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突加不平衡下发动机振动响应分析
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摘 要：为了研究发动机的突加不平衡故障，建立了航空发动机低压转子模型，完成了转子实验器的模态

校核。在此基础上对突加不平衡下实验器的转子件响应进行了理论分析与实验对比。进一步建立了转子 ‑支
承‑机匣分析模型，完成了响应的分析与实验结果对比。结果表明：建立的转子‑支承‑机匣模型考虑了发动机实

际运转过程中的角加速度项和挤压油膜阻尼器瞬态项，分析结果与实验结果相符，突加不平衡位置处振动位移

响应的分析结果与实测结果之间的相对误差为 2. 1%。在校核转子件响应后，将转子件载荷作为支承 ‑机匣模

型的载荷输入，考虑发动机结构特征，建立支承‑机匣模型进行响应分析，分析结果与实验结果基本一致，对于靠近

突加不平衡位置的振动速度响应，其分析结果与实测结果之间的相对误差不超过 4. 7%。分析结果能够体现突加

不平衡后转子响应的冲击特征和转子‑支承‑机匣响应层层减弱的过程，所建立的计算方法具有较好的推广性。
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Analysis of aero⁃engine vibration response under sudden unbalance
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Abstract：In order to study the sudden unbalance fault of engine，a low‑pressure rotor mod‑
el of aero ‑engine was established， and mode check was finished. On this basis， comparison be‑
tween analysis and test results of the rotor response of test rig under sudden unbalance was con‑
ducted. Then analysis model of the rotor‑support‑case was established， and comparison between
analysis and test results was finished. Result showed that， the angular acceleration term and the
transient term of the squeeze film damper， which exist during the actual operation of engine，
were taken into account when establishing the rotor‑support‑case model， and the analysis results
were in agreement with the test results. The relative error between analysis result and test result
of vibration displacement response at sudden unbalance position was 2. 1%. After checking the re‑
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sponses of the rotor， the support ‑ case model was established for response analysis， taking the
load of rotor parts as the input of the support‑case model and considering the characteristics of en‑
gine structure. The analysis results were consistent with the test results，with the relative errors
between analysis and test results of vibration velocity response near sudden unbalance position no
more than 4. 7%. The analysis results show the shock characteristics of rotor response after sud‑
den unbalance and the layer attenuation of rotor‑support‑case response. The calculation method es‑
tablished has good prospect for promotion.

Key words： low‑pressure rotor；sudden unbalance；rotor‑support‑case system； load；
transient calculation

在航空发动机工作过程中，叶片飞脱是一种

典型的工作故障，大尺寸的鸟撞、叶片或榫槽的疲

劳失效等原因均可能引起转子叶片断裂后飞出，

导致发动机结构遭受严重破坏，甚至引起飞行器

损毁。国家民用航空局根据适航安全性要求，明

确规定发动机能够包容损坏件运转至少 15 s不着

火，并且安装节也不发生失效 [1]。欧洲航空安全

局、美国联邦航空管理局也有类似要求 [2‑3]也有类

似要求。因而，建立突加不平衡振动响应分析模

型，计算突加不平衡产生的瞬态响应，对航空发动

机的安全性设计具有重要的指导意义。

目前，国外学者针对发动机转子突加不平衡

问题进行了大量的实验研究和理论分析。Genta[4]

