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航空发动机转子叶片工作过程中承受多种载荷引

起的交变载荷，容易发生疲劳失效，统计表明航空发动

机故障中 85%以上与疲劳相关 [1]，转子叶片发生疲劳

失效容易造成二次损伤，对飞行器安全构成严重威胁。

通常，在实验室环境下对转子叶片开展疲劳试验，获得

其疲劳强度、S–N曲线，为转子叶片结构、制造工艺优化
提供依据，同时，也用于确定转子叶片使用寿命、指导发

动机定寿工作。因此，提高发动机转子叶片疲劳性能测
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[ 摘要 ]  研究了航空发动机转子叶片振动试验中位移激励方向与叶片叶尖弦向之间夹角变化对叶片最大振幅、应力

分布等的影响规律。数值分析和试验测试数据表明，叶片刚性固定时，叶片安装位置与激励矢量之间的位置相对关

系对振型、表面应力分布无显著影响，一阶振型下，叶片表面展向应力分量占主导；叶片安装位置与激励矢量之间的

位置相对关系影响激励与响应之间的传递函数，存在最佳的位置，使得叶尖振幅一定时，激励能量最小。研究结果对

提高转子叶片疲劳性能评价技术具有参考价值。
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[ABSTRACT]  The influence of the excitation condition on the aeroengine rotor blade response in fatigue test is studied. 
Numerical analysis and experiments test results show that in the rigid clamping condition, the relative relationship between 
the rotor blade clamping and the test device excitation load vector has no significant effect on the first-order natural fre-
quency, mode shape and stress distribution. In the first mode shape vibration condition, the span stress component domi-
nates the surface stress of the blade, the clamping influences the transfer function between excitation and response. There 
exists a clamping position, in which, minimum excitation energy is required when the vibration amplitude of blade tip 
reaches certain amount. The conclusion is of great significance to improve the rotor blade fatigue performance evaluation 
technology.
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试水平，对先进航空航天器安全飞行具有重要意义。

实验室环境下考核叶片疲劳性能通常需要解决两

个方面的问题：首先，实验室环境下获得的叶片疲劳性

能数据与外场工作条件下结构的疲劳性能之间的关系；

其次，实验室条件下装夹、激励条件等对叶片振动应力

响应的影响规律。

胡海岩等 [2]基于对材料疲劳行为的研究成果认为

纯周期应力条件下材料的疲劳行为与其在静应力耦合
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周期应力条件下的疲劳行为之间满足一定的函数关系，

提出了 Goodman平均应力修正方法，在此基础上形成
的研究成果使得采用实验室获得的疲劳性能数据预测

结构外场条件下的疲劳行为成为可能。振动力学理论

研究成果认为，结构在发生共振时，结构内部的应力分

布规律仅与激励频率和发生共振的振型有关，与激励的

特点无关 [3]，为实验室条件下预测 /测量结构应力分布
规律提供了支撑，在此基础上，形成了 HB5277—1984
《发动机叶片及材料振动疲劳试验方法》，成为我国发动

