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摘 � � � 要: 建立了非旋转状态叶片试验系统, 正压力加载方案可实现连续调节并较准确测量接触压力. 利

用该试验系统, 对不同接触紧度,接触角度带冠叶片的振动特性及响应进行测试,结果表明带冠叶片出现了共

振频率分叉的非线性现象. 通过试验分析叶冠接触面紧度, 接触角度等重要参数对带冠叶片振动特性和减振

效果的影响规律, 结果显示接触角度应根据振型综合考虑接触面间相对运动在切向和法向两个方向分量的

比例关系进行选取.
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Abstract: A test ing sy stem w as set up to measure dynamic response of non�rotating
shrouded blades. T he loading scheme can achieve continuous adjustment and accurate meas�
ur ement of contact pressure. T he vibrat ion characterist ics and response of the shrouded blade

w ith dif ferent mount ing t ightness and pressur e angles w ere measured. T he r esults show that

the shr ouded blade has nonlinear phenomena�the resonance f requencies are forf icate. T he

effect of mount ing t ightness and pressure ang le w ere analyzed accor ding to the test data. T he

results indicate that the select ion of pressure ang le should be considered according to the pro�
po rt ional relations betw een relat iv e mot ion to normal direct ion and tangential dir ection based

on v ibrat ion mode.
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� � 叶片属于航空发动机的重要或关键件,常常由

于叶片断裂及其二次损伤而造成严重的飞行事故.

叶片故障最主要的原因是由于循环载荷引起的叶片

材料的高循环疲劳失效.增加叶片阻尼可以降低叶

片振动应力水平,防止叶片的高循环疲劳失效.干摩

擦阻尼技术是一种叶片间非常有效的减振方法,并

已经应用到涡轮发动机的缘板、凸肩和叶冠.叶冠的

作用有:减小叶片尖部的漏气,降低二次损失;相邻

叶冠抵紧后可以减小叶片扭曲变形和弯曲变形,增

强叶片刚性,提高叶片的振动频率;叶片振动时,相

邻叶冠间产生摩擦吸收振动能量
[1]
.

叶冠的形状可以做成平行四边形 (图 1) , 也

可以做成锯齿形(图 2) . 平行四边形叶冠构造简

单,便于装拆,装配时保持一定间隙. 在工作状态

下,由于热膨胀及叶身的扭转变形等原因,此间隙

消失,相邻叶冠相互挤压摩擦,起到增加刚性和阻

尼的作用.但在实际使用中,此种结构很难控制其

间的压紧力和接触状态, 使叶冠的阻尼减振作用
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难以有效发挥.锯齿型叶冠在装配时靠叶片预扭

相互压紧,工作时由于叶片的扭曲变形,接触面紧

度虽然产生一定的变化, 但接触状态不会有大的

改变,因而叶冠减振效果较好.

虽然这些结构简单的干摩擦阻尼结构对于抑

制叶片振动应力幅值非常有效.但由于干摩擦明

显的非线性及阻尼结构接触特性和运动行为的不

确定性,从而使得在对干摩擦阻尼结构进行工程

设计时遇到很大难题. 国外的设计经验表明,干摩

擦阻尼结构的存在一般会引起一阶弯曲频率变化

6%左右,由于阻尼结构约束作用而引起的共振频

率的漂移是设计和分析中需要解决的问题.

国内外研究人员和学者对干摩擦阻尼器进行

了大量的研究,建立了各种接触模型[ 2�5] 来模拟相

邻叶冠接触面之间的接触运动,并开发了相应的

带干摩擦阻尼器的叶片系统非线性响应计算方

法[ 6�8] .但是,由于接触问题的强非线性, 在建立接

触运动模型时必须都采用一定的假设和简化, 使

得目前理论和数值方法很难准确预测带干摩擦阻

尼器叶片的振动响应及阻尼器的减振效果, 需要

进行试验验证.本文的研究目的就是设计一套非旋

转状态带冠叶片减振特性试验系统[ 9] .利用该试验

系统能够对不同接触紧度,不同叶冠接触角度带冠

叶片的振动特性及振动响应进行了测试并利用试

验结果分析叶冠接触面紧度,接触角度等重要参数

对带冠叶片动力特性和减振效果的影响规律, 从而

对带冠叶片的非线性特性及叶冠结构各参数对减

振效果的影响规律有直观的认识,并能够对理论分

析结果提供验证和改进的基本依据.

1 � 试验方案及设备

发动机工作时, 带冠叶片在离心力作用下产

生扭转恢复力,使相邻的叶冠接触面相互压紧, 在

叶片振动过程中接触面间发生摩擦,消耗振动能

量,降低叶片振动应力.

