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模拟转子叶片丢失后外传载荷影响特性研究 *
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摘 要：航空适航法则及相关安全性标准中均对航空发动机叶片丢失后的安全性设计提出了要求，

为此需要明确关键零件在叶片丢失后所承受的载荷环境。本文利用Newmark-β法求解载荷传递系统的瞬

态运动微分方程，得到振动响应与力载荷的关系。设计了模拟转子不平衡响应试验，进行突加不平衡质

量后的转子响应测试，进而通过试验件内外振动响应获得了冲击载荷的传递规律。同时为研究阻尼在叶

片丢失外传载荷中的影响效果，通过控制对试验件阻尼器是否供油，进行了有支点阻尼及无支点阻尼的

振动响应对比试验。研究结果表明，冲击载荷在通过静子件后会产生明显衰减，本文试验对象传递比最

高仅为53%，远离转子支承处所承受的载荷远低于转子支承处的载荷。同时，阻尼会明显降低冲击瞬间

的外传载荷，但对转子稳定后的稳态载荷影响较小。本文研究表明：进行航空发动机叶片丢失条件下安

全性分析时，需考虑冲击载荷的衰减及阻尼影响。另外，合理的阻尼器布局将有效降低叶片丢失时产生

的冲击载荷作用，有助于提升发动机的抗冲击能力。
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Abstract：The aviation airworthiness law and related safety standards all set requirements for the safety de⁃
sign when aero engine blade off event happened， so it is necessary to clarify the load environment of key parts in 
the blade off event. In this paper， the Newmark-β method is used to solve the differential equation of transient 
motion of the load transfer system， and the relationship between vibration response and force load is obtained. A 
simulated rotor unbalance response test is designed， and the rotor response test after sudden unbalanced mass is 
carried out， and then the transmission law of shock load is obtained through the internal and external vibration re⁃
sponse of the test piece. At the same time， in order to study the effects of damping on blade off of external load， a 
comparative test of vibration response with damping and without damping was carried out by controlling whether 
the damper of the test piece was supplied with oil. The results show that the shock load will be significantly attenu⁃
ated after passing through the stator， the maximum transfer ratio of the tester in this paper is only 53%， and the 
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load away from the rotor support is much lower than the load at the rotor support. At the same time， damping sig⁃
nificantly reduces the external load at the moment of impact， but it has little effect on the steady-state load after 
the rotor is stabilized. Through the research of this paper， it is explained that the attenuation and damping effects 
of shock load should be considered when analyzing the safety of the aero engine in the blade off event. In addi⁃
tion， a reasonable damper layout will effectively reduce the shock load caused by the blade off event， which will 
help improving the impact resistance of the engine.

