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基于模型参数辨识的航空发动机风扇叶片裂纹故障诊断

张 帅

（中国飞行试验研究院，西安 710089）

摘要：为了对发动机风扇叶片裂纹故障进行精确诊断，在航空发动机故障模拟试验平台上开展了风扇叶片裂纹故障模拟试

验，对风扇转子叶片进行典型裂纹故障预置，并对风扇转子叶片产生裂纹前后的叶片典型参数进行试验测量。通过风扇转子叶片

阻尼系统及裂纹故障特征理论分析发现，裂纹叶片的模态质量和模态刚度变化会使叶片阻尼比发生明显变化。采用基于遗传算

法的模型参数辨识方法辨识风扇叶片应变响应函数，进而获取风扇叶片阻尼比。结果表明：相同叶片不同次测量试验得到的叶片

阻尼比相差 0.02%；不同叶片个体差异导致的阻尼比最大相差 2.9%；5#风扇叶片产生裂纹后的阻尼比减小了 6.4%。可见，叶片的

阻尼比对其几何特性的变化十分敏感，且通过对风扇叶片阻尼比进行模型参数对应的遗传算法辨识能够实现风扇叶片裂纹故障

诊断。
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Crack Diagnosis of Aeroengine Fan Blade Based on Model Parameter Identification
ZHANG Shuai

（Chinese Flight Test Establishment，Xi’an 710089，China）

Abstract：In order to accurately diagnose the crack fault of engine fan blade，the fan blade crack fault simulation test was carried out
on the aeroengine fault simulation test platform，the typical crack fault of fan rotor blade was preset，and the typical parameters of the fan
rotor blade before and after the occurrence of crack were measured. Through theoretical analysis of the fan rotor blade damping system and
the crack fault characteristics，it was found that the changes of the modal mass and modal stiffness of the cracked blade would significantly
change the damping ratio of the blade. The model parameter identification method based on genetic algorithm was used to identify the fan
blade strain response function，and then obtain the fan blade damping ratio. The results show that the range of damping ratios of the same
blade from different measurements is 0.02%. The range of damping ratios of different blades is 2.9%. The damping ratio of the No.5 fan
blade after cracks is reduced by 6.4%. It can be seen that the damping ratio of the fan blade is very sensitive to the change of its geometric
characteristics，and the fault diagnosis of the fan blade crack can be realized through the genetic algorithm identification of the model pa⁃
rameters corresponding to the damping ratio of the fan blade.
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0 引言

在航空发动机的发展与使用过程中，伴随着各种

类型故障的频繁发生、排除、再发生与再排除，即便是

成熟的发动机，依然会发生各类故障[1]。由于发动机

的零部件数量繁多，功能与形式不尽相同，且其故障

模式多样，因此发动机的故障发生率没有标准的统计

数据，且很难通过统计分析得到对应的规律[2]。发动

机故障类别主要有性能、结构系统以及附件系统故障

等。对航空发动机以往在使用过程中产生的故障统

计数据分析发现，结构强度故障约占其故障总数的

60%~70%，而转子叶片裂纹故障是发动机结构强度

故障中最常发生的故障类型[3]。

航空发动机转子叶片工作在高速、高负荷、高温

的复杂环境下，而叶片是将机械能转化为气体介质的

内能，或将燃气的热能转化为机械能的主要部件，转
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子叶片在工作时要承受交变扭转应力、拉压应力及机

