，该模型结果准确，但只能针对规则的贯穿

性裂纹进行建模，如图 1. 7 所示： 

 

图 1. 7 裂纹叶片示意图 

Hou 等基于有限元梁模型，建立裂纹模型，该模型可以考虑不同形状的裂纹，但计算量

大，如图 1. 8 所示： 

 

图 1. 8 含纹叶片的有限元模型 
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Li 通过小波有限元方法对裂纹叶片进行建模错误!未找到引用源。，其基本思想与传统的有限元相

似，是将一个物体离散成离散的有限元，并将这些有限元在节点上相互连接的一种特殊版本

的集合体，该集合体是在单元边界上的节点上将一个物体离散成离散的有限元，如图 1. 9： 

 

图 1. 9 基于小波的梁单元，具有由弹性单元模拟的开放裂纹 

(2) 呼吸裂纹模型 

常开裂纹模型相对比较简单，研究也比较成熟，但是叶片中裂纹出现初期或者非穿透裂

纹，裂纹接触面会随着旋转叶片振动时刻发生变化，因此采用线性的常开裂纹模型对此类裂

纹进行建模显然不合理。并且上述模型主要考虑固有频率和模态振型变化，很少考虑振动响

应。因此，目前的研究主要集中在呼吸开裂模型上，旋转叶片在实际的工作过程中，受机械

激励与气流激励等外部因素作用下出现稳定的周期性振动，因此裂纹的接触面也会随叶片振

动出现周期性的张开与闭合过程，与人的呼吸过程相似而得名。 

呼吸裂纹的时变特性导致含裂纹旋转叶片的等效刚度出现周期性变化，当裂纹逐渐张开

时，此时裂纹与常开裂纹类似，叶片刚度会相应地减小，而当裂纹逐渐闭合时，叶片又逐渐

恢复“正常状态”，因此叶片刚度也会随之恢复，所以含呼吸裂纹叶片的等效刚度也会出现

周期性变化，导致含呼吸裂纹叶片的振动行为呈现出非线性特性。因此建立合理的含呼吸裂

纹旋转叶片动力学模型，提取裂纹导致的非线性振动特征，是实现旋转叶片裂纹的非接触在

线检测必不可少的工作之一。 

学者们建立了许多呼吸裂纹模型，如双线性刚度模型、谐波函数模型、有限元接触模型、

裂纹有限元模型和基于应力的呼吸裂纹模型[38]。 
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图 1. 10 方波呼吸裂纹变化过程 

 

图 1. 11 余弦呼吸裂纹变化过程 

 

图 1. 12 有限元接触模型 

 

图 1. 13 基于应力的呼吸裂纹模型 

 

图 1. 14 含裂纹的六面体单元 

双线性刚度模型（BSM）在集总质量模型、解析模型和有限元模型中被广泛采用，以实

现裂纹的呼吸效果。第一种是早期由 Gasch 提出的方波裂纹模型，模拟裂纹的开闭，而不考

虑中间裂纹接触面随叶片震动的变化过程，使裂纹接触在瞬间达到开合状态。这种类型的裂

纹要么全开要么全闭，叶片因裂纹而产生的刚度变化也是跳跃式的，也叫斗破模式，具体表

现为方波模式，如图 1. 10 所示。Chu 等错误!未找到引用源。将低频激励下双线性振子的求解

过程推广到裂纹梁动力学。Chati 等将裂缝梁建模为具有分段线性刚度的二自由度系统,获得

了非线性正态振动模态和相关的运动周期。Chondros 等认为呼吸裂纹梁是一个具有双线性特

征的一维连续体系统。Wei 等建立了连续 Timoshenko 梁，采用双线性刚度模拟呼吸效应。Peng
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等基于有限元建立了双线性刚度的裂缝梁，并利用非线性输出频响函数对裂缝进行检测。 

