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摘要：为了提取叶片机匣碰摩状态下的机匣振动加速度特征，利用航空发动机转子系统模型的试验器，进行了转子叶片 -机

匣的单点碰摩和偏摩试验，通过频谱分析和倒频谱分析方法，分析了机匣振动加速度信号的碰摩特征，结果表明：机匣振动加速度

具有明显的周期冲击特征，其冲击频率为旋转频率与叶片数的积，在频谱上出现了该冲击频率及其倍频，冲击的大小受旋转频率调

制，在频率上表现出冲击频率及其倍频两侧出现了以旋转频率为间隔的边频带族。从倒频谱图中可以明显看出转频及其倍频的倒

频率成分，并用实际航空发动机试车数据验证了分析结果。
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Feature Analysis and Verification of Casing Vibration Acceleration for
Aeroengine Blade-casing Rubbing Fault
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Abstract: In order to extract the casing acceleration vibration characteristics under blade-casing rubbing, rotor blade-casing single-
point rubbing and partial rubbing experiments were performed with aeroengine rotor test rig. By means of the frequency spectrum analysis
and the cepstrum analysis methods, the casing vibration acceleration signals were analyzed in order to extract the rubbing faults'
characteristics. The results show that the casing signals under rubbing have obvious impact characteristics; the impact frequency equals the
product of rotating frequency and the number of blades; there is the impact frequency and its frequency doubling in the frequency spectrum;
the size of impact is modulated by rotating frequency, so that there are families of side bands on impact frequency and both sides of
frequency doubling, and the side bands' interval equals the rotating frequency. There are obvious frequency components of the rotating
frequency and its frequency doubling in the Cepstrum. The analysis results are verified by using the actual aeroengine test data.
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0 引言

为了继续提高航空发动机推重比和结构效率，发

动机转、静件间隙被不断缩小，这就加剧了转静间的
碰摩可能性，其中叶片 -机匣间的碰摩尤其突出。转、
静碰摩故障的严重后果将使转、静子的间隙增大、轴承

磨损、叶片折断直至机械失效[1-4]。国内外学者对碰摩故

障的动力学机理和碰摩试验进行了深入研究[4-16]，认识

了由碰摩故障导致的波形截头、倍频、分频以及混沌
等特征和现象，并通过试验验证了理论分析的正确

性[7-9]。然而，对于航空发动机而言，其碰摩故障的主
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要特点在于：（1）机匣属于典型的薄壁结构；（2）主要