Key words：Aero engine；Blade off event；External load；Damping；Dynamic response

1 引 言

在航空发动机工作过程中，突发的叶片丢失会

引起转子系统的不平衡量突然变化，进而引起发动

机振动特性、发动机支承结构及传递载荷发生突变，

即突加不平衡。叶片丢失后产生的突加不平衡除了

可能造成非包容性破坏之外，还可能造成碰摩、抱轴

卡滞、着火等二次故障［1］，相关结构件若无法承受叶

片丢失后产生的高密度冲击能量，就会造成构件的

损伤与破坏［2］。因此，为保证发动机的安全，国内外

各航空安全管理机构及相关设计规范均出台了相关

法规及条文，对发动机叶片丢失后的安全性设计提

出了要求［3-6］，规定了航空发动机在叶片丢失后不应

产生灾难性的损害。

叶片丢失全过程包括叶片断裂瞬时突加不平

衡、转子减速、大不平衡转子系统“风车”状态持续运

转、丢失叶片对尾随叶片的撞击及机匣对丢失叶片

的包容等［7］过程。目前国内学者对机匣包容开展了

大量的仿真分析及试验研究［8-10］，仿真结果与试验结

果吻合较好，有效地指导了叶片丢失后的机匣安全

性分析，但对叶片丢失的整机响应仅进行了初步的

理论及模拟试验研究，例如刘璐璐等［11］设计了叶片

丢失试验台，对叶片丢失后的载荷响应传递规律进

行了试验及仿真研究。夏南等［12］建立了带同心型

挤压油膜阻尼器（SFD） 系统的双盘悬臂柔性转子运

动微分方程（定常转速和定常加速） 及突加不平衡

响应方程， 分析了系统参数对于突加不平衡响应的

影响和加速通过双稳态响应区的突加不平衡及加速

响应特性。王宗勇等［13-14］通过对 Jeffcott 转子进行理

论分析求解，得到了转子质心在转子质量发生突变前

后的运动轨迹方程。彭刚等［15］针对高速柔性转子进

行了动力学模型分析，通过理论与试验对叶片丢失后

的转子响应开展了研究，并进行了载荷优化设计。

国外对叶片丢失后的响应分析工作始于 Stal⁃
lone［16］，随后随着商业软件 LS-DYNA 的成熟以及计

算能力的提升，许多学者对叶片丢失后的转子响应

开展了研究并获得了许多结论。Sinha 等［17］使用 LS-
DYNA 建立了发动机的整机模型，对叶片丢后的整机

响应进行了仿真分析，发现风扇叶片丢失对靠近风

扇支点影响显著，风扇支点载荷的峰值超过涡轮支

点载荷的 6 倍。Husband［18］基于 LS-DYNA 进行了整

机包容试验的仿真分析，得到了叶片丢失 1s 内的响

应历程。Leont'ev［19］将阻尼等非线性影响因素引入

了叶片丢失模型，对叶片丢失载荷传递规律进行了

研究，得到了安装支架处的载荷变化历程。除响应

分析外，国外航空安全管理机构还对叶片丢失的整

机试验进行了规定，并将其结果作为发动机适航取

证的必要条件［20］。

综上，对于叶片丢失后的转子响应，目前已具备

了初步的分析方法，对叶片丢失后的复杂作用机理

也有了一定认识。但是对于叶片丢失后的载荷在静

子件中的传递过程尚无明显研究成果，导致工程中

在评估发动机安装节、支承机匣时缺乏准确的载荷

输入。为解决该问题，工程上目前通常先计算出叶

片丢失后在支点处的载荷，然后按照静力平衡将该

载荷分解到其余位置，未考虑冲击载荷的传递特征，

计算结果偏保守。

本文利用模拟试验件转子开展了突加不平衡响

应试验，对冲击载荷在静子件上的传递衰减规律进

行了研究，并通过控制油膜阻尼器是否供油，对比分

析了油膜阻尼器对转子突加不平衡后的响应影响。

2 研究对象简介

2.1 结构简介

突加不平衡响应特性试验转子参考某航空发动

机低压转子的结构和动力学进行设计，作为参考对

象的某发动机低压转子结构如图 1 所示。试验件结

构根据试验需求进行了简化，选取与发动机相同的

1-1-1 支承方式，并采用了双盘、三支点的转子结构

方案。试验器的具体结构如图 2 及图 3 所示。

试验器的转子组件主要包括由模拟风扇盘、模

拟涡轮盘、模拟风扇轴和模拟涡轮轴 4 部分。在图 2
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中左侧盘模拟发动机的风扇盘，右侧盘模拟发动机

