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摘要　对引起航空发动机压气机高压转子叶片振动故障的原因进行了分析．指出压气机在某种非正常工作

状态下产生的高声强噪声中所包含的高强度声波，是激起转子叶片共振或颤振的原因之一，通过理论分析

和实验研究，得出了如下结论：当转子叶片在机械激振和气动激振作用下已处于高应力工作状态时，如果再

叠加由声波激起的共振应力，就会导致裂纹甚至折断．
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引 言

压气机转子叶片是航空发动机的关键零部件

之一，对发动机的整体性能特别是安全性和可靠性

影响重大．转子叶片数量多、工作条件恶劣，不仅高
速旋转时所承受的离心负荷大、叶尖速度高（例如，

ＧＥ９０和Ｆ１００两种型号的高压压气机转子叶片叶
尖速度分别为４５５ｍ／ｓ、４６０～４７０ｍ／ｓ），而且处于
气流场、压力场、声场、温度场等多场耦合的复杂工

作环境下，致使其静、动应力水平均较高，往往容易

因振动而产生高循环疲劳裂纹甚至折断，造成严重

事故．据统计，叶片振动故障大约占航空发动机结
构类故障的三分之一，诸如裂纹、折断等叶片故障

绝大部分是因叶片振动引起的［１］．图１、图２是国
内、外发动机结构类故障和转子叶片故障的主要类

型统计图．

图１　国内外发动机结构类故障的统计
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转子叶片故障多因振动引起，振源有机械激

振和气动激振，这已经形成了共识．本文通过试验

研究阐明声波激励是转子叶片振动的另一个振源，

高声强噪声中所包含的高强声波可能促成叶片振

动损坏，对发动机结构件的破坏不可忽视．

图２　国内外发生的叶片故障的主要类型统计
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１　压气机转子叶片振动故障原因分析

航空发动机工作时，引起压气机转子叶片振动

的主要激振力为周期性激振力，可分为机械激振和

气动激振两类．机械激振主要由盘片耦合引起，叶
片的振动是一种参数振动．气动激振则包括尾流／
前流、进气畸变、失速、气动失谐等，其中由上游静

叶尾流造成的尾流激振是最普遍也是最主要的一

种，图３是粘性尾流使转、静叶片相互作用的示意
图．

转子叶片的振动形式主要有强迫振动、自激振

动（颤振）等形式．当激振力的频率与转子叶片的

某阶固有频率或其倍频、分频相同时，便会激起转

子叶片的共振或主共振、亚谐共振、超谐共振．当高
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性能要求、高优化结构的转子叶片承受复杂的高气

动载荷、其气动弹性稳定性大幅降低时，就会引起

叶片的气动弹性耦合自激振动（颤振）．任何形式
的共振和颤振都会使转子叶片的振幅急剧增大，导

致裂纹失效和破坏．

图３　粘性尾流使转子／静子相互作用
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由于机械激振和气动激振是可能造成叶片振

动损坏的主要原因，所以在航空发动机的设计、研

制和生产、使用过程中都会对这两种因素进行充分

考虑，使其在各种可以预设的工作状态下都不会激

起叶片的共振和颤振．可是即便如此，在国内外仍
然不断地出现了一些航空发动压气机叶片因振动

而出现裂纹甚至折断的恶性事故．这说明目前在航
空发动机压气机设计、研制和生产方面仅考虑了机

械激振和气动激振，可能在理论源头上留下了隐

患，应该还有别的不该忽略的激振因素被遗漏掉

了．
文献［２］指出：“涡扇发动机中，频率较高（通

常为３～４ＫＨｚ）的离散噪声，会对发动机结构件造
成严重的疲劳破坏威胁．通常认为疲劳破坏的频率
在０．１～１ＫＨｚ范围内，而发动机结构件的基频即
在此范围内．３～４ＫＨｚ的噪声会造成结构件的强迫
振动，可能与其４～５阶谐振频率耦合，造成共振”．
可见，高声强噪声中所包含的高强声波激振，对发

