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摘　　　要：提出了基于三维激光扫描技术的发动机涡轮叶片高温模态测试技术，实现了在最高９００℃的高

温环境下的涡轮叶片模态测试。设计了一套高温环境模拟装置，实现了不同温度环境的模拟，基于振动台基

础激励技术和三维激光扫描技术，建立了不同温度环境下的涡轮叶片三维测试模型，获取了准确的模态振型、

模态频率等参数，验证了方法的可行性。分析结果显示：温度升高会导致涡轮叶片固有频率下降，９００℃较常

温环境１阶频率下降约６％，叶尖振型因热应力产生轻微畸变。
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　　叶片是航空发动机的关键部件，其完好程度

及工作可靠性直接影响发动机的性能和飞行安

全［１］。随着航空发动机向高推质比、高马赫数方

向发展，发动机部件面临更加复杂的工作环境，典
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型热端部件如涡轮叶片面临严峻的高温环境的影

响，这会引起材料强度及弹性模量等物理参数的

改变，同时引起结构内部的热变形和热应力［２］，降

低了结构的承载能力，导致动力学特性发生变化。

而在发动机工作过程中产生的激励因子很可能让

涡轮叶片发生共振，最终因高周疲劳导致叶片出

现裂纹甚至断裂事故。因此，在发动机研制中，获

取涡轮叶片等热端部件在高温环境下的模态参数

尤为重要。

国内外对于高温环境下的仿真及数值计算进

行了较多研究。例如，文献［３４］中提到Ｓａｂｏｕｒ

和Ｂｈａｔ研究了热环境下旋转结构的振动问题，

指出结构的固有频率同时受到温度场和离心刚度

的共同影响。李春旺等利用有限元方法研究了航

空发动机涡轮叶片振动模态影响因素，指出温度

场及热应力场会使叶片各阶振动频率降低。在高

温环境振动模态测试方面，杨自春对受热复合材

料层合板的振动进行了试验研究，结果表明，随着

温度升高，各阶固有频率显著下降。国内，相关研

究所开展了导弹舵面、三角翼等大型结构的高温模

态测试研究，采用延长激振器激振连杆的方法，实

现高温环境下被测件的激振，振动信号采集方法为

非接触式单点激光测振，能够获取其模态频率参

数，而对高温下的振型参数没有获取，但是国内在

涡轮叶片高温模态测试方法的研究较少，而且，上

述方法仅获取模态频率参数，测点少，建模精度低，

温度低，不适用于需要高温度环境、大弯掠叶型、较

小尺寸的高压涡轮叶片的高温模态测试。

因此，开展发动机叶片等热端部件的试验研

究、分析热效应对结构固有振动的影响、验证仿真

结果的准确性以及补充高温模态测试技术都是确

切需要的，这对于解决发动机叶片因高温带来的

结构性能变化问题具有重要理论意义和工程应用

价值。本论文设计了一套高温环境模拟装置，利

用振动台对高温环境下的涡轮叶片进行基础激

励，提出了利用三维激光扫描测振技术进行涡轮

叶片高温模态测试的方法，成功获取了涡轮叶片

在高温环境下的模态参数。

１　高温模态测试方法

航空发动机叶片的工作环境复杂，不仅受到

气动载荷的影响，同时还受到温度载荷的影响，尤

其是高压涡轮转子叶片等［５６］。而高温模态试验

作为获取高温环境下的结构动力学特性的一个重

要手段，其复杂程度和实施难度比常温下的模态

试验要高很多。高温模态试验中，由于结构周围

需要进行高温加热，所以，传统的激振方法和响应

采集方法就不再适用。试验方法的改变，必然导

致试验后的数据处理方法的改变，传统的数据处

理方法也不能继续应用于高温模态参数识别中。

因此，高温模态试验中，温度场模拟技术、振动载

荷施加方式及结构响应获取技术以及模态参数识

别的方法便成为主要的技术难题。

１１　高温温度场设计

综合考虑高温模态试验激振和采集的特殊要

求，加温装置应由被测结构响应信号采集窗、加热

元件及其控制系统、加温装置升降系统以及隔热

冷却系统组成。加温装置四周采用耐高温绵进行

隔热处理，并在加温转置外层设计循环水冷却金

属外壳，已避免试验中操作人员以外触碰烫伤。

底端进行开口设计，已保证涡轮叶片伸入加温炉

内腔。加温炉内腔四周布置电阻丝，原理为辐射