在非旋转状态下, 对带冠叶片进行摩擦阻尼

减振效果试验,夹持加载系统如图 3所示.

1 底座; 2 夹具; 3 侧支板; 4 平板叶片;

5 中间支架; 6 加载盘; 7 摩擦块; 8 叶冠

图 3� 夹持加载装置

F ig . 3� Experimental equipment

叶冠接触面之间的正压力是叶片在工作过程

中由于受到离心力产生的扭转恢复力使叶冠相互

接触产生的.该试验系统通过一个专门的加载盘来

给叶冠接触面施加需要的接触紧度,结构见图 4.

图 4 � 正压力加载方式

F ig . 4 � Loading system
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本文选用平板叶片来进行试验, 可以较方便

的分析各影响因素对振动特性的影响规律, 明确

得出各影响因素单独作用时的效果, 其结构如图

5所示.为了能够方便的更换不同接触角度(这里

的接触角定义为摩擦面和叶片平面的夹角)的阻

尼结构、并调整阻尼结构在叶片上的安装位置, 将

阻尼结构和叶片设计成分体的,并在叶片上设计

了安装孔, 本文设计了和平板叶片平面夹角为

45�, 60�和 90�的叶冠.

试验的激振及测试系统如图 6 所示. 信号发

生器发出的正弦信号通过功率放大器放大后驱动

电磁振器,激振器通过顶杆来实现对叶片的激振,

力传感器安装在顶杆上来监测激振力的大小. 激

光测振仪对叶片测试表面划分测试网格, 并快速

扫频对网格节点进行扫描测量.

图 5� 带冠平板叶片结构

Fig. 5� Configuration o f plane�shr ouded blade

图 6� 激振及测试系统

Fig . 6 � Excit ing system and measurement sy stem

2 � 试验内容

2. 1 � 动力特性试验

叶冠接触面间干摩擦阻尼所具有的非线性特

性,为带冠叶片带来一系列线性系统所没有的动

力学现象,如多解、固有频率漂移等. 在带冠叶片

的动力特性试验中, 对带有叶冠阻尼结构叶片的

频率,振型对结构参数(接触角度)和载荷约束参

数(安装紧度)的敏感度进行研究.

将选定的某一接触角度的阻尼结构固定在叶

尖位置,并将装好阻尼结构的平板叶片固定在试

验底座上.然后,根据阻尼结构在叶片上的位置调

整中间支架的高度, 使得加载盘上的摩擦块高度

和接触面相匹配,调整合适后将中间支架固定在

侧支板上.最后,调整摩擦块在加载盘上的位置和

安装方向,使得摩擦块接触面和选定角度的阻尼

结构接触面相互平行, 以保证施加正压力后接触

面尽可能为面接触, 调整好之后将摩擦块通过螺

栓固定在加载盘上. 松开摩擦块在加载盘上的固

定螺栓,调整摩擦块与叶冠之间的接触紧度,然后

拧紧固定螺栓,进行不同接触紧度(此处接触紧度

仅为定性分析)下带冠叶片动力特性试验研究. 更

换不同角度摩擦块, 对带有不同接触角度叶冠的

平板叶片进行动力特性试验研究.
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2. 2 � 动力响应试验

叶冠接触面局部非线性因素的存在会导致整

个带冠叶片系统的非线性响应现象的出现. 在带

冠叶片振动响应试验中, 通过试验验证带有叶冠

阻尼结构叶片阻尼特性对结构参数和载荷约束参

数的敏感性.

试件安装及设备调试过程与动力特性试验相

同.调整加载盘上摩擦块与叶冠之间的紧度,使之

达到大紧度状态. 分别在 2 N 和 5 N 激振力作用

下对叶片系统进行慢速扫频试验.激光测振仪对

试验件测试表面进行扫描测量, 测量叶片上 28个

位置(图 7)的振动响应速度.在测试过程中, 需要

通过调整信号强度或功率放大器来保证激振力在

测试频率范围内为一定值. 从而得到某一接触角

度的带冠叶片在一定激振力作用下的响应曲线.

更换不同角度摩擦块, 对不同的接触角度在给定

激振力作用下的响应进行测量.

图 7� 28个测点的位置示意图

Fig. 7� Location of measur ing points

3 � 结果与分析

叶冠位于叶片尖部,工作状态下,叶片受外界

载荷和自身扭转恢复力的作用,相邻叶片间叶冠

相互接触产生耦合刚度(垂直于接触面)和摩擦力

(平行于接触面) :接触刚度影响着叶片本身的动

力特性,使叶片的共振频率发生变化;摩擦力抑制

叶片的共振幅值.