的低压涡轮盘；试验件风扇轴为空心轴，轴端通过锥

形筒与模拟风扇盘用螺栓相连接，并由圆柱面定心；

试验件涡轮轴为实心轴，在模拟涡轮轴的左侧轴端

通过渐开线套齿联轴器向模拟风扇轴传递扭矩，并由

套齿两侧两个圆柱面辅助定心，轴向通过圆螺母和挡

边锁紧定位，模拟涡轮轴右侧通过连接法兰安装模拟

涡轮盘。在模拟涡轮轴的右侧则由柱面配合，平键传

扭的方式安装了联轴器，并与驱动电机柔性连接。

试验件静子组件主要由 3 个支点组成，从前到后

分别命名为 1 支点、2 支点及 5 支点，其中 1支点及 5支

点为弹性支承加阻尼结构，2支点为刚性支承结构。3
个支点主要作用为提供转子所需的支承刚度。为方

便调节转子同轴度，3 个支点均单独固定于同一刚性

基座平面上，且 3 个支点框架刚度均低于基座刚度。

为降低试验件转子初始不平衡量的影响，需进

行初始动平衡试验，动平衡流程见图 4 所示。动平衡

标准为振动测点速度有效值在全试验转速范围内不

超过 30mm/s。动平衡手段为在模拟盘上安装平衡螺

钉进行平衡。通过动平衡后，本试验件残余不平衡

量为：风扇端 80g·cm，涡轮端 50g·cm，两者相位差

220°。后文在进行载荷分析时，需将初始不平衡量与

飞脱质量矢量合成考虑。

2.2 模拟转子动力学特性

图 5为模拟转子坎贝尔图，由计算结果可知，模拟

转子的前二阶临界转速分别为 2797r/min，5355r/min。

Fig. 4　Dynamic balance flow chart

Fig. 1　LP rotor of an engine

Fig. 2　Overall scheme of the tester

Fig. 3　Photo of tester
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在模拟转子动平衡试验中，采集转子升速过程的

BODE 图如图 6 所示，由图可见在 2750r/min 左右，转

子的振幅显著增大，并且相位发生明显变化，可以确

定这是转子的一阶临界转速。在 5550r/min 左右，转

子的振幅显著增大，并且相位发生明显变化，可以确

定这是转子的二阶临界转速。

为了对比模型，清晰了解该低压转子的模态，在

转子的风扇盘、涡轮轴、涡轮盘共布置 5个测点以测试

振型，测点分布见图 7。在 300r/min，2800r/min 采集稳

态响应中一倍频幅值与相位见表 1。其中 300r/min 采

集是为了得到转子的初始弯曲，2800r/min 采集是为

了获得转子在一阶临界转速处的稳态响应。

Fig. 7　Measuring point position

Fig. 6　BODE chart of growth process

Fig. 5　Campbell map of the rotor
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在采集到稳态响应信息后，使用 MATLAB 软件编

程处理数据，并画出转子夹紧状态的一阶临界转速振

型图，如图 8（a）所示。图 8（b）为一阶振型有限元仿真

结果，将试验结果同理论计算结果进行比对，振型基本

吻合。可以确定该转速为一阶临界，为俯仰振型。按

照相同的方法实测绘制二阶临界处的振型，并将其与

理论计算对比，具体如图 9所示，振型基本吻合。同样

可以确定该转速为二阶临界，且二阶为弯曲振型。

将实测的临界转速与理论计算结果对比如表 2
所示，临界转速最大误差为 1.3%，这说明本文所建立

模拟转子动力学特性与期望情况相同。

2.3 飞脱加载装置

不平衡加载装置的结构图如图 10 所示，主要由

弹性夹具、飞脱和配重模拟叶片以及飞脱侧和配重

侧的挡块等部件组成，并由螺栓固定于风扇盘的侧

面。该装置通过改变模拟叶片的质量  、叶片重心与

盘心的距离、榫头宽度、榫头顶角  （或榫头半顶角）等

参数控制不平衡载荷加载过程和不平衡载荷的加载

转速。本试验的飞脱转速设置为 2160r/min，飞脱不

平衡量为 108g，飞脱位置位于风扇盘。

Table 1 First order mode data acquisition

Item
CH1
CH2
CH3
CH4
CH5

300r/min
Amplitude/μm

11.40
27.00
10.78
1.36

21.99

Phase/(°)
84.2

142.6
194.6
151.1
204.6

2800r/min
Amplitude/μm

17.66
19.86
18.81
35.88
49.28

Phase/(°)
129.1
140.5
290.2
285.8
254.5

Table 2 Comparison of measured and calculated critical speed

Item
1st critical speed
2nd critical speed

Measured result/（r/min）
2750
5550

Theoretical result/（r/min）
2785
5498

Difference/%
1.3
0.9

Fig. 8　First order mode test

Fig. 9　Second order mode test
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3 试验系统

