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摘要：为了厘清叶片脱落诱发的失衡载荷及瞬时冲击对航空发动机转子系统动特性的影响，以转子 - 盘片系统为研究对象，

考虑弹性支承的影响，基于 ANSYS/LS-DYNA 软件建立系统的有限元模型，模拟叶片脱落对转子 - 盘片系统振动响应的影响，分析转

子转速、不平衡量、盘偏置量及支承刚度对系统不平衡振动响应的影响规律。结果表明：轴承支承总反力的变化趋势与系统不平衡

量的变化趋势相同；盘片结构越靠近轴承支承端，轴承支承总反力越小；刚性支承（≥107 N/m）下轴承支承总反力较柔性支承（<107

N/m）下的偏大。该研究可为转子 - 盘片系统的结构设计提供参考。
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Abstract: In order to clarify the influence of unbalance load and transient impact induced by blade loss on the dynamic

characteristics of aeroengine rotor system，the rotor disk system was taken as the research object and the influence of elastic support was
considered. The finite element model of the system was established based on ANSYS / LS-DYNA software to simulate the influence of blade
loss on the vibration response of rotor-disk-blades system. The influences of rotor speed，unbalance value，disk offset value and support
stiffness on the unbalanced vibration response of system were analyzed. The results show that the variation trend of the total reaction force of
bearing support is the same as that of the system unbalance value. The closer the disk-blades structure is to the bearing support end，the
smaller the total reaction force of the bearing support is. The total reaction force of bearing under rigid support (逸107 N/m) is larger than
that under elastic support (<107 N/m). The research can provide reference for the structural design of rotor-disk-blades system.
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0 引言

航空发动机通常运行在高速、高温等恶劣工作环

境中，在复杂的周期性交变载荷作用下，譬如气动力、

碰摩力等，极易导致叶片因发生疲劳失效而产生飞失

现象[1-3]。叶片飞失是航空发动机遭遇的 1 种典型恶劣

载荷工况，为此，美国联邦航空管理局、欧洲航空安全

局和中国民航局均对航空发动机中叶片丢失工况下

的安全性设计提出了要求[4-6]。

很多学者以叶片飞失事件为背景开展了大量研

究工作。Shmotin 等[7]和 Cosme 等[8]进行了机匣的包容
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表 1 转子 -盘片 -弹簧阻尼支承系统参数

