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高速旋转状态下高压涡轮叶盘振动试验研究

罗莉1,2,黄大永1,2

(1.中国航发商用航空发动机有限责任公司 设计研发中心,上海200241)
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摘暋要:在高速旋转状态下,开展对高压涡轮转子叶片的振动特性和缘板阻尼装置减振效果的试验研究,有利

于后期的设计迭代,获得真实的叶片振动情况。以高压涡轮转子模拟件为对象,采用雾化油滴非接触式激励方

式模拟涡轮叶片周期性气动激励,建立高速旋转状态下高压涡轮转子叶片振动特性试验系统,并进行介于静止

状态夹具固定式测试和整机直接测试之间的组件级试验,在高速旋转状态下实现叶片非接触式高频激振,获取

叶片的振动特性和缘板阻尼装置对转子叶片的减振效果。结果表明:在常温10000~19000r/min运行转速

下,缘板阻尼装置对转子叶片减振约40%,阻尼质量较大的叶片频率较高。
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Abstract:Inthehigh灢speedrotatingstate,theexperimentalstudyonthevibrationcharacteristicsofhigh灢pres灢
sureturbinerotorbladeandthevibrationreductioneffectofflangedampingdeviceisbeneficialtothelaterde灢
signiterationandobtaintherealbladevibrationsituation.Withhighpressureturbinerotorsimulatorasanob灢
ject,simulatingtheturbinebladeperiodicpneumaticexcitationbynon灢contactatomizingoilexcitation,thevi灢
brationcharacteristicstestsystemofhighrotationalspeedhighpressureturbinerotorbladesisdesignedandcre灢
ated.Thecomponentleveltestisbetweenthefixedbladetestandthedirecttestofthecoreturbineaero灢engine
system.Thetestsystemexcitestherotorbladesunderoperationstatus,obtainsdataofbladevibrationcharac灢
teristicssuccessfully,andverifiesthevibrationreductionleveloftheplatformdamper.Researchshowsunder
10000~19000r/minoperatingrotatingspeedatthenormaltemperature,theplatformdamperdevicecanre灢
ducethevibrationofrotorbladesbyabout40%,andfrequencyoftherotorbladewithhigherdampingmassis
higher.
Keywords:highpressure;turbine;rotorblade;vibration;damper;vibrationreducing



