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要!为准确获取风扇叶片飞失引起的瞬态载荷"利用显式动力学有限元仿真方法进行了接触建模和

瞬态分析"开展了多层次的试验标定和校核工作"利用这些试验结果与分析进行了对比验证#结果表明!采用

的显式动力学有限元仿真方法为准确模拟突加不平衡过程中的动态特征提供一种可行的仿真手段"形成了

一套构件
D

组件
D

整机$从静力学到动力学的模型修正方法#按照测试优先级定义的主要传力路径载荷$突加

不平衡载荷等物理量"确定了模型修正的测试参数选取方法#利用支承锥壁动应变测量数据"结合模型标定

结果"可以准确地获得支点峰值径向动载荷"预测的峰值动态载荷与试验获取的结果误差小于
!"T

"此方法

可以运用到支点冲击载荷间接测量中"提高测量的精度及简便性#
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在大涵道比涡扇航空发动机中"转子叶片因

外物打伤等原因导致叶片局部甚至整个叶片折断

飞失"其中风扇叶片飞失是最严重的一种情况#

美国联邦航空管理局制定的适航规章
NN

部)

!

*中

NN78O

条款要求发动机结构能够承受叶片飞失载

荷"并保证叶片飞失产生的碎片能包容"在不引起

失火和安装系统失效的情况下发动机仍能至少运

转
!#2

"以确保飞行安全#欧洲航空安全局
HVD

(V

&

H*A6

1

.,0_0%60VB%,-%60(,@.-

Q

V

&

.09

Q

'制

定的
K(D<#

适航规章)

<

*里面的
<#7N;<

条款&

.0D

&

%0.@,%+*A.+6,/

"发动机失效载荷'要求发动机安

装系统$吊架及相邻的飞机支承结构能够承受发

动机结构失效导致的动态载荷"使飞机在发动机

结构失效后依然能够持续安全运行和降落#

近年来"国外学者在
$L?

&

@,0P+,/.6*-

'瞬

态动力学计算分析上做了大量深入的研究)

ND!"

*

"

为叶片飞失载荷激励下的发动机整机动力响应问

题提供了具备工程应用价值的理论和计算方法#

显式有限元分析因为可以描绘出发动机各部件的

结构细节及材料破坏情况"与隐式分析相比"结果

更加直观"在获取风扇叶片飞出后的撞击$碰摩等

动力学方面更为准确"适用于瞬态冲击动力学分

析#在主流发动机制造商"显式动力学分析已经

成为发动机抗鸟撞设计$包容性设计和整机
$L?

分析的主要工具"

E*2P,0/

)

N

*

$

(%04,

等)

;D=

*的论文

反映了当前主流发动机制造商利用显式动力学方

法对风扇叶片飞出事件进行分析的技术水平"其

中
E*2P,0/

)

N

*的论文描述了发动机整机显式动

力学建模及分析技术"

(%04,

等)

;

*的论文也展现

了
$L?

事件下的发动机整机显式动力学模型"并

预测了
="

!

!"")2

范围内的分析结果#这些论

文侧重于完善利用显式动力学方法进行整机

$L?

事件仿真的建模分析技术规范"未从试验角

度来论述如何验证这些模型#

国内"针对大涵道比涡扇发动机的
$L?

整机

动力学分析和试验工作刚刚起步)

!!D!;

*

#洪杰

等)

!!

*提出了基于隐式
D

显式相结合的积分方法对

航空发动机叶片飞失下的叶片
D

机匣碰摩过程进

行数值模拟"并建立了高速柔性悬臂转子系统试

验器)

!N

*

"对突加不平衡及持续碰摩所产生的附加

激励下转子系统振动响应进行了试验测试和分

析#刘璐璐等)

!O

*利用模拟的整机承力结构进行

了叶片飞失下的载荷传递规律试验及分析研究#

对于这类风扇叶片飞出整机显式动力学分析模

型"因需精确描述较多数目的构件和材料"且定义

多构件间复杂接触"所做大部分研究侧重于仿真

分析的范围"结果缺乏详细有效的试验验证#

本文通过建立低压模型转子
D

支承系统的显

式动力学模型"进行了突加大不平衡下的响应仿

真"同时开展模型转子试验件多层次试验标定和

校核"包括支点刚度测试$模态测试$稳态响应试

验$突加不平衡响应试验"形成一套构件
D

组件
D

整

机$从静力学到动力学的模型修正方法"达到利用

](DaXFV

模型更为准确地预测突加不平衡作用

下的整机动态载荷的目的#

#

!

