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某型双转子涡扇发动机整机振动有限元建模与仿

真分析 

 

摘   要 

本文针对某型军用小涵道比涡扇发动机进行整机有限元建模和动力特性分析，为航空发

动机整机振动建模、动力学特性分析及测点位置选取的研究提供了参考。首先建立了某型小

涵道比双转子涡扇发动机整机有限元模型，分析了发动机系统各部分和整机系统的模态振型，

并在此基础上，分析了高低压转子系统和整机系统的临界转速。然后，借助简单转子和简单

整机模型研究了支承刚度大小和支承刚度各向异性对系统动力特性的影响，讨论了支承刚度

变化时临界转速和相应振型的变化趋势，并探究了支承刚度各向异性对 0 转速进动频率差的

影响规律。最后，分析了某型航空发动机整机系统不平衡敏感度，计算了发动机不同工作状

态（慢车状态、巡航状态、最大状态）下，不同位置不平衡量引起的整机振动位移响应，找

到了各工作转速下不平衡敏感激励位置和不平衡响应的敏感机匣测点。 

 

 

关键词：航空发动机，整机耦合振动，支承刚度，不平衡响应 
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Finite element modeling and simulation analysis of 

vibration on a twin-rotor turbofan engine 

 
Abstract 

The paper establishes the finite element model of a small bypass ratio twin-rotor turbofan 

engine and does some dynamic characteristic analysis, which provides a reference for the study of 

vibration model, dynamic characteristic analysis and location selection of measuring points of the 

aircraft engine. Firstly, it establishes the finite element model of a double-rotor turbofan engine with 

a small bypass ratio, analyzes the modal modes of each part of the engine system and the whole 

engine system, and on this basis, it analyzes the critical speed of the high and low rotor system and 

the whole engine system. Then, with the help of a simple rotor model and a simple whole 

aero-engine model, the influence of the magnitude and anisotropy of the supporting stiffness on the 

dynamic characteristics of the system is studied. It discusses the change trend of the critical speed 

and corresponding mode of vibration when the supporting stiffness changes, and it explores the 

influence of the anisotropy of the supporting stiffness on the difference of the precession frequency 

of 0 speed. Finally, it analysis the susceptibility of an aero-engine system imbalance, calculates the 

vibration displacement response of the whole aero-engine caused by unbalance forces at different 

positions under different working conditions (idling rating state, cruise state, largest state), and it 

finds out the sensitive excitation position and the sensitive measurement point on the casing. 

 

Key Words: aeroengine; Coupling vibration of the whole engine; Bearing stiffness; Unbalanced 

response 
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第一章 绪  论 

1.1 研究背景及意义 

飞机的发明以及航空事业的蓬勃发展极大地推动了社会进步，改变了人们的生产和生活

方式，对世界政治、经济以及军事发展产生了重要的影响。航空发动机作为飞机的核心系统，

为飞机提供飞行所需的动力，被誉为“工业之花”。它的优劣直接影响飞机的可靠性、安全性

及经济性。统计表明，航空发动机的故障 70%以上源于振动，因此，探究航空发动机的振动

机理，实现振动的有效控制，对于提高航空发动机的性能和可靠性至关重要[1]。 

随着航空发动机技术的持续发展，航空发动机经历了一代代的更新，发动机推力和推重

比不断增加，大推力、高推重比的航空发动机已经成为现代航空发动机发展的必然趋势。而

且，现代航空发动机广泛采用薄壁机匣结构和弹性支承结构，发动机安装节不对称以及安装

刚度并非完全刚性，导致转子系统与静子机匣的耦合振动问题更为明显，单纯分析转子系统

的动力特性已经无法满足现代航空发动机动力特性的分析要求，需要考虑包含安装节和静子

机匣系统在内的整机建模技术。国内外很多学者对整机建模技术进行了研究[2-5]，旨在建立应

用目标明确、高效和高保真的整机振动分析和设计模型。 

有鉴于此，本课题针对某型军用小涵道比涡扇发动机，建立包括安装节-静子系统-支承

系统-转子系统在内的整机有限元模型，在此基础上，分析该型航空发动机的整机动力学特性，

以期为航空发动机整机振动建模及动力学特性分析的研究提供参考。 

1.2 国内外研究现状 

航空发动机整机系统主要包括转子结构、静子机匣结构、转子支承结构、安装节以及支

板、螺栓、销钉之类的连接件，结构非常复杂。目前，航空发动机整机建模主要有三种方法：

传递矩阵法、模态综合法和有限元法。 
 

1.2.1 传递矩阵法 

传递矩阵法是根据支承、盘或其他结构的位置把整体结构分解为若干个子单元，建立子

单元两端的传递矩阵，从而构建整体结构模型，对整体结构进行静力和动力学分析。传递矩
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阵法的优点是编程简单，运算规模小，运算速度快，对计算条件要求不高[6]，适用于转子系

统整机建模，但是当转子系统结构复杂时，使用传递矩阵法分析较为困难。国内外有许多学

者对传递矩阵法进行了相关研究，并在此基础上做出改进，发展出一系列相关方法，如子结

构传递矩阵法、传递矩阵-阻抗耦合法、传递矩阵-直接积分法等。 

Murphy B T 等[7]对传递矩阵的迭代方法进行了改进，解决了包含阻尼或者交叉耦合刚度

时收敛精度的问题。D.H.Hibner 等[8]采用传递矩阵法，分析了考虑粘性阻尼的双转子系统的

临界转速和不平衡响应。Varney P 等[9]重新定义了传递矩阵法的复杂坐标，提出了复合传递

矩阵，其本质在于将正反进动区分开，通过传递矩阵维数减半以简化运算，极大的提高了计

算效率。晏砺堂等[10]提出了子结构传递矩阵法，对于复杂转子，将其分割为简单转子，在分

割面上用外载代替原内载，并用这种方法求解了无阻尼转子系统的临界转速和响应。项松等

[11]运用子结构传递矩阵法对某转子系统进行了动力特性分析，并探究了支承刚度对转子系统

的影响。黄太平[12]提出了传递矩阵-阻抗耦合法，将机械阻抗系数与子结构耦合，解决了具有

中介轴承或其他结构的复杂转子的计算问题。顾家柳[13]等提出了传递矩阵-直接积分法，并利

用其分析了某转子支承系统的模态振型、临界转速、不平衡响应等振动特性。 

1.2.2 模态综合法 

模态综合法是将系统分为若干个自由度较低的子系统，分别对子系统进行模态分析，最

终通过界面条件整合成一个整体的运动方程。它的优点在于有效降低了结构的自由度，可以

在保持较高计算精度的条件下，降低计算所需内存和计算时间。但子结构连接处理不当会给

整体分析带来较大的误差，编程和数值求解过程也较为复杂。国内外许多学者对模态综合法

进行了深入研究，并做出一系列改进和发展，提出了复模态综合法、连接子结构模态综合法、

部件模态综合法、混合边界模态综合法等 

Hasselman T K[14]提出了复模态综合法，用来求解存在阻尼但无法解耦的系统。Benfield W 

A 等[15]提出了混合子结构模态综合法，这种方法将结构分成主子结构和从子结构，对于某些

结构计算较为方便，但是计算精度不高。Craig R R[16]将子结构边界设置为全约束，提出了固

定界面模态综合法。楼梦麟[17]提出了拓展子结构模态综合法，将子结构划分为弹性、刚性和

混合型三种类型，具有计算精度高，应用方便的特点。郑兆昌[18]提出了部件模态综合法，该

方法先计算连接件解除后各部件的主要模态信息，然后利用耦合力将各部件运动方程集合成

系统方程。曹芝腑等[19]利用混合边界模态综合法对航空发动机机匣模型进行修正，大大提高
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了计算效率。 

