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摘　　　要：以某型钛铝合金航空发动机叶片为研究对象，针对该型叶片高温高周振动疲劳实验时遇到的

高温疲劳应力监测、高频激励等问题进行了实验方法研究。采用闭环控制最大应力的方法解决了高温疲劳

应力的监测，通过夹具放大设计实现了高频激励，利用辐射加热和电磁振动台完成了温度载荷和振动载荷

的综合施加。运用所述的高温高周振动疲劳实验方法，对该型叶片进行了寿命实验。实验的高温疲劳应力

控制精度优于±２％，得到该型叶片可靠度为５０％的中值疲劳极限是４４４ＭＰａ，并有效获得了其寿命曲线。

该实验方法适合航空发动机叶片高温高周振动疲劳实验，并可为其他航空发动机零部件高温高周疲劳实验

提供参考。
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　　发动机叶片是航空发动机的关键零件，在发

动机服役期间，若叶片出现故障，轻则影响航空发

动机的性能，重则（叶片折断等）会飞出打到发动

机甚至是飞机关键部位，影响飞机的飞行安全。

叶片故障大多为疲劳故障［１］，因此研究叶片的疲

劳特性至关重要。目前，叶片疲劳实验大多在室

温下进行，具体方法为：将单个叶片从轮盘上取下

或割下，以叶片与轮盘实际连接方式设计实验夹

具安装叶片，利用激振装置激励叶片，研究叶片疲

劳特性［２６］。

某型钛铝合金航空发动机叶片服役于高温环

境，承受温度可达６００℃，其高温下１阶频率位于

２２００～２３５０Ｈｚ之间。单一力学环境下的传统叶

片疲劳实验无法满足测试要求，需要对该叶片进

行高温振动疲劳实验来研究其疲劳特性。高温下

进行的叶片振动疲劳实验，需要重点解决的关键

技术问题有高温下振动疲劳应力如何测量、高温

振动疲劳实验方法和高频放大夹具设计。

１　实验原理

１１　振幅应变标定原理

通常叶片的振动疲劳实验是在叶片的某阶次

固有频率下进行的共振疲劳，大多采用控制最大

应力的方法进行［２，７８］。叶片的疲劳应力一般是通

过在其表面粘贴电阻应变计进行测量。然而，电

阻应变计连续工作至发生疲劳损坏的寿命次数一

般不大于１０７ 次
［９］。对于疲劳寿命大于１０７ 次的

叶片疲劳实验来说，电阻应变计显然无法作为长

时间实时监测应力的手段。李全通、张忠平、焦胜

博等［３，１０１１］提出了“犪犳值”（叶尖振幅犪与１阶频

率犳）作为叶片振动强度的标量，用于表征叶片振

动应力的大小，并用等截面悬臂梁理论推算了这

种表征方法的可行性。这种方法要求实验前进行

“犪犳值”与振动应力表征关系的确定，确定的过程

可被称为“标定”。对于１阶频率犳确定的叶片来

说，这种“标定”等同于“振幅应力标定”。“标定”