械磨损、热腐蚀等损害，极易容易产生裂纹缺陷[4-5]。

发动机叶片裂纹的产生与扩展是飞机飞行安全潜在

的危害因素，在大应力作用下，叶片的裂纹扩展速度

很快，即使微小裂纹也很容易扩成大裂纹从而影响飞

机飞行安全[6]。苏清风等[7]通过对发动机裂纹检测技

术的研究发现，及时、准确地诊断出发动机的转子叶

片裂纹故障，预防叶片裂纹故障危害，可提高航空发

动机在飞行过程中的可靠性与安全性；于霞[8]通过对

发动机不同叶片缺陷的检测发现，风扇叶片出现裂纹

会引起其结构模态参数变化，而基于叶片振动的分析

方法是最常用的裂纹诊断方法；黎少辉等[9]采用基于

气动信号的分析方法对叶片裂纹进行辨识；王慧

等[10]、Lele[11]通过结构自由振动响应的方法来识别给

定结构的模态阻尼比，其阻尼辨识存在较大的误差，

测量结果的辨识方法也是优缺点各异，但阻尼对叶片

金属结构产生的小裂纹的敏感性更强；Lee[12]针对发

动机转子叶片的结构特点，建立精确的叶片结构模

型，实现叶片阻尼的精确辨识，即可进行叶片裂纹的

故障诊断。因此，对转子叶片结构阻尼测量、辨识具

有重要的研究意义。自由衰减法[13]、传递函数法[14]、

半功率带宽法[15]、模态圆法等方法[16-17]是最常用的阻

尼计算方法。靳子洋等[18]开展的模型参数对应的遗

传算法可以准确、快速地从叶片结构的小阻尼系统的

单脉冲响应中识别出模态频率、幅值、相位和阻尼比，

适合工程应用中叶片裂纹的快速诊断。

在航空发动机故障模拟试验平台上开展了叶片

裂纹故障模拟，对裂纹前后叶片的典型参数进行测量，

并通过模型参数对应的遗传算法识别所建立风扇叶片

的结构阻尼系统模型，获取叶片应变响应衰减过程中

响应函数的幅值、相位、阻尼比和模态频率等参数。

1 航空发动机故障模拟试验平台

航空发动机故障模拟试验平台如图 1所示。该

平台用于模拟发动机在工

作过程中的各种类型故障

现象，以研究其故障产生

机理与故障诊断方法。平

台的风扇转子为整体叶盘

式结构，单级 12个叶片，

叶尖直径为 600 mm。风

扇转子的叶盘厚度为 50 mm，设计最大转速为 6000 r/
min，设计压比为 1.06，设计效率为 0.84，设计流量为

9.5 kg/s。
航空发动机故障模拟试验平台主要由风扇转子

试验器、电机与控制系统、安全防护系统、试验器的健

康状态监测系统、非接触叶尖振动测量系统、叶片动

应变测量系统等构成。在进行风扇转子试验器故障

模拟时，设置典型故障模式后，利用故障信息采集系

统与诊断系统（如图 2所示）获取叶片叶尖振动、叶片

应变等参数，进而对风扇转子典型故障模式的特征进

行分析研究。

2 风扇叶片典型故障模式模拟

叶片是航空发动机的重要零部件，其经常性地在

严苛的环境下工作，容易发生裂纹等故障，有可能导

致叶片直接失效，甚至发生非包容性事故，而叶片的

裂纹尺寸、走向、位置等因素都会对叶片固有频率、刚

度和阻尼产生影响[19，20]。本文采用一种简化且可以

快速实现的方法，对发动机风扇转子的叶片裂纹故障

进行快速诊断，并给出相应合理的处置建议。

进行叶片发生故障后的固有参数分析，需测量风

扇叶片的应变参数信号，对风扇转子叶片进行编号

（1#~12#），对风扇转子叶片进行应变计测试改装，其

过程如图 3所示。通过应变计改装工艺对风扇转子

叶片进行1/4桥应变、应变花测试改装，通过特殊粘贴

工艺将信号传输线固定于叶片与叶盘表面，再通过高

速滑环引电器将叶片应变信号引出，最后通过数据采

图1 航空发动机故障模拟

试验平台

图2 发动机故障信息采集与诊断系统

图3 风扇转子叶片应变计测试改装过程

Blade tip probe
Signal modulation and demodulation systemTiming system

Data acquisition and analysis systemBlade dynamic strain HBM acquisition systemRotor fan
Strain gaugeSpeed probe

