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叶片振动应力的叶根振动监测法及实现技术
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摘 � � � 要: 提出一种航空螺旋桨叶片振动应力监测方法 � 叶根振动监测法,通过监测螺旋桨振动来获得叶

根振动激励, 建立叶片振动计算传递矩阵模型,并由叶根激励振动计算叶片的振动响应和振动应力,进而实现

对叶片振动应力的监测. 叶根振动可以通过直接测量或由螺旋桨转子支承机匣监测振动换算获得. 最后,通过

对比桨叶振动应力的计算结果与飞行试验实测结果验证该方法.结果表明, 叶根振动监测法简便、易行, 可以

进一步应用.
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Abstract: T his paper puts forw ard a method fo r monito ring aero�pr opeller blade vibra�
t ion st ress�the blade�ro ot vibrat ion monitoring method. We can obtain the blade roo t vibra�
t ion excitat ion by monitor ing pr opeller vibrat ion and establish a t ransfer matrix model for

blade vibration calculat ion, and then calculate the vibrato ry r esponse and str ess o f the blade.

In this w ay the blade vibrat ion st ress monitoring can be realized. T he blade root vibrat ion

par ameters may be acquired by direct measurement or by calculating w ith the measured vi�
br at ion at the bearing case o f the propeller ro tator. Finally, this method is verified by chec�
king the calculated r esults against the measured r esults in f light test . The results show that

the blade root vibrat ion monitoring method is simple and feasible in engineering applicat ions.
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� � 现代战争对军用飞机战术技术指标要求的提

高,使得现代航空动力装置在研制、使用中出现大

量的结构强度和可靠性问题. 状态监控与故障诊

断技术的采用,可以大大提高航空动力装置的工

作可靠性和使用寿命, 改善其使用维护性[ 1] .状态

监测是状态监控与故障诊断的基础,它既包括航

空动力性能、状态参数监测, 也包括振动、应力监

测.应力监测,特别是旋转叶片的振动应力监测,

在航空动力装置状态监测中占有重要位置. 这是

因为旋转叶片所承受的载荷复杂,既有气动载荷,



� 第 1 期 屈玉池等:叶片振动应力的叶根振动监测法及实现技术

又有机械载荷, 或者还有热载荷, 并且叶片数量

多,一旦发生断裂将造成严重后果,以往的空难也

迫使人们在飞行中监测旋转叶片的振动应力.

目前,常用的旋转叶片应力监测有两种方法,

一是叶尖振幅监测 [ 2] ,二是叶片表面应变监测. 叶

尖振幅监测是在机匣上安装位移式传感器, 测取

叶尖横向振动位移, 再通过叶片变形与载荷关系

计算出叶片的振动应力.对于螺旋桨叶片, 由于没

有机匣,无法安装测量传感器, 该方法不适用. 叶

片表面应变监测是通过在叶片表面粘贴应变片来

获取表面应力.在叶片表面粘贴应变片不但影响

转子的整体平衡,还影响叶片型面的几何与气动

特性.另外,叶片表面应变监测必须解决信号从旋

转部件到非转部件的传输, 这在实际应用中是一

个难点.

本文提出旋转叶片振动应力监测的另一种方

法:叶根振动监测法[ 3�4] , 即先通过螺旋桨振动来

获得叶根振动激励, 并建立螺旋桨叶片振动应力

与叶根振动激励的关系, 再由叶根激励振动计算

叶片振动应力.叶根振动监测法的优点在于避免

了非接触式叶尖位移测量和旋转部件应变测量的

困难,适用于无机匣的螺旋桨叶片.

1 � 叶根振动监测法的提出

1. 1 � 叶片对叶根激励的响应

装机螺旋桨由于安装结构和轮毂的刚性, 以

及工作时叶片离心载荷作用, 其安装方式可合理

地假设叶根为固支.对于型面弯度很小、扭转角不

大、长弦比较大的该型螺旋桨叶片,可以将其看作

为一端固支一端自由的悬臂梁
[ 2, 5]

. 要由叶根振

动监测叶片的振动应力, 必须首先知道叶片对叶

根激励的响应.先假定叶根激励振动已获得,并以

位移 y s( t )= Es sin �t形式给出.叶片横向振动微

分方程为

m !  2 y
 t2

+
 2

 x 2 EJ
 2 y
 x 2 =

m ! �2 !Es ! sin �t ( 1)

式中 y 为叶片相对固支端的振动位移, E 为叶片

材料弹性模量, J 为叶片截面惯性矩, m= �A 为叶

片线密度, A 为叶片截面面积, �为叶片材料密度,

Es 为叶根位移激励幅值, �为叶根激励园频率.

