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航空发动机球铰熔断机构的关键尺寸设计与实验
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摘　　　  要：    针对球铰熔断结构分析了其工作机理，提取了关键尺寸，设计了模拟球铰熔断机构，并完成了

实验验证。研究发现：球铰熔断装置的关键参数包括熔断销钉减薄面、销钉材料以及销钉位置。其主要作

用应侧重于在大不平衡量下，通过内轴承座的内外环相对滑移减小 2号轴承的偏角，保护 2号轴承。球铰结

构熔断后，会进一步弱化刚度，降低转子的临界转速，这会使得发动机减速至风车转速时通过的临界转速降

低，进一步减小过临界时的不平衡载荷。
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Abstract:   The  working  mechanism  of  spherical  hinge  fusing  structure  was  analyzed， the  key
dimensions were extracted，a simulation spherical hinge fusing mechanism was designed，and experimental
verification  was  completed.  It  was  found  that  the  key  parameters  of  the  spherical  hinge  fusing  device
include fusing pin thin surface，pin material，and pin position. Its main roles should focus on reducing the
angle of the second bearing through the relative slip of inner and outer rings of the inner bearing seat under
the large unbalance，and protecting the second bearing. After the spherical hinge structure was fused，the
stiffness was further weakened and the critical speed of the rotor was reduced，which reduced the critical
speed of the engine when it decelerated to the windmill speed，and further reduce the unbalanced load in
the case of beyond the critical rotating speed.
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大涵道比航空发动机中，由于外物撞击或结