考虑到裂纹在开闭状态之间的过渡，许多研究人员基于谐波函数模型（HFM）分析了其

非线性行为。Abraham 等用悬臂梁的两段和傅立叶级数展开的时变连接矩阵，提出了含呼吸

裂纹悬臂梁的动力学模型。随后在叶片震动时结合裂纹的时变特性，对裂纹的开合和中间变

化过程作了进一步考虑。Cheng 等将悬臂梁简化为一个单自由度模型，并使用余弦函数模拟

呼吸裂纹。具体模型如图 1. 11 示，该模型考虑了更接近于实际裂纹行为特征的裂纹接触面因

叶片震动而不断变化的过程。Pugno 等为实现呼吸效果，定义了裂纹函数，将其取值范围设为

−1～1，并采用谐波平衡法研究振动响应。Rezaee 等将呼吸裂纹引起的局部刚度变化假设为谐

波形式，该形式依赖于全封闭和全开情况下的幅值。Xu 等提出了一种新的非线性伪力

(Nonlinear Pseudo-Force NPF)来阐述呼吸引起的高次谐波的产生机制，并假设 NPF 与余弦函

数有关。 

有限元法广泛应用于复杂系统的振动分析，许多学者基于有限元法研究了裂纹叶片的非

线性振动。Andreausa 等将开裂梁视为无摩擦接触的平面问题。Ma 等人建立了许多与呼吸裂

纹相关的动力模型，如基于混合平面梁单元的倾斜裂纹悬臂梁模型，基于混合固体梁单元的

非穿透抛物线裂纹、穿透梯形裂纹和均匀穿透裂纹的裂纹梁模型，以及基于混合平面梁单元

的弹性支承裂纹悬臂梁模型。然而，这些研究主要集中在裂纹叶片非旋转状态下的动力学研

究。之后，Zeng 和 Ma 等研究了裂纹压气机叶片在爬升过程中受旋转影响的动力学。有限元

方法可以实现裂纹叶片的非线性振动，但计算效率不理想。Yu 等在基于波动法的基础上，提

出了含接触对的裂纹结构时域谱有限元模型。Joglekar 利用小波谱有限元建立了带呼吸裂纹

的 Timoshenko 梁，并定义了用于损伤局部化的调制参数。 

为了提高效率，提出了一些考虑呼吸效应而不建立接触元件的裂纹有限元模型。Liu 等基

于应变能释放率法开发了一种裂纹六面体单元(Cracked Hexahedral Element CHE)，并提出了

呼吸函数来实现交变载荷作用下的开闭效果，但未考虑旋转效应。Liu 等基于 CHE 分析了裂

纹呼吸效应和交变载荷引起的非线性振动，并在裂纹叶盘模型中考虑了自旋软化效应。Zhao

等基于 Castiglinano 定理建立了自编程梁单元(Self-Programmed Beam Element SBE)，SBE 的

呼吸效应由裂纹接触区域决定，并对其弯曲振动特性进行了研究。 

Xie 等提出了基于应力的呼吸裂纹模型(SBCM)，其中裂纹呼吸效应由拉应力和弯曲应力

的综合作用来考虑。Yang 等对 SBCM 进行了大量的改进研究:建立了一种新型的 SBCM，它

包含离心刚化、旋转软化和科里奥利效应[39];提出了基于新型 SBCM 的 4 种叶片裂纹检测指

标;基于弹性断裂力学和离心刚度修正呼吸函数，提出了一种物理可解释的精确 SBCM。然而，
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在 SBCM 中，只讨论了弯曲响应，并使用附加弯矩和修正因子来修改平衡位置的偏移量[40]。 