对于等截面叶片, 式( 1)中截面参数 A , J , m

等均为常数, 其响应可以通过解析法得到. 真实叶

片由于并非等截面,相应于式( 1)的振动方程无法

用解析法求解,故采用传递矩阵法.叶片的离散化

模型如图 1所示. 图中, mi 为离散质量,  l i 为等

截面小段梁, J i 为截面惯性距, i= 1, 2, ∀, n.

图 1 � 叶片离散化模型

F ig. 1� A discrete model o f the blade

离散化后的叶片由等截面无质量的梁  l i 和

集中质量m i 组成, 其中任意一段梁  l i 的受力如

图 2所示,任意一段梁右端面的集中质量 mi 载荷

如图 3所示.

图 2� 任意段无质量梁受力图

Fig. 2� Loading diag ram o f a beam segment mass

图 3 � 任意集中质量载荷示意图

Fig . 3 � Loading diag ram of a centralized mass

依据工程力学理论得到梁- 集中质量的变形

与载荷关系,并以矩阵形式表示

y

!

M

Q i

=

1 0 0 0

0 1 0 0

0 0 1 0

mi�2 0 0 1

!

1  l i
 l 2i
2EJ i

 l 3i
6EJ i

0 1
 li
EJ i

 l
2
i

2EJ i

0 0 1  li

0 0 0 1

!

y

!

M

Q i- 1

( 2)

45



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 23 卷

� � 设截面 i的变形与载荷列阵为 P i , 相应的集

中质量矩阵、梁矩阵为M i 和 Si ,上式简写为

{P i } = [Mi ] ! [ Si ] ! {Pi- 1} ( 3)

� � 由上式得叶片任意截面 j 的变形与载荷列阵

P j 表达式为

{P j } = #
1

i= j

[ TM ( i ) ] ! { P0} ( 4)

其中[ TM ( i) ] = [M i ] [ Si ] , 矩阵中包含有未知的

叶根约束力 Q0 和力矩 M 0 .

对于叶片末端截面 n, 代入已知的激励圆频

率 �,计算矩阵[ TM ( i ) ] , 并得到相应的线性方程

组

{Pn } = [ T4∃4 ] ! { P0} ( 5)

其中矩阵 [ T] = #
1

i= n

[ TM ( i ) ]

� � 把叶根激励作为边界条件处理, 叶根和叶尖

变形与载荷边界条件对应的变形与载荷列阵 P0 ,

Pn为

{P0} = {E s ! sin �t � 0 � M0 � Q0}%

{Pn} = { y � !� 0 � 0}%
( 6)

� � 由式( 5) , ( 6)方程组联合求解得到

M 0 =
T41 ( n) !T34( n) - T31( n) !T44( n)
T33 ( n) !T44( n) - T43( n) !T34( n)

!

� � � � � � � � E ssin �t

Q 0 =
T31 ( n) ! T43( n) - T33( n) !T41( n)
T33 ( n) ! T44( n) - T43( n) !T34( n)

!

� � � � � � � � E ssin�t

( 7)

� � 得到了 M 0 , Q0 ,传递矩阵 T 就已知, 进而可

由式(4)得到叶片任意截面 j 的变形与载荷列阵

P j ,其中包含了叶片截面的位移 y、转角 !、弯矩 M

和剪力 Q.

如果考虑剪切变形及叶片轴向载荷, 只要在

叶片任意无质量小段梁受力图 2的基础上再加上

单元两端截面所受的轴向力(离心力) , 先计算叶

片各个截面的离心力 Fc ( i ) , 结合截面面积 A i 及

叶片材料的剪切模量 G 等, 得到修正的[ Si ] 矩

阵,最后进行矩阵[ TM ( i) ]的计算.

1. 2 � 受激叶片振动应力

对于变截面叶片, 其叶根激励响应的变形与

载荷列阵( 4)只是对应小段梁的右端面,实际叶片

各个原始截面的响应还包括该截面右侧的集中质

量的响应,其计算式如下

{P
%
0} = {P0}

{P
%
i} = ( {Pi } + {Pi+ 1}) / 2

{P
%
n} = {Pn}

( i = 1,2, ∀, n- 1)

( 8)

� � 在式( 8)中,变形与载荷列阵的第三个元素就

是叶片截面的弯矩,那么,在叶根振动激励下, 叶

片各计算截面的振动应力为

∀( i , j ) = P
%
i ( 3)
J ( i)

! y max ( i , j ) ( 9)

其中 i对应叶片截面; j 对应同一截面的不同计算

点; y max是叶片各截面不同计算点到叶片截面弯

曲中性轴的距离.

式( 9)是叶片振动应力与弯矩载荷的关系式,

与式( 4)一起成为振动应力监测的基础.

