
理论与方法 2022年第42卷 第4期

基于Campbell理论的航空发动机涡轮叶片
共振裕度分析

田森，吴娅辉，贾志婷，张大治，谢兴娟，姜延欢

（航空工业北京长城计量测试技术研究所，北京 100095）

摘 要：针对航空发动机涡轮叶片的共振特性会导致叶片发生疲劳断裂、振动失效等问题，本文以某

型号航空发动机涡轮叶片为研究对象，开展共振裕度分析研究。首先基于试验自锤击法和有限元物理仿

真计算两种方法同步分析叶片的振动特性，通过提取叶片在两种工作状态下前 6阶的模态分析结果，验证

了该模型的正确性与实用性。其次在已有模型基础上，通过绘制不同工作转速下的Campbell共振曲线图，

结合该型号发动机的实际工况参数，进行了转速共振裕度的校核分析，对叶片上可能发生共振的工作转

速进行了解析并提出优化及改进方案。本方法主要是为叶片的前期设计制造及共振安全性检验问题提供

了充足的科学依据和方法。
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Analysis of resonance margin of aero⁃engine turbine blade
based on campbell theory
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Abstract: Aiming at the problems that the resonance characteristics of aero⁃engine turbine blades may lead to fatigue fracture
and vibration failure of the blades, this paper takes a certain type of aero⁃engine turbine blade as the research object to carry out reso⁃
nance margin analysis research. Firstly, the vibration characteristics of the blade are analyzed simultaneously based on the test self⁃
hammering method and the finite element physical simulation calculation method, and the correctness and practicability of the model
are verified by extracting the modal analysis results of the first six orders of the blade under the two working states. Secondly, on the
basis of the existing model, by drawing the Campbell resonance curves at different working speeds and combining with the actual
working parameters of this type of engine, the check and analysis of the speed resonance margin is carried out. The rotational speeds
at which resonance may occur on the blades are analyzed and the optimization and improvement plan is proposed. This method mainly
provides sufficient scientific basis and methods for the preliminary design and manufacture of the blade and the resonance safety in⁃
spection.
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0 引言

