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航空发动机转子不平衡分布对转子弹性线的影响分析
摘   要

本文基于三维全息谱方法描述发动机振动响应，探究不平衡分布对弹性线的影响规律。

首先对带机匣的航空发动机转子试验器进行整机模态测试，并且建立试验器的有限元模型，运用试验结果对模型进行了修正。其次，改变有限元模型的不平衡分布，分析不平衡分布对试验器弹性线的影响，找出影响规律，采用试验方法进行验证。最后，针对某型双转子涡扇发动机，研究高压转子不平衡分布对高压转子弹性线的影响规律。

基于三维全息谱思想的方法研究不平衡分布对转子弹性线的影响，可以控制转子弹性线各截面的振动大小和振动均匀度，可有效抑制整机振动和减低碰摩故障的发生，对真实航空发动机设计及测试有参考价值。 
关键词：航空发动机，整机振动，有限元法，转子弹性线
The studies of the impact of rotor elastic line based on aero-engine rotor unbalance distribution.
Abstract

This article described the engine vibration response based on 3D holographic and the effect law of elastic line of elastic line based on unbalanced distribution.  
    First of all,taking the whole modal testing for machine box of aero-engine rotor tester , and to establish finite element model of the tester using the test results to model was fixed.Second, change the unbalanced distribution of the finite element model and analysis the impact of unbalanced distribution on the elastic line of the tester, find out the influence law, the test method for validation.Finally, in view of a certain type of double rotor turbofan engine, studied on the effect law of elastic line of the high pressure rotor based on unbalance distribution of high rotor.
    Studied on impact of elastic line base on 3D holographic, the influence of the elastic line can control the rotor vibration size and uniformity of each section can effectively inhibit the machine vibration and reduce ground fault occurs, the real aircraft engine design and testing has a reference value.

Key Words：Aircraft engine; Whole engine vibration; Finite element method; Rotor elastic line
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第一章  绪  论
1.1 研究背景及意义
随着现代飞机飞行性能的不断提高，对航空发动机性能和可靠性的要求也进一步提高，发动机结构优化有着十分重要的工程意义。其中转静间隙问题是影响发动机效率的一个重要因素。转静间隙过大会导致发动机密封性能过差，工作介质泄露过多而导致发动机效率降低。转静间隙过小会增加叶片与机匣的碰摩的概率，减低发动机的安全性。因此，在不发生碰摩的情况下，缩小叶片与机匣的相对距离，进一步提高发动机的效率，需要正确的把握实际转静间隙的变化过程，对于各种情况进行仿真模拟，掌握其在不同条件下的转静间隙变化规律，该研究对于提高发动机的效率和可靠性具有重要意义[
]。

有鉴于此，本课题针对带机匣的航空发动机转子试验器进行有限元建模，拟采用有限元仿真方法分析转子不平衡分布对试验器转子弹性线的影响规律，并采用试验方法进行验证，探究研究方法。在此基础上，针对某型双转子涡扇发动机，研究其转子不平衡分布对其高压转子弹性线的影响规律，对真实航空发动机设计及测试有参考价值。

航空发动机技术发展至今，国内外很多学者进行过相关研究，公开发表的文章及方法浩如烟海。转子不平衡分布对转自弹性线的影响更趋近于工程和实际研究内容，为了使本课题能够顺利开展，有针对地对相关文献及方法进行系统的收集与整理，以期对课题的开展和顺利完成提供参考和指导。

1.2 国内外研究现状

    现代航空发动机主要表现为薄壁机匣结构，广泛采用弹性支承结构，此外，安装节呈现垂直水平不对称的形式，导致转子系统和静子系统的耦合程度日益严重，单纯研究转子系统的动力特性来代替整机动力特性的研究方法已经不再适用于现代航空发动机。对包括转子-支承-静子系统的整机振动特性的研究已经引起了很多学者的重视，目前，整机振动建模方法主要包括有限元法和传递矩阵法[
]。
（1）有限元法

    目前，有限元方法广泛应用于解决航空发动机整机振动精细化仿真建模问题及非线性振动问题。运用有限元方法分析转子系统动力学问题，可直接获得结构运动方程，便于采用不同的方法计算结果以及与其他动力学分析方法的综合运算。陈果针对真实双转子航空发动机，采用有限元梁模型，集总参数模型建立航空发动机整机振动模型，采用新型的数值积分方法（翟方法）计算整机振动响应，研究了挤压油膜阻尼器的减振特性以及系统突加不平衡的瞬态响应。冯国全、朱梓根运用有限元方法，建立航空发动机整机振动仿真模型，对含有转子初始弯曲的航空发动机整机振动特性进行了研究。周海仑等以某型双转子航空发动机为研究对象等。Moore等针对某型航空发动机的压气机转子-支承-机匣系统，运用Workbench有限元分析软件首先建立转子结构的仿真模型，然后计算机匣-支承结构的动刚度，获得结构的频率响应函数[
]。

传递矩阵法

    传递矩阵方法是一种物理意义清晰的结构建模方法，按连接顺序依次传递结构参数，计算振动响应。随着传递矩阵方法的发展，该方法的适用范围也在不断地扩大，逐渐应用于相互耦合的机匣-支承-转子系统，对航空发动机整机振动进行仿真建模，计算发动机的临界转速、稳态响应。此后研究的Riccatti传递矩阵方法，使仿真模型的计算精度进一步提高。项松、王克明提出一种基于整体矩阵的改进型传递矩阵方法，计算航空发动机试验器的临界转速，计算结果表明该方法易于正确，更易于工程应用。王海涛、罗贵火运用传递矩阵方法建立某型航空发动机的整机动力学模型，计算变刚度下的发动机整机振动响应及临界转速等参数。运用传递矩阵法计算航空发动机各阶临界转速的计算过程相同，便于编程，具有数学求解简单方便，存储数据少，计算速度快等优点，使得传递矩阵法成为航空发动机整机振动仿真建模分析的一个快速有效的方法。然而，传递矩阵方法并未形成大型通用软件，在实际工程应用中经常需要查看手册，不易于复杂结构的动力学建模。并且，传递矩阵法在计算结构非线性响应时也存在不足，并未成为现阶段工程中的主要应用方法。建模过程中不形成结构整体模型，使该方法难以分析整体结构间的耦合关系，也不易于与其他方法综合运用。
1.3 研究内容