0暋引暋言

航空发动机的涡轮转子叶片在工作过程中承

受离心力、高温、气动压力,涡轮叶片经常会由于过

大的振动应力导致高周疲劳断裂[1灢2],从而导致发

动机失去推力。目前主要通过转子叶片调频或者

安装干摩擦阻尼等方式降低叶片振动的高周疲劳

风险,避免高压涡轮转子叶片在工作过程中产生不

可接受的振动应力。然而调频和阻尼装置设计均

需要获取转子叶片的振动特性和振动水平。通常

采用两种方式对高压涡轮转子叶片的振动特性和

振动水平进行测试研究[3]。一种方式是叶片处于

静止状态,采用夹具固定[4灢6]或者预紧[7]的方式,测
量叶片榫头固定时高压涡轮转子叶片的振动特性,

通过振动台、激振器等施加叶片振动激励,测量高

压涡轮叶片所能承受的振动应力极限;另一种方式

是在核心机或者整机试验[8灢9]中,测量高压涡轮叶

片的实际振动特性和应力水平。前一种试验转子

叶片的安装形式和约束刚度通常和发动机实际情

况存在差异,振动特性测量结果存在误差[10]。林

垲等[11]、范秀杰等[12]分别对涡轮叶片在夹具固定

安装和非旋转状态下开展试验,但无法模拟真实的

叶片离心力状态,获取的叶片频率偏低。后一种试

验在整机上开展,这类试验能反映叶片振动的真实

结果,但往往要等核心机或者整机设计和试制全部

完成以后才能开展试验,存在设计反复的风险,时
间和经济成本较高。因此考虑一种介于静止状态

夹具固定式测试和整机直接测试之间的组件级试

验,在高速旋转状态下实现叶片非接触式高频激

振[13灢14],既可获取更真实的叶片振动特性和振动

水平,又能方便快捷地在产品设计早期使用该试验

系统,有利于设计迭代。

大多数叶盘振动问题是由于空气力的激励引

起的,气流激振[15]是一种较好的非接触式激振方

法,但该方法会导致试验的真空腔真空度下降,试
验系统阻尼增加,无法达到试验需要的运行转速。

因此,本文在高速旋转试验台开展试验,采用雾化

油滴的方式模拟涡轮导叶周期性气动激振的情况,

建立高速旋转状态下的测试系统,既能还原转子叶

片与轮盘的连接方式,又可实现涡轮叶片周期性气

动激励,获取高速旋转状态下转子系统的叶片振动

特性和阻尼减振效果。

1暋试验系统

高速旋转状态叶盘激振试验台如图1所示,该
试验系统主要由高速旋转试验器、喷油激振系统、

回油供油系统、实时数据采集和分析系统组成。通

过驱动电机、高速滑环、试验腔等组成高速旋转试

验器,驱动电机作为驱动源,试验腔内抽真空以减

少转子系统高速旋转引起的功率损耗,达到试验件

的运行转速,获取转子叶盘的真实离心力。转子系

统的外围安装多个喷嘴,喷嘴喷出雾化油滴,模拟

导叶尾流激励,以实现对转子叶片在高速旋转状态

下的非接触式激励,利用涡轮转子叶片上的应变片

测量涡轮叶片的振动特性和响应。通过数据采集

系统实时采集振动响应。回油供油系统中的回油

泵将试验腔内的油液送回外部油箱,液体经增压泵

增压后输送至喷嘴处。试验系统实现闭环。

图1暋试验系统示意图

Fig.1暋Testsystemscheme

1.1暋激励装置

激励装置示意图如图2所示,先用螺栓将上安

装板固定在试验腔盖上,再用螺栓将下安装环(第
一层安装环)固定,将多个喷嘴周向并排布置在滑

杆外安装环上。螺栓和喷嘴滑杆的长度和数量可

根据试验件具体情况调节。喷嘴块可自由地在滑

杆上滑动和旋转,喷嘴通过螺纹连接在喷嘴块上。

喷嘴安装于真空仓内,是可拆卸的,以便于调整其

数量。在试验过程中,喷嘴的喷射量和喷射角度可

调节,以便调节对叶片的激振力。激励装置的实物

如图3所示。
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图2暋激励装置示意图

Fig.2暋Exciterscheme

图3暋激励装置实物

Fig.3暋Exciterphysicalplot

当激振频率与试验件频率相同时引起共振,激
振频率为

f=N暳n/60
式中:f为激振频率;N 为喷嘴数;n为转速。

1.2暋供油装置

油管由主油站出油口连接至试验腔盖上的分

油器,而后连接至各喷嘴块的进油口,以实现多路

油路同时供油。根据所需喷嘴数量,可以通过堵住

多余的出油口来实现不同喷嘴数的供油。将回油

桶放置在试验腔底部,将油箱出油口与底板的接口

相连,再连接至回油泵装置的进油口,经过滤器及

回油泵连接至主油箱,完成回油管路安装。

1.3暋布线装置

在高速旋转状态下,离心力较大的应变片及引

线在喷油激励作用下受到较大的冲击载荷,当模拟

试验件沿程较长,零件表面存在几何突变时,高速

旋转过程中应变片容易脱落、引线易断裂。为了确

保引线和应变片能在高速旋转且存在较大激振力

的情况下,依然能正常工作,设计空心轴的布线方

案(如图4所示),避免引线的大段长度承担离心

力,引线沿着光滑的通道直接从空心轴孔穿出,再
沿着试验件外壁粘贴。应变片粘贴进行固化,利用

高温胶带将应变片引线排布固定在试验件表面。
应变片引线的排布自然弯曲,避免引线断裂。

图4暋布线方案示意图

Fig.4暋Thecablelayoutscheme

1.4暋数据采集

采用高速滑环数据传输系统,将高速旋转的应

变信号转换为非旋转信号,且具有较高的信噪比。
将滑环引电器的引线通过信号线连接至动态信号

采集分析系统,如图5所示,实现多通道应变数据

同步采集与实时频谱分析。

图5暋动态信号采集分析系统

Fig.5暋Dynamicsignalacquisitionsystem

2暋试验件介绍

对高压涡轮转子模拟件开展试验,考虑转子系

统的动平衡和试验实施的方便性,对试验件叶片沿

轮盘周线成对角线布置,分别为1号、2号、3号、4
号叶片。高压涡轮叶片的缘板阻尼装置在叶片缘

板下侧,相邻叶片之间,其结构形式如图6所示,阻
尼器两个侧面分别和相邻的两个转子叶片的缘板
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接触,在离心力作用下接触面产生正压力,当叶片

