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摘  要 

在现代航空发动机的结构设计中，旋转叶片作为核心做功部件，其运行状态参数直接决定

了整机的工作性能。其中，叶尖间隙是影响发动机效率与运行安全的关键参数：间隙过小虽可

提升气动效率，但会显著增加叶片与机匣发生碰摩的风险；而早期轻微的叶片–机匣碰摩行为

可能诱发叶片裂纹的萌生与扩展。一旦裂纹扩展，将导致叶尖间隙动态减小，进而加剧碰摩故

障；同时，碰摩过程中产生的瞬态冲击载荷又可能进一步加速裂纹扩展，形成具有正反馈特性

的损伤链式反应，严重威胁发动机的安全运行。然而，当前针对此类复合故障的研究仍存在若

干关键不足：一是缺乏融合叶片裂纹与碰摩复合故障的高保真整机动力学模型，尤其缺少涵盖

叶片–转子–机匣–非线性支承耦合作用的精细化建模；二是对复合故障下整机系统的振动响

应特征及能量传递路径尚缺乏系统认知；三是尚无能够同步复现含复合故障多种工况的综合性

试验平台；四是尚未建立面向复合故障的有效诊断指标体系与识别方法。针对上述问题，本文

以航空发动机整机系统为研究对象，聚焦叶片裂纹–机匣碰摩复合故障，系统开展其耦合动力

学建模、振动特性分析与故障诊断方法研究。主要研究内容包括： 

（1）围绕航空发动机整机系统，构建融合叶片裂纹–碰摩复合故障的耦合动力学模型。针

对旋转叶片，基于 Hamilton 变分原理建立考虑离心刚化、旋转软化及科氏力效应的动力学方程，

引入呼吸裂纹模型，通过裂纹开闭状态精确表征动态刚度；然后将单叶片模型拓展至叶片–盘

–轴耦合系统，采用有限元法整合叶片–轮盘–转轴之间的运动学约束与动力学耦合；针对薄

壁机匣结构，选用截锥壳单元法实现高效建模；随后，通过 5 自由度非线性滚动轴承支承模型

与线性支承模型连接转子与机匣模型，进而形成整机动力学模型。在此基础上，融合气流激励

与叶尖间隙动态变化下的叶片–机匣碰摩动力学模型，基于能量守恒原理表征碰摩力，最终构

建了完整的含叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的整机动力学模型。该模型首次在整机尺度下实现

了叶片裂纹与机匣碰摩故障的耦合表征，为整机振动机理分析与故障诊断提供了理论基础。 

（2）基于所提出的整机动力学建模方法，针对带机匣转子试验器开展了系统性的建模与验

证工作。首先，分别构建了叶片、叶片–盘–轴一体化结构以及机匣等关键部件的动力学模型；

通过与 ANSYS 有限元仿真结果在模态振型和固有频率方面的对比分析，充分验证了各部件级

模型的正确性与准确性。在此基础上，进一步集成弹性支承与非线性轴承支承特性，构建了完

整的整机动力学模型。通过将整机模态仿真结果与实际模态试验数据进行对比，验证了所建整

机模型在模态特性方面的准确性，为后续复杂故障下的动力学行为研究提供了可信的数值平台。

针对故障机制，本文分别建立了精细化的故障模型：在裂纹故障方面，构建了叶片呼吸裂纹模

型，并系统研究了裂纹位置与深度对叶片固有频率的影响规律；在碰摩故障方面，建立了气流

激励作用下的裂纹叶片–机匣碰摩力模型，不仅与其他经典碰摩力模型进行了对比分析，还探

讨了裂纹参数及气动载荷对碰摩力的影响规律。上述建模与验证工作为后续开展含裂纹–碰摩
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复合故障的非线性动力学仿真、揭示整机振动机理及故障特征提取奠定了坚实的模型基础。 

（3）围绕航空发动机叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的整机振动特性，开展了动力学仿真与

试验验证。首先，自主搭建了一套航空发动机模拟试验平台，集成可预制裂纹的模块化叶盘、

可控气流激励装置、旋转叶片动态应力实时监测系统，以及基于伺服驱动与三向力传感器的主

动碰摩施加装置，为复杂故障研究提供了可靠支撑。在此平台上，分别对裂纹单一故障、碰摩

单一故障及二者复合工况进行了深入分析。结果表明：气流激励是诱发叶片共振并将特征传递

至轴承座、机匣等固定部件的关键因素之一；裂纹虽导致叶片固有频率降低，但对整机宏观振

动响应影响微弱，难以形成强辨识特征；而碰摩故障则引发显著瞬态冲击，在整机信号中表现

为冲击脉冲、丰富的转频高次谐波及转频与叶片固有频率的组合成分，且冲击能量沿机匣由碰

摩点向远端衰减传播。在复合故障下，振动响应呈现两类特征的叠加与交互：气流激励与碰摩

共同作用不仅保留共振频率，还激发出更多高阶模态组合频率和复杂谐波结构。值得注意的是，

裂纹在各类工况中主要表现为引起叶片固有频率下降，未产生独立新特征。此外，裂纹扩展演

化研究证实，叶片固有频率的持续下降可作为在线监测裂纹扩展的有效指标。研究为复合故障

机理认知与工程诊断方法开发提供了重要基础。 

（4）针对航空发动机中叶片裂纹与机匣碰摩共存的复合故障诊断难题，本文系统开展了基

于机匣加速度信号的特征提取与判别方法研究。首先，针对裂纹引起的固有频率微小偏移难以

直接识别的问题，提出一种以组合频率强度指标为核心的共振转速反演方法。该方法将频域中

微弱的频率变化转化为转速域中显著的共振点偏移，实现了无需安装应变片的高灵敏度裂纹检

测。其次，针对碰摩特征微弱、易被噪声淹没的加速度测点信号，提出一种基于遗传算法优化

频带的信号增强策略，融合自相关分析与倒频谱特征，有效提升了轻度碰摩故障的检出能力与

鲁棒性。在此基础上，构建了一套面向复合故障场景的分层诊断流程：在确认碰摩存在的前提

下，利用碰摩冲击所激发的宽频响应，从机匣振动信号中提取由碰摩激励出的叶片高阶模态组

合频率成分，并据此反演叶片固有频率的变化，从而实现对裂纹损伤的准确判别。试验结果表

明，所提方法能有效区分无故障、单一裂纹、单一碰摩及裂纹–碰摩复合故障等多类工况。 

关键词：航空发动机，整机动力学建模，叶片裂纹故障，叶片机匣碰摩故障，复合故障机理，

振动特性，故障特征提取，故障诊断 
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ABSTRACT 

In the structural design of modern aero-engines, rotating blades—serving as core 

work-performing components—directly determine the overall performance of the engine through their 

operational state parameters. Among these, blade tip clearance is a critical parameter governing both 

engine efficiency and operational safety: while a smaller clearance enhances aerodynamic efficiency, 

it significantly increases the risk of blade–casing rub; moreover, even minor rub events in the early 

stages may initiate and promote crack nucleation and propagation within the blades. Once a crack 

propagates, it leads to a dynamic reduction in tip clearance, thereby exacerbating rub-induced faults. 

Concurrently, transient impact loads generated during rubbing can further accelerate crack growth, 

establishing a positive-feedback-driven damage cascade that poses a severe threat to engine safety. 

Nevertheless, current research on such compound faults remains confronted with several critical gaps: 

① a lack of high-fidelity whole-engine dynamic models that integrate blade cracks and casing rub, 

particularly those incorporating refined coupling among blades, rotors, casings, and nonlinear 

supports; ② insufficient systematic understanding of vibration response characteristics and energy 

transfer pathways in the presence of compound faults at the whole-engine level; ③ absence of 

comprehensive experimental platforms capable of simultaneously replicating multiple operating 

conditions involving such compound faults; and ④ no established diagnostic metric framework or 

identification methodology specifically tailored for compound fault scenarios. Addressing these 

challenges, this study focuses on the compound fault of blade cracking coupled with blade–casing rub 

in aero-engine whole-system dynamics. It systematically investigates coupled dynamic modeling, 

vibration characteristic analysis, and fault diagnosis methodologies. The primary research components 

include: 

(1) A dynamic model of the entire aero-engine system, incorporating the compound fault of blade 

cracking and blade–casing rub, is developed. For the rotating blades, dynamic equations are 

formulated based on Hamilton’s principle, explicitly accounting for centrifugal stiffening, rotational 

softening, and Coriolis effects. A breathing crack model is introduced to accurately capture the 

time-varying stiffness associated with the cyclic opening and closing of the crack. This single-blade 

formulation is subsequently extended to a coupled blade–disk–shaft system, wherein finite element 

methods are employed to rigorously enforce kinematic constraints and dynamic interactions among 

blades, disk, and shaft. For the thin-walled casing structure, an efficient modeling approach based on 

conical shell elements is adopted. The rotor and casing subsystems are then interconnected via a 

five-degree-of-freedom nonlinear rolling-element bearing support model combined with linear 
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support elements, thereby establishing a comprehensive whole-engine dynamic model. Building upon 

this foundation, an innovative integration of aerodynamic excitation and a dynamic blade tip 

clearance-dependent blade–casing rub model is implemented. Rub-induced contact forces are 

formulated based on energy conservation principles. Consequently, a complete whole-engine dynamic 

model encompassing the compound fault of blade cracking and casing rub is established. Notably, this 

model represents the first effort to achieve coupled characterization of blade cracks and casing rub at 

the full-engine scale, providing a high-accuracy theoretical framework for vibration mechanism 

analysis and fault diagnosis of aero-engines. 

(2) Building upon the proposed whole-engine dynamic modeling methodology, this study 

conducts systematic modeling and validation efforts on a casing-equipped rotor test rig. Initially, 

in-house dynamic models are developed for key components—including individual blades, the 

integrated blade–disk–shaft assembly, and the casing—using custom-coded numerical programs. The 

accuracy and validity of these component-level models are rigorously verified through comparative 

analyses against ANSYS finite element simulations in terms of both modal shapes and natural 

frequencies. Subsequently, elastic supports and nonlinear rolling-element bearing characteristics are 

incorporated to assemble a complete in-house whole-engine dynamic model. The fidelity of this 

integrated model is further validated by comparing its predicted modal characteristics with 

experimental modal test data obtained from the physical test rig. This comparison confirms the high 

accuracy and reliability of the model in capturing the engine’s global dynamic behavior, thereby 

establishing a trustworthy numerical platform for subsequent investigations into complex 

fault-induced dynamics. With regard to fault mechanisms, refined fault-specific models are developed. 

For crack-induced faults, a breathing crack model is implemented for the blades, and a systematic 

parametric study is carried out to elucidate the influence of crack location and depth on the blade’s 

natural frequencies. For rub-induced faults, a coupled rub-force model between cracked blades and 

the casing under aerodynamic excitation is formulated. This model not only undergoes comparative 

assessment against classical rub-force formulations but also enables an in-depth investigation into 

how crack parameters and aerodynamic loads modulate the characteristics of rub forces. Collectively, 

the aforementioned modeling and validation efforts lay a robust foundation for subsequent nonlinear 

dynamic simulations involving the compound fault of blade cracking and casing rub, facilitating 

deeper insights into whole-engine vibration mechanisms and enabling effective extraction of 

fault-sensitive features. 

(3) Dynamic simulations and experimental validation are conducted to investigate the 

whole-engine vibration characteristics under the compound fault of blade cracking and blade–casing 
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rub in aero-engines. To this end, a aero-engine simulation test rig is independently developed. This 

platform integrates a modular bladed disk with prefabricated cracks, a controllable aerodynamic 

excitation system, a real-time dynamic stress monitoring system for rotating blades, and an active 

rub-inducing mechanism based on servo actuation and triaxial force sensors. This comprehensive 

setup provides robust experimental support for the study of complex fault interactions. Using this 

platform, in-depth analyses are performed under three distinct conditions: isolated blade cracking, 

isolated rub, and their compound interaction. The results reveal that aerodynamic excitation plays a 

pivotal role in triggering blade resonance and transmitting characteristic vibratory signatures to 

stationary components such as bearing housings and the casing. While blade cracks induce a 

measurable reduction in the blade’s natural frequencies, their influence on the macroscopic 

whole-engine vibration response remains subtle, rendering them insufficiently distinctive for reliable 

detection in isolation. In contrast, rub faults generate pronounced transient impacts, manifesting in the 

global vibration signals as impulsive waveforms, rich high-order harmonics of the rotational 

frequency, and combination tones involving both the rotational frequency and blade natural 

frequencies. Moreover, the impact energy propagates along the casing from the rub location toward 

distal regions, exhibiting spatial attenuation. Under compound fault conditions, the vibration response 

exhibits a superposition and nonlinear interaction of the individual fault features: the concurrent 

action of aerodynamic excitation and rub not only preserves the resonant peaks associated with blade 

modes but also excites additional higher-order modal combination frequencies and intricate harmonic 

structures. Notably, across all tested scenarios, the presence of a crack primarily manifests as a 

consistent downward shift in blade natural frequencies, without generating independent, uniquely 

identifiable spectral features. Furthermore, parametric studies on crack propagation demonstrate that 

the progressive decline in blade natural frequencies serves as a robust and sensitive indicator for 

online monitoring of crack growth. Collectively, these findings significantly advance the mechanistic 

understanding of compound faults and provide a critical foundation for the development of 

engineering-oriented diagnostic methodologies for aero-engine health monitoring. 

(4) To address the diagnostic challenges posed by the coexistence of blade cracking and 

blade–casing rub—a compound fault scenario in aero-engines—this study systematically investigates 

feature extraction and intelligent classification methods based on casing-mounted acceleration signals.  

First, to overcome the difficulty in directly detecting the subtle shifts in natural frequencies induced 

by cracks, a resonance-speed inversion method centered on a combination-frequency intensity metric 

is proposed. This approach transforms minute frequency deviations in the spectral domain into 
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pronounced shifts of resonance points in the rotational speed domain, thereby enabling highly 

sensitive crack detection without the need for strain gauges. Second, to enhance the detectability of 

weak rub signatures that are often obscured by noise in acceleration measurements, a signal 

enhancement strategy is developed, wherein genetic algorithm-based optimization is employed to 

identify the most informative frequency band. This strategy synergistically integrates autocorrelation 

analysis and cepstral features, significantly improving the sensitivity and robustness in identifying 

incipient rub faults. Building upon these advances, a hierarchical diagnostic framework tailored for 

compound fault scenarios is established. Under the premise of confirmed rub occurrence, the 

broadband vibratory response excited by rub-induced impacts is leveraged to extract high-order modal 

combination frequencies of the blades from the casing vibration signals. These extracted combination 

components are then used to inversely infer shifts in blade natural frequencies, thereby enabling 

accurate identification of crack-induced damage. Experimental validation demonstrates that the 

proposed methodology effectively discriminates among multiple operational conditions, including 

healthy states, isolated cracking, isolated rub, and the compound crack–rub fault.  

Keywords: aero-engine, whole-engine dynamic modeling, blade crack fault, blade–casing rub fault, 

compound fault mechanism, vibration characteristics, fault feature extraction, fault diagnosis 
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注释表 

文字符号 

  

 

转子旋转角速度 cm  机匣轴向半波数 

  转子旋转角位移 cλ  机匣坐标变换矩阵 

bu , bv , bw  叶片径向/周向/轴向位移 cL , ch , cr  机匣单元长度/厚度/半径 

dR  轮盘半径 cε  机匣应变矩阵 

bL ,
bb ,

bh  叶片长度/宽度/厚度 ballQ  滚珠轴承接触力 

Tb, Vb 叶片的动能/势能 ball  滚珠轴承法向变形 

bA , bI  叶片横截面积/截面惯性矩 ballnk  滚珠轴承载荷–变形系数 

bE  叶片的杨氏模量 ball  滚珠轴承综合弹性常数 

bG  叶片的剪切模量 *

ball  滚珠滚道相对趋近量常数 

b  叶片的剪切系数 ballf  滚珠轴承沟曲率半径系数 

bcf  叶片所受离心力 ball  滚珠与内外圈接触曲率 

beF  叶片上的气动均布载荷 ballD  滚珠直径 

bnF  叶片叶尖所受法向力 ballmd  节圆直径 

btF  叶片叶尖所受切向力 ball0cos  初始接触角 

b1i , b2i , 3b i  叶片的振型函数 ballR  内滚道沟曲率中心轨迹半径 

Nbmod 叶片模态截断阶数 roll  滚柱轴承滚子凸度量 

T 动能 rolldS  滚柱轴承的游隙 

V 势能 rollN  滚柱轴承滚子数目 

W  外力做功 rollK  滚柱轴承切片数 

F  外力 rollL  滚柱轴承滚子的有效长度 

M , G , C , K  质量/刚度/阻尼/陀螺矩阵 roll  滚柱轴承直线段长度系数 

, ,q q q  加速度/速度/位移向量 biP  叶片载荷 

Nb 叶片数量 bciu  叶片附加位移 

1
Α , 2

A , 3
A  坐标系转换矩阵 crackU  叶片裂纹释放的应变能 

dm  轮盘质量 crackJ  裂纹应变能释放率 

pJ  轮盘的极转动惯量 iK , iK , iK   应力强度因子 

dJ  轮盘的直径转动惯量 ( )1 bcF   几何校正因子 

de  轮盘偏心量 bairF  气流力 

 ciN , cjN  机匣的形函数矩阵 b  裂纹相对深度 

cD  机匣弹性矩阵 b  裂纹相对位置 
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（注：未在此处列举的符号，或者符号若有相同，均以正文中的解释为准。） 

下角标 

b 

 

 

叶片 ball 滚珠轴承 

d 轮盘 roll 滚柱轴承 

c 机匣 crack 叶片裂纹 

s 转轴 i 轴承内圈 

rs 叶片-盘-轴耦合系统 o 轴承外圈 

（注：未在此处列举的符号，或者符号若有相同，均以正文中的解释为准。） 
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缩略词 

缩略词 英文全称 

BTT Blade Tip Timing 

EMD Empirical Mode Decomposition 

IMF Intrinsic Mode Function 

CI Combination Intensity Index 

GA Genetic Algorithm 

（注：未在此处列举的符号，或者符号若有相同，均以正文中的解释为准。） 

 





南京航空航天大学博士学位论文 

                                                                                                

1 

1 第一章 绪论 

1.1 项目支撑 

中国航空发动机集团产学研项目（HFZL2022CXY021），地面燃机关键机械部件故障机理

及诊断方法研究，2023-2026； 

国防科工局中国航发自主创新专项（ZZCX-2018-013），多截面转静件间隙测试对比验证试

验项目，2021-2022； 

国家自然科学基金面上项目（52272436），基于深度异常检测和元学习的航空发动机主轴承

早期故障预警与演化诊断项目，2023-2026； 

中国航发燃气轮机有限公司项目，燃机智能运维典型结构损伤模拟试验与故障监测技术，

2022-2025； 

太行国家实验室项目，机匣–多级叶盘转静结构试验系统，2025-2027。 

1.2 研究背景及意义 

航空发动机被誉为飞机的“心脏”，其各部件的强度、寿命与可靠性直接决定了飞机的性能

和运行稳定性。其中，叶片作为关键部件之一，对发动机的安全性与效率至关重要，同时也是

最薄弱的环节之一。据统计，航空发动机故障中超过 60%由振动引起，而其中 70%以上源于叶

片振动[1]。1975 年至 2002 年 6 月间，某系列飞机发动机因叶片故障导致的较严重事故达 69 起

[2]。国外也曾因叶片故障引发 F-16 战斗机 A 级重大事故及 RB211-22B 发动机严重事故[3]。如图

1.1 所示，是叶片裂纹损伤及叶片-机匣碰摩损伤的故障图。在现代航空发动机结构设计中，旋

转叶片作为核心做功部件，其运行状态参数直接影响飞机的工作性能[4]。其中，叶片叶尖与机

匣内壁之间的间隙是决定发动机效率和运行安全的关键因素[5]-[6]。涡轮叶片的叶尖间隙通常控

制在 3 mm 以内[7]，且间隙每减少 0.0254 mm，燃油消耗率可降低 0.1%，排气温度下降约 1 ℃[8]。

然而，过小的叶尖间隙会增加叶片与机匣碰撞摩擦的概率，叶片–机匣系统的早期轻微碰摩行

为则有可能诱发叶片高周/低周复合疲劳裂纹萌生，而叶片裂纹扩展将导致叶尖间隙动态缩减，

进而引发持续性碰摩的非线性时变特征。碰摩产生的瞬态冲击载荷在裂纹尖端形成应力集中，

加速裂纹扩展速率；同时裂纹导致的刚度退化又可能加剧碰摩强度，形成具有正反馈特性的损

伤链式反应。值得注意的是，某型地面燃气涡轮发动机运行数据表明，其一级转子叶片从裂纹

萌生至断裂存在逾百小时的演化窗口期，这为基于动力学特征的早期故障预警提供了可行性时

间域。 
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（a）叶片裂纹损伤 （b）叶片机匣碰摩损伤 

  

（c）叶片碰摩裂纹断裂损伤 （d）多级叶片碰摩裂纹断裂损伤 

图 1.1 叶片裂纹碰摩故障损伤故障图片 

然而，当前针对含叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的整机振动响应特性研究仍存在明显不足：

现有成果多集中于仿真分析（如揭示裂纹深度增加会加剧碰摩现象，表现为碰摩间隔缩短和叶

片位移振幅增大；摩擦程度升高则导致响应中固有频率倍数与混频分量增多），虽然可以为故障

诊断提供参考，但缺乏试验验证支撑。更关键的是，现有研究多聚焦叶片自身振动特征，尚未

系统揭示复合故障在整机层面的振动特性表现。因此，亟需构建融合叶片裂纹效应、碰摩接触

非线性及转静子耦合振动的整机动力学模型，通过阐明裂纹–碰摩协同作用下的振动特性，为

航空发动机转子系统的状态可测性提升与剩余寿命预测奠定理论基础。该研究不仅有助于突破

复杂故障的在线辨识技术瓶颈，更能推动航空发动机健康管理体系的完善，具有显著的工程应

用价值。 

1.3 国内外研究现状分析 

1.3.1 叶片裂纹故障建模与诊断研究现状 

1.3.1.1 叶片裂纹故障动力学建模 

航空发动机工作环境严苛，其旋转叶片在高温、高压和重载工况下，长期承受高速离心力

与气流冲击。在服役过程中，受持续振动、温度循环、腐蚀侵蚀及外物撞击等多重因素耦合作

用，叶片极易产生疲劳损伤[9]。常见的裂纹理论模型主要分为常开裂纹和呼吸裂纹两类，其中，

常开裂纹是指在旋转叶片运行过程中始终处于张开状态的裂纹[10]。 

1）常开裂纹模型 
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常开裂纹理论模型主要有：局部柔度模型[11][12]、应变能释放率模型[13]以及有限元模型[14]。 

如图 1.2 所示，Li[11]针对两端自由梁模型，采用经典的局部柔度模型来表征裂纹对结构动

力学特性的影响，其核心思想是：裂纹不改变质量分布，但会引入局部刚度损失，将裂纹等效

为一个无质量的旋转弹簧，进而构建裂纹刚度矩阵。Maghsoodi A[12]针对变截面悬臂梁单元，同

样通过局部柔度法建立了裂纹理论模型，将裂纹模拟为旋转弹簧，但其研究了同时存在多个裂

纹情况，并且研究了固有频率、裂纹位置、深度及数量之间的关系。 

 

图 1.2 基于旋转弹簧模拟开放裂纹[11] 

如图 1.3 所示，Zhang 等[13]针对变截面悬臂梁，提出了应变能概念，刚度损失程度由裂纹

释放的应变能表征。其核心思想是将裂纹引起的刚度损失转化为模态应变能的释放量，并通过

断裂力学建立其与裂纹几何参数（位置、深度）的显式物理关系，并且试验证明了裂纹理论模

型的准确性，但只能针对规则的贯穿性裂纹进行建模。 

 

图 1.3 裂纹梁及其应力强度和应力强度因子[13] 

如图 1.4 所示，基于有限元法对结构元件中的裂纹进行建模，沿裂纹表面分离有限元节点，

并在裂纹尖端周围使用加密网格，加密网格能够正确地模拟裂纹尖端周围应力和应变场的特征

[14]。 

 

图 1.4 含裂纹叶片的有限元模型[14] 

常开裂纹模型原理相对简单，研究也较为成熟。然而，对于实际叶片中的裂纹，其裂纹会

随叶片振动而动态开合，因此采用常开裂纹假设其进行建模显得过于理想化。此外，常开裂纹
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模型主要关注裂纹故障引起的固有频率和模态振型变化，较少考虑实际振动响应。因此，当前

研究主要聚焦于呼吸裂纹模型。旋转叶片在实际运行中受机械和气流激励作用，产生周期性振

动，使裂纹表面随之张开与闭合，类似呼吸过程，故称“呼吸裂纹”[15]。该裂纹的时变特性导致

含裂纹叶片的等效刚度呈周期性变化：裂纹张开时接近开裂状态，刚度降低；闭合时趋于正常，

刚度回升。因此，含呼吸裂纹叶片的等效刚度呈现出明显的周期性调制特征，进而使其振动行

为表现出显著的非线性特性。 

2）呼吸裂纹模型 

目前学者们建立了许多呼吸裂纹模型，如双线性刚度模型[16]-[20]、谐波函数模型[21]-[24]、有

限元接触模型[25]-[30]、裂纹有限元模型[31]-[33]和基于应力的呼吸裂纹模型[34]-[36]。 

双线性刚度模型因其物理简洁性和计算高效性，被广泛应用于集总参数模型[16]-[18]、解析模

型[19] [20]及有限元模型[21]中，以表征裂纹的呼吸效应。该模型将含裂纹结构简化为具有两种刚度

状态的分段线性系统：当裂纹张开时，结构刚度降低；当裂纹闭合时，刚度恢复至接近健康状

态。由于刚度在两种状态之间切换，系统整体呈现双线性特征。早期研究中，Gasch[16]提出的

方波裂纹模型采用弹簧模拟裂纹的开闭过程，假设裂纹在全开与全闭之间瞬时切换。该模型中，

叶片刚度因裂纹状态突变而呈跳跃式变化，故又称双线性裂纹模型，其形式如图 1.5（a）所示。

Chu 等[17]将受低频激励的双线性振子解析解推广至裂纹梁动力学分析，揭示了超谐波成分的产

生机制，并指出此类非线性响应可作为裂纹存在的指示特征。Chati 等[18]进一步将裂纹梁简化为

具有分段线性刚度的二自由度系统，通过非线性模态分析获得了系统的非线性正则模态及对应

的周期运动解，阐明了该类系统中除主共振外还存在高阶周期轨道。在连续体建模方面，

Chondros 等[19]将呼吸裂纹梁视为一维双线性连续系统，基于 Hu-Washizu 变分原理建立了控制

方程，并指出呼吸裂纹引起的频率下降幅度小于常开裂纹模型，这给基于频率的裂纹识别方法

带来挑战。Wei 等[20]则基于有限元方法构建了双线性刚度裂纹梁模型，并结合非线性输出频响

函数，成功提取了裂纹引起的高阶非线性特征，实现了对裂纹的灵敏检测。 

为更真实地描述裂纹在振动过程中从完全闭合到完全张开之间的连续过渡行为，许多研究

者采用谐波函数模型来刻画呼吸裂纹的时变特性。该类模型摒弃了理想化的“全开/全闭”双线

性假设，转而引入光滑的周期性函数（如余弦或正弦函数）来表征裂纹开度随时间或相位的渐

进演化，从而更准确地反映实际裂纹面在交变载荷下的动态接触过程。考虑到裂纹在开闭状态

之间的过渡，许多研究人员基于谐波函数模型分析了其非线性行为。Abraham 等[21]提出了含呼

吸裂纹悬臂梁的动力学模型，结合裂纹在叶片振动过程中时变特性，考虑裂纹的开闭及中间变

化过程。Cheng 等[22]将悬臂梁简化为单自由度系统，采用余弦函数模拟呼吸裂纹（见图 1.5（b）），

该模型考虑了裂纹面随叶片振动连续开合的过程，更贴近实际裂纹行为。Pugno 等[23]为模拟呼

吸效应，定义了取值范围为−1～1 的裂纹函数，并采用谐波平衡法分析振动响应。Rezaee 等[24]
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则将呼吸裂纹引起的局部刚度变化假设为谐波形式，其幅值由完全闭合与完全张开状态决定。

