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基于叶尖定时原理的整体叶盘振动测试与分析
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（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：针对某发动机整体叶盘风扇部件第 1级转子叶片振动故障，应用基于叶尖定时原理的多通道非接触叶片振动测试系统

对不同气动状态、不同运行转速下叶片振动参数进行测量，采用整级叶片行波分析方法分析得到了整体叶盘转子叶片的振动形式

以及叶片振动随风扇气动状态和运行转速的变化规律。测试分析结果表明：该整体叶盘转子叶片在多个转速下存在非同步振动，

同时静子参考系可观察到前行波，叶片振动频率、激振因素及振动节径均随转速变化，叶片振动Campbell图存在 2条明显的激振

线，与叶片 2弯和 1扭振型频率线基本一致。通过测试分析可知振动激励源为宽频激励，且与试验件静子结构激振因素无关。可

通过提高叶片自身刚度、强化阻尼效果、降低弯扭耦合来改善叶片振动特性。
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Vibration Test and Analysis of Blisk Based on Tip-timing Theory
LIU Hai，LOU Jin-wei，HU Wei，WANG Hong-bin

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract：Aiming at the vibration fault of the first stage rotor blade of an engine blisk fan components，a multi-channel non-contact
blade vibration test system based on the tip-timing theory was used to test the blade vibration parameters under different aerodynamic
states and different operating speeds. Using the all-blade travelling wave analysis method，the vibration form of blisk rotor blade and the
variation law of blade vibration with the fan aerodynamic state and operating speed were obtained. The test and analysis results show that
the rotor blades of the blisk have asynchronous vibration at multiple rotating speeds. At the same time，the forward traveling wave can be ob⁃
served in the stationary reference frame，and the blade vibration frequency，excitation factor and vibration nodal diameter change with the
rotating speed. There are two obvious excitation lines in the Campbell diagram of blade vibration，which are consistent with the frequency
lines of the second bend mode and the first torsion mode of blades. Through the test and analysis，it can be seen that the vibration excitation
source is broadband excitation，and independent of the excitation factors of the test piece stator structure. The blade vibration characteris⁃
tics can be improved by improving the blade stiffness，strengthening the damping effect and reducing the bending torsion coupling.
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0 引言

随着航空发动机性能要求的不断提高，风扇/压
气机逐渐向低级数、高压比方向发展，小展弦比叶型、

整体叶盘结构设计的应用使得风扇/压气机转子叶片

的振动问题日益突出。叶片的结构阻尼不断减小，所

承受的气动载荷却不断提高，气流诱导叶片振动的气

动弹性问题尤为严重[1-2]。

典型转子叶片振动监测手段包括应变片法和叶

尖定时法（Blade Tip-Timing，BTT），前者属于接触式

测量，通过粘贴在叶片表面的电阻应变片实时感应叶

片振动，将叶片应变转换成电信号并通过引电器或遥

测方式输出；后者属于非接触式测量，基于叶尖定时

测振原理，利用机匣处叶尖定时传感器实时获取转子

叶片叶尖的到达时刻，结合相应处理算法获取叶片的

振动结果，该方法与应变片法相比改装量少、周期短，
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并可同时监测所有叶片的振动情况[3-5]。

非接触叶尖定时法的研究始于 20世纪 60年代，

从单叶片振动分析发展到通过整级叶片振幅分析盘

片耦合振动，从研究由结构因素引起的同步共振发展

到由复杂气动因素引起的非同步振动，分析方法不断

发展完善[6]。Watkins等[7]提出静子坐标下同盘转子叶

片振动频率可由叶片转子坐标系下测得叶片振动频

率及整数倍转速进行表征，但未介绍具体测试及分析

方法；Heath等[8]和Zielinski等[9]通过深入研究，提出叶

盘转子振动节径可通过不同传感器互谱相位及物理

角度关系确定，并将非同步振动分析方法由单叶片方

法发展为整级全叶片方法；胡伟等[10]和李勇等[11]结合

叶片非同步振动试验数据对Heath和Zielinski等的理

论进行验证，并采用信号混叠理论得到转子坐标系叶

片振动频率；Kharyton等[12]结合叶尖定时与应变片测

试数据分析了失速条件下压气机叶片非同步振动规

律，并根据分析结果估算叶片疲劳寿命；Krause等[13]