动机结构件的破坏威胁实为一种不可忽视，必须考

虑的因素．文献［３］则更进一步，直接针对压气机
高压转子叶片的振动问题指出：“高幅振动也有可

能是与失速或通道内的声共振相联系的．因为声源
是相对于转子移动的，声共振发生在发动机非正常

工作状态”．但是，这些意见并未引起人们的充分重
视，也没有对其进行更深入地研究．

国内在迄今为止的所有的航空发动机压气机

叶片故障诊断和处理工作中，均未将声激振因素考

虑其中．航空发动机在工作时会发出高强度噪声，

这是众所周知的事实．而高声强噪声中所包含的高
强声波对转子叶片的激振作用也必然会存在，对此

视而不见显然是不妥的．图４是发动机噪声源的示
意图．

图４　涡扇发动机的噪声源

Ｆｉｇ．４　Ｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅｎｏｉｓｅｓｏｕｒｃｅ

由图４可知，在各种噪声源中，以压气机本身
产生的噪声离转子叶片最近．文献［４］指出：“发动
机可调静子叶片在某些非设计状态工作时，会象簧

鸣乐器中的簧片一样发出非设计状态的高强噪声，

成为距离仅３ｍｍ左右的转子叶片的激振源，当其
中所包含的高强声波频率与转子叶片的某阶固有

频率或其整数倍、分数倍相同且声强足够大时，转

子叶片就会发生共振（主共振或次谐共振），还可

能发生由声波激起的气体流场气动特性和流场结

构变化而导致的颤振”．这一结论有其理论根据．我
们知道，声波源于某振动物体（如可调静子叶片），

经弹性介质（如空气）传导后可以进入另一个物体

（转子叶片），并在所进入的物体内部形成应力波，

当能量足够大时会导致物体破坏．这是因为正常情
况下，物体内粒子间因核力的平衡作用，处于稳定

状态．当外源同频声波能量传导进入物体内时，使
原本相对稳定的粒子在声波能量作用下形成合频

（共振）增量，如这种情况持续出现，首次接受了声

波能量的粒子就会成为振动粒子，即成为接受了声

波的物体内的第一个共振能量源，同时沿声波传导

方向对相邻的粒子产生振动挤压，使之也成为不稳

定粒子．物体接受了与自身固有频率同频的声波
后，在连续的共振、粒子移位挤压作用下，使物体内

的声波作用区成为不平衡粒子区，粒子稳定结构变

异，物体强度下降，如果物体内因粒子移位产生粒

子垮塌效应，使粒子不平衡区增大，就会形成裂纹

或断裂．
当然，以上分析是基于纯理论意义上的．在实

际的转子叶片振动问题中，由于高强声波的能量毕
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竟较小，且由其引起的共振和颤振会与由机械激振

和气动激振引起的振动发生耦合，并在多数情况下

会因相位不同步的原故而受到抑制，所以单纯由声

激振引起叶片损坏的可能性是微乎其微的［５］．但
是，由于声激振因素的存在，必然形成声—固耦合，

即适频声波作用于转子叶片，引起叶片共振（主共

振或次谐共振［６］）；同时还会形成声—气耦合，即

声波作用于气体流场，引起气动特性和流场结构的

变化，从而有可能诱发转子叶片颤振．当上述声—
气—固耦合振动状态形成、并且转子叶片在机械激

振和气动激振共同作用下已处于高应力工作状态

时，如果再叠加上由声波激振引起的共振或颤振应

力，那就会起到推波助澜、雪上加霜的作用，导致叶

片损坏．
可见，目前在航空发动机压气机设计研制和生

产使用方面，仅对机械激振和气动激振可能导致的

转子叶片振动损坏进行充分考虑是不够的．压气机
内高声强噪声中所包含的高强声波对转子叶片的

激振因素不可忽视．因此，这项研究对转子叶片的
振动控制［７］是很重要的．

２　压气机转子叶片的模态分析

结构的固有频率和各阶振型是结构的主要振

动特性，是结构承受动力荷载设计中的重要参数，

是其它各类动力学分析的基础．对转子叶片进行模
态分析，了解和掌握转子叶片的固有振动特性，是

避免转子叶片造成振动损坏的一项重要工作．用
ＡＮＳＹＳ软件对结构进行模态分析，忽略非线性特
征，设定材料为各向同性，温度为恒定的常温状态．
图５是某航空发动机压气机高压一级转子叶片（以
下称为０号叶片）的有限元分析模型，网格按１ｍｍ
划分．

图５　转子叶片有限元分析模型
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计算得到转子叶片振动的前６阶固有频率值
分别为：７１２Ｈｚ、２１２１Ｈｚ、３２０１Ｈｚ、５５７５Ｈｚ、６５０４Ｈｚ、