航空发动机是最复杂的、多学科集成的工程

机械系统之一，涉及空气动力学、工程热力学、

燃烧学、结构强度、控制技术、试验与测试技术、

材料学和制造工艺等众多学科及技术领域。由于

航空发动机的服役环境较恶劣，在实际运行过程

中会承受不同类型的交变载荷［1］，整体的失效问

题会被逐渐放大。而作为航空发动机的核心组成

部件之一的涡轮叶片，其运动工况除了要承受高

速旋转产生的离心载荷、实际飞行条件下高温高

压气流非均衡变化产生的气动载荷、复杂环境无

规律变化导致的温度载荷外，还要承受强迫振动

及涡轮叶片本身自激振引起的共振、喘振及颤振

等载荷。近些年来，随着发动机故障问题的频繁

出现，据相关材料统计分析，因发动机振动失效

引起的事件约占发动机总失效事件的 60%，因叶

片振动导致的失效事件则占总振动失效事件的

70%之多［2］，叶片振动导致的疲劳损伤和断裂已

成为航空发动机失效工况中最为严重的问题。

目前国内航空发动机热端部件设计技术与国

际先进水平仍有较大差距，尤其是涡轮叶片等重

要零部件受振动影响的工作寿命远低于发动机实

际要求，现已成为航空发动机技术发展所面临的

瓶颈难题。因此迫切需要从叶片的固有振动与动

力学响应特性等角度出发进行深入研究和分析，

避免共振频率等现象的出现。为发动机涡轮叶片

的设计、性能评估和故障诊断提供可靠的理论

支撑［3］。

本文将非接触模态试验测量法与半物理场仿

真计算法相结合，同步完成对叶片振动特性的分

析［4］。基于模态分析基本理论确定发动机涡轮叶

片的振动特性，采用模态试验中自激励锤击法与

ANSYS软件求解的结果进行横向对比，以验证求

解方法的可靠性以及叶片仿真建模的合理性。整

合该涡轮叶片在各工况下固有频率和模态振型的

结果，绘制出不同转速下的 Campbell图［5］，基于

共振裕度理论计算，给出容易发生危险的工作转

速及对应工况，并提出相应改进措施。对发动机

涡轮叶片的振动故障分析和性能评价具有较强的

指导意义。

1 模态分析基本理论

对涡轮叶片进行模态分析主要是为了获得该

转子的振动特性，其振动模态为转子系统结构所

固有的属性［6］，叶片模态分析主要包括叶片本身

固有频率的计算和每阶对应振型的归类。本文主

要借助模态分析的基本理论确定涡轮叶片的振动

特性。

1.1 模态分析基本原理

本文所研究的是某型号航空发动机涡轮叶片，

其本质是一个连续变化的多曲面复杂结构，常规

计算方法无法得到一个准确的结果。因此，需要

经离散化处理计算将其变成一个符合实际工况条

件下的多自由度系统。依据有限元弹性力学理论

方法，该多自由度线性弹性系统的基本运动微分

方程公式为［7］

[M ]{Ẍ ( t)} + [C ]{Ẋ ( t)} + [K ]{X ( t)} = {F ( t)}（1）
式中：[M ]为多自由度线性弹性系统的质量矩阵；

[C ]为阻尼矩阵；[K ]为刚度矩阵；Ẍ ( t)为加速度

响应；Ẋ ( t)为速度响应；X ( t)为位移响应；F ( t)
为动态激励载荷。

通常情况下，模态分析的理论计算均采用无

阻尼自由振动法来进行求解。此情况下，式 （1）
中的 [C ]{Ẋ ( t)}，{F ( t)}默认为 0。因此可将涡轮

叶片转子系统的模态分析问题转化为求解特征值

与特征向量问题，为

[M ]{Ẍ ( t)} + [K ]{X ( t)} = 0 （2）
求解可得

{X ( t)} = [X0 ] sin (ωt + θ ) （3）
式中：ω为多自由度系统的固有频率值；[ X0 ]为振

幅矩阵，即 n维 n列。将式（2）和式（3）进行整

理，得

([K ] - ω2[M ] ){X0} = 0 （4）
特别注意，当该系统进行自由振动时，振幅

矩阵为有效值，依据克莱默法则可以计算得到

Det ([K ] - ω2[M ] ) = 0 （5）
由于式（4）和式（5）中的X0和ω2的求解问

题是一个求解广义特征值的问题，则这 n个特征向

量分别满足

([K ] - ω2
i [M ] ){Xi} = 0 ( i = 1,2,⋯,n) （6）
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从上述分析结果可以看出，模态分析的整个