在 ANSYS 有限元分析中，对于叶片的呼吸裂纹和常开裂纹的处理通常被视为相同。这

是因为无论裂纹是在运行过程中开合（即“呼吸”）还是始终保持开启，分析的核心目的是评

估裂纹存在时的应力集中及其对叶片结构完整性的影响。在模拟过程中，两种裂纹类型都被

建模为在材料中存在的缺陷，以便分析其对应力分布和结构疲劳寿命的潜在影响。因此，尽

管它们的实际动态行为可能不同，但在有限元分析的框架内，处理方法并无本质区别，主要

关注的是裂纹对结构性能的影响。因此，本论文中对叶片裂纹类型不做具体说明。 

1.3. 本文论文内容与结构 

本文基于 CATIA V5 R20 商业建模软件以及 ANSYS 2022 R1 商业有限元分析软件，以航

空发动机整机为研究对象，首先简化结构，使用 CATIA V5 R20 软件建立叶片动力学模型、机

匣动力学模型、转子动力学模型以及支承；然后运用 ANSYS 2022 R1 软件对建模单独部件以

及发动机整机进行其固有模态的特性研究，最后在将故障模型引入到整机动力学模型中进行

整机振动响应分析。在得到单独重要部件的固有特性之后，对发动机整机进行显示动力学分

析，通过更改各个支承的刚度来研究支承刚度对整机系统临界转速与振型的影响。同时，在

探明整机系统固有特性的基础上，针对叶片裂纹故障振动响应，在不同的仿真条件如叶片数

量、裂纹尺寸、裂纹位置及支承刚度等情况下进行分析，提取叶片裂纹故障响应特征，进而

总结叶片裂纹故障诊断指标。后续各章的具体研究内容如下： 

第一章：阐述了转子叶片产生裂纹的严重后果，介绍了国内外学者的研究情况，现如今主

流发动机整机建模所使用的方法，叶片裂纹模型包括常开裂纹和呼吸裂纹。 

第二章：对含裂纹的航空发动机直板叶片进行固有特性研究，包括不同位置裂纹和不同深

度裂纹对直板叶片固有频率的影响。 

第三章：首先介绍了整机模型的建立，对模型进行显示动力学分析之前。对模型关键因素

如接触面、网格划分等进行调整。随后对不含裂纹叶片整机进行显示动力学分析，以提取整

机模型的振动响应，包括转子、叶盘、叶片、机匣等发动机重要部件的振动响应，并对数据

进行分析。最后进行了有无裂纹叶片整机的振动响应研究，在除叶片是否设置裂纹外，其余

分析条件均保持一致，分析相同位置如轴承座支承、腹板、转子、叶片的振动响应特性，从

而总结叶片裂纹故障诊断指标。 

第四章：对本文内容进行总结，以及对未来研究的期望。 
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论文题目：含叶片裂纹故障的整机振动分析与特征提取

第一章：绪论

第二章：
裂纹叶片模型及固有特性

叶片实体模型

叶片有限元模型

叶片裂纹模型：ANSYS无摩擦接触单元

有限元计算结果

第三章：
含叶片裂纹的整机模型与振动特性

整机实体模型

整机有限元模型

整机振动响应

关键部件振动响
应对比裂纹影响规律
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第四章：总结及展望
 

图 1. 15 本文框架结构图 
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第二章 裂纹叶片模型及固有特性 

裂纹叶片振动响应的仿真研究是一项关键的技术，也是研究含裂纹叶片整机振动响应的

基础。本小节主要阐述了完整叶片和含裂纹叶片的建模，材料为结构钢。通过模态分析了解

其各自固有特性，然后分别对裂纹深度和位置对叶片固有频率的影响作了进一步探究。 

2.1. 叶片模型 

2.1.1. 无裂纹叶片模型 

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

的有限元建模和模态分析。 

对叶片固有频率和振型进行模态分析求解。叶片的自由振动特性，包括主要振动方式和

固有频率，都可以通过模态分析来了解。这里分析了长为 60mm、宽为 10mm、厚度为 2mm

的直板叶片，如图 2. 1 所示，约束位置如图 2. 2 所示。 

 

图 2. 1 叶片尺寸 

 

图 2. 2 叶片固定支撑 

直板叶片的一阶弯曲变形与二阶弯曲变形，出现一阶弯曲时叶片频率为 456.7Hz，如 0 所

示，二阶弯曲变形时频率为 7915.1Hz，如 0 所示。 

 

图 2. 3 直板叶片一阶弯曲变形图 
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图 2. 4 直板叶片二阶弯曲变形图 

2.1.2. 含裂纹叶片模型 

首先需要使用商业软件 CATIAV5R20 进行叶片建模，如图 2. 5 所示，并设置好叶片尺寸，

本文选取叶片尺寸为长 60mm、宽 10mm、厚度为 2mm。然后需要在 ANSYS 中导入叶片的所

建几何模型，并对所建不含裂纹模型进行裂纹预处理，如图 2. 6、图 2. 7 所示。裂纹的位置、

形状和大小必须根据实际情况或假设的故障模式进行详细定义。为模型指定适当的材料属性，

如弹性模量、泊松比和密度。因在 ANSYS 有限元分析中，对于叶片的呼吸裂纹和常开裂纹的

处理通常被视为相同，所以在裂纹接触面选择接触类型为无摩擦。 

 

图 2. 5CATIA 叶片建模 

 

图 2. 6ANSYS 中叶片裂纹位置示意图 
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图 2. 7 叶片裂纹接触面 