机转子叶片目前的测试依据。

近年来，随着航空飞行器性能设计指标的提升，发

动机转子叶片结构形式发生了较大的变化：采用小展

弦比叶片代替传统大展弦比叶片 [4-5]，取消叶身减振凸

肩提高气动效率，采用内形复杂、中空叶片代替传统实

体结构叶片 [6-8]；叶片前缘采用前掠的形式，配合弯曲、

大扭角的结构形式提高级压比、增大叶片稳定工作边

界。此外，先进民用喷气发动机还采用增大叶片尺寸的

方式提高整机效率；先进转子叶片制造方案更加广泛，

除了传统的锻造、铸造，还有超塑成形 /扩散连接（SPF/
DB）技术、3D打印技术等，使得先进转子叶片不再满足
各向同性、连续等假设。针对先进转子叶片材料性能、

结构形式的变化，开展了大量测试技术的研究工作，如

GEVA提出了采用气动激励代替当前常用的电磁激励，
以便提高大尺寸转子叶片的测试效率，然而，尚未看到

针对先进复杂外形转子叶片在复杂约束下的响应特点

和应力分布特点的研究成果。

本文针对先进发动机复杂外形转子叶片实验室激

励条件下的振幅、表面应力响应特点开展研究，通过建

立大扭角叶片简化模型，预测激励力与叶片装夹位置相

对关系对简化叶片振幅、表面应力影响规律，随后针对

叶片试验件进行试验测试，验证预测结果。研究结果对

先进转子叶片疲劳性能试验技术研究及疲劳性能评价

等具有重要意义。

1 转子叶片数值模型及响应预测
基于典型风扇叶片结构特征建立简化叶片数值模

型，模型外形特征如图 1所示，模型等高度截面为相似
矩形，底部矩形尺寸为 200mm×30mm，顶部矩形尺寸
为 600mm×10mm，高度为 800mm，底面和顶面之间扭
角为 40°，通过不同高度上的截面控制线扫掠构成模型
实体，采用四面体二次单元构建有限元模型，材料为

TC4钛合金，其力学性能参数如表 1所示，采用瑞利阻
尼模型描述结构的动态响应行为，阻尼材料性能参数

通过文献 [9-10]获得。
基于叶片试验时叶根位置刚性约束，仅释放一个平

动自由度以便施加激励的特点施加边界条件，采用如下

坐标系：以叶根弦线方向为 x轴，叶片展向为 Z轴 +向，
x、y、z满足右手法则。约束简化叶片根部 z方向自由度，
在根部施加 x、y方向的激励，激励服从正弦周期变化规
律，如公式（1）~（2）所示，x、y方向激励的相位相同，
频率均为模型底面刚性固定时的一阶频率（39.66Hz），
通过变化 x、y方向激励分量大小，改变激励与叶尖弦向
的角度 α，如图 2所示。

X1=Axsin(ωt)                                                            （1）
X2=Aysin(ωt)                                                             （2）
采用 5.0m/s2的加速度激励简化叶片，激励矢量与

叶尖弦向夹角 α 在 0~180°变化，不同条件下 x轴、y轴
位移分量如表 2所示。
采用大型通用有限元软件 ABAQUS分析简化叶
片的受迫振动响应规律：不同激励角度下简化叶片的

变形规律相同，与其一阶振型相同，其中，夹角为 120°
时的变形云图如图 3(a)所示，对应的应力云图如图 3

图1 简化叶片数值模型特点

Fig.1 CAD model of blade like specimen

表1 简化叶片材料性能数据

Table 1 Material parameters of TC4 alloy

弹性模量 /MPa 泊松比 密度 /（×103kg·m–3） 阻尼比

115000 0.34 4.44 0.0004

图2 激励力矢量与叶尖夹角示意图

Fig.2 Schematic of angle between excitation
vector and blade tip
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（b）所示。
提取简化叶片叶尖最大振幅，分析激励矢量与叶尖

弦向夹角对结构最大振幅的影响规律，如图 4所示。可
以看出，在激励幅值不变条件下，改变激励方向对简化

叶片的响应有着显著的影响，响应中存在两个极值点，

分别对应着简化叶片叶尖振幅响应的最大值和最小值。

夹角为 120°时（即激励矢量与叶根近似垂直时），叶片
叶尖振幅最大，为 280mm；夹角为 30°时，叶片叶尖振幅
最小，为 20mm，两个条件下的振幅相差了 14倍。
提取简化叶片最大应力点Mises应力，采用叶尖最
大振幅将Mises应力数据单位化，单位化过程如公式
（3）所示，公式中 σ为某个角度下的Mises应力极值，Ai