1.2.3 有限元法 

有限元法是将待解系统剖分为若干个有限元单元，使用力学方程对每一个有限元单元进

行分析，然后通过单元边界节点联结为一个组合体，通过结构边界条件和其他约束解得结构

总反应。有限元法表达式简单、规范，可以模拟复杂结构，计算精度高，但其计算精度受自

由度影响，自由度越多计算精度越高，同时需要更高的计算条件。目前，基于有限元法已经

开发出诸多商用软件，并且商用有限元软件在工程实际中也得到了较为广泛的应用。许多学

者也对其进行了研究。 

Moore J J 等[20]采用实体单元计算了涡轮压缩机的整机动力特性。Schönrock 等[21]用有限

元法计算并验证了 BR710 的整机动力特性。ZANG C 和 EWINS D J 等[22]将结构动力学中的

模态修正技术引入航空发动机研发中，基于试验修正了一个航空发动机部件的有限元模型，

收效良好。Marc-Antoine B 等[23]研究了航空发动机静子机匣法兰螺栓的有限元建模方法，分

析了其非线性响应，与试验结果对应良好，该方法可用于航空发动机静子机匣结构早期设计

阶段。陈果[24-26]利用梁单元建立了复杂双转子航空发动机的转子-支承-机匣耦合动力学模型，

运用数值积分的方法求解了非线性动力学问题。洪杰等[27]建立了航空发动机实体有限元模型，

进行动力特性分析，并与静刚度、动刚度计算结果进行分析比较。曹登庆等[28]建立了双盘悬

臂转子整机模型，分析了系统在碰摩故障中的能量损失。罗贵火[28-30]建立了多种航空发动机

模型，进行了反向旋转双转子航空发动机整机动力特性、挤压油膜阻尼器、AUP 隔振等诸多

方面的研究。冯国全等[32]基于 MSC.NASTRAN 建了反向旋转双转子系统，并研究了其振动

特性。 

1.3 本文主要研究内容 

本课题以某型军用小涵道比涡扇发动机为研究对象，采用实体有限元方法进行建模，对

整机模型进行动力特性分析，讨论支承刚度对动力特性的影响，在不同工作状态下，对整机

系统进行不平衡敏感度分析。课题主要内容及研究方法如下： 

（1）建立某型军用小涵道比双转子涡扇发动机整机三维实体模型和有限元模型，分析高、

低压转子的自由模态、高低压转子组合模态、静子系统和整机系统的振动模态，并在此基础

上，分析高低压转子系统，以及包括安装节和静子系统在内的整机系统临界转速。 

（2）建立简单转子和简单整机有限元模型，分析支承刚度大小和支承刚度各向异性对系
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统动力特性的影响，讨论支承刚度和水平方向支承刚度变化时系统临界转速和相应振型的变

化趋势，并将简单转子模型与简单整机模型进行对比，揭示了不同支承刚度下机匣和安装节

对系统动力特性的影响规律；探究支承刚度不对称时 0 转速正、反进动频率存在差异这一现

象，并分析水平方向支承刚度对 0 转速进动频率差的影响。 

（3）在慢车状态、巡航状态和最大状态三种转速状态下，针对某型军用小涵道比涡扇发

动机进行不平衡敏感度分析，计算不同位置不平衡量引起的整机振动位移响应，分析整机振

动响应对不同位置不平衡量的敏感程度，初步找到了不同工作转速下某型航空发动机的不平

衡敏感激励位置和整机不平衡响应的敏感机匣测点。
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第二章 某型双转子涡扇发动机整机有限元建模及分析 

2.1 某型双转子涡扇发动机结构分析 

本课题以某型军用小涵道比涡扇发动机为研究对象，该发动机长 4950mm，最大直径

1300mm，推重比为 8.17，最大加力推力为 12258kN，中间推力 7620kN。低压转子由 4 级低

压压气机和 1 级低压涡轮组成，高压转子由 9 级高压压气机和 1 级高压涡轮组成，低压压气

机前部有 1 级风扇叶片，发动机前后各有 1 个安装节，机匣分为内涵机匣和外涵机匣，涵道

比 0.60。发动机整机总体结构如图 2.1 所示。 

 

图 2.1 某型军用小涵道比涡扇发动机总体结构示意图 

2.1.1 转子系统结构分析 

转子系统分为低压转子系统和高压转子系统，通过中介轴承连接。低压压气机为轴流式，

共 4 级，增压比 3.6，第 1、2、3 级叶片设计有阻尼凸台，第 4 级叶片上方有机匣处理环腔。

低压涡轮共 1 级，其前部有 11 组涡轮导向器，每组导向器有 3 个叶片。 

在高压转子系统中，高压压气机同样为轴流式，共 9 级，第 1~3 级叶盘和第 4~6 级叶盘

分别用电子束焊焊接在一起，第 7~9 级叶盘用长螺栓连接在一起。高压压气机叶片榫头为环

形燕尾槽式榫头。高压涡轮共 1 级，涡轮前面有 14 组涡轮导向器，每组导向器有 3 个叶片，

高压涡轮转子叶片榫头处设计有摩擦阻尼减振器。 

某型小涵道比双转子涡扇发动机有 6 个支承，其支承方案如图 2.2 所示。低压转子采用

1-2-1 的支承方案，支承 1、2、3、6 均支承于静子结构上，其中支承 1、3、6 采用圆柱滚子

轴承，承受径向载荷，支承 2 为滚珠轴承，可以承受径向和轴向载荷。高压转子采用 1-0-1
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的支承方案，支承 4 支承于静子结构上，为滚珠轴承，支承 5 为中介支承，采用圆柱滚子轴

承。 

 

 

图 2.2 某型军用小涵道比涡扇发动机支承结构示意图 

2.1.2 静子系统结构分析 

静子系统结构主要包括机匣、压气机静子导向叶片、燃烧室、尾喷管以及各类支板。某

型小涵道比双转子涡扇发动机共有 3 个承力框架，分别是进口导向叶片固定部分、中介机匣

和由涡轮后支板、内锥以及外机匣组成的后传力框架，其中中介机匣是发动机主承力框架。

同时，静子部分的质量和刚度对整机动力特性也有一定的影响。 

2.2 航空发动机整机建模简化原则 

由于航空发动机结构复杂，一些细小结构对整机动力特性影响不大，但会导致有限元模

型网格数量大大增加，从而导致计算条件和计算时间的大幅度增加。为了能够有效的对整机

模型进行动力学分析，需要对模型部分结构进行合理简化。整机模型的简化过程遵循以下原

则。 

（1）简化模型能够完全反映整机动力特性，主要包括转轴和其他主要结构件的振动特性。 

（2）简化模型能够有效提高计算效率，可将对整机结构振动影响较小的结构进行一定程

度的简化。 

某型小涵道比双转子涡扇发动机整机模型的简化过程主要包括以下两部分。 

2.2.1 细小结构简化 

整机模型中存在一些小的凸台、凹槽、倒角、圆角或其他不规则结构，部分构件中还存

在开口、小孔等，这些细小结构对整机动力特性影响很小，在建模过程中可在保证质量、刚

度和转动惯量不变的前提下，对细小结构进行简化。 

支承 1 支承 2 支承 3 支承 4 支承 5 支承 6 
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2.2.2 叶片简化 

在整机动力特性计算时，由于叶片结构对整机主要模态振型影响不大，可在保证质量和

转动惯量的前提下对叶片进行简化。在某型小涵道比双转子涡扇发动机整机模型中，存在 26

级压气机转静子叶片、2 级涡轮叶片，叶片数量众多，将导致网格规模增大，严重降低了计

算效率，因此采用基于等厚度法的二级等效圆环法对模型进行简化。既可以精确等效质量与

极转动惯量，又使得建模过程中对材料属性的定义不至于过于繁琐。二级等效圆环法等效公

式如下： 

2 2 2 2

1 0 1 2 1 2

1 1
( ) ( )