这些方法共同的核心在于：利用傅里叶级数或单一谐波项近似裂纹引起的时变刚度，进而分析

其诱发的非线性动力学行为，如超谐共振、次谐波及组合频率等。 

有限元法因其强大的几何与边界条件适应能力，被广泛应用于含裂纹结构的非线性振动分

析。近年来，研究者结合先进数值技术，发展了多种高保真有限元模型以刻画呼吸裂纹的动态

行为。Andreaus 等[25]将含裂纹梁抽象成一个无摩擦接触的二维平面问题，通过有限元方法模拟

裂纹面在谐波激励下的周期性张开与闭合行为，从而捕捉由呼吸效应引起的非线性动力学响应。

马辉等人构建了多种呼吸裂纹动力学模型，包括：基于混合平面梁单元的倾斜裂纹悬臂梁模型

[26]、基于混合固体梁单元的非穿透抛物线裂纹、穿透梯形裂纹及均匀穿透裂纹梁模型[27]，以及

基于混合平面梁单元的弹性支承裂纹悬臂梁模型[28]，如图 1.5（c）所示。在数值实现上，Yu

等[29]进一步发展了时域谱有限元方法，将裂纹接触力显式引入运动方程，并采用中心差分格式

求解条件稳定的显式动力学系统。该方法在保证波传播精度的同时，显著提升了对高频瞬态响

应的解析能力。Joglekar[30]提出了一种小波谱有限元方法，用于分析 Timoshenko 梁中呼吸裂纹

引起的非线性频率混叠效应。 

为兼顾计算效率与物理真实性，研究者提出了一系列无需显式接触单元的裂纹有限元模型，

通过引入等效刚度弱化机制来模拟呼吸效应。Liu 等[31]基于应变能释放率理论，开发了一种裂

纹六面体单元，如图 1.5（d）所示，该单元通过附加柔度矩阵表征裂纹引起的局部刚度损失。

在此基础上，他们进一步引入呼吸函数，一个依赖于交变载荷相位的周期性开关因子，以实现

裂纹在拉伸与压缩半周内的开闭切换，从而模拟非线性刚度调制行为[32]。随后，Liu 等[32]将裂

纹六面体单元模型拓展至旋转叶盘系统，在动力学方程中显式引入自旋软化效应，并系统分析

了交变气动载荷与裂纹呼吸耦合作用下的非线性振动响应，揭示了超谐共振与频率调制等典型

故障特征。Zhao 等[33]基于 Castigliano 第二定理，构建了一种自编程梁单元。该单元将裂纹区域

的刚度弱化与局部应力状态关联，其呼吸行为由裂纹截面处弯矩符号决定：当弯矩使裂纹面受

拉时，单元采用弱化刚度；受压时则恢复至健康刚度。利用该模型，作者对含裂纹旋转叶片的

弯曲振动特性进行了高效仿真，并验证了其在捕捉频率漂移与模态耦合方面的有效性。 

为更准确地刻画旋转叶片中裂纹的呼吸行为，Xie 等[34]提出了一种基于应力的呼吸裂纹模

型。该模型通过综合考虑离心拉应力与弯曲应力在裂纹截面处的叠加效应，判断裂纹的开闭状

态：当合成应力为拉应力时，裂纹张开；为压应力时，裂纹闭合。相较于传统仅依赖位移或弯

矩符号的判据，更符合旋转叶片的实际受力状态。随后，Yang 等人对基于应力的呼吸裂纹模型

进行了系统性改进与拓展，如图 1.5（e）所示：在文献[35]中，引入了离心刚化、旋转软化和

科里奥利效应等转子动力学关键因素，显著提升了模型对高速旋转叶片动态特性的预测精度；
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在文献[36]中，结合弹性断裂力学理论，对呼吸函数进行了物理修正：通过引入离心载荷修正

因子，使刚度弱化量不仅依赖裂纹几何，还反映旋转速度对裂纹张开程度的影响，从而建立了

更具物理可解释性的基于应力的呼吸裂纹模型。需要指出的是：尽管上述基于应力的呼吸裂纹

模型在旋转效应建模方面取得重要进展，但其分析仍主要聚焦于横向弯曲振动响应。对于裂纹

引起的轴向–弯曲耦合、扭转振动或三维局部变形等复杂行为，现有基于应力的呼吸裂纹模型

尚未充分涵盖。此外，模型中对平衡位置偏移的处理通常通过引入附加弯矩或静态修正因子实

现，这在强非线性或大变形情形下可能存在局限。 

  

（a）方波呼吸裂纹变化过程[16] （b）余弦呼吸裂纹变化过程[22] 

 
 

（c）有限元接触模型[27] （d）含裂纹的六面体单元[32] 

 

（e）基于应力的呼吸裂纹模型[35] 

图 1.5 呼吸裂纹模型 
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对上述常开裂纹动力学建模方法与呼吸裂纹动力学建模方法的优缺点进行了总结，如表 1.1

所示： 

表 1.1 叶片裂纹动力学建模方法优缺点对比 

叶片

裂纹

模型

类型 

叶片裂

纹模型

名称 

核心原理 优点 缺点 文献 

常开

裂纹 

局部柔

度模型 

将裂纹等效为一

个无质量的集中

旋转弹簧，引入附

加柔度；通过修改

刚度矩阵反映局

部刚度损失 

模型简洁，计算效率

高；易嵌入解析解、集

总参数或标准有限元

框架；物理意义清晰；

支持多裂纹叠加分析 

仅适用于小裂纹；忽略

裂纹几何细节（如斜裂

纹）；无法模拟动态开闭

行为；通常只考虑弯曲

柔度，忽略轴–扭耦合 

[11] 

[12] 

应变能

释放率

模型 

基于线弹性断裂

力学，将裂纹引起

的刚度弱化与模

态应变能释放量

关联，通过积分应

力强度因子建立

刚度修正公式 

理论基础严谨，源于能

量守恒与断裂力学；可

建立裂纹参数（位置、

深度）与刚度损失的显

式物理关系；适用于变

截面、非均匀材料等复

杂结构 

仅适用于规则贯穿裂

纹；对非穿透、斜裂纹

需复杂多模式叠加；难

以直接用于瞬态或非线

性响应预测 

[13] 

有限元

模型 

在裂纹区域精细

离散几何，直接在

网格中“切割”出

裂纹，通过降低局

部单元刚度或删

除单元模拟刚度

损失 

几何适应性强，可模拟

任意裂纹形状（垂直、

斜裂纹、曲裂纹等）；

可结合复杂边界条件

与载荷；支持三维建模

与局部应力场分析 

计算成本高，尤其对细

密网格需求大；若未引

入接触，仍为常开假设；

不适合参数化研究或在

线监测 

[14] 

呼吸

裂纹 

双线性

刚度模

型 

裂纹仅有“全开”

和“全闭”两种状

态，刚度在两者间

阶跃切换，由弯矩

或位移符号触发 

模型简单，计算成本

低；易集成到集总参

数、解析或有限元模

型；能有效复现超谐

波、次谐波等非线性特

征 

忽略开闭中间过渡过

程；刚度突变引入高频

数值噪声；无法描述部

分张开或斜裂纹耦合效

应 

[16]-

[19] 

谐波函

数模型 

用余弦/正弦等光

滑周期函数连续

描述裂纹开度，替

代阶跃切换 

开闭过程光滑，避免数

值不稳定性；更贴近实

际渐进式开闭行为 

形式多为经验假设；缺

乏真实应力场驱动机

制；对复杂载荷路径适

应性弱 

[21]-

[24] 

有限元

接触模

在裂纹面定义接

触对，通过接触算

物理保真度最高；支持

任意裂纹几何；显式模

计算成本极高；收敛困

难，尤其高频激励下；

[25]-

[30] 



航空发动机叶片裂纹-机匣碰摩复合故障整机振动分析与诊断 

8                                                                                               

型 法自动判断开闭

状态 

拟接触力、能量耗散与

局部变形 

难用于反演识别或实时

监测 

裂纹有

限元模

型 

 

基于断裂力学构

建含裂纹的专用

单元，通过呼吸函

数或应力判据实

现开闭，无需显式

接触对 

计算效率远高于有限

元接触模型；保留局部

刚度弱化物理机制；易

嵌入大型旋转结构模

型； 

单元开发复杂，需自编

程；对三维复杂裂纹适

应性有限；呼吸判据简

化 

[31]-

[33] 

基于应

力的呼

吸裂纹

模型 

依据裂纹截面合

成应力（离心拉应

力+弯曲应力）符

号判断开闭，结合

局部柔度模型修

正刚度 

物理机制清晰，符合旋

转叶片实际受力；可系

统融合旋转动力学效

应（科里奥利力、离心

刚化等）；支持可解释

的损伤指标设计 

主要聚焦横向弯曲振

动；忽略轴–弯–扭强

耦合与三维局部变形；

平衡位置偏移常依赖附

加弯矩修正 

[34]-

[36] 

上述针对叶片裂纹建模的研究，多集中于单叶片裂纹建模，或未充分考虑多个含裂纹叶片

之间的耦合关系。早期多叶片耦合叶盘建模常将每个扇区简化为与轮盘连接的单自由度或多自

由度集中参数模型（如图 1.6 所示）。于长波[37]基于单自由度扇区模型，研究了确定性与随机失

谐叶盘的振动模态、响应特性及振动局部化行为。Hou[38]采用单自由度模型，研究了多叶片含

裂纹时的振动特性。王建军[39]则基于两自由度扇区模型，系统分析了随机失谐与人为谐波失谐

叶盘在不同失谐形式下的模态与振动响应特性。Keerti[40]建立了 2 自由度和 3 自由度扇区模型，

扇区间通过无质量弹簧连接以模拟叶片耦合。用于研究损伤与失谐振动机理，以及裂纹引发的

模态和响应局部化的基本特性。 

   

（a）单自由度[37] （b）两自由度[39] （c）三自由度[40] 

图 1.6 多叶片等效的不同自由度集中参数模型图 

在多叶片建模中，部分学者采用梁、板等连续结构模拟叶片，并通过无质量弹簧等效叶片

间耦合，此类模型称为连续参数模型。Kuang[41]和 Huang[42]基于多叶片连续参数模型，以裂纹

表征失谐，在建模中计入叶片预扭角，分析了裂纹失谐对振动特性的影响（见图 1.7）。Lele[43]

针对含裂纹悬臂梁，基于 Timoshenko 梁理论考虑剪切变形与转动惯性，系统研究了裂纹位置和

深度对固有频率的影响。Fang 等[44]则重点考察了叶片耦合、裂纹尺寸、激励方式及叶片数量等

因素对含裂纹叶片振动响应的影响。 
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图 1.7 多叶片的连续参数模型[42] 

当前研究多聚焦于无旋转或仅考虑离心刚化等部分旋转效应的裂纹叶片振动特性，普遍采

用双线性函数、三角函数等理想化的呼吸裂纹模型。并且现有成果主要围绕裂纹叶片自身的动

力学响应展开，在揭示裂纹叶片与整机振动系统的耦合作用机制及其对转子振动影响等方面研

究仍较为有限。 

1.3.1.2 含裂纹故障的叶片振动响应特征提取与诊断 

早期航空发动机旋转叶片的损伤检测主要依赖定期的离线预防性检测，常用方法包括超声

波、电涡流、磁粉和红外检测等[45]。此类检测耗时耗力、效率低下，且难以复现叶片在实际复

杂工况下的运行环境与激励状态，导致其对运行安全的保障能力有限，存在较大隐患。加之叶

片工作环境恶劣，一旦出现微小裂纹等损伤，往往迅速扩展。因此，需要对叶片裂纹进行在线

监测，而在线监测的前提是需要了解含裂纹故障的叶片振动特征，因此，研究并确定含裂纹故

障的叶片振动特征具有重要意义。 

含裂纹叶片振动特征主要体现在：叶片振动信号的时域、频域方面；叶片固有属性如频率、

振型、振幅等方面；以及三维叶尖间隙等。针对的叶片裂纹形式可以分为旋转/非旋转状态下的

常开裂纹/呼吸裂纹。在获取叶片振动信号的方式上，可分为接触式与非接触式。接触式信号包

括叶片应变信号、机匣应变信号及机匣加速度振动信号等；非接触式信号则主要是指通过叶尖

定时方法测量的欠采样叶片振动信号。 

1）基于叶片固有属性诊断的含裂纹叶片振动特征：主要体现在叶片固有频率、模态振型及

振动幅值的变化。 

（1）针对开裂纹非旋转叶片模型的动力学特征研究 

Kim 等[46]基于 Bernoulli–Euler 梁理论建立了含裂纹梁模型，仿真结果表明：叶片的固有

频率变化与其裂纹的尺寸和位置密切相关。Hou 等[47]指出裂纹的存在会显著增大结构的柔度，
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从而影响其整体动力学响应。Rehman 等[48]以非旋转叶盘结构为研究对象，发现裂纹引起的系

统模态振型畸变及模态顺序改变，与损伤的位置及其严重程度密切相关。Akash 等[49]针对低压

力涡轮末级叶片根部，这一最易萌生裂纹的关键区域，通过有限元仿真结合试验手段，系统研

究了不同裂纹尺寸对叶片固有频率及模态振型的影响规律。 

（2）针对开裂纹旋转叶片模型的动力学特征研究 

Chang 等[50]针对含开裂纹的厚旋转叶片，基于局部柔度模型并计入旋转效应，采用空间小

波变换对叶片的静态变形或振型空间分布进行分析。研究表明，裂纹位置会在小波系数沿叶高

方向的分布中引发显著局部峰值，从而实现裂纹定位。Liu 等[51]针对某型燃气轮机二级转子叶

片，建立了有限元模型并开展模态分析，计算了含裂纹叶片的固有频率与模态振型。研究首先

基于结构响应特征预判了潜在的裂纹起始位置，并进一步模拟了裂纹扩展过程中振动特性的演

化规律。结果表明，随着裂纹的生长，叶片的固有频率与振型均发生显著变化，验证了基于振

动响应实现在线裂纹监测的可行性。李兴华等[52]基于 ANSYS 平台，采用单向流固耦合方法，

对某汽轮机次末级整圈动叶片在设计工况下的裂纹影响进行了仿真研究。结果表明：随着裂纹

深度增加，整圈叶片在一阶 0 节径下的静位移幅值逐渐增大，固有频率持续降低，且含裂纹叶

片的个体振动特征愈发显著；当裂纹位置从叶根向叶顶移动时，静位移幅值呈先增大后减小趋

势（叶中部变化最显著），而振动频率则单调递增。此外，若单只叶片完全断裂，其相邻叶片将

因约束丧失而表现出明显的自由振动特征。该研究为基于轴向振动监测的裂纹诊断提供了重要

仿真依据。 

（3）针对呼吸裂纹非旋转叶片模型的动力学特征研究 

Yan 等[53]基于双线性刚度的呼吸裂纹模型，提出了一种利用结构动态响应特征识别疲劳裂

纹的方法。该方法通过分析裂纹开闭过程中诱发的频率偏移与谐波成分等特征，结合数值模拟

与悬臂梁试验，验证了其对呼吸裂纹存在的有效判别能力。然而，该研究未进一步建立裂纹参

数（如深度或位置）与动态特征之间的定量映射关系，因而属于定性检测范畴。孙佳兴等[54]则

从反问题角度出发，将 Hilbert 变换方法应用于呼吸裂纹叶片的时变物理参数识别。研究将含裂

纹的悬臂梁的一阶弯曲振动转化为具有时变刚度与阻尼的单自由度系统，通过 Hilbert 变换分别

构造激励力与位移响应的解析信号，进而反演出刚度与阻尼的连续时间演化规律。试验结果不

仅验证了该方法的有效性，还揭示了实际裂纹开合过程偏离传统余弦模型的特性，为构建高保

真的呼吸裂纹动力学模型提供了关键试验依据。 

（4）针对呼吸裂纹旋转叶片模型的动力学特征研究： 

杨海燕等[55]基于余弦函数模拟裂纹开合行为，采用传递矩阵法求解振动响应，指出：对于

静止叶片，可通过固有频率降低、阻尼增大或强迫响应的非线性特征（如时域波形不对称、频

谱中出现倍频）识别裂纹并评估其深度；对于低速旋转叶片，上述非线性特征仍可作为有效监
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测指标，但该研究未建立定量反演模型。Xu 等[56]构建了含呼吸裂纹的多叶片集总参数失谐模

型，引入正态分布刚度失谐，通过特征值分析与数值仿真发现：裂纹导致裂纹叶片固有频率下

降、振动幅值增大，并引发振动局部化。作者据此定义“变分因子”，结合频率与幅值变化实现

裂纹检测，经数值验证有效。Rao 等[57]提出利用机匣振动信号间接监测叶片状态，在真实燃气

轮机升/降速过程中观测到叶片振动频率调制边带，可通过频率偏移判断裂纹存在。但该方法无

法定位具体损伤叶片，且信号易受干扰，提取可靠性有待提升。张学峰[58]通过应变与压力脉动

试验对比正常与裂纹叶片，识别出故障特征频率，进一步采用平方包络与经验模态分解处理压

力脉动信号，成功提取与应变结果一致的故障频率，验证了非接触式压力脉动可用于裂纹存在

性判别，但难以量化或定位损伤。Zhang 等[59]设计无线传感器网络，在低转速实验室环境下监

测叶片振动，证实裂纹会引起频率与幅值变化，但系统尚未适用于高转速或复杂工况。Wu 等[60]

基于 Kirchhoff 板与 Timoshenko 梁理论，建立了弹性支承柔性叶盘–裂纹叶片耦合模型，系统

分析表明：裂纹主要影响叶片主导模态，导致圆盘振型对称性破坏；当裂纹靠近叶根或深度增

加时，配对模态频率下降，高节径模态退化为低节径失谐模态，且叶盘–支承耦合增强。模型

经有限元与激励试验双重验证。 

在叶尖定时（Blade Tip Timing BTT）技术方面，Guru 等[61]与刘豪[62]均通过监测旋转叶片

固有频率下降实现裂纹预警，并完成试验验证。后续研究[63]-[64]进一步优化 BTT 测量算法（如

无键相、双探头、变采样率等），提升在非稳态工况下的频率识别精度。He 等[65]建立裂纹–大振

幅关联模型，基于试验证明裂纹叶片常伴随显著幅值增长。Wu 等[66]则综合 BTT 获取的共振频

率、幅值、相位及叶间距等多参数，发现二、三阶振幅对裂纹更敏感，叶间距亦随裂纹变化；

提出“Lomb-Scargle 周期图初筛+频率与叶间距精确定位”的两级诊断策略，并通过试验成功识别

裂纹叶片数量与位置。 

上述众多研究普遍从裂纹对叶片固有属性（如固有频率、振型和振幅）的影响出发，结合

小波变换、Hilbert 变换、遗传算法等信号处理与优化方法，通过理论推导、数值仿真及试验验

证，证实了各类诊断策略的有效性。研究对象也逐步由静止状态向旋转状态拓展，裂纹模型从

理想化的常开裂纹发展为更贴近实际的呼吸裂纹，整体趋向于更高保真度的工程场景。在测量

方式上，接触式方法（如应变片）具有较高的可靠性，但非接触式技术（如叶尖定时、机匣振

动监测）更契合航空发动机等高速旋转机械的实际应用需求。值得注意的是，当前针对旋转叶

片的试验大多需在升速或降速过程中进行，以捕捉共振响应特征。 

然而，大量研究表明[67]，含微小裂纹的叶片其固有频率与模态振型变化往往十分微弱，难

以作为高灵敏度判据；相比之下，振动响应中的非线性特性对微小裂纹更为敏感且更易提取。

这些特征包括：阻尼特性的改变、次谐波与超谐波成分的出现、主共振峰的非线性畸变、传递
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函数异常、相位轨迹偏移、反共振频率漂移、机械阻抗变化，以及静/动柔度的演化等。因此，

基于非线性效应的振动诊断方法展现出显著优势，尤其对闭合型或呼吸型裂纹这类在静态刚度

上变化不明显的损伤，具有更高的检测灵敏度与早期预警潜力。 

2）基于非线性振动响应分析的含裂纹叶片振动特征：阻尼的变化、次谐波和超谐波振动、

主共振处振动的非线性畸变、传递函数的变化、相位轨迹的畸变、反共振频率、机械阻抗以及

静、动柔度等等 

（1）针对呼吸裂纹非旋转叶片模型的动力学特征研究 

自由振荡法是双线性机械系统振动声学诊断的经典方法之一[68]。其核心思想是：通过冲击

激励激发含呼吸裂纹梁的自由衰减响应，分析振荡减量与固有频率随裂纹尺寸的变化规律。研

究表明，减量对微小裂纹的敏感性显著高于固有频率，可作为更有效的损伤指标。在双线性系

统自由振动中，裂纹还会引起频谱中零频谐波相对幅值的改变[69]。Andreaus 等[70]基于二维有限

元呼吸裂纹悬臂梁模型，在正弦激励下发现：当激励频率接近系统一阶固有频率的 1/n 或 n 倍

时，响应中会显著激发出（1/n）次谐波或第 n 次超谐波。然而，该研究未进一步探讨谐波特性

与裂纹位置或深度的定量关系。 

蒋勉等[71]提出一种基于振动响应非线性度估计的裂纹定位方法。通过叶片上多个测点的振

动信号，计算健康与损伤状态下各测点非线性度估计值的误差，以误差绝对值最大处判定裂纹

位置。通过有限元仿真验证了其定位的有效性，但未涉及裂纹尺寸评估。Rezaee 等[72]发展了一

种基于机械能平衡的自由振动分析方法，用于求解呼吸裂纹梁的非线性响应。结果表明，响应

频谱中包含明显的超谐波成分，且超谐波特性随裂纹位置变化而改变，并通过试验予以验证。

Matveev 等[73]针对含呼吸裂纹的 Bernoulli–Euler 悬臂梁，系统研究了裂纹位置与深度对位移、

加速度及应变波形非线性畸变的影响，揭示了非线性特征与损伤参数的关联性。Peng 等[74]引入

非线性输出频响函数作为裂纹检测指标。通过对无裂纹、小裂纹与大裂纹梁试件的试验对比发

现：在适当激励强度下，非线性输出频响函数对裂纹存在高度敏感，且其幅值随裂纹尺寸增大

而增强。 

Nguyen 等[75]利用小波变换模极大值线分析结构响应中的非线性奇异性。研究表明，裂纹的

存在及其深度变化会显著影响小波系数的峰值分布与传播路径，仿真与试验结果吻合良好。靳

子洋等[76]提出基于经验模态分解（Empirical Mode Decomposition EMD）与双谱分析的裂纹特征

提取方法：首先通过 EMD 将振动信号自适应分解为若干本征模态函数（Intrinsic Mode Function 

IMF），再对高阶 IMF（含高频冲击成分）进行重构并计算双谱。仿真与试验表明，裂纹引起的

高频冲击会在双谱中形成特定耦合结构，可用于损伤识别。Prawin 等[77]提出“零应变能节点”

概念，指出呼吸裂纹的存在会使其位置发生偏移。基于此，仅需单点传感器测量即可反演裂纹

的精确空间位置，并通过数值与试验验证了该方法的可行性。Huh 等[78]利用损伤梁上测得的加
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速度信号估算振动功率流，并据此定义一种新型损伤指标，数值模拟与试验表明，该指标能有

效反映结构刚度退化，适用于裂纹识别。沈国际等[79]建立了裂纹叶片非线性动力学模型，推导

出谐波分量功率间的耦合量化关系。研究发现：各阶谐波功率不仅与相邻阶次相关，其相对功

率比值与裂纹深度呈正相关。并且通过直板叶片的仿真与振动台试验，验证了该规律的可靠性，

为基于谐波能量的裂纹定量评估提供了理论依据。 

（2）针对呼吸裂纹旋转叶片模型的动力学特征研究 

Yang 等[35]基于裂纹截面应力状态准则，提出了一种高保真呼吸裂纹模型，从能量耗散角度

出发，耦合离心应力与弯曲应力对裂纹开闭行为的影响，显著提升了模型的物理可解释性与精

度。基于该模型，作者定义了四种裂纹检测指标，并通过与有限元模型的对比验证其有效性，

表明这些指标能有效表征裂纹的发生与严重程度。在同一研究体系下，Yang 等[80]引入非线性损

伤指标与等效能量指标：非线性损伤指标通过超谐波幅值量化非线性强度，等效能量指标则从

能量角度解释裂纹闭合机制。数值结果表明，二者变化趋势一致，二阶超谐波非线性损伤指标

随裂纹深度和激励幅值增大而增强，随裂纹位置向叶顶移动而减弱，交叉验证了其可靠性。Yang

等[81]进一步基于连续梁理论与应变能释放率法，建立了包含旋转软化、应力刚化、科里奥利力

及裂纹呼吸效应的非线性旋转裂纹叶片模型。研究发现：裂纹会诱发超谐波共振，其中三阶超

谐波仅在裂纹较严重时才显著出现。 

吴志渊等[82]提出轴向–弯曲耦合呼吸裂纹模型，基于 Timoshenko 梁理论与 Castigliano 原

理进行解析建模。研究表明：轴向响应对呼吸裂纹引起的非线性比弯曲响应更敏感；裂纹导致

轴向与弯曲位移的平衡位置偏移；轴向相位图、轴向–弯曲轨迹、轴向位移/加速度幅值比均可

作为有效的裂纹检测与严重度评估指标。Xu 等[83]针对微小裂纹，采用振动功率流分析，发现

功率流对小呼吸裂纹的非线性响应比位移信号更敏感，并可揭示系统分岔行为；作者据此提出

次谐波共振因子作为裂纹识别指标。Xiong 等[84]基于振动能量响应构建新诊断指标，发现：裂

纹越严重，能量响应极值差越大；且能量谱与位移谱的最大幅值对应频率不同，该差异规律可

作为故障判据。 

张帅等[85]从阻尼视角切入，理论分析表明：裂纹引起的模态质量与刚度变化会导致阻尼比

显著改变。作者采用遗传算法辨识风扇叶片阻尼比，并在自主搭建的航空发动机故障模拟平台

上，通过接触式与非接触式测量，对预置裂纹叶片开展了试验验证。陈香等[86]结合某型轴流压

气机真实裂纹故障案例，总结出含裂纹整体叶盘的典型振动特征：包括时域振幅周期性突增、

频域高频成分出现、基频与二倍频幅值波动、共振频率漂移等，均可作为在线监测的有效特征

量。杨发明等[87]建立了叶身刚度随裂纹动态变化的非线性模型，仿真表明：频谱中出现偶数倍

频分量是裂纹存在的标志；通过对比各叶片时域振幅变化与 1 倍频峰值偏移，可定位具体损伤
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叶片，并通过旋转叶片试验台完成验证。 

在 BTT 信号处理方面，Pan 等[88]结合 BTT 信号与稀疏表示模型，从欠采样数据中准确提

取振动频率，并指出：除主导频率外，裂纹叶片响应中存在明显的超谐波成分，可作为辅助特

征。Chen 等[89]利用四个光纤传感器实现全叶片位移重构，提出基于 Shannon 定理的下采样 BTT

信号无混叠重构方法，结合多项式预处理提取 9 个时频特征，再通过主成分分析与欧几里得角

实现裂纹检测，并且试验验证有效。Chen 等[90]进一步融合核主成分分析与灰色预测模型：首先

采用小波包变换改进 BTT 信号重构，再以核主成分分析提取非线性损伤特征空间，利用马氏距

离定义损伤指标，并通过灰色模型实现裂纹扩展趋势预测，形成“检测–评估–预测”一体化

框架。 

在上述裂纹检测研究中，学者们通过分析叶片的非线性振动响应，系统探讨了含裂纹叶片

在振动功率流、阻尼特性、次谐波与超谐波成分、主共振区的非线性畸变、传递函数变化、相

位轨迹偏移、反共振频率漂移、机械阻抗以及静/动柔度等参数上的演化规律。这些特征的提取

均以高质量的叶片振动信号为基础。对于旋转叶片，接触式测量方法（如应变片）虽能准确获

取振动信号，但安装复杂，且附加质量可能扰动叶片原有的动力学特性；相比之下，非接触式

方法（如叶尖定时）无需改动叶片结构，更适合工程应用，却面临严重的欠采样问题，导致原

始信号难以直接用于高精度特征提取。因此，为提升叶片裂纹在线检测的实用性与可靠性，亟

需发展高效的信号处理技术，从有限的 BTT 欠采样数据中重构完整振动信息并挖掘深层次非线

性特征。这不仅有助于突破当前监测瓶颈，也将推动叶片裂纹诊断技术向工程实际应用迈出关

键一步。 

叶片振动响应信号及其固有属性外，也有学者提出：叶片裂纹会引发叶尖间隙的显著变化，

可作为一类新型故障特征。熊逸伟等[91]指出，传统叶尖间隙监测多基于一维径向假设，且常忽

略转子轴向位移的影响。然而，在实际工况下，涡轮转子存在非零轴向位移，而叶片裂纹会显

著改变其三维空间形变状态，进而导致三维叶尖间隙（包括径向间隙、周向滑移和轴向偏转）

发生系统性变化。通过有限元仿真对比正常叶片与尾缘裂纹叶片在相同载荷下的响应，发现二

者在周向偏转角上存在明显差异，表明三维叶尖间隙对裂纹故障具有良好的敏感性，可为涡轮

状态监测提供更丰富的诊断信息。滕飞等[92]进一步明确提出“三维叶尖间隙”的概念，如图 1.8

所示，将其定义为包含径向间隙、叶尖端面轴向偏转角与周向偏转角在内的综合特征参量，并

将其作为裂纹故障的信息载体。基于有限元方法，分析了该三维特征对高压涡轮叶片典型尾缘

裂纹的响应特性。结果表明：三维叶尖间隙参量能有效反映尾缘裂纹的存在及其影响，尤其在

捕捉叶片局部刚度退化引起的空间姿态变化方面具有优势，为发展基于叶尖间隙的涡轮故障诊

断方法奠定了理论基础。 
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图 1.8 三维叶尖间隙定义[92] 