构疲劳导致的叶片飞脱故障时有发生[1]。叶片飞

脱带来的突加大不平衡载荷会导致发动机振动特

性发生突变，造成转子、轴承、轴承座、安装节损

坏，甚至可能产生非包容性破坏，严重影响飞机

与人员的安全。

针对这一问题，中国民用航空局明确要求：在

最大允许稳态转速下发生叶片飞出时，发动机不

得出现转子、轴承、轴承座或安装节的灾难性损

坏。美国联邦航空管理局和欧洲航空安全局等也

有类似规定。因此，开展突加大不平衡载荷下的

降载结构研究十分必要。

目前，国外各航空发动机公司针对突加大不

平衡载荷作用下的降载机构进行了大量研究[2-7]，

提出了锥壁熔断机构和球铰熔断机构等方案。但

研究主要集中在结构方案层面，缺少结构的工程

适用性、动力学特性、关键设计参数的确定方法

和结构安全性等方面的分析和实验。

近年来，国内对突加载荷下降载结构设计也

开始了研究。中国航发商用航空发动机有限责任

公司[8] 通过自动定心理论对降载机理进行了一定

阐述，并进行了仿真分析，说明了改变支承刚度

可以有效减小振动响应与峰值载荷。王存等[9] 建

立了 LS-DYNA模型，通过仿真分析，说明了降载

机构的有效性。岳聪等[10] 推导了转子变转速过

程中突加不平衡状态下线性二次型调节器（linear
quadratic regulator，LQR）对转子响应的影响，研究

发现 LQR可以降低不平衡瞬态响应，该研究为降

载机构的设计提供了理论支持。廖明夫等[11-13] 提

出了转子“可容模态”的概念，并建立了“可容模态”
下高、低压转子的设计方法与准则，研究指出，阻

尼器性能受到转子本身动力学设计及阻尼器与转

子系统匹配条件的影响。随后，刘展翅[14] 通过实

验验证，证明了基于“可容模态”设计的阻尼器能

够在一定程度上抑制转子突加不平衡振动，从而

在突加载荷下保护转子。

贾润田[15] 进行了锥壁熔断原理分析，并提出

了改变 1号支点刚度从而实现降载的思路。王

珏[16] 进行了转子突加不平衡冲击响应实验研究，

并测试了突加载荷作用下的锥壁外传载荷。廖明

夫等[17-20] 设计了突加不平衡加载装置及主动降载

结构，并进行了突加不平衡下的主动降载实验，

证明了突加不平衡后改变 1号支点支承刚度可以

有效减小振动响应与峰值载荷。然而，以上工作

主要针对锥壁结构进行仿真与实验，对于 2号支

点的球铰熔断结构尚未深入研究。

本文在突加不平衡加载装置[17-18] 及主动降载

结构[19-20] 的基础上进一步设计了球铰熔断结构，

通过动力学实验研究了球铰熔断结构的降载作用，

在实验上完整地模拟了叶片飞脱后的锥壁熔断与

球铰失效过程，为突加不平衡下转子系统的降载

结构设计提供了实验支撑。

 1    球铰熔断机构的机理

叶片飞脱故障发生时，在突加大不平衡的作

用下，1号支点锥壁熔断，从而降低 1号支点刚度，

实现熔断降载，保护发动机系统，如图 1所示。当

锥壁熔断后，1号支点刚度可忽略不计，2号支点

独自支承巨大的不平衡悬臂风扇转子，不平衡力

通过内轴承座传递至 2号轴承，在巨大载荷作用

下，2号轴承很可能发生破坏，从而导致在惯性及

不平衡力作用下低压转子的整体抱死乃至断轴事

故。因此，在 2号支点需进一步设置球铰熔断机

构，进行保护以及能量耗散。
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熔断销钉
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图 1    典型球铰熔断机构

Fig. 1    Typical mechanism of spherical hinge fusing structure
 

2号支点通过内外轴承座连接转子与支承部

分，其中，内轴承座连接风扇轴与 2号轴承内环，

为转子部件；外轴承座连接支座与 2号轴承外环，

为支承部件。因此，2号支点的球铰熔断装置应

设置在风扇轴与 2号轴承之间，即内轴承座部件

上。可采用销钉、挡环、限位环等多种方式，并限

制球铰配合面的相对滑移，从而熔断内轴承座部

件。本文以销钉式球铰熔断机构为例，进行球铰

熔断机构的分析、设计和实验研究。

如图 1所示，球铰熔断机构将内轴承座部件

分为内外两部分，两部分之间通过熔断销钉连接。

当突加载荷过大时，熔断销钉受剪发生熔断，内

轴承座的内外两部分通过球面发生相对滑移，通

过内、外环的摩擦对振动能量进行耗散，同时，将
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转子与支承部件解耦，释放连接结构的角向自由

度，从而大幅降低突加载荷对轴承乃至机匣、安

装节的破坏性。

 2    球铰熔断机构的设计

基于图 2所示的转子实验开展销钉型球铰熔

断机构的设计、研究和实验工作。该转子实验器

模拟某型航空发动机低压转子，采用 0-2-1支承

方式。其中，2号支点采用滚珠轴承，进行轴向定

位；1号支点和 5号支点采用滚棒轴承。在风扇

盘上安装突加不平衡加载装置[17-18]，模拟叶片飞

脱。在 1号支点处设计主动变刚度装置 [19-20]，模

拟锥壁熔断。变频器控制驱动电动机，为实验器

提供扭矩。
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图 2    转子实验器结构简图

Fig. 2    Structure of rotor test rig
 

如前所述，叶片飞脱故障发生后，首先发生锥

壁熔断，之后发生球铰熔断。因此，球铰熔断机

构的设计应满足如下要求：

1） 在转子装配、动平衡和正常运行等过程中，

球铰机构不发生熔断，保证实验顺利进行。

2） 在突加不平衡之后、锥壁熔断之前，球铰

机构不发生熔断。

3） 在锥壁熔断之后，球铰机构发生熔断。

基于上述思路，应首先制定球铰熔断机构的

结构设计方案，提取关键参数，之后结合球铰机

构的材料参数和熔断工况，确定球铰机构的熔断

条件，从而确定关键参数的取值，完成球铰熔断

机构的设计。

 2.1   结构设计

在 2号支点处设计球铰熔断机构。该支点的

内轴承座分为内环部件和外环部件，两个部件通

过若干个熔断销钉连接，如图 3所示。

在 2号支点内轴承座内环部件和外环部件上

设计若干常规孔，用于安装熔断销钉。销钉与内、

外环部件均采用过盈配合，保证熔断前内、外环

部件之间不发生相对运动，避免转子出现窜动或

偏摆的现象。

为保证球铰机构能够有效熔断，在保证连接

强度的前提下，销钉的熔断面应尽可能纤细。针

对整体纤细的销钉难以加工，且不易保证装配精

度的问题，设计了如图 4所示的熔断销钉结构。

销钉的主体为直径为 5 mm圆柱体，在内环部件

和外环部件的配合面处设计减薄面，以达到局部

减小剪切面面积的目的。

 2.2   关键参数设计

在突加大不平衡和锥壁熔断释放的弯矩作用

下，熔断销钉受剪断裂。熔断销钉的材料、个数

和分布，以及减薄面的横截面积均会影响熔断

过程。

 

