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基于分布激励突卸的转子叶片阻尼比试验
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摘    要: 针对航空发动机压气机叶片动态设计中阻尼比难以估计的情况,建立了分布激励下转子叶片

的响应模型, 并基于此模型设计了一种分布激励突卸的非接触阻尼比试验方法. 利用分布激励突卸法进行了

转子叶片的前 8 阶阻尼比测试, 对同样的转子叶片进行半功率法和模态分析法阻尼比试验,将三者的试验结

果进行相关分析. 结果表明,分布激励突卸法与其余两种方法的试验结果相关性大于 75% ,且在阻尼比试验

中无频率分辨率及频谱分析误差的干扰, 准确度更高.
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Damping ratio experiment study on rotary blade based on
distr ibuting excitation unloaded instantaneously
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Abstract : For the difficulty of est imating damping rat ios in the dynamic design of aero2

naut ics engine compressor blade, a response model of rotary blade under dist ribut ing excita2

t ion was established, and a nonat tached damping rat ios testing method with dist ribut ing ex2

citation unloaded instantaneously( DEUI) was developed on the basis of this model. T he for2

mer eight resonance damping rat ios were tested with DEUI as well as with half2power meth2

od and modal analysis method, while the correlat ions of their experimental results were ana2

lyzed. It shows that the corr elat ions between DEUI and the other two methods ar e more than

75%, and without inter ferences of frequency resolut ion and power spectr um analysis err or,

DEUI is mor e accurate.
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  压气机转子叶片在高速旋转下承受多种强迫

激励和自激激励,是航空发动机振动故障的多发

区
[ 1]
.排除振动故障的有效方法是进行叶片的激

励和响应分析,并以此调节叶片的结构参数[ 2] . 阻

尼比是叶片减振设计中的重要参数, 压气机转子

叶片的阻尼比主要包括气动阻尼比和结构阻尼

比.前者的阻尼比设计依赖于叶片的形面、叶片间

相位角等;后者的阻尼比设计依赖于叶片的材料、

结构、附加阻尼器的位置等.由于航空发动机压气

机转子叶片实际工况非常复杂,不论哪一类阻尼
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比设计,阻尼比的动态测试都比较困难,因此静态

的阻尼比测试结果成为评判其动态性能的依据

之一.

阻尼比的静态试验方法较多, 通常可归为两

大类:时域法和频域法.时域法主要是指脉冲激励

法、阶跃松弛法. 两种方法异曲同工, 都是利用自

由衰减曲线计算阻尼比, 只适用于单自由度和二

自由度系统
[ 3]
.文献[ 4]通过仿真试验验证了位移

可测的多自由度系统可通过自由衰减响应得到模

态参数.但对于压气机叶片而言,二阶以上的位移

很难精确全局的得到. 除此之外, H ilbert2Huang

变换法也被用于多自由度系统阻尼比的计算[ 5] ,

但该方法对时域信号的经验模态分解缺乏数学依

据,可能产生虚假的本征模态函数. 文献[ 6]避开

对阻尼比的测试,利用加速度时域信号直接拟合

阻尼系数,不过模型中所采用的理论方法为比例

阻尼,而未见文献证明压气机叶片为比例阻尼特

性.频域法主要是指半功率法、矩量法、模态分析

法以及由它们扩展而来的各种方法[ 7] , 均基于频

响函数理论建立.半功率法因较为简单而应用广

泛,文献[ 8]针对半功率法测试阻尼比的误差进行

了讨论.实际上,半功率法建立在较高的频率分辨

率和幅值分辨率基础上,否则误差会成倍增加. 对

于矩量法,文献[ 9]指出, 因该方法得到的反共振

频率不精确, 阻尼比的识别误差较大.而模态分析

法则需对被测结构划分网格, 然后用单点激励多

点响应或多点激励单点响应进行试验. 无论哪种

试验方法,就尺寸小的压气机叶片而言,都不易精

确进行模态网格划分及脉冲激励,且对于模态频

率较密集的频段, 共振频率的准确得到已属困难,

阻尼比的试验误差会更大.