2 2
pJ m R R m R R= + + +                   （2.1） 

1 2m m m= +                             （2.2） 

2 2

1 1 0 1( )m R R h = −                          （2.3） 

2 2

2 2 1 2( )m R R h = −                          （2.4） 

其中，
1m 、

1 分别为第 1 层等效圆环的质量和密度；
2m 、

2 分别为第 2 层等效圆环的

质量和密度；h 为轮盘厚度；R0 为轮盘半径；R1、R2 分别为第 1 层圆环和和第 2 层圆环的外

径，其中，R2 为叶片本身长度加上盘半径的值，为定值。需要求解的未知量仅为
1 、

2 及

R1。将式（2.3）和式（2.4）代入式（2.1）、式（2.2）可得， 

4 4 4 4 P
1 0 1 2 1 2

2
( )

J
R R R R

h
 


+ − =（ - ）                    （2.5） 

2 2 2 2

1 0 1 2 1 2( )
m

R R R R
h

 


+ − =（ - ）                     （2.6） 

由式（2.5）式（2.6）可知，任意给定一个
1 0 2( , )R R R ，可得一组

1 和
2 的解。事实上，

在二级等效圆环法中，R1 越接近 0 2

1
( )

2
R R+ ，所划分的有限元网格越规整。因此，设

1 0 2

1
( )

2
R R R= + ，则可解得对应的最优 1 和 2 。具体简化过程如图 2.3、图 2.4 所示。 
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(a)低压转子叶片简化前 （b）低压庄子叶片简化后 

图 2.3 低压转子叶片简化 

 
 

（a）高压转子叶片简化前 （b）高压转子叶片简化后 

图 2.4 高压转子叶片简化 

2.3 某型双转子涡扇发动机的几何建模 

采用三维建模软件 UG 建立某型小涵道比双转子涡扇发动机整机实体模型。在建模过程

中，保持系统各部件尺寸、质量、刚度、转动惯量准确，保证模型支承刚度大小和支承结构

位置准确，忽略转子叶片安装角。航空发动机各部分结构的几何模型如图 2.5、2.6、2.7、2.8

所示。 
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（a）主视图 （b）前侧视图 

图 2.5 低压转子几何模型 

  
（a）主视图 （b）前侧视图 

图 2.6 高压转子几何模型 

 
 

（a）前侧视图 （b）半剖视图 

图 2.7 静子结构几何模型 

 
 

（a）前侧视图 （b）半剖视图 

图 2.8 整机结构几何模型 
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2.4 某型双转子涡扇发动机的有限元建模 

2.4.1 选取单元类型 

单元类型的选取对于模型计算精度和计算量有着重大影响，常用的实体单元类型有

Soild45、Soild92、Soild185、Soild187 等。其中 Soild92 和 Soild187 为四面体单元，Soild45

和 Soild185 为六面体单元，两种单元类型均能达到较高的计算精度。相较而言，六面体单元

节点数量少，计算量小，但单元不易划分。对于复杂结构，使用四面体单元容易构建有限元

模型。某型小涵道比双转子涡扇发动机模型经过对细小结构和叶片结构的简化，形状较为规

整，且整机尺寸较大，可以全部或者绝大多数采用六面体单元构建模型。所以为减小计算时

间，本次研究主体结构采用 Soild185 单元。 

轴承主要作用是支撑机械旋转体，理想状态下，它是一个没有弯矩和扭矩的弹簧阻尼单

元。在本次研究中，采用 Combin14 模拟轴承，在支承结构位置上下左右各安装一个弹簧来

模拟轴承的支承作用。 

2.4.2 网格划分 

本次研究采用 Hypermesh 对三维实体进行网格划分，与直接使用 Ansys 划分网格相比，

精度较高。  

（1）低压转子系统 

低压转子系统有限元网格如图 2.9 所示，共有 59160 个单元，85869 个节点。 

  

（a）主视图 （b）前侧视图 

图 2.9 低压转子系统有限元网格 

 

 

 

（2）高压转子系统 

高压转子系统有限元网格如图 2.10 所示，共有 61650 个单元，94183 个节点。 
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（a）主视图 （b）前侧视图 

图 2.10 高压转子系统有限元网格 

（3）静子系统 

静子系统有限元网格如图 2.11 所示，共有 194424 个单元，324595 个节点。 

 
 

（a）前侧视图 （b）半剖视图 

图 2.11 静子系统有限元网格 

（4）整机系统 

整机系统有限元网格如图 2.12 所示，共有 515432 个单元，505064 个节点。 

 
 

（a）前侧视图 （b）半剖视图 

图 2.12 整机系统有限元网格 
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2.4.3 轴承和安装节建模 

（1）轴承建模 

某型小涵道比双转子涡扇发动机共有 6 个支承，使用 Combin14 单元对轴承进行建模，

各轴承径向刚度如表 2.1 所示。 

表 2.1  各轴承径向刚度 

支点号 1 2 3 4 5 6 

支承刚度 

（10
7 

N/m） 
2.4 4.74 5.16 4.74 6.25 1.24 

（2）安装节建模 

此航空发动机前后两个安装节均在外涵机匣上，使用 Combin14 单元对安装节进行建模，

X、Y、Z 三个方向刚度设置均为 93 10 N/m 。如图 2.13 所示为完成轴承和安装节建模的整机

有限元模型。 

  

（a）主视图 （b）半剖视图 

图 2.13 整机系统有限元模型 

 

2.5 某型双转子涡扇发动机整机动力特性分析 

2.5.1 整机模态分析 

模态是机械系统结构振动的固有特性，对于一个确定的系统而言，各阶模态都有一个确

定的共振频率和模态振型，其中，共振频率和模态振型与未受外部激励作用时系统动力学方

程组的特征值和特征向量一一对应[33]。通过模态分析，可以得到各频率范围内的模态特性，

从而探究结构在此频段内的振动响应。本节根据某型小涵道比双转子涡扇发动机整机有限元

模型，对发动机各部分结构进行了模态分析。具体结果如下。 
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（1）低压转子模态分析 

基于低压转子模型，分析和计算自由模态的振型和频率，结果如表 2.2 所示。 

表 2.2  低压转子模态频率和振型 

阶次 振型图 振型描述 共振频率/Hz 

1 

 

一阶弯曲 40.02 

2 

 

二阶弯曲 87.74 

3 

 

轴段一弯 269.55 

（2）高压转子模态分析 

基于高压转子模型，分析和计算自由模态的振型和频率，结果如表 2.3 所示。 

表 2.3  高压转子模态频率和振型 

阶次 振型图 振型描述 共振频率/Hz 

1 

 

一阶弯曲 266.17 

2 

 

二阶弯曲 402.74 
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（3）高低压转子模态分析 

在高低压转子模型中，高压转子和低压转子通过模拟中介轴承的 4 个弹簧单元相连，在

其他支承位置同样用弹簧单元模拟弹性支承，弹簧单元一端与高低压转子相连，一端 6 个自

由度完全约束。基于高低压转子模型，分析和计算自由模态的振型和频率，结果如表 2.4 所

示。 

表 2.4  高低压转子模态频率和振型 

阶次 振型图 振型描述 共振频率/Hz 

1 

 

耦合振动： 

低压涡轮俯仰 

高压涡轮俯仰 

47.26 

2 

 

低压压气机俯仰 66.64 

3 

 

高压转子俯仰 74.91 

4 

 

低压转子二弯 117.11 

5 

 