风扇轴
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外轴承座

2号轴承

内轴承座
外环
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内轴承座
内环

熔断销钉

图 3    实验器球铰熔断机构

Fig. 3    Spherical hinge fusing structure test rig
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 2.2.1    熔断销钉数目

随着熔断销钉数目增多，剪切面总面积增大，

相同飞脱力作用情况下熔断的难度增大，即销钉

的数目并非越多越好。为保证正常情况下内、外

环部件处的强度和周向均匀性，同时保证销钉能

够有效熔断，折中选取销钉数量为 8个，周向均匀

分布。

 2.2.2    熔断销钉材料

销钉熔断后，内环部件将沿着其与外环部件

配合面切线方向发生相对滑移。考虑到这一工作

状态，选取了耐磨性较好的 T10钢作为熔断销钉

的材料。

 2.2.3    熔断销钉减薄面的横截面积

对于承受剪切作用的熔断销钉，其横截面积

的设计结果应满足公式：

A = Fmax/[τ] （1）

其中 Fmax 为熔断销钉处承受的最大剪切力，[τ]为
熔断销钉的抗剪强度。

A′

τ′

飞脱力一定的情况下，整个转子系统的受力

情况一定。因此，可计算在设计飞脱力 Ffbo 作用

下，熔断销钉横截面积为一定值 时，熔断销钉处

的最大应力 ，从而得到最大剪切力 Fmax：

Fmax = A′τ′ （2）

A′

通常，航空发动机风扇叶片丢失产生的飞脱

力在 104 N的量级。在实验室中，为安全起见，通

常留有 5%左右的裕度，取 Ffbo=9 400 N。算例熔

断销钉的减薄面直径取为 3 mm，则 =7.07 mm2。

利用 ANSYS Workbench计算飞脱力作用下

熔断销钉的应力。实验器的有限元模型如图 5所

示，各部件的材料参数列于表 1中。根据实验器

的实际装配情况，设置模型中相邻部件之间的接

触方式为 bonded。在实验器支座底端设置 fixed

support，以实现支座与实验平台的连接。在 2号

轴承内轴承座上添加 displacement，用于设置轴向

约束。

当突加不平衡发生、锥壁尚未熔断时，熔断

销钉的应力计算结果如图 6所示。可以看出，该

状态下熔断销钉的最大应力为 3 412.7 MPa。
当突加不平衡发生、锥壁熔断后，熔断销钉

 

表 1    实验器各部件材料

Table 1    Materials of units on the test rig

部件名称 材料

支座 20
承力幅板 40CrNiMoA

锥壁 40CrNiMoA

轴承座 40CrNiMoA

转轴 40CrNiMoA

鼠笼弹支 65Mn

盘 40Cr

熔断销钉 T10

内轴承座内环 GCr15

内轴承座外环 GCr15

 

减薄面

图 4    熔断销钉结构简图

Fig. 4    Structure of fusing pin
 

 

0 700 mm
Y

Z X
350

图 5    实验器有限元模型

Fig. 5    Finite element modal of the test rig
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应力/MPa
3412.7 max
3073.5

2395.2
2056.0
1716.7
1377.7

699.42
1038.6

360.27 min

2734.3

Max

图 6    熔断销钉的应力计算结果（锥壁熔断前）

Fig. 6    Stress calculating result of fusing pin

（before cone wall fusing）
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的应力计算结果如图 7所示。可以看出该状态下

熔断销钉的最大应力为 4 488.7 MPa。
分别计算两种状态下的最大剪切力，结果列

于表 2。通过静力实验可以测定 [τ]=1 535 MPa，
进一步可得减薄面尺寸。

根据本章的分析，球铰机构在突加不平衡后、

锥壁熔断前不熔断，锥壁熔断后发生熔断。因此，

上述设计条件下，熔断销钉的减薄面直径应位于

区间（4.47，5.13）mm内，方能满足要求。本文选

取减薄面直径 d=4.9 mm进行设计和实验。球铰

熔断机构的最终设计结果如图 8所示。

 
 

Y

Z X
0 700 mm

350

应力/MPa
4488.7 max
4044.7

3156.6
2712.6
2268.6
1824.6

936.52
1380.5

492.50 min

3600.7

Max

图 7    熔断销钉的应力计算结果（锥壁熔断后）

Fig. 7    Stress calculating result of fusing pin

（after cone wall fusing）

 
 