振动时,相邻叶片缘板位置的振动位移存在相位

差,使缘板阻尼器的缘板接触面发生相对滑动,滑
动摩擦消耗叶片的振动能量,发挥阻尼效果。

图6暋缘板阻尼装置结构示意图

Fig.6暋Structuraldiagramofplatformdampingdevice

3暋试验测试结果

3.1暋叶片振动频率的测试结果

在喷油嘴个数确定的 情 况 下,试 验 转 速 为

10000~19000r/min,对带阻尼和不带阻尼装置

的叶片开展振动特性测试,获取叶片的一阶频率,
如表1所示,缘板阻尼装置的质量有三种,对阻尼

装置的质量进行无量纲化;对叶片频率取均值并进

行归一化,以无阻尼装置叶片的频率为基准。

表1暋涡轮叶片不同阻尼状态的频率比

(质量和频率归一化)

Table1暋Frequencyratiosofturbinebladesindifferent

dampingstates(massandfrequencynormalization)

阻尼情况 阻尼装置质量比(m) 叶片频率比

无阻尼装置 0 1

0.62 1.004

带阻尼装置 0.78 1.010

1.00 1.020

暋暋从表1可以看出:无阻尼装置时叶片的频率小

于有阻尼装置的叶片频率,这是因为当带有阻尼装

置时,阻尼装置与缘板之间产生正压力,提高了叶

片的刚度;带有最重的缘板阻尼叶片的频率增加约

2%;带有不同质量阻尼装置的叶片频率随着阻尼

装置质量的增大而略微增大。

3.2暋叶片动应变的测试结果

在叶片接近根部的位置粘贴应变片。在相同

激振力,相同转速的情况下,获取不同阻尼装置情

况下叶片振动响应水平,如图7所示,横坐标表示

叶片带有不同质量比的阻尼装置,纵坐标为叶片测

得的应变比。

图7暋叶片动应变测试结果

Fig.7暋Testresultsofdynamicstrainofblades

对叶片的应变进行归一化,以无阻尼装置时的

应变为基准,即无阻尼装置时的叶片应变比为1,
并对阻尼装置质量进行无量纲化。对4只叶片的

动应变取均值,涡轮叶片的应变结果如表2所示。

表2暋涡轮叶片的应变结果随阻尼质量的变化

Table2暋Variationofstrainresultsofturbine

bladeswithdampermass

阻尼情况 阻尼装置质量比(m) 应变比

无阻尼装置 0 1

0.62 0.50

带阻尼装置 0.78 0.53

1.00 0.59

暋暋从图7和表2可以看出:带缘板阻尼装置叶片

比无阻尼装置的动应变显著下降,在 10000~
19000r/min运行转速下,阻尼装置对叶片的减振

效果达到40%;在阻尼装置质量变小时,叶片动应

变的结果缓慢减小,这是因为质量较小的阻尼装置

与叶片缘板的接触面更小,阻尼装置和叶片缘板更

容易产生相对滑动,消耗更多能量,减小振动。

4暋结暋论

(1)本文采用非接触式雾化油滴激振的方法

模拟涡轮叶片的周期性气动激励,可以获取高速旋

转状态下,高频率小尺寸转子叶片的振动特性,解
决了高速旋转状态下涡轮叶片激励施加的难题。

(2)本文设计的试验系统布线方案,解决了离

心力较大、沿程较长、冲击载荷等因素作用下动应

88 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第12卷



变片容易脱落、引线易断裂的问题,确保试验正常

开展。
(3)该试验技术为常温条件下高压涡轮缘板

阻尼的设计提供了较真实的工作状态,为转子叶片

和阻尼装置的设计提供了试验支撑,可以减少设计

迭代周期。
(4)通过对某转子系统开展带缘板阻尼装置

的叶盘振动特性试验,获取了高压涡轮动叶的振动

频率有效数据和规律,阻尼装置使叶片频率略有增

加,安装质量最大的阻尼装置的叶片其频率增加大

约2%。
(5)某转子系统在高速旋转状态下获取其叶

片动应变的结果及缘板阻尼装置的减振水平,该缘

板阻尼装置在常温高速旋转状态下减振明显,特定

转速下可达40%。
本文所提试验技术可应用于燃气轮等各类旋

转机械的转子叶片研究中,但该试验方案未考虑高

温对转子叶片振动特性的影响,未来还需发展同时

考虑转速、高温、尾流激振等载荷共同作用的试验

研究,更进一步逼近真实的发动机运行情况,为发

动机的研发提供更完善的试验条件。
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