对无阻尼的 Jeffcott转子系统进行分析，计算了转

子在不平衡载荷突增时的振动响应，表明突加不

平衡时，转子瞬态振动响应在超临界状态要比亚

临界状态剧烈。Kalinowski等[5]定义突加不平衡冲

击响应因子为瞬态响应峰值与稳态幅值的比值，

以此来衡量突加不平衡产生的冲击效果。Stallone
等[6]使用组件单元分析法预测了航空发动机系统

由于突加不平衡而产生的瞬态非线性响应。Alam
等[7]采用冲击谱法计算了线性柔性转子‑轴承系统

在突加不平衡下的位移峰值响应阶跃变化。

近年来，国内对突加不平衡问题也开始了研

究。任兴民采用考虑节点挠度导数项和进动角导

数项的传递矩阵算法求解了双转子航空发动机突

加不平衡响应 [8‑9]。李其汉等 [10]研究了油膜间隙和

转子转速对突加载荷瞬态响应的影响，表明了阻

尼器对突加载荷具有显著的减振作用。王四季

等 [11‑12]建立了弹支干摩擦阻尼器‑转子系统突加不

平衡响应的计算模型，通过分析转子系统突加不

平衡响应，验证了弹支干摩擦阻尼器对突加不平

衡的振动响应具有良好的减振效果。王四季、侯

理臻、贾润田、熊雨浓、王珏、廖明夫等 [13‑18]设计了

离心式突加不平衡加载装置，并进行了大量的突

加不平衡实验，得到了发动机突加不平衡下的转

子响应特征。

但是，当下的突加不平衡响应分析主要集中

在转子件的响应分析，并且缺乏实验的校核对比。

但在实际发动机工作以及试车过程中，振动测点

一般布置在机匣上，因此，以上突加不平衡研究结

果具有一定的局限性。本文建立了发动机突加不

平衡响应模型，从转子响应出发，根据发动机结构

特征，建立了转子‑支承‑机匣系统振动分析模型，

利用文献 [13]介绍的叶片飞脱模拟方法，进行了

大量的实验验证。为研究航空发动机突加不平衡

响应提供了模型借鉴与实验支撑。

1 转子⁃支承⁃机匣模型建立

在大涵道比涡扇发动机结构中，转子通过支

承与机匣连接。因而，转子运转中的载荷首先传

递到支承位置，随后经过轴承座和挤压油膜阻尼

器等支承结构进一步通过承力辐板传递至机匣，

以及与机翼连接的安装节。

因此，在模型建立过程中，应充分考虑载荷传

递的特点，建立转子‑支承‑机匣的振动响应模型，

以用于发动机整机振动的评估。

按照载荷传递的方向，由内向外分三层结构

建立转子‑支承‑机匣模型，层与层之间，利用载荷

传递界面相互耦合，以充分描述载荷传递路径及

其响应特性，建模流程如图 1所示。

图 1 建模流程

Fig.1 Process of model
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1. 1 转子模型建立

首先建立转子模型，该部分模型是整个转子‑
支承‑机匣模型的核心，也是载荷源。转子系统与

支承的耦合界面是挤压油膜阻尼器的外环。在转

子运转过程中，挤压油膜阻尼器工作，转子响应呈

现非线性特征。同时，转子增速过程中的角加速

度项也需在建模中考虑。

如文献 [15]所述，考虑实际转子运转在增速

过程中的角加速度项，得到转子系统的运动微分

方程：

M s q̈s +(C s - ΩG s ) q̇s + K s
trqs = Q s

tr （1）
式中M s为系统质量矩阵；C s为系统阻尼矩阵；G s

为系统陀螺力矩矩阵；K s
tr为考虑了角加速度影响

的系统刚度矩阵；Q s
tr为考虑了角加速度影响的系

统外力向量；Ω为转子转速；qs、q̇s、q̈s为广义位移、

速度、加速度向量。

由于挤压油膜阻尼器的作用，转子响应呈非

线性特征，计算中，根据实验器结构特征，采用短

轴承半油膜理论计算阻尼器的阻尼和刚度，如文

献 [19]所述，考虑瞬态项时，阻尼器径向和切向油

膜力表达式为
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式中 μ为滑油黏度；R为油膜半径；L为油膜长度；