    本文首先以带机匣的航空发动机转子试验器为研究对象，建立有限元模型并对其进行模型修正；其次研究不平衡量分布对其转子弹性线的影响，得出不平衡分布对转子弹性线的影响规律；最后建立某型双转子涡扇发动机有限元模型，探究不平衡量分布对其高压转子弹性线的影响规律。课题主要内容及研究方法如下：课题内容及研究方法如下：
 对带机匣的航空发动机转子试验器进行整机模态测试，采用单点正弦激励法得出其前三阶固有频率、模态振型及各测点频率响应函数；

 建立带机匣的航空发动机转子试验器有限元模型，根据试验结果对模型进行修正，分析前三阶模态并进行频率响应函数预测；

 探究不平衡分布对带机匣航空发动机转子试验器转子弹性线的影响规律；

 对于某型双转子涡扇发动机，通过仿真计算，探究其高压转子的不平衡量分布对高压转子弹性线的影响规律。
本文主要技术路线如图1.1所示。

[image: image150.wmf]
图 1.1课题流程图

第二章  基本理论与方法

2.1 有限元方法
2.1.1 有限元基本理论
有限元方法是一种适用性强的结构离散化分析方法，将结构整体离散成众多相互连接的子单元，每个单元上包含有限个结点，单元间通过这些节点连接成整体有限元模型，通过单元细化可以获得与实际结构物理模型十分接近的有限元模型。目前，有限元方法广泛应用于解决航空发动机整机振动精细化仿真建模问题及非线性振动问题。运用有限元方法分析转子系统动力学问题，可直接获得结构运动方程，便于采用不同的方法计算结果以及与其他动力学分析方法的综合运算[
]。

2.1.2 有限元计算方法
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其中，
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分别代表惯性力和阻尼力。
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是i方向的体积力。

    用有限元方法求解处理三维实体动力学问题，基本步骤方法如下：

（1）连续区域的离散化

    对整个求解域进行离散，由于动力学分析时，常常涉及瞬态问题，所以采用四维坐标，即在空间域进行离散。

（2）插值函数的构造

    单元各节点位移可以由插值函数表示，
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其中，                          
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式中，
[image: image21.wmf]N

为插值函数矩阵或形函数矩阵，
[image: image22.wmf]e

a

为单元节点位移列阵。

（3）形成系统的求解方程

对平衡方程式（2.1）和力的边界条件式（2.5）的等效积分形式可表示如下：
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对上式第1项进行分部积分，并代入物理方程，进行分部积分，并代入物理方程，则可得到：

            
[image: image24.wmf],,

()ddd

ijijklkliiuiitiiii

VVS

DuuuuVufVuTs

s

deedrdmdd

++=+

òòò

           （2.10）

将离散后的位移表达式（2.8）代入，可以得到系统的求解方程（又称为运动方程）：
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其中，
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为节点的加速度向量，
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是节点的速度向量。M是系统的质量矩阵，C表示系统的阻尼矩阵，K是系统的刚度矩阵，Q(t)是节点的载荷向量。忽略阻尼的影响，则式（2.11）可简化为（2.12）式：
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令上式的右端为零，则式（2.11）进一步简化为，

                            
[image: image29.wmf]()()0

tt

+=

MaKa

&&

                              （2.13）

式（2.13）即为系统的自由振动方程，由该方程可以解出系统的振型和固有频率，直接反映了系统的固有特性，又称为系统的特性方程。

2.2 航空发动机整机振动不平衡响应计算方法
稳态不平衡响应计算是航空发动机整机振动分析的一种重要分析手段，其重要程度不亚于临界转速分析。稳态不平衡响应分析也作为判断整机临界转速的依据，但是，其主要作用在于计算系统在不平衡激励作用下的响应，提供判断系统在不平衡激励作用下的响应大小，从而采取响应的措施以限制和降低系统振动量[
]。

2.2.1 不平衡激励

转子的不平衡是由于旋转件的质量不平衡造成的，它的力幅与方向随着旋转运动而变化。所以，不平衡力是随着转子的自传而转动。对于旋转机械，不平衡激励是最常见且普遍存在的一种外加激励，如果旋转机械绕X轴旋转，则有[
]：

同相不平衡激励
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	Z向：
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其中，
[image: image32.wmf]F

为不平衡力的大小，
[image: image33.wmf]w

为转子旋转角速度，
[image: image34.wmf]a

为力的方向与垂直面的夹角。

上述式（2.14）和式（2.15）可以简化为
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	Z向：
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其中，
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其中，
[image: image41.wmf]F

为不平衡力的大小，
[image: image42.wmf]w

为转子旋转角速度，
[image: image43.wmf]a

为力的方向与垂直面的夹角。

上述式（2.18）和式（2.19）可以简化为
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2.2.2 不平衡响应求解
航空发动机整机振动不平衡量响应分析分为稳态不平衡响应分析和瞬态不平衡响应分析。其中稳态不平衡响应计算方法与临界转速计算方法类似，分为两大基本方法：传递矩阵法和有限元素法。其中传递矩阵法计算简单明确，对计算机配置要求不高，计算结构可靠。有限元素法多用于复杂系统的振动不平衡量分析响应。瞬态不平衡响应分析问题可归纳为求解初值问题。整个系统的位移和速度必须由初始瞬值来确定。由此初值开始，取适当的时间步长在时间域内积分，如系统动力稳定，瞬态过程即消失，则系统在周期激励的作用下产生周期运动稳态响应；如果系统是不稳定的，则瞬态响应不会消失，而是随时间增长。这也是判定系统稳定的一种方法[
]。