表 2    锥壁熔断前后熔断销钉的参数对比

Table 2    Comparison of fusing pin parameters before and

after cone wall fusing

锥壁状态 熔断前 熔断后

熔断销钉的最大应力/MPa 3 412.7 4 488.7

最大剪切力/N 24 127.8 31 735.1

减薄面最大横截面/mm2 15.72 20.67

减薄面最大直径/mm 4.47 5.13

 
 

熔断
销钉

内轴承座内环

内轴承座
外环

图 8    球铰熔断机构实物图

Fig. 8    Photo of spheroidal hinge fusing structure

 3    球铰熔断机构的动力学实验

为完整地研究突加不平衡后球铰熔断机构的

作用机制，基于图 2所示的结构方案，加工出图 9
所示的转子实验器，开展突加不平衡-锥壁熔断-
球铰熔断动力学实验。实验中，驱动电动机提供

扭矩，带动实验器。并设计 5 t重的防护罩保护人

员和设备。
  

架
线
装
置

驱动电动机气动卡盘 涡轮盘小防护罩

突加不平衡装置

风扇盘

图 9    转子实验器实物图

Fig. 9    Photo of rotor test rig
 

如图 9所示，突加不平衡装置安装于风扇盘

上，叶片飞出打断气动卡盘控制线，气动卡盘由

加紧状态切换为松开状态，实现 1号支点变刚度，

从而模拟锥壁的熔断过程。在大不平衡的作用下，

球铰机构熔断。考虑到叶片飞脱实验具有危险性，

设计了如图 9所示的小防护罩和图 10所示的安

全防护罩。图 9所示的转子实验器放置于 5 t重
的安全防护罩中，防止叶片飞脱造成人员和设备

伤损。
  

图 10    安全防护装置实物图

Fig. 10    Photo of safety device
 

在实验器的风扇盘、涡轮盘和轴上均布置有

振动位移测点。在实验器的支座上吸附速度传感

器，测量支座的振动状态。另外，1号支点处设置

了模拟锥壁熔断的变刚度机构，该支点鼠笼弹支

的结构如图 11所示。

实验过程中，实验器在卡盘夹紧的状态下增

速，此时 1号支点鼠笼弹支上仅外弹支段发挥作

用。发生突加不平衡后，模拟叶片飞脱并打断气
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动卡盘控制线，卡盘松开，1号支点鼠笼弹支的内、

外弹支段同时发挥作用。因此，在 1号支点鼠笼

弹支的笼条上粘贴应变片，利用半桥法连接，通

过监测实验过程中该支点鼠笼弹支的受力情况，

能够更为准确地判断突加不平衡和锥壁熔断的时

刻。相应的应变信息列于表 3中。
 
 

表 3    1号支点鼠笼弹支应变信息

Table 3    Stress information of squirrel cage elastic

support at support 1

通道序号 通道信息

CH1 内弹支段上、下方向的电压信号

CH2 内弹支段左、右方向的电压信号

CH3 外弹支段上、下方向的电压信号

CH4 外弹支段左、右方向的电压信号
 
 

 3.1   临界转速识别

明确锥壁熔断前、后转子实验器的动力学特

性，对于实验数据分析和实验器状态判定具有重

要作用。因此，完成装配、对中和动平衡等工作

后，首先分别测试气动卡盘加紧和松开状态下转

子实验器的临界转速。测试结果如图 12和表 4
所示。

 3.2   突加不平衡-锥壁熔断-球铰熔断实验

完成临界转速识别后，在风扇盘上安装突加

不平衡装置、架线装置和防护装置，开展模拟突

加不平衡-锥壁熔断-球铰熔断的动力学实验（下

文简称为熔断实验）。本次实验的飞脱不平衡量

为 1 110 g·cm。

图 13为实验器转速随时间的变化图，实验器

在 340.7 s内完成了一次增减速过程，最高转速为

2 372 r/min。结合图 14所示的 1号支点应变信号

能够更加清晰地看出，在卡盘夹紧的状态下，实

验器增速至 163.4 s发生突加不平衡，约 0.7 s后卡

盘联动装置生效，1号支点鼠笼弹支的内弹支段

应变信号发生突变，发生变刚度（即锥壁熔断）。

图 15为熔断实验完整的增减速曲线。由于

测试的通道数众多，数据量较大，且各个通道在

突加不平衡和变刚度（即锥壁熔断）瞬间的变化趋

势相同，在此仅展示风扇盘振动位移、涡轮盘振

动位移的实测数据。结合图 15所示的增减速曲

线可以看出，转子在无不平衡量夹紧状态下经过

1阶临界，增速到 2 372 r/min，发生叶片飞脱，转子

 