计算过程实质为一种不同空间类型条件下的坐标

变换。因传统的模型计算是在物理坐标条件下，

无法与模态坐标点数值相对应，所以要将建立好

的方程组联立求解，最终确定出该弹性系统的模

态参数。其中，联立方程组中待求解的矩阵为模

态矩阵，矩阵中每列的参数信息代表该解算对象

的模态振型，模态振型所对应的具体变形大小并

无实际意义，只是相对振型的变化量，与结构仿

真的变形有所区分。因此一般情况下，一个完整

的多自由度弹性振动系统其自由度个数、固有频

率个数和固有主振型个数均为相等。

2 涡轮叶片的ANSYS模态分析

ANSYS有限元分析利用数学近似的方法对真

实物理系统 （结构和载荷） 进行结构模拟。本文

的仿真计算分析对象是某型号航空发动机涡轮叶

片，采用实体建模分析法，完成对叶片的结构建

模，随后基于 ANSYS⁃Modal模块环境，完成对叶

片固有振动特性的分析与计算。

2.1 实体建模

航空发动机涡轮叶片是一个多曲面复杂结构，

其建模的难点在于其外轮廓剖面曲率大、叶身整

体厚度宽，并在叶高方向存在明显的变化趋势。

解决这些问题正是航空发动机涡轮叶片建模的关

键点。从另外一种角度分析涡轮叶片的实质为较

多复杂曲面叠加的结果，所以在建立几何模型时，

采用实体建模法完成。完整的叶片结构是由叶盆、

叶背及榫头几部分组成，如图1所示。

因涡轮系统本身质量较大、工作环境温度较

高，所承受的交变载荷较复杂，在叶片设计制造

时优先选用镍基高温合金材料，其良好的力学性

能和抗氧化指标可满足试验测试需求。叶片材料

的力学性能参数如表 1所示［8］，其中线膨胀系数及

热导率都会随着温度的升高而变大，在 900 ℃左右

时，线膨胀系数达到 15. 48 × 10-6，热导率达到

25. 24 W/（m·℃）。

2.2 模型计算

有限元几何模型网格划分方法通常分为自由

网格划分法和映射网格划分法。其中映射网格划

分法适用于规则图形，故采用自由网格划分法。

叶片的榫头部分采用四面体二阶单元，叶身的部

分采用六面体单元，叶身的网格划分精度和密度

较高，可满足后期试验对叶身振动特性的分析。

考虑到叶片榫槽及进排气孔承受较大的载荷和变

形，模型的单元数量应确保具有 67993个。虽然整

体采用自由网格划分方法［21］，但是使用了 Solid
186带中间节点的六面体三维实体单元，弥补了因

自由网格划分的不足与缺陷。有限元网格划分模

型如图2所示。

除完成涡轮叶片的网格划分外，还需根据实

际工况对叶片施加边界约束条件［22］。通常情况下，

在ANSYS⁃Modal中约束条件的施加方法分为两种：

第一种是在模型的关键点、线和面上施加约束条

件；第二种是在单元和有效节点上施加约束条件。

通常对于多基准面叠加的结构模型，为了避免由

于网格大小的改变而造成边界条件施加位置、精

度、以及方式的变化，一般采用第一种方法。为

了更加符合涡轮工作叶片的实际工作状态，边界
图1 结构模型

Fig.1 Structural model

表1 涡轮叶片材料的力学性能参数

Tab.1 Mechanical property parameters of turbine
blade materials

温度/℃
20
500
600
700
800
900

弹性模量/GPa
207
-
173
165
159
148

泊松比

0.27

密度/(g·cm-3)