Slip ring guide
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集系统获取由滑环引出的

叶片应变信号。非接触叶

尖振动测量系统、接触式

叶片动应变系统整体测试

改装效果如图4所示。

为了实现风扇转子叶

片的裂纹故障模拟与识

别，对给定 5#叶片进行裂

纹处理，裂纹的位置及长度分布如图 5所示。从图中

可见，该裂纹位于叶片前缘靠近叶尖的位置。通过基

于模型参数辨识的方法识别叶片裂纹的阻尼比参数，

进而完成发动机风扇转子叶片裂纹的故障诊断。

3 风扇叶片阻尼辨识方法

3.1 风扇叶片阻尼系统

针对自由度为 n的阻尼系统，假设M为阻尼系统

的质量矩阵，C为阻尼矩阵、K为刚度矩阵，则阻尼系

统相对应的运动微分方程为

M{ }ẍ ( t ) + C{ }ẋ ( t ) + K { }x ( t ) = { }f （1）
发动机风扇转子叶片可视为单悬臂、小阻尼的单

自由度振动系统。而单自由度系统带阻尼的振动微

分方程可简化为

ẍ + 2ζωn ẋ + ω2
n x = 0 （2）

式中：ζ为系统的阻尼比；ωn为系统无阻尼时的固有

频率；ζ = α/ωn，α表示为衰减系数。

假设当阻尼比 ζ<<1时，阻尼系统的响应函数可

以表示为

x ( t ) = Ae-ζωntcos( ωdt + ϕ ) （3）
式中：ωd = ωn 1 - ζ2，为系统有阻尼时固有频率，

ωd ≈ ωn；A、ϕ分别为幅值和初相位。

假设系统的初始状态为零，对式（1）进行拉普拉

斯变换，得到以复数 s为变量的矩阵代数方程

[Ms2 + Cs + K ]·X ( s ) = F ( s ) （4）

式中的矩阵

Z ( s ) = [Ms2 + Cs + K ] （5）
称之为系统广义阻抗矩阵。其逆矩阵为

H ( s ) = [Ms2 + Cs + K ]-1 （6）
称之为频响函数矩阵。

X ( s ) = H ( s ) F ( s ) （7）
令式（7）中 s = jω，即可得到系统在频域中输出

（响应向量（X ( ω )））和输入（激振向量（F ( ω )））的关

系式

X ( ω ) = H ( ω ) F ( ω ) （8）
则阻抗矩阵可以变化为

Z ( ω ) = ( K - ω2M ) + jωC （9）
利用实对称矩阵的加权正交性，可得到矩阵正交

表达式

{U }T [M ] {U } =
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

⋱
mr ⋱

（10）

{U }T [ K ] {U } =
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

⋱
kr ⋱

（11）

{U }T [C ] {U } =
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

⋱
cr ⋱

（12）

其中，矩阵{ U }为振型矩阵，则

Z ( ω ) = U -T é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

⋱
zr ⋱

U -1 （13）

其中，zr = ( kr - ω2mr ) + jωcr。
因此，频响函数矩阵的元素表达式为

H ij ( ω ) =∑r = 1
n U riU rj

mr [ ( ω2
r - ω2 ) + 2jξrωrω ] （14）

ω2
r = kr

mr

（15）

ξr = cr
2mrωr

（16）
式中：mr、kr分别为第 r阶模态质量和模态刚度；ωr、ξr、

Ur分别为第 r阶模态频率、模态阻尼比和模态振型。

对式（16）分析发现，模态质量和模态刚度是系统

阻尼比主要决定因素。叶片裂纹位置和裂纹深度对

质量矩阵和刚度矩阵均会产生影响[21]。当风扇叶片

产生裂纹时，叶片的模态质量和模态刚度均发生变

化，这会使叶片的阻尼比发生变化。

图4 接触式叶片动应变系统

整体测试改装效果

图5 风扇转子5#叶片裂纹分布
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3.2 基于遗传算法的叶片阻尼辨识方法

遗传算法是一种鲁棒性很强的全局优化算法，是

将问题参数编码成染色体，效仿生物界的进化问题，

在种群中进行选择、交叉、变异等方法交换染色体中

的信息，然后不断迭代运算，最终得到目标染色

体[22-24]。本文最优化问题求解计算选择的模型参数

对应的遗传算法辨识实施流程如图6所示。

将响应数据与脉冲响应数学模型结合，可视为非

线性函数的全局优化问题，遗传算法可用来辨识结构

模态参数，其具有稳定性强、计算效率高、依概率收敛

到问题全局最优解等特点[17]。

针对风扇叶片阻尼系统，假设其为单频率响应，

Δt为系统的采样时间，N为系统的采样点数，f为系统

的固有频率，则该系统的响应函数为

x ( ti ) = Ae( -ζωnti )sin ( ωnti 1 - ζ2 + ϕ ) （17）
ti = Δt ⋅ i,( i = 1, 2, 3...,N ) （18）