７９２７Ｈｚ，前４阶固有频率对应的振型如图６所示．

图６　转子叶片振型 （ａ）第１阶振型 （ｂ）第２阶振型

（ｃ）第３阶振型 （ｄ）第４阶振型

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｄａｌｏｆｒｏｔｏｒｂｌａｄｅ（ａ）Ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｍｏｄａｌ

（ｂ）Ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｍｏｄａｌ（ｃ）Ｔｈｉｒｄｏｒｄｅｒｍｏｄａｌ（ｄ）Ｆｏｕｒｔｈｏｒｄｅｒｍｏｄａｌ

对转子叶片进行谐响应分析，就是模拟转子叶

片在已知频率的声波作用下的响应．声波作用在转
子叶片上，在５个节点上测量振动响应．５个节点
的位置是：节点２和节点１５１在叶片的前端，节点
２２２１在叶片的中心部，节点１８６６和节点２０２４靠
近叶片的根部．频率范围为４００－３０００Ｈｚ，扫描频
率的步长为５Ｈｚ，５个测点的谐波响应见图７．

在４００－３０００Ｈｚ频率范围内，转子叶片有２个
峰值，对应其前２阶固有频率．在节点２，２个峰值
分别为０．３８×１０－３、３．１８×１０－３，第２阶固有频率
对应的响应峰值大．在节点 １５１，２个峰值分别为
０．２５×１０－３、４．６×１０－３，，第２阶固有频率对应的
响应峰值大．在节点２２２１，２个峰值分别为０．１１×
１０－３、０．７３×１０－３，第２阶固有频率对应的响应峰
值大．在节点１８６６，２个峰值分别为０．２×１０－５、０．
３１×１０－４，第２阶固有频率对应的响应峰值大．在
节点２０２４，２个峰值分别为 ０．０１×１０－５、０．８７×
１０－４，第２阶固有频率对应的响应峰值大．声激励
谐响应分析表明，５个测点的响应都是第２阶固有
频率对应的峰值大．叶片的前端振幅大，靠近叶片
的根部振幅小．

谐响应分析表明峰值对应的频率均为转子叶

片的固有频率，没有出现次谐波共振．声激励频率
离开固有频率，曲线平坦，响应非常小，说明转子叶

片只有在共振的时候才会出现大的振幅．共振响应
峰非常陡峭，说明转子叶片的结构阻尼很小．阻尼
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小，结构振动的幅值衰减很慢，容易使转子叶片产

生疲劳破坏．以上只是一些初步分析，因为扫描频
率的步长比较大，可能会有遗漏．

图７　转子叶片谐响应 （ａ）２节点 （ｂ）１５１节点

（ｃ）２２２１节点 （ｄ）１８６６节点 （ｅ）２０２４节点

Ｆｉｇ．７　Ｈａｒｍｏｎｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｒｏｔｏｒｂｌａｄｅ（ａ）２ｎｏｄｅ（ｂ）１５１ｎｏｄｅ

（ｃ）２２２１ｎｏｄｅ（ｄ）１８６６ｎｏｄｅ（ｅ）２０２４ｎｏｄｅ

３　压气机转子叶片的声激振试验

声激振转子叶片试验，是研究高强声波引起

叶片损坏的一项重要工作．由于条件所限我们没有
找到０号叶片的实物件，故分别对虽无图纸资料但
有实物件的另两种材质、型号不同的压气机高压一

级转子叶片（以下分别称为１号叶片和２号叶片）
进行了声激振试验研究．首先测定了两种叶片的固
有频率和１号叶片的疲劳极限．然后进行两种叶片
对单纯声激振的振动响应实验．最后进行了１号叶
片的机械激振叠加声激振折断实验．

３．１　系统准备和调试工作
（１）振动试验台和专用夹具由某航空发动机集

团公司技术中心振动实验室提供，并做好调试准备．
（２）选择单个喇叭最高声压值达１５０ｄＢ，工作

频率范围可在１００ＨＺ至８７００ＨＺ之间变化的喇叭
为激振声源．

（３）调试发现，通过“人”字型传声筒将两只同

等功率喇叭连接可使最高声压值提高３ｄＢ；在功放
一定时，安装喇叭筒可以有效提高声压级．

（４）为在叶栅试验器上试验做准备，对喇叭按
照不同的位置和角度进行了反复的调试．

（５）完成了应力测试系统、声压测试系统调试，
对比标准等工作，可以实现准确的应力、声压测量．
３．２　转子叶片固有频率和疲劳极限的测定实验

实验目的：测定两种叶片的弯曲振动１～４阶
固有频率和１号叶片的疲劳极限．

实验方法：将转子叶片安装在专用夹具上，以

喇叭为激振源对其进行激振．将声压调至１５０ｄＢ，
频率由１００ＨＺ慢慢上调，记录使转子叶片产生共
振的声频即为对应的叶片固有频率．试验结果见表
１．其振型如图８、图９所示．