加热，并采用上下两段式闭环加温控制，额定最高

温度为１１００℃。

１２　激振技术

在高温环境下，涡轮叶片位于加温炉体腔内，

传统的力锤激励无法实现，因此需要设计新的激

振方式。声激励技术在模态试验中已有广泛应

用，具有非接触式的优点，不会对叶片造成附加质

量，但是，对于处在加温炉体内的涡轮叶片而言，

声激励装置无法耐高温，只能在加温炉外激励，因

此，声强就会下降，达不到激励效果。声激励方法

同样无法实现。

振动台激振具有激振稳定，信号多样的优点，

属于基础激振方法。但是，利用振动台激振需要

解决两个关键问题：一是设计试验件与振动台连

接的转接段，二是为防止加温炉的高温对振动台

滑台造成损害，需在夹具与滑台之间设计水冷却

隔热装置，已保护振动台。

因此，进行了一体化的夹具设计，设计加工了

带榫槽的工装，模拟叶片安装边界条件，并在装配

时利用顶紧螺栓对叶片底部施加一定的力，模拟

离心力。叶片装配图如图１所示。

夹具底部设计冷却水垫，在冷却水垫内部开

槽，铺设铜管，在铜管中利用循环水实现对振动台

台体的隔热保护。水冷垫如图２所示。

在模态试验中，将试验件通过夹具紧固安装

在振动台水平滑台之上，利用水平滑台激振，达到

激励叶片振动的目的。论文中应用的振动台为美

８０９
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图１　叶片装配图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｂｌａｄｅａｓｓｅｍｂｌｙ

图２　水冷垫

Ｆｉｇ．２　Ｗａｔｅｒｃｏｏｌｉｎｇｐａｄ

国ＵＤ（ＵｎｈｏｌｔｚＤｉｃｋｉｅ）５ｔ振动台（型号ＳＡＩ６０Ｆ

Ｒ２４Ｃ），频率范围为５～２５００Ｈｚ，最大正弦激振加

速度为１２０犵。

１３　响应获取技术

高温环境下，受限于温度适用范围、附件质量

等因素，无法利用传统的接触式传感器采集叶片

的振动数据，因此，采用基于多普勒效应的三维激

光扫描测振仪测量振幅具有一定的可行性。其具

有无附加质量、测试距离远、温度适用范围广等

优点［７１０］。

多普勒效应是指：物体辐射的波长因为波源

和观测者的相对运动而产生变化［１１］。在运动的

波源前面，波被压缩，波长变短，频率变高；在运动

的波源后面，波长变长，频率降低。利用这个效

应，可以获取激光多普勒中被测件的振动速度信

号与激光频差的函数关系。对于单点激光测振而

言，对测量激光束犛与被测物体犜 表面的垂直度

要求很高，如图３所示，被测物体犜 表面一点的

实际振动速度为狌，激光测试方向与狌存在夹角θ

时，ＬＤＶ（ｌａｓｅｒＤｏｐｐｌｅｒｖｉｂｒｏｍｅｔｒｙ）实际测得速

度狌０ 为狌０＝狌ｃｏｓθ。当存在一定夹角θ时，测量

精度将随着角度的增加而降低。

结构在激励条件下，振动形式均是三维空间

方向的，因此，为获取更精确的模态参数，需要同

时测量被测结构的三维振动。而三维激光多普勒

图３　有倾角的激光测试

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎｌａｓｅｒｔｅｓｔ

测振技术（３ＤＳＬＤＶ）可以有效的去除物体面内

振动带来的测试误差，其可以对几何形状不规则

的物体进行振动分析，能够更全面地了解物体的

振动特性［１２１５］。

三维激光多普勒测振仪测量原理：将３个独

立的激光探头同时聚焦到一点进行测量，将得到

的数据进行坐标变换，就可以将该点的振动数据

分解到３个坐标方向，得到该点在空间任意犡、

犢、犣方向的振动速度。

如图４所示，设结构表面测点为坐标原点犗，

３个激光多普勒测振探头分别为ＬＤＶ１、ＬＤＶ２、

ＬＤＶ３，３个激光测试方向狌１、狌２、狌３ 与坐标轴犡

的夹角分别为α１、α２、α３，与坐标轴犢 的夹角分别

为β１、β２、β３，与坐标轴犣的夹角分别为γ１、γ２、γ３，

关系如表１所示。

图４　三维激光测试分解原理图

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｌａｓｅｒｔｅｓｔｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍ

表１　３个激光测试方向与坐标轴的角度关系

犜犪犫犾犲１　犃狀犵犾犲狉犲犾犪狋犻狅狀犫犲狋狑犲犲狀狋犺狉犲犲犾犪狊犲狉狋犲狊狋犱犻狉犲犮狋犻狅狀狊

犪狀犱狋犺犲犮狅狅狉犱犻狀犪狋犲犪狓犻狊

测试方向 犡轴 犢 轴 犣轴

狌１ α１ β１ γ１

狌２ α２ β２ γ２

狌３ α３ β３ γ３

　　狌１、狌２、狌３ 组成的法平面方程组为

９０９



航　空　动　力　学　报 第３６卷

狓ｃｏｓα１＋狔ｃｏｓβ１＋狕ｃｏｓγ１ ＝狌１

狓ｃｏｓα２＋狔ｃｏｓβ２＋狕ｃｏｓγ２ ＝狌２

狓ｃｏｓα３＋狔ｃｏｓβ３＋狕ｃｏｓγ３ ＝狌

烅

烄

烆 ３

（１）

　　解方程组，３个法平面交点即原点犗的三维

响应为

狓

狔烅

烄

烆

烍

烌

烎狕

＝

ｃｏｓα１ ｃｏｓβ１ ｃｏｓγ１

ｃｏｓα２ ｃｏｓβ２ ｃｏｓγ２

ｃｏｓα３ ｃｏｓβ３ ｃｏｓγ

熿

燀

燄

燅３

－１ 狌１

狌２

狌

烅

烄

烆

烍

烌

烎３

（２）

１４　高温模态测试技术原理

频响函数是关于频率的函数，在结构测试方

面表征的是振动系统的响应与激励之比，是结构

的固有振动特性。根据振动理论可知，振动系统

模型由振动系统由系统输入、振动结构和系统输

出３个部分构成。模态测试的目的是获取振动系

统的模态固有频率、模态振型及模态阻尼比等模

态参数信息，求解振动系统模态参数的问题既是

模态参数识别的问题。

振动问题的动力学一般方程为

犕̈狓＋犆狓＋犓狓＝犳 （３）

　　另狓＝犡ｅ
ｊω狋，则式（３）转换为

（－ω
２犕＋ｊω犆＋犓）·犡（ω）＝犉（ω） （４）

　　根据频响函数的定义

犎（ω）＝
犡（ω）

犉（ω）
＝

１

－ω
２犕＋ｊω犆＋犓

（５）

　　对于多自由度系统，假设动态特性试验时，振

动系统输入激励点个数为犾，响应点个数为狆，则

频响函数矩阵可以表达为

犎（ω）＝

犎１１ 犎１２ … 犎１１

犎２１ 犎２２ … 犎１１

   