带冠叶片的运动方程可以表示为

M x ( t ) + C�x ( t ) + Kx( t ) = q( t ) + f (�x) ( 1)

其中M, C和 K 分别为叶片的质量、粘性阻尼和

刚度矩阵; x为叶片自由度的位移向量; q( t)为叶

片受到的周期性外部激振力; f (�x)为接触面上的
非线性摩擦力.

刚度矩阵 K可以表示为

K = K0 + �K ( 2)

其中 K0 是系统的结构刚度, �K是相邻叶冠相互

接触的耦合刚度.

f (�x) =
- d

1
�
�x | �x | ! �

- d sgn �x | �x | > �
( 3)

其中 d 是摩擦因数与正压力之积,�是数值参数.

接触面之间周期性的相对接触运动是三维

的.为了方便起见,将接触面之间的相对运动分解

为两部分:垂直于接触面的法向运动和接触面内

的切向运动.接触面法向运动引起接触面间耦合

刚度的变化,切向运动引起接触面间粘滞- 滑移

摩擦现象,并通过摩擦耗能对系统减振.在实际叶

片工作时,由于叶冠摩擦面和振动方向并不平行,

叶片振动只会导致接触面部分接触点发生滑移,

而其它接触点仍保持粘滞状态,甚至在振动过程

中接触面会出现间歇性的分离现象.基于上述原

因,在一个振动周期内,接触面产生的干摩擦力呈

现非线性的特点.

3. 1 � 非线性现象的出现

由于干摩擦力强非线性特点的存在, 会为系

统带来一些特殊的力学现象. 本文的平板叶片动

力特性和动力响应试验结果均出现了一些线性系

统所没有的特殊现象. 这里以 45�带冠叶片为例

来说明特殊现象的出现.图 8为45�带冠叶片中等

安装紧度动力特性试验结果.图 9为45�带冠叶片
在 2 N 激振力作用下振动响应曲线.

从图 8中可以看出, 45�带冠叶片动力特性试

验结果的频响曲线在 200~ 300 H z以内出现了两

个共振峰,分别对应的频率为 223. 4 Hz和 257. 8

Hz. 两个共振峰距离非常近, 对应的振型均为一

弯振型.同样 1 253 Hz和 1 280 H z两个频率对

应的振型均为三弯振型. 从图 9 中同样发现, 在

200 Hz附近存在两个共振峰, 对应的振型也均为

一弯振型.由此可见,与线性系统中振型与频率一

一对应有所不同,带冠叶片出现了共振频率分叉

现象.分析原因在于:受叶冠接触面接触状态的不

确定性和时变性的影响, 带冠叶片动力方程中存

在非线性系数,并且系数是时间 t的函数,方程的

解就可能会存在几个平衡状态和周期解. 而这种

多解现象也正是非线性系统所特有的.
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3. 2 � 接触紧度的影响

接触面接触紧度是一个非常重要的参数, 其

直接影响着接触面接触状态的转换条件和振动过

程中消耗的能量.

方便起见,这里定义一无量纲紧度系数:小紧

度状态时,紧度系数为 0. 1; 中等紧度状态时, 紧

度系数为 0. 5; 大紧度状态时, 大紧度状态时, 紧

度系数为 1. 定义紧度系数可以更直观的表明三

种接触状态之间的相对关系. 这里以 45�带冠叶

片为例给出各振型所对应的模态频率随紧度系数

变化的曲线如图 10所示.

图 10� 接触紧度对 45�带冠叶片频率的影响

Fig . 10� Resonant frequencies var y as a function o f

mounting tightness

从图 10中可以看出, 接触紧度增加时, 带冠

叶片各阶模态频率略有增加, 但变化不大. 由式

( 2)可知,接触紧度的变化会引起耦合刚度 �K发

生变化,当安装紧度达到一定值后,耦合刚度的增

加将减小.此外, 叶片一弯、三弯振型均分别对应

两个频率,且两个频率随紧度变化的曲线近似为

两条平行线,即随着紧度系数的增加,共振频率分

叉的现象不会消失. 即 �K的初值对解的稳定性

没有影响.

3. 3 � 接触角度的影响

在叶冠的设计中, 接触角度是另一个重要参

数,本文中所说的接触角度是指叶冠接触面与叶

片平面的夹角.

3. 3. 1 � 对动力特性的影响

试验条件下, 在同样安装紧度下,接触角度变

化会引起振动方向与接触面法向方向夹角的变

化,从而影响接触面的法向相对位移分量,影响耦

合刚度 �K的最值.

从图 11可以看出, 在相同安装紧度下, 接触

角度变化时,叶片弯曲、扭转振型所对应的模态频
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率变化不大. 即试验中的安装紧度 �K 的最值对

方程的解影响很小.