之后，进行网格划分，确保在裂纹周围有足够的网格细化，以提高分析的精确性。本实

验对叶片网格划分尺寸为 0.5mm，共计 53314 个节点，9600 个网格单元。为保证叶片仿真模

型的准确性，本文对所有有限元网格质量进行了检查，各个模型的检查均合格，结果如表 2. 1

所示：  

表 2. 1 单元网格检查结果 

检查内容 坍塌比 雅可比 长宽比 

标准 0-1 ＞0.7 ＜10 

不合格网格比例 0 0 0 

对于有限元网格而言，网格质量检查需要包括以上 3 点，它们的要求分别为：   

（1）溃缩比，表示有限元网格的溃缩程度，取值范围在 0.0~1.0 之间，当它的值等于 1 表示

为正四面体，当它的值等于 0 时表示有限元网格的完全溃缩。  

（2）雅可比，代表有限元网格偏离程度雅可比比值越小，有限元网格偏离程度越大，根据有

限元软件内部算法，当雅可比数值超过 0.7 时，判定有限元网格质量较高，可以奠定后续精确

计算的基础，因此，根据有限元网格偏离程度越小，则有限元网格偏离程度越大。 

（3）长宽比，表示有限元网格塑形状况的长宽比例，其值等于有限元网格最长边与最短边之

比。 

2.2. 不同裂纹深度叶片有限元模态计算 

首先，计算并分析含裂纹叶片的一阶弯曲和二阶弯曲的固有频率和振型，保持叶片裂纹

位置（距根部 25mm)不变，分析在叶片裂纹深度分别 5%、10%、20%、30%时的固有频率和

振型。 

得到一阶弯曲固有形态和频率如图 2. 8 所示。 
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（a）裂纹深度 10%（454.8Hz） （b）裂纹深度 20%（449.16Hz） 

  

（c）裂纹深度 35%（431.68Hz） （d）裂纹深度 50%（400.16Hz） 

图 2. 8 不同裂纹深度有限元计算结果（一阶弯曲） 

计算得到不同裂纹位置叶片二阶弯曲的固有模型和频率如图 2. 9 所示： 

  

（a）裂纹深度 10%（7907.0Hz） （b）裂纹深度 20%（7891.2Hz） 
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（c）裂纹深度 35%（7845.3Hz） （d）裂纹深度 50%（7774.4Hz） 

图 2. 9 不同裂纹深度有限元计算结果（二阶弯曲） 

得到不同裂纹深度对叶片的固有频率变化规律如表 2. 2 所示。 

表 2. 2 不同裂纹深度叶片固有频率结果 

裂纹深度/% 一阶弯曲固有频率/Hz 二阶弯曲固有频率/Hz 

0 456.7 7915.1 

10 454.8 7907.0 

20 449.16 7891.2 

30 431.68 7845.3 

50 400.16 7774.4 

计算分析在裂纹深度不断加深时，叶片一阶、二阶固有频率变化规律如图 2. 10 所示： 
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（a）一阶固有频率 （b）二阶固有频率 

图 2. 10 不同位置裂纹叶片固有频率 

利用有限元分析，在保持叶片裂纹位置不变的前提下，改变叶片裂纹深度，随着裂纹深

度的增加，含裂纹叶片的固有频率不断减小[41]。 

2.3. 不同裂纹位置叶片有限元模态计算 

保持叶片裂纹的深度不变，改变裂纹距直板叶片根部的位置。保持裂纹的深度 1mm 不

变，计算得到裂纹距离直板叶片固定端分别为 15mm、25mm、35mm、45mm 下，叶片的一阶

弯曲和二阶弯曲的固有频率及振型，如图 2. 11 所示。 
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(a)裂纹位置 15mm  422.79Hz (b)裂纹位置 25mm  440.42Hz 

  

(c)裂纹位置 35mm  451.3Hz (d)裂纹位置 45mm  455.77z 

 

(e)裂纹位置 55mm  456.59Hz 

图 2. 11 不同裂纹位置有限元计算结果（一阶弯曲） 

计算得到不同裂纹位置叶片二阶弯曲的固有模型和频率如图 2. 12 所示： 
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(a)裂纹位置 15mm  7498.7Hz (b)裂纹位置 25mm  7709.7Hz 

  

(c)裂纹位置 35mm  7666.6Hz (d)裂纹位置 45mm  7240.7Hz 

 

 

(e)裂纹位置 55mm  7868.1Hz 

图 2. 12 不同裂纹位置有限元计算结果（二阶弯曲） 
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由此可以得到不同裂纹位置对叶片的固有频率变化规律如表 2. 3 所示。 