2 � 叶根振动的获得

2. 1 � 机匣振动监测

在功率输出机匣前沿安装边的径向和轴向两

个方向安装了加速度传感器, 测量的振动信号经

过变换放大后输入到记录系统,记录信号经地面

磁带机回放输入动态信号分析系统进行分析, 并

经数字滤波得到螺旋桨一阶振动.典型的飞行试

验状态功率输出机匣振动测量结果( g 值)见表 1

(表中: H 为飞行高度( m ) ; v b 飞行速度( km/ h) ;

N g 为发动机转速 ( %) ; N p 为螺旋桨转速 ( r/

m in) ; A pcr为功率输出机匣径向振动( g 值) ; A pr为

桨毂径向振动加速度( g值) ; A pcx为功率输出机匣

轴向振动加速度( g 值) ; A px为桨毂轴向振动加速

度( g 值) ; A pt为桨毂合成振动( g 值) ) .

2. 2 � 振动传递

螺旋桨振动是由制造、装配中的误差产生的

转子不平衡引起, 其振动在转子、转子支撑和功率

输出机匣上均可检测到. 由于材料阻尼和结构阻

尼的存在,必然使振动在传递过程中产生一定的

能量损失,导致不同部位测得的振动值存在差异,

在叶根激励振动换算中应予以修正.由于该螺旋

桨转子是刚性转子,其支承、传力机匣、功率输出

机匣等在工作频率范围内, 无固有频率存在,故可

以认为桨毂- 叶根振动传递率近似为 1
[ 6]
, 这一

点通过装机螺旋桨锤击实验得到验证. 如何考虑

结构、刚度及阻尼对振动的衰减作用,获得转子-

支承- 机匣的振动传递(损失)系数是一个复杂问

题,无法用理论方法估算.
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表 1� 功率输出机匣测量振动与桨毂计算振动

Table 1 � Measured and calculated vibration

飞行试验状态

H / m v b/ ( km/ h) N g / % N p / ( r/ min)

测量振动

A pcr A pcx

计算振动

A pr A px A pt

5 000 204 102 2 000 0. 27 0. 13 5. 39 0. 41 5. 41

3 500 200 98 2 195 0. 16 0. 10 3. 19 0. 32 3. 21

3 500 192 97 2 190 0. 14 0. 08 2. 79 0. 25 2. 80

2 000 215 99 2 190 0. 26 0. 16 5. 18 0. 51 5. 21

2 000 200 91 2 000 0. 13 0. 09 2. 59 0. 28 2. 61

1 000 204 94 2 000 0. 26 0. 17 5. 11 0. 55 5. 14

3 500 192 82 2 193 0. 23 0. 12 4. 59 0. 38 4. 61

3 500 180 80 2 190 0. 25 0. 27 4. 99 0. 85 5. 06

� � 本研究采用振动传递率[ 7] 描述振动的传递,

振动传递率( dB)定义为: 20l g(目标点振动/源点

振动) . 振动传递率反映了振动能量沿结构传递过

程能量的变化,而振动能量与振动频率的平方成

正比,因而,振动传递率对于不同的振动频率具有

不同的特性. 在螺旋桨振动传递实验研究中,采用

锤击实验法, 在多个部位实施激励,分别在螺旋桨

桨毂的轴向和径向、功率输出机匣的轴向和径向

等部位测量振动加速度响应. 依据螺旋桨桨毂和

功率输出机匣振动测量结果, 按照上述振动传递

率的定义,分别沿螺旋桨轴向和径向计算振动传

递率,其结果为:螺旋桨轴向/功率输出机匣轴向:

CTAA = - 10 dB;螺旋桨径向/功率输出机匣径向:

CTRR= - 26 dB.由振动传递率修正后的螺旋桨桨

毂振动结果见表 1的 A pr , A px , A pt .

2. 3 � 叶根振动激励

要计算叶片振动应力必须知道叶根的激励振

动,然而,实际测得的振动总是按照螺旋桨转子轴

向和横向给出,叶根激励振动必须依据叶片的安

装角由实测振动值计算得出. 叶片在桨盘上的安

装及振动载荷分解见图 4.

设测得的轴向和横向(径向)振动位移响应分

图 4� 叶片振动载荷

F ig . 4 � Uibration lo ads of blade

量为: S px ( i ) , S pr ( i) , 则在垂直于叶片气动中心弦

线平面的合成振动为

Spt ( i) = S
2
px ( i ) + S

2
pr ( i ) (10)

� � 设叶片弦线与旋转平面夹角为 #i, 则叶片合

成振动在弦向及法线方向的分量为

SB ( i) = S pt ( i) ! sin( ∃- #)

SN ( i) = S pt ( i) ! cos( ∃- #)
(11)

式中 S N 为叶片强迫振动的叶根激励. 按照表 1

给出的桨毂振动加速度( g 值) , 结合公式( 10)、

( 11)计算叶根合成振动位移 Spt ( mm)、桨叶气动

中心弦线法向分量 SN ( mm)及 Spt与 S px的夹角 ∃

(&) ,结果见表 2.