基于三维叶尖间隙的叶片裂纹检测为涡轮叶片运行状态的监测提供了创新性的视角，进一

步丰富了检测方法。其优势在于采用非接触式测量，对叶片原有结构无影响，且能反映叶片在

不同应变下的三维形变特性，这是其他检测手段难以企及的。然而，该方法的局限性亦不容忽

视，即叶片三维叶尖间隙变化的准确测量存在困难。 

综上所述，各种叶片裂纹故障模型的诊断特征优缺点如表 1.2 所示。 

表 1.2 叶片裂纹故障振动特征对比 

特征与诊

断类型 

研究 

对象 
优点 缺点 文献 

基于叶片

固有属性 

开裂纹

非旋转

叶片 

模型简单，计算效率高；固有频

率变化规律明确，易于仿真验

证；适用于实验室级裂纹定性识

别； 

对微小裂纹不敏感；无法反

映裂纹开闭动态行为； 
[46]-[49] 

开裂纹

旋转叶

片 

考虑旋转效应；可用于整圈叶盘

耦合分析；小波变换可实现裂纹

定位； 

仍假设裂纹“常开”，忽略呼

吸效应；频率变化在微裂纹

阶段仍微弱；试验需在升/降

速中捕捉共振，操作复杂； 

[50]-[52] 

呼吸裂

纹非旋

转叶片 

引入呼吸模型；可观察到频率轻

微下降； 

未充分利用非线性特征；诊

断仍依赖频率，灵敏度有限； 
[53]-[54] 

呼吸裂

纹旋转

叶片 

结合旋转与呼吸效应；引入“变

分因子”等新指标提升判据有效

性； 

频率/幅值变化仍为间接指

标；对早期微裂纹检测能力

不足； 

[55]-[66]  

基于非线

性振动响

应的 

呼吸裂

纹非旋

转叶片 

对微小裂纹高度敏感（超/次谐

波、阻尼、功率流等）；能反映

裂纹开闭物理机制；多种信号处

理手段（Hilbert、EMD、双谱

等）可提取深层特征；部分方法

支持裂纹定位； 

信号易受噪声干扰；需精确

激励控制；多数为实验室验

证，工程适用性待验证；定

量反演模型尚未成熟； 

[68]-[79] 
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呼吸裂

纹旋转

叶片 

融合旋转动力学与非线性效应；

提出高保真模型；发现轴向响应

比弯曲更敏感；BTT 结合信号

处理可从欠采样数据挖掘非线

性特征； 

模型复杂，计算成本高；BTT

存在严重欠采样，需复杂重

构算法；多数方法依赖升/降

速过程获取共振信息；实际

燃机环境噪声大； 

[80]-[90] 

基于三维

叶尖间隙 

呼吸/

开裂纹

旋转叶

片 

 

完全非接触测量，不影响叶片结

构；反映三维空间形变（径向+

周向+轴向），信息维度高；对

尾缘裂纹导致的局部刚度退化

敏感；与现有叶尖间隙监测系统

兼容； 

测量精度要求极高；需同步

获取转子轴向位移，系统复

杂；目前仅限有限元仿真验

证，缺乏真实燃机试验支撑；

难以区分裂纹与其他形变源

（如热变形、积垢）； 

[91][92] 

1.3.1.3 叶片裂纹故障模拟试验器 

叶片裂纹故障模拟试验器发展如表 1.3 所示，对叶片裂纹故障进行模拟的试验器发展历程

可概括为以下递进阶段：从简化梁杆和直板单叶片模拟件出发，逐步过渡到具有真实发动机叶

片几何外形的单叶片模型；随后发展为非旋转状态下的叶盘模拟件，进而实现可旋转叶盘试验

平台；在此基础上，进一步构建了包含旋转叶盘结构的带机匣整机试验器；最终迈向真实航空

发动机或燃气轮机整机试验平台，以开展高保真度的裂纹故障模拟与验证。这一演进路径体现

了叶片裂纹研究从理想化、局部化、静态化向高保真、系统化、动态化乃至工程实机验证的持

续深化。 

目前最真实的试验器是直接使用真实燃气轮机或航空发动机的压气机/涡轮段，因为真实燃

机/压气机试验器虽具备高保真度和工程代表性，然而，其在裂纹故障机理研究方面存在明显不

足：真实燃机/压气机试验器运行环境复杂，干扰因素众多，难以将裂纹引起的动力学响应从气

动、热力、支承耦合等噪声中有效分离；裂纹参数（如位置、深度、扩展路径）难以精确控制

和重复，限制了系统性试验设计；同时受限于传感器布设条件，无法直接观测裂纹局部非线性

行为（如呼吸效应），且高昂成本与安全风险使得高频次、多工况的机理探索难以实施。因此，

该类试验器更适合工程验证，而非基础机理研究。鉴于真实燃机/压气机试验器在裂纹机理研究

中存在干扰因素多、参数可控性差、测量受限及成本高昂等局限，而过于简化的模型又难以复

现真实燃气轮机复杂的动力学行为，因此，亟需构建一种兼具工程代表性与科研可控性的试验

平台，即能够保留燃气轮机典型结构特征、准确复现其关键动力学特性，同时支持对含裂纹叶

片开展系统性、可重复、高精度机理研究的专用试验器。 

表 1.3 叶片裂纹故障模拟试验器发展 

试验器 图片 特点 文献 
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类型 

简单梁

或杆试

验件 

 

结构高度简化，通常为等截面悬臂梁

或细长杆；裂纹通过在根部或指定位

置预制缺口（如线切割）模拟；主要

用于理论建模、模态分析和损伤识别

算法的初步验证；忽略真实叶片的复

杂几何、攻角、扭转等特征，侧重于

基础力学行为研究 

[54] 

[77] 

[78] 

直板单

叶片试

验件 

 

叶片为矩形直板结构，底部带矩形基

座便于夹持；裂纹位于根部附近，采

用线切割加工；保留了叶片基本尺寸

比例，但无真实气动外形与安装攻

角，适用于非旋转状态下的非线性振

动特性研究 

[53] 

[75] 

[79] 

有真实

发动机

叶片几

何外形

的单叶

片试验

件 

 

采用真实压气机或涡轮末级叶片的

三维几何外形（含扭角、变截面、叶

冠等）；材料与实际叶片一致（如钛

合金、高温合金）；多用于模态测试、

裂纹对固有频率/振型影响的定量分

析；通常仍为静态夹持（非旋转），

但更贴近工程实际，可用于高保真有

限元模型验证 

[49] 

非旋转

的一体

式叶盘

试验件 

 

叶盘一体成型；多个叶片呈周期性排

列，模拟“调谐/失谐”结构；固定于

刚性钢台，不旋转；可用于研究裂纹

对整体模态耦合、模态置信准则等系

统级动力学特性的影响 

[48] 

非旋转

的螺栓

连接的

带叶片

攻角的

叶片试

验件 

 

叶片通过螺栓或卡槽安装于叶盘平

台，可调节安装角度；模拟真实叶片

的预扭角（攻角）和安装偏心；虽不

旋转，但通过不同安装位置模拟扭转

振动效应 

[60] 

旋转的

一体式

叶盘试

验件 

 

叶盘整体旋转，转速可控（如通过变

频电机驱动）；采用叶尖定时（BTT）

技术进行非接触振动监测；可模拟离

心力、科氏力等旋转效应；用于研究

旋转状态下裂纹引起的频率漂移（移

[59] 

[85] 

[89] 
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频）、共振转速变化等动态故障特征； 

带机匣

叶片裂

纹旋转

试验器 

 

包含旋转叶盘、静止机匣、轴承、主

轴等典型航空发动机核心部件；集成

多传感器（电涡流、加速度计、BTT

探头）对主机状态与叶片振动同步监

测；可研究叶片–机匣碰摩、支承系

统振动传递、整机共振等耦合效应；

更接近真实发动机工作环境，支持系

统级故障诊断方法验证 

[62] 

真实燃

机、压气

机试验

器 

 

直接使用真实燃气轮机或航空发动

机的压气机/涡轮段；在真实工况（高

温、高压、高速旋转）下运行；裂纹

通过疲劳加载或预制方式引入；用于

最终工程验证，评估裂纹检测方法在

复杂噪声、多物理场耦合下的鲁棒性

与实用性 

[57] 

[58] 

[87] 

1.3.2 叶片–机匣碰摩故障建模与诊断研究现状 

1.3.2.1 叶片–机匣碰摩故障动力学建模 

图 1.9 展示了航空发动机结构及其典型碰摩部位。可见，转子与静子整体布局紧凑、部件

众多且特性差异显著，因此在服役期间易发生多种碰摩：（1）不同位置的碰摩，如静叶–动叶、

叶片–机匣、高/低压转子轴间以及篦齿密封组件之间的碰摩；（2）不同方向的碰摩，包括轴向

和径向。其中，叶片–机匣的径向碰摩是航空发动机最受关注的碰摩故障之一[93]。 

 

图 1.9 航空发动机结构及典型部位的碰摩 

1）不考虑叶片形变的转静碰摩模型 

由于不同部位结构件的力学特性差异显著，即使是同类碰摩故障，若发生位置不同，其转/
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静子间的力学行为与系统响应也会明显不同。根据转子与静子接触区域的范围，转/静碰摩可分

为三类：单点碰摩、局部碰摩和全周（或整周）碰摩。 

单点碰摩是指在旋转过程中，转子与静子仅在某一瞬时发生点接触的故障形式，其动力学

特征以碰撞–反弹式的冲击为主，类似于脉冲激励，模型示意图如图 1.10（a）所示。胡茑庆等

[94]利用圆盘与刚性顶杆构成的试验装置模拟此类碰摩，研究了动静件间“尖锐碰摩”的振动特征。

根据碰摩演化过程，将其严重程度划分为四个阶段：初始接触、早期尖锐碰摩、中期半尖锐碰

摩和晚期平钝碰摩。研究发现，早期阶段频谱中稳定出现转频的 1/3、2/3 等分数谐波，可作为

碰摩故障早期诊断的特征依据。 

局部碰摩是指在旋转过程中，转子与静子在某一个或几个局部区域发生连续或多点接触的

现象，模型示意图如图 1.10（b）所示。相较于单点碰摩，局部碰摩涉及摩擦力与碰撞力的耦合

作用，动力学行为更为复杂。姚红良等[95]采用 Riccati 传递矩阵法与 Newmark-β 法相结合的瞬

态传递矩阵法，建立了含非线性碰摩刚度的双跨转子系统局部碰摩动力学模型。研究表明，该

系统可呈现拟周期、混沌等丰富的非线性动力学现象，验证了所提方法在分析复杂非线性转子

系统碰摩故障中的有效性。此外，Torkhani 等[96]也针对轻度、中度和重度局部碰摩开展了数值

模拟与试验观测，进一步揭示了不同碰摩强度下的系统响应特性。 

全周碰摩（亦称同步全周碰摩或整周碰摩）是指转子在旋转过程中与静子沿整个周向持续

接触，且接触点随转子同步运动的碰摩形式，模型示意图如图 1.10（c）所示。马辉等[97]基于

接触力学理论，采用增广拉格朗日方法处理转定子间的接触约束，建立了整周碰摩有限元模型。

研究指出：在高转速下，系统在一个涡动周期内可出现多次碰撞反弹，轴心轨迹呈现类多边形；

法向碰摩力随转速和接触刚度的增大而显著增强；接触阻尼有助于快速衰减振荡碰摩力，促进

系统稳定；在不诱发反向涡动的前提下，增大摩擦系数可有效降低法向碰摩力；而在特定碰摩

刚度下，间隙大小对法向碰摩力影响甚微。值得注意的是，摩擦热效应对全周碰摩稳定性具有

重要影响。闻静等[98]以航空发动机单盘非线性转子为对象，建立了考虑摩擦热引起的热挠曲效

应的同步全周碰摩模型。结果表明：摩擦热导致碰摩区域温度呈非线性分布（径向升高、周向

对称）；当计入摩擦热效应时，同步全周碰摩发生的转速范围整体缩小，转子径向位移增大，系

统稳定性降低。这说明在高速转子设计中，忽略热效应可能低估碰摩风险。 

综上所述，从单点到局部再到全周碰摩，其力学机制由以冲击为主逐步过渡到摩擦–冲击

–热耦合的复杂非线性过程，系统响应也由简单的脉冲激励演化为包含分频、拟周期乃至混沌

的复杂动力学行为。 

上述文献多是针对转子系统碰摩的研究与讨论，Muszynska[99]指出，碰摩经常发生在密封

处，叶片–机匣碰摩情况相对较少，但是更加危险。Jiang 等[100]也表明密封处经常发生碰摩，
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而发生叶片–机匣碰摩的频率要低得多，但后者由于叶尖线速度更高，冲击能量更大，对转子

动力学也有很大影响，比前者更危险。 

   

（a）单点碰摩模型[94] （b）局部碰摩模型[95] （c）整周碰摩模型[97] 

图 1.10 不考虑叶片振动的转静碰摩模型 

2）考虑叶片形变的叶片–机匣碰摩模型 

在叶片–机匣碰摩建模中，研究重点在于考虑碰摩过程中叶片与机匣结构变形对碰摩力的

影响。基于准静态变形假设和能量守恒原理，Padovan 等[101]构建了弹性叶片–刚性机匣的碰摩

力学模型（模型示意图如图 1.11（a）所示），该模型通过势能法推导接触力，并首次系统分析

了单叶片或多叶片与刚性机匣发生碰摩时的非线性动力学行为。采用相似思路，Jiang 等[102]考

虑叶片旋转刚化效应对模型进行了扩展。马辉等[103]指出，实际航空发动机中机匣通常为薄壁结

构，具有显著弹性，因此将机匣的静变形效应纳入模型，提出了弹性叶片–弹性机匣的碰摩模

型（模型示意图如图 1.11（b）所示）。该模型基于 Jiang 等[102]早期工作的框架，但针对刚性机

匣假设的局限性进行了修正，明确考虑了机匣局部弹性变形对碰摩力的反馈作用，并通过试验

验证了模型的有效性。 

  

（a）弹性叶片–刚性机匣碰摩模型[101] （b）弹性叶片–弹性机匣碰摩模型[103] 

图 1.11 考虑叶片形变的叶片–机匣碰摩模型 

然而，碰摩本质上是高度非线性的动态过程。随着叶片–机匣系统柔度的提高，碰摩中两

者会产生显著振动变形，且该变形与碰摩力之间存在强双向耦合，致使基于准静态变形假设的

模型难以准确反映实际动力学行为。为此，诸多学者采用有限元等方法对叶片和机匣进行离散

化建模，结合线性或非线性的碰摩力模型（如基于接触动力学的罚函数法、拉格朗日乘子法或

增广拉格朗日方法），以更真实地模拟叶尖–机匣之间的动态接触行为。在此基础上，通过显式
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或隐式等数值积分求解该非线性系统，从而获得叶片–机匣系统在碰摩过程中的动态碰摩力以

及各部件的瞬态振动变形响应。 

Batailly 等[104]在研究叶片–机匣碰摩诱发的模态相互作用时，建立了二维有限元模型，其

中叶片盘与机匣均被离散化，并采用拉格朗日乘子法处理接触约束，以精确满足不可穿透条件，

模型如图 1.12 所示。Zeng 等[105]采用梁–壳–弹簧混合单元构建叶盘与机匣模型，结合中心差分

法和拉格朗日乘子法求解叶尖–机匣碰摩接触问题。柴象海等[106]则针对大涵道比涡扇发动机的

宽弦风扇叶片，建立了叶尖剐蹭的显式动力学分析模型。该模型采用罚函数法模拟叶片与机匣

之间的接触作用，并利用航空发动机剐蹭试验数据验证了计算精度，模型如图 1.13 所示。 

 

  

图 1.12 叶片和机匣的 2 维模型[104] 
图 1.13 基于显示动力学模拟的叶片–机匣碰摩

动力学模型[106] 

叶片–机匣碰摩模型建模方法优缺点对比汇总如表 1.4 所示。目前在叶片–机匣碰摩故障

建模方面，现有工作仍存在不足。具体而言，当前针对叶片–机匣碰摩的整机耦合振动研究存

在三方面关键局限：第一，多数模型难以准确刻画转子系统的陀螺效应以及轴–叶盘之间的复

杂动力学耦合特性，且普遍忽略轴承等非线性支承结构对系统响应的重要影响；第二，现有研

究多局限于不平衡力与碰摩力的单一或双重激励，系统性引入气动载荷等激励源的工作几近空

白；第三，在冲击与摩擦协同作用下，叶片极易产生局部损伤（如裂纹），但目前尚缺乏将叶片

结构损伤与碰摩动力学特性关联起来的统一分析框架。针对上述不足，本课题拟突破传统研究

范式，深度融合离心刚化、旋转软化及科里奥利力等旋转叶片特有的动态效应，构建涵盖气动

激励–叶片裂纹损伤–碰摩故障的多场耦合动力学模型，系统揭示其对整机振动响应的内在作

用机制与规律，为航空发动机的健康监测提供理论支撑。 

表 1.4 叶片–机匣碰摩模型建模方法优缺点对比 

模

型

类

型 

具体

类型 
核心原理 优点 缺点 文献 
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不

考

虑

叶

片

形

变 

单点

碰摩 

碰摩视为瞬时、无

持续接触的碰撞事

件，碰摩力短时脉

冲形式施加 

自由度少，可解析

或半解析求解；对

微弱初始接触敏

感 

忽略摩擦、粘滑、持续

接触等真实接触机制；

实际碰摩多为有限时间

接触，非理想脉冲 

[94] 

局部

碰摩 

用线性或非线性弹

簧–阻尼单元模拟

局部接触区的法向

恢复力与能量耗

散，常结合库仑摩

擦 

计算效率高，适合

系统级仿真；适用

于多工况覆盖分；

考虑了持续接触

情况 

接触区域理想化，缺乏

物理真实性；假设接触

发生在“点”或“固定

弧段”，无法描述接触位

置随涡动轨迹动态迁移 

[95][96] 

全周

碰摩 

假设转子与定子全

程接触，通过几何

间隙约束强制同步

运动，部分模型引

入摩擦生热导致的

热变形 

能模拟高转速稳

态碰摩：如多边形

涡动、同步全周摩

擦 

强假设限制适用性：“全

程接触”仅在特定转速

区间成立 

[97][98] 

考

虑

叶

片

形

变 

准静

态能

量法 

基于最小势能原

理，在给定接触位

移下求解静态平衡

构型，碰摩力由应

变能导出 

算成本低：无需时

间积分，适合参数

扫描；物理框架严

谨：能量守恒自然

满足 

忽略惯性项，无法捕捉

动态放大效应；不适用

于瞬态过程：如起飞/停

车中的加速度诱发剐蹭 

[101]-[103] 

 

动态

接触

动力

学 

采用有限元离散叶

片与机匣，通过罚

函数法或拉格朗日

乘子法处理接触，

用显式积分求解瞬

态响应 

高保真度：可精确

模拟复杂几何、材

料非线性、涂层失

效、局部塑性等；

可捕捉局部瞬态

振动形变 

计算极其昂贵；数值敏

感性高：罚函数法对罚

因子敏感，拉格朗日乘

子法导致鞍点问题难收

敛 

[104]-[106]  

 

1.3.2.2 含叶片–机匣碰摩故障的整机振动响应特征提取与诊断 

针对含碰摩故障的整机振动响应特征，众多国内外学者及工程技术人员进行了深入探究，

研究成果数量庞大且内容繁杂。根据是否考虑叶片结构，碰摩故障通常划分为不考虑叶片结构

的转–静子碰摩故障与考虑叶片结构的叶片–机匣碰摩故障。其中，叶片–机匣碰摩故障因叶

尖线速度高、冲击能量大、易引发局部结构损伤，其危害性显著更高。因此，下文将重点阐述

含叶片–机匣碰摩故障的整机振动响应特征。 

乔保栋等[107]指出，发生碰摩时，机匣加速度信号在时域上表现出明显的冲击性，且波形上

下不对称；经自相关处理后，信号周期性显著增强，频谱中高阶倍频分量（如 3 倍频、4 倍频）

明显突出，区别于常规不平衡等故障。陈果等[108]通过带机匣的航空发动机转子试验器，对“机

匣单点–转子全周”碰摩工况进行了试验与仿真分析，发现机匣振动加速度具有明显的周期性
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冲击特征，其冲击频率等于叶片通过频率（即旋转频率与叶片数的乘积）。在频谱高频段，可清

晰观测到叶片通过频率及其倍频成分；同时，由于碰摩强度受转子涡动调制，这些高频分量两

侧出现以旋转频率为间隔的调制边带。此外，在倒频谱中亦能识别出对应于旋转频率及其倍频

的倒频率成分。王海飞等[109]在此基础上，考虑了多叶片–圆盘耦合及多点间隙变化的影响，建

立了更精细的碰摩模型，其仿真结果与试验数据同样具有良好一致性，进一步验证了上述特征

的普适性。Wang 等[110]系统归纳指出，基于机匣加速度信号，碰摩故障的典型特征表现为“高

频叶片通过频率+转频调制边带+低频倍频增强+倒频谱周期性”的多域联合特征。其中，叶片

通过频率是区别于不平衡、不对中、轴承损伤等其他常见转子故障的关键判据。靳玉林等[111]

在双转子系统中进一步揭示，局部碰摩时除叶片通过频率外，其两侧还存在由高低压转子频率

构成的组合边频带；而全周碰摩则诱发由干摩擦引起的强烈自激振动，频谱成分极为复杂，包

含大量多倍频及组合频率。刘书国等[112]采用 LS-DYNA 隐式–显式耦合方法模拟高压涡轮叶片–

机匣碰摩过程，发现每次碰摩近似为瞬态冲击，碰摩结束后载荷迅速衰减，叶片主要以低阶固

有频率进行自由振动；碰摩瞬时叶尖应力最高，随后应力波沿叶高方向向叶根传播并逐渐衰减。

张俊红等[113]进一步引入封严涂层后证实，涂层可有效降低叶尖应力、碰摩力及机匣振动加速度

幅值；尽管峰值频率仍集中于叶片通过频率及其倍频，但随着侵入深度增加，高频段的加速度

幅值显著增大，表明涂层对高频能量的抑制能力有限。Sinha[114]指出，叶片–机匣碰摩并非简

单冲击，而是由高频轴向波、低频弯曲振动、扭转运动及巨大科里奥利力共同构成的多自由度

强耦合瞬态过程。其响应特征包括高频–低频相互调制、多次碰摩后趋于极限环振荡、预扭诱

导的拍振现象，以及作用于叶根的极端局部载荷，这些机制共同导致叶根高周疲劳与榫头微动

损伤。 

马辉课题组针对叶片–机匣碰摩故障开展了系统研究：在单叶片响应层面，马辉[115]发现：

低转速下，叶尖位移与脉冲碰摩力同步，卸载后呈现高频自由衰减振动；高转速时，由于惯性

效应，振动与加载不同步，表现出非线性滞后，且自由振动时间极短，系统迅速进入下一周期，

整体响应趋于低频化。同时，离心刚化效应显著抑制高转速下的叶尖位移幅值。在叶片局部非

线性特征方面，马辉[116]指出，碰摩导致叶片横向振动中出现明显的 2 倍频分量，这是摩擦力非

对称作用的典型标志；当碰摩刚度较大时，系统可能出现跳跃现象和多解共存；此外，碰摩还

可能诱发叶片弯曲与扭转模态之间的强耦合，导致频率或能量局域化。针对叶片–轮盘连接区域，

马辉[117]分析榫头结构在碰摩载荷下的动态响应，发现碰摩不仅引起叶片整体振动，更在榫头根

部产生显著应力集中，尤其在径向与切向碰摩力共同作用下，易诱发微动疲劳损伤，表明碰摩

响应需关注局部连接完整性。在整机耦合响应层面，马辉[118]建立轴–盘–叶片–机匣耦合模型，

证实碰摩能量可通过盘–轴路径传递，激发转子大幅涡动；机匣加速度信号中可清晰识别叶片通
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过频率，其幅值随碰摩深度非线性增长；同时，奇次谐波（如 3×、5×转频）在高转速区尤为突

出，反映系统非线性增强。进一步地，马辉[119]考虑机匣局部柔性后发现：碰摩力不仅取决于侵

入量，还受相对速度影响，导致碰摩过程中呈现冲击与滑移交替的复杂行为；机匣前缘因支撑

较弱，更易发生碰摩，其振动响应幅值显著高于后缘区域。在叶盘方面，马辉[120]揭示：碰摩可

激发叶盘行波振动，且当碰摩频率接近某一节径模态时，发生共振锁定，导致持续高幅振动，

对结构疲劳构成严重威胁。此外，马辉[121]早期工作即指出，碰摩响应包含丰富的超谐波、次谐

波及组合频率成分；当碰摩激励频率接近叶片固有频率时，易引发共振放大，导致振幅急剧上

升，凸显碰摩与结构模态相互作用的关键性。 

随着宽弦风扇叶片等复杂三维造型的应用，叶片几何参数对碰摩响应的影响日益凸显。陈

大玮等[122]通过参数化建模研究表明，叶根通流角可通过调节叶身长度来调整碰摩共振中心频

率；叶顶扭转角通过改变最小抗弯刚度方向，有效缩窄碰摩共振转速范围；相比前倾叶片，后

倾叶片具有更优的碰摩稳定性。Piollet 等[123]基于 NASA Rotor 37 模型对比不同扫掠形式，亦证

实后掠叶片可提升碰摩稳定性，而完全前掠叶片则降低系统稳定性，为气动–结构协同设计提

供重要参考。Kang 等[124]通过四叶片试验台研究发现，叶片与机匣之间可呈现多种摩擦形式（如

轻擦、重刮、粘滑），不同形式对应不同的接触位置；参与摩擦的叶片数量直接影响转子系统的

运动平稳性，并据此提出基于应变信号的定量指标以识别摩擦叶片。 

Legrand 等[125]在研究二维叶盘–机匣结构的模态相互作用时指出：当叶片与机匣发生持续

碰摩接触（而非瞬时冲击）时，振动能量可通过接触界面在转子与静子之间双向传递，从而激

发一种特殊的节径型耦合振动，即所谓“模态耦合作用”。该现象的本质是：当叶盘某一节径模

态频率与机匣对应周向模态频率在旋转坐标系下接近或重合（即满足行波速度匹配条件）时，

系统发生共振耦合，导致能量持续从转子向静子（或反之）转移，此类耦合可使原本稳定的模

态失稳。进一步地，Legrand 等[126]基于四自由度叶盘–机匣模型的时域仿真发现，碰摩系统的

耦合振动响应并非必然发散，而是存在三种典型演化形式：衰减、持续和发散。其最终状态取

决于系统参数（如间隙、摩擦系数、阻尼）与运行条件（如转速），如图 1.14 所示。曾振坤等[127]

针对航空发动机增压级建立了考虑转–静耦合的 4 自由度动力学模型，通过数值仿真发现：转

静耦合振动失稳通常发生在某一特定转速区间内，而非全转速范围。该失稳区间与叶盘和机匣

的固有频率、节径数及碰摩刚度密切相关；当转速使得叶盘前行波频率与机匣后行波频率接近

时，系统易发生反向涡动耦合，引发振动幅值急剧放大。这一结论与 Legrand[125]提出的“行波

速度匹配”机制一致，进一步验证了模态耦合是导致局部高振幅甚至结构失效的关键机理。 

上述关于叶片–机匣碰摩故障振动响应特性的研究，为碰摩故障的识别与诊断提供了重要

的理论依据和特征参考，上述文献中指出碰摩故障的响应特征如表 1.5 所示。在实际碰摩过程

中，叶片的动态响应不仅受碰摩力激励，同时也会通过接触反作用力显著影响碰摩过程本身，
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形成强烈的双向耦合效应。因此，综合考虑叶片振动响应与机匣振动响应的协同特征，而非孤

立分析单一部件的信号，将更全面地揭示碰摩故障的内在机制，从而更有效地提取敏感、可靠

的故障特征，提升诊断的准确性与鲁棒性。 

 