为对应条件下的叶尖的最大振幅， 为单位化的应力，

随后，分析激励矢量与叶尖弦向夹角 α变化对结构最大
应力水平的影响规律，如图 5所示。可以看出，单位化
应力几乎不随着激励方向的变化而变化，这表明结构

中的最大应力主要受控于简化叶片的振幅，而与激励

方向无关。

                                                                      （3）

2 试验及测试结果
基于理论预测结果设计验证试验，采用某型大展弦

编号 激励与叶尖弦向夹角 /（°） Ax/m Ay/mm

1 0 0.766 –0.643

2 15 0.906 –0.423

3 30 0.985 –0.174

4 40 1.000 0.000

5 45 0.996 0.087

6 60 0.940 0.342

7 75 0.819 0.574

8 90 0.643 0.766

9 120 0.174 0.985

10 150 –0.342 0.940

11 180 –0.766 0.643

表2 激励边界条件（加速度5.0m/s2）

Table 2 Boundary condition (Acceleration is 5.0m/s2)

（a）变形云图

（b）应力云图

图3 简化叶片典型响应特点

Fig.3 Response of blade like specimen

图4 激励与叶尖弦向夹角变化对叶片叶尖振幅影响

Fig.4 Influence of angle between excitation
and blade tip on vibration amplitude

图5 激励与叶尖弦向夹角对单位化应力影响

Fig.5 Influence of angle between excitation and  
blade tip on maximum Mises stress
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比复合弯扭叶片作为试验件，设计了专用工装，主动控

制叶片试验件叶尖弦向与激励的夹角，如图 6所示。在
叶片试验件叶背侧表面安装应变片，测量叶片表面展

向、弦向的应变分量，如图 7所示，共安装 32个应变片。
采用电磁振动台提供激励，设备最大正弦推力为

4t，频率范围为 10~2000Hz，采用刚性工装将叶片试验
件固定在振动台水平滑台上，采用加速度传感器测量夹

持工装加速度，测量方向始终与振动台激励方向平行，

采用激光位移传感器测量叶片试验件叶尖进气边一侧

的振幅，采用 32通道动态应变仪测量表面振动应力数
据，型号为 TST5920，每通道最大采样频率为 10kHz。
采用恒定的加速度激励叶片试验件，加速度值为

1.0m/s2，获得激励矢量与叶尖弦向夹角对叶尖最大振幅

影响规律，获得 7个角度下的响应特点，如图 8所示，从
中可知，叶片试验件叶尖振幅随着激励方向与叶尖弦

线夹角的增加而增加，在 125°时达到最大值，这一规律
与数值预测规律相一致。测得叶片不同部位应变数据，

提取最大应力点处的两个方向应变，如图 9所示，从中
可知，激励矢量与叶尖弦向夹角对最大应变位置应变的

影响规律与夹角 –振幅变化规律相同，其中，沿着叶片
试验件展向的应变分量远远大于弦向的应变分量，相同

条件在展向的应变分量比弦向应变分量大一个数量级。

3 结论
采用数值模拟和试验测试相结合的方法，分析了激

励条件对发动机转子叶片受迫振动响应影响规律，得出

结论如下：

（1）叶片与振动台激励方向之间的相对关系显著
影响叶片试验件的受迫响应值，存在一个最优的位置，

图7 应变片安装位置

Fig.7 Strain gauge location

图6 试验装置

Fig.6 Test apparatus

图8 激励与叶尖弦向夹角对叶尖最大振幅影响规律

Fig.8 Influence of angle between excitation
and blade tip on maximum amplitude

（a）展向应变分量

（b）弦向应变分量

图9 激励矢量与叶尖弦向夹角对最大应变位置应变影响规律

Fig.9 Influence of angle between excitation
and blade tip on maximum strain
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使得试验件在达到要求的振幅下，需要的激励最小。

（2）叶片在受到一阶共振频率相同外部激励条件
下，叶片的变形规律与其一阶振型相似。

（3）大展弦比弯扭复合叶片在受到一阶共振频率
相同外部激励条件下，表面振动应力仍以展向应变为

主，弦向应变相对较小。

研究结果表明，如果试验中要求发动机转子叶片

产生较大响应，可以通过优化装夹形式，降低对激励设

备的要求。对于大涵道比复合弯扭叶片，仍可以采用

HB5277—1984中的方法确定试验状态。
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