8.50
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条件上的具体约束施加位置为该涡轮叶片底端面

上节点的法向全位移约束［9］，如图3所示。

2.3 结果分析

结合实际工况具体分析，一般情况下，在叶

片的各阶振型中，低阶固有振型对叶片的影响高

于高阶固有振型，频率越高，振幅越小，危险性

也越小。模态分析产生的振形数值并非实际意义

的值［10］，仅表示方程的特征解，还需要从叶片的

振型与固有频率两方面进行深入分析。因此选取

叶片振动特性的前 6阶进行分析，各阶振动模态分

析结果如图4所示。

从图 4可以看出，叶片的第 1阶振型为 1阶周

向弯曲振动，固有频率值为 863. 69 Hz；第 2阶振

型为 1阶轴向弯曲振动，固有频率值为 3100 Hz；
第 3至第 6阶分别表现为 1阶的扭转振动、1阶的二

次轴向弯曲扭转振动、1阶的二次扭转振动、1阶
的二次周向扭转弯曲振动，固有频率值分别为

4008. 1，4738. 1，5925. 2，6558. 9 Hz。依据叶片

振型的变化趋势，可以看出涡轮叶片的尖端和前

缘侧壁处会存在较大变形，会在发动机工作区域

内部形成不稳定的气流流场，从而降低实际的工

作效率，严重的会引发涡轮叶片发生颤振和疲劳

损伤的现象［11］。

考虑不同工况下涡轮叶片的工作转速也不相

同，离心力对叶片的固有频率也会造成一定的影

响，主要是因为涡轮叶片在离心载荷的作用下，

会承受一个初始载荷场，随转速的间隙性变化，

叶片的固有频率及刚度会发生不同程度的改变。

为此，选择发动机在静止、滑行、进场、慢车、

爬升、起飞六个状态［13-14］即对应不同转速情况下

固有频率的变化趋势进行后续分析，如表2所示。

3 涡轮叶片的试验模态分析

模态分析试验的最终目的是获取被测目标的

模态参数，包括输入和输出的信号处理、传递函

数模型的解算分析、模态参数特征的有效识别等。

因此，对涡轮叶片开展模态分析试验，可以确定

该叶片的实际振动频率、振型等振动特性参数。

本文通过试验自激励锤击法对叶片进行模态分析，

将测量结果与有限元仿真分析结果进行对比验证，

确定模型构建的合理性与实用性［12］。

图2 网格划分

Fig.2 Meshing

图3 计算边界条件

Fig.3 Calculating boundary conditions

表2 不同工况下涡轮叶片固有频率

Tab.2 Natural frequency of turbine blade under different working conditions

阶数

1
2
3
4
5
6

固有频率/Hz
0 r/min转速

863.69
3100.00
4008.10
4738.10
5925.20
6558.90

1000 r/min转速

945.2
3360.8
4186.6
4900.4
6451.3
7939.9

4000 r/min转速

947.3
3382.7
4198.9
4914.1
6466.3
7950.2

8000 r/min转速

951.2
3397.5
4210.3
4930.5
6472.2
7960.3

12000 r/min转速

954.2
3409.7
4228.8
4940.5
6489.3
7975.9

14000 r/min转速

960.1
3422.1
4239.3
4951.2
6502.5
7983.4
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3.1 硬件搭建

模态试验分析以某型号航空发动机涡轮叶片

作为研究对象，试验硬件测试系统主要包括德国

NV公司的自激励锤、Polytec公司的 PSV-500激光

测振仪、数采机箱、数据处理等部分组成，如图 5

所示。该试验系统中叶片的固定夹具是根据实际

尺寸自行设计加工。

本文所提到的模态分析试验有别于传统的试

验手段及解算过程。传统的试验手段是在叶片表

面的特定坐标布置压电式加速度传感器，通过采

图4 叶片1~6阶振型图

Fig.4 Modal shapes of blade in order 1~6
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集该传感器的响应信号与激励信号，两者做模/数
转换，完成对应信号分析，对叶片的规格尺寸、

传感器的选型及布置方式提出较高要求。而激光

测振仪则可以很好地规避这些问题，通过提取叶

片表面的振幅和频率完成对应信号的分析与解算，

可满足远距离、高空间分辨力、响应频带宽、被

测研究对象结构复杂等特点的场合。

3.2 试验过程

为了模拟叶片的实际工作状态，将其固定在

实验台上，通过图像识别手段，将多曲面叶片的

投影传输到数据处理模块中，并在叶片表面建立

了 135个测量点，按照单侧从上到下依次排列，如

图 6所示。按顺序，将第 1测量点既作为模态试验

的响应信号输出点也作为本次试验的激励点之一，

剩余测量点同为激励点。将试验中自激励锤信号

作为激励信号与采集设备Ⅰ号通道相连接，激光

干涉仪采集到的信号作为响应信号与采集设备Ⅱ
号通道相连接。用力锤依次敲击 135个测量点，确

保每个测量点都能被连续敲击 3次以上，测量系统

会自动计算每个测量点的平均响应函数，并分别

与涡轮叶片实体模型中的有效节点相对应，最后

利用动态信号分析软件获取叶片前 6阶的振动频率

与振型。

3.3 试验结果

按上述方法对某型号航空发动机涡轮叶片进

行振动模态试验，分析后得到前 6阶的模态振型结

果如图 7所示，叶片每阶的固有频率参数如表 3
所示。

将模态试验测量结果与无转速条件下 ANSYS
模态仿真分析结果进行对比验证，如图 8所示。固

有频率的数值随着模态阶数的增大而增大，试验

图5 模态分析试验系统

Fig.5 Modal analysis test system

图6 模型测试点分布

Fig.6 Model test point distribution

图7 1~6阶振型试验结果

Fig.7 Test results of 1~6 mode shape

表3 叶片1~6阶固有频率

Tab.3 Modal natural frequencies of blade in order 1~6
阶次

1
2
3
4
5
6

频率/Hz
890.7
3500.0
4100.0
4832.5
6003.3
6700.0
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数值与总体的变化趋势与仿真建模的处理结果相