第三章  带机匣的航空发动机转子试验器模型修正
3.1 带机匣的航空发动机转子试验器的三维几何建模    

    本章所述带机匣的航空发动机转子试验器为某航空发动机研究所根据真实发动机进行1:3缩小并简化而来，结构类似真实航空发动机。建立准确的有限元模型，对后续研究的开展有着重要意义。图3.1为带机匣的航空发动机转子试验器实物图，图3.2为带机匣的航空发动机转子试验器结构剖面图。
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图 3.1 带机匣的航空发动机转子试验器实物图
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在仿真建模过程中，精确的尺寸测量对于之后的模型建立有着重要影响。因此，本文对待建实体模型带机匣的航空发动机转子试验器进行了实物拆卸，以期获得精确的尺寸，并对拆卸的部件进行了测绘工作，对后续的建模提供了尺寸依据。各部件依次为为：机匣、叶片、静子结构、叶片转盘、转轴、鼠笼式弹性支承。拆卸后部件如图3.1.1。
图 3.1.1 转子部件图

3.1.2 带机匣的航空发动机转子试验器三维几何建模

    利用三维建模软件UG建立部件实体模型，部件模型如下图所示。
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图3.1.2  机匣部件1                         图3.1.3  机匣部件2
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   图3.1.4  机匣部件3                            图3.1.5  机匣部件4
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图3.1.6 机匣部件5                             图3.1.7  机匣部件 6
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图3.1.8 机匣部件7                                   图3.1.9 转子几何模型

[image: image54]            
[image: image55]
图3.1.10鼠笼式弹性支承几何模型                      3.1.11 整机几何模型
    转子试验器结构复杂，一些细小尺寸的零部件以及小孔等结构对于整机动力学特性影响不大，却会导致有限元建模过程中的网格规模激增，给计算和分析带来困难，因此三维实体模型的建立不能只对转子试验器进行一成不变三维实体建模，而是要对其中部分结构进行合理简化，为后续的有限元分析提供基础。主要有如下考虑：
   （1）转子试验器中存在的一些小的尖角、倒角、圆角，在进行有限元网格划分时会使单元尺寸的急剧变化，降低网格质量，从而影响有限元仿真计算结果。

   （2）转子试验器中存在的部分开口、小孔、加强筋等小尺寸结构，用于结构之间的联接或用于观察试验过程，对试验器强度影响较小或者无影响，但是其存在会影响有限元建模。因此，应该对其进行合理简化。

    转子试验器的简化须遵循以下原则：

   （1）能够保证完全反映转子试验器的力学特性和结构特性。

   （2）对所关心的转子试验器模型关键部位尽量不简化，在不影响所关心部位结构特性和相应的前提下可以进行较大的简化。

简化后部分部件如下图所示。
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    图 3.1.12  机匣部件简化图1                   图 3.1.13 机匣部件简化图2

[image: image58.png]
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        图 3.1.14  机匣部件简化图3                   图 3.1.15  机匣部件简化图4
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图 3.1.16  鼠笼结构简化图2
3.2 带机匣的航空发动机转子试验器的有限元建模

3.2.1 有限元建模步骤

    使用有限元分析软件建立有限元模型的方法主要有两种。

    第一种方法是利用CAD类三维软件根据图纸或实际的物件尺寸建立研究对象的模型。模型中需要含有基本的尺寸信息。然后，将其转换为CAE可识别的格式，通过合理的模型修正和处理，经过网格划分，获得所需要的结构模型。

另一种方法是使用CAE软件中的建模功能，根据模型的具体尺寸建立所需要的结构模型，进而得到有限元模型。

本文建立有限元模型，采用第一种方法与第二种方法相结合。先使用三维软件UG，对转子试验器进行三维实体建模。然后将得到的三维实体模型导入到HYPERMESH软件进行网格划分，完成有限元分析模型的建立。转子试验器有限元建模的大致思路如图3.2.1所示[
]。[image: image160.png]




[image: image61]
图3.2.1 有限元模型建立过程

3.2.2 参数设定

材料参数
根据实验室带机匣的航空发动机转子试验器的真实情况以及模态试验与模态仿真结果的对比，得到试验器材料参数见表3.1。
表3.1 试验器材料参数

	参数名称
	弹性模量
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	数值
	2.06
	0.3
	7800


   （2）HYPERMESH单元选取
    单元的选取对后续计算有着重大影响，不同的单元类型适用于不同的情况。对于本文的实体模型，常用的实体单元类型有solid45、solid92、solid185、solid187这几种。其中可以把solid45、solid185归为一类、他们都是六面体单元，都可以退化为四面体和棱柱体，单元的主要功能基本相同，solid185还可用于不可压缩超弹性材料。Solid92、solid187可以归为第二类，他们都是带中间节点的四面体单元，单元的主要功能基本相同。其中solid45单元是由8个节点组成，是1阶单元。solid92单元是solid45单元的2阶单元，是20节点单元，具有完全形函数，对曲线边界的建模适应良好。solid185单元也是8节点单元，其高阶单元是20节点的solid186单元，该单元具有二次位移，适用于生成不规则网格模型。

基于本文的转子发动机实际模型情况，solid187和solid185类型单元计算精度基本一致，但solid185节点单元数大大减少，故采用solid185类型。其几何结构和节点位置如图3.2.2所示。

[image: image161.png]2223




图3.2.2 SOLID185单元几何

（3）约束与边界条件的定义

    在HYPERMESH里使用弹簧单元对轴承进行模拟。轴承的本质是一个弹簧阻尼单元，不需要考虑弯曲和扭转。在HYPERMESH中，轴承可以采用COMBIN14P单元、COMBIN39P单元和COMBIN40P模拟。本文中，采用4个COMBIN14单元模拟1个轴承。

    COMBIN14单元有2个节点，各节点有沿着X、Y和Z方向的3个旋转自自由度。其几何结构和节点位置如图所示。该单元为无质量单元，弹性和阻尼特性通过实常数定义，可以考虑，也可以去除。

[image: image162.bmp]
图3.2.3 COMBIN14单元几何

3.2.3 网格划分

    有限元模型的建立重要的部分就是网格的划分。网格划分的精度直接影响到有限元计算结果的精度。由于转子试验器模型结构较为复杂，需要考虑划分网格的条件较多。一般划分网格应注意以下几点的选择：

