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基于叶尖定时的航空发动机涡轮
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摘　　　要：介绍了基于叶尖定时的非接触振动测试系统应用于涡轮转子叶片的技术瓶颈，突破高温传感器

结构设计、安装以及冷却等技术难点，通过设置系统触发信号保持时间，解决 Ｈ型涡轮转子叶片对叶尖定时

信号的二次触发问题，并给出核心机状态下转速基准实现方法。将非接触振动测量技术成功应用在某型涡扇

发动机高压涡轮转子叶片振动监测中，有效获取涡轮转子叶片共振时的振动频率和幅值，并与应变计测量叶

根动应变结果进行比对。结果显示：基于叶尖定时的非接触振动测试系统和接触式动应力测试系统均可监测

涡轮转子叶片振动，成功辨识转子叶片８２００ｒ／ｍｉｎ时的１２阶激励阶次激发的一弯振动模态，两种分析方法识

别共振频率相对误差在４％以内。
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　　随着航空发动机研制技术的进步和服役性能

的提高，其“三高”（高温、高转速、高推质比）问题

突显。涡轮前温度的不断提升，涡轮转子叶片的

高负荷导致涡轮转子叶片疲劳断裂故障时有发

生。与压气机／风扇转子叶片振动测量不同，涡轮

转子叶片极端的服役环境对试验中各种状态参数

的测量方法提出了更高的要求。当前，如何全周

期测量涡轮转子叶片振动，深度提取叶片高周疲

劳特性已经成为发动机结构可靠性中的“卡脖子”