阻尼 cxi=cyi/（N·s/m）

（i=1，2）

1×103

刚度 kxi=kyi/（N/m）

（i=1，2）

2×107

屈服强度

滓s/ MPa

825

切线模量

G/MPa

927

泊松比

自

0.3

0.3

0.3

弹性模量

E/MPa

2.066×105

2.066×105

1.25×105

密度

籽/（kg/m3）

7850

7850

4370

类型

转轴

轮盘

叶片

弹簧

阻尼

性研究，其主要关注断叶 - 机匣间的短时冲击响应；

Ortiz 等[9]基于显式有限元分析软件 Europlexus 分析了

低压涡轮叶片在部分和整体飞失条件下对涡轴发动

机系统动响应的影响；Carney 等[10]和 Jain 等[11]基于

LS-DYNA 分析软件模拟了断叶 - 机匣 / 断叶 - 动叶

间的相互作用过程；Heidari 等[12]基于 MD Nastran 分

析软件，采用隐式 -显式 -隐式的分析流程讨论叶片

飞脱导致的碰摩动力学特性；He 等[13-15]基于LS-DYNA

分析软件开展了某型航空发动机断叶 - 机匣的包容

性仿真工作，并进行了试验验证；Sarkar 等 [16] 基于

Dyna3d 显示有限元分析软件对 T58 转子分别进行了

单叶片和 3 叶片飞失下的机匣包容性仿真和试验。

以上研究多借助显示有限元分析软件开展断叶

飞失条件下的机匣包容性研究，更多关注的是断叶 -

机匣间的瞬态冲击过程，较少涉及讨论叶片丢失事件

对失衡转子动力学特性的影响规律。基于此，本文主

要借助 ANSYS 和 LS-DYNA 2 款分析软件，建立了

弹性支承下转子 - 盘片系统的有限元模型，同时考虑

叶片飞失效应的影响，进一步研究了转子转速、不平

衡量、盘偏置量和弹性支承刚度等参数对失衡转子系

统动力学特性的影响规律。

1 显式动力学有限元法基本理论

转子 - 盘片系统单元离散化后的动力学方程为

Mu咬+(C+G(赘))u觶+(K+K(赘))u=R （1）

式中：M、C 和 K 分别为系统的质量矩阵、阻尼矩阵和

刚度矩阵；K（赘）为由于旋转效应导致的附加刚度矩

阵；G（赘）为与转速相关的陀螺矩阵；u咬、u觶和 u 分别为

系统加速度向量、速度向量和位移向量；R 为外载荷

向量。

系统阻尼矩阵 C 采用瑞利阻尼进行计算

C=琢M+茁K （2）

式中：琢 和 茁 为瑞利阻尼系数，本文研究中定义频带

在[30，600] Hz 内的阻尼比为 0.01，依此确定 琢 和 茁。
对式（1）采用中心差分法进行求解[17]。

2 转子 - 盘片 - 弹簧阻尼支承系统的有限

元模型

出于计算分析的需要，本文对系统进行如下简化：

（1）实际轴承支承结构过于复杂，本文采用弹簧

阻尼单元近似模拟；

（2）在分析过程中忽略重力对系统振动响应的影响；

（3）忽略扭形叶片和轮盘、轮盘和转轴之间的接

触关系，采用共节点方式连接；

（4）忽略叶片飞失过程中裂纹的扩展过程，断叶

被假定是瞬断的；

（5）忽略负载的影响。

转子 - 盘片 - 弹簧阻尼支承系统的有限元模型

如图 1（a）所示，缺陷叶片如图 1（b）所示，转轴的具体

尺寸参数以及轮盘偏置量 d 如图 1（c）所示。需要指

出的是，本文将距左、右端面各 5 mm 的区域（图 1（c）

中紫色区域）设置为刚性体，仅保留刚性体沿 x 轴和

y 轴的平动自由度和绕 z 轴的转动自由度。驱动转速

n 施加于刚性体上，以驱动系统运转。

系统相关材料参数设置见表 1。叶片选用双线性

随 动 强 化 材 料 模 型 （Bilinear Kinematic Model，

BKIN），且忽略动态应变率效应的影响，而转轴和轮

盘则采用各向同性的线弹性材料模型（Isotropic

Elastic Model）。此外，叶片飞失模拟通过对断叶区指

定一特定的飞失时刻 tf，当求解时间 t逸tf，处于断叶

区内的单元自动被删除，从而模拟叶片飞失。

3 叶片丢失激励下系统的振动响应分析

本章分析转子 -盘片 - 弹簧阻尼支承系统在叶

片飞失情况下的动力学响应，重点分析转速 n、不平

衡量 e（缺陷叶片中考虑断叶区飞失引入的不平衡

（a）转子 - 盘片 - 弹簧阻尼

支撑系统

（b）缺陷叶片

（c）简化的转子 - 盘片

图 1 转子 -盘片 -弹簧阻尼支承系统
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表 2 转速 n的仿真参数

其余参数说明

e=16.31 kg·mm；d=0 mm

kxi=kyi=2×107 N/m（i=1，2）

cxi=cyi=1×103 N·s/m（i=1，2）

数值

工况 1：n=4000

工况 2：n =6000

工况 3：n =10000

工况 4：n =14400

工况 5：n =18000

工况 6：n =20000

仿真参数

转速 n/（r/min）

量，图 1（b））、盘偏置量 d
和轴承支 撑刚度 kxi、kyi

（i=1，2）对系统振动响应

的影响。此外，为了考虑

转速这一预载荷对系统

振动响应的影响[18]，本文

采用隐式 - 显式序列进

行系统振动响应的求解，

其分析流程如图 2 所示。

数据提取包括盘心

在 x 和 y 方向的振动位移

（x（t）、y（t））以及左端和右

端轴承在 x 和 y 向的弹簧力、阻尼力 Fk
xi(t)和 Fk

yi(t)为
弹簧力，Fc

xi(t)和 Fc
yi(t)为阻尼力），并根据所提取的数

据通过合成进一步得到盘心的径向位移 r（t）和轴承

支承总反力 F（t），相应的计算表达式为

r(t)= x2(t)+y2(t)姨 （3）

Fx(t)=
2

i=1
移(Fk

xi(t)+Fc
xi(t))

Fy(t)=
2

i=1
移(Fk

yi(t)+Fc
yi(t))