耦合振动： 

低压涡轮俯仰 

高压涡轮俯仰 

172.62 

6 

 

低压转子轴段一

弯 
215.60 
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（4）静子系统模态分析 

基于所建立的静子系统模型进行模态分析，计算结果如表 2.5 所示。 

表 2.5  静子系统模态频率和振型 

阶次 振型图 振型描述 共振频率/Hz 

1 

 

外涵机匣与 

内涵机匣整 

体一阶弯曲 

242.384 

2 

 

外涵机匣与 

内涵机匣整 

体二阶弯曲 

353.484 

（5）整机系统模态分析 

基于发动机整机系统模型，分析和计算自由模态的振型和频率，结果如表 2.6 所示。 

表 2.6  整机系统模态频率和振型 

阶次 振型图 振型描述 共振频率/Hz 

1 

 

耦合振动：     

低压涡轮俯仰 

高压涡轮俯仰 

41.80 

2 

 

低压压气机俯仰 55.06 

3 

 

耦合振动： 

低压转子一弯 

高压转子俯仰 

66.43 

4 

 

低压转子二弯 97.58 

5 

 

耦合振动： 

低压涡轮俯仰 

高压涡轮俯仰 

171.43 
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2.5.2 整机临界转速分析 

临界转速，是指转子系统中，转子的不平衡力激起的转子自身做同步正进动共振时的转

子转速。采用有限元法求解时，常见的方法为坎贝尔图法。具体方法为，参照某型小涵道比

双转子涡扇发动机高低压转子共同工作线，求解高低压转子各转速情况下的的进动频率，绘

制高低压转子转速与进动频率的对应关系曲线，找到转子转速频率与正进动频率相等点，即

可得到临界转速。 

某型小涵道比双转子涡扇发动机高低压转子共同工作线为： 

2 1

2 1

3

0.7712 7826.6621

N N

N N

=


= +
  

1

1

3552rpm

3552rpm 8880rpm

N

N



 
      （2.7） 

式中
1N 为低压转子转速，

2N 为高压转子转速。依据高低压转子共同工作线，选取 11 组

高低压转速（见表 2.7），绘制坎贝尔图求解临界转速。具体分析过程主要包括如下两部分。 

 

表 2.7  临界转速计算转速表 

低压转速/rpm 0 1000 2000 3000 3552 4000 

高压转速/rpm 0 3000 6000 9000 10656 10911 

低压转速/rpm 5000 6000 7000 8000 8880  

高压转速/rpm 11683 12454 13225 13996 14675  

 

（1）高低压转子系统临界转速分析 

以低压转子转速为横坐标，选取振型与低压转子相关的进动频率为纵坐标，绘制坎贝尔

图，如图 2.14 所示，图中，低压转子等转速线与各阶正进动线的交点即为低压转子激励的临

界转速。由图可知，落在工作转速范围内，由低压转子激励的临界转速有两阶，分别为 3110rpm

和 4632rpm，此时对应的高压转子转速分别为 9330rpm 和 11399rpm。 
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图 2.14 双转子系统低转子临界转速 

以高压转子转速为横坐标，选取振型与高压转子有关的进动频率为纵坐标，绘制坎贝尔

图，如图 2.15 所示，图中，高压转子等转速线与各阶正进动线的交点即为高压转子激励的临

界转速。由图可知，落在工作转速范围内，由高压转子激励的临界转速仅有 1 阶，为 12171rpm，

此时对应的低压转子转速为 5633rpm。 

 

图 2.15 双转子系统高压转子临界转速 

（2）整机系统临界转速分析 

采用相同的方法对整机系统高低压临界转速进行求解，整机系统低、高压转子激励下的

坎贝尔图分别如图 2.16、图 2.17 所示，落在工作转速内的低压转子临界转速为 2882rpm 和

4235rpm，对应的高压转子工作转速为 8646rpm 和 11093rpm，高压转子激励下的临界转速为

11991rpm，对应的低压转子工作转速为 5400rpm。 
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图 2.16 整机系统低压转子激励下的临界转速 

 

图 2.17 整机系统高压转子激励下的临界转速 

（3）双转子与整机系统临界转速对比 

高低压转子系统与整机系统临界转速及振型对比如表 2.8 所示，未考虑静子结构的双转

子系统与发动机整机系统相比，临界转速及对应的模态振型发生了一些变化。在振型方面，

双转子系统第 1 阶振型为耦合振动，低压涡轮俯仰带动高压涡轮俯仰，激励源为低压转子；

第 2 阶振型为低压压气机俯仰，激励源为低压转子；第 3 阶振型为耦合振动，高压涡轮俯仰

带动低压涡轮产生俯仰运动，激励源为高压转子。整机系统模型的振型与双转子系统大致相

同，第 1 阶振型除了表现为低压涡轮和高压涡轮的俯仰，低压转子轴段也产生了弯曲。第 2

阶振型与双转子模型相似，但轴段弯曲更为明显。第 3 阶振型与双转子模型基本相同。与双

转子系统相比，整机系统三阶临界转速的数值有不同程度的减小。第 1 阶临界转速由 3110rpm
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减小为 2882rpm，第 2 阶临界转速由 4632rpm 减小为 4235rpm，第 3 阶临界转速由 12171rpm

减小为 11991rpm。 

表 2.8  高低压转子与整机临界转速振型对比图 

阶

次 

激

励

源 

振型图 

临界转速

/rpm 

激

励

源 

振型图 
临界转速/rpm 

高压 低压 高压 低压 

1 
低

压 

 

3110 9330 
低

压 

 

2882 8646 

2 
低

压 

 

4632 11399 
低

压 

 

4235 11093 

3 
高

压 

 

5633 12171 
高

压 
 

5400 11991 

整机模型临界转速数值减小主要包括以下三个方面的原因： 

1）静子结构本身的传递特性为支承动刚度，单纯以静刚度等效忽略了静子结构的质量影

响； 

2）静子机匣并不完全刚性，振动会在静子机匣上传递，再通过支承反作用于转子结构，

从而形成转子各支承以及转子结构和静子结构相互影响的耦合振动，静子支承动刚度实际为

刚度矩阵，采用静刚度则无法考虑交叉刚度的影响； 

3）安装节并不完全对称，带来了静子支承刚度的水平和垂直方向不对称，造成了转子支

承刚度的不对称。 

2.6 本章小结 

本章利用三维建模软件 UG 建立了某型小涵道比双转子涡扇发动机整机实体模型，对整

机模型中的凸台、凹槽等细小结构进行了简化，运用二级等效圆环法对转子叶片、静子叶片

和涡轮叶片进行了简化。利用 Hypermesh 建立了发动机整机有限元模型，分析了高、低压转

子的自由模态、高低压转子组合模态、静子系统以及整机系统的振动模态，结果表明，高低

压转子组合模态与整机系统振动模态在模态振型和共振频率上存在一定的对应关系，两者模

态振型基本相同，但整机系统共振频率略低于高低压转子组合系统。在此基础上，分析了高
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低压转子系统和整机系统的临界转速，并将双转子系统与发动机整机系统临界转速的振型和

大小进行对比，整机系统到达临界转速时振型更为复杂，但与双转子系统的振型大致相同，

整机系统 3 阶临界转速的数值与双转子系统相比有不同程度的减小。 
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第三章 支承刚度对转子系统动力特性的影响分析 