C为油膜间隙；ε为轴颈偏心比；F r为径向力；F t为
切向力。

将式（2）中挤压油膜阻尼器产生的油膜力与

式（1）中的外力项Q s
tr矢量合并，式（1）的等号右端

即为考虑了挤压油膜阻尼器作用的系统外力项。

使用 Newmark‑β法进行瞬态计算，即可得转子响

应，对比突加不平衡后的转子响应计算结果与实

测响应结果，为后续支承和机匣的建模计算提供

更为准确的模型输入。

1. 2 支承模型建立

支承通过承力辐板与机匣连接。转子作为载

荷源首先输入载荷至支承位置，随后经过承力辐

板传递至机匣。

建立一、五支点位置转子 ‑支承模型，如图 2
所示。该位置设置有挤压油膜阻尼器，转子载荷

F通过挤压油膜阻尼器 F2和弹性支承 F1两条路

径输入支承位置，如图 3所示。

挤压油膜阻尼器和弹性支承通过螺栓固定，

可认为是刚性连接，其组合件质量考虑为 m1，与

转子系统之间主要通过弹支刚度 k01、挤压油膜阻

尼器的刚度 k02和阻尼 c0建立耦合关系。挤压油膜

阻尼器和弹性支承组合体 m1与机匣之间由承力

辐板的刚度 k1和阻尼 c1建立耦合关系。

建立二支点位置支承模型如图 4所示。该位

置无挤压油膜阻尼器，转子载荷直接输入支承位

置，此时支承位置主要部件为轴承座。

考虑轴承座质量为 m1，与转子系统之间主要

通过轴承刚度 k0和阻尼 c0建立耦合关系。轴承座

m1与机匣之间由承力辐板的刚度 k1和阻尼 c1建立

耦合关系。

在文中第 1.1节模型中可得转子载荷 F0（t），

已知承力辐板的刚度 k1和阻尼 c1，即可求出 m1的

振动位移 x1（t）。

1. 3 机匣模型建立

支承位置的载荷输入机匣后，机匣与机舱之

间通过安装节建立耦合关系，设置刚度 k2和阻尼

c2，以模拟发动机承力框架与安装节的安装刚度，

考虑机匣质量为 m2，建立转子 ‑支承 ‑机匣模型如

图 5所示。

图 2 一、五支点支承模型

Fig.2 Model of the first and fifth support

图 3 一、五支点支承结构

Fig.3 Structure of the first and fifth support

图 4 二支点支承模型

Fig.4 Model of the second support
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将转子件的载荷 F0（t）作为模型的载荷输入，

则支承 ‑机匣这一系统的总外力为转子输入载荷

F0（t），对m1、m2进行受力分析可得其运动方程，求

解 x1、x2即可得出 m1、m2的振动响应，即支承‑机匣

的振动响应。

将转子、支承和机匣模型进行耦合，最终建立

的转子 ‑支承 ‑机匣整机模型如图 6所示。在分析

过程中，各支点的 m1、m2由各支承、机匣部件的实

际质量决定。

图 6 某型发动机低压转子结构模型

Fig.6 Mode of low‑pressure rotor structure of an engine

2 整机模型及其响应特性的验证

为验证上述的建模方法和发动机整机动力学

响应特性，根据某型发动机低压转子结构和参数

特征，基于相似性原理和本文的建模方法，建立有

限元模型，并设计模拟转子实验器，通过仿真计算

与实验对比，验证本文的建模方法和整机的动力

学特性。在此基础上，利用所建模型，通过计算与

实验，揭示突加不平衡下发动机转子 ‑支承 ‑机匣

整机系统的瞬态响应特性。

2. 1 转子模型与验证

如图 7所示，模拟实验器采用了 1‑1‑1支承方

案，和图 6所示的某型发动机低压转子支承方案

一致。根据支点结构，一支点为滚棒轴承，轴承内

环与模拟风扇轴过盈配合，轴承外环安装到鼠笼

式 弹 性 支 承 上 ，并 设 计 有 挤 压 油 膜 阻 尼 器

（squeeze film damper，SFD），该部分整体为一支

点支承结构；二号轴承为深沟球轴承，轴承内环通

过外伸衬套安装在模拟风扇轴上，轴承外环安装

到外轴承座上，该部分整体为二支点支承结构；五

图 5 机匣模型

Fig.5 Model of the case

图 7 实验器结构

Fig.7 Structure of test rig
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号轴承与一号轴承相同，为滚棒轴承，轴承外环安