本文将压气机转子叶片离散为多自由度系

统,结合分布激励突卸后叶片的自由衰减响应特

点,设计一种基于时域理论的阻尼比试验方法, 并

将该方法与基于频域理论的半功率法和模态分析

法进行对比.

1  基本理论

11 1  压气机叶片的分布激励模型

压气机转子叶片在静态测试中多模拟实际工

况,常采用叶根固支、叶尖自由的夹持方式, 其力

学模型如图 1所示.采用 N 自由度离散线性系统

近似叶片的连续系统, 如果在第 k到第 l个自由度

施加频率为 X0 的分布激励 f i ( t ) = Aicos ( X0 t+

Ui ) ( k [ i [ l ) , 则叶片上第 j ( 1 [ j [ N)个自由度

的位移响应为

Uj ( X) = E
l

i = k
H ji ( X) F i ( X) = E

l

i = k
H ji ( X) #

AiP[ e- j U
iD( X+ X0) + ej UiD( X- X0) ] =

PAi E
l

i = k
[ e- j U

iH ji (- X0) + ej U
iH ji ( X0 ) ] ( 1)

其中 H ji ( X) 为叶片频响函数的元素, F i ( X) 为

f i ( t) 的傅氏变换. 采用单边谱表达位移幅频特

性,有

Uj ( X) = 2PAi E
l

i= k
H ji ( X0) ( 2)

图 1 压气机叶片受分布激励模型

Fig. 1  Model of compressor blade under

dist ributing excitation

叶片的加速度幅频特性为

U
&

j ( X) = 2PX
2
0Ai E

l

i= k
H ji ( X0) ( 3)

式( 3) 表明在频率为 X0 的分布激励下,叶片上任

意一点的加速度响应频率仍为 X0 , 且幅值与 X20 的

平方成正比,利用这一特性可设计叶片的阻尼比

试验.

11 2  激励频率为第 p阶共振时的叶片响应

不考虑各类共振频率的差异, 以加速度共振

频率代替固有频率.以第p阶共振频率Xnp 对叶片

进行分布激励,则叶片实际承受的激励频率包括

Xnp 以及它的分倍频 Xnp / 2, Xnp / 3, , , Xnp / i , , , 因

此,可假设叶片上加速度的稳态响应为

u&p( t) = E
]

i= 1
Ai

X2np
i
2 cos

Xnp
i
t + Ui ( 4)

从上式可以看出, 各分倍频的稳态响应幅值呈分

倍数的二次幂形式依次下降. 在远离叶片共振区

的分倍频处, Ai
X
2
np

i 2
U 0, 此时该分倍频的振动分

量可以忽略, 当某一分倍频接近叶片的低于 p 阶

的其他共振区时, 该振动分量保留,故式( 4) 可写
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为不大于 p 阶的各共振区振动分量叠加

u&p( t) = E
p

r = 1
Ai

r

X
2
np

i 2r
cos

Xnp
i r

t + Ui
r ( 5)

若对于正整数q(1 [ q < p) 不存在正整数 i q使得

Xnp / iq U Xnq ,可忽略掉第 q阶振动分量.

11 3  分布激励突卸的阻尼比计算

叶片的各阶阻尼比用 Fr(1 [ r [ p )表示, 如果

在稳态响应下将上述激励载荷突卸,由于各共振分

量独立,叶片近似做频率为
Xnp
i r

1- F2r ( 1 [ i r [ p )

的合成自由振动, 这种振动的衰减特性如图 2 所

示.因不同频率下叶片具有不同的阻尼比, 各频率

分量依次衰减到零值附近, 合成振动的前段接近

频率较大的振动分量, 中间段的包络波动最突出,

而末段则只有衰减速率最慢的振动分量.因此, 利

用末段的光滑准周期波形(如图 3( b) )可得到衰

减最慢的振动分量的频率 Xend和对数衰减率 Dend ,

由对数衰减率和阻尼比之间的关系

Fend=
Dend

4P+ D
2
end

( 6)

可得阻尼比 Fend . 结合某一极值时刻(如 t0 =

21 98s)的加速度幅值 Aend和相位 Uend(P/ 2 或 3P/

2) ,利用公式

u&( t)= Aendcos Xend 1- F
2
end t+ Uend

可反推前段时间( 0s [ t< 21 98 s)下 Xend的振动分

量.从合成振动中减去该分量,可以得到不含 Xend

分量的合成自由振动, 该合成振动同样具有图 2

的特性. 依次类推, 直至得到所有频率分量的阻

尼比.