（1）网格数量的控制

（2）网格疏密的选取

（3）网格质量的选择

（4）单元阶次的选择

    有限元计算的精度取决于网格质量，再好的求解器网格质量差，计算精度也会变差，HYPERMESH软件强调了网格质量这一概念，比直接使用ANSYS划分网格具有更高的精度。以下是有限元单元网格图。
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[image: image164.png]



图3.2.4 转子的有限元的网格图                图3.2.5 机匣的有限元的网格图

[image: image65.png]



图3.2.6 整机的有限元的网格图

3.3 整机模态测试

模态试验是为确定线性振动系统的模态参数所进行的振动试验。模态参数是在频率域中对振动系统固有特性的一种描述，一般指的是系统的固有频率、阻尼比、振型和模态质量等。本章利用正弦扫描法，扫频范围20~140Hz，频率间隔1Hz，得到转子试验器各测点加速度频率响应函数，采用团队自主研发的Mas软件进行模态识别，得到试验器前3阶固有频率，模态振型[
]。

3.3.1 测试设备
1）美国Endevco 30927力传感器；

2）丹麦B&K 4508压电式ICP加速度传感器；

3）美国National Instruments 9234信号采集卡；

4）美国National Instruments 9178插槽式USB机箱；

5）自主开发的Modal Analysis System模态分析系统；

6）F05A数字合成函数信号发生器/计数器；

7）YE5853型电荷放大器；

8）HEV-500型高能电动式激振器；

9）HEA-500G型功率放大器。
3.3.2 试验方案

    在转子试验器上依次选取13个测点，布置B&K加速度传感器，测点位置如图3.3.1所示。 在图中测点1至测点6为转子测点，测点7至13测点，为机匣静子测点。正弦激励力通过力传感器测量，经过数据采集器得到力和加速度信号。测试现场如图3.3.2所示，其中图a为测点1、2，图b为测点3、4、5，图c为测点6，图d为测点7到13。

[image: image66]
[image: image165.png]



[image: image166.png]e

e

16

56

0e



[image: image167.png]205726
vz3

(x10ve-a)

se

VALD

o8 s s e




[image: image168.png]


[image: image169.png]", '111-!!1.

i




[image: image170.png]


[image: image67.jpg]


        [image: image68.jpg]



 a 转子测点1-测点2                              b 转子测点3-测点5                 
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c 转子测点6                              d 静子测点7-测点13
图3.3.2 传感器布置图

3.3.3 试验结果
通过正弦扫描法获得转子试验器整机加速度频率响应函数，通过频率响应函数可以识别结构的固有频率、阻尼比、振型等振动特征参数。本试验扫频范围为10~140Hz，频率间隔1Hz，转子试验器部分测点加速度频率响应函数如图所示[
]。
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             图3.3.3 测点1幅值图                         图3.3.4 测点1相位图
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  图3.3.5 测点5幅值图                          图3.3.6 测点5相位图
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图3.3.7 测点7幅值图                          图3.3.8 测点7相位
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              图3.3.9 测点13幅值图                          图3.3.10 测点13相位图
由单点激励多点测量的方法可以得到频响函数矩阵中的一列，利用振动模态识别软件，可以得到试验器的前3阶模态参数，如表3.2所示。其中，第1阶为整机刚体振型，转子俯仰，静子俯仰，频率为38.2Hz。试验第2阶为转子平动的刚体振型，频率为46.6Hz。试验器第3阶模态振型为转子1阶弯曲，频率为113.3Hz。图3.3.11为前3阶试验模态振型，图中上方为静子机匣的振型，下方为转子的振型。
表3.2 试验模态结果

	阶数
	第1阶
	第2阶
	第3阶

	固有频率f/Hz
	38.2
	46.6
	113.3

	相对阻尼比
	0.0113
	0.0167
	0.0134
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       (a) 第1阶（38.2 Hz）        (b) 第2阶（46.6 Hz）             (c) 第3阶（113.3 Hz）
图3.3.11 试验前3阶模态振型
3.4 仿真计算与对比

3.4.1 模态分析

模拟真实试验器安装条件，对安装节处进行吊装处理，前安装节如图所示，施加x轴、y轴的边界约束。边界约束条件如表格所示，边界约束位置如图3.3所示。
表3.3 边界约束条件
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图3.4.1 边界约束

    给定阻尼为
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，计算前20阶模态。计算得到，试验器第一阶固有频率为38.3Hz，模态振型如图3.4.2，第二阶固有频率为45.6Hz，模态振型如图3.4.3，第三阶固有频率为112.9Hz,模态振型如图3.4.4。
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图3.4.2 模态振型图1
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   图3.4.3 模态振型图2
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   图3.4.4 模态振型图3
    将仿真计算和试验得到的前3阶固有频率进行对比，结果如表3.4所示，其中，相对误差的计算是以试验结果为基准的。
表3.4 仿真与试验前3阶固有频率比较
	
	第1阶
	第2阶
	第3阶

	试验/Hz
	38.2
	46.6
	113.3

	仿真/Hz
	38.3
	45.6
	112.9

	相对误差/%
	0.26
	-2.14
	-0.35


3.4.2 谐响应分析及有限元模型验证    

    进一步对仿真模型进行谐响应计算，取有限元模型与试验测点对应的点，计算各测点加速度频率响应函数，与试验得到的频率响应函数进行对比。测点1、测点5、测点7、测点11的试验频率响应函数曲线与仿真频率响应函数曲线对比如下图所示。
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              图3.4.5 测点1对比                    图3.4.6 测点5对比
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图3.4.7 测点7对比                     图3.4.8 测点13对比
    由图3.4.5-3.4.8，表3.4可以得出如下结论：

    1. 仿真与试验的前3阶模态振型非常一致。第1阶均为转子和静子耦合的整机刚体振动，第2阶均为转子平动，第3阶均为转子1阶弯曲振型。

    2. 仿真计算得到的第1阶固有频率与试验值误差仅为0.26%，第2阶固有频率与试验值的误差仅为-2.14%，第3阶固有频率与试验值的误差为-0.35%，仿真与试验得到的前3阶固有频率吻合程度很好。