装到带有鼠笼式弹性支承的轴承座上，轴承内环

与模拟涡轮轴过盈配合，并设计有 SFD，该部分

为五支点支承结构。整个转子实验器支承在支座

上，该部分模拟机匣结构。

转子实验器使用柔性联轴器连接高速电动机

进行转子驱动。同时转子风扇盘位置装有如文献

[13]所述的突加不平衡加载装置，通过离心力的

作用，在设计转速飞脱，实现突加不平衡的实验

模拟。

根据转子系统的结构特征对转子模型进行有

限单元节点划分，包含轴单元（含锥形段）、支承单

元以及盘单元等，共分为 44个节点单元，各单元

参数如表 1~表 3所示。

表 1 轴段参数

Table 1 Parameters of shaft

1~2

2~3

3~4

4~5

5~6

6~7

7~8

8~9

9~10

10~11

11~12

12~13

13~14

14~15

15~16

16~17

17~18

18~19

19~20

20~21

21~22

22~23

16. 7

10. 7

30. 0

12. 7

9. 0

63. 7

7. 0

17. 1

17. 1

7. 6

83. 3

11. 1

49. 2

8. 0

5. 0

63. 6

22. 1

20. 5

155. 4

88. 8

74. 0

123. 1

81. 5

69. 8

70. 0

74. 0

90. 0

45. 7（左）

75. 7(右)

261. 1

399. 6

246. 1

338. 3

135. 5（左）

130. 0（右）

90. 0

85. 0

72. 0

72. 0

72. 0

72. 0

63. 0

63. 0

63. 0

63. 0

63. 0

60. 9

47. 7

45. 3

38. 3

60. 9

40. 9（左）

70. 0（右）

137. 0

185. 6

185. 6

185. 0

45. 0（左）

39. 5（右）

50. 0

50. 0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

节点 长度/mm 外直径/mm 内直径/mm

23~24

24~25

25~26

26~27

27~28

28~29

29~30

30~31

31~32

32~33

33~34

34~35

35~36

36~37

37~38

38~39

39~40

40~41

41~42

42~43

43~44

84. 0

103. 5

106. 5

167. 0

83. 0

80. 0

64. 0

32. 0

12. 6

25. 0

16. 5

12. 8

28. 0

12. 0

9. 0

35. 3

17. 7

50. 0

15. 0

25. 0

15. 0

63. 0

60. 0

60. 0

60. 0

60. 0

60. 0

82. 3

116. 5

246. 0

100. 0

100. 0

90. 0

70. 0

65. 0

65. 0

55. 0

50. 0

72. 0

86. 0

86. 0

113. 2

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

69. 0

69. 0

续表

节点 长度/mm 外直径/mm 内直径/mm

表 2 盘参数

Table 2 Parameters of disk

参数

节点信息

质量/kg

直径转动惯量/（kg·m2）

极转动惯量/（kg·m2）

风扇

9

59. 717

1. 630

0. 826

涡轮

33

46. 679

1. 358

0. 684

表 3 支承参数

Table 3 Parameters of supporting

支点

1

2

5

节点信息

3

15

37

刚度/106（N/m）

6. 01

603

6. 52

根据文献 [18]所述的计算方法，计算转子临

界 转 速 如 图 8 所 示 。 转 子 第 1 阶 临 界 转 速 为

2 766 r/min，第 2阶临界转速为 5 420 r/min。
计算分析后，设计和加工转子实验器，对转子
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实验器进行模态测试，与计算结果对比。图 9是
装配调试后的转子实验器，按文献 [13]介绍方法