ωn = 2πf （19）
假如试验测量得到的风扇叶片响应信号函数为

y ( ti )，选取相应的目标函数为A IM

AIM =∑
i = 1

N [ x ( ti ) - y ( ti ) ]2 （20）
即可使风扇转子叶片模态参数辨识问题变换为

约束条件下的非线性优化问题

AIM ( A∗, ζ∗,ω∗
n,φ∗ ) = min{ }AIM ( A, ζ,ωn,ϕ ) （21）

求解的约束条件为

ì

í

î

ï
ï

ï
ï

A ≥ 0
0 ≤ ζ ≤ 1
0 ≤ ωn ≤ 2πf
-π ≤ ϕ ≤ π

（22）

那么，当 f = 1/Δt时，A∗、ζ∗、ω∗
n、φ∗为非线性优化问

题全局的最优解。

针对以上最优化求解问题，设置阻尼比不同的响

应函数信号，并采用模型参数辨识对应的遗传算法对

其进行识别，进而验证模型参数辨识对应的遗传算法

对设置信号阻尼比识别的准确性。通过数据仿真分

析验证表明：模型参数辨识对应的遗传算法对于小阻

尼系统预测准确度高[19]。而航空发动机叶片为单悬

臂、小阻尼部件，因此，采用模型参数辨识对应的遗传

算法可获取风扇叶片阻尼比准确的辨识参数。

4 风扇叶片阻尼试验测量与分析

4.1 风扇叶片结构特性分析

采用基于有限元的方法对该风扇转子叶片进行

模态分析，叶片的前4阶模态振动分布如图7所示，风

扇叶片对应的固有频率分布见表 1。通过振型分析

图6 模型参数对应的遗传算法辨识实施流程

图7 风扇转子叶片振动模态分布

（a）Mode1 （b）Mode2

（c）Mode3 （d）Mode4

位移/mm308.3284.5260.8237.1189.7166.0142.3118.694.8571.1447.4223.710

308.3284.5260.8237.1189.7166.0142.3118.694.8571.1447.4223.710

位移/mm

118



张 帅：基于模型参数辨识的航空发动机风扇叶片裂纹故障诊断第 1期

发现，风扇叶片第 1阶振动为 1弯振动、第 2阶振动为

1扭振动、第3阶为2弯振动、第4阶为弯扭耦合振动。

对风扇转子叶片的第 1阶固有频率进行测量，选

取叶盘中心对称的 1#、5#、9#叶片为测试对象，对测

试对象进行BA350-3AA-Q2K型电阻式应变计改装，

试验过程中采用Hottinger Baldwin Messtechnik GmbH
（HBM）公司的MX1615B数据采集系统进行数据采集

与分析。

通过锤击法给定叶片初始激励，获取叶片自由振

动时的应变随时间的响应。1#叶片在不同初始锤击

力作用下的叶片响应如图 8所示。经过频谱分析，获

取叶片的第1阶固有频率为446.2 Hz。

风扇叶片的第 1阶固有频率计算与试验测量数

值对比见表 2。通过 2次不同的锤击力度锤击 1#、5#、
9#叶片，对每个叶片的 6次试验数据进行频谱分析。

对表中数据分析发现，不同叶片实测固有频率存在差

异，最大相差 0.25%；数值计算与试验测量固有频率

的误差较小，最大误差为0.86%。

4.2 风扇叶片的阻尼辨识

通过模型参数辨识对应的遗传算法辨识该风扇

叶片的应变响应参数，以获取不同风扇叶片的阻尼

比。风扇转子 5#叶片实测应变响应与参数辨识结果

的对比如图 9所示，实测叶片应变响应曲线与参数辨

识预测获取的曲线吻合。分析发现，模型参数辨识对

应的遗传算法对该风扇叶片的应变响应辨识的准确

度高，叶片响应辨识得到的响应函数为

x ( t ) = 198 ⋅ e( -11.207 ⋅ t ) ⋅ sin ( 2799 ⋅ t - 2.616 )（23）

通过辨识得到的风扇转子的 5#叶片固有频率为

445.47 Hz，与试验测量的第 1阶叶片固有频率相差

0.16%，识别的叶片阻尼比为0.004。