问题。突破传统的接触式高温应变测试技术，研

究耐高温的涡轮转子叶片振动测量方法，已经成

为航空发动机研制过程中需要迫切解决的问题。

传统的涡轮转子叶片振动测量是采用接触式

应变计的方式，即采用高温喷涂的方式，将应变计

安装在涡轮转子叶片上，实现叶片危险点动应力

测试，是获取叶片动应力最直接的方法，具有测试

技术相对成熟，测试精度较高等优点。然而，应变

计方法受限于传输装置滑环引电器或者遥测系统

的通道限制，使得应变计测试方法只能测试有限

叶片的有限位置应变。此外，应变计及涂层、测试

引线带来的附加质量会改变叶片的振动特性，安

装滑引电器或者遥测等装置造成发动机改装困难

且周期较长，且经历一次试验后，高温高转速恶劣

环境导致应变计存活率较低，有效工作时间大多

在１０～２０ｈ，故无法实现全周期、在线测量涡轮转

子叶片振动特性。当前，旋转叶片非接触式振动

测量技术即叶尖定时技术，已经成为现代航空发

动机测试领域的重要发展方向，该方法只需在发

动机测试转子对应机匣上开孔，通过安装在机匣

上的几支叶尖定时传感器就可以测量整级所有转

子叶片振动。该方法无需对叶片和转子结构进行

任何处理，改装周期短，对流道内的流动特性影响

小，测量精度高。安装在机匣上的传感器如不超

温，可以长期使用，能够实现全周期、在线监测叶

片振动的目标，是一种比较理想的航空发动机整

机转子叶片在线监测手段［１３］。然而，叶尖定时传

感器抗油污能力较差，真实发动机转速基准实现

困难等问题导致该技术在国内应用成熟度不高，

要想完全替代应变片测试方法，还有多项关键技

术需要突破。

公开资料显示，美国普惠公司（２００２年）在阿

诺德工程发展 中心 （ＡＥＤＣ）Ｊ１ 试车台 开展

ＸＴＣ６７／１核心机试验时，利用第４代ＮＳＭＳ（ｎｏｎ

ｉｎｔｒｕｓｉｖｅｓｔｒｅｓｓｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ）取代应变

计以监测压气机叶片的动应力［４］。英国罗罗公

司和ＥＭＴＤ公司已经将叶尖定时技术形成成熟

的商业产品，并通过大量的试验探索叶尖定时非

接触式测量技术在叶片振动测试中的应用，其

５００余次台架、试车以及实验室振动试验结果表

明，罗罗公司研发的叶尖定时系统与应变计具有

很好的一致性［５］。德国 ＭＴＵ（ＭｏｔｏｒｅｎｕｎｄＴｕｒ

ｂｉｎｅｎＵｎｉｏｎＦｒｉｅｄｒｉｃｈｓｈａｆｅｎ ＧｍｂＨ）研 究 人 员

（２００５年）基于自主研发的ＢＳＳＭ（ｂｅｒüｈｒｕｎｇｓｌｏｓｅ

ｓｃｈａｕｆｅｌｓｃｈｗｉｎｇｕｎｇｓｍｅｓｓｕｎｇ）叶尖定时系统，在

颤振工况下通过监测一扭模态振动的最大动应

力，实现了高周疲劳裂纹识别并实现了高阶模态

振动导致的高周裂纹监测与分析［６］。

基于叶尖定时（ｂｌａｄｅｔｉｐｔｉｍｉｎｇ，ＢＴＴ）的非

接触振动测试系统已经成功应用于我国压气机／

风扇／模拟转子叶片振动测试，取得了较好的效

果。中国航空发动机集团有限公司四川燃气涡轮

研究院先后将该技术应用于型号发动机整机／压

气机／风扇试验件的冷端转子叶片振动测试中，获

取了转子叶片振动特性，排除了发动机压气机转

子叶片裂纹故障［７１０］。天津大学段发阶教授团队

提出了多种叶尖定时技术的叶片同步和异步振动

分析方法，并研制了基于叶尖定时的非接触振动

测试硬件系统［１１１４］。北京化工大学王维民教授团

队在涡轮机叶片同步振动参数辨识方法方面开展

诸多研究，进行了大量的叶片建模仿真计算并进
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行了试验验证［１５１７］。国防科技大学的杨拥民教授

团队将叶尖定时技术应用于裂纹叶片振动特性研

究中，针对不同位置不同深度裂纹的进行仿真和

试验分析［１８］。然而，国内各大研究所和高校尚鲜

开展叶尖定时技术应用在涡轮转子叶片振动测试

的相关研究。

叶尖定时技术应用于发动机涡轮转子叶片振

动测试存在以下几个问题：

１）大型涡扇发动机涡轮部位的工作温度高

达１２００℃，普遍采用的无冷却光纤式叶尖定时传

感器工作范围不超过６５０℃，如何克服叶尖定时

传感器在发动机运转过程中的冷却问题，进行传

感器冷却方案设计和实施，是叶片定时脉冲信号

成功获取的关键。

２）与冷端风扇／压气机叶片不同，大型涡扇

发动机涡轮转子叶片叶尖端面形状大都为 Ｈ型，

型面具有凹槽，产生独特“双峰”现象，会对传感器

的输出信号产生影响，如何消除凹槽对传感器输出

信号的影响是获取叶片定时信息的另一关键问题。

３）大型涡扇发动机结构复杂，如何在发动机

或者核心机状态下，实现高压转子的一转一个脉

冲的转速基准测量，是进行叶端定时测量测量的

前提。

４）涡轮转子叶片短而厚，叶尖振幅相对压气

机／风扇转子叶片相对较小，从叶尖定时信号中准

确提取叶片关键振动信息相对较为困难。

本文通过研究基于叶尖定时的涡轮转子叶

片振动非接触式测量基本原理和数据分析方

法，设计具有特定结构形式的涡轮转子叶片光

纤传感器、研究传感器冷却路径实现方法、开展

Ｈ型叶片叶尖定时信号获取方法研究，研究核

心机状态下的转速基准测量方法，将非接触振

动测试系统应用在某型号涡扇发动机核心机涡

轮转子叶片振动测试中，并与应变计测量结果

进行对比分析，验证非接触振动测试系统应用

于涡轮转子叶片振动测试的可行性，为非接触

振动测试系统应用于发动机高温高转速下的涡

轮转子叶片振动特性获取和全周期振动监测提

供强有力的数据支撑。

１　转子叶片振动非接触式测量原理

１１　基本工作原理

基于叶尖定时的非接触转子叶片振动测量系

统基本原理见图１，叶尖定时传感器沿周向安装

在旋转叶片对应机匣上，利用传感器感受旋转叶

片通过时所产生的脉冲信号。如果叶片不发生振

动，根据每个叶片在转子上的周向位置和转子的

旋转速度可以精确计算出叶片到达传感器的时

间。而实际工作中，叶片由于振动导致端部相对

于转动方向将会向前或向后偏移，使得到达传感

器的实际时间与假设叶片不振动时到达传感器的

时间不相等，即脉冲到达时间发生改变，从而产生

一个时间差Δ狋（如图１所示，１号叶片的时间差为

Δ狋１，２号叶片的时间差为Δ狋２，３号叶片的时间差

为Δ狋３，４号叶片的时间差为Δ狋４，依次类推），对该

时间差信号序列｛Δ狋｝进行分析处理，即可得到叶

片振动位移的信息，进一步可计算出叶片振动的

振幅和频率。同时，借助转速基准同步信号，可以

对每一片旋转叶片的振动进行分析［１９２２］。

图１　非接触振动测量系统工作原理

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｎｏｎｃｏｎｔａｃｔｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