3.1 测试系统

图 11 是设计的试验系统方案。试验系统分为试

验模拟转子系统和测试系统两大部分。试验模拟转

子系统主要包括试验模拟转子、突加不平衡加载装

置、驱动装置和安全防护装置。试验模拟转子通过

柔性联轴器由高速主轴电机驱动，采用变频器无极

变速。试验中通过传感器和应变片感应转子振动和

应变信号，并通过采集卡和信号调理器对所采集的

信号进行滤波、去除偏置电压并对信号进行比例放

大。其中，在转子支座与轴承座上安装速度传感器，

测试轴承动载荷信号。在风扇盘与涡轮盘安装位移

传感器测试位移信号。在联轴器位置安装光电传感

器测试转速信号。通过计算机，对采集到的信号进

行记录和处理。动态测试系统的采样率为 1kHz。
3.2 响应理论分析

在已知静子内部载荷的情况下，外传载荷理论

值可通过对静子部件进行理论建模分析得到。由于

本模型中的主要静子部件有轴承座、挤压油膜阻尼

器及静子机匣，需将静子部件简化为弹簧质量块模

型如图 12 所示。

现以 1 支点静子部件为例，建立动力学模型，如

图 13 所示。图中 m 1 为机匣内环质量，m 2 为机匣外环

质量，均通过模型测量获得。k01，k02，k1，k2 分别为轴

承座刚度、阻尼器刚度、支板刚度及支座刚度，均通

过有限仿真得到。 c0，c1，c2 分别为油膜阻尼、支板阻

尼及支座阻尼，其中油膜阻尼存在非线性，先给定初

始值 100N·s/m，后根据短轴承半油膜理论给出每一

Fig. 10　Device of imbalance

Fig. 11　Test plan

Fig. 12　Stator simplified model
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步求解过程的数值。支板及支座阻尼根据试验标定

结果给出。F 0 ( t ) 为转子支点载荷，可通过转子位移

响应测量得到，其值与转子传递到轴承座及阻尼器

上的载荷 Fk0 与 Fc0 之和相同。Fk1 与 Fc1 为载荷传递到

支板刚度及阻尼上的载荷，Fk2 与 Fc2 为载荷传递到支

座刚度及阻尼上的载荷，均为未知量，可通过求解支

座内外环响应 x1 ( t ) 与 x2 ( t ) 得到。

将弹支外传力 Fk0、挤压油膜阻尼器外传力 Fc0 作

为系统的外接激励，根据受力分析可得

m 1 ẍ1 + c1 ( ẋ1 - ẋ2 ) + k1 ( x1 - x2 ) = F 0 ( t )
m 2 ẍ2 + c2 ẋ2 + k2 x2 = c1 ( ẋ1 - ẋ2 ) + k1 ( x1 - x2 )  （1）
整理得

m 1 ẍ1 + c1 ẋ1 + k1 x1 - c1 ẋ2 - k1 x2 = F 0 ( t )
m 2 ẍ2 + ( c1 + c2 ) ẋ2 + ( k1 + k2 )x2 - c1 ẋ1 - k1 x1 = 0 （2）

合并可得

m 1 ẍ1 + m 2 ẍ2 + c2 ẋ2 + k2 x2 = F 0 ( t ) （3）
用状态向量 h = { ẋ1，x1，ẋ2，x2 }代替运动，写成矩
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用 h = [ ]x1，x2
T 表示物体运动，写成矩阵为
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（5）

