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摘要 分别考虑离心力场、气动力场、温度场及热力场等因素的影响,使用有限元分析软件AN-
SYS,对某型航空发动机涡轮叶片工作状态下的振动模态进行分析,并将不同情况下的计算结

果与室温静止状态进行比较,发现温度场及离心力场是影响叶片固有振动频率的主要因素,但
对叶片的振型影响很小。然后,综合考虑温度场及离心力场的作用,对叶片进行了包含预应力

的热固耦合模态分析,得到了叶片工作状态下的固有振动频率及振型。所得结论对航空发动机

叶片的设计、改型及使用具有重要的理论意义和工程应用价值。
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Abstract:Themodeofacertaintypeaeroengineturbinebladesundertheconditionofoperatingregimeis
analyzedbyusingthefiniteelementsanalysis(FEA)softwareANSYSinconsiderationofinfluencefactors
fromcentrifugalfield,aerodynamicfield,temperatureandthermalfieldseparately.Itisfoundthatcentrif-
ugalfieldandtemperaturefieldarethemainfactorsinfluencingthenaturalfrequencybycomparingthe
frequenciesandmodeshapeswiththoseofstationaryonesatroomtemperature.Buttheyhavelessinflu-
enceontheblades'modeshapes.Andthen,thermal􀆼structurecouplingmodalanalysisofthebladesiscon-
ductedinconsiderationoftheeffectsofcentrifugalfieldandtemperaturefieldsimultaneously.Atthesame
time,naturalfrequenciesandmodeshapesofthebladesareobtainedinworkingcondition.Theconclusion
obtainedinthispaperisofgreatsignificanceandengineeringpracticalvaluetothedesign,retrofitanduse
ofaeroengineblades.
Keywords:turbineblade;thermal􀆼structurecoupling;modalanalysis;prestress;frequency;modeshape

  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整机性能和飞行安



全[1]。随着发动机性能的提高,空气流量的加大,工
作叶片变得薄而长,容易出现振动问题,并导致叶片

裂纹甚至断裂[2􀆼5]。然而,由于振动问题远比静力问

题复杂[6􀆼7],研究工作环境中各种因素对发动机叶片

固有振动频率及模态的影响必要且非常迫切。
以往人们研究发动机叶片的振动模态时,关注

较多的是叶片的形状、结构、装配形式[8]及尾流激

振[9]等因素,而就工作环境对叶片固有振动频率及

振型的影响关注较少。实际工作中,离心力场、气动

力场、温度场及热力场等因素都会使叶片材料的机

械性能发生变化或在叶片内部产生预应力,从而导

致应力刚化现象,进而影响叶片的固有振动频率及

振型。徐自力[10]等在考虑温度场及离心力场的情

况下分析了T型叶根三联叶片的模态,但没有考虑

温度变化及分布对叶片机械性能的影响,且主要是

将非稳态气流力作为激振力来考虑[11]。孙强[12]等

仅考虑了恒定温度场的情况,没有考虑叶片不同部

位温度差异引起机械性能的差异及热应力场的影

响。马利[7]等则侧重于温度对振动可靠性的研究。
本文使用有限元分析软件 ANSYS,在计算某型航

空发动机涡轮二级叶片室温静频的基础上,分别研

究了离心力场、气动力场、温度场及热力场对振动模

态的影响,并将计算结果进行了对比。

1 叶片振动微分方程

运用Hamilton原理[13],可得:

M̈X(t)+MĠX(t)+KX(t)=F (1)

式中:X(t)为系统结点位移向量;̇X(t)和Ẍ(t)分别

为速度向量及加速度向量;M 为系统的质量矩阵,
MG 为系统的阻尼矩阵;K 为叶片的刚度矩阵;F 为

叶片受到的周期性外加激振力。
叶片在工作状态受到离心力场、气动力场、温度

场及热力场的影响,将产生附加刚度矩阵,导致应力

刚化现象并影响叶片的振动模态,在方程(1)中表现

为刚度矩阵发生变化,本文暂且将各种场产生的附

加刚度矩阵分别记为Kc、Kp、Kth和Kt。
当周期性外加激振力为零时,叶片处于自由振

动状态,对应的方程为自由振动微分方程,解此方程

可得叶片的固有振动频率。如果将叶片的初始刚度

矩阵记为K0,同时考虑到一般情况下阻尼对叶片振

动影响较小,可以忽略不计,振动微分方程变为:

M̈X(t)+(K0+Kc+Kp+Kth+Kt)X(t)=0 (2)
利用有限元方法分析叶片的振动模态,就是在

考虑不同附加刚度矩阵的情况下,求解方程(2)。

2 叶片振动模态分析

某型航空发动机涡轮二级叶片材料为高温合金

K4002,其密度为ρ=8.5×103kg/m3,其它材料参

数在不同温度下的数值见表1[14]。表中第一栏为温

度,E 为弹性模量(109N/m2),γ 为泊松比,λ 为热

导率(W/(m·℃)),α 为热膨胀系数(10-5/℃)。
分别对室温静态、离心力场、气动力场、温度场、热力

场对叶片模态的影响进行分析,叶片的振动频率见

表2,叶身的应力分布见图1。
表1 不同温度下K4002合金材料参数

Tab.1 MechanicalparametersofK4002withdifferenttemperature

参数 20℃ 100℃ 200℃ 300℃ 400℃ 500℃ 600℃ 700℃ 800℃ 900℃ 1000℃
E 194 188 185 181 176 169 163 156 151 149 135
γ 0.223 0.204 0.206 0.206 0.223 0.190 0.198 0.199 0.217 0.286 0.253
λ - - 8.37 8.79 9.63 10.47 12.14 14.24 16.33 18.42 20.93
α - 1.23 1.26 1.29 1.31 1.34 1.37 1.41 1.45 1.51 1.57

表2 各种情况叶片固有振动频率

Tab.2 Naturalfrequencyoftheblade Hz

阶次
室温

静频

离心力场 气动力场 温度场 温度场及热力场 综合

频率
绝对

偏差

相对

偏差
频率

绝对

偏差

相对

偏差*
频率

绝对

偏差

相对

偏差
频率

绝对

偏差

相对

偏差*
频率

绝对

偏差

相对

偏差

1 558.49 732.02 173.53 31.07 558.72 0.23 4.12 490.3 -68.19 -12.10 490.38 0.08 1.63 681.89 123.4 22.10
2 1547.00 1634.00 87.00 5.62 1547.20 0.20 1.29 1356.6 -190.40 -12.31 1356.60 0.00 0.00 1454.80 -92.2 -5.96
3 2574.70 2668.40 93.70 3.64 2576.40 1.70 6.60 2241.4 -333.30 -12.95 2241.60 0.20 0.89 2334.60 -240.1 -9.33
4 2944.20 3052.10 107.90 3.66 2946.80 2.60 8.83 2550.2 -394.00 -13.38 2550.60 0.40 1.57 2691.80 -252.4 -8.57
5 5269.30 5445.30 176.00 3.34 5271.70 2.40 4.55 4603.4 -665.90 -12.64 4604.20 0.80 1.74 4806.00 -463.3 -8.79
6 7349.60 7445.80 96.20 1.31 7356.10 6.50 8.84 6379.5 -970.10 -13.20 6380.90 1.40 2.19 6500.70 -848.9 -11.55

注:*该列数据乘以10-2
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图1 叶身应力分布

Fig.1Stressdistributionoftheblade

2.1 室温静态模态分析

模态分析之前,首先建立叶片的有限元模型。
建模时所选取直角坐标系的X 轴沿发动机主轴方

向,Y 轴沿周向,Z 轴沿径向,利用 UG建立叶片的

实体模型。之后,将实体模型导入有限元软件AN-
SYS中,采用20节点六面体单元Solid95划分网

格,共划分了132068个单元,183298个节点。
室温静态模态分析,就是在除K0 以外其它附

加刚度矩阵为零的条件下求解方程(2),求解过程

中,采用20℃时的材料参数,并考虑到振动下传[10]

对叶片固有振动频率及振型的影响,固支叶片棕树

形榫头的第1到第5级榫齿,计算结果见表2,振型

见图2。可见,叶片的一阶振动为沿Y 轴方向的一

弯振动,对应的频率为558.49Hz,二阶振动为沿X
轴方向一弯振动,对应的频率为1547.00Hz,后续

各阶均为弯扭组合振动。

图2 室温静态叶片振型

Fig.2 Modeshapesatroomtemperature

2.2 离心力场对模态的影响

研究离心力场对模态的影响时,方程(2)中,

K0、Kc 不等于零,Kp、Kth和Kt 都等于零,材料参数

及边界约束与室温静态相同。计算过程中,首先按

发动机的最大转速[14],给叶片施加绕发动机转轴(X
轴)1323.7rad/s(12640r/min)的旋转角速度(见
图3),对叶片进行结构分析,得到叶片的离心应力

分布(见图1(a)),然后以离心应力为预应力,对叶

片进行模态分析,得到叶片的振动频率见表2。数

据显示,相较于室温静态,离心力场作用下的叶片各

阶振动频率都有所增大,其中变化最大的是一阶频

率,即沿Y 轴方向的一阶弯曲振动,频率值改变了

173.53,相对变化为31.07%。其次是二阶振动,即
沿X 轴方向的一阶弯曲振动,频率值改变了87.00,
相对变化为5.62%。其余各阶振动频率的变化均

不大,且整体相对变化量呈逐渐减小趋势。离心力

场对一阶振动频率影响较大是因为其节线在叶根部

位,而叶根部位正好是离心应力最大部位,即离心应

力对叶片刚度影响最强的部位。这也说明,一阶弯

曲振动是该叶片最危险的振动模式,也是该型发动

机在工作中最需要关注且必须避开的振动模态。

图3 离心及气动力场

Fig.3 Centrifugalandaerodynamicfield

2.3 气动力场对模态的影响

分析叶片气动力场对叶片模态的影响时,方程

(2)中,K0、Kp 不等于零,Kc、Kth和Kt 都等于零,材
料参数及边界约束与室温静态相同。计算过程中,
首先在叶盆面施加0.15MPa的气动载荷[14],见图