表１　叶片弯曲振动固有频率和疲劳极限的测定实验数据

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｏｆｂｌａｄｅ

ｂｅｎｄｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｆａｔｉｇｕｅｌｉｍｉｔ

Ｂｌａｄｅ
ｎｕｍｂｅｒ

Ｆｉｒｓｔ
ｎａｔｕｒａｌ
Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
（Ｈｚ）

Ｓｅｃｏｎｄ
ｎａｔｕｒａｌ
Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
（Ｈｚ）

Ｔｈｉｒｄ
ｎａｔｕｒａｌ
Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
（Ｈｚ）

Ｆｏｕｒｔｈ
ｎａｔｕｒａｌ
Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
（Ｈｚ）

Ｆａｔｉｇｕｅ
ｌｉｍｉｔ
（ＭＰａ）

１ ６６４ ２０３１ ２６５６ ３９２５ ５２３
２ ６４３ １８００ ３０１９ ４６９３

图８　１号叶片２、３、４阶振型

Ｆｉｇ．８　２，３，４－ｏｒｄｅｒｍｏｄａｌｏｆＮｏ．１ｂｌａｄｅ

图９　２号叶片２、３、４阶振型

Ｆｉｇ．９　２，３，４－ｏｒｄｅｒｍｏｄａｌｏｆＮｏ．２ｂｌａｄｅ

试验结果讨论：１号、２号叶片的固有频率均较
０号叶片为低，由于叶型不同，这是正常的．而２号
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叶片由于其形状与０号叶片大致相似，所以其试验
所得２、３、４阶振型的结果（图９）与０号叶片的理
论分析结果（图６：ｂ、ｃ、ｄ）基本吻合．
３．３　转子叶片对单纯声激振的振动响应实验

实验目的：确定两种叶片在静止状态下，对单

纯声波激振的振动响应规律；确定最大应力值及其

所在位置，以及与其对应的声波状态（频率，声强）

试验方法：将转子叶片安装在专用夹具上，保

持静止状态，用选定声源激振．
（１）试验时，声源距转子叶片５ｍｍ，调节喇叭

功率输出，使得传声器测量声压值达到１５０ｄＢ，保
持喇叭输出功率不变，调节信号发生器输出频率，

使得应变计测得应力值达到最大，此频率为叶片固

有频率，叶片处于共振状态．在此情况下，对１号叶
片测得其叶背距叶根５ｍｍ处应力达到最大值，为
６４ＭＰａ（见图１０）．对２号叶片测得其叶背距叶根
１５ｍｍ处应力达到最大值，为６９．２ＭＰａ（见图１１）．

图１０　１号叶片最大应力点位置

Ｆｉｇ．１０　ＭａｘｉｍｕｍｓｔｒｅｓｓｐｏｉｎｔｏｆＮｏ．１ｂｌａｄｅ

图１１　２号叶片最大应力点位置

Ｆｉｇ．１１　ＭａｘｉｍｕｍｓｔｒｅｓｓｐｏｉｎｔｏｆＮｏ．２ｂｌａｄｅ

（２）对１号叶片，在测试过程中，改变声源距
叶片的距离，声压和应力均会相应变化．以叶背距
叶根５ｍｍ处为监测点，观察应力变化情况．测试结
果如表２．

（３）对１号叶片，使声源距叶片为１５ｍｍ，调节
声频使叶片最大应力点位置处应力达到最大值，然

后改变声压，测量应力变化情况，结果如表３．
表２　声源距离与声压值及１号叶片动应力关系表

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｔａｂｌｅｂｅｔｗｅｅｎｓｏｕｎｄｒｅｓｏｕｒｃｅ

ｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓｔｒｅｓｓｏｆＮｏ．１ｂｌａｄｅ

Ｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｓｏｕｎｄ
ｒｅｓｏｕｒｃｅａｎｄｂｌａｄｅ（ｍｍ）

Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
（Ｈｚ）

Ｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ
（ｄＢ）

ｓｔｒｅｓｓ
（ＭＰａ）

５ ６１５．６ １５０ ６４
１０ ６１５．６ １４５．８ ４０．８
１５ ６１５．６ １４１．２ ３０
２０ ６１５．６ １４１ ２４
２５ ６１５．６ １４０ ２３．６
３０ ６１５．６ １４０ ２１．８
３５ ６１５．６ １４０ １９
４０ ６１５．６ １３８ １７
４５ ６１５．６ １３７．２ １５．２
５０ ６１５．６ １３７ １２．８