通过对试验测量得到的 3组不同风扇叶片的应

变响应进行参数辨识，得到的叶片阻尼比分布见表

3。通过分析发现，5#叶片的不同测量试验响应得到

的叶片阻尼比相差 0.02%，表明叶片应变测量试验的

重复性良好，且辨识准确度较高；不同叶片的辨识阻

尼比最大相差 2.9%，表明阻尼比对叶片的几何特性

十分敏感；9#叶片的辨识阻尼比较其它叶片的小，其

加工误差可能是导致叶片阻尼比差异较大的因素。

5 风扇叶片裂纹故障诊断

在发动机风扇转子故障模拟试验平台上，采用锤

击法给予裂纹风扇叶片以初始激励力，获取裂纹叶片

自由振动应变随时间的响应，对裂纹叶片响应进行频

谱分析得到的频谱如图 10所示。分析获取风扇裂纹

叶片对应第 1阶固有频率为 449 Hz，相比于 5#完整叶

片试验测量得到的固有频率 446.2 Hz，变化仅为

0.6%，很难通过风扇叶片固有频率的变化来判断其

是否发生裂纹故障。

采用模型参数辨识对应的遗传算法辨识风扇转

子 5#裂纹叶片的应变响应，以获取 5#裂纹叶片的阻

图9 5#风扇叶片试验应变响应与参数辨识结果

模态阶次

频率/Hz
Mode1
449.1

Mode2
1414.4

Mode3
2198.8

Mode4
3889.8

表1 风扇叶片固有频率

图8 1#叶片在不同锤击力度下的响应

叶片编号

1#
5#
9#

测量固有频率/Hz
1st锤击

446.36
446.20
445.24

2nd锤击

446.30
446.20
445.20

平均值/Hz
446.33
446.20
445.22

误差/%
0.62
0.64
0.86

表2 风扇叶片固有频率计算与试验对比

应
变
/με

400

300

200

100

0

-100

-200
t/s

0.080.070.060.050.040.030.020.010

identificationexperimentenvelope

0.066 0.070 0.074 0.078

100
50
0

-50
-100

x=198*exp(-11.207)*sin(2799*t-2.616)
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尼。通过试验测量的风扇叶片应变响应与参数辨识

结果如图 11所示。通过对比分析发现，试验测量获

取的应变响应曲线与参数辨识得到的曲线一致。模

型参数辨识对应的遗传算法对风扇叶片的应变响应

辨识准确度高，叶片应变响应的识别函数为

x ( t ) = 39.1 ⋅ e( -10.56 ⋅ t ) ⋅ sin ( 2819.3 ⋅ t - 2.01 ) （24）
采用参数辨识方法得到的风扇转子 5#裂纹叶片

阻尼比为 0.00375，与完整叶片阻尼比相比减小了

6.4%。

采用频谱分析方法对叶片裂纹前后的响应分析

得到其固有频率仅为 0.6%，很难通过风扇叶片固有

频率的变化来判断其是否发生裂纹故障。而模型参

数辨识对应的遗传算法对产生裂纹前后的叶片响应

分析得到叶片阻尼比减小了 6.4%。对比分析发现，

通过模型参数辨识对应的遗传算法识别叶片阻尼比

的变化可快速、准确地诊断出风扇叶片裂纹故障。

6 结论

（1）相同叶片的多次测量试验结果辨识阻尼比误

差为0.02%，表明该试验重复性良好；

（2）不同风扇叶片的阻尼比存在差异，阻尼比最

大相差 2.9%，表明叶片的阻尼比对其几何特性十分

敏感；

（3）通过模型参数对应的遗传算法对裂纹风扇叶

片阻尼比辨识，裂纹产生后叶片阻尼比减小 6.4%，变

化明显，可通过对风扇叶片阻尼比的实时监测来诊断

其裂纹故障。
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