完成后，即可通过控制叶片振幅来控制或监测叶

片疲劳应力。

在６００℃环境温度下，“标定”关系的确定须

借助高温电阻应变计来测量振动应力。目前高温

电阻应变计无法直接应用于叶片高温疲劳实验，

主要原因有以下３点：①高温应变计尺寸较大，不

适合疲劳应力集中区域小的叶片疲劳实验；②高

温应变计安装方法主要有焊接、喷涂和胶黏［１２］，

叶片疲劳实验裂 纹一般萌生于表面或次表

面［１３１４］，不宜使用破坏叶片表面质量的安装方法；

③高温应变计的安装会增加叶片的阻尼，严重影响

叶片共振疲劳响应，造成无法激励出高频大应力。

本文提出“振幅应变标定”代替传统的“振

幅应力标定”，结合叶片材料的高温弹性模量即

可计算出叶片高温下疲劳应力。证明过程如下。

叶片可以简化成无限多微元段ｄ狓组成的等

截面悬臂梁［３，１１］，如图１所示。

图１　等矩形截面悬臂梁模型

Ｆｉｇ．１　Ｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍｍｏｄｅｌｗｉｔｈｅｑｕａｌ

ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｓｅｃｔｉｏｎ

对于弹性模量为犈，截面惯性矩为犑，线密

度为ρ，长度为犾的等矩形截面悬臂梁，其１阶

频率下弯曲振动时，１阶弯曲振动弹性线方程

为式（１）
［３，１１］

犢１（狓）＝犆 ｛１ － ［ （０．７３４１ｓｉｎ１．８７５
狓）犾 －

（ｓｉｎｈ１．８７５
狓）］犾 ［＋ （ｃｏｓ１．８７５

狓）犾 －

（ｃｏｓｈ１．８７５
狓）］｝犾

（１）

式中犆１ 代表悬臂梁狓＝犾处１阶弯曲振动时的振

幅峰值。

忽略剪应变（ε狓狔＝０），弹性线上梁表面距离

中性轴距离为犺的点的轴向位移狌可表示为

０７１１
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狌＝－犺θ （２）

　　θ是横截面在狓狔平面内的转角，θ满足以下

关系：

θ＝
犢１

狓
（３）

　　弹性线上梁表面到中性轴距离为犺的点的正

应变可写为

ε狓狓 ＝
狌

狓
＝－犺

ｄ２犢１
ｄ狓２

（４）

　　根据梁的胡克定律得出梁表面正应力（沿狓

轴线方向振动应力）为

σ狓狓 ＝犈ε狓狓 ＝－犺犈
ｄ２犢１
ｄ狓２

（５）

　　对于悬臂梁任意指定的位置，狓为确定值，由

式（１）和式（４）可知，应变与该位置振幅呈线性关

系。这样通过获得的“振幅应变标定”关系，利用

式（５）即可计算出等矩形截面悬臂梁的振动应力

水平。

真实叶片与等矩形截面悬臂梁相差较大，弹

性线方程无法获得准确的表达式，但从上述的理

论推导中可以看出，变形（应变）只与振幅相关。

忽略叶片上高温环境下的温差造成的温度应力和

叶片的热胀冷缩，高温和常温下，其１阶弯曲振型

是一致的，两者的弹性线方程也是一致的，那么这

种振幅和变形（应变）的线性关系仍然存在，与弹

性模量无关，并且不随温度而变化。为此叶片疲

劳实验中，需采用叶片在对应实验温度下的１阶

弯曲频率进行定频正弦激励，同时需要保证高温

和常温下的振幅测点为同一测点。

１２　标定原理实验验证

为了验证文中第１．１节所阐述的高温和常温

下叶片的振幅应变标定关系是一致的，设计加工

了模拟叶片。在模拟叶片上相同位置上分两次粘

贴常温应变片和高温应变片（如图２所示）并进行

了常温下的标定和近似均匀的高温环境下（温差

不超过２℃）的标定。

标定方法为，在模拟叶片１阶频率下，利用自

主研发的叶片高温疲劳试验系统进行不同量级的

正弦定频激励去测试不同激励量级下的相同应变

测点的应变值和振幅测点的振幅值，绘制振幅（犡

轴）和应变（犢 轴）标定曲线，利用最小二乘法拟

合，获得犡犢 曲线线性关系。典型标定曲线见图

３。最终标定结果对比见表１。从表１中可以看

出模拟叶片的振幅应变标定关系在不同温度下

基本一致。

图２　模拟叶片上常温应变片和高温应变片粘贴状态

Ｆｉｇ．２　Ｓｔａｔｅｏｆｎｏｒｍａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｔｒａｉｎｇａｕｇｅａｎｄｈｉｇｈ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｔｒａｉｎｇａｕｇｅｏｎｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｌａｄｅ

图３　６１８℃和常温下振幅应变标定曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｔｒａｉｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎａｔ

ｎｏｒｍａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄ６１８℃

表１　振幅应变标定结果

犜犪犫犾犲１　犚犲狊狌犾狋狅犳犪犿狆犾犻狋狌犱犲狊狋狉犪犻狀犮犪犾犻犫狉犪狋犻狅狀

温度／℃
标定斜率／

（１０－３／ｍ）

标定

偏差／％

２０ １９２９．３ ０

３１６ １９３３．９ ０．２

４０９ １９２１．２ －０．４２

５１３ １９５０．３ １．０９

６１８ １９３７．１ ０．４

２　实验方法

２１　实验系统

叶片高温振动疲劳实验系统需解决温度载荷

和振动应力载荷同时施加，以及两种载荷的控制

和测量问题。实验室自主研发的叶片高温振动疲

劳实验系统见图４。
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图４　叶片高温振动疲劳实验系统

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍｏｆｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｆａｔｉｇｕｅｆｏｒｂｌａｄｅｓ

系统包含夹持装置、加热装置、冷却装置、激

振装置、控制测量装置。①夹持装置：采用高温合

金制成的高温夹具８对叶片进行安装固定。本次

叶片为从整体叶盘上切下的单个叶片，疲劳实验

时将单个叶片夹持根部刚性固定于夹具上，保证

固定刚性是为了让激振能量高效地传递到叶片。

②加热装置：高温炉１０为叶片和高温夹具提供高

温环境，采用多层硅钼棒通电辐射加热，闭环控制

叶片温度。保证本次叶片在危险截面上的温度达

６００℃且整个叶片温差小于１５℃。③冷却装置：

水冷夹具６作为高温夹具和振动台之间的刚性水

冷隔热装置，在保证足够的连接刚度同时，为振动

台台面进行水冷降温。④高频振动应力载荷通过

电磁振动台进行施加，激振载荷传递路径为：振动

台１１水冷夹具６高温夹具８叶片９。⑤振动应

力控制测量装置：常温下利用电阻应变计５和多

普勒激光测振仪１５对叶片进行“振幅应变”标

定，高温下利用对叶片振幅的控制实现对高温疲

劳应力的实时控制。振动台加速度、叶片应变和

图５　叶片开环和闭环控制方法

Ｆｉｇ．５　Ｏｐｅｎｌｏｏｐａｎｄｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｂｌａｄｅｓ

振幅由数据采集仪１６采集。系统的控制设备为

波形发生器１和振动控制仪１７。

２２　闭环控制振动应力方法

何胜帅等［４］采用了图５中开环控制路径，手

动控制叶片振幅，然而对于叶片共振疲劳实验，叶

片的共振频率会在小范围内波动，未实时在共振

频率下的激振，激振效率会偏低，将会需要更大的

激振能量，开环手动调节无法达到叶片振幅的长

时间稳定且控制精度低。实验过程中，如果叶片

振幅的波动过大，升降法的升降梯度（一般为初始

应力水平的３％～５％）会被振幅波动所掩盖，这

将增加疲劳数据的分散性。为此 ＨＢ５２７７８４中

明确规定了实验装置应保证叶片振幅在整个实验

过程中的变化不大于±２％
［１５］。

本文采用基于相位的共振搜索与驻留的闭环

控制方法进行叶片振动应力控制（振幅控制）。其

具体方法为：通过在振动台上选取较为稳定的加

速度参考点，利用振幅与加速度参考点的相位关

系去实时追踪叶片的１阶频率，在追踪的频率下

控制叶片的振幅为指定值。当叶片出现裂纹时，

即叶片的响应出现突变，如１阶频率出现持续下

降，疲劳实验停止；或当叶片寿命次数达到达指定

值时，疲劳实验也停止。发动机叶片开环和闭环

控制方法见图５。

图６中给出了本次叶片疲劳实验中，闭环控

制叶片（最大振动应力犛ｍａｘ＝４４０ＭＰａ，寿命为

１．８×１０７次）振幅的曲线，其控制精度优于±２％。

当叶片发生损坏时，振幅出现下降并超差，实验自

动停止。停试后利用荧光探伤即可检测出表面

裂纹。

２３　高频放大夹具设计

频率越高的叶片在相同的振幅下，其需要的

激振加速度越大，即所需要的激振能量越大。在

叶片振动疲劳实验实施前，为了避免实验频率过

高，以往的经验大多是采用对叶片进行后加工，人

２７１１
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图６　典型闭环控制曲线

Ｆｉｇ．６　Ｔｙｐｉｃａｌｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌｃｕｒｖｅ

为地降低叶片的１阶频率，以降低所需的激振能

量。高雄兵等［１６］研究发现，为了使叶片频率降低

而不影响其振动应力分布，推荐使用配重块连接

结构去降低叶片频率，最终达到使激振能量降低

的效果。这种设计方法缺点比较明显：改变了叶

片原有结构，需要在叶片上进行再加工，配重块结

构设计较为复杂。

叶片在进行高温振动疲劳实验时，叶片发生

共振所需要的能量来源于振动台输出的能量，振

动能量的传递效率取决于系统频响特性，而系统

频响特性中，夹具对于振动能量的传递效率起到

了至关重要的作用。姚春斌等［１７１８］提出以叶片夹

具中与叶片１阶模态同方向的共振效果去对基础

激励进行放大，对于如何设计，没有提出量化指标。

图７　叶片高温夹具频响特性

Ｆｉｇ．７　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｈｉｇｈ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｘｔｕｒｅｆｏｒｂｌａｄｅ