表３　不同声压与１号叶片最大应力点的应力值关系表

Ｔａｂｌｅ３　Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｔａｂｌｅｂｅｔｗｅｅｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ａｎｄｓｔｒｅｓｓｏｆｍａｘｉｍｕｍｓｔｒｅｓｓｐｏｉｎｔｏｆＮｏ．１ｂｌａｄｅ

Ｄｉｓｔａｎｃｅ（ｍｍ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ（Ｈｚ）Ｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ（ｄＢ） ｓｔｒｅｓｓ（ＭＰａ）
１５ ６６６．２ １５０ ４１．３
１５ ６６６．２ １４０ ２０．８
１５ ６６６．２ １３０ ８．５４
１５ ６６６．２ １２０ ３．５３

（４）实验结果讨论

① 由表２可知，随着声源与转子叶片距离的
缩短，１号叶片上最大应力值迅速增加，５ｍｍ时为
６４ＭＰａ已超过该叶片疲劳极限 ５２３ＭＰａ的 １２％．
而在实际的航空发动机压气机工作时，作为主要发

声源之一的可调静子叶片距转子叶片仅 ３ｍｍ左
右，此时转子叶片上的实际最大声激振应力必然大

大超过６４ＭＰａ．可见，声激振对转子叶片的振动有
着不可忽视的贡献．

② 本次试验，１号叶片的固有频率为 ６１５．
６Ｈｚ，低于前面固有频率测定实验中的６６４Ｈｚ．这是
因为每次试验用的只是同一型号但不是同一枚叶

片，而每枚叶片的固有频率虽大致相同，但也有差

别．

③ 作用在转子叶片叶面上的声压和叶片中的
最大振动应力均与声源距离成反比．随着距离的增
加，声压逐渐减小但减小幅度并不大，而最大应力

的降低幅度则很大，当距离为５０ｍｍ时，其值仅为
１２．８ＭＰａ，不到５ｍｍ时６４ＭＰａ的２０％．由此可得
结论：由发动机风扇、燃烧室、涡轮、尾喷口等发出

的高强声波因其距转子叶片较远，其对叶片的激振

６１



第１期 林左鸣等：航空发动机压气机转子叶片声激振试验研究

贡献应可忽略不计．而压气机噪声特别是可调静子
叶片和转子叶片本身发出的高强声波才是造成声

激振破坏的主要原因．

④由表 ２可知，当距离依次增大为 ２５、３０、
３５ｍｍ时，声压虽均为１４０ｄＢ，但最大应力值仍然依
次减小．这说明距离和声压虽彼此相关，但他们在
影响振动应力方面又有着各自独立的作用．

⑤ 由表３可知，试验叶片的固有频率略高于前
面测得的数值，原因如前．在声源发出的声波激起叶
片共振时，若保持距离不变，则在声压降低幅度不是

很大的时候，叶片中的最大应力值也会迅速减小．声
压每降低１０ｄＢ，最大应力值就会减小５０％左右．
３．４　转子叶片的机械激振叠加声激振折断实验

实验目的：了解声波激振对转子叶片振动破坏

的影响权重．
实验方法：将１号叶片以专用夹具安装于振动

台上，调节振动台频率，与叶片一弯固有频率相同，

试验时振动台基础振动应力值达到该叶片的疲劳

极限，即５２３ＭＰａ，为了达到折断效果，调试声激振
系统，使扬声器声压级达到１５０ｄＢ，频率与叶片的
一弯固有频率相同，扬声器与振动台一起对叶片进

行激振．
（１）试验时，振动台与扬声器激振叠加形成拍

状振动，叶片拍振最大值５７２．５ＭＰａ，最小值５０２．５
Ｍｐａ．出现拍振现象是由于两套系统（机械激振、声
波激振）发出频率不同步造成的．由于两套系统的
信号要分别通过“数－模转换、放大、电－磁相互作
用”等环节，信号相位很难调节一致．两个相近频率
信号叠加，就会产生拍振现象（见图１２）．