接近［15］。虽然模态试验法获得的每阶固有频率值

略高于仿真结果，主要是由于试验环境条件、设

备的测量误差以及所建立的计算模型与实际叶片

的差别所造成的，但均在误差合理控制范围内，

说明该实体模型的建立符合计算要求。

4 共振裕度分析

发动机叶片在不同转速下工作时，受外界复

杂环境及不同激励载荷的影响，会激发出多种形

式外激力，主要包括结构产生的机械力和空气流

动造成的气动力。其中一部分力会随工作过程的

变化呈现出周期性变动，而这些周期性变化的力

也是迫使发动机叶片发生强迫振动的激振力。激

振力的组成分为两部分：一是由于转子的不平衡

导致零件产生交变力载荷引起的机械激振力；二

是空气在流动过程中会与各通道内部的有效零部

件之间产生间隙阻隔现象，造成气流流场分布不

均衡，从而引发尾流激振力。所以当出现上述类

型激振力的频率与发动机叶片的固有频率相等或

成倍数时，就会发生共振现象。此时发动机叶片

整体的振幅达到最大、内部振动应力值骤增，极

易造成叶片疲劳寿命的缩短、叶片本身的疲劳损

伤以及内部裂纹萌生等现象［16］。

4.1 计算结果分析

为进一步明确航空发动机工作过程中叶片的

共振特性，需要基于一种特殊曲线的坐标图展开

分析研究，即 Campbell 图，共振图［23］。当在

Campbell图中出现激振力的频率曲线与不同转速下

的动频曲线发生相交时，可以确定共振转速。这

要求发动机涡轮叶片在前期设计时，其共振转速

与工作转速的共振裕度要大于 10%［17-20］。通过查

阅航空发动机设计手册及相关文献，发现叶片的

个数及排列布置方式会影响激振力的频率。外界

激振力频率的计算公式为［4-5］

fB = K ⋅ N/60 （7）
式中：fB为叶片的激振力频率，Hz；K为叶片的结

构系数 （K=1，2，…，n），其最大值为三级转子

涡轮叶片的个数25，N为工作转速，r/min。
由于在低频区域段内振幅较高、危险较大，

所以K值一般取到前 3阶。结合表 2中涡轮叶片不

同工况下的固有频率，绘制的Campbell图如图 9所
示。图 9中，叶片每阶的固有频率趋势线与外激振

力频率线的交点即为有效共振点，该点处对应的

转速值即为共振转速。一般情况下，将共振转速

与工作转速附近的区域划分为危险区域。所以在

叶片的前期设计及制造时尤其注意。本章节所研

究的共振裕度校核分析也就是针对共振转速而言。

从图 9可以看出，K倍激振频率线与涡轮叶片

不同转速下前 6阶的所有固有频率线存在 4个交

点，也就意味着存在 4个比较危险的共振点。特别

是在K=1，2，3的激振力射线与叶片各阶固有频率

曲线上无交点。因此需要着重对K=25的激振频率

曲线进行共振裕度校核。共振裕度校核计算公式为

δ = N共振 - N工作

N工作

× 100% （8）
式中： δ为共振裕度；N共振 为共振转速， r/min；
N工作为工作转速，r/min。

共振裕度校核结果如表 4所示。

图8 仿真结果与试验结果比对

Fig.8 Comparison of simulation results with test results

图9 坎贝尔图

Fig.9 Campbell diagram
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从表 4中涡轮叶片的共振裕度校核结果可以看

出：叶片在飞行慢车和爬升的工况下会存在共振

裕度小于 10%的情况，其余工况［8］均满足共振裕

度都大于 10%的条件。因此，在叶片的前期设计

及制造过程中，应尽量避免易引起叶片共振或谐

振的工况，或在实际运行下，注意调节相应工况

下的转速即可。

5 总结

基于ANSYS有限元模态分析理论和方法，求

解了发动机涡轮叶片在不同转速下的固有频率和

模态振型。通过与激光测振仪的测量结果进行比

对，发现了ANSYS仿真计算结果与试验法模态分

析结果趋势保持一致，两者之间误差较小；确定

了仿真三维模型构建的正确性与实用性。

采用构建合理的仿真模型，绘制了该涡轮叶

片在不同工作转速下的Campbell共振图。发现了K
倍激振频率与叶片的固有频率共有 4个交点，即 4
个 共 振 转 速 ， 分 别 对 应 最 大 转 速 的 16. 2%、

58. 4%、72. 9%及 85. 6%最大转速。通过与发动机

涡轮叶片的工作转速进行共振裕度校核分析，发

现只有在发动机慢车状态下会出现共振裕度小于

10%的情况。因此建议发动机由慢车状态调整到

最大转速时，应进行快速调节，以保证安全通过

共振转速；且在叶片的前期设计制造时应进行结

构的合理优化，从而避免共振现象的出现。
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