采用叶尖定时整级叶盘分析方法研究压气机喘振过

程叶片振动特性，并与应变片动应力结果进行对比，

二者结果基本一致。

在某整体叶盘 3级风扇测试过程中，常规单传感

器叶尖定时法监测到磨合过程中第 1级转子叶片出

现多次振幅异常增大，并超过安全监测限制值，由于

单传感器法通常只能获取叶片振幅，无法获取频率、

振型等更多振动信息，因此本文采用多路叶尖定时传

感器（多模光纤传感器）对风扇第 1级转子叶片进行

振动测量，获取叶片振动参数，分析振动特点及变化

规律，为风扇改进设计提供数据参考。

1 叶尖定时法叶片振动测试原理

叶尖定时法采用机匣上周向分布的多路非接触

传感器（多模光纤传感器、电涡流传感器等）获取被测

转子叶片叶尖的到达时刻序列，通过不同计算方法对

到达时刻序列进行处理和拟合，结合叶片振动类型分

析得到叶片振动频率、幅值、振型等振动特性结果，测

试原理如图1所示。

对于叶片数为 N 的转子系统，在相同转速周期

内，传感器 j处转子叶尖到达时差 δj可由叶尖达到传

感器的理论时间 tje和实际测得时间 tjm表示[13]

δj = tje - tjm （1）
其中，叶尖到达传感器 j的理论时间为

tje = Θ j

ω
（2）

式中：Θj为传感器周向位置；ω为转子转速。

于是，传感器测得的叶片叶尖周向变形aj为

a j = δ jωr （3）
式中：r为转子叶尖半径。

根据不同的叶片振动类型，叶片振动分析分为同

步振动分析和非同步振动分析。同步振动是主要由

转子叶片前后静子产生气流尾迹激振产生的与转子

转频成整数倍的振动，分析方法主要包括双参数法、

自回归法和正弦拟合法；非同步振动是主要针对因不

稳定气流流动和叶片自激等因素而产生的与转子转

频不成整数倍关系的振动，分析方法主要有基于傅里

叶变换及数据拟合的单叶片分析法和整级叶片行波

分析法[14-15]。

2 测试方法

为满足叶片振动频率、振型等参数分析的需要，

采用多路叶尖定时传感器（多模光纤传感器）对风扇

第 1级转子叶片进行振动测量。风扇试验装置及叶

尖定时测试系统如图2所示。

因叶片振动产生机理不明确，为兼顾叶片的同步

振动与非同步振动测量的需要，同时考虑试验件机匣

空间限制要求，沿转子叶片同截面周向布置 5支光纤

传感器。为保证同步振动关注阶次可识别，这里主要

图1 叶尖定时测试原理

图2 风扇试验装置及叶尖定时测试系统
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考虑转子叶片前后静子对应激振因素及机匣椭圆度、