加工设计的飞脱夹具如图 10所示，实验所用的传

感器及其参数如表 4所列。采用西北工业大学自

行研发的发动机振动状态监测系统，进行信号的

监测、采集和分析 [20]，并对实验数据处理，实验所

得到的转子不平衡响应和振型如图 11~图 13所
示，其中振型测点位置与计算中的轴向位置相同，

临界转速对比结果如表 5所示。

如表 5所示，计算的临界转速与实验结果一

致，最大误差不超过 3.62%，验证了模型，也为后

期突加不平衡响应分析的准确性奠定了基础。

2. 2 突加不平衡下转子模型的验证和响应特性

进行突加不平衡下转子响应的计算与实验对

比，验证考虑了角加速度项、挤压油膜阻尼器影响

的转子模型。

实验器中，挤压油膜阻尼器的设计参数如表

6所示，使用文献[13]所述的离心式夹具进行突加

不平衡实验，其中，突加不平衡所用的模拟叶片如

图 14所示，可以看出叶片有明显的飞脱后碰撞痕

迹。具体实验内容如表 7所示。

图 8 转子坎贝尔图

Fig.8 Campbell of rotor

表 4 传感器参数

Table 4 Parameters of sensors

类型

光电传感器

位移传感器

速度传感器

型号

P‑84

IN‑081

VS‑080

频响范围/Hz

0~10 000

10~2 000

灵敏度

8 mV/μm

75 mV/（mm·s-1）

图 9 转子实验器

Fig.9 Test rig of rotor

图 10 突加不平衡装置

Fig.10 Sudden unbalance mechanism

图 11 转子不平衡响应

Fig.11 Rotor unbalance response

图 12 转子 1阶振型

Fig.12 First mode of rotor
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图 13 转子 2阶振型

Fig.13 Second mode of rotor

图 15是实验测试系统。转子轴向布置 4个位

移测点，水平竖直共 8个位移传感器。在挤压油

膜阻尼器、轴承座以及支座上布置了 5个振动速

度测点，水平竖直共 10个振动速度传感器，利用

一个光电传感器测量转子转速。对实验数据进行

分析处理，并根据文中第 1.1节所述的计算方法

进行计算对比，结果如图 16~图 19所示。

表 7 实验内容

Table 7 Test data contents

参数

飞脱转速/（r/min）

飞脱质量/g

数值

2 163

108

图 14 飞脱前后模拟叶片

Fig.14 Simulation blades before and after fan blade off

表 5 临界转速对比

Table 5 Comparison of critical speed

阶数

1阶

2阶

转速/（r/min）

计算结果

2 766

5 420

实验结果

2 873

5 455

误差/%

3. 62

0. 64

表 6 SFD设计参数

Table 6 Design parameters of SFD

支点

1

5

滑油黏度

μ/（N·s/m2）

0. 016 5

0. 016 5

油膜半径

R/mm

72

73

油膜长度

L/mm

22

20

油膜间隙

C/mm

0. 3

0. 3

图 15 转子测试系统

Fig.15 Test system of rotor
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图 16 位移测点 1对比分析

Fig.16 Comparison of displacement measurement point 1

图 17 位移测点 2对比分析

Fig.17 Comparison of displacement measurement point 2

图 18 位移测点 3对比分析

Fig.18 Comparison of displacement measurement point 3

通过对比可以看出，突加不平衡后，利用转子

模型计算的响应与实验所得到的响应冲击特征很

明显。在考虑了角加速度项与挤压油膜阻尼器影

响后，计算与实验对比结果基本一致。位移测点

1监测风扇盘的振动位移，为突加不平衡施加位

置，该点计算响应与实测响应之间的相对误差为

2.1%；最大误差为 16.6%，位于涡轮盘（即位移测

点 4），这是由于风扇飞脱，涡轮端信号相对不敏

感所致。

2. 3 突加不平衡下转子⁃支承⁃机匣模型验证

利用本文第 1章所述的建模方法，建立的转

子 ‑支承 ‑机匣模型如图 20所示，根据图 7所示的

转子实验器模型，将挤压油膜阻尼器的作用考虑

为油膜刚度和油膜阻尼，将支承与承力辐板简化

为刚度和阻尼，以代表支承模型。同时，将支座视

作机匣建模，实验平台代表安装节和机舱，将载荷
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层层传递。

如文中第 1.3 节所述，将转子的响应载荷

F 0 ( t )作为支承 ‑机匣的载荷输入，则 m1至实验平

台这一系统的总外力为 F0（t），对 m1、m2进行受力

分析可得其运动方程，其中 x1、x2分别表示 m1、m2

的振动

ì
í
î

m 1 ẍ 1 + c1 ( ẋ1 - ẋ2 )+ k1 ( x1 - x2 )= F 0 ( t )
m 2 ẍ2 + c2 ẋ2 + k2 x2 = c1 ( ẋ1 - ẋ2 )+ k1 ( x1 - x2 )