本文选择 Newmark-β 法求解模型系统的瞬态运

动微分方程式（5），便可得到转子在支点处输入载荷

与传递到静子不同位置载荷之间的相对关系。采用

Newmark-β 法求解时，选择步长为所关注的最高特征

频率的十分之一。

3.3 响应方法验证

为验证 3.2 节分析方法的正确性，在支承机匣内

外布置振动响应测点，将测试值与通过振动响应反

推的结果对比见图 14 所示。采用叶片丢失时测试与

理论分析瞬时最大载荷响应进行误差计算，瞬时最

Fig. 13　Force analysis of stator model



模拟转子叶片丢失后外传载荷影响特性研究第 44 卷  第 10 期 2023 年

2212011-8

大响应载荷具体值见图中黄色背景数字。对比分析

结果可以看出，弹支外传力的理论计算结果与试验

结果基本吻合，最大误差约为 19.2%，说明了理论响

应分析方法的可行性。

4 试验响应分析

4.1 外传载荷分析

在质量飞脱后，测量 1 支点、2 支点及 5 支点内外

的振动响应，计算各支点处的外传载荷如图 15~图 17
所示。内外载荷传递比见表 3，其中传递比定义为外

传载荷与内部载荷的比值。由分析结果可见，转子

突加不平衡后，载荷在静子件中的分配会受刚度及

支承位置的影响，支承越刚，越靠近突加不平衡位置

传递的载荷越大。同时，载荷能量在传力路径中会

耗散，本试验中支承静子内外载荷传递比最高仅为

53%。

Fig. 14　Comparison between experiment and theory

Fig. 16　Internal and external load transfer relationship of No.2 support

Fig. 15　Internal and external load transfer relationship of No.1 support
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4.2 阻尼影响分析

试验件转子在同样不平衡块丢失条件下，通过

控制挤压油膜阻尼器是否供油来进行考虑阻尼以及

不考虑阻尼的叶片丢失响应对比试验。做出试验件

转轴轴心在飞脱前、飞脱中及飞脱后的轴心轨迹见

图 18 所示。由图可见，阻尼对于转子在叶片丢失前

及叶片丢失后的影响可忽略不计，有阻尼及无阻尼

时在叶片丢失前后的振幅差异不超过 1%。支点阻尼

主要影响叶片丢失过程中的转子振幅。叶片丢失

后，转子首先振幅突增，最后趋于稳定。但引入阻尼

影响后，可将转子的最大响应控制到更小的范围内。

本例中，施加阻尼后，叶片丢失时刻的轴心最大轨迹

振幅仅为无阻尼时的 50% 左右。

为定量分析阻尼对响应的影响，做出转子试验

中的时域波形如图 19 所示。同时定义冲击响应因子

K（式（6）），根据公式计算得到转子无阻尼时的冲击

响应因子为 2.23，有阻尼时的冲击响应因子为 1.61，阻
尼降低了 30% 左右冲击瞬间的转子响应，作用明显。

K = A′ - A1
A2 - A1

（6）
式中 A′为飞脱瞬间转子最大响应；A1 为飞脱前转子稳

态响应；A2 为飞脱后转子稳态响应。

Table 3 Internal and external load transfer ratio

Support No.
1
2
5

Internal 
load/N
1079
3172
546

External 
load/N

552
1179
289

Transfer 
ratio/%

51
37
53

Fig. 18　Axis track comparison

Fig. 17　Internal and external load transfer relationship of No.5 support
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5 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）叶片丢失质量后会产生冲击响应，冲击响应

在静子传递过程中会发生明显衰减，本试验件的载

荷传递比最高仅为 53%。在进行受叶片丟失载荷影

响的构件安全性分析时，需考虑载荷衰减的影响。

（2）阻尼对叶片丢失质量前后的响应影响较小，

阻尼主要可降低叶片丢失瞬间转子的响应极值，合

理的转子支点阻尼有利于降低航空发动机在叶片丢

失后的生存概率。
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