本次设计叶片夹具时，考虑利用夹具１阶共

振峰前的放大作用对基础激励进行放大。遵循保

证夹具刚度，但不失激振效率的原则，通过不断设

计和验证，设计出了图７中的夹具。该夹具在安

装了叶片后高温频响特性如图所示，夹具高温１

阶频率（２４０３Ｈｚ）略高于叶片的１阶频率（２２００～

２３５０Ｈｚ）。对于１阶频率为２２３６Ｈｚ的叶片，基

础激励犪１ 经夹具放大后至叶片根部附近激励为

犪２，高温夹具的放大倍数犖 为２．８５。由于夹具频

响在叶片１阶频率附近较为平坦，其放大率犪２／犪１

也相对稳定在２～５倍。

３　实验结果

３１　中值疲劳极限测量结果

选取叶片上最大应力点作为高温振动疲劳应

力控制点，利用对１０片叶片进行初始应力水平为

４４０ＭＰａ、寿命基数为３×１０７ 次、步长为５～１０

ＭＰａ的配对升降法
［１９］测量，具体方法为当前叶片

的最大应力取决于前一次的实验结果，若前一叶

片未达到指定寿命基数的疲劳而发生破坏，则在

低一级的最大应力下进行当前叶片疲劳；若前一

叶片完成了指定寿命基数的疲劳而未发生破坏，

称之为越出，则在高一级的最大应力下进行当前

叶片疲劳。最大应力的降低和升高通过改变振动

台输出的基础激励能量实现。按照实验次序绘制

出各级应力水平下（犛１～犛５ 共５级，其中犛１＝４５０

ＭＰａ，犛２＝４４５ＭＰａ，犛３＝４４０ＭＰａ，犛４＝４３５ＭＰａ，

犛５＝４３０ＭＰａ）的越出和破坏情况，得到图８中的

升降图。图８中１０个数据点，共组成５对配对

数，构成闭合的升降图［１９］。由式（６）
［１９］可得到该

型叶片的中值（可靠度为５０％）疲劳极限犛^５０ ＝

（１
犽∑

犽

犻＝１

犛犻）＝４４４ＭＰａ。数据的标准差为６．２４４

ＭＰａ，变异系数为０．０１４１，变异系数小，从侧面反

映出闭环控制精度较高，数据分散性小。计算得到

图８　升降图

Ｆｉｇ．８　Ｕｐａｎｄｄｏｗｎｃｈａｒｔ

可靠度为９９．９％的安全疲劳极限为４２３．５ＭＰａ。

犛^５０ ＝
１

犽∑
犽

犻＝１

犛犻 （６）

其中犽为闭合升降图的实验件数量，犛犻为各级应

力水平。
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３２　犛犖 曲线测量结果

通过升降法测量得到的疲劳极限数据，分别选

取５５０、６００、６５０ＭＰａ进行３组大应力高温振动疲

劳实验。将升降法测出的疲劳极限和成组法测出

的犛犖 曲线合并在一起，绘制出从中等寿命区到

高寿命区的完整犛犖 曲线，实验数据总览见表２。

表２　叶片高温振动疲劳实验结果

犜犪犫犾犲２　犎犻犵犺狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狏犻犫狉犪狋犻狅狀犳犪狋犻犵狌犲狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狊