表 2. 3 不同裂纹位置叶片固有频率结果 

裂纹位置/mm 一阶弯曲固有频率/Hz 二阶弯曲固有频率/Hz 

15 422.79 7498.7 

25 440.42 7709.7 

35 451.3 7666.6 

45 455.77 7240.7 

55 456.59 7868.1 

60（无裂纹） 456.7 7915.1 
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（a）一阶固有频率 （b）二阶固有频率 

图 2. 13 不同位置裂纹叶片固有频率 

由图 2. 13 可见，随着裂纹位置越靠近裂纹根部，叶片一阶弯曲形态固有频率呈现逐渐下

降的趋势，而二阶弯曲形态的固有频率呈现先减少后增加的趋势。 

2.4. 本章小结 

本章通过对有/无裂纹叶片进行模态分析，以及对不同裂纹深度叶片、不同裂纹位置叶片

及逆行研究。得出以下结论： 

（1）裂纹会使叶片的模态频率降低，尤其是在裂纹附近的局部模态。 

（2）在保证裂纹位置不变的情况下，随着裂纹逐渐加深，裂纹叶片一阶固有频率、二阶

固有频率均持续下降。 

（3）在保证裂纹深度不变的情况下，裂纹的位置越靠近叶片根部固定端，裂纹叶片一阶

固有频率持续下降，但二阶固有频率呈现出先减后增的趋势。 
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第三章 含叶片裂纹的整机模型与振动特性 

航空发动机整机模态分析在研究航空发动机叶片裂纹故障特征方面的应用是非常关键的。

本小节主要介绍了发动机整机模型的建立，在进行整机模态分析的基础上，通过显示动力学

分析，探究了无裂纹叶片整机模型的振动响应情况。进一步的，引入含裂纹叶片，通过显示

动力学分析，分析了有无裂纹叶片状态下整机主要部件如：叶片、轴承座、转轴、腹板的位

移相应和加速度响应。 

3.1. 整机模型的建立 

在航空发动机设计和维护中，叶片是关键的结构组件，其完整性直接影响到发动机的性

能和安全。本研究通过有限元分析（FEA）对无裂纹叶片的航空发动机整机模型进行振动特

性分析。旨在优化发动机设计，提升其可靠性和效率。研究采用 ANSYS 有限元分析软件对航

空发动机进行显示动力学，模型材料为结构钢，模型包括发动机的转子、叶盘、叶片、机匣

等主要部分。模型假定叶片无任何裂纹或缺陷，以评估理想状态下的振动特性。 

航空发动机整机模型包括叶片、叶盘、转轴、支承及机匣等典型结构，如图 3. 1 所示。根

据真实航空发动机约束将整机模型进行简化约束，如图 3. 2 所示。含裂纹叶片的整机模型与不

含裂纹叶片的整机模型除了裂纹设置有所区别，其余设置均完全一致。 

 

图 3. 1 无裂纹叶片整机 ANSYS 有限元分析 

 

图 3. 2 机匣模拟约束 

叶盘与叶片、叶盘与转轴接触分别为共节点与绑定，有限元分析模型如图 3. 3、图 3. 4 所示。 
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图 3. 3 叶盘与叶片 

 

图 3. 4 叶盘与转轴 

在对不含裂纹发动机整机进行显示动力学分析时，对 X 方向上施加 10000r/min 的转速，

如图 3. 5。在轴承支承与轴承之间各在 Z、Y 方向上添加了四个连接副如图 3. 6，两组共计八

个，每个连接副纵向刚度均为 1000N/mm，纵向阻尼为 0.5N.S/mm，使得仿真模拟分析更接近

实际发动机工作时轴承与轴承支承之间的工作状态。 

 

图 3. 5 转速施加示意 

 

图 3. 6 连接副添加示意 

3.2. 整机模型固有属性 

首先，对整机模型进行模态分析，求解整机的固有频率和振型。通过模态分析可以了解

发动机整机的自由振动特性，包括主要的振动模态和固有频率。这里分析了半径为 100mm、

宽度为 130mm 的航空发动机整机模型如图 3. 7 所示，约束位置如图 3. 8 所示。模态分析结果

如图 3. 9 所示： 
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图 3. 7 整机尺寸 

 

图 3. 8 整机约束 

 

  

(a) 405.31Hz （b）855.1Hz 

  

（c）2148.7Hz （d）3210.8Hz 

图 3. 9 整机模态分析结果 

3.3. 整机模型振动响应 

整机振动位移响应如图 3. 10 所示，可以看出转子与静子机匣的相对运动以及叶片、轴承
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等部件的振动情况。为了更加具体的分析含裂纹叶片导致的整机振动响应不同，在下一节中