图 2  自由振动分量的幅值衰减

Fig. 2  Amplitude at tenuation of free vibr ation

components

图 3  合成自由振动局部放大图

F ig. 3  Loca l magnif ications of composit e f ree vibr ation

2  转子叶片阻尼比试验

本节除利用分布激励突卸法对转子叶片进行

阻尼比试验外,还利用半功率法和模态分析法进

行了同样的试验,以便验证分布激励突卸法的可

行性.

对材料为 LY2的某型压气机燕尾榫转子叶

片进行阻尼比试验. 燕尾榫的夹持方式如图 4 所

示.将榫头插入梯形键槽中,利用液压油推动梯形

槽内嵌的滑动键, 使键面顶紧燕尾榫底面,以此模

拟压气机转子高速旋转下叶片所受的离心力. 在

燕尾榫夹具的上方粘贴一个加速度传感器, 对叶

片进行扫频预激励,调节油压大小,观察传感器的

响应信号,直至其接近零值,则认为燕尾榫被完全

固支.

图 4  叶片的夹持装置

F ig. 4 Grip device of blade

由于叶背和叶盆既弯又扭, 将测试叶片阻

尼比的加速度传感器粘贴于叶背较平整的地方
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(如图 5 ) , 以减少传感器横向灵敏度带来的

误差.

图 5  传感器的安装位置及激振区域

Fig. 5  Sensor localit y and excitation ar ea

21 1  分布激励突卸法

采用敞开式电涡流激振器对叶片的 A 区进

行非接触非均匀同频分布激励. 试验时,先进行叶

片共振测试, 根据共振频率确定分布激励的频率.

分布激励频率由低阶共振到高阶共振依次进行,

这样可以在高阶测试时利用已测得的低阶阻尼比

数据,降低高阶阻尼比测试中去除分倍频干扰的

工作量.试验中的采样频率随着分布激励频率的

图 6 分布激励突卸的阻尼比试验

Fig. 6 Damping ratios experiment with dist ributing

excitation unloaded instantaneously

逐步增大而提高, 且保证采样频率大于被测频

率的 3倍以上. 每个共振频率的阻尼比进行 3次

测试,当发现预试验中自由衰减初始包络线幅

值下降较快时, 设置采样频率大于被测频率的

10倍以上, 避免衰减过程中因数据点较少而引

入的低频噪声,使得衰减波形良好. 图 6是激励

频率为 2 217Hz时得到的合成自由衰减图及其

频谱图.

21 2  半功率法

首先进行共振频率测试.将加速度信号实时

积分为速度信号,记录各阶共振频率稳态激励下

的速度幅值 Ai , 计算两个半功率点的速度幅值

Ai / 2.在共振频率附近调节激励频率, 直到速度

响应幅值为 Ai / 2,得到两个半功率点,利用半功

率点和阻尼比之间的关系计算阻尼比.

21 3  模态分析法

由于压气机叶片形面复杂, 模态试验的网格

划分要求较密.图 5叶背上的小黑点为模态试验

的激励点,共 95个结点. 采用多点激励单点拾振

进行模态试验, 加速度传感器安装于第 20 个结

点.模态试验的采样频率 f s = 20 000 H z, FFT

( fast four ier t ransform)分析频率 f max= 7810Hz,

FFT 分析点数 n= 16 384, 谱线数 N= 6 400, 频谱

分析加 hamming窗.图 7为模态试验的瀑布图.