狅犳犫犾犪犱犲狊

序号 犛ｍａｘ／ＭＰａ 状态 寿命／１０６次

１ ４４０ 破坏 １８．０００

２ ４３０ 越出 ３０．０００

３ ４４０ 越出 ３０．０００

４ ４５０ 破坏 ６．５８５

５ ４４０ 越出 ３０．０００

６ ４５０ 破坏 ５．１９８

７ ４４５ 越出 ３０．０００

８ ４５０ 破坏 ４．８５１

９ ４４５ 越出 ３０．０００

１０ ４５０ 破坏 ７．８２３

１１ ５５０ 破坏 １．９４８

１２ ５５０ 破坏 ３．３２６

１３ ５５０ 破坏 １．０８６

１４ ６００ 破坏 ２．１３３

１５ ６００ 破坏 １．１９２

１６ ６００ 破坏 ０．９８０

１７ ６５０ 破坏 ０．７５４

１８ ６５０ 破坏 ０．６６８

１９ ６５０ 破坏 ０．６０４

　　为了能更精确地表示出中、长寿命区，采用相

关系数优化法拟合三参数幂函数犛犖 曲线经验

公式［１９］。三参数幂函数表达式为式（７）

（犛ｍａｘ－犛０）
犿犖 ＝犆 （７）

式中犛０、犿、犆均为常数，犛０ 相当于犖→∞时的应

力犛ｍａｘ，可以近似代表疲劳极限。相关系数优化

法是通过二分法迭代求解 犛０ 使得相关系数

狉（犛０）最大，再通过犛０ 求解出犿 和犆。拟合得

到该型钛铝合金航空发动机叶片的犛犖 经验公

式为（犛ｍａｘ－４１７．６０２５）
１．３３２９犖＝１．１１５８×１０９。拟

合结果见图９。

图９　三参数犛犖 曲线拟合

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｒｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒ犛犖ｃｕｒｖｅｆｉｔｔｉｎｇ

４　结　论

本文提出常温下“振幅应变”标定去表征某

型钛铝合金航空发动机叶片高温振动疲劳应力，

并通过理论和实验证明了这种方法可行性。设计

出叶片高温高周振动疲劳实验系统，利用叶片疲

劳应力的闭环控制和叶片的高频放大夹具设计，

完成了该型叶片的疲劳寿命研究，对该型叶片，得

出以下经验和结论：

１）发动机叶片的振幅应变标定关系和温度

无关，可以用常温下的振幅应变标定进行后续高

温疲劳实验。

２）基于相位的共振搜索驻留，可实现叶片振

动疲劳应力的高精度（优于±２％）控制，降低了疲

劳实验数据的分散性。

３）夹具的１阶频率高于叶片的１阶频率，夹

具频响函数的１阶共振峰前相对平坦的部分对基

础激励有很好的放大作用。

４）该型叶片中值疲劳极限为４４４ＭＰａ，可靠

度为９９．９％安全疲劳极限为４２３．５ＭＰａ。

５）该型叶片的寿命曲线拟合经验公式为

（犛ｍａｘ－４１７．６０２５）
１．３３２９犖＝１．１１５８×１０９。
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