气流不均匀等产生的 2E～6E（E 为同步振动关注阶

次）激振因素影响，采用比例因子求和法确定传感器

分布角度，比例因子S的表达式为

S = 2 sin E ( )θi - θj
2 （4）

式中：θi和 θj为不同传感器的物理角度。

布置传感器时需保证比例因子之和为最大值。

除考虑关注阶次可识别外，还需考虑叶盘节径的可分

辨性，本文通过对叶盘可能节径进行良好度计算来实

现，节径良好度G（n）表达式为

G ( n ) =∏
i = 1

k

( )cos ( )Θcs i - nΘbsi + 1 /2 （5）
式中：n为叶盘节径；Θcsi为第 i对传感器互谱相位角；

Θbsi为第 i对传感器物理夹角。

节 径 良 好 度 1 为 最

优，0为最差。经分析计算

确定的光纤传感器沿周向

的布置角度如图 3 所示。

传感器沿风扇试验件轴

向布置的位置均为第 1 级

转子叶尖前缘，转速定位

信号通过压气机试验器

磁钢片提供。

在试验过程中采用磨合升转，通过调节试验件可

变进口导流叶片（variable inlet guide vane，vigv）及内/
外涵节气门位置，测量各状态下第 1级转子叶片振动

结果，分析其变化规律。试验过程如图 4所示，在静

子角度为设计角度的情况下，分别录取工作线（内/外
涵节气门位置 50%）、近堵点线（内/外涵节气门位置

35%）、堵点（内/外涵节气门位置 10%）线上 vigv为
40°、35°和 30°状态下叶片的振动特性。为保证风扇

的安全，在试验过程中各状态转速提升只录取至接近

安全监测限制值位置。

3 试验结果及分析

3.1 振动测量

风扇试验件按图 4
中的方案进行磨合转速

提升，在磨合过程中调

节内外涵节气门位置和

vigv角度，采用非接触叶尖定时测试系统对第 1级转

子叶片振动情况进行测量，在整个试验过程中叶片振

动位移的测量结果如图 5所示。叶片振动较大转速

处振幅结果见表1。

从图 5和表 1中可见，在多个转速下出现叶片振

幅异常增大，且振动异常转速不具有重复性，通过调

整节气门位置和 vigv角度可改善部分转速下叶片的

振动，但并未彻底解决。

3.2 数据分析

根据风扇试验件结构要素对可能出现的响应阶

次进行同步振动拟合良好度分析，部分分析结果如图

6所示。从图中可见，针对结构因素激励引起的转子

叶片同步振动，各响应拟合良好度均在0.5以下（良好

度为 1时最优），结合风扇试验件在历次转速提升过

程中出现叶片振动异常的转速不具有重复性，且因风

扇气动状态改变而发生变化，可排除结构因素引起的

同步振动，在后续分析中侧重采用非同步振动分析方

法处理振动数据。

非同步振动分析方法主要包括单叶片分析法和

整级叶片分析法。由于叶尖定时法以转子转速频率

对叶尖振动数据进行采集，单叶片的最大分析频率为

图3 光纤传感器沿周向的

分布（逆航向）

37.2°
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图4 风扇试验过程
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图5 叶片振动位移测试结果

叶
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振幅均值/
mm
5.37
5.19
5.08
3.64
4.74
5.61
3.50
3.58
3.38

最大振幅/
mm
6.75
6.60
5.80
4.90
6.90
6.90
5.01
5.50
5.75

表1 叶片振动振幅结果（半幅值）
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转频的一半，导致单叶片频谱中多数响应存在混叠，

需结合最小二乘法等数据拟合方法对实际响应频率

进行还原，该方法对噪声较为敏感，精度较低，适用于

分析叶片频率差异性较大的情况；整级叶片分析法将

叶盘上所有叶片作为同一个采样对象进行处理，假设

所有叶片以相同幅值、频率振动，各叶片振动相位沿

周向连续，整体表现为行波模式振动，该方法更适用

于分析叶片频率差异性小的整体叶盘情况[10-11，16]。因

此，本文采用整级叶片行波分析法对叶片振动数据进

行分析和处理。

叶盘在静止情况下的振动因结构圆周对称会存

在节径，当叶盘旋转时，节径随之旋转，在静子参考系

上会观察到行波，其运动方向与转子转向相同为前行

波，运动方向与转子转向相反为后行波。在这种情况

下，叶片振动响应可表示为[8，13]

Ske
iϕk = ∑

n = nmin

nmax
Ane

i ( )n
2π ( )k - 1

Nb
+ Φn

（6）
式中：Sk和 φk为转子叶片振动幅值和相位；Nb为叶片

数；k为叶片号（1，2，…，Nb）；n为叶盘振动节径数，正

值对应前行波，负值对应后行波，对于偶数叶片，nmax=
Nb/2，nmin=1-Nb/2，对于奇数叶片，nmax=（Nb-1）/2，nmin=
-（Nb-1）/2；An和Φn分别为节径 n 下的振动响应幅值