转子支承结构是航空发动机的重要结构之一，在现代航空发动机中，大多数支承主要由

轴承、油膜阻尼器和弹性支座等结构组成，调节这三部分结构，可以改变支承结构的刚度、

阻尼以及支承位置，从而对航空发动机整机动力特性产生影响[34]。因此，认清支承结构性能

参数对整机动力特性的影响，对于合理研发、设计航空发动机，改善发动机的动力特性有重

要意义[35,36]。本章主要研究支承刚度大小和支承刚度各向异性这两个因素对发动机动力特性

的影响规律。 

3.1 支承刚度对简单盘轴系统动力特性的影响分析 

本研究采用有限元法对简单转子系统进行动力特性分析。首先建立简单转子几何模型，

如图 3.1 所示，简单转子模型由 1 根轴和 2 级盘组成，轴长 2m，盘直径为 0.75m，支承采用

0-2-0 两支点支承方案。简单转子系统有限元模型如图 3.2 所示，单元类型选择 Soild185，采

用 Combin14 弹簧单元模拟前后两个支承，规定左侧支承为支承 1，右侧支承为支承 2，前后

弹簧刚度均为 72.4 10 N/m，单元数量为 14312，节点数为 17073。 

 

 
图 3.1 简单盘轴转子系统几何模型 
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图 3.2 简单盘轴转子系统有限元模型 

3.1.1 支承刚度大小对简单盘轴系统振动特性的影响 

改变模拟支承 2 的弹簧单元的刚度大小，分析简单转子系统动力特性的变化情况，支承

2 的等效弹簧刚度取值如表 3.1 所示。 

表 3.1  弹性支承结构等效弹簧刚度变化值 

序号 1 2 3 4 5 6 7 8 

刚度/(N/m) 42.4 10  51.2 10  52.4 10  62.4 10  67.2 10  71.2 10  71.68 10  72.4 10  

序号 9 10 11 12 13 14 15 16 

刚度/(N/m) 73.6 10  74.6 10  77.2 10  81.2 10  81.68 10  82.4 10  83.6 10  84.8 10  

序号 17 18 19 20 21 22   

刚度/(N/m) 88.4 10  91.2 10  92.4 10  97.2 10  101.2 10  102.4 10    

支承 2 刚度变化对简单转子系统临界转速的影响如图 3.3 所示，在各个振型图中，规定

靠近 Y 轴方向的一侧为转子系统左端，远离 Y 轴方向的一侧为转子系统右端。随着支承刚度

的增加，转子系统各阶临界转速和相应振型均发生一定变化。对于每一阶临界转速，均存在

一个支承刚度敏感范围，在敏感范围内，转子系统的临界转速和相应振型变化明显。随着阶

次的增加，敏感刚度的大小不断增加。对于此转子系统而言，前三阶支承刚度的敏感范围分

别为：第 1 阶为 62.4 10 -
72.4 10 N/m ，第 2 阶为 72.4 10 -

83.6 10 N/m，第 3 阶为

81.68 10 -
92.4 10 N/m。 

支承 1 支承 2 
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图 3.3 支承 2刚度变化对临界转速的影响 

当支承刚度小于 72.4 10 N/m 时，第 1 阶临界转速随支承刚度的增大而增大。模态振型表

现为转子右端俯仰，随着支承刚度的增加，位移节点位置不断向左移。当支承刚度大于

72.4 10 N/m，第 1 阶临界转速随支承刚度的增大几乎不变，模态振型依然表现为转子俯仰，

且左端俯仰程度降低。 

当支承刚度小于 72.4 10 N/m 时，第 2 阶临界转速随支承 2 刚度的增大几乎不变，模态振

型表现为转子左端俯仰。当支承刚度大于 72.4 10 N/m 且小于 
91.0 10 N/m 时，第 2 阶临界转

速随支承刚度的增大而增大，且变化较为明显，模态振型由转子左端俯仰逐渐转变为转子 1

阶弯曲。当支承 2 刚度大于 91.0 10 N/m 时，第 2 阶临界转速受支承刚度影响不大，模态振型

表现为转子弯曲。 

当支承刚度小于 81.0 10 N/m 时，第 3 阶临界转速随支承刚度的增大几乎不变，模态振型

表现为转子 1 阶弯曲。当支承刚度大于 81.0 10 N/m 且小于 92.4 10 N/m 时，第 2 阶临界转速

随支承刚度的增加变化较为明显，随支承 2 刚度的增大，临界转速不断增加，且弯曲节点不

断右移，模态振型由 1 阶弯曲逐渐转变为 2 阶弯曲。当支承刚度大于 92.4 10 N/m 时，第 3

阶临界转速受支承 2 刚度影响不大，模态振型表现为 2 阶弯曲。 

3.1.2 支承刚度各向异性对简单盘轴系统振动特性的影响 

本节主要分析支承刚度不对称对简单转子动力特性的影响，通过改变水平方向支承刚度

来模拟支承刚度的水平垂直不对称。定义 0 转速进动频率差为： 

0 = -   正 反                                (3.1) 
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其中
0 为 0 转速进动频率差，正为 0 转速下的正进动频率，反

为 0 转速下的反进动

频率。支承 2 水平方向等效弹簧如图 3.4 所示，改变水平方向弹簧刚度刚度，刚度取值如表

3.1 所示，分析简单转子系统临界转速、振型以及 0 转速进动频率差的变化情况。 

 

图 3.4 支承 2水平方向等效弹簧 

（1）支承刚度不对称对系统动力特性的影响 

支承 2 水平方向支承刚度对简单转子系统临界转速的影响如图 3.5 所示，当水平方向支

承刚度发生变化，即水平垂直刚度不对称时，转子系统前 3 阶振型基本不发生变化。前 2 阶

临界转速基本不随水平方向支承刚度发生变化，第 3 阶水平支承刚度的敏感范围为

81.2 10 -
91.2 10 N/m，在支承刚度敏感范围内，第 3 阶临界转速增加。 

 

图 3.5 支承 2水平方向刚度对临界转速的影响 

具体而言，当水平方向支承刚度小于 71.2 10 N/m 时，转子系统第 1、2 阶的临界转速和

相应振型均不发生明显变化；当水平方向支承刚度位于 71.2 10 -
74.6 10 N/m 范围内时，第 1、

2 阶临界转速略微增加；当水平方向支承刚度大于 74.6 10 N/m 时，转子系统第 1 阶和第 2 阶

水平方向等效弹簧 
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临界转速保持不变。第 1 阶模态振型表现为转子右端俯仰，随着水平方向支承刚度的增加，

振动节点位置不断左移；第 2 阶模态振型表现为转子左端俯仰，随着水平方向支承刚度的增

加，振动节点位置不断右移，且转子右端位移不断增加。 

当水平方向支承刚度小于 77.2 10 N/m 时，第 3 阶临界转速基本保持不变；当水平方向支

承刚度位于 77.2 10 -
91.2 10 N/m 范围内时，第 3 阶临界转速明显增加，但模态振型基本保持

不变；当水平方向支承刚度大于 91.2 10 N/m 时，第 3 阶临界转速基本保持不变。 

（2）支承刚度不对称对进动频率差的影响 

支承 2 水平方向支承刚度对进动频率差的影响规律如图 3.6 所示，当水平方向支承刚度

发生变化，即水平垂直刚度不对称时，0 转速频率进动差发生变化。当水平方向支承刚度保

持原值 72.4 10 N/m，即水平方向和垂直方向支承刚度相同时，0 转速进动频率差为 0Hz。 

 