低压模型转子动力特性分析

图
!

!

大涵道比涡扇发动机低压转子结构示意图

$%

&

'!

!

]63

1

A.22*A.A6-6A2-A*9-*A.6@+,A

&

.P

Q1

,22

A,-%6-*AP6@,0.0

&

%0.

#"#

!

低压模型转子结构

大涵道比涡扇发动机低压转子有风扇增压级

转子$低压涡轮转子两部分组成)

!>

*

"采用挑担式

"D<D!

三支点&

!

$

$

<

$

$

N

$

支点'的转子支承结构

设计"如图
!

所示#采用结构相似和动力特性相

似方法"进行了低压模型转子试验件设计"如图
<

所示"主要由模型风扇增压级转子$模型低压涡轮

转子$前承力支座$后承力支座组成#风扇增压级

>#<<
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图
<

!

低压模型转子结构示意图

$%

&

'<

!

]63

1

A.22*A.)6/.+A6-6A2-A*9-*A.

转子支承于前承力支座"低压涡轮转子支承于后

承力支座#

#"5

!

低压模型转子显式动力学分析模型

为开展低压模型转子的突加不平衡响应分

析"利用图
<

的结构模型"建立了显式动力学分析

模型"如图
N

所示"该模型采用
](

-

aXFV=

节点

六面体常应变单元)

!=

*

#

图
N

!

低压模型转子显式动力学分析模型

$%

&

'N

!

HZ

1

+%9%-/

Q

0,)%92,0,+

Q

2%2)6/.+6@+63

1

A.22*A.

)6/.+A6-6A

在叶片飞失显式动力学分析中"叶片飞失后

的突加不平衡载荷在不同部件间的传递"都是通

过交界面的相互作用完成的#为保证载荷在接触

面间的传递"需要正确地定义接触面"低压模型转

子显式动力学模型的连接形式主要分为两种"螺

栓%套齿连接$轴承连接"见表
!

#

表
#

!

有限元模型连接信息

$%&'(#

!

I.11(<,01/.*+%,0.1.//010,(('(+(1,+.>('

连接方式 模拟连接方式 典型连接部位显示

螺栓%套齿

连接
绑定接触

轴承

点面接触&用来

仿真两移动物体

的接触问题'

#"6

!

转子自由模态

对转子自由模态进行了分析"分析结果显示

转子
!

阶自由模态频率为
O;7=EC

#采用锤击法

对转子进行自由模态频率$振型测试"将转子用承

重吊带吊起"沿轴向在不同位置同方向上布置
#

个加速度传感器"如图
O

所示"

!

阶模态频率为

O;7#EC

"振型如图
#

所示#转子自由模态分析与

试验对比表明"

!

阶自由模态振型一致"

!

阶自由

模态频率相差约
"7>T

"表明转子建模的准确性#

图
O

!

转子自由模态试验

$%

&

'O

!

R6-6A@A..)6/,+-.2-

图
#

!

!

阶自由模态振型

$%

&

'#

!

$%A2-6A/.A@A..)6/.B%PA,-%6024,

1

.

#"!

!

弹性支承刚度

对弹性支承的有限元模型进行刚度验证#

如图
;

所示"弹支刚度计算模型中载荷施加于

圆环面中心"力的作用点与轴承安装环面进行

刚性约束"计算得到的弹性支承刚度为
O7#h

!"

;

F

%

)

#弹支刚度试验通过悬挂重物的方式

施加载荷"测试刚度为
O7>h!"

;

F

%

)

"与分析结

果相差
O7NT

"验证了弹性支承有限元分析模型

的正确性#

=#<<
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图
;

!

弹性支承的刚度分析模型与试验图

$%

&

';

!

H+,2-%92*

11

6A-2-%@@0.22,0,+

Q

2%2)6/.+,0/

-.2-/%,

&

A,)

#"7

!

支座刚度

风扇叶片飞失引起的突加不平衡载荷主要通

过
!

$

支点传递到前承力支座"因此需要着重关

注
!