   

（a）衰减振动 （b）发散振动 （c）持续振动 

图 1.14 叶片–机匣碰摩系统的 3 种耦合振动形式[126] 

表 1.5 叶片–机匣碰摩故障振动响应特性统计表 

特征类别 具体响应特征 文献 

时域特征 

周期性冲击脉冲（周期=1/转频） [108] [110] 

波形上下不对称 [107] 

叶片碰摩后自由衰减振动（以叶片低阶固有频率） [112] 

高转速下振动与碰摩力不同步（非线性滞后） [115] 

多次碰摩后趋于极限环振荡 [114] [126] 

频域特征 

叶片通过频率在高频段显著突出 [108] [110] [118] 

叶片通过频率的高阶倍频随侵入深度增大而增强 [113] [118] 

低频段 2×、3×转频分量显著增强（2×> 1×） [110] [116] 

高转速区奇数次谐波（3×,5×…）突出 [118] 

双转子系统中出现高低压转频组合频率 [111] 

超谐波、次谐波及模态组合频率 [121] 

时频特征与变换域特

征 

倒频谱中出现 1/fr,2/fr 等频率成分（fr 为转速频率） [108] [110] 

自相关处理后周期性显著增强 [107] 

叶盘行波振动及节径模态共振锁定 [120] 

局部结构响应特征 

碰摩瞬时叶尖应力最高，应力波沿叶高向叶根传播 [112] 

榫头根部显著应力集中，易诱发微动疲劳 [117] 

后倾/后掠叶片比前倾/前掠更稳定 [122] [123] 

封严涂层降低碰摩力与加速度幅值，但对高频抑制

有限 
[113] 

1.3.2.3 叶片–机匣碰摩故障模拟试验器 

叶片–机匣碰摩故障模拟试验器的发展历程如表 1.6 所示。早期的碰摩试验通常将叶片和
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机匣分别简化为摆臂和平板结构；随后，研究者采用将叶片简化为矩形梁的转子–叶片系统，

在较低转速范围（1000r/min-2000r/min）内开展碰摩试验；此后，逐步引入更接近真实构型的

叶片，并在更高转速范围（20000r/min-58500r/min）下进行试验。在此基础上，进一步发展出

多级转子–叶片试验器、包含发动机典型结构的叶片–机匣碰摩试验器，以及双转子叶片–机

匣碰摩试验器等更为复杂和贴近工程实际的试验平台。 

当前叶片–机匣碰摩研究中，以双转子构型为代表的高保真试验平台在工程代表性方面已

达到较高水平，能够有效复现航空发动机中由多转子耦合、弹性支承、小间隙设计及复杂激励

源共同作用下的碰摩动力学行为，并观测到包括组合频率、调制边带等在内的丰富非线性响应

特征。然而，这类平台普遍存在参数高度耦合、初始装配状态难以精确复现、关键物理量（如

瞬时碰摩力、叶片局部应力）难以直接测量等问题，导致其在碰摩机理的系统性、可重复性研

究方面受到显著制约，难以实现对单一影响因素的独立调控与定量分析。针对这一“高保真但

低可控”的困境，本文提出并研制了一种兼具工程代表性与科研可控性的叶片–机匣碰摩专用

试验平台。该平台在保留航空发动机典型结构特征的基础上，通过模块化架构与高精度执行机

构，实现了对碰摩力的精确控制。尤为关键的是，平台集成了多项高精度传感功能：在叶片根

部布置应变片以实时获取叶片动态应力；在碰摩结构中嵌入三轴压电式力传感器以直接测量法

向与切向瞬时碰摩力；同时，在机匣外壁及轴承座处布设高灵敏度加速度计，同步采集机匣与

轴承座的振动响应。其核心目标在于弥合高度简化模型与全尺寸发动机试验之间的鸿沟，为深

入揭示叶片–机匣碰摩的非线性动力学机制、构建高鲁棒性故障特征提取方法提供兼具科学严

谨性与工程实用价值的先进试验支撑。 

表 1.6 叶片–机匣碰摩故障模拟试验器发展 

试验器 

类型 
图片 特点 文献 

单摆叶片

–平板机

匣试验器 

 

叶片以悬臂梁或摆臂形式固定，不旋转；机匣简

化为刚性平板，实现“定点碰摩”；用于研究接

触力与侵入深度之间的非线性关系；试验在低速

或静态条件下进行，便于高精度力测量 

[128] 

旋转叶片

–半圆弧

机匣试验

器 

 

转子盘上安装单片或少量矩形截面叶片；机匣采

用可调刚度的半圆弧形碰摩环，通过连接钢梁调

节等效刚度；通过控制初始间隙，可实现轻微/

严重碰摩工况切换 

[103] 
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旋转叶片

–半圆弧

机匣-长转

轴试验器 

 
系统包含柔性长转轴、刚性盘、支承轴承及半圆

弧机匣；工作转速可高于一阶临界转速 
[129] 

4 叶片–

机匣碰摩

试验器 

 

转子盘上均匀布置 4 片真实几何叶片；用于验证

多叶片参与碰摩时的动力学行为（如间歇碰摩、

连续剐蹭）；试验聚焦于升速过程中多叶片碰摩

现象的定性演化 

[124] 

大尺寸–

多叶片–

机匣碰摩

试验器 

 

叶片数量更多、尺寸更大，更贴近真实压气机级；

机匣具备涂层；配备多类型传感器（三轴力传感

器、加速度计、应变片、热电偶）；可精确记录

碰撞时刻、接触力、温升及结构响应 

[110] 

多级转子

叶片–机

匣试验器 

 
包含多个转子级，结构耦合复杂；目标是识别特

定级叶片故障引起的局部碰摩特征 
[130] 

超高转速

叶片–机

匣碰摩试

验器 

 
工作转速达 20000rpm 及以上（接近真实航空发

动机转速） 
[131] 

考虑航空

发动机转

子结构特

征的叶片

–机匣碰

摩试验器 

 

系统集成典型航空发动机要素：弹性支承、滚动

轴承非线性、多支点、装配间隙；可研究小间隙

设计下由热膨胀、离心变形引发的碰摩机制 

[132] 

内外双转

子叶片–

机匣碰摩

试验器 

 
同时包含高压转子与低压转子，可独立旋转；碰

摩通常发生在低压转子叶片与机匣之间； 
[111] 
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1.3.3 叶片裂纹–碰摩复合故障建模与诊断研究现状 

1.3.3.1 叶片裂纹–碰摩复合故障动力学建模 

在叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的动力学建模研究领域，现有文献仍较为有限。针对这一

复合故障问题，Tang 等[133]提出了一种复合故障建模方法。该方法基于欧拉–伯努利梁理论对

旋转叶片进行建模，并将机匣简化为单自由度质量–弹簧–阻尼系统；在此基础上，分别构建

了由裂纹和碰摩故障引入的附加效应矩阵，即非线性裂纹刚度矩阵与碰摩刚度矩阵。同时，模

型充分考虑了高速旋转带来的动力学效应，包括离心强化与自旋软化等旋转效应矩阵。进一步

地，作者建立了适用于含裂纹叶片的修正碰摩力模型，该模型综合考虑了气动载荷、裂纹引起

的径向刚度退化以及接触侵入深度的动态变化。研究表明：一方面，随着转速或裂纹深度的持

续增加，碰摩现象显著加剧，具体表现为碰摩发生间隔缩短、碰摩位移幅值增大；另一方面，

裂纹的存在会促使碰摩提前发生，即在较低转速下即可诱发碰摩行为。在此基础上，Tang 等[134]

进一步系统探讨了裂纹参数（如裂纹深度与位置）及碰摩相关因素对复合故障响应的影响规律。

结果表明：随着裂纹深度的增加或裂纹位置向叶根方向靠近（即裂纹距固定端距离减小），碰摩

强度趋于增强；其中，裂纹深度对碰摩变形的影响程度通常大于裂纹位置。然而需特别指出的

是，在某些特定工况下（如接近系统共振区域时），叶片的共振效应可能显著改变上述影响趋势，

甚至导致原有规律失效。 

总的来看，目前关于叶片裂纹与碰摩复合故障的研究仍显严重不足。现有文献在模型仿真

方面存在明显局限，机匣通常被简化为单自由度质量点模型，叶片则多采用欧拉梁模型，难以

真实反映叶片与机匣之间的复杂耦合振动行为。同时，现有研究尚未深入揭示二者在复合故障

下的动态响应特性，亦未建立有效的振动诊断指标体系。 

1.3.3.2 含叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的响应特征 

目前，针对叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的诊断研究仍较为匮乏。Tang 等[133]针对该问题

提出了一种新型复合故障建模方法，建立了含横向裂纹的旋转叶片–机匣碰摩动力学模型，并

深入分析了动态工况下裂纹叶片的碰摩响应特性。研究结果表明：随着裂纹深度的增加，碰摩

现象显著加剧，具体表现为碰摩间隔缩短、叶片位移振幅增大；同时，随着碰摩程度的增强，

系统响应频谱中不仅出现更多与叶片固有频率相关的倍频成分，还呈现出明显的调制与混频特

征。在另一项研究中，Tang 等[134]进一步系统考察了裂纹参数（如深度与位置）及碰摩条件对

复合故障响应的影响规律。结果表明：裂纹越深、位置越靠近叶根（即距固定端越近），碰摩效

应越剧烈；其中，裂纹深度对碰摩变形的影响程度总体上大于裂纹位置。上述工作为叶片裂纹

–碰摩复合故障的机理认知与特征提取提供了理论参考。然而，相关模型多基于简化假设（如

机匣简化为单自由度系统、叶片采用欧拉梁模型），且缺乏充分的试验验证，尚未建立面向工程
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应用的可靠诊断指标体系。因此，在试验验证、高保真建模及故障特征量化等方面，叶片裂纹

–碰摩复合故障的诊断研究仍有较大完善空间。 

1.3.3.3 叶片裂纹–机匣碰摩复合故障模拟试验器 

目前，针对叶片裂纹–碰摩复合故障模拟的整机试验器尚未有专门的设计与制造，但现有

试验器已基本具备开展此类故障模拟的能力。例如，已有的航空发动机典型结构模拟试验器已

配备轴承、机匣、转轴、涡轮盘和压气机盘等关键部件。然而，仍需进行若干针对性的改进设

计，包括：可拆装的独立叶片盘组件、旋转叶片气流激励装置、旋转叶片应力测量装置、机匣

加速度信号测量装置以及碰摩力测量装置等。 

1.3.4 整机动力学建模研究现状 

航空发动机整机动力学建模是开展含裂纹叶片–碰摩复合故障整机动力学研究的基础。常

用的整机建模方法包括传递矩阵法、模态综合法和有限元法。 

1.3.4.1 传递矩阵法 

早期，传递矩阵法因其编程简便、计算效率高、对硬件要求低等优点，被广泛应用于转子

系统动力学建模。在此基础上，国内外学者发展出多种改进形式，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 等[135]优化了传统方法中临界转速的迭

代策略，显著提升了含阻尼或交叉耦合刚度系统的收敛精度与稳定性；Gupta 等[136]利用该方法

分析了带中介轴承的双转子试验器的临界转速与不平衡响应；Lee 等[137]建立了非线性转子–轴

承系统的传递矩阵模型，成功求解了稳态响应与轴心轨迹；Varney 等[138]引入复坐标重构状态变

量，提出复传递矩阵法，大幅提高了计算效率与特征值求解精度。 

国内学者在整机动力学建模方面也开展了系统研究。北京航空航天大学晏砺堂等[139]将传递

矩阵法推广至复杂转子系统，提出子结构传递矩阵法，用于分析含非线性阻尼器的双转子系统

动力特性；南京航空航天大学黄太平等[140]针对多转子耦合问题，发展了传递矩阵–阻抗耦合法

和分模态综合法等子系统集成策略；西北工业大学顾家柳等[141]提出传递矩阵–直接积分法，实

现了发动机整机在突加、稳态及瞬态不平衡激励下的动力响应计算。此外，为提升方法的通用

性与数值稳定性，多位学者对整体建模框架进行了改进。洪杰等[142]在传统传递矩阵基础上引入

整体传递系数法，通过仅以位移为状态变量，有效避免了高阶模态下因力项过大导致的数值病

态问题；蒋书运等[143]应用整体传递矩阵法对航空发动机系统进行建模，通过引入耦合矩阵处理

转子–机匣连接，解决了传统子结构法难以编制通用程序的难题；庞辉等[144]将 Riccati 变换引

入整体传递矩阵法，将边值问题转化为初值问题，显著提高了高阶临界转速计算的数值稳定性
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与精度；杨建刚等[145]提出一种基于参数匹配的改进传递矩阵法，将系统划分为多个子系统，在

结合面处施加位移与力的协调条件，有效克服了传统方法在处理多跨、多转子系统时易出现的

数值溢出与振型畸变问题。 

1.3.4.2 模态综合法 

模态综合法的核心思想是“分解—简化—重构”：将复杂结构划分为子结构，保留各子结构

的低阶主导模态，再通过界面位移协调与力平衡条件集成为整体降阶模型，在保持精度的同时

大幅降低自由度和计算成本。然而，其精度高度依赖于子结构间的耦合处理，若界面条件建模

不当，易引入较大误差。根据子结构边界条件的不同，模态综合法主要分为两类：自由界面法，

即子结构边界保持自由；以及固定界面法，即边界坐标被完全约束。在此基础上，该方法不断

演进。Hasselman 等[146]针对含阻尼且无法经典解耦的系统，提出了复模态综合法，通过引入复

特征值与复模态向量，有效处理非对称质量、刚度或阻尼矩阵问题。Benfield 等[147]则发展了组

件模态替代法，将系统分为主结构与分支子结构，分支子结构的运动通过约束模态或自由模态

描述，并可通过引入等效界面刚度与惯性载荷提升精度；该方法特别适用于具有大量界面自由

度的结构（如壳体有限元模型），但若截断模态数量不足或界面载荷未考虑，仍可能影响精度。 

在国内，模态综合法也得到了深入研究与拓展。王建军[148]基于参数混合思想，提出了模态

–物理–阻抗三参数混合动态子结构综合法，允许不同子结构分别采用模态、物理（如有限元）

或阻抗参数建模，并通过统一的坐标变换实现系统集成，兼具灵活性与通用性，适用于大型复

杂结构的动力学分析。欧园霞等[149]将模态综合法与有限元法结合，对含转子–支承–静子的整机

系统进行动力学分析，计算临界转速及稳态/瞬态响应，并采用复模态综合法处理转子与静子间

的非对称耦合振动。此外，孟光等[150]针对试验模态综合中界面信息缺失的问题，提出引入虚拟

单元，通过参数优化确定其动力学特性，并融合试验模态数据与有限元模型，显著提升了混合

建模的精度与可靠性。 

1.3.4.3 有限元法 

随着计算机技术的发展以及以有限元法为核心的商用软件（如 ANSYS、NASTRAN 等）日

益成熟，有限元法已成为航空发动机整机动力学建模与分析的主流手段。根据单元类型的不同，

整机建模主要采用梁单元和实体/壳单元两类策略。 

很多研究学者采用梁单元构建转子–支承–静子耦合系统，代表性工作有：陈果等[151]-[153]

基于 Timoshenko 梁理论建立转子与静子的有限元模型，采用集中质量法模拟支承结构，并结合

Newmark-β 法与翟方法求解非线性动力响应；该框架不仅可计算整机模态、临界转速及稳/瞬态

不平衡响应，还可有效模拟转子不对中、叶片–机匣碰摩、轴承间隙等典型非线性故障，形成

了较为完整的整机动力学分析体系。为更精确刻画复杂几何与局部结构效应（如锥形鼓筒、法
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兰连接、盘轴过渡区等），三维实体单元或壳单元建模逐渐成为有效方法。北京航空航天大学洪

杰、马艳红、张大义等系统开展了航空发动机整机三维建模方法研究 [154]-[158]：他们基于

NASTRAN 平台，采用实体单元建立了多种型号发动机的整机有限元模型，深入分析了支承动

刚度、盘轴耦合、离心预应力及转-静子耦合对系统动力特性的影响；通过对比静刚度与动刚度

模型，揭示了支承动态特性对临界转速偏移的作用机制；并进一步阐明了包含完整静子–支承

–转子链路的整机模型相较于简化支承–转子模型在反映耦合振动方面的必要性，提出了适用

于工程实践的整机临界转速判别准则。哈尔滨工业大学曹登庆等[159]建立了双转子试验器，研究

了定点碰摩故障中的能量耗散特性。南京航空航天大学罗贵火进行了多项整机建模研究[160][161]，

系统开展了某型反向旋转双转子航空发动机的整机有限元建模与振动特性分析，所提方法经与

传递矩阵法及整机试验结果对比，验证了其准确性与工程适用性。在试验验证与混合建模方面，

陈果团队[162][163]对带机匣双转子试验器开展测试，结合有限元仿真辨识了静子支承的静/动刚度

特性，并发展了半实物仿真建模方法，提升了模型与物理系统的对应性。沈阳航空航天大学王

克明开展了涡喷发动机整机动力特性研究[164][165]，建立了带圆筒机匣的双转子有限元模型，定

量分析了将转子–机匣系统拆分计算所引入的误差，指出其主要源于未考虑支承间刚度耦合效

应，强调了整机耦合建模的必要性；相关工作还涉及温度场对静子结构动刚度及转子临界转速

的影响分析。沈阳发动机研究所冯国全等[166]基于 MSC.NASTRAN 构建反向旋转双转子系统模

型，对其振动特性进行了仿真与试验对比，验证了模型有效性。海军工程大学孟照国等[167]采用

壳单元模拟机匣，分析了机匣质量参数对整机振动特性的影响。 

国外众多学者对航空发动机整机建模开展了深入研究。自 20 世纪 80 年代起，通用电气、

罗罗、普惠等航空发动机制造商已针对 BR715、EJ200 等型号开展整机建模、台架试验及模型

修正工作[168]。学术层面，Moore 等[169]采用实体单元对大型工业涡轮压缩机进行整机动力学分

析；Marc-Antoine B 等[170]针对机匣法兰螺栓连接，建立了考虑接触非线性的有限元模型，其非

线性动态响应与试验吻合良好，适用于机匣结构早期设计阶段；Meguid 等[171]则利用 LS-DYNA

对风扇叶片鸟撞问题开展显式动力学仿真，分析了非线性瞬态冲击响应。综上，有限元法凭借

其对复杂几何、材料非线性及多物理场耦合的良好适应性，已成为航空发动机整机动力学建模

不可或缺的工具。未来趋势将更加注重高保真建模、高效降阶以及模型–试验闭环验证体系的

构建。 

上述三种整机动力学建模方法的优缺点如表 1.7 所示。总之，传递矩阵法降低了转子振动

特性求解的复杂度，具备编程简洁、运算规模较小、速度较快等优点，适用于转子系统整体建

模。然而，在考虑支承系统、连接等结构时，分析难度较大。模态综合法在降低计算内存需求

和保持较高计算精度方面表现优异，但编程和数值求解较为复杂，且子结构连接处理不当可能
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引发整体分析误差。虽然三维实体有限元法能考虑复杂结构的局部细节，但应用于航空发动机

整体动力学建模时，自由度过大可能导致计算量激增、运算速度放缓，同时针对滚动轴承、挤

压阻尼器等非线性支承的实体有限元建模存在困难。采用梁单元构建转子和静子结构有限元模

型，集中质量法建立支承结构模型，利用 Newmark-β 法和翟方法进行求解，可实现整机动力特

性求解、非线性故障模拟，且计算量小、速度快。然而，有限元梁单元模型在模拟叶片、机匣

等结构时，难以反映其真实振动状况。 

因此，本课题选用连续体梁单元建立叶片模型，有限元梁单元建立转子模型，有限元壳单

元建立机匣模型[172]，集中质量法构建转盘与支承结构模型，并运用 Newmark-β 法和翟方法进

行数值积分。该方法在保证计算速度和求解精度的同时，能有效应地反映出叶片、机匣的真实

振动情况，并且可以很好地应对叶片裂纹故障、碰摩故障、滚动轴承支承及挤压阻尼器支承等

强非线性问题 

表 1.7 整机动力学建模方法优缺点 

方法 基本原理 优点 缺点 适用场景 文献 

传递

矩阵

法 

将转子系统

离散为若干

轴段单元，通

过状态向量

递推建立整

体动力方程；

适用于链式

结构 

编程相对简单；计算规

模小、速度快；对硬件

要求低；特别适合长轴

类转子系统；易于处理

多跨、多盘结构 

难以准确考虑支承

周围结构的柔性影

响；处理非链式结

构困难；高速旋转

下易出现数值不稳

定；难以集成非线

性接触/间隙等局部

效应 

初步设计阶段

临界转速估算；

线性多转子系

统稳态响应分

析；参数化研究

与快速迭代 

[135]- 

[145] 

模态

综合

法 

将系统划分

为若干子结

构，分别进行

模态缩减（保

留低阶模

态），再通过

界面协调条

件集成为降

阶整体模型 

在保持较高精度的同时

显著降低自由度；可灵

活组合不同建模方式；

适用于大型复杂系统

（如含机匣、附件）；支

持子结构并行建模与重

用 

子结构界面处理不

当会引入显著误

差；模态截断可能

丢失重要高频信

息；编程与接口实

现复杂；固定/自由

界面选择影响精度

与效率；对强非线

性系统适用性有限 

含复杂静子结

构的整机系统

（如带机匣、附

件）；需结合试

验模态数据的

混合建模；大型

系统降阶与子

结构复用 

[146]- 

[150] 

有限

元法 

将连续体离

散为有限个

单元，直接建

立大规模质

量–阻尼–

刚度矩阵系

统 

何适应性强，可精确模

拟复杂结构（如锥形轴、

法兰、叶片、机匣）；支

持非线性、接触、热–

力耦合等多物理场分

析；商用软件成熟

（ANSYS、NASTRAN

等）；可直接用于整机振

模型自由度高，计

算资源消耗大；整

机实体模型常因局

部细节导致模态混

杂，难以提取关心

的全局振型；直接

求解非线性瞬态响

应耗时；对动刚度、

高保真整机动

力学分析；转–

静子耦合振动、

碰摩、不对中等

非线性故障仿

真；临界转速精

细计算、瞬态响

应、鸟撞等显式

[151]- 

[171] 
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动、碰摩、鸟撞等故障

仿真 

轴承非线性等需额

外建模 

动力学问题 

1.3.5 问题的提出 

（1）目前针对叶片裂纹与机匣碰摩复合故障的动力学建模研究仍较为匮乏，对两类故障之

间相互作用的内在机理尚不清晰。现有研究多聚焦于单一故障（如叶片裂纹或碰摩故障）的力

学特性分析与动力学建模，普遍未考虑两种故障之间的耦合效应，尤其缺乏对二者关键影响因

素相互作用机制的深入探讨。因此，构建高保真、可靠的叶片裂纹–机匣碰摩复合故障动力学模

型具有重要的理论价值与工程意义。 

（2）针对含叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的航空发动机整机动力学建模研究仍较为稀缺。

现有工作大多基于简化转子系统或局部结构模型，往往忽略了支承系统的非线性特性、机匣的

柔性变形以及叶片–盘–轴之间的多场耦合效应等关键物理机制。这类简化虽在一定程度上便于

理论分析，却难以真实、全面地再现航空发动机在复合故障工况下复杂的整机振动响应特性。

其结果不仅限制了对故障演化与耦合机理的深入理解，也严重制约了高置信度、高精度故障诊

断理论与方法的发展与工程应用。因此，亟需构建一个能够集成航空发动机关键部件（如转子、

机匣、支承结构）并有效融合叶片裂纹与机匣碰摩复合故障特征的高保真正整机动力学模型。

此类模型将为揭示复合故障下的非线性动力学行为、提升故障辨识能力以及支撑故障诊断系统

的开发提供重要的理论支撑与技术基础。 

（3）在故障模拟试验方面，现有试验平台普遍存在整机构型简化过度的问题，往往缺乏典

型航空发动机的关键结构特征，例如机匣结构、滚动轴承支承系统、以及涡轮/压气机盘–轴之

间的复杂连接形式等。此外，大多数试验装置仅针对单一故障模式（如叶片裂纹或转子–机匣碰

摩）进行孤立模拟，未能充分反映多种故障共存时的耦合效应与交互机制。尤为突出的是，目

前尚缺乏在具备完整“转子–支承–机匣”一体化构型的整机级试验器上开展叶片裂纹与机匣动态

碰摩复合故障的协同试验研究。这种试验条件的局限性，导致所获得的故障响应数据与真实航

空发动机在实际运行中表现出的复杂动力学行为存在显著偏差，难以有效支撑高置信度故障诊

断模型的验证与工程应用，严重制约了从实验室研究向工程实践的转化。 

（4）在叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的诊断研究中，现有诊断技术大多脱离航空发动机整

机系统的实际构型与动力学背景，未能充分考虑故障激励在整机结构中的传播路径、能量传递

特性以及多部件之间的动态耦合响应机制。此外，许多现有方法高度依赖侵入式测试手段（如

接触式应力传感器需要粘贴在叶片上、叶尖定时测量系统需要机匣开孔等），这类技术通常需要

对发动机本体或测试系统进行结构性改造，不仅实施难度大、成本高，更关键的是，在实际运

行中可能破坏航空发动机结构的完整性与密封性，带来安全隐患，难以满足工程应用中对高可
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靠性与非干预性的要求。因此，亟需发展一种基于非侵入式测量策略的故障诊断方法，充分利

用航空发动机在实际运行中易于获取的外部振动信号（如轴承座或机匣上的加速度响应），通过

深入挖掘其蕴含的故障特征信息，构建能够有效识别和表征叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的智能

诊断框架。这一方向不仅契合航空发动机健康监测的实际需求，也为推动高置信度、可工程化

部署的故障诊断技术提供了重要突破口。 

1.4 本文主要研究内容及章节安排 

本文的总体框架如图 1.2 所示，主要研究内容如下： 

第一章为绪论，本章立足航空发动机安全运行的重大工程需求，系统阐述课题的研究背景

与工程意义。在全面综述国内外叶片裂纹–机匣碰摩复合故障整机振动分析与试验研究现状的

基础上，重点剖析当前在整机动力学建模、复合故障耦合机理、高保真试验平台构建及故障诊

断指标体系等方面的关键瓶颈与科学问题。针对现有研究中缺乏多结构耦合高保真模型、对复

合故障能量传递路径认识不清、尚无同步复现多场激励的试验平台等不足，凝练出本研究拟解

决的核心科学问题与关键技术挑战，并据此提出主要研究内容与技术路线。 

第二章开展含叶片裂纹–碰摩复合故障的整机动力学建模仿真研究。聚焦航空发动机关键

部件耦合动力学行为的高精度建模需求，综合考虑叶片、轴承、机匣、转子等结构以及叶片裂

纹、叶片–机匣碰摩及其复合故障等多源强非线性因素，采用多类型单元混合建模策略（包括

梁单元、壳单元、集中质量单元等），并结合显式–隐式混合的数值积分方法（Newmark-β 法

与翟方法），构建“多类型单元混合–显隐式结合”的航空发动机整机仿真模型。通过优化模型

参数与求解策略，实现对局部非线性行为与全局动力学特性的精准刻画，为整机振动分析提供

坚实的算法基础。 

第三章聚焦带机匣转子试验器的整机动力学建模与模型验证。基于第二章提出的建模方法，

本章的主要目标是完成试验器平台的精细化建模与验证。研究内容涵盖部件级模型的建立与修

正，以及整机试验模态的获取与对比。通过对比仿真与试验模态的频率一致性及振型相关性，

对模型参数进行迭代优化，建立一个能够准确反映试验器动力学特性的验证模型。该环节不仅

是对建模方法的考核，更为后续机理分析与诊断研究提供了可靠的仿真与试验基准。 

第四章开展裂纹–碰摩复合故障整机振动机理分析与试验验证。本章旨在揭示复合故障工

况下整机的非线性演化规律。研究目标为阐明裂纹与碰摩的耦合作用机制及其对整机振动响应

的调制规律。重点分析不同故障强度、转速及接触状态下的振动特征演变，明确复合故障与单

一故障在能量传递路径、频谱分布上的本质区别。通过集成气流激励、应变测量与可调碰摩加

载的整机试验平台，开展多工况仿真与试验对比，验证所揭示机理的正确性，为诊断方法开发

提供理论依据。 
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第五章聚焦裂纹–碰摩复合故障的特征提取与智能诊断方法研究。针对早期复合故障特征