图 3.6 支承 2水平方向支承刚度对进动频率差的影响 

当水平方向支承刚度小于初始值时，0 转速进动频率差为负值，第 1 阶 0 转速进动频率

差明显减小，第 2 阶基本保持不变，第 3 阶略微减小。原因在于，在 0 转速情况下，当水平

方向支承刚度减少时，反进动频率基本保持不变，正进动频率减小。在图 3.3 支承 2 刚度变

化对临界转速的影响中，当水平方向支承刚度减小时，第 1 阶临界转速明显减小，进动频率

明显减小，故当水平方向支承刚度变化时，第 1 阶 0 转速正进动频率明显减小，使得第 1 阶

0 转速进动频率差减小速度快，而第 2 阶和第 3 阶进动频率随支承刚度减小变化较小，故第 2

阶和第 3 阶 0 转速进动频率基本保持不变。 

当水平方向支承刚度大于初始值时，0 转速进动频率差为正值，第 1 阶 0 转速进动频率
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差保持不变，第 2 阶增大，第 3 阶快速增大。原因在于，当支承刚度增大时，第 2 阶、第 3

阶临界转速增加，即第 2 阶、第 3 阶进动频率增加，在 0 转速情况下，单方向支承刚度变化

会导致 0 转速正进动频率增加，增加趋势大致与图 3.3 支承 2 刚度变化对临界转速的影响规

律相同，反进动频率基本保持不变，所以导致第 2 阶、第 3 阶 0 转速进动频率差随支承刚度

增大而增大，第 1 阶基本保持不变。 

3.2 支承刚度对简单整机系统动力特性的的影响分析 

首先建立简单整机系统几何模型，如图 3.7 所示，整机系统由外涵薄壁机匣和转子系统

构成，薄壁机匣长为 2 米，与转子轴段长度相同，转子结构与 3.1 节简单转子相同。简单整

机系统有限元模型如图 3.8 所示，整机系统单元类型选择 Soild185，采用 Combin14 弹簧单元

模拟前后两个支承和安装节，模拟支承的弹簧刚度为 72.4 10 N/m，模拟安装节的弹簧刚度为

93.0 10 N/m。整机系统模型共有 22384 个网格单元，有 33343 个单元节点。 

 
 

(a)前侧视图 （b）半剖图 

图 3.7 简单整机系统几何模型 

 

 

(a)前侧视图 （b）半剖图 

图 3.8 简单整机系统有限元模型 

支承 2 支承 1 
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3.2.1 支承刚度大小对简单整机系统振动特性的影响 

改变模拟支承 2 的弹簧单元的刚度大小，分析简单整机系统动力特性的变化情况，支承

2 的等效弹簧刚度取值如表 3.1 所示。 

对于带薄壁机匣的转子系统，随着支承刚度的增加，转子与机匣耦合作用增强，转子系

统各阶的共振转速和相应振型会发生一定变化，但与简单转子系统相比，临界转速的变化幅

值较小，模态振型变化也相对较弱。支承 2 刚度变化对整机系统临界转速的影响规律如图 3.9

所示，对于每一阶临界转速，带薄壁机匣的转子系统也存在一个支承刚度敏感范围，前 3 阶

支承刚度的敏感范围分别为：第 1 阶为 52.4 10 - 74.6 10 N/m ，第 2 阶为 72.4 10 - 84.8 10 N/m，

第 3 阶为 77.2 10 - 84.8 10 N/m。 

 

图 3.9 支承 2刚度变化对整机系统临界转速的影响 

当支承刚度小于 74.6 10 N/m 时，第 1 阶临界转速随支承刚度的增大而增大，模态振型均

表现为转子右端俯仰，且节点位置不断向前移。当支承刚度大于 74.6 10 N/m 时，第 1 阶临界

转速随着支承刚度的增大几乎不变，模态振型依然表现为转子右端俯仰。与简单转子系统相

比，整机系统第 1 阶模态振型没有发生明显变化，但在各支承刚度下，带机匣的转子系统临

界转速较小，当支承刚度达到较大值，临界转速不变时，整机系统比简单转子系统临界转速

小 300rpm 左右。 

当支承刚度小于 72.4 10 N/m 时，第 2 阶临界转速基本保持不变，模态振型表现为转子左

端俯仰。当支承刚度位于 72.4 10 -
84.8 10 N/m 范围内时，系统临界转速明显增加，模态振型

依旧为转子左端俯仰，但振动节点位置不断向右移；当支承刚度大于 84.8 10 N/m 时，系统临

界转速和模态振型基本保持不变。与简单转子系统相比，整机系统第 2 阶支承刚度敏感范围
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较小，模态振型变化较小，各支承刚度下临界转速较小，随着支承刚度的增加，两系统临界

转速的差值不断增加，当支承刚度达到较大值，临界转速不变时，两者差值在 1400rpm 左右。 

支承刚度在 77.2 10 - 84.8 10 N/m 的范围内，第 3 阶临界转速略微增大。随着支承刚度的

增加，模态振型变化较小。与简单转子系统相比，在支承刚度敏感范围内，临界转速增加幅

度明显减小，模态振型变化不明显。当支承刚度达到较大值，临界转速不变时，两者差值在

5000rpm 左右，原因在于随着支承刚度的增大，转子与机匣耦合作用越来越强，使得简单转

子系统和带机匣转子系统出现较大差异。 

3.2.2 支承刚度各向异性对简单整机系统振动特性的影响分析 

本节主要分析水平垂直方向支承刚度不对称对简单整机系统动力特性的影响。改变支承

2 水平方向支承刚度，分析整机系统临界转速、振型以及 0 转速进动频率差的变化情况。 

（1）支承刚度不对称对整机系统动力特性的影响 

支承 2 水平方向刚度变化对整机临界转速的影响规律如图 3.10 所示，当水平方向支承刚

度发生变化，即水平垂直刚度不对称时，转子系统前三阶振型基本不发生变化，随着水平方

向支承刚度的增加，第 1 阶、第 3 阶临界转速基本不发生变化，第 2 阶临界转速在

72.4 10 -
87.2 10 N/m 范围内，有较为明显的增加。 

 

图 3.10 支承 2水平方向刚度变化对整机临界转速的影响 

第 1 阶模态振型为转子左端俯仰，但与简单转子系统相比，转子右端模态位移响应较大。

随着水平方向支承刚度的增加，振动节点右移，转子右端的模态位移略微增大。第 2 阶模态

振型表现为转子右端的俯仰，在支承刚度 72.4 10 -
87.2 10 N/m 范围内，临界转速有一定增加。
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第 3 阶模态振型为转子轴段一弯，随着支承刚度的增加，弯曲程度略微增加，但没有发生振

型变化。 

（2）支承刚度不对称对进动频率差的影响 

支承 2 水平方向刚度变化对进动频率差的影响规律如图 3.11 所示，当水平方向支承刚度

发生变化，即水平垂直刚度不对称时，0 转速进动频率差发生变化。当水平方向保持初始值

72.4 10 N/m，即支承水平方向和垂直方向支承刚度相同时，第 1 阶 0 转速进动频率差为

-2.53Hz，第 2 阶为-13.99Hz，第 3 阶为-9.57Hz，原因在于安装节的存在使得整机系统支承刚

度水平和垂直方向不对称。 

 

图 3.11 支承 2水平方向刚度变化对进动频率差的影响 

0 转速进动频率差的大小与临界转速大小和模态振型均有一定关系，一般来说，阶次越

高，0 转速进动频率差越大。对于这个振动系统而言，第 2 阶振型为转子一端俯仰，受安装

节支承刚度不对称影响较大，第 3 阶振型为轴段一弯，受安装节支承刚度不对称影响较小，

故第 3 阶 0 转速进动频率差小于第 2 阶。 

当水平方向支承刚度由初始值减小时，与简单转子系统变化趋势相同，系统第 1 阶 0 转

速进动频率差明显减小，第 2 阶略微减小后保持-16Hz 基本不变，第 3 阶略微减小后保持在

-12Hz 左右。原因在于水平方向支承刚度的减小引起 0 转速正进动频率的降低，降低趋势与

图 3.9 刚度变化对整机系统临界转速的影响规律保持一致。 

当水平方向支承刚度由初始值增大时，0 转速进动频率差由负值逐渐转变为正值，第 1

阶 0 转速进动频率差略为增大后保持不变，第 2 阶快速增大后保持在 1.4Hz 左右，第 3 阶快
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速增大后保持在 10Hz 左右。当支承刚度取为 74.6 10 N/m 时，第 1 阶 0 转速进动频率差基本