$

支点承力路径的模型可靠性#如图
>

所

示"利用前承力支座的有限元模型进行刚度分析"

采用在加力皮带处余弦半圈加载的方式"位移提

取点与试验位移测量点保持一致"计算得到的刚

度为
;7Oh!"

>

F

%

)

"其刚度试验得到的值为

;7Nh!"

>

F

%

)

"两者相差
!7;T

#结合文中第

!7O

节弹性支承刚度对比结果"表明有限元模型

中模拟
!

$

支点传力方式准确可靠#

图
>

!

前承力支座刚度分析模型与试验图

$%

&

'>

!

$A60-P.,A%0

&

2*

11

6A-2-%@@0.22,0,+

Q

2%2)6/.+

,0/-.2-/%,

&

A,)

#"B

!

安装状态下的转子模态

开展转子在安装状态下的转子模态分析与测

试#如图
=

所示"采用力锤冲击法进行模态测试"

编号
!

!

!<

为转子上的
!<

个激振点"在
!

处和

!!

处安装加速度传感器"分别在
!

!

!<

处用力锤

敲击"记录每个测点的冲击响应和力锤信号"计算

频响函数"求得各阶模态对应的频率和振型#

图
=

!

安装状态下的转子模态试验

$%

&

'=

!

R6-6A)6/,+-.2-%0%02-,++,-%602-,-.

测试结果显示"转子的
!

阶弯曲模态频率为

!"87>EC

"振型如图
8

所示#安装状态下转子第
!

阶弯曲模态频率计算值为
!"O7>EC

"与测试结果

相比"两者
!

阶弯曲振型一致"该阶频率相差

O7;T

"验证了安装条件下模态分析的正确性#

图
8

!

安装状态下的转子第
!

阶弯曲振型

$%

&

'8

!

$%A2-A6-6AP.0/%0

&

B%PA,-%6024,

1

.%0

%02-,++,-%602-,-.

5

!

突加不平衡响应试验及分析

5"#

!

试验装置与测试

图
!"

为低压模型转子试验装置#试验通过

N

套独立的系统分别采集
N

类测试信号"转速信

号$振动信号$支承载荷动应变信号#其中转速信

号由位于
<

$

支点处测速齿盘处的转速传感器来

测量"在风扇盘和涡轮盘上的振动位移信号由电

涡流位移传感器来测量#

轴承支承所承受的径向载荷能够直接反映转

子突加不平衡动态载荷"由于转子的旋转"转子不

平衡作用下的轴承载荷是动态旋转载荷"使得锥

壁上各个点的应变%应力状态也是随着转子旋转

动态变化"故在
!

$

支承锥壁外壁面沿着锥壁母

8#<<
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线方向布置应变片"沿着周向布置
=

处"见图
!!

和图
!<

"其中图
!!

应变片粘贴的位置是从风扇

端向涡轮端看#

图
!"

!

低压模型转子试验装置

$%

&

'!"

!

U.2-/.B%9.6@+63

1

A.22*A.)6/.+A6-6A

图
!!

!

位于
!

$

支点处的支承锥壁应变测点位置

$%

&

'!!

!

]69,-%606@!

$

P.,A%0

&

960.2-A,%0

).,2*A%0

&1

6%0-2

图
!<

!

位于
!

$

支点处的支承锥壁局部应变测点

$%

&

'!<

!

!

$

P.,A%0

&

960.+69,+2-A,%0).,2*A%0

&1

6%0-2

5"5

!

应变和载荷关系的标定

对
!

$

支点位置处结构施加一径向力"该径

向力对于应变片所在截面的作用"相当于施加了

一个弯矩和一个剪切力"由于应变是沿锥壁母线

方向布置"应变片测量的是沿着锥壁母线方向上

的应变"由材料力学可知"在锥壁材料的线弹性范

围内"静力作用下的应变与径向载荷之间是线性

关系#故建立锥壁精细有限元模型"利用该模型

获取锥壁应变与
!

$

支点载荷的关系式"然后通

过测量支承锥壁上的应变"利用已建立的应变与

载荷的对应关系"来获取支承动载荷#

为准确标定应变和载荷之间的关系"单元尺

寸控制到与实际应变片敏感栅大小一致"沿锥壁

厚度方向网格分
O

层"如图
!N

所示#

图
!N

!

锥壁精细有限元模型

$%

&

'!N

!