基于叶尖定时的非接触振动测量系统实现转

子叶片应力测试的基本流程如图２所示。通过叶

尖定时技术实现叶尖位移测试，提取转子叶片关

键振动参数如振动频率、幅值和相位等。借助转

子叶片有限元获得转子叶片关键点动应变／应力，

进而对叶片高周疲劳寿命预测与健康监测［２３２４］。

图２　叶尖定时原理实现叶片应力测试的基本流程

Ｆｉｇ．２　Ｂａｓｉｃｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｂｌａｄｅｔｉｐｔｉｍｉｎｇｓｙｓｔｅｍｆｏｒ

ａｃｈｉｅｖｉｎｇｂｌａｄｅｓｔｒｅｓｓ
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１２　叶尖定时传感器

为了满足旋转叶片不同工作环境，叶尖定时

传感器主要有电涡流式、电容式以及光纤式［１１］。

电涡流传感器的基本原理是转子叶片经过

电涡流探头前端时，传感器内部的磁场会产生

电涡流效应，产生脉冲信号。电容式传感器的

基本原理是感应传感器内部芯级与转子叶片

叶尖到达时作用形成脉冲信号，从而计算叶片

到达时刻。光纤式叶尖定时传感器是将激光

投射到叶尖和轮缘，通过感受叶尖和轮缘反射

回来的光强信号变化来获取叶片的到达时刻。

非接触振动测试中多采用光纤式叶尖定时传

感器，典型涡轮端光纤式传感器如图３所示，

该传感器由发射端，接收端、冷却管以及热电

偶组成。

３种传感器主要参数对比如表１所示。电

涡流传感器受叶片材料的影响较大，对叶尖端

面厚度有一定要求，其输出信号随着叶尖形状、

安装状态和环境温度等变化，精度较低，无法使

用在１０００℃以上的高温状态。电容传感器动态

性能好、功率小、测试叶尖间隙效果较好，冷却

状态下，测试环境可达１４００℃，但应用在叶尖振

幅测试上，测试精度较低。与电涡流、电容等叶

尖定时传感器相比，光纤传感器测试精度最高，

冷却条件下，最高可耐温１２００℃，满足本次试验

要求。

图３　涡轮端光纤式传感器实图

Ｆｉｇ．３　Ｐｈｏｔｏｏｆｏｐｔｉｃａｌｓｅｎｓｏｒｆｏｒｔｕｒｂｉｎｅ

表１　常用叶尖定时传感器参数比照

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狊犲狏犲狉犪犾犫犾犪犱犲

狋犻狆狋犻犿犻狀犵狊犲狀狅狉狊

ＢＴＴ

传感器

最大测试

距离／ｍｍ

响应

时间／μｓ

最大分析

频率／ｋＨｚ
耐温／℃

光纤式 １０ ０．０１ １０００００ 冷却１２００

电涡流式 １５ １０ １００ 冷却８００

电容型式 ２ ３ ３３３ 冷却１４００

２　涡轮转子叶片振动测试方案

２１　试验用涡轮端光纤式传感器设计

根据某涡扇发动机核心机涡轮部位叶尖定时

传感器安装条件，设计本次试验专用耐高温光纤

传感器，传感器探头尺寸如图４所示。本次试验

用涡轮端传感器总长为１．８ｍ，分为头部、连接中

部和尾部。传感器头部安装在涡轮转子叶片对应

机匣上，头部内嵌热电偶，实时监测传感器工作环

境温度。传感器发射、接收光纤以及冷却管在连

接中部位置引出，最后传感器尾部接头与设备冷

却系统的冷却管接头连接，传感器具体结构见实

物图如图５和图６所示。

图４　传感器头部尺寸（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．４　Ｈｅａｄｓｉｚｅｏｆｓｅｎｓｏｒ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图５　涡轮端光纤传感器头部和连接中部实图