F(t)= Fx
2(t)+Fy

2(t)姨

扇

墒

设设设设设设设设设设缮设设设设设设设设设设

（4）

此外，为便于描述，分别定义瞬态无量纲幅值比

茁max 和稳态无量纲幅值比 茁mean

茁max=max(F(t))/
赘
蓓 r棕2dm=max(F(t))/Mrc棕2

茁mean=mean(Fsteady(t))/
赘
蓓 r棕2dm=mean(Fsteady(t))/Mrc棕2

rc= xbc+ybc姨

扇

墒

设设设设设设设设设设设缮设设设设设设设设设设设

（5）

式中：max（·）和 mean（·）分别为取最大值和均值函

数；(Fsteady(t)为轴承支承总反力的稳态部分时域曲线；

M 为单叶片的总质量，M=0.13517 kg；为单个叶片质

心距 z 轴的距离；棕 为转子转速，棕=仔n/30 rad/s；xbc 和
ybc 分别为单个叶片质心在 x 和 y 方向的坐标，

xbc=120.33 mm，ybc=9.08 mm。

3.1 转速对系统振动响应的影响

在工况 1 下盘心在 x 和 y 方向的振动响应以及

轴心轨迹（仿真参数见表 2）如图 3 所示。从图中可

见，叶片飞失前盘心的振动幅值较小，轴心轨迹为 1

个较小的椭圆，这主要是由于系统结构为周期对称结

构且受力均衡所致；在叶

片飞失瞬间，x 和 y 向振动

幅值以及轴心轨迹出现明

显放大现象，这主要是由

于断叶飞失引入的突加不

平衡力对系统造成瞬时冲

击。在不同转速下的盘心

运动轨迹如图 4 所示（仿真参数见表 2）。从图中可

见，在工况 4 下的轴心轨迹较其他工况下的明显放

大，这主要是由于此转速接近叶片飞失后系统的固有

频率而发生的共振现象。

径向位移 rmax 和 rmean 随转速的变化规律如图 5

（a）所示。从图中可见，径向位移以近共振转速为界，

往两边呈现出递减的趋势。其中，rmax 为径向位移时程

曲线中的最大值，rmean 则为稳态响应中的均值（如图 5

（b）所示）。

系统的轴承支承总反力时域曲线和无量纲幅值

比变化规律如图 6 所示。从图 6（a）中可见，断叶飞失

图 2 隐 -显式分析流程

（a）盘心 x 向位移

振动响应

（b）盘心 y 向位移

振动响应

（c）盘心运动轨迹

图 3 工况 1下盘心振动响应及运动轨迹

（a）盘心运动轨迹 （b）工况 5 下盘心 x 向位移

振动响应

图 4 不同转速下的盘心运动轨迹
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表 3 不平衡量 e的仿真参数