K60.@%0.@%0%-.+.).0-)6/.+

在任意时刻"从
!

$

轴承传到锥壁上的径向

载荷
!

可分解成垂向
.

/

与
.

1

两个方向分力"用

/

方向上的应变片数值
5

!

$

5

#

反算
.

/

"利用
5

N

$

5

>

反算
.

1

"从而得到力与应变片数值之间的关系

如下!

!

%

.

/

.

& '

1

%

:

<

(

5

#

)

5

!

5

>

)

5

& '

N

(

!"

;

式中系数
:

是有限元模型标定得到的数值"

::

N><

"

!"

; 为应变转化成微应变单位转换系数#由

.

/

$

.

1

得到径向合力
!

的幅值为
2

`

A-

&

.

<

/

g.

<

1

'"

同样
!

也能分解成
.;

/

与
.;

1

"用
O

个应变片数值

5

<

$

5

;

$

5

O

与
5

=

去反算合力幅值
2

`

A-

&

.

<

/

ig.

<

1

i

'"

将两者平均得到某一时刻
!

$

支点径向载荷#

利用图
!N

的模型进行振动扫频分析"得到应

变响应与激振频率间的放大系数曲线如图
!O

所

示"利用该系数对应变载荷关系式进行动力学修

正#在转速
N#""A

%

)%0

时"不平衡载荷的激励频

";<<
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图
!O

!

锥壁动力特性放大因子
D

频率图

$%

&

'!O

!

K60./

Q

0,)%994,A,9-.A%2-%9,)

1

+%@%9,-%60

@,9-6AD@A.

`

*.09

Q

率为
#=EC

"对应的动力学放大系数为
!7"">

#

5"6

!

临界转速测试及分析

临界转速的测试采用升速过临界的方法进行

测试"在风扇盘上半径为
<""))

处添加
<7!

&

的

不平衡量"可以获得明显的风扇盘振动位移响应"

如图
!#

所示"

!

阶临界转速在
<">8

!

<!!8A

%

)%0

之间"

<

阶临界转速为
<;=!A

%

)%0

#

图
!#

!

风扇盘的位移响应随转速变化

$%

&

'!#

!

a%2

1

,9.).0-A.2

1

602.6@@,0/%2[B,A%.23%-4

A6-,-%602

1

../

利用图
N

的有限元模型进行临界转速分析"

得到前两阶振型如图
!;

所示"前两阶临界转速分

别为
<N""A

%

)%0

和
<=#"A

%

)%0

"和试验获得的临

界转速误差分别在
=7#T

和
;7NT

"验证了模型临

界转速分析的准确性#

5"!

!

突加不平衡响应试验及分析

在飞失装置上预装质量块&图
!>

'模拟飞失

的不平衡量"当转子转速达到目标转速附近时"因

旋转质量块离心力大于弹性夹的夹持力"使得质

量块飞出"从而实现突加不平衡量施加的目的#

试验共开展了
#

组不同转速下的不平衡飞失试

图
!;

!

低压模型转子前两阶临界转速振型

$%

&

'!;

!

$%A2--366A/.A29A%-%9,+2

1

../B%PA,-%6024,

1

.

6@+63

1

A.22*A.)6/.+A6-6A

图
!>

!

飞失质量块

$%

&

'!>

!

$+

Q

%0

&

6*-),22P+69[

验"其飞失时的物理参数汇总见表
<

#利用图
N

的低压模型转子显式动力学分析模型"结合表
<

试验飞失时的物理量"开展突加不平衡响应分析#

表
5

!

突加不平衡试验
7

组飞失物理量

$%&'(5

!

K0J(-(,-./

;

3

A

-0<%'

;

%*%+(1,(*01-9>>(1

91&%'%1<(,(-,

次数
飞失块质量

<

%

&

飞失半径

=

%

))

飞失转速

)

%&

A

%

)%0

'

第
!

次
N!; !=" NO="

第
<

次
N!; !=" N;""

第
N

次
N!; !=" N!<"

第
O

次
N!; !=" NO!"

第
#

次
N!; !=" N8>"

!!

以达到最大飞失转速的第
#

次为例"突加不

平衡发生时转速为
N8>"A

%

)%0

"突加质量产生的

不平衡力为
<

)

<

=:8=N!F

"图
!=

为该次飞失试

验升转和降转过程中转速和风扇盘水平位移响应

!;<<
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曲线#如图
!8

所示"将飞失发生时刻的前
"7#N#2

记为零时刻"

"7##"2

后风扇盘受冲击后的水平位

移第
!