微弱、难以识别的工程难点，本章的核心目标是建立基于机匣响应的高灵敏度诊断指标体系。

针对早期裂纹故障，研究目标在于构建能够有效放大刚度弱化效应的转速域调制强度指标；针

对早期碰摩故障，研究目标在于开发融合智能算法的微弱特征增强技术。通过融合机匣与轴承

座多源振动信号，设计并验证复合故障诊断指标，实现对早期故障的精准识别与严重程度评估，

确保方法在复杂工况下的鲁棒性与工程适用性。 

第六章总结与展望。对本文的研究工作进行总结，并对进一步相关研究进行展望。 

 

图 1.15 论文的总体研究内容 
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2 第二章 含叶片裂纹–碰摩复合故障的整机动力学模型 

2.1 引言 

本章节聚焦航空发动机关键部件耦合动力学行为的高精度建模，融合多源强非线性因素（叶

片、轴承、机匣、转子、叶片裂纹故障、叶片-机匣碰摩故障及叶片裂纹-机匣碰摩复合故障等），

采用多类型单元混合动力学建模，基于显隐式结合的数值积分方法，构建“多类型单元混合–

显隐式结合”航空发动机整机仿真模型，兼顾整机动力学模型仿真计算速度与仿真精度，为航

空发动机整机动力学仿真分析奠定核心算法基础。 

2.2 叶片–盘–轴系统动力学建模 

2.2.1 单叶片动力学建模 

针对单叶片动力学建模，采用了如下假设：①材料假定为各向同性，本构关系满足胡克定

律；②叶片根部完全刚性约束。 

叶片在实际工况中同时承受高转速离心力、气动载荷及振动激励等多物理场耦合作用。为

准确表征其动态响应特性，本节将叶片简化为悬臂 Timoshenko 梁模型，基于 Hamilton 变分原

理，采用能量法推导其在多载荷激励下的运动微分方程；随后通过 Galerkin 法对方程进行离散，

得到系统的质量矩阵、刚度矩阵、阻尼矩阵、科氏力矩阵及外激励向量的完整矩阵形式，为后

续模态与振动特性分析奠定理论基础。如图 2.1 所示，将旋转叶片简化为一个柔性悬臂梁，与

半径为 dR 的刚度轮盘固定连接，轮盘旋转角速度为 ，O,X,Y,Z 为全局坐标系（X 为轴向、Y 为

水平方向、Z 为垂直方向），or,xr,yr,zr 为旋转坐标系，ob,xb,yb,zb 为叶片局部坐标系，其中 xb沿着

叶片长度方向，yb沿着叶片厚度方向，zb沿着叶片宽度方向， bu 、 bv 、 bw 分别是叶片在叶片坐

标系中的径向、周向、轴向位移。 

wb

ub

vb

Ob

zb

xb

yb

轮盘

ω

 

Or

zr

xr

yrO

Z

X

Y
Or

zr

xr

yr

Ob

zb

xb

yb

Rd

Pb 

Pb

br

 

图 2.1 旋转单叶片示意图 

叶片上任意一点 bP 的位移在旋转坐标系中可以表示为： 
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bP b bP b

0 bP b bP b

bP b bP b

d d

r b

R x u R x u

y v y v

z w z w

+ + +     
     

= +  = + = +
     
     +     

r r r  （2.1） 

其中， bPx 、 bPy 、 bPz 分别为叶片局部坐标系中沿着叶片长度方向、厚度方向以及宽度方向的坐

标。 

考虑叶片在弯曲变形中的剪切效应，叶片采用 Timoshenko 梁进行模拟，如图 2.2 所示， b

是叶片在局部坐标系中的截面转角。叶片上点 bP 在整体坐标系中的位移向量可以表示为： 

 
( ) ( )

( ) ( )

Pb Pb

bP Pb

Pb

bP bP bP

bP bP bP

d b b

b

b

d b b b

d b b

bP

b

b

cos sin 0

sin cos 0

0 0 1

cos sin

= sin cos

R x u y

y v

z

R x u y v y

R x u y v y

z

w

w

  

 

  

  

− + + −  
  

=
  
     

 + + − − +
 

+ + − + + 
 
 + 

+

+

r

 （2.2） 

其中， 为轮盘的旋转角位移， t = 。 

由于叶片在旋转过程中，其摆动方向运动对叶片振动影响较小，所以本节只考虑叶片旋转

过程中的径向和横向（弯曲方向）运动，令 bbP 00z w= =； 。 

叶片在旋转过程中，其动能 Tb可以表示为： 

 
b

b

bP bP bP bP

2

b
0

bPb

1 1 1
d d d d

2 2 2

L
T T

A
T m m A x= =  =    r r r r r  （2.3） 

其中， b 、 bA 和 bL 分别表示叶片的密度、横截面积和叶片长度。 

 
b

b
b

2 22
Pb b Pb b

2

d d

h

h
A

y A b y y I
−

= =    （2.4） 

其中， bb 、 bh 、 bI 分别为叶片的宽度、厚度、截面惯性矩。 

考虑叶片旋转过程中的应力刚化效应（这里指离心刚化效应）以及叶片–机匣碰摩，旋转

叶片的势能可以表示为 

 

b b

b b

2 2

b b

b b b b b b b
0 0

b b

2

2b b

b b b b b bc b b
0 0

b b

1 1
V = d d

2 2

1 1
d ( ) d

2 2
( )

L L

L L

u
E I x E A x

x x

A G x f x x
x x



 
 

    
+   

    

  
+ − + 

  

 

 

 （2.5） 

其中， bE 、 bG 、 b 、 bbc ( )f x 分别表示叶片的杨氏模量、剪切模量、剪切系数、离心力。 

由图 2.3 可知，叶片微元体 dx 所受到的离心力 bcd ( )f x 为： 

 b d

2 2

bc b db bd ( ) ( d ) ( ) ( )df x A x R x A R x x   = + = +  （2.6） 
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因此，叶片在旋转过程中所受到的离心力可以表示为： 

 

( )( )

b b2

bc bc b b

2

b b b b

( ) d ( ) ( )d

1
2

2

L L

d
x x

d

f x f x A R x x

A R L xL x

 

 

= =

+ +

+

= −

 
 （2.7） 

b bv  −bv

b

 

xb

yb

Ob ω 

Rd Lb

xLb dx

dfbc(x)

 

图 2.2 Timoshenko 梁变形示意图 图 2.3 微元体离心力示意图 

外力对叶片所做的总功，可以表示为： 

 
b

b b
bnon be b bn b bt b

0
d

L

x L x L
W F x F u F 

= =
=  + +  （2.8） 

其中， beF 为叶片单位长度上的气动均布载荷； bnF 为叶片叶尖所受法向力； btF 为叶片叶尖所受

切向力。 

叶片的运动方程可由 Hamilton 原理进行推导，其方程如下： 

 
2

1
b b bnon d 0( )

t

t
T V W t − + =  （2.9） 

将式（2.3）、式（2.5）和式（2.8）代入式（2.9），以 bu bu 、 bv 、 b 和 为相互独立

的变分，忽略 项，得到旋转叶片在多载荷激励下的运动方程。 

以 bu 独立的变分，经推导化简得： 

 

( ) ( )

b b b b

b bb

b

2

b b b b b b b b b b b b
0 0 0 0

2

b b b b b b b b d bn0 0 0

d 2 d d d
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 
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− − −

 + − + +

   

 
 （2.10） 

以 bv 独立的变分，经推导化简得： 
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( ) ( ) ( )( ) ( )

b b b b
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= −
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 

 

( )
b b

b b be bt
0 0

d d
L L

dA R x x F x F+ + + 

 （2.11） 

以 b 独立的变分，经推导化简得： 
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( ) ( ) ( )

( )

b b b

b b bb
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b b b b b b b b
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d d d

d d d
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     

− = −

  + − + −

  

  
 （2.12） 

下面采用 Galerkin 方法对式（2.10）-式（2.12）三个微分方程进行离散，引入正则坐标 ( )biU t 、

( )biV t 和 ( )bi t ，可将叶片的径向位移 ( )b ,u x t 、横向位移 ( )b ,v x t 以及截面转角 ( )b ,x t 写成[173]： 
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

 （2.13） 

其中， b1i 、 b2i 和 3b i 分别为径向振动、横向振动以及截面转角的振型函数[82]。它们的表达式

为： 

  
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

− −



 （2.14） 

其 中 ， ( ) ( )b2 1 / 2i i L = − ， i=1,2,3 ··· Nbmod ， 其 中 ， Nbmod 为 模 态 截 断 阶 数 。

b b b b(sinh( ) sin( )) / (cosh( ) cos( ))i i i iL L L L    = − − + ； i 为 b bcosh( )*cos( ) 1i iL L  = − 的特征值，

没有解析解，只有近似数值解： b1 1.875104L   ； dJ ； dm ； b4 10.995541L   ；由于 2b ( )i x 为

偶函数，所以 i L 取值为正负都可以，结果不变。当 i≥4 时，各个特征根可足够准确地取为：

( )b 1/ 2 , 4,5nL n n = − =   。 

将式（2.13）和式（2.14）代入式（2.10）-式（2.12），两边分别乘以 1b j 、 2b j 和 3b j 得： 
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 （2.15） 
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 （2.16） 
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 （2.17） 

将多载荷激励下旋转叶片运动方程写成矩阵形式： 

 b b b b b be bc bs bacc bF b bM + (G + C ) + (K + K + K + K + K ) =q q q F  （2.18） 

其中， bq 为正则坐标向量， T

b b1 b b b1 b b b1 b b[ , , , , , , , , , , , , , ]i N i N i NU U U V V V   =q ，具体动

力学矩阵见附录 1。 

2.2.2 叶片–盘–轴耦合动力学建模 

针对叶片-盘-轴耦合动力学建模，采用了如下假设：①材料假定为各向同性，本构关系满

足胡克定律；②叶片-盘、盘-轴之间采用刚性连接；③盘上所有叶片属性都相同。 

在 2.2.1 节中，我们重点阐述了单叶片部件的动力学建模方法。然而，实际工程中的轮盘结

构通常包含多个叶片，本节以叶片–盘–轴耦合系统为研究对象，采用梁模型模拟转轴和叶片，

同时将轮盘简化为集中质量模型。在建模过程中，同时考虑了叶片旋转引起的离心刚化、旋转

软化及科氏力等效应。基于 Hamilton 变分原理，结合 Galerkin 方法，最终推导出叶片–盘–轴

耦合系统的动力学方程。 

图 2.4 为叶片–盘–轴耦合模型示意图，图中 O,X,Y,Z 为固定坐标系，o,xd,yd,zd 为轮盘坐标
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系，o,xr,yr,zr 为转动坐标系。o,xb,yb,zb 为叶片的局部坐标系， bu 、 bv 、 bw 分别是叶片在叶片坐

标系中的径向、周向、轴向位移。 

 

图 2.4 转子–叶盘耦合系统模型示意图 

叶片根部与轮盘固定连接，因此叶片运动受到轮盘运动的影响，需要经过坐标变换将轮盘

的转动位移对叶片位移产生的影响进行修正。如图 2.5 所示，首先需要通过第二类欧拉角（Y-X-Z）

的姿态变换，将轮盘平动坐标系 o,xt,yt,zt转换为轮盘坐标系 o,xd,yd,zd。 

Ob

zb

xb

yb

wb

ub
vb
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ω

 

O
Z

X

Y

 

O

Z

X

Y

xd

zd

yd

xt
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y1

z1

x1

θyd 

θyd 

x2

y2

z2

θxd 

θxd 
zd

xd

yd

θzd 

θzd 

 

（a）叶片坐标系 （b）坐标系转换 

图 2.5 叶片振动局部坐标 

轮盘上均匀分布 Nb 枚叶片，不考虑叶片宽度方向，叶片产生形变后，叶片上任意点在固定

坐标系 O,X,Y,Z 下的位置为： 

 

d d bP b b

b d 3 2 b bP

d

1

b

X R x u y

P Y A A A y

Z w





+ + −   
   

= + +
   
      

 （2.19） 

其中， bPx 和 bPy 分别为叶片局部坐标系中沿着叶片长度方向和厚度方向的坐标； dX 、 dY 和 dZ 分

别为轮盘在固定坐标系 O,X,Y,Z 中 X、Y 和 Z 向的位移； bu 、 bv 、 bw 和 b 分别为叶片在局部坐
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标系 o,xb,yb,zb 之中径向、横向和摆动方向的位移及截面转角。 

1A 、 2A 、 3A 为坐标系转换矩阵： 
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 

= + + 
 
 

A ； 

其中， ( ) ( ) b1 2 / Ni t i  = + − ， ( )t 为轮盘运动的角位移， ( ) b1 2 / Ni − 描述了第 i 个叶片在

叶片组中的位置，Nb 为叶片数; dX 、 dY 和 dZ 分别是沿 X、Y 轴的轮盘摆角和轴的扭转角。 

不考虑叶片在局部坐标系中摆动方向的位移，即 b 0w = 。则第 i 个叶片及叶片总动能表达

式为： 

 
b

b

2.

ib
0

1
d

2

L

T P m=   （2.20） 

 Tb ib

1

bN

i

T T
=

=  （2.21） 

旋转叶片采用悬臂 Timoshenko 梁，其势能包括叶片弯曲势能、轴向压缩势能、剪切势能、

离心势能以及由法向预应力产生的势能。那么第 i 个叶片及叶片总势能的具体表达式为： 

 

b b

b b b

2 2

b b

ib b b b b
0 0

2 2 2

b b b

b b b bc bn
0 0 0

d d1 1
d d

2 d 2 d

d d d1 1 1
d ( ) d d

2 d 2 d 2 d

L L

L L L

u
V E I x E A x

x x

v v v
A G x f x x F x

x x x



 

   
= +   

   

     
+ − + +     

     

 

  

 （2.22） 

 
b

Tb ib

1

N

i

V V
=

=  （2.23） 

轮盘采用集中质量模型，轮盘与转轴刚性连接，轮盘动能包括平动动能和转动动能，其表

达式为： 

 ( ) ( ) ( ) ( )
2

2 2 2 2 2

ppd dZ dZ dY dX dc dX dd c c Y

1 1 1

2 2 2
T J m X Y Z J J       = + + + + − + + +  （2.24） 

其中， pJ 为轮盘的极转动惯量， dJ 为轮盘的直径转动惯量， 为旋转角速度， dm 为轮盘质量。

cX 、 cY 和 cZ 分别为轮盘质心处的水平、垂直和轴向方向上的位移， dX 和 dY 是沿 X、Y 轴的

轮盘摆角， dZ 是沿 Z 轴的扭转角。 

若轮盘不存在厚度方向的偏心，轮盘质心与轮盘形心位移之间的关系满足： 
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c d d dZ

c d d dZ

c d

cos( )

sin( )

X X e

Y Y e

Z Z

 

 

= + +


= + +
 =

 （2.25） 

其中，
de 为轮盘质心与形心不重合时的偏心距； dX 、 dY 和 dZ 为轮盘形心处的水平、垂直和轴

向方向上的位移，代入得轮盘动能：, 

 

( )

( )( )( ) ( )( )( )

( ) ( )

2

d p dZ

2 2
2

d d dZ dZ d dZ dZ d

2 2

p dZ dY dX d dX dY

1

2

1
sin cos

2

1

2

T J

m X e Y e Z

J J

 

       

     

= + +

− + + + + 

+

 + + +

− + +


 

 （2.26） 

转轴采用有限元 Timoshenko 梁模型模拟，转轴的动能表达式为： 

 T

s s s s

1

2
T = q M q  （2.27） 

其中， sM 为转轴的质量矩阵， sq 为转轴的速度向量。 

转轴的势能表达式为： 

 T

s s s s

1

2
V = q K q  （2.28） 

其中， sK 为转轴的刚度矩阵， sq 为转轴的位移向量。 

叶片–盘–轴耦合系统整体的动能为： 

 total Tb d sT T T T= + +  （2.29） 

叶片–盘–轴耦合系统整体的势能为： 

 total Tb d sV V V V= + +  （2.30） 

将系统整体动能公式和势能公式代入 Hamilton 原理表达式中： 

 ( )
2

1
total total d 0

t

t
T V t − =  （2.31） 

采用有限元方法对转轴和轮盘进行单元组集，采用 Galerkin 方法对叶片进行离散，最终可

以得到叶片–盘–轴耦合系统整体的运动微分方程为： 

 ( )rs rs rs rs rs rs rs rso+ + + =M C G Kq q q F  （2.32） 

其中， rsM 、 rsG 、 rsK 和 rsq 分别为转子–叶盘耦合系统的质量矩阵、陀螺矩阵、刚度矩阵和广

义坐标向量； rsC 为转子–叶盘耦合系统的瑞利阻尼矩阵； rsoF 为外激励载荷向量。叶片–盘–

轴质量动力学矩阵组装示意图如图 2.6 所示，叶片–盘–轴质量动力学矩阵的维度与叶片数量
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（Nb）、叶片模态截断阶数（Nbmod）、叶片振动方向自由度（Nbdof，本文 Nbdof = 3）、转轴单元数

量（Nr）以及转轴节点方向自由度（Nrdof，本文 Nrdof = 6）相关。其中 b

i
M 为第 i 枚叶片质量矩

阵， r

i
M 为转轴第 i 个单元质量矩阵， brcM 为叶片–转轴耦合质量矩阵， bdM 为叶片在转盘位置

的附加质量矩阵， dM 为转盘质量矩阵。叶片–盘–轴系统刚度矩阵与陀螺矩阵组装原理与质

量矩阵一致，如图 2.7-图 2.9 所示，其中 b

i
K 为第 i 枚叶片刚度矩阵， r

i
K 为转轴第 i 个刚度矩阵，

bdK 为叶片在转盘位置的附加刚度矩阵， braccK 为叶片–盘–轴系统与加速度有关的耦合刚度矩

阵， brcK 为叶片–盘–轴系统与结构有关的耦合刚度矩阵； b

i
G 为第 i 枚叶片陀螺矩阵， r

i
G 为

转轴第 i 个陀螺矩阵， bdG 为叶片在转盘位置的附加陀螺矩阵， brcG 为叶片–盘–轴系统的耦合

陀螺矩阵。叶片–盘–轴系统的具体动力学矩阵表达式见附录 2. 

叶片动力学矩阵

叶片转子耦合动力学矩阵

转轴动力学矩阵

转盘动力学矩阵

转轴

转
轴

b bmod bdofN N N 

b
b
m

o
d

b
d
o
f

N
N

N




bmod bdofN N

b
m

o
d

b
d
o
f

N
N



( )r rdofN 1 N+ 

(
)

r
rd

o
f

N
1

N
+



1

bM

b

i
M

bN

bM

brcM

T

brcM

1

rM
2

rM

r

i
M

dM

rN

rM

bd d+M M

 

图 2.6 叶片–盘–轴系统质量矩阵组装示意图 

叶片动力学矩阵

叶片转子耦合动力学矩阵

转轴动力学矩阵

转轴

转
轴

b bmod bdofN N N 

b
b
m

o
d

b
d
o
f

N
N

N




bmod bdofN N

b
m

o
d

b
d
o
f

N
N



( )r rdofN 1 N+ 

(
)

r
rd

o
f

N
1

N
+



1

bK

b

i
K

bN

bK

b
ra

cc
b
rc

+
K

K

T T

bracc brc+K K

1

rK
2

rK

r

i
K

rN

rK

转盘动力学矩阵

bdK

 

图 2.7 叶片–盘–轴系统刚度矩阵组装示意图 
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叶片动力学矩阵

叶片转子耦合动力学矩阵

转轴动力学矩阵

转盘动力学矩阵

转轴

转
轴

b bmod bdofN N N 

b
b
m

o
d

b
d
o
f

N
N

N




bmod bdofN N

b
m

o
d

b
d
o
f

N
N



(
)

r
rd

o
f

N
1

N
+



1

bG

b

i
G

bN

bG

brcG

T

brc−G

1

rG
2

rG

r

i
G

dG

rN

rG

bd d+G G

( )r rdofN 1 N+   

图 2.8 叶片–盘–轴系统陀螺矩阵组装示意图 

外力矩阵

( )b bmod bdof bmod bdof r rdofN N N N N N 1 N  +  + + 

( )
T

 

图 2.9 叶片–盘–轴系统外力矩阵示意图 

 

2.3 机匣动力学建模 

现代航空发动机主体机匣具有两大显著特征：其结构形态主要呈现为回转壳体，同时机匣

壁厚相对较薄。针对此类结构特性，当前工程实践中存在三种主流分析方法：曲面壳单元法、

锥壳单元法以及梁单元法。经对比研究发现：采用曲面壳单元或截锥壳单元时，模型计算精度

均能达到较高水平；而使用梁单元进行分析时，误差相对显著。值得注意的是，截锥壳单元相

较于曲面壳单元具有更少的自由度，在保证精度的同时可显著降低计算工作量并缩短机时消耗

[172]。基于上述研究结论，本课题采用有限元截锥壳单元方法进行机匣动力学建模。 

针对机匣动力学建模，采用了如下假设：①材料假定为各向同性，本构关系满足胡克定律；

②法线在变形后仍保持直线、垂直于中面，且长度不变； 
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图 2.10 截锥壳元素及坐标 

图 2.10 中： c 为锥顶角的一半； c c cR O Z 为机匣局部坐标； c c cR O Z 为机匣总体坐标（以下

各式中字母上带一杠者代表机匣局部坐标）； cu 为机匣轴向位移； cv 为机匣切向位移； cw 为机

匣径向位移； c 为机匣转角。 

每个机匣单元包括 2 个节点（节点 ci 与 cj ），节点 ci 和节点 cj 的位移分别为： 

 
T

ci ci ci ci ciu v w  =  δ  （2.33） 

 
T

cj cj cj cj cju v w  =  δ  （2.34） 

则机匣单元位移为： 

 
T

c ci ci ci ci c j c j c j c ju v w u v we   =  δ  （2.35） 

机匣总体坐标位移与机匣局部坐标位移之间的关系可用下式表示： 

 
cicci

c

cjccj

0

0

e
    

= =    
      

δλδ
δ

δλδ
 （2.36） 

其中， cλ 为机匣坐标变换矩阵： 

 

c c

c

c c

cos 0 sin 0

0 1 0 0

sin 0 cos 0

0 0 0 1

 

 

 
 
 =
 −
 
 

λ  （2.37） 

机匣局部坐标系下的锥壳单元位移可表示为： 

 

c c

c c

ci ci ci ci

0 0

ci ci ci ci

0 0

( )cos ( )cos

( )sin ( )cos

m m

n n

n n

m m

n n

n n

u u s n w w s n

v v s n s n

 

   

= =

= =

 
= = 

 
 
 = =
  

 

 

轴向 径向

；

切向 转角

 （2.38） 

其中， cm 为机匣轴向半波数。 
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于是有： 

 
c c

ci

ci

ci c c ci

0 0ci

ci

n

m m
n

n n n

n nn

n

u

v

w



= =

 
 
 = =
 
 
 

 δ T T δ  （2.39） 

 

c

c

c

c

c

cos 0 0 0

0 sin 0 0

0 0 cos 0

0 0 0 cos

n

n

n

n

n









 
 
 =
 
 
 

T  （2.40） 

构造形函数矩阵 ciN 和 cjN ： 

 

( )

c

ci c

2 3 2 3

c c c c c c

1 0 0 0

0 1 0 0

0 0 1 3 2 3L





    

 −
 

= − 
 

− + − +  

N  （2.41） 

 

( )

c

cj c

2 3 2 3

c c c c c

0 0 0

0 0 0

0 0 3 2 L





   

 
 

=  
 

− − +  

N  （2.42） 

其中， c c c/S L = ， cS 为节点坐标， cL 为机匣单元长度。 

 机匣单元内任一点位移可用端点位移表示： 

 

e

cie

c ci cj

cj

 
 =   

  

δ
f N N

δ
 （2.43） 

将式（2.39）代入式（2.43）可得： 

 
c c

e e

cicie

c ci cj c ci cj c

0 0 cjcj

c c c

n

n n n n

n

m m

n n= =

   
   = =      

    
 

δδ
f N N N N λ

δ
T T T T

δ
 （2.44） 

其中： 

 
c

c

c

0

0

 
=  
 

λ
λ

λ
 （2.45） 

 由壳体理论，应变矩阵 cε 及应力应变关系可写成： 

 c c c=ε s f  （2.46） 

 c c c=σ D ε  （2.47） 
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c c c c c c c c

T

c S S S Sr e e e    =    
 ε  （2.48） 

 

c

c c

c c c c

c

c c c

2

2

c

2

c c

2 2 2

c c c c c c

2

c c c c

2 2

c c c c c c c

c

c

0 0

sin cos

sin1
0

0 0

cos sin
0

cos sin cos sin
0

S

r r r

r S r

S

r r r S

r S r r r S

 







 

 

   

 

 
 
 
 
 

 
   
 − 

   
 

 −
 
 
    

− − 
   

       − −   
        

=ε c







f  （2.49） 

 

( )

c

c

c

2 2
c c c c c

c 2

c

2 2

c c c

2

c c

1 0 0 0 0

1 0 0 0 0

1
0 0 0 0 0

2

0 0 0 0
1 12 12

0 0 0 0
12 12

1
0 0 0 0 0

12

E h h h

h h

h















 
 
 
 −
 
 
 

= − − −
 
 

− − 
 
 −
 
 

D  （2.50） 

其中， cD 为机匣弹性矩阵， c 为机匣泊松比， ch 为机匣壳体壁厚， cr 为机匣半径。 

得机匣单元应变矩阵，如下式： 

 
c

e e

c ci cj c=
m

n n n

n

   c
ε B B λ δ  （2.51） 

 
ci c ci

cj c ccj

c

n

n n

n





=

 =

B Ts N

B Ts N
 （2.52） 

机匣单元刚度矩阵如下： 

 

T T
1 2 1 2T i c i i c je

c c c c c c c c c cT T0 0 0 0
j c i j c j

n n n n

n n n

n n n n

L r d d d d
 

   
 

 = =   
  

   
B D B B D B

Κ B D B
B D B B D B

 （2.53） 

其中， i in n=B B λ；
j jn n=B B λ  

机匣单元质量矩阵如下： 
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( ) ( )

cii cije

c ( ) ( )

cji cjj

1 2
( )

cii ci ci c c c c c c
0 0

1 2
( )

cij ci cj c c c c c c
0 0

1 2
( )

cji cj ci c c c c c c
0 0

( )

cjj cj cj

n n

n n n

T
n n n

T
n n n

T
n n n

T
n n n

h L r d d

h L r d d

h L r d d







  

  

  

 
=  
  

   =    

   =    

   =    

 =  

 

 

 

M M
M

M M

M N N

M N N

M N N

M N N
1 2

c c c c c c
0 0

h L r d d


  








     

 （2.54） 

其中， ci ci ccn

n = N TN λ ，
cj cj ccn

n =N TN λ  

基于模态综合法求出单元的刚度矩阵与质量矩阵[172]，将单元的刚度矩阵组装成锥壳的总刚

度矩阵 cnM ，将单元的质量矩阵组装成锥壳的总质量矩阵 cnΚ ，机匣系统矩阵组装示意图如图

2.11 所示，最终可得机匣系统动力学方程： 

 cc c c c cc on n+ + =M ΚCq Fq q  （2.55） 

其中， cC 和 cq 分别为机匣系统的瑞利阻尼矩阵和广义坐标向量， coF 为机匣系统所受外激励载

荷向量。对该方程进行求解就能得到机匣动力特性。 

单元1在总体矩阵中
的位置

单元2在总体矩阵中
的位置

总体矩阵
 

图 2.11 机匣系统矩阵组装示意图 

2.4 非线性支承动力学建模 

航空发动机支承系统通常采用角接触球轴承（承受轴向与径向复合载荷）和滚柱轴承（主

要承受径向载荷并允许轴向位移）。为准确评估整机振动特性，需分别建立高精度的滚珠与滚柱

轴承动力学模型，并将其与转子–机匣有限元模型耦合，构建完整的转子–轴承–机匣耦合系

统。 

2.4.1 滚珠轴承动力学建模 

针对滚珠轴承动力学建模，采用了如下假设：①材料假定为各向同性，本构关系满足胡克

定律；②滚珠与内外圈接触满足 Hertz 接触应力理论[153]。 

球轴承模型有 X、Y、Z 方向平动及绕 X 和 Y 方向转动的 5 个自由度，则第 j 个滚珠对轴承
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内圈沿法线方向的接触力 balljQ 与其法向变形 ballj 之间的关系为： 

 ball

ball

n

j balln balljQ k =  （2.56） 

其中， ballnk 为滚珠与内外圈之间的总的载荷–变形系数（单位为 N/mn）， balln 为接触指数，对于

滚珠轴承可以设为 ball 1.5n = 。 

2.4.1.1 总载荷–变形系数 

滚珠与内外圈之间的总的载荷–变形系数 ballnk 计算公式为： 

 
( ) ( )

ball

ball ball

balli ballo

1

1 / 1 /

n

balln n n
k

k k

 
 =

+  

 （2.57） 

其中，内圈和外圈的载荷–变形系数 ballik 、 ballok 分别为： 

 