表 2 � 叶根振动计算结果

Table 2� Calculated blade root vibration

飞行试验状态

H / m v b/ ( km/ h) N g / % N p / ( r/ min)

计算参数结果

A pt Spt/ mm ∃/ (&) SN / mm

5 000 204 102 2 000 5. 41 1. 21 85. 7 0. 68

3 500 200 98 2 195 3. 21 0. 60 84. 3 0. 35

3 500 192 97 2 190 2. 80 0. 52 84. 9 0. 30

2 000 215 99 2 190 5. 21 0. 97 84. 4 0. 56

2 000 200 91 2 000 2. 61 0. 58 83. 8 0. 34

1 000 204 94 2 000 5. 14 1. 15 83. 9 0. 68

3 500 192 82 2 193 4. 61 0. 86 85. 3 0. 49

3 500 180 80 2 190 5. 06 0. 94 80. 3 0. 60
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3 � 叶片振动应力

在叶片振动应力计算中,针对飞行试验状态,

不考虑实测振动位移的分散性,统一取叶根激励

振动位移为表 2中 SN 的平均值 0. 5 mm.不同飞

行状态、发动机功率和螺旋桨转速下桨叶的计算

振动应力见图 5~ 图 8.

图 5� 叶片振动响应及应力结果∋

F ig . 5 � Vibration response and str ess of t he propeller

blade ∋

为了便于比较, 同时给出了相应状态下飞行

试验实测的振动应力. 飞行实测振动应力获得采

用应变电测技术测量, 旋转叶片信号传输采用美

国 ACUREX公司的无线近距数据耦合( Wireless

data coupling system, WDC)系统. 在图 5~ 图 8

中,第一条曲线是计算响应,第二条曲线是计算振

动应力,下部一条、两条或三条曲线是测量的振动

应力.

图 5的计算响应和振动应力对应 N p = 2 200

r/ min, 下部三条曲线分别对应N p= 2 200 r/ m in,

N g= 1. 0时的滑跑、拉起和爬升状态测量的振动

应力. 图 6 的计算响应和振动应力对应 N p =

2 000 r/ min,下部两条曲线分别对应 N p = 2 000

r/ min、N g= 1. 0在 1 000 m 和 2 000 m 高度以大

速度飞行时测量的振动应力.

图 7的计算响应和振动应力对应 N p = 1 800

r/ min, 下部两条曲线分别对应 N p= 1 800 r/ m in

时的振动应力.

图 8的计算响应和振动应力对应 N p = 2 200

图 6 � 叶片振动响应及应力结果(

F ig. 6� Vibration r esponse and stress of the propeller

blade (

图 7� 叶片振动响应及应力结果)

F ig. 7� Vibration r esponse and stress of the propeller

blade )

图 8� 叶片振动响应及应力结果∗

F ig. 8� Vibration r esponse and stress of the propeller

blade ∗
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r/ m in,下部曲线对应 N p= 2 200 r/ m in, N g = 0. 9

在 3 500 m 高度以最大速度飞行时的振动应力.

计算结果表明:随着螺旋桨转速增大, 桨叶振

动应力幅值增大; 在不同螺桨工作转速下, 叶尖振

幅最大, 0. 4截面附近振动应力最大. 振动应力测

量结果与计算结果具有相同的规律, 即相同飞行

状态下螺桨工作转速越大振动应力幅值越大, 最

大振动应力也位于 0. 4 截面附近.测量结果还表

明:相同飞行状态及螺桨转速下,发动机功率越大

振动应力幅值越大.图 5的结果还表明:在所有飞

行状态中,飞机拉起时振动应力最大,其原因是拉

起时螺旋桨 1P 载荷较大,而 1P 载荷与一阶振动

具有相同的频率.

4 � 结束语

飞行试验实践表明, 螺旋桨叶片的振动应力

监测是一项实施难度大、技术要求高又具有一定

风险的工作, 传统的应力监测方法难于应用于飞

行试验中的振动应力监测. 验证试验结果表明, 叶

根振动监测法避免了非接触式应变监测或叶尖振

幅监测法的种种苛刻环境与技术要求, 克服了应

变直接监测法中信号传输的困难,且无特殊测试

技术要求,实施难度小.因而,叶根振动监测法为

飞行试验中螺旋桨叶片振动应力监测提供了一种

简便、有效而可行的途径,也为航空动力装置旋转

叶片振动应力监控提供了一种可行的手段.
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