体现为叶片 -机匣碰摩；（3）通常只能测取机匣的振

动加速度，而无法得到转子上的振动位移。现有的理
论分析和试验由于未充分考虑上述特征，难以直接应

用于航空发动机的碰摩故障诊断。由此可见，研究叶片
-机匣碰摩下机匣振动加速度信号特征和规律，对于

有效地识别航空发动机碰摩故障具有重要实用价值。
本文通过航空发动机转子试验器的单点碰摩和

偏摩试验，测取机匣振动加速度信号，进行叶片 - 机

匣碰摩下的信号分析，获得转子叶片和机匣碰摩的特

性和规律。最后，利用航空发动机实际试车过程中的
碰摩故障数据进行了验证。

1 基于航空发动机转子试验器的碰摩特征分析

1.1 航空发动机转子试验器碰摩试验简介

传统的碰摩试验没有考虑航空发动机的薄壁结

构和转子 - 轮盘 - 叶片结构，因此，其碰摩特征难以

与实际航空发动机的接近。本文利用中航工业沈阳发
动机研究所设计研制的航空发动机转子试验器进行

碰摩试验，该试验器在结构设计上首先考虑支承分

布、机匣刚度分布和力的传递特征，在外形上与发动
机核心机的机匣一致，尺寸缩小 3 倍；内部结构作了

必要简化，将核心机简化为 0—2—0 支承结构形式，
并设计了可调刚度支承结构以调整系统的动力特性；

将多级压气机简化为单级盘片结构，在结构上形成转

子 - 支承 - 叶盘 - 机匣系统。试验时用扳手拧碰摩
螺栓，使碰摩环变形，从而与旋转的涡轮叶片产生单

点碰摩，也可通过 1个涡轮螺杆机构调整轴承座位置

使整个转盘相对机匣移动，从而使叶片 -机匣偏摩。
当碰摩严重时，会产生火花。
利用带机匣的航空发动机转子试验器进行不同

部位的碰摩故障试验。机匣为航空发动机的薄壁结
构，转子为转轴 - 轮盘 - 叶片结构，碰摩发生在涡轮

机匣端。试验时在涡轮机匣处设计 4个碰摩螺钉，实
现 4个部位的碰摩，沿涡轮机匣相应布置 4 个加速度

传感器以采集机匣加速度信号，并在涡轮机匣上方设

置径向 / 切向测点，比较碰摩时径向加速度和切向加

速度的大小，同时进行转子偏向机匣一侧的偏摩试

验。航空发动机转子试验器如图 1所示；碰摩位置和
涡轮机匣径向测点周向分布如图 2所示，从图中可见

以面向涡轮机匣为标准碰摩部位和传感器的安装方

向，表明 4个传感器所对应的测试通道。碰摩试验数
据见表 1，选取 2天典型试验数据。

1.2 单点碰摩时机匣测点响应分析

在垂直碰上的情况下，对 2012 年 5 月 12 日第 1

次试验垂直测点（CH1）的测试数据进行分析。试验转
速为 1489 r/min=24.8 Hz，信号的时域波形如图 3、4
所示，其中，图 4 为图 3 的局部放大。信号频谱如图
5～7 所示，其中，图 7为图 5的局部放大 1，图 6 为图
5的局部放大 2。信号的倒频谱如图 8所示。
由于试验器采用的是转子 - 轮盘 - 叶片结构，

当碰摩发生时，每个叶片将轮流碰撞碰摩点，当转子

旋转 1周时，这种作用将循环 1次，因此，由碰摩引起

的冲击频率为叶片数乘以旋转频率，即为叶片通过机

匣的频率。由于转子在不平衡力激励下的涡动，碰摩

图 1 航空发动机转子试验器

图 2 涡轮机匣径向测点周向分布

碰摩形式

单点碰摩

单点碰摩

偏摩

试验日期

2012-05-12

2013-04-29

2013-04-29

试验次数

3

1

2

转速 /（r/min）

1500

1200

1200

表 1 碰摩试验数据

陈 果等：航空发动机叶片 -机匣碰摩故障的机匣振动加速度特征分析及验证陈 果等：航空发动机叶片 -机匣碰摩故障的机匣振动加速度特征分析及验证 11
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冲击大小又受到旋转频率的调制，从而在频谱中表现

出明显的调幅特征，即在叶片通过频率及其整数倍频

附近存在边频带，其边频宽度为旋转频率。试验中试
验器转速为1489 r/min，旋转频率为24.8 Hz，叶片数目

为 32，叶片通过频率为 794 Hz，在图 5 表现出了叶片

通过频率及其整数倍频，即 794、588、2382、176、3970
Hz，在这些频率值附近均存在许多边频，边频宽度为旋

转频率 24.8 Hz，图 6为在 794 Hz 附近的局部放大，从

图中可以很明显地看出，794 Hz 附近的以 24.8 Hz 为

间隔的边频。在倒频谱中出现了转频及其倍频对应的
倒频率成分如图8所示。低频段频谱如图7所示，从图
中可见碰摩引起了低频段的较大的倍频分量。
为了进行比较，在不碰的情况下，对 2012 年 5 月

12 日第 1 次试验的垂直测点（CH1）的测试数据进行

分析。CH1 信号的时域波形（无碰摩）如图 9 所示，
CH1 信号的频谱（无碰摩）如图 10 所示，CH1 信号的

低频段频谱（无碰摩）如图 11 所示，CH1 信号的倒频

谱如图 12 所示。对比图 3～8 可见，在无碰摩时，信号
不存在叶片通过频率的整数倍频率成分，也不存在调

制现象，在倒频谱中没有转频及其倍频对应的倒频率

成分。另外，在低频段，碰摩时的机匣加度特征主要表
现为转频及其倍频分量，与不碰状态下相比，倍频分

图 7 CH1碰上频谱（局部放大 1）

图 4 CH1碰上时域波形（图 3局部放大）

图 5 CH1碰上频谱

图 6 CH1碰上频谱（图 5局部放大 2）

图 3 CH1碰上时域波形

图 8 倒频谱

12
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量更为突出。

1.3 偏摩时机匣测点响应分析

在偏右碰摩的情况下，对 2013 年 4 月 29 日第 1

次试验的涡轮机匣上方测点的测试数据进行分析。试
验转速为 1199 r/min =20 Hz，CH2 碰上时域波形如图

13 所示，其中，图 14 为图 13 的局部放大。其信号频
谱分别如图 15、17 所示，其中，图 17 为图 15 的局部
放大 1，图 16 为图 15 的局部放大 2。信号的倒频谱如
图 18 所示。
从图中可见，偏摩时的机匣加速度信号特征与单