将详细分析轴承座、发动机机匣、转子、叶片的振动响应。 

 
  

（1）0s （2）0.0442s （3）0.0822s 

   

（4）0.0949s （5）0.133s （6）0.181s 

图 3. 10 整机模型振型响应时变图 

同时为了更好的判断整机的振动响应，实验中对叶盘（图 3. 11、图 3. 12、图 3. 13）、叶

片（图 3. 15、图 3. 16、图 3. 17）、转轴（图 3. 19、图 3. 20、图 3. 21）单独进行了部件整体震动

特征的提取，并对其进行了 FFT 信号处理，得到叶盘（图 3. 14）、叶片（图 3. 18）、转轴

（图 3. 22）三个主要部件的频谱图。 

 

图 3. 11 叶盘时变图（0.1054s） 

 

图 3. 12 叶盘时变图（0.1750s） 
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图 3. 13 叶盘振动位移 
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图 3. 14 叶盘频谱图 

 

 

图 3. 15 叶片时变图（0.0949s） 

 

图 3. 16 叶片时变图（0.1961s） 
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图 3. 17 叶片总变形 
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图 3. 18 叶片频谱图 
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图 3. 19 转轴时变图（0.0907s） 

 

图 3. 20 转轴时变图（0.1624s） 
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图 3. 21 转轴总变形 
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图 3. 22 转轴频谱图 
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3.4. 有/无裂纹叶片的整机模型响应特性对比研究 

3.4.1. 叶片振动响应对比结果 

针对有无裂纹叶片的整机模型计算结果，提取相同叶片、相同位置的节点振动位移响应如

图 3. 23 所示。由于整机模型在转子轴向方向受到约束，因此叶片的振动主要产生在水平与垂

直方向，分别提取了无裂纹叶片的叶尖位移振动响应与含裂纹叶片的叶尖位移振动响应，如

图 3. 24、图 3. 25、图 3. 26、图 3. 27 所示。其轨迹分别如图 3. 28、图 3. 29 错误!未找到引用源。

所示。从轴心轨迹上可以明显看出含裂纹叶片整机中的叶尖位移振动响应更加无序，为了更

加清晰明了的看出含裂纹叶片整机中的叶尖位移振动响应与不含裂纹叶片整机中的叶尖位移

振动响应得不同，需要将叶尖位移振动响应进行一些处理，去除旋转导致的形变量，结果如

图 3. 30、图 3. 31、图 3. 32、图 3. 33 所示。经过处理后，可以明显的看到含裂纹叶片整机中的叶

尖位移振动响应幅值要比不含裂纹叶片整机中的叶尖位移振动响应幅值大得多。有无裂纹叶

片整机叶尖位移振动响应对比图如图 3. 34 所示。 

 

图 3. 23 含裂纹叶片特征提取点 

 

图 3. 24 无裂纹—Z 方向 

 

图 3. 25 无裂纹—Y 方向 

含裂纹叶片

响应点
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图 3. 26 含裂纹—Z 方向 

 

图 3. 27 含裂纹—Y 方向 

 

 

图 3. 28 无裂纹叶片轴心轨迹图 

 

图 3. 29 含裂纹叶片轴心轨迹图 

 

 

图 3. 30 无裂纹—Z 方向 

 

图 3. 31 无裂纹—Y 方向 
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图 3. 32 含裂纹—Z 方向 

 

图 3. 33 含裂纹—Y 方向 

 

 

图 3. 34 有/无裂纹叶片振动响应对比 

3.4.2. 轴承座振动响应对比结果 

同理，提取了有无裂纹叶片整机的轴承座振动响应数据进行了对比分析，如图 3. 35 所示。

振动响应结果如图 3. 36、图 3. 37 所示，随后对两组振动响应结果综合对比可以清晰的看出含

裂纹叶片整机模型的轴承座位移与加速度振动响应均要比无裂纹叶片整机模型振动响应要大，

如图 3. 38 所示。 
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图 3. 35 轴承座响应点 
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(a) 轴承座位移 (b) 轴承座加速度 

图 3. 36 无裂纹轴承座支承振动特征提取结果 
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图 3. 37 含裂纹轴承座支承振动特征提取结果  
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（a）轴承座位移 （b）轴承座加速度 