为 0Hz；当支承刚度取为 83.6 10 N/m 时，第 2 阶 0 转速进动频率差基本为 0Hz；当支承刚度

取为 74.6 10 N/m 时，第 3 阶 0 转速进动频率差基本为 0Hz，因此可通过改变水平或竖直方向

支承刚度抵消安装节引起的整机支承刚度不对称。 

3.3 本章小结 

本章分析了支承刚度大小和支承刚度各向异性对简单转子模型和整机模型振动特性的影

响。当支承刚度变化时，各阶临界转速均存在一个支承刚度敏感范围，在支承刚度敏感范围

内，系统的临界转速和相应振型变化明显，整机系统与简单转子系统相比，临界转速和振型

变化较弱，原因在于随着支承刚度的增加，转子系统与机匣的耦合作用更加明显。当水平方

向支承刚度发生变化时，正进动频率变化明显，系统临界转速、相应振型和 0 转速进动频率

差均发生变化，0 转速进动频率差变化趋势与支承刚度变化时临界转速的变化趋势相同，原

因在于 0 转速时，水平方向支承刚度仅使正进动频率发生变化。由于安装节的存在，整机系

统支承刚度不对称，理论上可通过改变水平或竖直方向支承刚度抵消安装节引起的整机支承

刚度不对称。 
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第四章 某型双转子涡扇发动机整机不平衡响应分析 

转子不平衡是现代航空发动机常见现象之一，在运行过程中，不平衡激励会导致发动机

振动加剧，噪声增大，引起转子反复弯曲，造成转子的损伤破坏[37,38]，严重时会引起设备断

裂，造成事故。有鉴于此，本章针对某型小涵道比涡扇发动机进行不平衡响应分析，探究各

工作转速下不平衡的敏感激励部位和不平衡响应的机匣敏感测点。 

4.1 不平衡响应计算方法 

（1）不平衡位置 

图 4.1 为不平衡激励位置与测点位置分布图，设置不平衡激励位置分别为第二级低压压

气机、第四级高压压气机、高压涡轮、低压涡轮，分别称为激励 1，激励 2，激励 3 和激励 4。 

 

 

图 4.1 不平衡激励位置与测点位置分布图 

（2）不平衡激励 

为了研究各轴向位置不平衡量对整机振动的影响程度，在仿真计算中分别在 4 个位置施

加水平和垂直方向的不平衡力 1F 、 2F ，式 4.1 为不平衡力的表达式，其中 n 为不平衡力施加

部件的转速。 

 

 

激励 1 激励 2 激励 3 激励 4 

测点 1 测点 2 测点 3 测点 4 
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1

1

sin(2 60 )

cos(2 60 )

F n t

F n t





=    


=    
                       (4.1) 

（3）计算转速 

选取实际发动机的 3 个典型转速进行不平衡敏感度分析，分别选取高压转子最高转速的

80%（慢车状态）、90%（巡航状态）及 100%（中间状态）进行计算，即为 80% N2 最高转速

（N1=5090rpm，N2=11751rpm）、90% N2 最高转速（N1=6980rpm，N2=13209rpm）和 100% N2

最高转速（N1=8880rpm，N2=14675rpm）。 

（4）测点位置 

参考实际航空发动机测点位置，不平衡机匣测点位置分布如图 4.1 所示，前后共选取 4

个机匣测点，分别为进口导向叶片支柱与外涵机匣连接处、双导向叶片与外涵机匣连接处、

过渡机匣支板与外涵机匣连接处、涡轮支座与外涵机匣连接处，分别称为测点 1，测点 2，测

点 3，测点 4。  

4.2 基于不平衡位置的不平衡敏感度分析 

为获得航空发动机不同状态下，不同位置不平衡量引起的整机振动响应敏感度规律，分

别在 3 种工作状态，4 种位置不平衡量作用下，测量各测点的径向位移响应值，并进行对比

分析。 

（1）慢车状态（N1=5090rpm，N2=11751rpm） 

慢车状态各测点位移响应如图 4.2 所示，不平衡激励施加在低压压气机时，各测点产生

的位移响应最大。不平衡激励施加在低压涡轮时，测点 4 位移响应较大。在其他位置施加不

平衡激励时，各测点位移响应较小。 
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图 4.2 慢车状态各测点位移响应图 

慢车状态低压压气机激励下的整机位移响应如图 4.3 所示，低压压气机和低压涡轮径向

位移响应较大。原因在于低压转子为细长轴，弯曲刚度较弱，且低压压气机质量较大，当低

压压气机存在不平衡激励时，低压压气机径向弯曲位移较大，并将位移响应传递到低压涡轮，

使得低压转子整体径向位移响应较大，所以各机匣测点对低压压气机激励较为敏感。当低压

涡轮存在不平衡激励时，慢车状态低压涡轮激励下的整机位移响应如图 4.6 所示，由于轴段

弯曲刚度较弱，低压涡轮位置存在较大的径向弯曲位移，位移响应通过轴承 5 传递到涡轮支

座，进一步传递到测点 4，使得测点 4 位移响应较大，但低压涡轮叶片质量较小，无法将位

移响应传递到低压压气机，故其他测点位移响应较弱。 

 
图 4.3 慢车状态低压压气机激励位移响应图 

 
图 4.4 慢车状态高压压气机激励位移响应图 

 
图 4.5 慢车状态高压涡轮激励位移响应图 

 
图 4.6 慢车状态低压涡轮激励位移响应图 
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（2）巡航状态（N1=6980rpm，N2=13209rpm） 

巡航状态各测点位移响应如图 4.7 所示，在巡航状态，不平衡激励施加在低压压气机时，

各测点产生的位移响应最大。不平衡激励施加在高压涡轮时，测点 4 位移响应较大。在其他

位置施加不衡激励时，各测点位移响应较小。 

 

图 4.5 巡航状态各测点位移响应图 

与慢车状态相比，巡航状态下，低压压气机不平衡激励、高压压气机不平衡激励时的各

测点位移响幅值略为减小，高压涡轮不平衡激励时的各测点位移响应幅值略微增大，低压涡

轮不平衡激励时的各测点位移响应幅值明显减小。不平衡激励施加在低压压气机和低压涡轮

位置时，测点 4 位移响应较小，不平衡激励施加在高压涡轮时，测点 4 位移响应较大。图 4.6、

4.7、4.8、4.9 为巡航状态下不同激励位置的整机位移响应图。 

 
图 4.6 巡航状态低压压气机激励位移响应图 

 
图 4.7 巡航状态高压压气机激励位移响应图 

 
图 4.8 巡航状态高压涡轮激励位移响应图 

 
图 4.9 巡航状态低压涡轮激励位移响应图 
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（3）最大状态（N1= 8880rpm，N2=14675rpm） 

最大状态各测点位移响应如图 4.10 所示，在最大状态，不平衡激励施加在低压压气机时，

各测点产生的位移响应最大。在其他位置施加不平衡激励时，各测点位移响应较小。 

 

图 4.10最大状态各测点位移响应图 

与慢车状态和巡航状态相比，不平衡激励敏感部位依旧在低压压气机位置；但高压压气

机不平衡激励和高压涡轮不平衡激励时，各测点位移响应幅值明显增大；低压涡轮不平衡激

励时，各测点位移响应幅值明显降低。图 4.11、4.12、4.13、4.14 为最大状态不同激励位置的

整机位移响应图。 

 
图 4.11最大状态低压压气机激励位移响应图 

 
图 4.12最大状态高压压气机激励位移响应图 

 
图 4.13最大状态高压涡轮激励位移响应图 

 
图 4.14最大状态低压涡轮激励位移响应图 
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4.3 基于机匣不同测点响应的不平衡敏感度分析 