由于某些频段谱峰较密, 采用频谱实部作为模态

定阶参数.考虑叶片为非理想比例阻尼系统,采用

复指数拟合法进行模态频率和阻尼比的计算, 并

同样利用复指数拟合法进行留数计算, 而后绘制

叶片振型图.

图 7 模态试验的瀑布图

F ig. 7  Waterfa ll of modal exper iment

整个阻尼比测试的结果见表 1.
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表 1 阻尼比试验结果

Talbe 1  Damping ratio testing results

阶次
分布激励突卸法

共振频率/ H z 阻尼比/ %

半功率法

共振频率/ H z 阻尼比/ %

模态分析法

共振频率/ Hz 阻尼比/ %
振动形式

1 203 01 25 203 01 00 203 01 23 一弯

2 612 11 62 612 11 50 611 11 26 一扭

3 836 21 86 836 41 06 821 01 57 一弯一扭

4 1479 41 66 1479 41 97 1 288 21 87 二扭一弯

5 2217 21 83 2217 21 38 2 245 01 22 二弯一扭

6 2980 11 17 2980 41 44 3 101 01 42 二弯二扭

7 3540 01 10 3540 11 05 3 375 01 17 三弯一扭

8 4237 01 86 4237 01 73 4 223 01 04 四弯一扭

3  试验结果的比较分析

分布激励法和半功率法对叶片的共振测试方

法相同,故两者的各阶共振频率一致.模态分析法

的共振频率根据其振型逐步筛选,与前两者之间

有差异. 经计算, 两类共振频率的相关系数为

991 76% ,可认为它们之间无显著差异. 三种方法

得到的阻尼比相关系数分别为 Q12= 01 7595, Q13 =

01 765 7, Q23 = 01 577 6,下标/ 10, / 20, / 30依次代表

分布激励突卸法、半功率法和模态分析法, 可以看

出,分布激励突卸法与其他两种方法的结果相关

性较大,这是由于分布激励突卸法的阻尼比计算

完全依赖于原始时间历程数据,没有做过多的数

据处理,而其余两者则依赖频谱分析.比较表 1中

前两种方法的试验结果可得, 半功率法的数据普

遍偏大,这是因为它对共振频率的依赖性较强, 一

旦共振频率出现偏差, 则阻尼比的偏差会成倍增

加.而且,半功率法的试验结果中没有有效的一阶

阻尼比,这是因为一阶共振频率和阻尼比都较小,

半功率带宽较窄,使得该带宽达不到激励的信号

发生器分辨率所致.与之类似,模态分析法得到的

数据偏小,产生这种现象的更多原因是模态分析

对频谱分析精确度的依赖性.由于分析频带较宽,

而频谱分析却使用同一种方式加窗, 这使得某些

共振频段的谱线毛疵较多, 在模态参数识别时, 即

使采用曲线拟合, 仍然无法消除窗函数造成的

旁瓣干扰. 图8为第6阶模态频率3101H z和频率

2 973Hz的振型图, 图中叶片模型左端为固支端,

网格采用简化形式,这不影响振型间的比较.可以

看出, 后者表现的主振型与前者相同, 实际上, 它

们的振幅分别为 511 73m/ s 2 和 391 15m/ s2 , 这就

说明后者处于前者的共振区. 如果采用半功率理

论粗略估计该阶模态阻尼比, 则应为 11 81% , 该

值与分布激励突卸法得到的数值较为接近.

图 8 模态主振型的比较

Fig. 8  Comparison of main vibrat ion modes

4  结  论

1) 建立了压气机转子叶片承受同频分布激

励的模型,理论证明了同频分布激励下叶片上任

意一点的响应仍为该频率的响应.

2) 转子叶片的阻尼比试验表明,利用共振频

率分布激励突卸设计的试验方法是可行的.

3) 分布激励突卸法的阻尼比试验结果与半

功率法、模态分析法的相关性比后两者要好.

4) 在半功率带宽较窄、共振区振幅难以精确
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测试或模态谱峰密集的情况下,分布激励突卸法

较半功率法和模态分析法精度高,且比模态分析

试验方法简单.
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