    3. 仿真计算得到的测点1、测点5、测点7的加速度频率响应函数与试验结果基本一致。

    综上所述，本文所建立的有限元模型能够真实的反映试验器本身的固有特性，建模方法正确，模型准确，可以用以计算和预测真实试验器的特性。
3.5 本章小结
本章针对带机匣的航空发动机转子试验器，采用正弦激励方法对转子试验器进行了模态试验。通过模态试验，得到了转子试验器的固有频率、模态振型以及响应特性。试验的结果为下一章仿真实验提供基础。

第四章  带机匣的航空发动机转子试验器弹性线测试及仿真分析

    转子弹性线即为航空发动机在工作状态下，转子由于振动而产生的空间变形曲线，它反映了转子各截面的轴心运动轨迹以及振动大小，从转子弹性线可以看出实际振动中所出现的振型，同时，也可以根据转子弹性直观地判别转静碰摩最易出现的部位，为航空发动机整机振动故障诊断提供依据[
]。

    本章针对实验室现有带机匣转子试验器进行不平衡分布对转子弹性线的影响规律探究。对于转子试验器的压气机盘及涡轮盘分别施加不平衡量，对比其试验仿真结果，探究不平衡分布对转子弹性线的影响规律[
]。

4.1 带机匣的航空发动机转子试验器弹性线测试

转子试验器压气机端安装法兰盘与电机段连接，采用尼龙绳柔性联轴器，该联轴器对于不对中有一定的容忍度。在转子上选择3个截面，分别为截面1-截面3，在静子上选择3个截面，分别为截面4-截面6，每个截面布置水平和垂直方向的电涡流位移传感器，用于测试待测截面的时间位移响应，采用NI信号采集器，经过团队自主开发的弹性线测试软件，得到待转子及静子弹性线。截面位置如下图所示。
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a 转子截面1                              b 转子截面2
[image: image99.jpg]
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c 转子截面3                              d 静子截面4-截面6
图4.1.1 截面位置图
4.1.1 试验方案
    （1）使用调速台对电机进行控制，平稳增加带机匣转子试验器转速，同时使用实验室自主研发航空器结构振动分析与故障诊断系统EVAFD实时监控其振动量大小，选定合适转速进行弹性线试验。 

    （2）在选定转速附近施加如下不平衡量分布，其中，规定电机法兰盘上键向位置为0o相位位置，测量其弹性线变化。

        情况a：压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；

        情况b：压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为180o。
    （3）利用EVAFD软件实时绘制弹性线。

4.1.2 试验结果

当转速在1900rpm附近时，转子截面1与截面3振动位移量为0.25mm左右，出现明显平动振型，且振动幅值稳定，无明显跳动情况，故选择1900rpm为待测转速。施加不平衡激励后的转子弹性线如下图所示。其中，左端为压气机端，右端为涡轮端。 

（a）压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o，其转子弹性线如图4.1.2，静子弹性线如图4.1.3所示。
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图4.1.2 同相位转子弹性线
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图4.1.3 同相位静子弹性线
（b）压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为180o，其转子弹性线如图4.1.4，静子弹性线如图4.1.5所示。
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图4.1.4 反相位转子弹性线
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图4.1.5 反相位静子弹性线

    由图4.1.2-图4.1.5可知：

    1. 压气机盘0o相位施加不平衡me=50g·cm，涡轮盘0o相位施加不平衡me=50g·cm时，转子转速1900rpm下，转子弹性线呈现明显的平动状态，静子弹性线呈现明显的平动状态。

2. 压气机盘0o相位施加不平衡me=50g·cm，涡轮盘180o相位施加不平衡me=50g·cm时，转子转速1900rpm下，转子弹性线呈现明显的俯仰状态，静子弹性线呈现明显的平动状态。
3. 当同相位施加不平衡激励时，同向的对称分布激起了对应的对称型固有频率，即激起平动振型，而反相位的不平衡激励则是激起反对称固有频率，即俯仰振型[
]。
4.2 带机匣的航空发动机转子试验器整机弹性线仿真计算
本节根据试验方案进行ANSYS仿真计算，为取得准确的弹性线仿真结果，仿真过程转子部分均匀取：11998、12055、1784、2031、2427、2186、2065、20774、21090共计九个点；机匣部分均匀取：50765、60038、60067、58367、55640、56744、45832共计七个点。取点位置如下图所示。

图4.2.1 转子部件取点
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图4.2.2 机匣部件取点

将同时刻各点连接起来，根据其各点随时间变化Y、Z向位移，绘制其弹性线。根据机匣与转子弹性线的矢量距离判断其转静间隙变化。采用ANSYS有限元分析软件进行瞬态分析，得到不平衡激励下的转子和静子的时间响应，采用MATLAB软件，绘制转子和静子弹性线，改变不平衡分布情况，研究不平衡分布对弹性线的影响规律。

4.2.1 基于ANSYS的瞬态动力学分析

    根据公式（2.14）和（2.15），在压气机盘和涡轮盘盘心处施加不平衡激励，取不平衡相位角为0o，即
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图4.2.3 Y向不平衡激励                     图4.2.4 Z向不平衡激励
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     图4.2.5 节点（11998）Y向位移            图4.2.6 节点（11998）Z向位移
    由上图可知，前4个周期，振动幅值变化较大，未能稳定，但随时间变化过程中，变化趋于平稳，在第6个周期之后振动已经稳定，可以准确反映转子弹性线变化。
4.2.2 仿真弹性线分析
MATLAB作为一个实用功能性强、拥有强大扩充性工具箱的编程语言，应用于许多领域，特别是数字算法和图像处理方面，本节内容基于MATLAB对4.2.1节的数据进行可视化处理，分别绘制其转子弹性线以及转静间隙，对比仿真与试验转子弹性线振型，验证仿真试验转子弹性线的准确性，进而探究转子不平衡分布对其转子弹性线及转静间隙的影响规律[
]。

（1）转速1900rpm

（a）压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o，其转子弹性线如图4.2.7，静子弹性线如图4.2.8所示。
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图4.2.7 同相转子弹性线
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图4.2.8 同相静子弹性线

（b）压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为180o，其转子弹性线如图4.2.9，静子弹性线如图4.2.10所示。
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图4.2.9 反相转子弹性线
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图4.2.10 反相静子弹性线
   由图4.2.7-图4.2.10可知：