3。对叶片进行结构力学分析,得到叶片的气动应力

分布见图1(b),然后,以气动应力为预应力,分析叶

片的振动模态,得到叶片的振动频率见表2。
表2数据显示,相比于室温静态,气动力场对叶

片振动频率的影响不超过0.1%。原因是气动应力

的量值不大,最大值仅为190MPa,且大应力区域较

小,导致附加刚度矩阵也较小,所以,分析叶片工作

状态下的振动模态时,可以忽略气动力场的影响。

2.4 温度场对模态的影响

考虑温度场对叶片振动模态的影响时,分为热

分析和结构分析2部分,属于热固耦合分析,首先需

要定义热单元,而且热单元要和结构单元相匹配,二
者的形状及节点数要一致,本文选用的热单元为

Solid90,结构单元为Solid95。
表3显示了叶片在最大工作转速下不同部位的

温度测量值[14]83􀆼116,按照表3的数据对叶片加载温

度边界(图1),并按表1的数据设置材料参数,对叶

片进行热分析,得到叶片的温度场见图4。然后,将
热单元转换为结构单元,进行温度场耦合,对叶片进
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行模态分析。模态分析时,方程(2)中K0、Kt 不等

于零,Kp、Kth和Kc 都等于零,边界约束与室温静态

相同,计算结果列于表2之中。

  表2数据显示,考虑温度场后,相比于室温静

态,叶片的各阶振动频率都有所降低。原因是温度

越高,叶片的弹性模量越小,刚度矩阵变化越大。
表3 叶片不同部位温度

Tab.3 Theblade’stemperatureatgivenlocations

部位 锁颈 叶根 1/4叶高 1/2叶高 3/4叶高 叶冠

T/℃ 734 875 920 918 900 838

图4 温度分布云图

Fig.4 Temperaturedistribution

2.5 热力场对模态的影响

考虑热应力对叶片振动模态的影响时,计算边

界条件与2.4节完全相同,只是在得到叶片温度场

并将其耦合到结构单元后,先进行结构分析,得到叶

片的热应力,然后再以热应力为基础对叶片进行含

预应力的模态分析,此时,方程(2)中,K0、Kth和Kt

不等于零,Kp、Kc 等于零,计算结果列于表2之中。

表2显示,与只考虑温度场时的计算结果相比,

热应力几乎不影响叶片的固有振动频率。原因是热

应力的量值较小,最大值仅为133MPa,大应力区域

也较小,导致附加刚度矩阵很小,见图1(c),所以,

分析叶片工作状态下的振动模态时,可以忽略热应

力的影响。

2.6 综合模态分析

由上述分析可知,影响叶片振动模态的主要因

素是离心力场和温度场,分析叶片的振动模态时需

要综合考虑离心力场和温度场的影响,此时叶片的

自由振动微分方程为:

M̈X(t)+(K0+Kc+Kt)X(t)=0 (3)

分析过程分3步:① 如2.4节所述进行热分

析,得到叶片的温度场并将其耦合到结构单元;②
加载离心力场,进行结构分析,得到考虑温度场的离

心应力分布,见图1(d);③ 以离心应力场为预应力

对叶片进行模态分析,得到叶片的固有振动频率(见
表2)及各阶振型(见图5)。

图5 合状态叶片振型

Fig.5 Modeshapesinmultiplefields

  表2数据表明,在温度场和离心力场的综合作

用下,叶片的各阶固有振动频率均发生变化,其中一

阶振动频率增大,其余各阶频率减小。说明对于一

阶频率,离心力场比温度场的影响大,而对于其余各

阶频率,温度场比离心力场的影响大。另外,由图5
可以看出,综合作用下,叶片的一阶振动仍然为沿Y
轴方向的一弯振动,对应的频率为681.89Hz,二阶

振动仍然为沿X 轴方向的一弯振动,对应的频率为

1454.8Hz,后续各阶均为弯扭组合振动。而且,除
三、四阶振动的节线位置稍有变化外,其余各阶振型

图和室温静态下基本相同,因此可以看出所考虑的

各种因素对叶片的振型影响很小。

3 结论

本文对工作环境中各种因素对发动机叶片固有

振动频率及模态的影响进行了研究,得出了结论:

1)离心力场、气动力场、温度场及热力场等因素

对叶片的振动型态影响很小。

2)气动力场及热力场几乎不影响叶片的振动

频率,在分析叶片的振动模态时,可以忽略这2个因

素,但必须考虑离心力场及温度场的影响。此时叶

片的自由振动微分方程可以近似为:

M̈X(t)+(K0+Kc+Kt)X(t)=0
3)离心力场导致叶片的振动频率增大,但工作

环境温度场导致叶片频率减小。

4)在离心力场和温度场的共同作用下,叶片工

作状态下的固有振动频率发生明显变化,其中一阶

频率增大,其余各阶频率减小。
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