为了便于分析不同转速状态，不同位置不平衡激励下发动机各机匣测点的响应情况，绘

制发动机各机匣测点位移响应。 

（1）慢车状态（N1=5090rpm，N2=11751rpm） 

慢车状态各激励下测点位移响应如图 4.14 所示，测点 1 对各部位不平衡激励敏感性强，

测点 2 对低压压气机激励较为敏感，测点 3 对 4 种激励位置敏感性较弱，测点 4 对低压压气

机不平衡激励和低压涡轮不平衡激励较为敏感。 

 
图 4.14 慢车状态各激励下测点位移响应图 

测点 1 对于低压压气机激励和高压涡轮激励较为敏感，从图 4.3 慢车状态低压压气机激

励下整机位移响应图可以看到，当低压压气机存在不平衡激励时，不平衡响应通过支承 1 传

递到进口导向叶片支柱，进一步传递到机匣，所以使测点 1 对低压压气机不平衡激励敏感；

从图 4.5 慢车状态高压涡轮激励下整机位移响应图可以看到，当高压涡轮存在不平衡激励时，

高压涡轮通过中介支承传递到低压涡轮，使低压涡轮俯仰、低压转子轴段弯曲，引起低压压

气机产生位移响应，然后通过支承 1 传递到进口导向叶片支柱，进一步传递到机匣，所以使

测点 1 对高压涡轮叶片不平衡激励也较为敏感。 

测点 2 对低压压气机激励较为敏感。从图 4.3 慢车状态低压压气机激励下的整机位移响

应图可以看到，当低压压气机存在不平衡激励时，低压压气机俯仰，不平衡响应通过支承 2

传递到双导向叶片，进一步传递到测点 2。 

测点 3 对四种激励位置敏感性较弱，相对而言，对低压压气机激励较为敏感。从图 4.3

慢车状态低压压气机激励下整机位移响应图可以看到，当低压压气机存在不平衡激励时，低
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压压气机俯仰，位移响应通过支承 2 和支承 3 传递到过渡机匣支板，进一步传递到测点 3。

测点 3 对高压涡轮激励不敏感，从图 4.5 慢车状态高压涡轮激励下整机位移响应图中可以看

到，当高压涡轮存在不平衡激励时，响应通过支承 4 传递到轴承支座，引起过渡机匣轴承支

座位置产生较大位移，使得不平衡响应强度大幅度减弱，故测点 3 对高压压气机不平衡激励

不敏感。 

测点 4 对低压压气机激励和低压涡轮激励较为敏感。当低压压气机叶片存在不平衡激励

时，引起低压压气机和低压涡轮俯仰，位移响应从低压涡轮处通过支承 6 传递到涡轮支座，

进一步传递到外涵机匣，使测点 4 对低压压气机激励较为敏感；当低压涡轮存在激励时，不

平衡响应通过支承 6 传递到涡轮支座，进一步传递到外涵机匣，使测点 4 对低压涡轮激励较

为敏感。 

（2）巡航状态（N1=6980rpm，N2=13209rpm） 

巡航状态各激励下测点位移响应如图 4.15 所示，测点 1 对于低压压气机和高压涡轮激励

较为敏感，测点 2 对于低压压气机激励较为敏感，测点 3 对四种激励位置敏感性较弱，测点

4 对于高压涡轮激励较为敏感。与慢车状态相比，测点 1、2、3 的敏感激励部位均未发生明

显变化，测点 4 敏感激励位置，由低压压气机和低压涡轮变化为高压涡轮。 

 
图 4.15 巡航状态各激励下测点位移响应图 

（3）最大状态（N1= 8880rpm，N2=14675rpm） 

最大状态各激励下测点位移响应如图 4.15 所示，测点 1 对于低压压气机和高压涡轮激励

较为敏感，测点 2 对于低压压气机激励较为敏感，测点 3 对四种激励位置敏感性较弱，测点
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4 对于低压涡轮激励较为敏感。与巡航状态相比，测点 1、2、3、4 的敏感激励部位均未发生

明显变化，但测点 1、2、3 位移响应明显增大。 

 
图 4.15 最大状态各激励下测点位移响应图 

4.4 本章小结 

本章计算了某型小涵道比双转子涡扇发动机在慢车状态、巡航状态和最大状态下，不平

衡激励分别位于低压压气机、高压压气机、高压涡轮、低压涡轮四个位置时，发动机整机的

不平衡位移响应。分析了各工作状态下，整机的振动响应对不同位置不平衡激励的敏感程度，

找到了不同工作转速下某型航空发动机的不平衡敏感激励位置；分析了不同位置存在不平衡

激励时各测点的位移响应，初步找到了整机不平衡响应的敏感机匣测点位置，可以为航空发

动机实际测试过程时测点的选取提供一定参考。 
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第五章 总结与展望 

5.1 总结 

随着现代航空发动机推重比要求的不断提高，薄壁机匣和弹性支承结构得到广泛应用，

使得航空发动机转子结构与静子结构的耦合作用更加明显，整机振动问题更为复杂。本文针

对某型军用小涵道比涡扇发动机进行整机有限元建模和动力特性分析，讨论了支承刚度对整

机动力特性的影响，探究了整机系统不平衡激励敏感部位和不平衡响应机匣敏感测点，为航

空发动机整机振动建模、动力学特性分析及测点位置选取的研究提供了参考。具体工作主要

包括一下三个方面： 

（1）利用三维建模软件 UG 建立了某型小涵道比双转子涡扇发动机整机实体模型，运用

二级等效圆环法对叶片进行了简化。采用 Hypermesh 建立了发动机整机有限元模型，分析了

低压转子、高压转子、高低压组合转子、静子结构和整机系统的模态振型。并在此基础上，

分析了高低压转子系统和整机系统的临界转速。 

（2）分析了支承刚度大小和支承刚度水平垂直方向不对称对简单转子模型和整机模型振

动特性的影响。求出了支承刚度变化时，各阶临界转速的支承刚度敏感范围，分析了支承刚

度变化时临界转速和相应振型的变化趋势。探究了支承刚度水平和垂直方向不对称时，0 转

速正进动和反进动频率存在差异这一现象，并分析了水平方向支承刚度不对称对 0 转速进动

频率差的影响规律。 

（3）计算了发动机不同工作状态下，不同位置不平衡量引起的整机振动位移响应，分析

了不同转速下，整机的振动响应对不同位置不平衡量的敏感程度，找到了不同工作转速下某

型航空发动机的不平衡敏感激励位置和整机不平衡响应的敏感机匣测点位置。 

5.2 展望 

本文针对某型军用小涵道比涡扇发动机进行整机有限元建模和动力特性分析，讨论了支

承刚度和不平衡响应的一些问题，但仍需在后续工作中完成如下的一些内容： 
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（1）在今后的工作中，需要对整机模型动力特性分析数据进行验证，可通过梁单元建模

等方法对有限元模型进行验证，通过某型军用小涵道比涡扇发动机的实际数据对模型分析结

果进行验证。 

（2）研究支承刚度对整机动力特性的影响机理。通过支承刚度与系统动力特性的理论推

导，进一步探究支承刚度对系统动力特性的影响关系。 

（3）在不平衡响应分析时，只研究了整机系统转速频率下的位移响应，在今后的工作中，

需要考虑其他频率下的不平衡位移响应，绘制不平衡频率响应函数曲线。 
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