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摘　 要:在全世界各种航空事故中ꎬ机翼叶片损坏的情况频繁发生ꎬ且损坏的大半是叶片结构ꎮ
大多数的叶片损坏是强度失效或者振幅过大引起的ꎮ 所以对叶片减振措施进行研究十分重

要ꎮ 使用二维整体－局部统一滑动模型公式ꎬ通过能量法求解所用模型中的等效刚度和等效阻

尼ꎮ 根据改编的涡轮叶片振动计算分析程序ꎬ计算阻尼结构减振效果ꎬ分析输入不同外激励下

产生各种正压力时的减振效果ꎮ 计算结果表明:二维摩擦振动加上阻尼器后ꎬ叶片的振幅明显

减少ꎬ减振效果良好ꎮ
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０　 引言

叶轮机械中叶片的大应力高循环疲劳断裂是一种常

见的故障模式ꎬ无论是研制阶段还是开始批量生产后ꎬ设
计师们必须高度重视叶片振动引起的故障ꎮ 为了减少航

空发动机的振动故障率ꎬ除采取避开共振频率、颤振频率

等措施外[１] ꎬ还采用在叶片之间增加阻尼的方法ꎬ故研发

了多种减振技术形式ꎬ目前应用最频繁的减振措施是添加

叶片摩擦阻尼ꎮ
在发动机叶片中ꎬ为了增加叶片之间的阻尼常用干摩

擦阻尼ꎮ 干摩擦阻尼因受外部因素的影响较小而得到广

泛的应用且应用前景良好ꎮ 由于计算机硬件和各种专业

软件的高速发展ꎬ使有限元的使用变成了可能ꎬ国内外学

者建立了很多摩擦接触模型[２] ꎬ使用有限元的方法和软

件理论模拟的方法进行摩擦研究ꎬ对于缘板阻尼器[３－６] 和

叶冠阻尼器[７－１０]的研究比较多ꎮ 现在常用的航空发动机

干摩擦减振结构有叶片轮缘结构、凸台结构和加叶冠等ꎬ
这些结构的减振机理相似ꎮ 叶箍、叶环和叶冠(多见于涡

轮叶片)的设计多用在低压涡轮上ꎬ添加这些结构目的

是:１)改变叶片的质量分布ꎬ能够改变叶片的模态、振型、

刚度、强度和应力的分布形式ꎬ从而改变因为叶片过长而

在航空发动机工作过程中存在的共振、颤振不稳定性等问

题ꎬ使叶片发生共振的频率避开发动机主要工作转速区ꎬ
让颤振振幅在设计振幅之内ꎻ２)更好地使用摩擦消耗结

构能量的机理来降低叶片的振动幅度ꎬ当叶片与叶片附属

装置、阻尼结构之间因为相对运动进行摩擦时ꎬ这种运动

能够消耗叶片 /盘整体的振动能量ꎬ也能让振动的幅值减

小ꎬ以此来实现减振的效果ꎮ
由于实际摩擦过于复杂ꎬ在进行理论计算时需要对边

界条件进行一定的约束和简化ꎮ 为此ꎬ本文针对添加干摩

擦阻尼对叶片进行减振特性分析ꎬ选用整体－局部统一滑

动模型ꎬ研究叶片二维摩擦振动加上阻尼器后的减振

效果ꎮ

１　 叶片动力学仿真分析

１.１　 二维整体－局部统一滑动模型

干摩擦阻尼器的滑动部分分为黏滞和完全滑动两种

情况ꎬ在黏滞状态下ꎬ真实的迟滞曲线见图 １ꎮ 局部滑动

模型仅考虑了图中外力未达到临界外力时的情况ꎬ即曲线
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ａｂ、ｃｈｄ 和 ｅｇｆꎮ 当外力超过系统临界外力时ꎬ局部滑动模

型就不准确了ꎻ而整体滑动模型又没有考虑黏滞状态下阻

尼片的阻尼特性和刚度特性不为常数的情况ꎮ 因此只采

用整体滑动模型或局部滑动模型都不能准确地描述真实

的振动情况ꎮ 为更全面、精确地反映干摩擦阻尼器的阻尼

特性变化情况ꎬ需要使用二维整体－局部统一滑动模型ꎮ
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图 １　 模型力与位移迟滞回线

局部滑动时使用能量法求解等效刚度和等效阻尼ꎬ整
体滑动时将阻尼片耗散的能量分为两部分ꎬ一部分用图 １
中 ｅｇｆｅ 和 ｄｃｈｄ 围成的面积表示ꎬ另一部分为图中平行四