点碰摩完全相同，具有周期冲击、且幅值受到旋转频
率调制的特征，在频谱上出现了叶片通过频率及其整

数倍频，在叶片通过频率及其整数倍频两侧存在调制

图 9 CH1信号的时域波形（无碰摩）

图 10 CH1信号的频谱（无碰摩）

图 11 CH1信号的低频段频谱（无碰摩）

图 12 CH1信号的倒频谱

图 14 CH2碰上时域波形（图 13 局部放大）

图 16 CH2碰上频谱（图 15 局部放大 2）

图 13 CH2碰上时域波形

图 15 CH2碰上频谱

陈 果等：航空发动机叶片 -机匣碰摩故障的机匣振动加速度特征分析及验证 13
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边频，在倒频谱上出现了明显的转频及其倍频的倒频

率成分。

2 航空发动机实际碰摩故障数据验证
2.1 发动机结构及原始振动信号

某弹用涡喷发动机的结构如图 19 所示，该发动

机为一单转子 0-2-0 支承系统，包括 1 个压气机转

子和 1个涡轮转子。发动机仅仅前支点对应的中介机
匣上布置了 1个测点。该发动机在某次试车出现的振
动超标时机匣振动加速度时间历程如图20所示。发动
机的转速从 30000 r/min 上升到 50000、55000、58000
r/min，再回到 5000 r/min，最后回到 30000 r/min。

2.2 发动机振动信号分析

振动加速度随转速的变化曲线如图 21 所示，其

中图 21（a）为加速度 1×、2×、3×、4×分量随转速的变
化关系曲线，图 21（b）为加速度 1×、2×、3×、4×综合有
效值随转速的变化关系曲线。从图中可见：（1）转速从
30000～50000 r/min 变化过程中，振动值逐渐增大，
在 50000 r/min 附近振动出现了很大的波动；（2）在除

50000 r/min 转速以外的所有转速范围内，1×分量均
远大于 2×、3×、4×分量。而在 50000 r/min 转速附近，
3×分量大于 1×分量。从图 21（b）中可见 50000 r/min
的振动有效值达到了 110g，明显高于其他转速区域。

将整个振动过程分为 S1:125~350 s、S1:350~600
s、S1:600~850 s 3 段。时间段 S1、S2、S3 的 3 维瀑布图
分别如图 22～24 所示。从 3维瀑布图中明显可见，在
3000 r/min 附近没有出现明显的 13 倍频、而在
50000、55000、56000、58000 r/min 等转速附近均出现
了明显的 13 倍频。而该发动机压气机叶片数正好为
13 个。
转速为 50812 r/min 的频谱及其纵坐标放大如图

25～26 所示；转速为 54750、56625、58500 r/min 的频
谱分别如图 27～29 所示。从图中可见，在 50812
r/min 时，13 倍频达到了 140g，且两侧出现了较大的
12 倍频和 14 倍频，即 13 倍频两侧出现了以转频为

图 17 CH2碰上频谱(图 15 局部放大 1)

图 18 信号的倒频谱

图 19 某型弹用发动机结构

图 20 机匣振动加速度时间历程

（a）加速度 1×、2×、3×、4×分量随转速的变化关系

（b）加速度 1×、2×、3×、4×、综合有效值随转速的变化关系

图 21 转速 -振幅曲线

14
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间隔的调制边频。在低频段，3 倍频明显大于了 1 倍
频。而在 54750 r/min 时，13 倍频仅为 25g，在 56625
r/min 时，13 倍频仅为 20g，在 58500 r/min 时，13 倍
频仅为 40g。且 13 倍频两侧的 12 倍频和 14 倍频分
量均很小。而在低频段也是 1倍频分量明显高于 2倍
频和 3倍频分量。