1 1

2 2

balli ballo* 3 2 * 3 2

balli ball balli ballo ball ballo

32 32

9( ) 9( )
k k

     

   
= =   
   

 （2.58） 

其中， ball 为综合弹性常数： 

 

2 2

balli ballo

ball

balli ballo

1 1

E E

 


− −
= +  （2.59） 

其中， balli 、 balliE 分别为内圈的泊松比和弹性模量， ballo 、 balloE 分别为外圈的泊松比和弹性模

量。 *

balli 、 *

ballo 分别是滚珠与内滚道和外滚道的相对趋近量常数，是与相对曲率 ball ball( )F  相关

的系数。 

 

ball

ball balli

ball ball i

ball

ball balli

2 1

1
( )

2 1
4

1

f
F

f










+
−

=

+ −
−

 （2.60） 

 

ball

ball ballo

ball ball o

ball

ball ballo

2 1

1
( )

2 1
4

1

f
F

f










− +
+

=

− −
+

 （2.61） 

其中， ballof 为外圈沟曲率半径系数，取值在 0.515-0.525 之间， ballif 为内圈沟曲率半径系数，取

值在 0.515-0.525 之间。滚珠与内外圈接触的曲率 balli 和 ballo 分别是 

 ball

balli

ball ball balli

21 1
(4 )

1D f





=  + −

−
 （2.62） 

 ball

ballo

ball ball ballo

21 1
(4 )

1D f





=  − −

+
 （2.63） 

其中， ball ball ball0 ballmcos /D d = ，其中， ballD 为滚珠直径， ballmd 为节圆直径， ball0cos 为初始接
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触角。 

2.4.1.2 滚珠轴承法向变形 

Oball,Xball,Yball,Zball 为滚珠轴承坐标系，原点 Oball 为固定点，位于滚动轴承外圈中心点处，

Zball 为轴向坐标，Xball、Yball 为径向坐标。作用在滚动轴承上的外载荷和相应的滚动轴承弹性变

形分别为： ball ball ball ball ball ball{ , , , , }x y z y zF F F M M=F 、 ball ball ball ball ball ball{ , , , , }x y z x y      =q 。 

对于第 j 个滚珠，正常状态下它与内外圈的接触示意图如图 2.12（a）所示， ball ball ballO R Z 为

滚珠轴承局部坐标系，其中 ball ballO Z 为轴向， ball ballO R 为径向。 ball0 为滚珠与内外圈间的初始接

触角， balliO 和 balloO 分别为受载前内外圈沟曲率的中心位置和外圈沟曲率的中心位置，受载前内

外圈沟曲率中心位置 balliO 和 balloO 之间的初始距离为 ball0L 。 

轴承产生变形后的滚珠与内外圈的变形示意图如图 2.12（b）所示。其中， ball0 为初始接

触角， ballj 为受载后的接触角， balliO 为受载后内圈沟曲率的中心位置。外圈固定，所以受载后

外圈沟曲率的中心位置仍在 balloO 处， balljL 为 balliO 和 balloO 之间的距离， ballj 为第 j 个滚珠在接触

法向方向上的总接触变形量， ballzj 为滚珠在轴向的弹性变形量， ballRj 为滚珠在径向的弹性变形

量。 

ball0

balliO

ballir

ballorballoO
ba

ll0

L

ballZ
ballR

b
al

lm
/
2

d

b
al

l
D

ballO

 

balloO

balliO
balliO

ball0

ballj

ball0L
balljL

ballzj

ballRj

ballO ballZ

ballR

ballZ

ballX

ballY

ballz

ballx

bally

ballx

bally

ballR j

ballRj

第j个滚珠
ballzj

ballO

ballj

 

（a）滚珠与内外圈接触示意图 （b）滚珠与内外圈相对变形示意图 

图 2.12 滚珠与内外圈接触以及相对变形示意图 

第 j 个滚珠的法向变形为： 

 
ball ball0 ball

ball

ball

0

0 0

j j

j

j

L L 




− 
= 


 （2.64） 

其中， ( )ball0 balli ballo ball1L f f D= + − ，为受负载前内外圈沟曲率中心位置之间的初始距离。 

滚珠轴承的初始接触角受径向游隙和球与滚道的吻合度共同决定，设径向游隙为 balldP ，则

初始接触角为： 

 ( )( )1

ball0 ball ball0cos 1 / 2dP A −= −  （2.65） 
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受载后的距离为： 

 2 2

ball ball0 ball0 ball ball0 ball0 ball( sin ) ( cos )j Zj RjL L L   = + + +  （2.66） 

其中， 

 
ball ball ball ball ball ball ball

ball ball ball ball ball

( sin cos )

cos sin )

Zj Z j X j Y j

Rj X j Y j

R     

    

= + −


= +
 （2.67） 

其中， balljR 为内滚道沟曲率中心轨迹半径，即： 

 ball ball

ball ball ball ball0cos
2 2

m

j i

d D
R f D 

 
= + − 

 
 （2.68） 

ballj 为第 j 个滚珠位置角，设滚珠数为 m，内圈的旋转速度为 i ，外圈的旋转速度为 o ，

外滚道半径为 ballo ball ball ball0/ 2 / 2 cosmR d D= +  ，内滚道半径为 balli ball ball ball0/ 2 / 2 cosmR d D= −  ，

保持架旋转速度为： 

 ( ) ( )c o ballo i balli ballo balli/R R R R  =  +  +  （2.69） 

因此，t 时刻第 j 个滚珠位置角 ballj 为： 

 ( )ball c 2 1 / 1,2,j t j m j m  =  + − =     （2.70） 

ballj 为负荷后实际的接触角，满足， 

 
ball0 ball0 ball

ball

ball0 ball0 ball

sin
tan

cos

Zj

j

Rj

L

L

 


 

+
=

+
 （2.71） 

2.4.1.3 滚珠球轴承的轴承力 

第 j 个滚珠的弹性接触力 balljQ 可由式（2.56）得出，按 5 个自由度方向进行分解，即可得

到作用在滚动轴承上的外载荷 ball ball ball ball ball ball{ , , , , }j Xj Yj Zj Yj ZjF F F M M=F ，即 

 

ball ball ball ball ball ball ball ball

ball ball ball ball ball ball ball ball

ball ball ball ball ball ball

sin cos ; sin sin

sin ; sin sin

sin cos ; 0

Xj j j j Yj j j j

Zj j j Xj j j j j

Yj j j j j Zj

F Q F Q

F Q M R Q

M R Q M

   

  

 

= =

= =

= − =

 （2.72） 

则五自由度下的轴承力和力矩分别为： 

 

ballX ball ball ballY ball ball

1 1 1

ballX ball ball ball

1 1

m m m

Xj Y j Z Zj

j j j

m m

Xj Y Yj

j j

F F F F F F

M M M M

= = =

= =

= = =

= =

  

 
 （2.73） 
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2.4.2 滚柱轴承动力学建模 

针对滚柱轴承动力学建模，采用了如下假设：①材料假定为各向同性，本构关系满足胡克

定律；②假定滚子–滚道接触在平行于轴承径向平面内都可以划分为一定数量的“切片”；③假

定接触变形很小，忽略切片间的切应力，仅考虑接触变形。 

设滚子轴承的游隙为 rolldS 、滚子数目为 rollN 、切片数为 rollK 、切片宽度 roll roll roll/w L K= 。

Oroll,Rroll,Zroll 为滚柱轴承坐标系，第 j 个滚柱轴承滚子的位置定义与滚珠轴承滚子一致，t 时刻

第 j 个滚子位置角 rollj 仍按式（2.70）进行计算，但对于圆柱滚子轴承，其接触角为 roll 0 = 。 

当径向载荷作用在圆柱滚子轴承上时，在凸度滚子–滚道接触的每个切片上，其变形由三

个分量组成；①径向载荷在第 j 个滚子处产生的变形 rollRj ；②由于滚子凸度在第个切片上产

生的变形 rollC ；③由于轴承不同轴和滚子倾斜在第 j 个滚子处产生的变形 roll j ；图 2.13 中为

轴承倾斜示意图及变形分量的示意图。 

2.4.2.1 内外圈径向位移引起的变形 

设 Xroll、Yroll 方向的相对径向位移分别为 rollX 、 rollY ，则，由 rollX 、 rollY 引起的第 j 个滚

子的径向变形分别为； 

（1） rollX 引起的径向变形： 

 ( )roll roll roll

1
cos

2
RXj X j  =   （2.74） 

（2） rollY 引起的径向变形： 

 ( )roll roll roll

1
sin

2
RYj Y j  =   （2.75） 

 

roll

roll

 

+

-

rollL

rollRj

rollC

roll j

rollw

 

（a）轴承倾斜示意图 （b）滚子–滚道接触分量示意图 

图 2.13 轴承倾斜及滚子–滚道接触分量示意图 
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2.4.2.2 内外圈相对倾斜产生的径向变形 

rollX 、 rollY 分别为绕 Xroll、绕 Yroll 方向的相对径向转角，则由 rollX 、 rollY 引起的第 j 个滚

子的径向变形分别为； 

rollX 引起的径向变形： 

 roll roll roll

1 1
cos

2 2
X j X jw    

 
= −   

 
 （2.76） 

rollY 引起的径向变形： 

 roll roll roll

1 1
sin

2 2
Y j Y jw    

 
= − −   

 
 （2.77） 

2.4.2.3 滚子凸度产生的径向变形 

本文采用带有局部凸度的圆柱滚子，即只在滚子轮廓的一部分带有凸度，而其余部分仍然

为圆柱面，其示意图如图 2.14 所示，其中， rollL 为滚柱轴承滚子的有效长度； roll 为直线段长

度系数，直线段长度 roll roll rollsL L=  ； roll 为滚子凸度量。由凸度产生的滚子–滚道接触变形分

量为： 

 

2 2

roll
2 2

roll roll roll

roll

roll roll roll rollrollC

2 2
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roll roll

2 1
1

2 1
1 0

1

2 1
0  1 0
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









    −
 − −   

   −    
  − −    

−=    


   −
− −    

   

 （2.78） 

rollsL

rollL

roll

rollR

 

图 2.14 带局部凸度的滚子示意图 

2.4.2.4 第 j 个滚子、第个切片的变形 

如图 2.14 所示，第 j 个滚子、第个切片的变形由三个分量组成：1）由径向载荷产生的变

形 rollRj ；2）由于滚子凸度产生的变形 rollC ；3）由于轴承倾斜产生的变形 roll j 。另外，切片
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变形还将去掉轴承间隙 rolldS 的影响部分。因此，第 j 个滚子、第个切片的总变形 roll j 为： 

 roll

roll roll roll rollC
4

d

j RXj RYj X j Y j

S
          = + − + + −  （2.79） 

2.4.2.5 滚柱轴承的轴承力 

首先，由第 j 个滚子的 rollK 个切片变形计算第 j 个滚子的载荷 rolljQ ，即 

 ( )
roll

1.110.89

roll

roll roll5 0.11
1roll1.24 10

K

j j

w
Q

K





−

−
=

=
 

  （2.80） 

然后，可以得到各方向的轴承力和力矩，即， 
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 
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 （2.81） 

2.5 离散支承动力学建模 

为实现航空发动机转子与机匣的耦合建模，需考虑二者之间的连接与支承关系。本文定义

了两类支承连接：转子与机匣间的非线性支承连接，以及机匣与基础间的线性支承连接。 

针对离散支承动力学建模，采用了如下假设：①滚动轴承内圈与转子之间采用固定方式连

接；②滚动轴承外圈与轴承座之间的支承采用线性刚度与阻尼模型，采用弹簧阻尼单元来模拟；

③轴承座与机匣之间的支承采用线性刚度与阻尼模型，采用弹簧阻尼单元来模拟；④不考虑支

承的转动自由度，仅考虑其轴向和径向的振动自由度。 

2.5.1 转子–机匣支承 

设转轴第 m 个节点的径向和轴向位移分别为 Rmx 、 Rmy 和 Rmz ，令 R wm ix x x= − 、 R wm iy y y= − 、

R wm iz z z= − ，可以建立滚动轴承动力学模型计算得到转子作用于第 i 个支承轴承外圈的轴承力，

关于滚动轴承轴承力模型在 2.4 节中进行了专门推导和分析。 

转子–机匣支承模型示意图如图 2.15 所示，设第 i 个支承与转子的第 m 个节点和机匣的第

n 个节点相连。因此，可推导出第 i 个滚动轴承外圈的运动微分方程为： 

 

wi wi wbxi wi basei wbxi wi basei R xi

wi wi wbyi wi basei wbyi wi basei R yi wi RC

wi wi wbzi wi basei wbzi wi basei R zi

m + k ( - ) + c ( - ) =

m + k ( - ) + c ( - ) = - m g       i 1 2 N

m + k ( - ) + c ( - ) =

x x x x x F

y y y y y F  , , ,

z z z z z F




=



 （2.82） 
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其中， RCN 为转子与机匣之间的支承数量， w im 为第 i 个滚动轴承外圈质量， wbik 为第 i 个轴承

外圈与轴承座之间的弹性支承刚度， wbic 为轴承外圈与轴承座之间的阻尼系数， R iF 为转子作用

于支承的力。 

同理，可用推导出第 i 个轴承座的运动微分方程： 

 

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

basei basei wbx i basei w i wbx i basei w i

bcx i basei cn bcx i basei cn

basei basei wbyi basei w i wbyi basei w i

bcx i basei cn bcx i basei cn w i

basei basei wbzi basei

m + k x + c

+k + c = 0

m + k + c

+k + c = -m g

m + k

x x x x

x x x x

y y y y y

y y y y

z z z

− −

− −

− −

− −

−( ) ( )

( ) ( )

RC

w i wbzi w i basei

bcx i basei cn bcx i basei cn

 i 1 2 N      

+ c -

+k + c - = 0

 , , ,

z z

z z z z







=



 −

 （2.83） 

其中， baseim 为第 i 个轴承座质量； bcik 、 bcic 分别为机匣与轴承座之间的支承刚度和阻尼， c nx

为机匣第 n 个节点 X 方向的振动位移，其余与机匣相关参数含义类似。 

滚动轴承

轴承外圈

轴承座

w im

baseim

wbik wbic

bcik bcic

机匣  

图 2.15 转子–机匣支承模型示意图 

2.5.2 机匣–基础支承 

本文设定机匣第 i 个节点与基础之间采用弹性支承相连，支承的连接径向刚度为 cxk 、 cyk 、

czk ；角向刚度为 c xk  、 c yk  、 c zk  ；径向连接阻尼为 cxc ， cyc ， czc ；角向阻尼为 c xc  、 c yc  、 c zc  ；

设机匣第 i 个节点的位移为： cix 、 ciy 、 ciz 、 cxi 、 cyi 、 czi ，速度为： cix 、 ciy 、 ciz 、 cxi 、
cyi 、

czi 。则作用在机匣节点 i 上的力和力矩分别为： 

 

c c c c c c c c c c c c c c c

c c c c c c c c c c

c c c c c ;

k c k c k c

k

k

; ;

c c

c

;

k; ;

xi x i x i yi y i y i zi z i z i

xi x xi x xi yi y yi y yi

zi z zi z zi

F x x F y y F z z

M M

M

   

 

   

 

= − − = − − = − −

= − − = − −

= − −

 （2.84） 

2.6 叶片呼吸裂纹故障动力学建模 

针对叶片呼吸裂纹故障动力学建模，采用了如下假设：①假定叶片裂纹类型为张开型；②

假定裂纹深度没有超过叶片厚度的一半；③仅考虑叶片长度方向的轴向和弯矩载荷。 
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在断裂力学中，按裂纹受力情况，可以将裂纹为三种基本类型[174]，如图 2.16 所示。裂纹

按受力模式可分为三类：张开型（I 型）、滑开型（II 型）和撕开型（III 型）。如图所示，I 型裂

纹受垂直于裂纹面的拉应力作用，裂纹面相互张开；II 型裂纹受平行于裂纹面但垂直于裂纹前

缘的剪应力作用，裂纹面上下沿裂纹方向相对滑动；III 型裂纹则受平行于裂纹面及前缘的剪应

力作用，裂纹面上下沿垂直于裂纹方向相对错动。这三种模式分别对应不同的位移相位特征。

其中以张开型裂纹最为常见，而且容易产生低应力脆断，因此本课题主要针对张开型裂纹进行

动力学建模研究。 

I型裂纹 II型裂纹 III型裂纹

 

图 2.16 裂纹表面位移基本形式 

为了研究裂纹对弹性叶片结构动力响应的影响，需要建立裂纹构件在一般载荷作用下的局

部刚度或柔度矩阵。为此，将叶片简化为一个质地均匀的悬臂立方体考虑，如图 2.17 所示，叶

片裂纹为沿着 bz 轴的贯穿型裂纹，裂纹深度为 bch ，且沿着 by 轴的深度均匀。叶片承受轴向力

b1P ，剪切力 b2P 、 b3P 以及弯矩 b4P 、 b5P 、 b6P 。 

bx

by

bz

bLbcL

bb bh
bch

bL

b1P

b2P

b3P

b4P

b5P b6P

 

图 2.17 叶片裂纹模型示意图 

由于裂纹的存在，在叶片载荷 biP 作用下，叶片会在对应载荷方向产生相应的附加位移

bciu [25]。根据 Castigliano 原理及 Paris 公式[34]，附加位移 bciu 可计算为： 

 crack

b

b

i

i

U
u

P


=


 （2.85） 

其中， crackU 为叶片裂纹释放的应变能，可表示为： 

 
b bc

crack crack b b
0 0

d d
b h

U J y z=    （2.86） 

其中， crackJ 为裂纹应变能释放率： 
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 ( )
2 2 22 6 6 6

b

crack b

1 1 1b

1
1i i i

i i i

J K K K
E


  

= = =

 −      
= + + +      

       
    （2.87） 

其中， iK 、 iK 、 iK  （i=1、2…..6）为三种裂纹模式下不同方向载荷所对应的应力强度因子；

由于 I 型裂纹是最常见也是最危险的一种裂纹形式，考虑张开裂纹以及叶片的轴向和弯矩载荷，

叶片裂纹所释放的应变能最终可表示为： 

 ( )
b bc

2
2b

crack 1 5 b b
0 0

b

d d
1b h

U K K y z
E


 

−
= +   （2.88） 

其中，应力强度因子 ( )b1

1 bc 1 bc

b b

P
K h F

b h
  = 、应力强度因子 ( )b5

5 bc 2 bc2

b b

6P
K h F

b h
  = 、轴向载荷

b bc

b

b1 b b

b

E

x L

u
P A

x
=

 
=  

 
、弯曲载荷

bc

2

b

b5 b b 2

b

E

x L

v
P I

x
=

 
=  

 
。 

( )1 bcF  和 ( )2 bcF  为几何校正因子，可表示为[175]： 

 ( )
( )

( )

3

bc bcbc

bc

bc b

1

c

0.752 2.02 0.37 1 sin / 22
tan

2 cos / 2
F

 


 



 

 + + −   
=  

 
 （2.89） 

 ( )
( )

( )
b

4

cbc

bc

bc b

2

c

0.923 0.199 1 sin / 22
tan

2 cos / 2
F

 

 




 

 + −   
=  

 
 （2.90） 

其中， bc bc b/h h = 为叶片相对裂纹深度， 

 叶片裂纹应变能可简化为： 

 

( ) ( )

( )

( ) ( )

( )

bc bc

bc

b

b

2 2
2

2 2b b

crack b b b b 22 b b b b 112

b b

2

2 b b

b b b 122

b b

2
2

2 b

b b 22 b bc b20
b

2

2 b

b b b b 11 b b

b

0

b

b

3 1 1

12 1

ˆ3 1 d

ˆ1

x L x L

x L

L

L

v u
U E I h Q E A h Q

x x

u v
E I Q

x x

v
E I h Q x L x

x

u
E A h Q x L

x

 



 

 

= =

=

    
= − + −   

    

  
+ −  

  

 
= − − 

 

 
+ − − 

 



 ( )

( ) ( )
b

c b

2

2 b b

b b b 12 b bc b20
b b

d

ˆ12 1 d
L

x

u v
E I Q x L x

x x
 

  
+ − − 

  


 （2.91） 

其中， ( )
bc 2

11 bc 1 bc bc
0

Q dF


  =  与轴向响应有关， ( )
bc 2

22 bc 2 bc bc
0

Q dF


  =  与弯曲响应有关，

( ) ( )
bc

12 bc 1 bc 2 bc bc
0

dQ F F


   =  与轴向弯曲响应有关， ̂ 表示狄拉克函数。 
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将式（2.91）代入式（2.9），可得含 

 
2

1
b b bnon crack d 0( )

t

t
T V W U t − −+ =  （2.92） 

同理，根据 Hamilton 原理结合式（2.18）可得含裂纹叶片动力学方程： 

 b b b b b be bc bs bacc bF bbcarck b+M + (G + D ) + (K + K + K + K + K K ) =q q q F  （2.93） 

其中 bcarckK 为叶片常开裂纹相关刚度矩阵，具体表达式可见附录 3。 

上述内容推导了裂纹深度恒定下，叶片常开裂纹导致的叶片刚度变化，但由于叶片的振动，

裂纹表面出现交替的开合现象，称为“呼吸效应”，裂纹深度也随之出现循环往复变化。因此需

要进一步分析叶片裂纹随叶片振动变化的真实变化情况。叶片裂纹的呼吸行为是叶片弯曲载荷

和离心力共同作用的结果，因此主要考虑叶片弯曲应力与离心应力的大小。假设弯曲应力使裂

纹张开的方向为正方向。（默认裂纹深度没有超过叶片厚度的一半）此时有四种情况， 

第①种情况，弯曲应力方向与离心力方向相同，都促使裂纹张开，此时裂纹完全张开。第

②种情况，弯曲应力方向与离心力方向相反，弯曲应力促使裂纹闭合，但由于弯曲应力较小，

使得裂纹刚刚处于张开的临界状态，此时点 pbA 处的弯曲应力与离心应力大小相等，方向相反。

第③种情况，弯曲应力方向与离心力方向相反，弯曲应力促使裂纹闭合，但由于弯曲应力不是

特别大，只能使得裂纹张开一部分，此时点 pbB 处的弯曲应力与离心应力大小相等，方向相反。

第④种情况，弯曲应力方向与离心力方向相反，弯曲应力促使裂纹闭合，弯曲应力较大，使得

裂纹恰好完全张开，此时点 pbC 处的弯曲应力与离心应力大小相等，方向相反。 
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图 2.18 呼吸裂纹变化示意图 
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叶片弯曲应力计算公式如下： 

 ( )
b bc

2

b

b bP b bP 2

b x L

v
y E y

x


=


= −


 （2.94） 

令

b bc

2

b

2

b

ˆ
b b

x L

v
E

x


=


= −


。 

叶片拉应力计算公式如下： 

 

( )

( )

( )

( )

( )

c bcclose

c c

b b

c bcopen b

c c

b b bc b bc

c bcpart b

c c

b bcb b bc

f L

b h

f L h

b h h h h

f L h

h hb h h

 

 

 

= =

= =
− −

= =
−−

 （2.95） 

其中， close

c 表示叶片呼吸裂纹完全闭合时的拉应力，令 close

c c = ； open

c 表示叶片呼吸裂纹完

全张开时的拉应力，则 open b

c c

b bc

h

h h
 =

−
； part

c 表示叶片呼吸裂纹处于部分张开时的拉应力，

part b

c c

b bc

h

h h
 =

−
， bch 为部分张开的裂纹深度， bc bc0 h h  。 

当弯曲应力为正方向时（使裂纹张开的方向），此时裂纹为弯曲张开状态，裂纹深度为 bch ，

属第①种情况； 

弯曲应力为负方向时，即 M＜0，还存在以下三种情况： 

若 openb

b c
2

h
 

− 
−  

 
，即

open

c

b

b

2
ˆ

h


  ，此时裂纹处于完全张开状态，且点 pbA 为临界点，属

第②种情况； 

若 cos leb

b bc c
2

h
h 
 

− −  
 

，即
close

c

b

b
bc

ˆ

2

h
h


  −

−

，此时裂纹处于完全闭合状态，且点 pbC 为临界

点，属第④种情况； 

当
close open

c c

b

b b
bc

2
ˆ

2

h h
h

 
−  

 
−  
 

，裂纹处于部分闭合状态，此时点 pbB 为临界点，设其坐标点

为 crisisy （
crisis

b b

bc 0
2 2

h h
y h−   −  ），属第③种情况。此时，裂纹实际深度 bc bc crisish h y= + ，坐标

crisisy 的值可计算为：

2

b b c

b

crisis

3

ˆ4 4

h h
y





 
= −  − 

 
，因为

crisis

b b

bc 0
2 2

h h
y h−   −  ，所以最终可得：
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2

b b c

b

crisis

3

ˆ4 4

h h
y





 
= − + − 

 
。 

因此时变裂纹深度可表示为： 
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b c c
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

 


 （2.96） 

将式（2.96）代入式（2.92）即可得出时变叶片裂纹刚度矩阵 bcarckK 。 

2.7 考虑外部激励下含裂纹叶片–机匣碰摩故障动力学建模 

针对考虑外部激励下含裂纹叶片–机匣碰摩故障动力学建模，采用了如下假设：①将叶片

–机匣碰摩简化为一个准静态接触过程，且叶片产生小形变；②忽略轴向压缩势能，仅考虑叶

片弯曲势能和离心力导致的离心势能；③气动力对叶片形变的影响远小于碰摩力。 

一个精确有效的碰摩表征模型，对于深入研究叶片与机匣间的碰摩现象至关重要。针对接

触碰撞这一复杂问题，众多学者已对各类接触模型进行了系统地总结与归纳，并明确了不同模

型的具体适用条件。相关内容在 1.3.2 节中已有详尽阐述，此处不再展开论述。本节基于前人研

究基础，创新性地提出了一种融合叶尖间隙动态变化的气流激励下含裂纹多叶片机匣碰摩故障

动力学模型。该模型不仅充分考虑了叶片旋转效应与机匣弹性的影响，还引入了叶片呼吸裂纹

时变刚度，考虑了叶片裂纹的影响，同时融合了叶尖间隙动态变化及多叶片碰摩的复杂相互作

用，实现了对多因素耦合作用下碰摩故障动力学的表征，叶片–机匣碰摩形变示意图如图 2.19

所示。 
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rubbx

by
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图 2.19 叶片–机匣碰摩形变示意图 



航空发动机叶片裂纹-机匣碰摩复合故障整机振动分析与诊断 

62                                                                                               

根据叶片–机匣碰摩过程满足能量守恒得： 

 be bc boV V W+ =  （2.97） 

beV 为叶片弯曲势能，其表达式为： 

  
b

2
2

b

be b b 20

1

2
d

L v
V E I x

x

 
=  

 
  （2.98） 

bcV 为离心势能，其表达式为： 

 ( )
b

2
2

2 2 2 b

bc b b b d b d 20

1 1
2 2

2
d

2

L v
V A L R L R x x x

x
 

 
= + − −  

 
  （2.99） 

boW 为叶片尖端法向碰摩力 bnF 和切向碰摩力 btF 以及气流力 bairF 所做的功，其中切向力为

叶片–机匣碰摩产生的摩擦力，采用库仑摩擦模型来描述，即 bt bnfF F= ，式中 f 为摩擦系数。 

 
b

b bbo bt rub bn rub bair b
0

1 1 1
cos sin ( d)

2 2 2

L

L LW F v F v F v x x = − +   （2.100） 

其中，
bLv 为叶片尖端的周向位移； rub 值很小，

brub d bsin / ( )Lv R L  + ， rubcos 1  ； bairF 为均

布力，方向与叶片长度方向垂直， ( )bair bair air0cos 2air rF A EO f t = + ， bairA 为气动力幅值， airEO

为气动力激励频率， air0 为气动力初相位。 

假定叶片与机匣碰摩瞬时保持一个准静态平衡状态，侵入量 rub 与机匣径向偏移距离 cu 以

及叶片径向位移
bLu 之间的位置关系可写为如下表达式： 

 
brub cLu u = +  （2.101） 

其中，
bLu 为由于弯曲导致的叶尖径向位移，其表达式为： 

 
b

b

2

b

0

1

2
d

L

L

v
u x

x

 
=  

 
  （2.102） 

根据经典梁变形理论，固定截面悬臂梁的挠度函数可近似表示为[173]： 

 
b

2 3

2 3

b b

b

1 3

2
Lv

x x
v

L L

 
− 

 
=  （2.103） 

此外，随着裂纹深度的变化，裂纹叶片的径向刚度将发生变化，并导致额外的径向伸长。

由于这种机制，可以通过引入离心修正系数[34]来修改裂纹叶片的径向变形，离心修正系数可以

表示为： 

 ( )b b b1stc   = − +  （2.104） 

其中， b 表示裂纹相对深度（ b bc b/h h = ）， b 表示裂纹相对位置（ b bc b/L L = ）。 
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得出含裂纹固定截面悬臂梁的修正挠度函数： 

 b

2 3

b

bst 2 3

b

1 3

2

L

st

v
v x x

c L L

 
− 

 
=  （2.105） 

将式（2.105）代入式（2.98）和式（2.99）以及式（2.100），然后结合式（2.97），得出： 
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 （2.106） 