次达到响应峰值"随后风扇盘峰值响应逐

渐稳定到
!"""

%

)

#

图
!=

!

升降过程中的转速及风扇盘水平位移响应

$%

&

'!=

!

(

1

../,0/46A%C60,+/%2

1

+,9.).0-A.2

1

602.6@

@,0/%2[/*A%0

&

2

1

../*

1

,0//630

图
!8

!

突加不平衡发生时的风扇盘水平振动位移响应

$%

&

'!8

!

E6A%C60,+/%2

1

+,9.).0-A.2

1

602.6@@,0/%2[

/*A%0

&

2*//.0*0P,+,09.699*A./

图
<"

为突加不平衡后的风扇盘心运动轨迹"

并与仿真进行比较"从图中可以发现"突加不平衡

发生前"轴心轨迹在&

"

"

"

'附近"突加不平衡发生

后"轴心轨迹快速过渡到近似半径为
!))

的圆

形轨迹上"仿真和试验结果均能体现这一过程"且

两者有较好的一致性#

利用上文介绍的应变测量方法获取位于
!

$

支点处的支承锥壁应变测量值"图
<!

为应变位置

!

处的应变响应"应变响应周期与转子旋转频率

相吻合"体现了载荷的周期性"最大峰值响应达到

="

%

&

"从显式动力学模型仿真结果的相同位置提

取锥壁的应变信息"其峰值$响应周期均与试验结

果接近#

结合文中第
<7N

节描述的应变和载荷关系标

定结果"利用测量得到的应变片
!

!

=

位置的应变

测量曲线"获取
!

$

支点动载荷"其峰值载荷出现

在
"7"!<2

"为
<7=#h!"

O

F

"如图
<<

所示#利用

显式动力学瞬态分析结果提取
!

$

支点动载荷"

图
<"

!

风扇盘心轨迹仿真与试验对比

$%

&

'<"

!

K6)

1

,A%0260P.-3..02%)*+,-%60,0/

-.2-6@@,0/%2[9.0-.A-A,

b

.9-6A

Q

图
<!

!

位于
!

$

支点处的支承锥壁应变位置
!

处响应

$%

&

'<!

!

R.2

1

602.,-2-A,%0

1

62%-%60!%0!

$

P.,A%0

&

2*

11

6A-960.

图
<<

!

!

$

支点动载荷仿真与试验对比

$%

&

'<<

!

K6)

1

,A%02602P.-3..02%)*+,-%60,0/-.2-

6@!

$

/

Q

0,)%9P.,A%0

&

+6,/

其峰值载荷为
<7;#h!"

O

F

"与试验结果相比误

差为
>7"T

"峰值出现的时间
"7"!N2

#

6

!

结
!

论

本文开展了低压模型转子试验件显式动力学

仿真"进行了风扇端突加不平衡条件下的动态响

应试验"研究了动态载荷传递特性的测试方法"并

<;<<
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将测试结果与仿真结果进行对比验证"主要结论

如下!

!

'风扇突加不平衡下的整个低压转子
D

支承

系统的动态响应特征研究归属于瞬态大不平衡转

子响应问题"文中采用的显式动力学有限元仿真方

法"为准确模拟冲击过程中的动态特征提供一种可

行的仿真手段#同时"通过模型转子试验件多层次

试验标定和校核"包括支点刚度测试$模态测试$稳

态响应试验$突加不平衡响应试验"形成了构件
D

组

件
D

整机$从静力学到动力学的模型修正方法#

<

'确定了根据分析目的来定义突加不平衡

响应动力学分析模型的修正位置及测试的优先

级#依据响应分析输入输出的重要程度"确定测

试优先级原则"主要包括主要传力路径$与不平衡

载荷相关的数据&如飞失时低压转速$飞失质量'#

根据优先级定义的原则"结合分析和试验测试的

难易程度"选取模型修正的测试参数#

N

'验证了通过支承锥壁动应变测量获得支

点动载荷的方法"测量原理简单"只需在锥壁上设

置高速动应变就能进行测量"无需结构改装"保留

被测结构的动态特性"有利于获取真实可靠的径

向载荷#
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