Ｆｉｇ．５　Ｈｅａｄａｎｄｍｉｄｄｌｅｐａｒｔｓｏｆｏｐｔｉｃａｌｓｅｎｓｏｒ

ｆｏｒｔｕｒｂｉｎｅ

２２　涡轮端传感器冷却方案设计

无冷却条件下，叶尖定时传感器用的蓝宝石

光纤最高耐温为６５０℃。如果将之应用于工作温

度９００～１２００℃涡轮叶片的振动非接触测量中，

需要对其进行冷却、降温处理。

传感器的冷却，通常采用水冷或气冷。由于

发动机涡轮转子对应机匣较薄且轴向尺寸较短，
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图６　涡轮端光纤传感器尾部实图

Ｆｉｇ．６　Ｔａｉｌｐａｒｔｏｆｏｐｔｉｃａｌｓｅｎｓｏｒｆｏｒｔｕｒｂｉｎｅ

不易进行水冷设计，加之采用水冷的方式极易泄

露，导致危险事故。因此，本试验耐高温叶尖定时

传感器采用气冷的方式，以下两种方法同时进行：

一是外部气冷，即通过外部气源提供常温气体，对

传感器进行冷却。气源额定压力为２．３ＭＰａ，大

于发动机最大工况时涡轮位置气流的总压，所以

气体能够通过冷却管冷却传感器头部直接喷入发

动机流道内。二是将传感器固定位置设计在发动

机压气机出口引入的二股流中，二股流最大工况

下的温度为４５０℃，能够对传感器进一步冷却。

具体如图７所示，从图中可以看出，传感器头部置

于二股流中，传感器冷却管通过焊接球头和螺母

与设备引出的带螺杆的管子连接，通过球头挤压

固定，实现传感器的外部冷却。

图７　传感器冷却系统示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｏｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍｆｏｒ

ｔｈｅｓｅｎｓｏｒ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

２３　犎型叶片信号获取方法

当前，先进的涡扇发动机高压涡轮转子结构

大多采用榫连接结构，转子叶片多为 Ｈ型异型结

构，叶片叶尖中部具有凹槽，如图８所示。根据叶

尖定时测量原理，叶片叶尖中部具有凹槽可能会

对光纤传感器的输出波形有影响，即传感器打在

凹槽时，输出电压将会降低，有可能导致一片叶片

到达时，系统同时触发两次，产生独特“双峰”现象

（如图９），从而无法正常计算叶片振动。

实际核心机盘车时，叶尖定时脉冲信号状态

如图９所示。从图中可以看出，Ｈ型叶片凹槽确

实对光纤传感器的输出电压产生影响。传感器打

在叶尖时，输出电压为系统满量程电压为７．５Ｖ，

打在凹槽位置时，输出电压为１．５Ｖ，打在轮缘位

置时，输出电压仅为０．５Ｖ左右。此时，虽然将触

发电压设置范围为０．５～１．５Ｖ，可以实现一个叶

片到达时触发一次。但随着转速升高，叶尖间隙

变化等原因可能导致传感器的输出电压产生大幅

值变化，此时触发电压范围太小，对叶尖定时获取

影响较大，极易导致高转速下传感器无法获取叶

尖定时信号。核心机转速为１１７５１ｒ／ｍｉｎ时，叶

尖定时信号如图１０所示，传感器打在叶尖时，输

图８　涡轮端 Ｈ型叶片示意图

Ｆｉｇ．８　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＨｐｒｏｆｉｌｅｏｆ

ｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅｓ

图９　盘车状态时叶尖定时脉冲信号

Ｆｉｇ．９　Ｂｌａｄｅｔｉｐｔｉｍｉｎｇｖｏｌｔａｇｅｐｕｌｓｅｓｉｇｎａｌａｔ

ｍａｎｕａｌｏｐｅｒａｔｉｏｎ
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图１０　转速为１１７５１ｒ／ｍｉｎ时的叶尖定时脉冲信号