（3）

整理得

ì
í
î

m 1 ẍ 1 + c1 ẋ 1 + k1 x 1 - c1 ẋ2 - k1 x2 = F 0 ( t )
m 2 ẍ2 +( c1 + c2 ) ẋ2 +( k1 + k2 ) x2 - c1 ẋ 1 - k1 x 1 = 0

（4）

式（4）中两个方程联立合并可得

m 1 ẍ 1 + m 2 ẍ2 + c2 ẋ2 + k2 x2 = F 0 ( t ) （5）
式（5）表示了该系统方程的物理意义，即将

m1、m2考虑为整体系统时，该系统的运动和内刚

度 k1、内阻尼 c1无关，只与系统外力 F0（t）、系统质

量m1、m2以及系统刚度 k2和阻尼 c2有关。

求解式（4），用 h={ x1,x2 }T 表示 m1和 m2的

振动，写成矩阵形式

( )m 1 0
0 m 2

ḧ+ ( )c1 -c1
-c1 c1 + c2

ḣ+ ( )k1 -k1
-k1 k1 + k2

h= é
ë
êêêê

ù
û
úúúúF 0 ( t )

0
（6）

式（6）中的 F0（t）在文中第 2.2节分析转子响

应时已经得出，m1、m2、k1、c1、k2、c2针对模拟实验器

均为确定参数，如果需要移植算法更换模型，只需

改变这些确定参数即可。使用 Newmark‑β法对

式（6）求解，即可得到转子‑支承‑机匣响应。

对建立的转子 ‑支承 ‑机匣模型进行计算分

图 20 静子计算模型

Fig.20 Calculating model of stator

图 19 位移测点 4对比分析

Fig.19 Comparison of displacement measurement point 4
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析，并与文中第 2.2节突加不平衡实验中所测得

的振动速度进行对比，如图 21~图 25所示。

通过对比可以看出，突加不平衡前后，利用转

子 ‑支承 ‑机匣模型所仿真计算的响应与实验结果

基本一致。速度测点 2和速度测点 3靠近突加不

平衡位置，其计算响应与实测响应之间的相对误

差分别为 4.7%和 4.3%；最大误差为 18.3%。这

是因为速度信号基数较小，微小偏差会导致误差

百分数剧增。另外，通过速度测点 1、速度测点 2
以及速度测点 3、速度测点 4之间对比可以看出，

突加不平衡下振动响应在传递过程中，从支承到

机匣在层层减弱，本文建立的转子 ‑支承 ‑机匣模

型也清晰地体现出减弱的过程。

图 21 速度测点 1对比分析

Fig.21 Comparison of velocity measurement point 1

图 22 速度测点 2对比分析

Fig.22 Comparison of velocity measurement point 2

图 23 速度测点 3对比分析

Fig.23 Comparison of velocity measurement point 3
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图 24 速度测点 4对比分析

Fig.24 Comparison of velocity measurement point 4

图 25 速度测点 5对比分析

Fig.25 Comparison of velocity measurement point 5

3 结 论

本文建立了转子 ‑支承 ‑机匣整机动力学模

型，并以某型发动机低压转子系统为例，设计建造

了实验器，对建模方法和所建模型进行了实验验

证。本文得出主要结论如下：

1）本文建立的按照载荷传递方向分层建模

的方法是有效的。以转子作为核心层，以载荷传

递界面作为分层界面，由内向外传递，建立转子 ‑
支承 ‑机匣整机模型，可考虑挤压油膜阻尼器、支

承结构、机匣结构和安装节等因素。

2）利用建造的实验器，对所建模型进行了模

态验证和突加不平衡下响应的验证，证明了模型

的有效性和准确性。

3）实验和模型均表明，突加不平衡下振动响

应在传递过程中，从转子、支承到机匣在层层减

弱。本文建立的转子‑支承 ‑机匣模型所体现减弱

规律与实验结果一致。

4）在实际中，要应用本文所建立的转子 ‑支

承 ‑机匣模型时，只需要替换其中的模型参数即

可，模型具有较好的推广性和实用性。
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