此外,从图中可以看出, 45�带冠叶片在一弯、

三弯振型两处出现共振频率分叉现象. 60�带冠叶
片仅在一弯振型出现分叉现象. 90�带冠叶片则在

一弯、二弯两处出现分叉现象. 即系数 �K的最值

会影响非线性系统解的稳定性.

图 11� 接触角度对带冠叶片模态的影响

F ig . 11� Resonant frequencies var y as a function o f

pressur e ang le

3. 3. 2 � 对减振效果的影响

图 12给出在相同的激振力,相同的接触紧度

下,不同接触角度下,带冠叶片测试点 7的响应曲

线.对于干摩擦阻尼结构,在接触状态不变的情况

下,振动方向和接触面夹角越小,接触面之间的相

对位移越大, 振动过程中消耗的能量越多, 减振效

果越好.由图中可以看出,第一个共振峰值对应一

弯振型, 45�带冠叶片的响应幅值最小, 90�带冠叶
片的响应幅值最大.这是由于对于纯一弯振型, 当

接触面为 45�时, 振动过程中叶冠接触紧度可以

保持不变,切向摩擦力也不变,叶片的振动位移沿

接触面上的位移分量最多, 减振效果最好. 第二个

共振峰值也为一弯振型, 但与前一阶一弯振型略

有不同,该阶振型为一弯向一扭振型转变的过程

中出现的,在振动过程中会出现扭的趋势, 接触面

发生法向弹性变形,当接触面为 45�时, 振动过程

中接触紧度发生变化, 切向摩擦力不为一定值, 应

综合考虑叶片的振动位移沿接触面上的位移分量

和切向摩擦力,从而获得减振效果最好的接触角

度.试验结果表明对于该阶振型减振效果最好的

角度不是 45�,而是 60�.

3. 4 � 阻尼特性的影响因素

基于带冠叶片各测试点的响应曲线, 采用半

图 12 � 不同接触角度带冠叶片的响应曲线

Fig . 12� Amplitude�frequency r esponse of shrouded blades

(While the pressur e ang le is 45�, 60� and 90�)

功率带宽法计算各测试点等效模态阻尼比. 这里

以 90�带冠叶片动力响应试验结果为例, 图 13 给

出在2 N和 5 N 激振力作用下 4个测试点的等效

模态阻尼系数.由图可以看出

1) 激振力对阻尼系数的影响: 随着激振力的

增大,响应幅值增加,各个测试点所对应的等效模

态阻尼系数均增加.激振力增加时,振动响应幅值

随之增加,叶片的振动位移沿接触面上的位移分

量接触面间的相对位移变大, 干摩擦阻尼结构损

耗能量越多,因此各测试点的等效模态阻尼系数

越大.

2) 振型对阻尼系数的影响:在相同激振力作

用下,扭转振型对应的等效阻尼系数小于弯曲振

型对应的等效阻尼系数.由此可知,干摩擦阻尼结

构更适用于对叶片弯曲振动的减振. 原因在于: 一

定接触角度带冠叶片弯曲振动时,叶冠的振动位

移沿接触面切线方向具有较大分量,接触面间存

在相对位移,叶冠与摩擦块间相对运动消耗振动

能量, 减振效果明显; 叶片扭转振动时,叶冠的振

动位移沿接触面切线方向分量较小,甚至振动方

向与接触面法线方向重合, 接触面间成粘滞阻尼
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状态,消耗能量很小,减振效果不明显.

图 13 � 等效模态阻尼系数

Fig. 13 � Modal damping coefficient

4 � 结 � 论

本文利用非旋转状态下的带冠叶片减振效果

试验系统,对不同接触紧度、不同叶冠接触角度下

叶片的振动特性及振动响应进行了测试, 从分析

结果可以得出如下结论:

1) 叶冠接触摩擦强非线性,使带冠叶片的动

力特性和动力响应试验结果均共振频率的分叉现

象的非线性特性, 这与传统线性系统所不同.这种

非线性现象的出现会引起带冠叶片模态频率的漂

移,共振频率不再以固定值的形式出现,而是以一

个频带的形式出现, 从而增加了带冠叶片发生共

振的不确定性.

2) 叶冠接触紧度变化时, 带冠叶片的模态频

率变化不大. 随着紧度系数的增加,共振频率的分

叉现象不会消失.

3) 接触角度变化时,带冠叶片的模态频率变

化不大.对于不同的振型,综合考虑叶片的振动位

移沿切向和法向的位移分量, 才能获得减振效果

最好的接触角度.

� � 4) 在相同激振力作用下,扭转振型对应的等

效阻尼系数小于弯曲振型对应的等效阻尼系数.干

摩擦阻尼结构更适用于对叶片弯曲振动的减振.
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