图 3. 38 轴承座支承振动特性对比图 

3.4.3.转轴振动响应对比结果 

如图所示，提取了相同节点的转轴振动响应数据进行了对比分析，响应点选取如图 3. 39 所

示。有无裂纹叶片转轴振动响应结果如图 3. 40、图 3. 41 所示。随后对有无裂纹叶片整机的转

轴振动响应结果进行对比可以清晰的看出含裂纹叶片整机模型的转轴位移与加速度振动响应

均要比无裂纹叶片整机模型振动响应要大，如图 3. 42 所示。 

 

图 3. 39 转轴响应点选取 

 



第三章 含叶片裂纹的整机模型与振动特性 

 - 32 -

 

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20
-0.0004

-0.0002

0.0000

0.0002

0.0004

0.0006

位
移
响
应
 
(
m
m
)

时间 (s)

 

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20
-1000

-500

0

500

1000

1500

加
速
度
响
应
 
(
g
)

时间 (s)

 

（a）转轴位移 （b）转轴加速度 

图 3. 40 无裂纹转轴振动特征提取结果 

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20
-0.3

-0.2

-0.1

0.0

0.1

0.2

位
移
响
应
 
(
m
m
)

时间 (s)

 

0.00 0.05 0.10 0.15 0.20
-6000

-4000

-2000

0

2000

4000

6000

加
速
度
响
应
 
(
g
)

时间 (s)

 

（a）位移 （b）加速度 

图 3. 41 含裂纹叶片转轴振动特性提取图 
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图 3. 42 含/无裂纹叶片转轴振动特性对比图 
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3.4.4. 腹板振动响应对比结果 

同理，提取了有无裂纹叶片整机的轴承座振动响应数据进行了对比分析，如图 3. 43 所示。

振动响应结果如图 3. 44、图 3. 45 所示，随后对两组振动响应结果综合对比可以清晰的看出含

裂纹叶片整机模型的腹板位移与加速度振动响应均要比无裂纹叶片整机模型振动响应要大，

如图 3. 46 所示。 

 

图 3. 43 腹板响应点选取 

图 3. 44 无裂纹腹板振动特征提取结果 
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图 3. 45 含裂纹腹板振动特征提取结果 
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图 3. 46 含/无裂纹叶片腹板振动特性对比图 