图１２　拍振现象

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｃｌａｐ－ｖｉｂｒａｔｉｏｎ

整个试验共进行６×１０７次振动循环后，１号叶
片产生裂纹，裂纹位置在叶背距叶根５ｍｍ处附近，
与单纯声激振时测得的最大应力所在位置接近．试
验数据见表４．

表４　１号叶片机械激振叠加声激振疲劳试验数据

Ｔａｂｌｅ４　Ｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄ

ａｃｏｕｓｔｉｃｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｏｆＮｏ．１ｂｌａｄｅ

ｌｏａｄｉｎｇ
ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
（Ｈｚ）

ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ
ｓｔｒｅｓｓ（ＭＰａ）

ｖｉｂｒａｔｉｏｎ
ｓｔａｔｅ

ｓｈａｋｉｎｇｔａｂｌｅ ６７４．１ ５２３ ｒｅｓｏｎａｎｃｅ
ｌｏｕｄｈａｉｌｅｒ ６７４ １０３ ｒｅｓｏｎａｎｃｅ

ｓｈａｋｉｎｇｔａｂｌｅ＋ｌｏｕｄｈａｉｌｅｒ Ｍａｘ：５７２．５；Ｍｉｎ：５０２．５ｃｌａｐｖｉｂｒａｔｉｏｎ

（２）实验结果讨论

① 当振动台机械激振使１号叶片最大应力达
到疲劳极限５２３ＭＰａ时，理论上应可进行无限次振
动循环而不会破坏．实践上该型叶片的疲劳极限也
是在１０８振动循环次数后仍未出现裂纹而确定的．
在本试验中，加上声激振因素后，在６×１０７次振动
循环时叶片产生裂纹，已经破坏．这说明声激振确
实是引起转子叶片高循环疲劳破坏的原因之一．

② 由于该试验叶片固有频率偏高，加上为了达
到振断目的，设计装夹刚度较高，故其声激振最大应

力值也高达１０３ＭＰａ．但当声激振与振动台机械激振
共同作用于该叶片时，并没有出现疲劳极限和声激

振应力两者相加为６２６ＭＰａ的情况，而是表现为最大
应力５７２．５ＭＰａ、最小应力５０２．５ＭＰａ．这说明两者并
非简单的算术叠加，而是耦合形成了拍振．

４　结 论

通过理论分析和实验研究，以及对实验结果的

分析讨论，可得如下结论：

（１）压气机内的高声强噪声中所包含的高强
声波一旦出现、且频率与转子叶片的某阶固有频率

或其倍频、分频相同时，就会激起转子叶片共振（主

共振或次谐共振）．当声源距转子叶片５ｍｍ（或低
于５ｍｍ）、且声强达到１５０ｄＢ（或以上）时，声激振
引起的最大应力可达转子叶片疲劳极限的１２％以
上．声激振对转子叶片的振动贡献不可忽视．

（２）在本文的谐响应分析和试验实测中，均没
有出现谐波共振．但鉴于本文研究的精度，亚谐共
振和超谐共振的因素仍不可排除，还有待进一步的

研究．转子叶片的结构阻尼很小，振动的幅值衰减
很慢，转子叶片的高频振动容易产生疲劳破坏．

（３）声激振（共振）应力与转子叶片距声源的
距离密切相关．距离越小、应力越大，距离越大、应
力越小．当声源距离转子叶片超过５０ｍｍ时，其声
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激振影响即已大大减弱．
（４）声波激振与机械激振的叠加并非简单的

算术相加，而是耦合形成了拍状振动，即拍振．拍振
对转子叶片的破坏影响除高循环疲劳破坏外，其他

影响机理还有待进一步研究．
（５）一般情况下，单纯的声波激振不能造成转

子叶片的破坏．但在压气机实际工作过程中，当转
子叶片在机械激振和气动激振作用下已处于高应

力工作状态时，如果再加上声激振的影响，就会使

振动应力进一步加大，并造成转子叶片的破坏．
（６）目前在航空发动机压气机转子叶片振动

分析设计研制中，仅考虑了机械激振和气动激振两

种因素，显然是不够的．应将声波激振的因素纳入．
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