其中，
2

2b st b

st b
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c
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E I L
A R
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
 ; 

将式（2.106）代入式（2.103），结合式（2.102）与式（2.101），可得： 
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 （2.107） 

其中 bb dD L R= + ； 

忽略高次项，气流激励下含裂纹叶片的摩擦力模型 bnF 可表示为： 
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 （2.108） 

与其他碰摩模型，如线性模型、Padovan 模型[101]、Jiang 模型[102]、Ma 模型[103]以及 Tang

模型[133]进行了比较，如图 2.20 所示。同上述模型相比，本文提出的模型综合考虑了叶片尺寸、

裂纹尺寸、转速、圆盘半径、机匣刚度以及气动力等因素对模型的影响。 

基于本文提出的考虑气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩力模型，仿真分析了不同裂纹故障

程度与不同气流力幅值对碰摩力幅值的影响规律，结果如图 2.21 所示。从图 2.21（a）可知，

在其他条件保持不变的情况下，裂纹故障越严重，碰摩力幅值越小；从图 2.21（b）可知，在其

他条件保持不变的情况下，气流激励幅值越大，碰摩力幅值越大。 
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图 2.20 摩擦力模型的特性比较 
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（1）碰摩力随裂纹严重程度变化 （2）碰摩力随气动力幅值变化 

图 2.21 新碰摩动力学模型特性 

叶片–机匣碰摩过程中侵入量是一个非常重要的参数，它和叶片与机匣的振动密切相关。

本文考虑叶片–机匣碰摩来源于叶片旋转中心与机匣中心之间的静态偏心量、叶片径向振动以

及机匣局部形变。如图 2.22 所示，图中 0e 表示静态偏心量，且有 max 0d cL R e R = + + − ，其中 cR

为机匣半径， b dL R+ 表示叶尖轨迹半径，由可推导出由于静态偏心量导致的侵入量 0e 可表示

为： 

 ( ) ( )( )
22

0 0 1 0 1cos sinde ce e tL t RR    ++ −+= − +  （2.109） 

 在碰摩过程中，动态侵入量可以近似写为： 

 
brub 0 c b be Lu u L   + − −  （2.110） 

其中， rub 为动态侵入深度， bbL  为叶片弯曲导致的叶片径向形变位移， cu 为机匣径向振动位

移，
bLu 为叶片径向振动位移。 
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图 2.22 叶片–机匣碰摩示意图 

2.8 整机振动数值仿真方法 

由于叶片裂纹与机匣碰摩复合故障所涉及的叶片–盘–轴–轴承支承–机匣–弹性支承多体

耦合航空发动机整机动力学模型自由度较多，且系统中存在轴承支承、碰摩故障及裂纹故障等

非线性因素，求解系统非线性响应的有效途径是数值积分。本文采用 Newmark-β 法与显式积分

法（翟方法）相结合的策略：对便于矩阵组装的转子和机匣有限元模型，使用 Newmark-β 法求

解；对无需形成整体矩阵的支承连接部件，则采用翟方法。该混合求解策略仅需分别构建单个

转子或机匣的动力学矩阵，避免了组装全系统大规模全局矩阵，显著提升了计算效率。整机动

力学模型的数值仿真方法如图 2.23 所示。 
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求解
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转子响应

采用隐式积分

（Newmark-β）

求解
碰摩力

裂纹产
生的刚

度变化
气动力

 

图 2.23 整机动力学模型数值仿真方法 

2.9 本章小结 

本章围绕航空发动机整机系统，构建了考虑叶片裂纹–碰摩耦合故障的高保真度动力学模

型。研究工作从子结构建模入手，逐步完成了整机系统的集成与耦合，为后续的故障机理分析
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与仿真研究奠定了坚实的理论基础，主要研究内容与结论如下： 

（1）针对旋转叶片部件，采用 Galerkin 法进行离散，并基于 Hamilton 变分原理，建立了

考虑离心刚化、旋转软化及科氏力效应的单叶片动力学方程。在此基础上，创新性地引入了呼

吸裂纹时变刚度模型，通过分析裂纹在弯曲应力与离心应力综合作用下的开闭状态（完全闭合、

部分张开、完全张开），推导出裂纹深度随叶片动态应力变化的分段函数表达式，进而获得了能

够精确表征裂纹动态特性的时变刚度矩阵。 

（2）将单叶片模型拓展至多叶片系统，并与盘–轴转子系统进行耦合。通过有限元法对转

轴和轮盘进行单元组集，并充分考虑叶片与轮盘、轮盘与转轴之间的运动学约束与动力学耦合

关系，最终组装形成了包含质量矩阵、陀螺矩阵、刚度矩阵及阻尼矩阵的叶片–盘–轴耦合系统

整体运动微分方程。 

（3）针对现代航空发动机薄壁回转壳体的机匣结构，选用计算效率与精度兼顾的有限元截

锥壳单元法进行建模。通过定义局部与总体坐标系，并利用坐标变换矩阵，准确描述了机匣单

元的位移场，为后续碰摩相互作用分析提供了可靠的结构基础。 

（4）建立了融合叶尖间隙动态变化的气流激励下含裂纹多叶片–机匣碰摩故障动力学模型。

该模型不仅综合了前述的叶片呼吸裂纹时变刚度、叶片旋转效应、弹性机匣等关键因素，还创

新性地将多叶片与机匣的复杂碰摩相互作用纳入整机框架。通过能量守恒原理并结合合理的工

程简化假设，对碰摩力进行了有效表征，从而实现了对裂纹–碰摩多物理场强耦合作用下整机系

统非线性动力学行为的全面刻画。 
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3 第三章 含裂纹–碰摩复合故障的带机匣转子试验器整机动力学

模型仿真分析及试验验证 

3.1 引言 

基于第二章所述的整机动力学建模策略，针对带机匣转子试验器开展系统性的动力学仿真

研究。针对叶片、含裂纹叶片、叶片–盘–轴一体化结构以及机匣等关键部件的动力学模型，

通过对比分析验证各部件级模型的准确性；在部件级模型的基础上，针对整机动力学模型，通

过模态仿真与模态试验结果的对比，验证带机匣转子试验器整机动力学模型的正确性与精度，

为后续深入的动力学仿真分析奠定坚实的模型基础。 

3.2 含叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的带机匣转子试验器整机模型 

本文构建的包含叶片裂纹与机匣碰摩复合故障的叶片–盘–轴–轴承支承–机匣–弹性支

承多体耦合航空发动机整机动力学模型如图 3.1 所示，该模型完整复现了发动机典型结构特征：

机匣通过弹性支承系统固定，转轴与滚子轴承内圈刚性连接，轴承外圈则通过弹性支承与机匣

形成柔性连接，叶盘组件与转轴固连形成转子系统，并引入了叶片裂纹与机匣碰摩复合故障。

如图 3.2 所示，建模过程采用分步耦合策略：首先构建转子动力学耦合模型，包含转盘、转轴

及叶片的精细化动力学表征；其次建立机匣动力学模型；继而整合弹性支承与非线性支承动力

学模型；随后引入叶片裂纹碰摩复合故障模型与气流激励模型，最终形成完整的整机动力学分

析体系。 

O
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Y

X

侧面
视图

裂纹故障
整体视图

滚珠轴承
支承

滚柱轴承
支承

碰摩故障

 

图 3.1 含叶片裂纹机匣碰摩复合故障航空发动机整机模型示意图 
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图 3.2 含叶片裂纹机匣碰摩复合故障航空发动机整机动力学模型逻辑图 

3.3 模型验证 

3.3.1 叶片模型验证 

根据表3.1中的叶片几何参数与叶片材料参数，基于ANSYS商用软件构建实体有限元模型，

对叶片根部施加约束，然后基于 ANSYS 商用软件的模态分析模块，进行叶片的模态振型与固

有频率仿真计算，如图 3.3 所示。同样，基于本文叶片动力学模型进行叶片的模态振型与固有

频率仿真计算。上述两种仿真方法的结果如图 3.4 与图 3.5 所示，叶片模态振型一致，叶片固有

频率仿真结果的相对误差在 2%以内，如表 3.2 所示，可知本文叶片动力学建模方法的正确性与

准确性。 

表 3.1 叶片的几何参数和材料参数 

长度 宽度 厚度 叶根到圆心距离 材料密度 弹性模量 泊松比 

0.118m 0.02m 0.002m 0.05m 7800kg∕m3 2.1×1011Pa 0.3 

 

 

 

叶片根部约束

 

（a）叶片有限元实体模型 （b）叶片模态分析约束条件 

图 3.3 叶片实体有限元模型及约束条件 
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Max

 

Max

 

（a）叶片 1 阶弯曲模态-115.84Hz （b）叶片 2 阶弯曲模态-709.72Hz 

图 3.4 ANSYS 有限元叶片模型模态分析结果 

Max

 

Max

 

（a）叶片 1 阶弯曲模态-115.54Hz （b）叶片 2 阶弯曲模态-722.91Hz 

图 3.5 本文叶片模型模态分析结果 

表 3.2 叶片模态仿真对比结果 

固有频率 ANSYS 仿真结果 本文模型仿真结果 相对误差 

1 阶/Hz 115.84 115.54 0.26% 

2 阶/Hz 709.72 722.91 1.86% 

3.3.2 叶片裂纹模型验证 

3.3.2.1 仿真验证 

在 3.3.1 节中健康叶片动力学模型的基础上，进一步进行含裂纹叶片固有属性仿真分析，主

要针对裂纹深度与裂纹位置对叶片固有频率的变化影响进行仿真分析。同样对比了本文建模方

法与商用有限元软件方法（ANSYS）的分析结果，进而评估本文含裂纹叶片动力学模型的有效

性，并进一步研究裂纹深度、裂纹位置对叶片固有频率的影响。 

基于ANSYS接触单元建立了裂纹叶片有限元模型，如图3.6所示。采用实体单元（SOLID186

单元）模拟旋转叶片，采用接触单元（TARGE170 和 CONTA174 单元）和增广拉格朗日方法模

拟叶片裂纹。仿真结果如图 3.7 所示，无量纲裂纹深度 bc 从 0.0 步长逐渐变化到 0.4，步长为

0.05；无量纲裂纹位置 bc 从 0.1 步长逐渐变化到 0.9，步长为 0.1。由图可知，叶片第 1 阶固有

频率随着无量纲裂纹深度的增加或裂纹位置的减小而减小，即裂纹深度越大或裂纹离叶根越近，

一阶固有频率越低。无量纲裂纹深度越大，第 2 阶固有频率越低；但随着裂纹位置的变化，第

2 阶固有频率呈现出先增大再减小然后再增大的趋势。基于上述两种方法建立的含裂纹叶片，
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其裂纹深度和裂纹位置对裂纹叶片固有频率的影响规律相同，并且两种方法计算结果相对误差

在 2.6%以内，充分说明了本文建立的含裂纹叶片模型的正确性与准确性。（ bc bc b/h h = 为叶片

相对裂纹深度， bc bc b/L L = 为叶片相对裂纹位置） 

进一步研究叶片固有频率随裂纹参数变化规律的原因，健康叶片第 1 阶和第 2 阶模态应力

如图 3.8 所示，结合图 3.7 可知，裂纹位置对叶片固有频率的影响规律与叶片模态应力分布规律

一致，即处于叶片应力越大的位置上时，叶片固有频率下降越大。 

裂纹目标面

(Target )

裂纹接触面

(Contact )

bL

bb

bh

bch

bcL

 

图 3.6 基于 ANSYS 的含裂纹叶片有限元模型 

  

（a）含不同裂纹叶片的 1 阶固有频率对比 （b）含不同裂纹叶片的 2 阶固有频率对比 
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（c）1 阶固有频率相对误差 （d）2 阶固有频率相对误差 

图 3.7 裂纹参数对叶片固有频率影响仿真对比（ANSYS 有限元模型与本文模型） 
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Max
 

Max
 

（a）健康叶片 1 阶模态应力 （b）健康叶片 2 阶模态应力 

图 3.8 基于 ANSYS 有限元模型的健康叶片模态应力 

3.3.2.2 试验验证 

为进一步验证含裂纹叶片动力学建模的准确性与含裂纹叶片固有频率变化规律，根据表 3.1

中叶片几何参数进行叶片试验件加工，本次试验加工了 1 枚健康叶片与 3 枚含裂纹叶片，如表

3.3 所示。如图 3.9（a）所示，基于电动振动台试验器对叶片进行激励，将叶片根部固定，激振

加速度设置为 0.2g，利用激光位移传感器测量叶片顶部的位移响应，位移测点位于距叶尖 10mm

的居中位置，数据处理后可得叶片的幅频曲线。 

根据试验设置条件，同步进行了基于 ANSYS 软件的有限元仿真与基于本文模型的仿真，

进而对比仿真与试验结果。ANSYS 仿真条件为：如图 3.9（b）所示，基于谐响应分析模块，模

型有 55739 个网格和 126258 个节点，对叶片根部施加约束，设置激振加速度为 0.2g，采用瑞利

阻尼，将刚度系数设置为 1.35×10-5，质量系数设置为 5，最后提取叶片相同位置节点的幅频曲

线。基于自编程序仿真条件：进行相同的叶片幅频曲线的仿真分析，采用瑞利阻尼，将刚度系

数设置为 1×10-5，质量系数设置为 5，采用 Newmark 数值积分方法，步长为 2×10-5。 

表 3.3 健康叶片与裂纹叶片实物图及参数 

叶片 健康叶片 1 号裂纹叶片 2 号裂纹叶片 3 号裂纹叶片 

裂纹参数 无裂纹 𝛾=0.25、ξ=0.1 𝛾=0.25、ξ=0.2 𝛾=0.5、ξ=0.2 

实物图  
裂纹

 裂纹  
裂纹
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激光位移
传感器

加速度
传感器

叶片试
验件

功
率
放
大
器

电动振动
台

 

根部
约束

加速度
载荷

位移
响应  

（a）叶片幅频响应试验 （b）基于 ANSYS 的叶片谐响应仿真示意图 

图 3.9 叶片幅频响应试验与有限元仿真 

叶片幅频曲线试验与仿真结果如图 3.10 与表 3.4 所示，叶片 1 阶固有频率的仿真结果与试

验结果的相对误差均在 1.6%以内，进一步证明了本文模型的准确性。并且含裂纹叶片固有频率

出现下降情况，叶片裂纹深度越大，叶片裂纹位置越靠近叶片根部，则叶片固有频率下降越多。

叶片固有频率变化规律也与含裂纹叶片仿真分析得出规律一致。 
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（a）健康叶片幅频曲线 （b）1 号裂纹叶片幅频曲线 
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（c）2 号裂纹叶片幅频曲线 （e）4 号裂纹叶片幅频曲线 

图 3.10 叶片幅频响应试验结果与仿真结果对比 

表 3.4 叶片 1 阶固有频率试验结果与仿真结果对比 

叶片 试验结果 ANSYS 仿真 与试验 本文模型仿真 与试验 
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固有频率 固有频率 相对误差 固有频率 相对误差 

健康叶片 115.8Hz 115.83Hz 0.03% 115.5Hz 0.3% 

1 号裂纹叶片 113.1Hz 114.17Hz 0.95% 113.7Hz 0.5% 

2 号裂纹叶片 114.3Hz 114.65Hz 0.31% 114.3Hz 0.0% 

3 号裂纹叶片 108.8Hz 109.71Hz 0.84% 107.1Hz 1.6% 

3.3.3 叶片–盘–轴模型验证 

根据表 3.1-表 3.7 中的叶片–盘–轴的动力学参数，建立叶片–盘–轴动力学模型。如图

3.11（a）所示，基于 ANSYS 商用软件建立叶片–盘–轴有限元模型，其中叶片共有 8 枚，采

用梁单元模型模拟，每个叶片由 24个梁单元组成，叶片底部与转轴采用 ANSYS固定运动副单

元进行连接；盘共有 2个，采用集中质量点模拟，与对应转轴节点采用固定方式连接；转轴采

用梁单元进行模型，共有 24 个梁单元组成；因此叶片–盘–轴有限元模型共包括 120 个梁单

元以及 2 个质量集中点。然后基于 ANSYS 模态分析模块进行叶片–盘–轴有限元模型的模态

分析，结果如图 3.12 所示。图 3.12（a）为 1 阶模态振型与频率，其模态频率为 110.31Hz，模

态振型为叶片整体 1 阶弯曲，具体振型为叶片根部无形变，形变从叶根到叶尖越来越大，并且

各个叶片模态振型一致；图 3.12（b）为 2 阶模态振型与频率，其模态频率为 115.13Hz，模态

振型为叶片局部 1 阶弯曲，具体振型为叶片根部无形变，形变从叶根到叶尖越来越大，并且叶

片模态振型之间出现不一致现象；图 3.12（c）为 3 阶模态振型与频率，其模态频率为 134.20Hz，

模态振型为叶片局部 1 阶弯曲与转轴 1 阶弯曲耦合，转轴振型为对称形，具体振型呈现两端向

上中部向下形变，叶片振型为 1 阶弯曲，具体振型为叶片向下形变，叶尖向上形变，并且叶片

模态振型之间出现不一致现象；图 3.12（d）为 4 阶模态振型与频率，其模态频率为 236.01Hz，

模态振型为叶片整体 1 阶弯曲耦合，具体振型为叶片根部向下形变，叶根到向上形变，叶片中

部存在无形变部分，并且各个叶片模态振型一致；图 3.12（e）为 5 阶模态振型与频率，其模态

频率为 304.35Hz，模态振型为转轴 2 阶弯曲与叶片局部 1 阶弯曲耦合，转轴具体振型从叶片端

开始呈现出向下–无形变–向上–无形变–向下–无形变–向上变化形式，叶片振型为 1 阶弯

曲，并且叶片形变较小；图 3.12（f）为 6 阶模态振型与频率，其模态频率为 598.69Hz，模态振

型为转轴 2 阶弯曲，转轴具体振型从叶片端开始呈现出向上–无形变–向下–无形变–向上–

无形变–向上变化形式，叶片跟随转轴形变呈现出摆动形变；图 3.12（g）为 7 阶模态振型与频

率，其模态频率为 659.65Hz，模态振型为转轴 2 阶弯曲，转轴具体振型从叶片端开始呈现出向

下–无形变–向上–无形变–向下–无形变–向上变化形式，叶片跟随转轴形变呈现出摆动形

变；图 3.12（h）为 8 阶模态振型与频率，其模态频率为 720.57Hz，模态振型为叶片局部 2 阶

弯曲，具体振型叶片根部无形变，叶片根部到叶尖呈现出无形变–向下–无形变–向上变化形
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式，并且叶片模态振型之间出现不一致现象；图 3.12（i）为 9 阶模态振型与频率，其模态频率

为 739.69Hz，模态振型为叶片整体 2 阶弯曲，具体振型叶片根部无形变，叶片根部到叶尖呈现

出无形变–向下–无形变–向上变化形式，并且各个叶片模态振型一致； 

基于本文建立的叶片–盘–轴模型的模态分析结果如图 3.13 所示，其模态振型与模态频率

与基于 ANSYS 软件建立的叶片–盘–轴有限元模型模态分析结果高度一致，两种方法分析的

模态频率对比如表 3.8 所示，最大相对误差不超过 3.47%，前 3 阶模态频率相对误差不超过

1.83%，充分证明了本文基于叶片–盘–轴动力学模型的正确性与准确性。 

表 3.5 转轴模型的材料参数 

材料密度 弹性模量 泊松比 

7800kg∕m3 2.1×1011Pa 0.3 

表 3.6 转轴模型的尺寸参数 

单元序号 单元长度/mm 单元外直径/mm 单元序号 单元长度/mm 单元外直径/mm 

1 24 20 13 42.45 30.8 

2 30 25 14 42.45 30.8 

3 43 30 15 42.4 30 

4 21 35 16 42.4 30 

5 52.9 34.2 17 21 28.5 

6 52.9 34.2 18 38.3 27 

7 42.45 33.3 19 47 24 

8 42.45 33.3 20 41.5 21.5 

9 42.4 32.5 21 41.5 21.5 

10 42.4 32.5 22 16.5 19 

11 42.4 31.7 23 16.5 19 

12 42.4 31.7 24 22 19 

表 3.7 盘模型的动力学参数 

序号 质量 偏心量 赤道转动惯量 极转动惯量 连接的轴单元节点号 

盘 1 2.2 kg 0.1 mm 0.003 kg·m² 0.006 kg·m² 3 

盘 2 9.1 kg 0.1 mm 0.0223 kg·m² 0.0446 kg·m² 19 

转轴

叶片

盘1 盘2

 
（a）叶片–盘–轴几何模型 
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（b）叶片–盘–轴有限元模型 

图 3.11 叶片–盘–轴几何模型与有限元模型 

侧
视
图

 

（a）1 阶模态振型与频率-叶片整体 1 阶弯曲-110.31Hz 

侧
视
图

 

（b）2 阶模态振型与频率-叶片局部 1 阶弯曲-115.13Hz 

侧
视
图

 

（c）3 阶模态振型与频率-叶片局部 1 阶弯曲与转轴 1 阶弯曲耦合-134.20Hz 
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侧
视
图

 

（d）4 阶模态振型与频率-叶片整体 1 阶弯曲-236.01Hz 

侧
视
图

 

（e）5 阶模态振型与频率-转轴 2 阶弯曲与叶片局部 1 阶弯曲耦合-304.35Hz 

侧
视
图

 

（f）6 阶模态振型与频率-转轴 2 阶弯曲-598.69Hz 

侧
视
图

 

（g）7 阶模态振型与频率-转轴 2 阶弯曲-659.65Hz 



南京航空航天大学博士学位论文 

                                                                                                

77 

侧
视
图

 

（h）8 阶模态振型与频率-叶片局部 2 阶弯曲-720.57Hz 

侧
视
图

 

（h）9 阶模态振型与频率-叶片整体 2 阶弯曲-739.69Hz 

图 3.12 基于 ANSYS 仿真的叶片–盘–轴有限元模型的模态频率与模态振型 

叶
片
振
型

转轴振型

 

（a）1 阶模态振型与频率-叶片整体 1 阶弯曲-110.93Hz 

转轴振型

叶
片
振
型

 

（b）2 阶模态振型与频率-叶片局部 1 阶弯曲-115.55Hz 
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叶
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振
型

转轴振型

 

（c）3 阶模态振型与频率-叶片局部 1 阶弯曲与转轴 1 阶弯曲耦合-136.66Hz 

转轴振型

叶
片
振
型

 

（d）4 阶模态振型与频率-叶片整体 1 阶弯曲-239.89Hz 

叶
片
振
型

转轴振型

 

（e）5 阶模态振型与频率-转轴 2 阶弯曲与叶片局部 1 阶弯曲耦合-310.36Hz 

转轴振型

叶
片
振
型

 

（f）6 阶模态振型与频率-转轴 2 阶弯曲-615.62Hz 



南京航空航天大学博士学位论文 

                                                                                                

79 

叶
片
振
型

转轴振型

 

（g）7 阶模态振型与频率-转轴 2 阶弯曲-682.55Hz 

叶
片
振
型

转轴振型

 

（h）8 阶模态振型与频率-叶片局部 2 阶弯曲-722.91Hz 

转轴振型

叶
片
振
型

 

（h）9 阶模态振型与频率-叶片整体 2 阶弯曲-742.29Hz 

图 3.13 基于本文叶片–盘–轴模型的模态频率与模态振型 

表 3.8 叶片–盘–轴模型的 ANSYS 仿真与本文模型仿真的模态频率对比 

固有频率 
1 阶

/Hz 

2 阶

/Hz 

3 阶

/Hz 

4 阶

/Hz 

5 阶

/Hz 

6 阶

/Hz 

7 阶

/Hz 

8 阶

/Hz 

9 阶

/Hz 

ANSYS 110.31 115.13 134.20 236.01 304.35 598.69 659.65 720.57 739.69 
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结果 

本文仿真

结果 
110.93 115.55 136.66 239.89 310.36 615.62 682.55 722.91 742.29 

相对误差 0.56% 0.36% 1.83% 1.64% 1.97% 2.83% 3.47% 0.32% 1.85% 

3.3.4 机匣模型验证 

本文采用截锥壳单元模型基于有限单元方法进行机匣动力学建模，为验证本文机匣动力学

建模方法的准确性。如表 3.9 所示，本文首先根据文献[176]中的模型尺寸，基于本文机匣动力

学建模自编程序建立了机匣动力学模型，然后将仿真结果与文献中的试验结果进行了对比验证，

同时也进行了基于 ANSYS 商用软件的动力学建模与仿真，最终验证本文机匣动力学建模方法

的准确性。 

基于 ANSYS 商用软件建立文献[176]中机匣模型，如图 3.14（a）-图 3.14（b）所示，模型共有

121068 个节点与 17325 个单元。基于 ANSYS 进行机匣模型模态分析，其结果如图 3.14（c）-

图 3.14（l）所示。同理基于本文机匣动力学建模方法对文献[176]中机匣模型进行动力学建模，

机匣单元数为 10 个，然后进行模态分析，并且将模态分析结果与 ANSYS 模态分析以及文献中

模态分析结果进行对比，具体结果如 

表 3.10 所示。不同方法的模态分析结果与模态试验结果都非常接近，充分证明了本文机匣

动力学建模方法的准确性。 

表 3.9 文献[176]中机匣模型动力学参数 

长度 厚度 半径 弹性模量 泊松比 材料密度 

0.37m 0.005m 0.1825m 205GPa 0.3 7850kg/m3 

 

  

（a）三维模型 （b）有限元模型 
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（c）环向半波数 2 时 1 阶 （d）环向半波数 2 时 2 阶 

  

（e）环向半波数 3 时 1 阶 （f）环向半波数 3 时 2 阶 

  

（g）环向半波数 4 时 1 阶 （h）环向半波数 4 时 2 阶 

 
 

（i）环向半波数 5 时 1 阶 （j）环向半波数 5 时 2 阶 

  

（k）环向半波数 6 时 1 阶 （l）环向半波数 6 时 2 阶 

图 3.14 基于 ANSYS 的文献[176]中机匣模型的模态分析结果 
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表 3.10 文献[176]中机匣模型的不同方法的模态分析结果对比 

阶数 环向半波数 
文献[176] 

模态试验结果 

ANSYS 

模态仿真结果 

与试验 

相对误差 

本文模型 

模态仿真结果 

与试验 

相对误差 

1 2 98.17 Hz 100.05 Hz 1.92% 98.99 Hz 0.84% 

2 2 132.12 Hz 132.03 Hz 0.07% 131.62 Hz 0.38% 

3 3 276.82 Hz 282.78 Hz 2.15% 279.98 Hz 1.14% 

4 3 330.55 Hz 333.57 Hz 0.91% 305.02 Hz 7.72% 

5 4 529.79 Hz 541.55 Hz 2.22% 536.85 Hz 1.33% 

6 4 591.95 Hz 600.49 Hz 1.44% 566.60 Hz 4.28% 

7 5 855.27 Hz 874.43 Hz 2.24% 868.21 Hz 1.51% 

8 5 921.21 Hz 937.14 Hz 1.73% 900.22 Hz 2.28% 

9 6 1254.86 Hz 1280.7 Hz 2.06% 1273.66 Hz 1.50% 

10 6 1323.70 Hz 1345.1 Hz 1.62% 1306.81 Hz 1.28% 

基于本文机匣动力学建模方法，对本文后续试验所需要使用的试验器的机匣部件进行动力

学建模，然后进行模态仿真计算，机匣部件动力学参数如表 3.11-表 3.12 所示。同理基于 ANSYS

商用软件建立试验器机匣部件的有限元模型并进行模态分析，结果如图 3.15 所示。针对试验器

机匣部件的两种模态分析方法的仿真结果如 

表 3.13 所示，两种仿真方法的结果非常接近，充分证明了本文针对试验器机匣部件动力学

建模的正确性与准确性。 

表 3.11 试验器机匣部件材料参数 

材料密度 弹性模量 泊松比 

7800kg∕m3 2.1×1011Pa 0.3 

表 3.12 试验器机匣部件尺寸参数 

单元序号 前开口-外直径/mm 后开口-外直径/mm 母线/mm 厚度/mm 

1 350 350 86.6 7.8 

2 350 350 52 7.8 

3 350 311 67.715 7.8 

4 311 272 67.715 7.8 

5 272 272 41 7.8 

6 272 308 73.16 7.8 

7 308 344 73.16 7.8 

8 344 344 66.5 7.8 

9 344 344 66.5 7.8 

10 344 344 52 7.8 

11 344 344 86.6 7.8 
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（a）三维模型 （b）有限元模型 