通过有/无裂纹叶片整机转轴振动特性对比可知，无裂纹叶片的整机模型在多数操作条件

下表现出较高的结构稳定性。通过计算叶片及其它关键组件的固有频率和振型，研究揭示了

潜在的共振风险区域，并提供了避免这些风险的设计建议。尽管无裂纹状态是理想化的，但

该模型提供了一个基线，用于比较实际应用中可能出现的裂纹或其他缺陷对振动特性的影响。

此外，振动分析结果对于改进发动机叶片的设计材料和几何形状提供了科学依据，以增强其

在极端条件下的性能和耐久性。 
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3.5. 本章小结 

本小节首先详细介绍了整机模型的建立，包括整机模型的尺寸、部件大小、以及进行模

态分析及显示动力学分析时整机模型的参数设置。进行模态分析，了解发动机整机的自由振

动特性，包括主要的振动模态和固有频率。随后又对模型进行了振动响应分析，包括叶片、

叶盘、以及转轴的振动响应，频谱图。 

然后，研究了有无裂纹叶片对发动机整机振动特性的影响，在对发动机模型进行显示动

力学分析的基础上，分别提取了有/无叶片裂纹条件下，叶片、轴承座支承、转轴、腹板四个

发动机主要部件的振动响应特性。研究结果表明，含裂纹叶片，对发动机振动特性有显著影

响，即含裂纹叶片整机各个部件振动响应均明显大于无裂纹叶片整机各部件振动响应。具体

差异指标如下所示。 

（1）含裂纹叶片整机中，叶片 Z/Y 方向上的位移振动响应为无裂纹整机的 5 倍。 

（2）含裂纹叶片整机的轴承座位移振动响应比正常整机模型结果大 10 倍，加速度响

应比不含裂纹叶片整机平均大 12 倍。 

（3）无裂纹整机转轴的位移响应在±0.001mm 左右，平均加速度为 300g，含裂纹时， 

含裂纹叶片整位移相响应为±0.15mm 左右，平均加速度响应在 500-2500g 之间。 

（4）无裂纹时，腹板相位移响应为含裂纹时的 10%左右，加速度响应约为含裂纹时整

机加速度响应的二十五分之一。 
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第四章 总结与展望 

4.1. 总结 

在现代航空工业中，航空发动机的安全性和效率至关重要。本研究围绕“航空发动机裂

纹叶片整机有限元分析与振动特性研究”展开，旨在通过有限元方法对发动机叶片的结构强

度和振动特性进行全面分析，以预防故障的发生，提高发动机的可靠性和性能。 

首先，本文通过建立发动机叶片的精确有限元模型，模拟叶片在实际工作中的应力状态

和振动响应。模型考虑了叶片材料的物理属性和几何特性，确保了分析的准确性。此外，通

过引入无裂纹假设，研究了叶片在完好无损状态下的理想工作性能，为后续的裂纹影响分析

提供了基线数据。 

然后，详细分析了裂纹所处位置和深度的不同对叶片固有频率的影响。研究发现，叶片

的固有频率特性与裂纹深度的增加呈现减小的趋势，而在不同位置的裂纹叶片研究中，叶片

一阶弯曲频率与二阶弯曲固有频率的变化符合预期。即在一阶形态中其固有频率随着裂纹位

置靠近叶片根部，逐渐减小；而二阶固有频率则呈现出先减小后增加的趋势。振动分析显示，

叶片的自然频率与发动机的运行频率密切相关，不当的频率匹配可能引起共振现象，严重威

胁发动机的稳定运行。 

最后，通过对比有/无裂纹叶片的整机模型振动特性，揭示了裂纹对发动机不同关键部件

振动特性的影响。结果表明，即使是微小裂纹也会显著改变叶片的振动频率和振幅，进而影

响整个发动机的振动行为。因此，及时监测和识别叶片裂纹的发展对于维护发动机的操作安

全至关重要。 

通过有限元分析和振动特性研究，本文为航空发动机叶片的设计和维护提供了科学的理

论支持和实践指导，为航空发动机的安全运行和性能提升做出了贡献。 

4.2. 展望 

在未来的研究中，对于含裂纹叶片的航空发动机整机有限元分析与振动特性提取，通过

进一步提高有限元模型的精度，包括更精细的网格划分、更准确的边界条件设定和材料属性

描述。特别是在模拟叶片的振动行为时，考虑到实际运行中的复杂载荷和环境因素，如温度、

压力变化等，对模型进行动态调整和优化。 
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开发基于振动特性的故障预测和健康监测技术，实时监控航空发动机叶片的运行状态，

预测可能的裂纹发展趋势。结合物联网技术，实现叶片性能的远程实时监控，及时发现潜在

问题，减少意外停机和维修成本。同时，在叶片设计和制造过程中考虑环境影响，研究更加

环保的制造工艺和材料回收利用技术。例如，探索使用可回收或生物基材料的可行性，以减

少对环境的负担。 

总结来说，未来的研究应当着重于模型精细化、实验与仿真结合验证、故障预测技术以

及绿色制造等方面，以全面提升航空发动机含裂纹叶片的故障检测与诊断。  
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致    谢 

总觉来日方长，却不知岁月清浅，时节如流。 

落其实者思其树，学其成者念吾师。首先要感谢我的指导老师陈果教授。从论文的选题

到最终成文，感谢您陪我字斟句酌，倾尽所能的点播和指导我。不论是传道授业、未来规划

还是生活琐事，感谢您的体谅、包容与关爱。还要感谢沈响响师兄，一条条批注，一条条语

音，是师兄不厌其烦的指导我。还有其他帮助过我的师兄们，在这里也要表示最衷心的感谢。

同时也要感谢学院里传授知识给我的每一位老师，给予我们追逐理想的勇气。 

在此，我也要特别感谢我的初中班主任赵蕾老师，是您在我最叛逆，最迷茫的时候给予

我积极的鼓励，为我指引前进的方向。在您班上的三年，是我成长道路上最难忘也是最快乐

的记忆。 

感谢我所有的家人们，感谢你们将所有的爱倾注给了我。多年来，在学业上默默地支持

我，在生活中无微不至地关心我。在我遇到困难和挫折时，总是给予我力量，陪伴我度过难

关，你们永远是我坚定前行的动力。 

人世间山水迢迢，路遥马急。从一个怀揣理想的追梦少年，一路跌跌撞撞走到现在，对

未来满怀热爱的我又要开始新的征程。回首在南京航空航天大学的这一千七百多天，感恩每

个从我身边出现的人，正是有你们的善意和陪伴，才拼凑出我对这段旅程的不舍与热爱。祝

福你们的未来如鲜花般灿烂，回首过往，不忘曾全力以赴的自己。 

 