Ｆｉｇ．１０　Ｂｌａｄｅｔｉｐｔｉｍｉｎｇｐｌｕｓｅｓｉｇｎａｌａｔｔｈｅ

ｒｏｔａｔｉｎｇｓｐｅｅｄｏｆ１１７５１ｒ／ｍｉｎ

出电压最小为４．５Ｖ，打在凹槽位置时，输出电压

为２．０Ｖ 左右，打在轮缘位置时，输出电压为

１．５Ｖ左右，且伴有辐射干扰。此时，基本无法通

过设置合理的触发电压实现一个叶片到达时系统

触发一次。

为了解决上述问题，研究叶尖定时信号辨识

保持时间狋ｈｏｌｄ、叶尖凹槽保持时间狋ｒ、相邻叶片到

达时刻狋ｂｂ之间的关系，使其满足狋ｒ＜狋ｈｏｌｄ＜狋ｂｂ，即

叶尖定时信号辨识保持时间大于叶尖凹槽保持时

间，小于相邻叶片到达时间，以保证不漏掉叶片的

情况下，每个叶片到达系统只触发一次，原理见图

１１所示。

图１１　 叶尖定时信号辨识保持时间设置原理

Ｆｉｇ．１１　Ｓｅｔｔｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｈｏｌｄｔｉｍｅｏｆｂｌａｄｅ

ｔｉｐｔｉｍｉｎｇｓｉｇｎａｌ

２４　转速基准实现方法

基于叶尖定时的非接触叶片振动测量系统是

利用安装机匣上的传感器测试所有叶片旋转脉冲

信号并转化成到达时间，借助转速同步传感器进

行叶片振动测试。转速同步信号（ｏｎｃｅｐｅｒｒｅｖｏ

ｌｕｔｉｏｎ，ＯＰＲ）即一转一个脉冲的转速同步基准，

是叶片振动与分析的重要环节，若转速同步传感

器失效，整个系统将无法工作。转速基准获取通

常有两种方法，一种是利用磁电式转速传感器，在

转轴上开键槽的方式实现；另一种是利用光纤传

感器通过感应转轴上材料反光强度的变化来获取

转速基准。由于核心机本身结构复杂，光纤传感

器安装较为困难，引线过程中传感器极易损坏。

本试验采用在转轴末端设计并安装一个声轮（圆

环），用于与转轴连接。转子旋转过程中，通过磁

电式传感器感声轮上的凹槽与其他位置到达时输

出电压的不同来实现转速获取。

２５　应变粘贴位置

为了对比分析叶片振动情况，试验过程中，在

涡轮叶片上喷涂高温应变计的方式对叶片动应力

进行测试，采用滑环引电器传输转动信号。本次

的贴片区域贴片位置为叶根相应部位，位置示意

如图１２所示。

图１２　应变计粘贴位置

Ｆｉｇ．１２　Ｐａｓｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔｒａｉｎｇａｇｅ

３　试验结果分析与讨论

试验过程中，核心机先开车到慢车转速

（７８００ｒ／ｍｉｎ），然后，以２５（ｒ／ｍｉｎ）／ｓ的加速度直

接上升至最高转速１３２００ｒ／ｍｉｎ，停留３ｍｉｎ之后

降速停车。试验过程中，利用基于叶尖定时的非

接触振动测试系统测试涡轮转子叶片振动，非接

触光纤传感器信号较好。利用 ＯＲＯＳＳＡＳＵ 公

司动态测试系统测试涡轮转子叶片动应力，共计

１２片叶片应变计信号正常。

３１　叶尖定时测试结果

试验过程中，基于叶尖定时的非接触振动测

试系统监测所有叶片在８１００ｒ／ｍｉｎ左右发生共

振。图１３和图１４分别为单自由度（ｓｉｎｇｌｅｄｅｇｒｅｅ

ｏｆｆｒｅｅｄｏｍ，ＳＤＯＦ）和周向傅里叶算法（ｃｉｒｃｕｍ

ｆｅｒｅｎｔｉａｌＦｏｕｒｉｅｒｆｉｔ，ＣＦＦ）分析第２０号叶片振动

结果。两种方法具体原理可参考［１０］。所有叶片

共振幅值、共振转速和共振频率结果如图１５。从
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图１３　单自由度算法计算的２０号叶片振动结果

Ｆｉｇ．１３　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｂｌａｄｅ２０ｕｓｉｎｇＳＤＯＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图１４　周向傅里叶算法计算的２０号叶片振动结果

Ｆｉｇ．１４　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｂｌａｄｅ２０ｕｓｉｎｇＣＦＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图１５　整级涡轮转子叶片振动信息

Ｆｉｇ．１５　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆａｌｌｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅｓ

图中可以看出，所有叶片在８１４１．４～８５２６．５

ｒ／ｍｉｎ均发生共振，对应的共振频率在１６２８．２８～

１７０３．３Ｈｚ之间，共振幅值最大为７８．４×１０－６ｍ，

发生在４号叶片。

３２　应变计测试结果

试验过程中，安装应变计的１２片叶片叶根动

应力结果显示，当转速在８２００ｒ／ｍｉｎ时，１２片叶

片均发生共振现象。第８号叶片阶次谱分析结果

如图１６、图１７所示，从图中可以看出，第８号叶

片在转速为８２１７ｒ／ｍｉｎ时，发生共振现象，激励

阶次为１２，共振频率为１６４３．４Ｈｚ，应变幅值为

６９．２×１０－６ｍ，所有１２片叶片的共振结果如表２

和表３所示。

图１６　８号叶片阶次谱

Ｆｉｇ．１６　Ｏｒｄｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍａｎａｌｙｓｉｓｏｆｂｌａｄｅ８

图１７　８号叶片应变随转速变化（１２阶）

Ｆｉｇ．１７　Ｓｔｒａｉｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｂｌａｄｅ８ｗｉｔｈｒｅｓｐｅｃｔｔｏ

ｔｈｅｒｏｔａｔｉｎｇｓｐｅｅｄ（ｅｎｇｉｎｅｏｒｄｅｒ１２）
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表２　非接触振动测试系统与应变计测量固有频率结果

犜犪犫犾犲２　犚犲狊狌犾狋狅犳犻犱犲狀狋犻犳犻犲犱狀犪狋狌狉犪犾犳狉犲狇狌犲狀犮犻犲狊狌狊犻狀犵

狀狅狀犮狅狀狋犪犮狋狏犻犫狉犪狋犻狅狀狋犲狊狋犪狀犱狊狋狉犪犻狀

犵犪犵犲犿犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋

叶片编号 犳１／Ｈｚ 犳２／Ｈｚ 犚ｅ１／％

５ １６４５．２０ １６９２．１ ０．２８

８ １６５６．９０ １６４３．４ ０．８０

１２ １７０６．５８ １７１８．６ ０．７０

１４ １６２８．４６ １６９４．１ ３．８８

２７ １７０７．３０ １６６６．１ ２．４７

３４ １６４７．９０ １６２５．４ １．３８

４９ １６２８．４６ １６２５．２ １．９６

５１ １６６８．２４ １６６８．３ ０．０４

６２ １７０７．３０ １７１９．９ ０．７７

６４ １６８８．５８ １７２０．２ １．８０

６５ １６４５．２０ １６２５．０ １．２０

６６ １６６３．０２ １６２９．９ ２．００

表３　非接触振动测试系统振幅与应变计测量结果

犜犪犫犾犲３　犚犲狊狌犾狋狅犳犪犿狆犾犻狋狌犱犲狅犳狀狅狀犮狅狀狋犪犮狋狏犻犫狉犪狋犻狅狀狋犲狊狋

狊狔狊狋犲犿狑犻狋犺狋犺犪狋狅犳狊狋狉犪犻狀犵犪犵犲犿犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋

叶片编号 犃犻／μｍ 犈犻／１０
－６ 犃犻／犈犻 犚ｅ２／％

５ ５３．６ ４２．８０ １．２５ １０．２

８ ６２．５ ６９．２０ ０．９０ ２０．５

１２ ７１．２ ６７．９５ １．０４ ７．７

１４ ５６．２ ４０．６０ １．３８ ２１．８

２７ ６６．６ ６９．１９ ０．９６ １５．３

３４ ５４．０ ５６．５０ ０．９５ １５．８

４９ ７５．７ ７９．３５ ０．９５ １６．０

５１ ５４．０ ４２．５８ １．２６ １１．６

６２ ６１．８ ４２．６０ １．４５ ２７．７

６４ ５６．７ ３６．９０ １．５３ ３５．２

６５ ５１．９ ６２．７１ ０．８２ ２７．１

６６ ７０．２ ６４．４５ １．０８ ４．１

珔φ １．１３

３３　数据对比分析与讨论

对比上述基于叶尖定时的非接触振动测试系

统所测叶尖频率和幅值与 ＯＲＯＳ动态测试系统

测量叶根动应力的频率和幅值，结果如下。

利用式（１）对非接触振动测试与应变计测试

的频率结果进行误差分析，所得频率误差结果如

表２所示。式（１）中，非接触振动测试系统所得叶

片固有频率为犳１，应变计测量所得叶片固有频率

结果为犳２，犚ｅ１为两套系统频率结果的相对误差。

从表中可以看出，非接触振动测试频率结果与应

变计测试频率结果相对误差最大为３．８８％。

犚ｅ１ ＝
犳１－犳（ ）２
犳２

（１）

　　根据模态分析基本理论可知，叶片在发生一

弯振型振动时，叶尖振幅与应变成一定比例关

系［２４］。利用式（２）～式（４）对非接触振动测试共

振时的叶片振幅与应变计测试的叶片应变幅值结

果之比进行误差分析，所得结果如表３和图１８所

示。式（２）～式（４）中犻表示叶片编号１～５，非接

触振动测试系统所得叶片振幅为犃犻，应变计测量

所得叶片应变峰值结果为犈犻，犃犻 与犈犻 的比值为

φ犻，１２个叶片φ犻的平均值为珔φ，犚ｅ２为叶片振幅与

应变峰值比值的相对误差。从表中可以看出，非

接触振动测试系统所测叶尖振幅与叶根动应力之

比的误差最大为３５．２％，发生在６４号叶片。

φ犻 ＝
犃犻
犈犻

（２）

珔
φ＝
∑φ犻
１２

（３）

犚ｅ２ ＝
珔
φφ犻

φ犻
（４）

图１８　非接触振动测试与应变计测量频率结果对比图

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｎｔｒａｓｔｄｉａｇｒａｍｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｕｌｔｏｆ

ｎｏｎｃｏｎｔａｃｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｔｅｓｔｗｉｔｈｔｈａｔｏｆ

ｓｔｒａｉｎｇａｇｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

　　分析振幅误差较大原因有以下３点：

１）由于非接触振动测试系统用光纤传感器

在试验过程中存在２支信号状态差，仅剩３支传

感器分析叶片共振情况，从周向傅里叶算法的分

析原理中可知，３支叶尖定时传感器分析出来的

叶尖振幅结果精度相对较差。

２）从图１９和表３中结果可以看出，共振时，

不同叶片动应变幅值结果略有差异，导致振幅与

应变幅值之比误差较大。主要原因为叶片本身错

１６９１
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图１９　非接触振动测试与应变计测量振幅结果对比图

Ｆｉｇ．１９　Ｃｏｎｔｒａｓｔｄｉａｇｒａｍｏｆａｍｐｌｉｔｕｄｅｒｅｓｕｌｔｏｆ

ｎｏｎｃｏｎｔａｃｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｔｅｓｔｗｉｔｈｔｈａｔｏｆ

ｓｔｒａｉｎｇａｇｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

频设计、安装以及应变计粘贴位置偏差导致的应

变幅值差异。

３）涡轮叶片本身结构相对短而厚，叶片本身

的振动幅值较小，则基于叶尖定时原理的非接触

振动测试系统所能监测的叶片振动相对较小，也

间接导致振幅与应变之比的误差相对较大。

４　结　论

１）本文利用带有冷却设计的光纤传感器，通

过借助台架冷却气设计实现传感器的冷却，为核

心机工作状态下涡轮转子叶片叶尖定时信号获取

奠定基础。

２）本文通过在发动机转轴末端位置进行声

轮安装，并利用磁电式转速传感器进行测量，实现

基于叶尖定时的非接触振动测试系统的转速基准

获取，为叶尖振动分析和叶片定位奠定基础。本

方法结构改动简单、易实现，可广泛应用于核心机

的压气机和涡轮转子叶片的基于叶尖定时的非接

触振动测试过程中。

３）针对大型发动机涡轮转子叶片 Ｈ型结构

脉冲信号难以触发的难题，可以通过设置信号保

持时间对叶片到达时刻的触发时刻进行处理，准

确获取叶片振动信号，为异型叶端端面的转子叶

片非接触测试提供了技术参考。

４）基于叶尖定时的非接触振动测试系统可

实现核心机状态下的涡轮转子叶片实时振动测

试。通过与接触式应变计测试结果的比对，用于

涡轮转子叶片实时振动测试时，基于叶尖定时的

非接触振动测试系统在叶片共振时，可达到较高

的频率测试精度。表明非接触振动测试系统将在

涡轮转子叶片裂纹监测和分析中发挥重要作用。
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