和相位。

转子参考系单一激励频率，振动频率为ωr，由式

（6）得到随时间变化的叶片振动响应

Ske
iϕk eiωrt = ( )∑

n = nmin

nmax
Ane

i ( )n
2π ( )k - 1

Nb
+ Φn

eiωrt （7）

式（7）给出叶片在转子参考系下的振动特性，假

设叶盘各叶片同频振动，叶片相位角连续变化，节径

n下叶片间相位角为 2πn/Nb，对叶盘上连续叶片振动

响应振幅进行傅里叶变换可得到静子参考系下的行

波响应。在静子参考系下，叶片角向位置因转子旋转

会随时间改变，当转子以转速Ω旋转时，式（7）右侧可

变为

( )∑
n = nmin

nmax
Ane

i ( )n
é

ë
êê

ù

û
úú

2π ( )k - 1
Nb

+ Ωt + Φn

eiωrt =

( )∑
n = nmin

nmax
Ane

i ( )n
2π ( )k - 1

Nb
+ Φn

ei ( )ωr + nΩ t

（8）

根据式（8）可得到静子参考系下叶片振动频率ωs

ωs = ω r + nΩ （9）
式（9）中节径 n由不同传感器测得的叶片振动相

对相位与传感器物理间隔角的比值获取

n = Θcs
Θbs

（10）
式中：Θcs为传感器互谱相位角；Θbs为传感器物理夹角。

利用整级叶片进行傅里叶变换时，采样频率为转

频与叶片数的乘积，相比单叶片分析会降低多重频率

混叠，提高信噪比，同时根据式（9）所列关系，全叶片

频谱分析中单一响应频率会出现多重频率成分，各频

率成分间隔为转频整数倍。对于叶片数较少，同时转

速较低的情况，进行整级叶片傅里叶变换时仍可能出

现不满足采样定理的情况，导致静子参考系下叶片振

动频率存在混叠，此时需结合叶片计算结果及测试经

验，对真实频率进行计算

fA = || kfC - fs （11）
式中：fA为静子参考系下叶片混叠频率；fC为分析频

率，这里为采样频率的一半；fs为静子参考系下叶片

的真实频率；k为整数。

进行整级叶片频谱分析时通常不会出现较严重

的混叠情况，根据测试经验，这里可取 k=1 进行真实

频率计算。

依据整级叶片行波分析理论对被测转子叶片振

动数据进行处理，结果见表 2，部分转速整级叶片频

谱分析结果如图 7所示。fA对应的真实频率计算结果

为表 2中的 fs。从图中可见，整体叶盘表现为非同步

振动（非整阶次），存在振动节径；叶片振动频率、激振

因素及节径均随转速变化，结合表 1中试验件硬件状

图6 在不同转速下同步响应阶次拟合良好度分析结果
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态可知，vigv角度及内/外涵节气门对叶片振动频率影

响较小，但激振因素明显改变；在部分转速下叶盘存在

2阶动频M2和M3，以频率较低的M2为主导，响应振幅较

大；频谱图中存在单一响应频率对应的多重频率成分，

各频率成分间隔为转频整数倍，与理论分析一致。

整级叶片相对相位角及单叶片混叠频率结果如

图 8所示。图中蓝线为叶片相位角，红线为对单个叶

片振动数据进行傅里叶变换得到的混叠频率。从图

中可见，整级各叶片相位角连续变化，同时各叶片振

动混叠频率相同，表明整级叶片以相同频率振动，与

前面整级叶片行波分析理论的假设条件一致。此外，

结合表 2中节径结果为正值，可判断各转速下叶片振

动均可在静子坐标系观察到前行波。

根据表 2中分析结果，同时结合整体叶盘振动理

论计算结果得到叶片振动 Campbell如图 9 所示。图

中蓝线为叶片动频计算结果，绿线为激振因素。从图

中可见，叶片振动以非同步（非整阶次）为主，激振因

素分布在 4E～8E间，振动激励源为宽频激励；测试分

析得到 2阶叶片动频M2和M3与计算中 f2和 f3 2阶模态

频率基本一致，分别对应2弯和1扭振型。此外，f2和 f3

2阶频率分离度随转速先减小后增大，如图 10所示。

当频率分离度较小时，会增加弯扭耦合振动的可能。

4 结论

（1）转子叶片在多转速下存在异常振动，振幅存

在一定发散，降转后振幅减小；异常振动转速因试验

件硬件变化而改变，叶片振幅量级无明显改变。

（2）叶片以非同步振动（非整阶次）为主，在静子

参考系可观察到前行波，叶片振动频率、激振因素及

振动节径均随转速变化而变化。

（3）根据 Campbell图，叶片振动存在 2条明显的

激振线，与叶片 2弯和 1扭频率线基本一致，以 2弯成

转速/（r/min）
5280
5237
5640
5632
5800
5772
3170
3490
3866
3892
3007
3000
2980

fs /Hz
1097
1038
1241
1174
1265
1192
545
620
714
635
591
590
536

fr /Hz
482
515
489
517
492
519
439
446
456
505
440
440
437

n

7
6
8
7
8
7
2
3
4
2
3
3
2

E

5.5
5.9
5.2
5.5
5.1
5.4
8.3
7.7
7.1
7.8
8.8
8.8
8.8

表2 整级叶片振动分析结果

注：fr为转子参考系下叶片的真实频率。

图8 在不同转速下整级叶片相对相位角及混叠频率结果

图7 在不同转速下整级叶片频谱分析结果
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分占主导，测试转速范围内 2阶频率分离度随转速升

高而减小，增加了叶片弯扭耦合振动的可能。

（4）试验件气动状态改变对叶片振动频率影响较

小，对激振因素影响较为明显，激振因素分布于 4E~
8E，振动激励源为宽频激励，且与静子结构激振因素

无关。

（5）根据分析结果及整体叶盘结构特点，初步判

断叶片振动异常为转子叶片流场中的不稳定流动引

起的非同步振动，此外，叶盘结构或气动阻尼不足以

及弯扭耦合也会导致振动进一步发展，具体需结合气

动分析进行判断。可通过提高叶片自身刚度、强化阻

尼效果、降低弯扭耦合改善叶片振动情况。
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