2.3 发动机振动信号分析结论

从振动信号分析中可以得出如下结论：发动机在

50000 r/min 附近出现转静碰摩，其需要依据和信号

特征体现在：

（1）在转速为 50000 r/min 附近振动有效值高达

110 g；且振动出现剧烈波动。
（2）在转速为 50000 r/min 附近，叶片通过频率

（即 13 倍频分量）剧增，由碰摩产生的 13 倍频分量叠

加在由于气动力产生的 13 倍频分量上，从而导致该

频率成分急剧增加，且碰摩程度越严重，该分量将变

得越大。同时，在叶片通过频率附近将产生以转频为
间隔的调制边频。而在其他转速下，虽然由于气动力

产生的 13 倍频也存在，但是其分量基本在 40g以下，
且不存在边频。表明在其他转速下不存在碰摩。
（3）在 50000 为 r/min 附近，低频段振动出现 3

倍频分量明显高于 1倍频，而在其他转速下均为 1 倍

频分量明显高于 2倍频和 3倍频。
通过对发动机分解发现离心叶轮与离心机匣出

现了刮蹭，有力地验证了诊断的正确性，同时，也充分

验证了本文关于碰摩故障特征分析的正确有效性。

3 结论

通过航空发动机转子试验器的碰摩试验以及对

实际试车数据的信号分析，得出了关于航空发动机叶

片 - 机匣碰摩故障在机匣加速度测点的振动加速度

信号特征，取得了如下研究结果：

（1）碰摩发生时，机匣振动加速度具有明显的周

图 22 S1:125~350 s 段 3维瀑布图

图 23 S2:350~600 s 段 3维瀑布图

图 24 S3:600~850 s 段 3维瀑布图

图 25 转速为 50812 r/min 阶次谱

图 26 转速为 50812 r/min 阶次谱（图 25 纵坐标放大）

图 27 转速为 54750 r/min 阶次谱

图 28 转速为 56625 r/min 阶次谱

图 29 转速为 58500 r/min 阶次谱

陈 果等：航空发动机叶片 -机匣碰摩故障的机匣振动加速度特征分析及验证陈 果等：航空发动机叶片 -机匣碰摩故障的机匣振动加速度特征分析及验证 15
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期冲击特征，其冲击频率为叶片通过频率，即为旋转

频率与叶片数的积，在频谱上出现了该叶片通过频率

及其倍频，由于转子在不平衡力作用下产生涡动，从

而导致冲击的大小受旋转频率调制，因此，在叶片通

过频率及其倍频两侧出现了以旋转频率为间隔的边

频带族。对比正常的无碰摩时的机匣振动加速度信
号，可以看出，在无碰摩时，信号中不存在上述特征。
（2）在低频段，碰摩时的机匣加速度特征主要表

现为转频及其倍频分量。与不碰状态下相比，倍频分
量更为突出。目前，关于航空发动机的整机振动故障
诊断主要依据信号的低频段进行分析，而忽视了高频

段，而正是加速度信号的高频段蕴含了航空发动机的

关于碰摩故障的重要信息。
（3）尽管实际航空发动机工作中气动力也将产生

叶片通过频率，但是碰摩一旦发生，将导致叶片通过

频率分量剧增，且在其两侧伴随有以转频为间隔的调

制边频。
本文研究结果对于航空发动机实际故障诊断工

作具有重要的借鉴意义和参考价值。
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4 结束语

随着航空工业的跨越式发展，新型航空发动机会

不断出现，其技术性能和费用结构可能会产生较大改

变，因此随着时间的推移，建模所需的数据库还会不

断得到充实，估算模型也会得到进一步的完善，这是

参数法本身固有的特点，也是国际上多年来一直遵循

不变的合理做法。
目前建立的模型仍只停留在军用涡喷 / 涡扇发

动机的整机层次，还未建立 1 整套部件级、系统级的
研制经费估算模型，需要在这方面开展进一步的工

作。但是，这项工作需要大量的技术经济数据做支撑，
需要改进和规范费用数据收集渠道和标准，需要积极

开展费用估算技术的理论研究和经验交流。
另外，如何将参数化估算方法与工程实际紧密结

合，是研究工作中的重点，使用基于工程化的参数估

算 PRICE 软件将是今后发展的重要方向。目前，正在
开展的 PRICE 软件在航空发动机领域的应用研究，

以某大型涡扇发动机为研究对象，建立了详细的经费

估算分解结构，已经取得了初步成效。今后还需做进
一步的深化研究。
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