1. 压气机盘0o相位施加不平衡me=50g·cm，涡轮盘0o相位施加不平衡me=50g·cm时，转子转速1900rpm下，转子弹性线呈现明显的平动状态，静子弹性线呈现明显的俯仰状态。
2. 压气机盘0o相位施加不平衡me=50g·cm，涡轮盘180o相位施加不平衡me=50g·cm时，转子转速1900rpm下，转子弹性线呈现明显的俯仰状态，静子弹性线呈现明显的俯仰状态。

3. 当同时在0o相位位施加不平衡激励时，同向的对称分布激起了对应的对称型模态振型，转子振型表现为平动振型，而反相位的不平衡激励则是激起反对称模态振型，表现为俯仰振型。   

    4. 经对比可知，1900rpm转速下试验测得同相不平衡量分布、反相不平衡量分布的转子、静子弹性线与仿真测得的弹性线在振型、节点位置都一一对应，可知该仿真弹性线的方法是真实可行的。且由对比可知，转子不平衡量分布对转子部件影响较大，对机匣部件影响较小。
转速2300rpm、2700rpm不平衡量分布为50g·cm的转子弹性线。

转速2300rpm

在转速2300rpm下，仿真如下两个条件下的转子弹性线：

 仿真同相转子弹性线：压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o。

 仿真反相转子弹性线：压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为180o。仿真结果如图4.2.11、图4.2.12。
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        图4.2.11 同相转子子弹性线图                    图 4.2.12 反相转子弹性线
转速2700rpm

在转速2700rpm下，仿真如下两个条件下的转子弹性线：

1. 仿真同相转子弹性线：压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o。

2. 仿真反相转子弹性线：压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为180o。仿真结果如图4.2.13、图4.2.14。
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         图4.2.13 同相转子子弹性线图                      图4.2.14 反相转子弹性线
    由图4.2.7-图4.2.14可知：

1. 压气机盘0o相位施加不平衡me=50g·cm，涡轮盘0o相位施加不平衡me=50g·cm时，转子转速1900rpm下，转子弹性线呈现明显的平动状态。
2. 压气机盘0o相位施加不平衡me=50g·cm，涡轮盘180o相位施加不平衡me=50g·cm时，转子转速1900rpm下，转子弹性线呈现明显的俯仰状态。  

    3. 同相50g·cm不平衡分布下，1900rpm、2300rpm、2700rpm转速转子弹性线均表现为平动振型，而反相50g·cm不平衡分布下，1900rpm、2300rpm转速表现为明显的俯仰振型、而2700rpm转速表现为平动加俯仰振型。当同时在0o相位施加不平衡激励时，同向的对称分布激起了对应的对称型模态振型，转子振型表现为平动振型，而反相位的不平衡激励则是激起反对称模态振型，表现为俯仰[
]。 
4.3 不平衡分布对转子弹性线的影响规律分析

    如果激励力的分布形式使它在某阶固有振型个分量上做功之和为零，那么该阶振动就不会被激发出来。反之，如果做工之和不为零，必能激发出该振动。反对称分布的激励力只能激起反对称固有振型的振动，而不能激起对称振动成分。同理，对称分布的激励只能激发起对称振动，而不能激发起反对称振动。若合理利用这一性质，则可减小系统的振动，或在振动试验时仅激发起所需要的振动[
]。
4.4 本章小结
本章对带机匣的航空发动机转子试验器，分别对1900rpm和2700rpm时，不同不平衡分布形式下的转子弹性线和静子弹性线进行了试验和仿真分析，试验结果和仿真结果对应良好。经过分析发现，同相分布的不平衡激励可以激励起对应于同相固有振型的振动；反相分布的不平衡激励可以激励起对应于反相固有振型的振动[
]。

第五章  某型双转子涡扇发动机有限元建模及不平衡分布对转子弹性线影响规律分析
    现代航空发动机普遍采用薄壁机匣和弹性支承结构，从而在航空发动机工作转速范围内，转子结构和静子结构将存在不同程度的耦合振动，使得整机振动问题更为复杂。发动机由于制造、装配等问题，通常会存在不同程度的残余不平衡，在运行过程中，不平衡激励会导致发动机振动加剧，难以通过临界转速。根据某研究所实际试车情况发现，不同的不平衡分布形式会对发动机的整机振动响应产生很大影响。有鉴于此，本章针对某型双转子涡扇发动机有限元建模及不平衡分布对转子弹性线影响规律分析，对工程实践问题提出一个可行的方法。
5.1 某型双转子涡扇发动机的三维几何建模

    三维实体模型作为后续计算的原始数据，对网格划分及计算精度等都有着重大影响。本章研究的对象某型双转子涡扇发动机为小涵道比涡扇发动机，结构主要由机匣、高压转子、低压转子等部件组成，各结构特点如下：

机匣

    机匣分为外涵机匣和内涵机匣两部分，外涵机匣为承力件之一。在进气机匣前半部分，通道内外径逐渐减小，在中介支板处达到最小，在中介支板之后内外径开始逐渐增加知道尾部。因此，该外涵机匣是一种先减小，后增加的薄壁结构。

内涵机匣形成主燃烧室的空气通道，主要由燃烧室外套、9级整流器和2级涡轮导向器组成。

高压、低压转子

    高压转子由高压轴、9级高压压气机和1级高压涡轮组成，低压转子由3级风扇和2级低压涡轮组成[
]。

发动机整机结构如图5.1.1所示。
    
[image: image120]
采用UG三维软件建立某型双转子涡扇发动机各部件的三维建模图。
                  

              图5.1.2 低压转子                               图5.1.3 高压转子

图5.1.4 静子结构

5.2 某型双转子涡扇发动机的有限元建模

材料参数

根据某研究所的真实数据，得到试验器材料参数见表5.1。
表5.1 材料参数

	参数名称
	弹性模量
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	数值
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有限单元网格图
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   图5.2.1 高压转子有限元网格图                     图5.2.2 低压转子有限元网格图
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      图5.2.3 机匣有限元网格图                         图5.2.4 整机有限元网格图