其余参数说明

n=10000 r/min；d=0 mm

kxi=kyi=2×107 N/m（i=1，2）

cxi=cyi=1×103 N·s/m（i=1，2）

数值

工况 1：e=5.63

工况 2：e=8.82

工况 3：e=11.56

工况 4：e=13.87

工况 5：e=16.31

仿真参数

不平衡量

e/（kg·mm）

会对系统产生 1 个瞬时冲击，此外，在近共振转速下

轴承支承总反力最大。不平衡力幅值比随转速的变化

规律如图 6（b）所示。从图中可见，在低转速区，轴承

支承总反力和断叶飞失引入的不平衡力（e棕2）近似相

等；随着转速的升高，轴承支承总反力呈现出先增大

后减小的趋势，在近共振处达到最大值。

在不同转速下，取左端轴承 x 方向支承反力的稳

态响应部分得到的 3 维谱如图 7 所示。从图中可见，

谱图中只出现了明显的

转频成分，且在近共振

转速处（工况 4）出现了

明显的幅值放大现象

（系统在 14400 r/min 时

的 1 阶正进动频率约为

237.85 Hz）。

3.2 不平衡量对系统振动响应的影响

盘心运动轨迹和径向位移（rmax，rmean）随不平衡量

e 的变化规律如图 8 所示（仿真参数见表 3）。从图中

可见，不平衡量 e 的增加导致盘心运动轨迹增大以及

rmax 和 rmean 间差距更加明显。这主要是由于不平衡量 e
越大，系统引入的突加不平衡力越大，叶片丢失瞬间

对系统冲击振动响应的影响越明显。图 9（a）、（b）中

轴承支承总反力的变化规律同样证明这一现象。图 9

（c）、（d）表明轴承支撑总反力的变化主要取决于系统

的不平衡量。在不同不平

衡量 e 下，取左端轴承 x
方向支承反力的稳态响

应所作的 3 维谱如图 10

所示。从图中可见，谱图

中仅存在转频成分，且转

频幅值与不平衡量 e 成

正相关关系。

3.3 盘偏置量对系统振动响应的影响

不同盘偏置量 d 对盘心运动轨迹及径向位移

（rmax，rmean）的影响规律（仿真参数见表 4）如图 11 所

示。从图中可见，当 d=0 mm 时，所得轴心运动轨迹和

径向位移（rmax，rmean）最大。轴承支承总反力以及无量纲

（a）径向位移随转速的

变化规律

（b）工况 6 下径向位移

振动响应

图 5 径向位移幅值随转速的变化规律

（a）轴承支承总反力的

时域曲线

（b）无量纲幅值比随

转速的弯化

图 6 轴承支承总反力时域曲线及无量纲幅值比

图 7 左端轴承 x方向支承

反力的 3维谱

（a）盘心运动轨迹 （b）径向位移随不平衡量的变

化规律

图 8 不同不平衡量 e下的盘心运动轨迹及径向位移

（a）盘心运动轨迹 （b）工径向位移随不平衡量的

变化规律

（c）不平衡量的变化规律 （d）茁max/e 和 茁mean/e 的变化规律

图 9 不平衡量 e对系统振动响应的影响

图 10 左端轴承 x方向

支承反力的 3维谱
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表 5 支承刚度的仿真参数

其余参数说明

e=16.31 kg·mm

n=10000 r/min；d=0 mm

cxi=cyi=1×103 N·s/m（i=1，2）

数值

工况 1：kxi=kyi=2×105（i=1，2）

工况 2：kxi=kyi=2×106（i=1，2）

工况 3：kxi=kyi=2×107（i=1，2）

工况 4：kxi=kyi=2×1010（i=1，2）

仿真参数

支承刚度/
（N/m）

表 4 盘偏置量 d的仿真参数

其余参数说明

e=16.31 kg·mm；n=10000 r/min

kxi=kyi=2×107 N/m（i=1，2）

cxi=cyi=1×103 N·s/m（i=1，2）

数值

工况 1：d=-100

工况 2：d=-50

工况 3：d=0

工况 4：d=50

工况 5：d=100

仿真参数

盘偏置量 d/mm

幅值比的变化规律如图 12 所示。由图中可见，在

d=-100 mm 和 d=100 mm 时的轴承支承总反力时域

曲线和无量纲幅值比几乎相同，而在 d=-50 mm 和

d=50 mm 时的轴承支承总反力时域曲线和无量纲幅

值比存在一些差别。在 d=0 mm 时，系统的轴承支承

总反力和无量纲幅值比达到最大值。左端轴承 x 方向

支承反力的 3 维谱（如图 13 所示）同样反映了这一规

律。造成这种现象的原因主要是由于轮盘结构的锥度

特征（图 1）和盘偏置耦合所致。

3.4 支承刚度对系统振

动响应的影响

支承刚度对盘心运动

轨迹和径向位移（rmax，rmean）
的影响规律（相关仿真参

数见表 5）如图 14 所示。

图 14（a）表明轴承支承刚

度对转轴的瞬态涡动轨迹影响最为明显；图 14（b）则

说明系统的瞬态径向位移 rmax 与弹簧支承刚度成反

相关关系，且在大支承刚

度下，瞬态径向位移 rmax 和
稳态径向位移 rmean 几乎相

同。在较大的轴承支承刚

度下（工况 4），轴承支承总

反力的时域曲线波动较为

剧烈，如图 15 所示。左端

轴承处 x 方向支承反力在不同支承刚度下的 3 维谱

如图 16 所示。在支承刚度为 2×107 N/m 下的轴承反

力较其他支承刚度下的大。

4 结论

本文基于 ANSYS 和 LS-DYNA 软件仿真模拟平

台，采用隐式 - 显式序列相结合的分析方法，建立了

弹性支承下转子 - 盘片系统的有限元模型，并基于此

模型讨论分析了转速、不平衡量、盘偏置量和支承刚

度对系统振动响应的影响，得到的主要结论如下：

（1）转速越远离系统的近共振区，轴承支承的总

反力越小。针对本文所研究的系统，在近共振区的支

（a）盘心运动轨迹 （b）径向位移随盘偏置量的

变化规律

图 11 不同盘偏置量下的盘心运动轨迹以及径向位移

（a）轴承支承总反力的时域曲线（b）无量纲幅值比随盘偏置量

的变化规律

图 12 轴承支承总反力的时域曲线以及无量纲幅值比

图 13 左端轴承 x方向支承

反力的 3维谱

（a）盘心运动轨迹 （b）径向位移支承刚度

变化规律

图 14 不同支承刚度下的盘心运动轨迹以及径向位移

（a）轴承支承总反力的时域曲线（b）无量纲幅值比随支承刚度

的变化规律

图 15 轴承支承总反力的时域曲线以及无量纲幅值比

图 16 左端轴承 x方向支承

反力的 3维谱
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承总反力幅值放大倍数最高达 10 倍以上；

（2）轴承支承总反力的变化趋势与系统不平衡量

的变化趋势相同，即随着不平衡量的增加，轴承支承

总反力逐渐增大；

（3）轮盘越靠近轴承支承端，叶片飞失引入的轴

承支承总反力越小，在转轴中部达到最大值；

（4）在刚性支承下叶片飞失引入的轴承支承总反

力较柔性支承的偏大。
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