边形 ｅｆｃｄ 围成的面积ꎬ总的耗散能量为两部分之和ꎬ如 ｙ
方向上耗散的能量为 Ｗ(Δａｙ)ꎬ因此等效阻尼系数表达

式为

ｃｅｑｙ ＝
Ｗ(Δａｙ)
πωｕ２

ｙ

(１)

式中 ω 为外激励的激振频率ꎮ 等效刚度 Ｋｅｑｙ表达式为

Ｋｅｑｙ ＝
Ｆａｙ

ｕａｙ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

－(ωｃｅｑｙ) ２ (２)

１.２　 叶片动力学仿真分析

对叶片进行简化如图 ２ 所示ꎮ 使用 ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 进行

网格划分ꎬ叶片采用 ｓｏｌｉｄ１８５ 单元分网ꎬ划分好后的有限

元模型如图 ３ 所示ꎮ 叶片材料密度为 ７ ８００ ｋｇ / ｍ３ꎬ弹性

模量为２×１０１１ Ｐａꎬ泊松比为 ０.３ꎬ摩擦系数为 ０.３３ꎮ

图 ２　 叶片结构图

图 ３　 叶片有限元模型

将网格文件导入 ＡＮＳＹＳ 进行模态求解ꎬ前 ５ 阶固有

频率及前 ３ 阶振型如表 １ 和图 ４(ａ)－图 ４(ｃ)所示ꎮ

表 １　 叶片前 ５ 阶固有频率 单位:Ｈｚ　

阶数 固有频率

１ ９ ０４７.０

２ １４ ８４６.２

３ ２０ ９９３.６

４ ３０ ０４５.１

５ ３６ ４３３.７

	B
��K��

	C
��K�� 	D
��K��

图 ４　 叶片前 ３ 阶固有频率和振型图

２　 叶片减振特性分析

进行 ３ 个叶片的减振分析ꎬ使用改编的计算程序和目

前常用的软件 ＡＮＳＹＳ 相结合ꎬ计算叶片的振动位移及摩

擦阻尼结构的减振效果ꎮ 在叶片振动响应计算过程中ꎬ先
由改编的程序计算系统的 Ｋ 和 Ｃꎬ将结果传递到 ＡＮＳＹＳ
中ꎬ利用软件自带方法求解相对与静止时的位移ꎬ再将求

得的相对位移输入到改编的计算程序中ꎬ计算在此位移下

摩擦面的滑动状态ꎬ求出第二次的 Ｋ 和 Ｃꎬ迭代回到

ＡＮＳＹＳ 软件求解第二次的位移ꎬ反复迭代ꎬ直到前后两次

计算所得相对位移差值满足给定误差要求[１ １] ꎮ
３ 个叶片的模型结构建立的添加 Ｍａｔｒｉｘ２７ 单元叶片

有限元模型如图 ５ 所示ꎬ使用 ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 进行网格划分ꎮ

图 ５　 ３ 叶片网格划分结果

在叶片轮缘上分别建立 ４ 个 Ｍａｔｒｉｘ２７ 单元ꎬ用来代替
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附属阻尼结构产生的Ｋ 和 Ｃꎬ如图 ６ 所示ꎮ ３ 个叶片的根

部固支ꎬ激励施加在中间叶片的叶尖位置ꎬ振动监测点取

在同一位置ꎮ

图 ６　 添加 ＭＡＴＲＩＸ２７ 单元

将二维摩擦时的输出位移导入 ＭＡＴＬＡＢ 进行分析ꎬ
可以看到二维摩擦有明显的减振效果ꎬ相对振幅随正压力

的变化曲线如图 ７－图 ９ꎮ 当外激励 ｆ＝ ５ Ｎ 时ꎬ减振效果最

好的最优正压力为 ５０.４ Ｎꎻ当外激励 ｆ＝ １０ Ｎ 时ꎬ减振效果

最好的最优正压力为 ２０１.６ Ｎꎻ当外激励 ｆ ＝ ２０ Ｎ 时ꎬ减振

效果最好的最优正压力为 ５４０ Ｎꎮ
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图 ７　 ｆ＝ ５ Ｎ 时相对幅值变化曲线
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图 ８　 ｆ＝ １０ Ｎ 时相对幅值变化曲线

３　 结语

二维摩擦振动加上阻尼器后ꎬ叶片的振幅明显减小ꎬ
减振效果良好ꎮ 由上述计算ꎬ可以得到以下结论ꎮ

１)不同外激励下的最优正压力不同ꎬ最优正压力的

取值随外激励的增大而增大ꎮ
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图 ９　 ｆ＝ ２０ Ｎ 时相对幅值变化曲线

２)对同一外激励下的不同正压力ꎬ可以得出存在一

个最优正压力使得叶片在发生共振时的位移最小ꎬ说明阻

尼结构对叶片的减振是有效的ꎬ并能得到最优的减振

方案ꎮ
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