5.3 某型双转子涡扇发动机高压转子的有限元分析
5.3.1 模态分析
某型双转子涡扇发动机结构较为复杂，ANSYS计算过程占用资源过大，不易实现，高压转子部件转速较大，工作环境较为恶劣，因此具有代表作用，本文通过研究某型双转子涡扇发动机高压转子部件来分析研究其转子不平衡分布对转子弹性线及转静间隙的影响规律。其中约束部位如图5.3.1所示。
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图5.3.1 高压转子部件约束

材料属性定义

材料参数见表5.1

表5.1 材料参数

	参数名称
	弹性模量
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（2）弹簧刚度

为模拟真实情况下的发动机工作条件，对比某研究所的支承刚度情况，得到仿真条件下的弹簧刚度见表5.2。

	前支承刚度（
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	后支承刚度（
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表5.2 弹簧刚度

    根据表5.1和5.2定义高压转子部件，给定阻尼
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，将其带入ANSYS中，计算其前20阶固有频率，得到其前2阶振型，其中第1阶固有振型为平动振型，第2阶固有振型为俯仰振型，如下图所示。
图5.3.2 高压转子第1阶模态振型
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图5.3.3 高压转子第2阶模态振型

5.3.2 临界转速分析
    根据表5.1和5.2定义高压转子部件，给定阻尼
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，将其带入ANSYS中，计算其临界转速并绘制坎贝尔图。如图5.3.4。

    计算可知，高压转子部件的第1阶临界转速为3300rpm，高压转子表现为整体平动振型、第2阶临界转速为6900rpm，高压转子表现为俯仰振型。
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图5.3.4 坎贝尔图

5.4 不平衡量分布对某型双转子涡扇发动机高压转子弹性线的影响规律分析

旋转机械在临界转速附近1倍频明显增大，其余频率成分的干扰相对较小，因此，本节仿真在5.3节求得的临界转速下进行。在3300rpm、6900rpm和9900rpm转速下，分别在涡轮端、压气机端施加120g·cm的不平衡量，并绘制其转子弹性线，观察不同不平衡分布情况下的转子弹性线及其变化规律，从而得出转子不平衡量分布对其转子弹性线的影响规律。模拟某型双转子涡扇发动机高压转子真实不平衡分布情况[
]。

5.4.1 转速3300rpm下不平衡分布对于高压转子弹性线的影响分析

    首先选取第1阶临界转速3300rpm，在该转速下，仿真不同不平衡分布情况的高压转子弹性线，根据某型双转子涡扇发动机实际不平衡分布情况，制定仿真方案如下：

    1. 第4级压气机盘施加me=120g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；

    2. 第4级压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为180o；

3. 涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；

4. 第4级压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o。
    经过仿真计算，得到的不同不平衡分布情况下的仿真高压转子弹性线如图5.4.1-图5,4,4所示。其中，图5.4.1-图5.4.4依次为方案1-方案4的仿真结果。     [image: image138.png]Rk, BEE9
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           图5.4.1 方案1仿真弹性线                    图5.4.2 方案2仿真弹性线
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    图5.4.3 方案3仿真弹性线                 图5.4.4 方案4仿真弹性线
由图5.4.1-图5.4.4可知：

1. 转速3300rpm下，方案1-方案4的仿真弹性线均呈现明显的转子平动振型，这是由于该转速为高压转子的第1阶临界转速，在该转速下，转子的振型为平动振型，此时转子的响应以平动振动主导。

2. 转速 3300rpm下，方案1-方案4的仿真弹性线中，压气机端和涡轮端的转子响应振幅各不相同，即在不同的不平衡分布激励下，转子的响应发生了变化。表明，不平衡分布形式会对转子弹性线造成很大的影响。

3. 方案1和方案2的弹性线响应变化非常明显，主要是由于，方案1施加的不平衡分布为同相激励，方案2施加的不平衡分布为反相激励，由振动原理可知，反对称分布的激励力对应于反对称固有振型的振动，而不能激发起对称振动成分，因此，反相不平衡分布的激励力抑制了该阶平动振型，表现为方案2的仿真弹性线振幅减小。方案3和方案4与方案1相比，也表现为弹性线振幅减小，这是因为其激励形式均为一端施加不平衡激励，实际也为不对称激励，与方案2类似。

5.4.2 转速6900rpm下不平衡分布对于高压转子弹性线的影响分析

    选取第2阶临界转速6900rpm，在该转速下，仿真不同不平衡分布情况的高压转子弹性线，根据某型双转子涡扇发动机实际不平衡分布情况，制定仿真方案如下：

    1. 第4级压气机盘施加me=120g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；

    2. 第4级压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为180o；

3. 涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；

4. 第4级压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o。
    经过仿真计算，得到的不同不平衡分布情况下的仿真高压转子弹性线如图5.4.5-图5.4.8所示。其中，图5.4.5-图5.4.8依次为方案1-方案4的仿真结果。  

[image: image142.png]Rk, BEE9

A B

Y EfLE



 [image: image143.png]Z [,

Y EfLE

RS,

A9

HRAE



     图5.4.5 方案1仿真弹性线                    图5.4.6 方案2仿真弹性线
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  图5.4.7 方案3仿真弹性线                    图5.4.8 方案4仿真弹性线

由图5.4.5-图5.4.8可知：

1. 转速6900rpm下，在该转速下，转子的振型为平动振型。方案1的仿真弹性线呈现明显的转子平动振型，方案2的仿真弹性线呈现明显的转子俯仰振型，方案3-方案4的仿真弹性线呈现为转子平动振型，但与方案1相比有着向俯仰振型转化的趋势。

2. 转速6900rpm下，方案1-方案4的仿真弹性线中，压气机端和涡轮端的转子响应振幅各不相同，即在不同的不平衡分布激励下，转子的响应发生了变化。表明，不平衡分布形式会对转子弹性线造成很大的影响。