表 4    临界转速测试结果

Table 4    Experimental results of critical speeds

阶次

转速/（r/min）

卡盘夹紧状态
（锥壁熔断前）

卡盘松开状态
（锥壁熔断后）

1 2 035 1 663
2 2 422 1 946

 

轴承安装面

气动卡盘作用面

内弹支段

外弹支段

图 11    1号支点鼠笼弹支结构图

Fig. 11    Structure of squirrel cage elastic support

at support 1
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图 12    测试结果

Fig. 12    Experimental results
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图 13    时间-转速图

Fig. 13    Curve of time-rotating speed
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振幅瞬间增大，0.7 s后在变刚度熔断作用下，转

子振幅又立刻减小，随后进行 1 110 g·cm不平衡

量下的减速停车，实验趋势与应变信号一致。其

中，在减速过程中，转子经过松开状态下 2阶临界

转速时，由于振幅过大，风扇盘处的位移传感器

被打中，脱离测试范围，该测点后续结果失效，但

突加不平衡-锥壁熔断-球铰熔断过程中的数据发

生在失效之前，依然具有参考价值。

本次实验结果与文献 [19]中单独变刚度实验

降载效果区别不大，未发现球铰熔断有明显的降

载效果。因此认为球铰的主要作用应侧重于在大

不平衡量下通过内轴承座的内外环相对滑移减

小 2号轴承的偏角，保护 2号轴承，而非降载。

 3.3   转子状态检查实验

由图 9可知，熔断销钉安装在转子内部，难以

通过外观检查判断是否发生熔断，因而在文中第

3.2节实验结束后，将飞脱的叶片重新安装，卡盘

夹紧，进行转子状态检查，实验对比结果如图 16

所示。本次实验目的在于验证熔断销钉是否发生

 

突加不平衡锥壁熔断 (变刚度) 振动水平稳定
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图 14    1号支点鼠笼弹支实测应变时域信号

Fig. 14    Actual stress time-domain signal of squirrel cage

elastic support at support 1
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图 15    熔断实验的增减速曲线

Fig. 15    Acceleration and deceleration curves of fusing

experiment
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图 16    熔断实验前后转子的增速曲线

Fig. 16    Acceleration curves of the rotor before and after

fusing experiment
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熔断，因而转子仅增速至 2 200 r/min，以避免叶片

再次发生飞脱。

由图 16可以看出，相对于文中第 3.2节的实验，

状态检查实验中转子在夹紧状态下无不平衡量运转

时，各通道振幅显著增大，如风扇盘在 2 000 r/min的

位移峰值从熔断实验前的不超过 300 µm到熔断实

验后超过 1 000 µm，并且临界转速从之前的 2 000
r/min和 2 400 r/min对应降低到 1 850 r/min和 2 150
r/min。因此判断转子状态发生改变，熔断销钉发生

熔断。

随后完全拆卸转子实验器，检查球铰销钉熔

断情况，发现原本 8个销钉仅剩 5个，但均未熔断，

其余 3个销钉在弹性支承与支座连接缝隙中找到，

也均未熔断，如图 17所示。由于球铰销钉脱落，

可以得出，销钉位置选择也是球铰熔断装置的关

键参数，需要在设计时尽量使其在转子内部，避

免销钉在大振动下松动飞脱。
 
 

315°

135°225°

270° 90°

45°

0°

180°

熔断实验后销钉状态
4.9 mm

图 17    熔断实验后球铰销钉状态

Fig. 17    State of fusing pins after fusing experiment
 

 4    结　论

本文针对航空发动机突加不平衡后的球铰熔

断机构进行分析，研究了其关键参数并设计了模

拟实验器，完成了球铰结构的验证实验，得出如

下结论：

1） 通过突加不平衡-锥壁熔断-球铰熔断实验

可以确定，球铰熔断装置的关键参数包括熔断销

钉减薄面、销钉材料以及销钉位置。

2） 与文献 [19]中的单独变刚度实验相比，球

铰熔断的降载效果差别不明显，其主要作用应侧

重于在大不平衡量下通过内轴承座的内外环相对

滑移减小 2号轴承的偏角，保护 2号轴承。

3）  球铰结构熔断后，会进一步弱化刚度，降

低转子的临界转速，这会使得发动机减速至风车

转速时通过的临界转速降低，进一步减小过临界

时的不平衡载荷。
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