犎狆１ 犎狆２ … 犎狆

熿

燀

燄

燅１

（６）

　　通过模态试验，获取频响函数矩阵的一行或

一列，便可识别出振动系统的模态参数。因此，为

了获取涡轮叶片的高温模态参数，需要通过试验

手段获取振动系统的输入和输出信号，即振动系

统的激励信号和相对应的振动响应信号。

高温模态试验需要从温度场、激振方法、振动

响应获取等方面进行设计［１６１８］。

设计高温试验电炉，搭建高温模态测试试验

平台，利用耐高温材料夹具将高压涡轮叶片紧固

于振动台滑台之上，采用振动台进行基础激振，并

利用多普勒三维激光扫描测振系统建模以及采集

叶片振动响应数据，根据获取的频响函数，识别叶

片的高温模态参数。技术路线如图５所示。

图５　总体路线图

Ｆｉｇ．５　Ｏｖｅｒａｌｌｒｏａｄｍａｐ

２　模态试验

采用某型发动机的单晶高压涡轮转子叶片为

试验对象，叶身长约为７７ｍｍ，宽约为３８ｍｍ，叶

片有一定的弯角。根据高温模态试验方法，设计

加工工装夹具，完成激振系统、水冷却系统、加温

系统、数据采集系统、工装夹具系统等各部分的协

调安装，并进行高温模态测试。分别获取了高压

涡轮叶片在常温状态、１００、２００、３００、４００、５００、

６００、７００、８００、９００℃温度环境下的高温模态参数

测试。

２１　常温模态试验

如图６安装涡轮叶片至振动台滑台，利用模

态测试平台，在常温环境下，开展模态测试。

图６　涡轮叶片安装图

Ｆｉｇ．６　Ｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍ

为了提高叶片的反射率，增强激光探头采集

信号的强度，在涡轮叶片表面均匀喷洒反射增强

剂。如图７所示，在模态测试开始前，需要完成三

维定位，建立激光扫描测振系统与被测涡轮叶片的

空间位置关系，确定测试坐标系。图７中，３个激

光探头分为主探头、左探头和右探头，主探头在中

０１９
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图７　三维定位

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｐｏｓｉｔｉｏｎ

间，左右两个探头分别位于主探头左右两边，且与

主探头夹角均小于２５°，本试验中夹角为约１０°。

利用激光探头，实现远程模态试验拾振点（图

８（ａ））的布置，并通过三维激光扫描试验件，获取

已布置测点在已建立的坐标系中的空间坐标，建

立被测涡轮叶片的三维模态测试模型（图８（ｂ））。

图８　测点布置及三维扫描建模

Ｆｉｇ．８　Ｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔｌａｙｏｕｔａｎｄ３Ｄｓｃａｎｎｉｎｇｍｏｄｅｌｉｎｇ

设置激振信号源，正弦扫频信号，扫频范围为

６０～２５００Ｈｚ，获取的涡轮叶片三维（犡、犢、犣三个

方向）速度响应时域曲线如图９所示。其中，红

色、绿色、蓝色曲线分别代表犡、犢、犣方向速度响

应时域曲线。

图９　三维速度响应时域曲线

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｒｅｓｐｏｎｓｅｔｉｍｅ

ｄｏｍａｉｎｃｕｒｖｅｓ

犡、犢、犣三个方向的频响函数拟合曲线如图

１０所示，分别由图中红色、绿色和蓝色曲线表示，

下同。

根据Ｐｏｌｙｔｅｃ模态参数识别软件分析处理后

可得到犡、犢、犣三个方向及合成后的三维模态振

型参 数，获 取 的 涡 轮 叶 片 １ 阶 模 态 频 率 为

图１０　三维激光扫描测振系统频响函数拟合曲线（常温）

Ｆｉｇ．１０　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｆｕｎｃｔｉｏｎｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆ３Ｄ

ｓｃａｎｎｉｎｇｌａｓｅｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｅａｓｕｒｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

（ａｍｂｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ）

１６５６．２５Ｈｚ，振型为１阶弯曲振动，如图１１所示，

图中数值分别为此阶模态下对应的模态频率犳

和相位φ，两张图代表同一振型在不同观察角度

下的形态，后文同方法表示。

图１１　常温１阶弯曲振动

Ｆｉｇ．１１　Ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｂｅｎｄｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎａｔ

ａｍｂｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

为对比本测试方法的准确性，利用 ｍ＋ｐ模

态测试系统，采用力锤法获取的常温下的１阶固

有频率值为１６５７Ｈｚ，频响函数（ＦＲＦ）曲线见图

１２，横坐标为频率，纵坐标为频响函数对数幅值，

其中犞 表示速度，犉表示力。

图１２　ｍ＋ｐ模态测试系统频响函数拟合曲线（常温）

Ｆｉｇ．１２　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｆｕｎｃｔｉｏｎｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆ

ｍ＋ｐｍｏｄａｌｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ（ａｍｂｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ）

１１９
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２２　１００～９００℃模态试验

分梯度加温，分别在１００、２００、３００、４００、５００、

６００、７００、８００、９００℃稳定温度场环境下进行涡轮

叶片高温模态测试。不同温度环境下，涡轮叶片

在高温试验电炉内照片分别如图１３所示，图中狋

表示温度。

图１３　４００℃、７００℃及９００℃时涡轮叶片

Ｆｉｇ．１３　Ｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅｓａｔ４００℃，７００℃ａｎｄ９００℃

在最高温度为９００℃环境下，模态试验获取

的涡轮叶片频响函数拟合曲线如图１４所示（横坐

标为频率，纵坐标为频响函数幅值），频响函数质

量较好，证明本文采用的振动信号测试方法具有

一定的抗高温辐射干扰的能力。

高温模态试验获取了测试范围内不同温度环

境下的涡轮叶片１阶模态振型，１阶弯曲振动振

型如图１５所示。

图１４　三维激光扫描测振系统频响函数拟合曲线

（狋＝９００℃）

Ｆｉｇ．１４　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｆｕｎｃｔｉｏｎｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆ

３Ｄｓｃａｎｎｉｎｇｌａｓｅｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

（狋＝９００℃）
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图１５　１００～９００℃涡轮叶片１阶弯曲振动

Ｆｉｇ．１５　Ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｂｅｎｄｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅ

ａｔ１００－９００℃

分析振型数据，整体振动形态仍是１阶弯曲

振动，叶尖处的振动一致性存在轻微差异。具体

原因为叶尖到叶根具有稳定的温度梯度，叶尖温

度最高，模态试验过程中发现，高温下，结构受热

应力的影响，产生了热变形与测试的模态振型叠

加，造成了测试的模态振型畸变。

通过涡轮叶片模态试验，获取其常温状态至

９００℃区间内的１阶模态频率值如表２所示，分析

表２数据，涡轮叶片１阶模态频率值随温度增高

逐渐降低。

温度效应对涡轮叶片１阶模态频率的影响曲

线如图１６所示。

表２　涡轮叶片１阶模态频率值

犜犪犫犾犲２　犜狌狉犫犻狀犲犫犾犪犱犲１狅狉犱犲狉犿狅犱犪犾犳狉犲狇狌犲狀犮狔狏犪犾狌犲

狋／℃ １阶模态频率／Ｈｚ 相邻温度梯度频率差／Ｈｚ

２２ １６５６．２５

１００ １６５４．２９ －１．９６

２００ １６４０．６３ －１３．６６

３００ １６３５．９４ －４．６９

４００ １６２９．６９ －６．２５

５００ １６２０．３１ －９．３８

６００ １６０６．２５ －１４．０６

７００ １５９２．１９ －１４．０６

８００ １５７３．４４ －１８．７５

９００ １５５４．６９ －１８．７５

图１６　频率随温度变化趋势

Ｆｉｇ．１６　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｗｉｔｈｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｔｒｅｎｄ

３　试验结果分析

本论文基于三维激光扫描测振技术，利用振

动台激振，获取了高温环境下涡轮叶片的模态振

型和模态频率等参数，根据模态试验结果可知，常

温至９００℃环境下，频率值下降１０１．５６Ｈｚ，且随

着温度升高，频率呈下降趋势。对于单自由度系

统而言，角频率的平方与刚度成正比，与质量成反

比，不同温度下，单晶材料的弹性模量等参数会发

生变化，温度越高，弹性模量越低，而叶片的质量

不会发生变化，因此，温度升高会导致叶片的模态

频率降低。

对比不同温度环境下叶片的１阶振型可知，

在温度较低时，振型一致性较好，当温度上升到

８００℃和９００℃时，整体振动形态仍是１阶弯曲振

３１９
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动，但是叶尖位置同一高度处的振动形态却出现

一定的变化，应该是以下原因造成：

本文设计的高温环境模拟装置，为模拟涡轮

叶片的温度分布，叶尖至叶根温度是递减的，即叶

尖温度最高。温度越高，叶尖的热应力越大，叶片

产生了热变形与测试的模态振型叠加，造成了测

试的模态振型畸变。

三维模型建模精度影响，本文利用三维激光

扫描进行涡轮叶片三维建模，同样，温度越高，对

激光测距的干扰越大，影响叶尖的建模精度，从

而，影响高温下叶尖的振型精度；

本文利用振动台激振叶片，具有激振能量稳

定，信噪比高的优点，但受限于振动台原厂激振频

率带宽的影响，最高激振频率为２５００Ｈｚ，在此频

率范围内，仅能获取涡轮叶片的１阶振动模态，但

是，高温模态试验结果证明，基于三维激光扫描的

涡轮叶片高温模态测试技术是可行的，只要提高

振动台的激振频率范围，应该可以获取更高阶的

模态参数。

４　结　论

本文设计了一套温度场模拟装置，能够提供

一定温度梯度的温度场，较好地模拟了高温下涡

轮叶片的温度分布环境；设计加工的水冷却一体

化夹具即能够实现对振动台的隔热保护，又可以

模拟涡轮叶片的真实边界条件；采用振动台激振，

应用三维激光扫描测振进行高温下涡轮叶片的模

态试验测点布置、三维建模及三维振动信号采集。

通过高压涡轮叶片的高温模态试验，获取了涡轮

叶片的高温模态频率及模态振型等参数，验证了

方法的可行性。对发动机设计同等重要的高阶高

温模态参数的测试提供了重要的技术基础，具有

一定的应用价值和意义。
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