3. 方案1和方案2的弹性线响应变化非常明显，主要是由于，方案1施加的不平衡分布为同相激励，方案2施加的不平衡分布为反相激励，由振动原理可知，反对称分布的激励力对应于反对称固有振型的振动，而不能激发起对称振动成分，因此，同相不平衡分布的激励力激发起了该阶平动振型，表现为方案1的仿真弹性线振幅增大，呈现出明显的平动振型，而方案2的仿真弹性线振幅减小，呈现出明显的俯仰振型[
]。
5.4.3 转速9900rpm下不平衡分布对于高压转子弹性线的影响分析

    选取转速9900rpm，在该转速下，仿真不同不平衡分布情况的高压转子弹性线，根据某型双转子涡扇发动机实际不平衡分布情况，制定仿真方案如下：

    1. 第4级压气机盘施加me=120g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；

    2. 第4级压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为180o；

3. 涡轮盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o；

4. 第4级压气机盘施加me=50g·cm不平衡量，相位为0o。
    经过仿真计算，得到的不同不平衡分布情况下的仿真高压转子弹性线如图5.4.9-图5.4.12所示。其中，图5.4.9-图5.4.12依次为方案1-方案4的仿真结果。  
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 图5.4.9 方案1仿真弹性线                    图5.4.10 方案2仿真弹性线
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图5.4.11 方案3仿真弹性线                    图5.4.12 方案4仿真弹性线

由图5.4.9-图5.4.12可知：

1. 转速9900rpm下，方案1的仿真弹性线均呈现明显的转子平动振型，方案2的仿真弹性线呈现明显的转子俯仰振型，方案3-方案4的仿真弹性线呈现出转子平动振型与转子俯仰振型的叠加。

2. 转速 9900rpm下，方案1-方案4的仿真弹性线中，压气机端和涡轮端的转子响应振幅各不相同，即在不同的不平衡分布激励下，转子的响应发生了变化。表明，不平衡分布形式会对转子弹性线造成很大的影响。

3. 方案1-方案4的弹性线响应变化非常明显，主要是由于，方案1施加的不平衡分布为同相激励，方案2施加的不平衡分布为反相激励，方案3和方案4施加单侧不平衡分布。由振动原理可知，反对称分布的激励力对应于反对称固有振型的振动，而不能激发起对称振动成分，因此，同相不平衡分布的激励力抑制了俯仰振型，激发起了平动振型。而反相不平衡分布的激励力抑制了平动振型，激发起了俯仰振型。表现为方案1的仿真弹性线振幅增大，出现明显的平动振型；方案2的仿真弹性线振幅减小，出现明显的俯仰振型；而方案3和方案4与方案1-相比，也表现为弹性线振幅减小，且出现了明显的俯仰振型和平动振型的叠加情况。这是因为其激励形式均为一端施加不平衡激励，实际也为不对称激励，激发起对应于反对称的固有振型的振动，与平动振型进行了叠加[
]。

5.5 本章小结
根据5.4.1-5.4.3，可得表5.3。

    表5.3 不平衡量分布下的高压转子部件振型

	转速

不平衡量
	前120g·cm
	后120g·cm
	各120g·cm
	反向各120g·cm

	3300rpm
	平动振型
	平动振型
	平动振型
	平动振型

	6900rpm
	平动振型
	平动振型
	平动振型
	俯仰振型

	9900rpm
	平动+俯仰
	平动+俯仰
	平动振型
	俯仰振型


由图5.4.1-5.4.12，及表5.3可知，

 压气机、涡轮端同相增加120g·cm不平衡量时，在3300rpm、6900rpm、9900rpm转速下，高压转子部件都出现了明显的平动振型，且无任何俯仰状态；

 压气机、涡轮端反相增加120g·cm不平衡量时，可知3300rpm时转子弹性线幅值明显增加，但是并未出现俯仰振型，6900rpm、9900rpm转速下出现了明显的俯仰振型；

 在压气机端施加120g·cm不平衡量时，3300rpm、6900rpm、9900rpm转速下涡轮端幅值都有不同程度的增加，且在9900rpm转速下出现了平动加俯仰的振型；

 在涡轮端施加120g·cm不平衡量时，3300rpm、6900rpm、9900rpm转速下压气机端幅值都有不同程度的增加，且在9900rpm转速下出现了平动和俯仰叠加的振型[
]；

   由以上分析可知，压气机盘和涡轮盘在加同向不平衡力是都为平动振型，而加反向不平衡力时在第2阶临界转速出现俯仰与平动振型的叠加作用，且随转速增加，俯仰振型愈加明显，且在9900rpm转速下出现了平动加俯仰的振型。可知结论反对称分布的激励力只能激起对应于反对称固有振型的振动，而不能激起对称振动成分。同理，对称分布的激励只能激发起对称振动，而不能激发起反对称振动。因此有不平衡量分布对高压转子弹性线有较大影响，进而影响转静间隙变化，从而引发转静碰摩故障。研究不平衡分布的影响，对于降低碰摩可能性具有重要意义[
]。

第六章  总结与展望

本文从整机振动的角度出发，探究了转子不平衡分布对弹性线的影响规律，利用有限元仿真方法在多个转速下进行了仿真计算，基于三维全息谱思想研究了不平衡分布对转子弹性线的影响，可以直观形象的表达转子和静子各截面的振动大小和振动均匀度，可有效抑制整机振动和减低碰摩故障的发生，对真实航空发动机设计及测试有参考价值。

本文主要做了以下三个方面工作：

1. 对带机匣的航空发动机转子试验器进行了整机模态试验，建立了其有限元模型，并采用试验结果对有限元模型进行了修正，使得模型可以真实的反映试验器的动力学特性；

2. 改变压气机盘和涡轮盘的不平衡分布情况，分别试验和仿真得到1900rpm和2700rpm下的转子和静子弹性线，得到不平衡分布对转子弹性线的影响规律为反对称分布的激励力只能激起对应于反对称固有振型的振动，而不能激起对称振动成分。对称分布的激励只能激发起对称振动，而不能激发起反对称振动。
3. 对某型双转子涡扇发动机进行有限元仿真建模，并对其高压转子部件进行不平衡量分布对其转子弹性线的影响规律探究，对真实发动机的设计及测试有着参考价值。
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      图3.2 带机匣的航空发动机转子试验器结构剖面图
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图3.3.1 测点位置示意图
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图5.1.1 发动机整机结构简图
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