  

（c）环向半波数 2 时 1 阶 （d）环向半波数 2 时 2 阶 

  

（e）环向半波数 3 时 1 阶 （f）环向半波数 3 时 2 阶 

  

（g）环向半波数 4 时 1 阶 （h）环向半波数 4 时 2 阶 
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（i）环向半波数 5 时 1 阶 （j）环向半波数 5 时 2 阶 

  

（k）环向半波数 6 时 1 阶 （l）环向半波数 6 时 2 阶 

图 3.15 基于 ANSYS 的试验器机匣部件的模态分析结果 

 

表 3.13 试验器机匣部件的不同方法的模态分析结果对比 

阶数 环向半波数 ANSYS模态仿真结果/Hz 本文模型模态仿真结果/Hz 相对误差 

1 2 187.15 173.98 7.04% 

2 2 309.77 322.95 4.25% 

3 3 510.01 491.81 3.57% 

4 3 553.19 496.70 10.21% 

5 4 959.52 942.17 1.81% 

6 4 987.49 947.45 4.05% 

7 5 1536.80 1522.88 0.91% 

8 5 1555.20 1528.07 1.74% 

9 6 2242.10 2233.72 0.37% 

10 6 2242.80 2238.43 0.19% 

3.3.5 试验器整机模型验证 

由第二章可知，本文建立的航空发动机整机动力学模型，在去除线性与非线性轴承支承模

型后，主要包含叶片模型、盘模型、转轴模型以及机匣模型等核心组成部分。为验证所提动力

学建模方法的正确性与准确性，本研究将所建立的动力学模型与基于 ANSYS 商用软件构建的
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有限元模型进行对比分析，重点考察叶片动力学模型、机匣动力学模型以及叶片–盘–轴耦合

动力学模型的模态振型与固有频率特性。需要说明的是，由于航空发动机整机动力学模型中集

成了非线性轴承动力学，而基于 ANSYS 软件实现非线性轴承建模存在自由度数量庞大、计算

效率低下、接触参数设置精度不足等局限性，因此本文所建立的整机动力学模型将直接与整机

试验器进行模态振型与固有频率的对比验证。 

3.3.5.1 试验器整机模型模态仿真 

基于上述动力学建模方法，建立整机动力学模型，整机动力学模型包括了叶片–盘–轴系

统动力学模型、非线性滚动轴承动力学模型、轴承座动力学模型、机匣动力学模型以及弹性支

承动力学模型。由于整机模型中集成了非线性轴承动力学，而基于 ANSYS 软件实现非线性轴

承建模存在自由度数量庞大、计算效率低下、接触参数设置精度不足等局限性，因此本节所建

立的整机动力学模型仅进行模态仿真分析。在转子节点 1 水平方向施加冲击力，然后分析转子

所有节点水平方向的加速度响应，进而得到转子节点的加速度频响函数，部分节点频响函数如

图 3.16 所示。基于模态仿真的试验器模态振型与模态频率识别结果如图 3.17 与表 3.14 所示，

可知试验器转子 1 阶固有频率为 43.02Hz，振型为转子俯仰；2 阶固有频率为 88.44Hz，振型为

压气机摆动；3 阶固有频率为 108.38Hz，振型为转子弯曲。 
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（a）节点 1 频响函数 （b）节点 6 频响函数 
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（c）节点 19 频响函数 （d）节点 25 频响函数 

图 3.16 模态仿真频响函数与相干函数 
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（a）1 阶振型（转子俯仰） （b）2 阶振型（压气机摆动） （c）3 阶振型（转子弯曲） 

图 3.17 基于模态仿真的试验器模态振型识别结果 

 

表 3.14 基于模态仿真的试验器模态频率识别结果 

阶数 第 1 阶 第 2 阶 第 3 阶 

固有频率/Hz 43.02 88.44 108.38 

相对阻尼比 0.0042 0.0464 0.0269 

 

3.3.5.2 试验器模态试验 

转子试验器模态试验作为旋转机械动力学研究的关键环节，其核心价值在于通过精准的激

振测试与信号分析技术，系统性地揭示转子系统的动态特性。该试验不仅能够准确获取转子系

统的固有频率、阻尼比及振型等关键模态参数，更通过试验数据与理论模型的比对验证，验证

理论模型的准确性，同时为结构优化设计提供定量化依据。 

多自由度系统的频响函数 ( )ijH  定义为：在第 j 个自由度施加单位幅值的简谐激励时，第

i 个自由度产生的稳态响应的复幅值。试验中，通常在第 j 自由度施加频率为 的简谐激励，待

瞬态响应基本衰减后，测量其稳态响应 ( )iu t 并提取对应的复幅值。由已知激励 sinjf t 与近似

稳态响应 ( )iu t 计算频响函数的方法如下：首先通过数值积分求得响应信号在激励频率 处的

Fourier 系数。 
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由此得到重构的简谐稳态响应： 
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 （3.2） 

相应的复数振幅为： 
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最后得到频响函数： 
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H e
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模态试验中所用到的试验仪器如图 3.18 所示，主要有加速度传感器、电动激振器、压电传

感器、信号发生器、功率放大器、数据采集器。 

模态试验示意图如图 3.19（a）所示，为了测试带机匣的转子试验器在安装条件下的振动模

态，在转子上选取 7 个测点，在点 1 至点 7 依次布置 7 个加速度传感器。正弦激励力通过安装

在激振器顶杆和结构之间的阻抗头测量，经过数据采集得到正弦激励力和振动加速度响应信号，

从而得到频响函数矩阵中的 1 列，即： 11( )H  、 21( )H  、 31( )H  、 41( )H  、 51( )H  、 61( )H  、

71( )H  。试验现场图片如图 3.19（b）-图 3.19（d）所示，其中测点 1 在转子上，测点 2 在中

介机匣上，是压气机转子端的支承点；测点 3、4、5 约在转子中部，测点 6 在涡轮端的转子支

承上，测点 7 在转子上。 

   

（a）加速度传感器 （b）电动激振器 （c）压电传感器 

   

（d）信号发生器 （e）功率放大器 （f）数据采集器 

图 3.18 模态试验所需设备 
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（a）模态试验示意图 （b）试验现场图 

  

（c）试验器机匣内部测点实物图 （d）试验器机匣外部测点实物图 

图 3.19 基于正弦法整机试验器模态试验 

图 3.20 为模态试验得到的加速度测点的频率响应函数，图 3.21 为模态振型识别结果，表

3.15 为模态频率识别结果。最终得到试验器转子的模态信息，试验器转子 1 阶固有频率为

41.62Hz，振型为转子俯仰；2 阶固有频率为 91.43Hz，振型为压气机摆动；3 阶固有频率为

105.96Hz，振型为转子弯曲。如表 3.16 所示，将试验结果与 3.3.5.1 节中的模态仿真结果进行了

对比验证，两者最大相对误差不超过 3.36%，充分说明了仿真与试验结果的一致性与准确性。 
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（a1）测点 1 频响函数幅频图 （a2）测点 1 频响函数相频图 
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（b1）测点 2 频响函数幅频图 （b2）测点 2 频响函数相频图 
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（c1）测点 3 频响函数幅频图 （c2）测点 3 频响函数相频图 

0 50 100 150 200
0.00

0.03

0.06

0.09

0.12

频
响
幅
值
 
(
g
/
N
)

频率 (Hz)

 

0 50 100 150 200
-3

-2

-1

0

频
响
相
位
 
(
r
a
d
)

频率 (Hz)

 

（d1）测点 4 频响函数幅频图 （d2）测点 4 频响函数相频图 
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（e1）测点 5 频响函数幅频图 （e2）测点 5 频响函数相频图 
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（f1）测点 6 频响函数幅频图 （f2）测点 6 频响函数相频图 
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（g1）测点 7 频响函数幅频图 （g2）测点 7 频响函数相频图 

图 3.20 基于模态试验的试验器转子频响函数 

 

   

（a）1 阶振型 

转子俯仰 

（b）2 阶振型 

压气机摆动 

（c）3 阶振型 

转子弯曲 

图 3.21 基于模态试验的试验器转子模态振型识别结果 

 

表 3.15 基于模态试验的试验器转子模态频率识别结果 

阶数 第 1 阶 第 2 阶 第 3 阶 

固有频率/Hz 41.62 91.43 105.96 

相对阻尼比 0.0485 0.0453 0.0451 
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表 3.16 模态试验与模态仿真的试验器转子模态识别结果对比 

模态 1 阶 2 阶 3 阶 

试验模态振型    

本文模型 

仿真模态振型 
   

试验固有频率/Hz 41.62 91.43 105.96 

仿真固有频率/Hz 43.02 88.44 108.38 

相对误差 3.36% 3.27% 2.28% 

3.4 本章小结 

本章基于第二章提出的整机动力学建模方法，针对带机匣转子试验器开展了系统性的动力

学建模与验证工作，主要研究内容与结论如下： 

（1）建立了单叶片动力学模型，并将建立的叶片模型模态仿真结果与试验结果对比，健康

叶片的 1 阶固有频率的相对误差在 0.3%以内，含小裂纹叶片的 1 阶固有频率的相对误差在 1.6%

以内。进一步仿真研究了含裂纹叶片固有频率变化规律：叶片第 1 阶固有频率随着无量纲裂纹

深度的增加或裂纹位置的减小而减小，即裂纹深度越大或裂纹离叶根越近，一阶固有频率越低。

无量纲裂纹深度越大，第 2 阶固有频率越低；但随着裂纹位置的变化，第 2 阶固有频率呈现出

先增大再减小然后再增大的趋势。 

（2）将单叶片拓展至多叶片系统，结合有限元法对轮盘与转轴建模，综合运动学约束与动

力学耦合，组装形成叶片–盘–轴一体化模型。本文建立的叶片–盘–轴模型仿真结果与

ANSYS 实体有限元模型仿真结果对比，模型的前 5 阶固有频率相对误差在 2%以内，前 9 阶固

有频率相对误差在 3.5%以内。 

（3）采用截锥壳单元法对薄壁机匣进行高效高精度建模，模型仿真结果与 ANSYS 实体有

限元模型仿真结果对比，前 9 阶固有频率的平均误差在 3.5%以内。 

（4）通过 5 自由度非线性滚动轴承支承模型与线性支承模型连接转子与机匣模型，进而形

成整机动力学模型，整机模型仿真结果与整机试验器的试验结果对比，前 3 阶固有频率的相对

误差在 3.4%以内。 
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4 第四章 叶片裂纹–碰摩复合故障整机振动仿真分析与试验研究 

4.1 引言 

基于叶片裂纹–机匣碰摩复合故障动力学模型，开展航空发动机整机在复合故障状态下的

振动特性研究，深入揭示裂纹–碰摩协同作用下的振动调制机理与特性；通过对比分析复合故

障与单一故障（裂纹故障、碰摩故障）工况下的整机振动响应差异，阐明故障耦合效应对整机

振动特性的影响规律。 

4.2 叶片裂纹–碰摩复合故障模拟试验平台构建 

针对第三章整机建模采用的带机匣的转子试验器，并针对其功能特性进行了系统性设计与

优化改造，使其能够有效模拟叶片裂纹故障、叶片与机匣的碰摩现象以及两者耦合的复合故障

场景。该试验装置集成了轴承、机匣、转轴、涡轮盘、压气机盘以及可灵活组装的独立叶片等

核心组件，能够实现对旋转叶片的气流激励作用。此外，该试验装置还具备旋转叶片应力实时

监测、碰摩力精确测量以及机匣加速度信号采集等多项功能，为航空发动机故障诊断与性能研

究提供了强有力的试验平台。 

4.2.1 含叶片裂纹故障整机试验器结构 

本文所用含叶片裂纹故障的整机试验器在结构设计上参照航空发动机核心机机匣外形，并

按 1:3 比例缩尺。内部结构进行了工程简化：将复杂的支承系统简化为“0-2-0”布局，并采用可

调刚度的弹性支承，便于灵活调控系统动态特性；多级压气机简化为单级盘–片结构；叶片采用

平面几何形状以降低建模与加工难度；封严篦齿设计为可拆卸式，便于维护更换；转轴采用实

心结构，以提升刚度与加工精度。压气机盘、涡轮盘及联轴器均通过圆锥配合面与 180°对置双

键连接，该结构不仅便于装拆，还能有效减少磨损、延长寿命，保证良好对中性，并显著降低

转子不平衡量。驱动系统采用电机直驱，省去燃烧室（火焰筒），构建出结构清晰、功能明确的

单转子试验模型。试验器的剖面图与实物照片如图 4.1 所示。在此试验器基础上，进一步设计

了可独立更换叶片的叶盘试验件。该叶盘支持对单个叶片进行裂纹故障预制，从而形成含裂纹

叶片的专用试验组件。叶片及叶盘的几何尺寸经过专门优化，并结合仿真计算，确保其在较低

转速和较小气流激励条件下即可进入共振状态，有利于高效开展裂纹故障的动力学特性研究。

叶片及叶盘的三维模型与实物图如图 4.2 所示。该模块化设计使得裂纹预制与叶片更换操作便

捷，显著提升了试验效率与灵活性。 
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压气机盘
机匣 轴承

转轴
轴承

涡轮盘

  

（a）试验器剖面图 （b）试验器实物图 

图 4.1 试验器剖面图与实物图 

  

（a）含裂纹叶片三维模型 （b）含裂纹叶片实物图 

  

（c）叶盘三维模型 （d）叶盘实物图 

图 4.2 含裂纹叶片及叶盘三维模型与实物图 

4.2.2 旋转叶片气流激励装置结构 

实际航空发动机叶片在服役过程中会受到极为复杂的激励作用，其中气体激励是至关重要

的一类载荷，气动载荷可诱发叶片产生多种复杂的振动响应。为在试验中真实复现此类动态激

励环境，本文设计并集成了气流激励装置，以尽可能模拟实际工作条件下的气动载荷特性。如

图 4.3 所示，气体激励功能通过高压气源实现：高压气体经由安装在机匣上的专用气嘴喷射至

旋转叶片表面，从而对叶片施加可控的气动激励力。通过调节气阀的开度比例、气嘴与叶片之

间的夹角、气嘴数量及其周向布局等参数，可灵活调控叶片所受激励的幅值及频率特性。每一
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路气流激励通道均配备独立控制的电磁气阀，实现对各喷嘴激励的精确调控。此外，气体喷嘴

出口设计为具有一定倾斜角度的结构，以增大气流与叶片表面的有效接触面积，从而提升激励

效率并增强气动载荷的施加效果。旋转状态下叶片气流激励装置的实物照片如图 4.4 所示。该

系统为开展叶片在气动激励下的动态响应及故障特征提取等研究提供了关键的试验支撑。 

高压气源 叶片气流激励装置激
励
控

制

试验器气
流
激

励

旋转叶片气流激励装置原理

高
压
气

体

气阀控制

 

图 4.3 旋转叶片气流激励装置功能原理图 

  

（a）气流激励喷嘴实物图 （b）旋转叶片气流激励装置实物图 

图 4.4 旋转叶片气流激励装置实物图 

4.2.3 旋转叶片应力测量装置结构 

在航空发动机模拟试验中，旋转叶片的应变测量装置发挥着至关重要的作用。作为航空发

动机的核心组件之一，旋转叶片在工作时需承受复杂多变的载荷条件，而应变测量装置能够实

时监测叶片的应变状态，提前预警潜在故障，从而有效防止叶片断裂，保障飞行安全。如图 4.5

所示，旋转叶片应变测量基于一种空心旋转轴架构实现，以确保在旋转状态下高效、可靠地传

输应变信号。具体布线路径如下：首先，应变片通过高强度粘合剂均匀且稳固地贴附于叶片表

面，每组应变片的引线沿着叶片的气动外形走向进行集束整理。接着，引线束经由旋转轴上周

向均匀分布的径向布线孔进入空心轴内部腔体，并采用热缩套管进行防护后沿轴向布置。随后，

旋转轴输出端与引线管一端通过柔性联轴器实现机械连接，应变片引线则进一步穿过该联轴器

内部通道以及引线管内部通道，最终以焊接方式连接到滑环引电器的旋转接头触点上。从这里

开始，应变信号被导入至一个包含应变放大器、数据采集器及上位机在内的三级处理系统中，

完成对叶片应变信号的精确获取与分析。图 4.6 展示了装配有此旋转叶片应变测量装置的转子

试验器整机三维模型及其实物图，直观呈现了这一精密测量系统的实际应用情况。这一装置为
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深入研究叶片在不同工况下的应力应变特性提供了坚实的技术支持。 

 

图 4.5 旋转叶片应变测量原理图 

应力测试装置

试验器  

应力测试装置

试验器

 

（a）应力测量装置整机装配三维模型 （b）应力测量装置整机装配实物图 

图 4.6 应力测量装置整机装配三维模型与实物图 

4.2.4 碰摩力连续可调的叶片–机匣碰摩施加装置结构 

通过航空发动机碰摩力施加与测量装置开展高精度的碰摩模拟试验，对航空发动机的设计

优化、安全运行及全寿命周期管理具有重要的工程价值与科学意义。构建高保真度的碰摩模拟

试验平台，可有效突破传统数值仿真中对复杂接触边界条件过度简化的局限，在可控试验环境

中精准复现真实工况下的碰摩行为。本文试验平台采用主动加载方式，对旋转叶片与机匣施加

径向、轴向及切向的瞬态碰摩力，并同步实时捕捉碰摩过程中的接触力峰值与结构振动响应，

为碰摩机理研究和故障特征提取提供可靠数据支撑。 

如图 4.7 所示，碰摩实现与碰摩力测量装置采用模块化设计，主要由保持架基座、轴向伺

服驱动单元、三维力传感模块及碰摩执行机构四部分组成。保持架通过螺栓与机匣法兰面或地

面支架刚性连接，确保整体结构稳定性；轴向伺服电机固定于专用电机安装座上，可实现高精

度的轴向位移控制。三向力传感器后端采用法兰式接口与碰摩头刚性耦合，当伺服驱动单元执

行轴向进给运动时，碰摩头与旋转叶片发生干涉，从而模拟不同程度的碰摩故障。通过 PID 闭
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环控制策略，系统可实现快速、精准的进给调节，建立从轻微接触到深度碰摩的连续工况谱（进

给量越大，碰摩程度越重；进给量越小，碰摩程度越轻）。值得注意的是，三向力传感器与碰摩

头的连接结构允许其在周向方向产生微小位移，从而有效适应转子旋转过程中叶片的动态位置

变化，确保在碰摩过程中能够准确测量径向、切向和轴向三个方向的瞬态碰摩力。碰摩装置的

三维模型剖面图与实物照片如图 4.8 所示。将该碰摩力施加与测量装置集成于模拟试验器的机

匣上，可在发生碰摩故障时，使冲击信号有效传递至机匣结构，更真实地复现实际航空发动机

中碰摩故障的力学传播路径与动态响应特性。如图 4.9 所示，整套试验系统主要包括两大部分：

带机匣的转子试验器，以及集成于其上的碰摩施加与碰摩力测量装置，共同构成了功能完备、

高度仿真的航空发动机碰摩故障模拟试验平台。 

三向力传感器 保持架 轴向伺服电机碰摩头

 

（a）碰摩装置结构简图 

 

（b）碰摩装置三维模型剖面图 

图 4.7 碰摩施加与碰摩力测量装置结构示意图与三维模型剖面图 

 

碰摩发生区域

轴向

切向

径向

 

（a）碰摩装置实物图 （b）碰摩力方向示意图 

图 4.8 碰摩装置实物图 
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碰摩装置

叶盘

整机模拟
试验器

 

碰摩装置

叶盘

整机模拟
试验器

 

（a）机匣–碰摩装置一体化三维模型 （b）机匣–碰摩装置一体化实物图 

图 4.9 机匣–碰摩装置一体化三维模型与实物图 

4.3 含叶片裂纹单一故障的整机振动仿真分析与试验验证 

针对叶片裂纹故障诊断的实际需求，本文系统开展了含叶片裂纹故障的整机振动特性仿真

分析与试验研究。通过高保真度的整机动力学仿真，构建了包含裂纹叶片、盘–轴一体化转子、

弹性支承、滚动轴承及机匣结构的多体耦合动力学模型。在模型中，裂纹叶片模型准确反映了

不同裂纹深度与位置对叶片动态刚度的影响。仿真了裂纹故障对叶片响应及整机系统振动特性

的影响规律，特别关注裂纹诱发的特征频率成分在轴承座和机匣测点处的传递路径与表现形式，

初步建立了裂纹故障与整机振动响应之间的映射关系。为验证上述仿真结果的准确性与物理可

实现性，开展了与仿真工况对应的含裂纹叶片整机试验：采用接触式应变测量装置实时监测预

制裂纹叶片在旋转状态下的动态应力响应，同时同步采集轴承座及机匣关键位置的加速度信号。

通过信号分析，将实测的叶片应力特征与整机振动响应进行关联建模，结果表明：裂纹引起的

刚度弱化与振动响应特征能够有效传递至整机固定部件，并在常规振动测点中形成具有重复性

和辨识度的特征模式，与仿真结果一致。 

4.3.1 含叶片裂纹单一故障的整机振动特性仿真分析 

4.3.1.1 变速工况下有/无气流激励仿真分析 

根据第二章整机动力学建模中含叶片裂纹故障的整机动力学模型，开展含叶片裂纹单一故

障的整机振动数值仿真。在叶片气流激励力的动力学建模设置中，本节仿真取叶片气动力幅值

bairA 为 10N，气流激励倍率 airEO 为 6，转速范围设置为 500r/min-2000r/min。 

变速工况下有无气流激励时健康叶片整机振动响应的仿真结果如图 4.10 所示。由图可知，

叶片在气流激励下会产生明显的共振现象，而无气流激励时则不会出现明显的共振现象。当叶

片发生共振时，轴承座加速度及涡轮机匣加速度响应频谱中亦会出现明显的组合频率成分，即
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fb±fr（fr 为转速频率，fb为叶片共振频率）。同理，若叶片无共振现象，轴承座加速度及涡轮机

匣加速度响应频谱中同样也没有相应的组合频率成分。 
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（a）气流激励下叶尖位移响应 （b）无气流激励下叶尖位移响应 
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（c）气流激励下轴承座加速度响应 （d）无气流激励下轴承座加速度响应 
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（e）气流激励下涡轮机匣加速度响应 （f）无气流激励下涡轮机匣加速度响应 

图 4.10 变速工况下有无气流激励健康叶片整机振动响应仿真结果 

 

4.3.1.2 变速工况气流激励下裂纹叶片仿真分析 

本节仿真参数与 4.3.1.1 节保持一致，仅将健康叶片参数设置为裂纹叶片参数（叶片相对裂

纹深度 bc 设为 0.25，叶片相对裂纹位置 bc 设为 0.1）。 

变速工况气流激励下裂纹叶片整机振动响应仿真结果如图 4.11 所示，由图可知，在气流激
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励下裂纹叶片同样会产生共振现象，但是其共振转速要更低，这是由于含裂纹故障叶片的固有

频率要低于健康叶片固有频率，因此其共振转速要更低一些。并且由于叶片含有裂纹故障，在

叶片接近共振转速时会有 2 倍频现象产生。 
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（a）叶尖位移响应 （b）轴承座加速度响应 
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（c）涡轮机匣加速度响应 

图 4.11 变速工况气流激励下裂纹叶片整机振动响应仿真结果 

 

4.3.2 含叶片裂纹单一故障的整机振动特性试验验证 

4.3.2.1 试验方案 

基于 4.2 节中的整机模拟试验器和旋转叶片气流激励装置，以及旋转叶片应力测量装置进

行含裂纹叶片整机试验。含叶片裂纹故障整机试验测试系统示意图如图 4.12 所示，通过更换叶

片试验件，从而可以进行健康叶片整机试验与含叶片裂纹故障整机试验，并且通过应变片传感

器进行叶片应力响应测量；在轴承座（①号）、涡轮机匣（②号）以及压气机机匣（③号）上安

装加速度传感器测量整机加速度响应；通过电涡流传感器在压气机端测量转轴振动位移响应；

通过高压气源控制是否对叶片进行气流激励。基于上述试验器，进行整机试验，具体试验内容

如表 4.1 所示。 
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图 4.12 含叶片裂纹故障整机试验测试系统示意图 

表 4.1 含裂纹旋转叶片共振试验具体内容 

试验内容 叶片类型 

有/无气流激励下升速试验 
健康叶片 

有/无气流激励下恒速试验 

气流激励下升速试验 
健康叶片 

含裂纹叶片 

气流激励下恒速试验 
健康叶片 

含裂纹叶片 

4.3.2.2 数据分析 

（1）变速工况下有/无气流激励试验 

进行变速工况下有/无气流激励整机试验，研究气流激励对整机振动影响规律。如图 4.13

所示，对比了升速状态有无气流激励下转子位移响应的区别，详细分析了其有效值、1 倍频、2

倍频以及三维瀑布图，可知有无气流激励对其影响很小，有无气流激励转子位移响应变化趋势

一致。 

如图 4.14 所示，对比了升速状态有无气流激励下叶片应力响应的区别，详细分析了其有效

值、1 倍频、2 倍频以及瀑布图，可知叶片在气流激励下产生了明显的共振现象，应力响应幅值

对比无气流激励工况下大大增加，从三维瀑布图中可以清晰地看出气流激励下叶片共振频率与

叶片固有频率成分。从叶片应力响应倍频图中可以更加清晰地看出，叶片产生了非常明显的 6

倍频共振现象，这是由于本文使用的气流激励气嘴数量为 6 个。 

如图 4.15 所示，对比了升速状态有无气流激励下轴承座加速度响应的区别，详细分析了其

有效值、1 倍频、2 倍频以及三维瀑布图，可知有无气流激励对其影响很小，有无气流激励轴承

座加速度响应变化几乎趋势一致。但是从轴承座加速度响应倍频图中可以看出，在气流激励下
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叶片共振转速下，轴承座加速度响应的 5 倍频幅值与 7 频谱幅值要明显大于对应的无气流激励

下轴承座加速度响应。 

如图 4.16 所示，对比了升速状态有无气流激励下涡轮机匣加速度响应的区别，详细分析了

其有效值、1 倍频、2 倍频以及三维瀑布图，可知有无气流激励对涡轮机匣加速度响应低频信号

部分影响很小，但是会增大涡轮机匣加速度响应高频信号的幅值。并且同样可以从涡轮机匣加

速度响应倍频图中可以看出，在气流激励下叶片共振转速下，涡轮机匣加速度响应的 5 倍频幅

值与 7 频谱幅值要明显大于对应的无气流激励下涡轮机匣加速度响应。 

如图 4.17 所示，对比了升速状态有无气流激励下压气机机匣加速度响应的区别，详细分析

了其有效值、最大值、1 倍频、2 倍频以及三维瀑布图，可知有无气流激励对压气机机匣加速度

响应的影响规律与对涡轮机匣加速度响应的影响规律基本一致。 
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（a）转子水平位移瀑布图 （b）转子水平位移有效值 
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（c）转子水平位移 1 倍频 （d）转子水平位移 2 倍频 
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（e）转子垂直位移瀑布图 （f）转子垂直位移有效值 
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（g）转子垂直位移 1 倍频 （h）转子垂直位移 2 倍频 

图 4.13 有无气流激励下转子位移响应对比 
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（a）叶片应力响应瀑布图 （b）叶片应力响应有效值 
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（e）气流激励下叶片应力响应倍频图 （f）无气流激励下叶片应力响应倍频图 

图 4.14 有无气流激励下叶片应力响应对比 
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（a）轴承座加速度响应瀑布图 （b）轴承座加速度响应有效值 
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（c）轴承座加速度响应 1 倍频 （d）轴承座加速度响应 2 倍频 
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（e）气流激励下轴承座加速度响应倍频图 （f）无气流激励下轴承座加速度响应倍频图 

图 4.15 有无气流激励下轴承座加速度响应对比 
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（a）涡轮机匣加速度响应瀑布图 （b）涡轮机匣加速度响应有效值 
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（c）涡轮机匣加速度响应 1 倍频 （d）涡轮机匣加速度响应 2 倍频 
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（e）气流激励下涡轮机匣加速度响应倍频图 （f）无气流激励涡轮机匣加速度响应倍频图 

图 4.16 有无气流激励下涡轮机匣加速度响应对比 



南京航空航天大学博士学位论文 

                                                                                                

105 

 

0 500 1000 1500 2000 2500 3000
0.00

0.05

0.10

0.15

0.20

0.25

0.30

有
效
值
 (

g)

转速 (r/min)

 气流激励
 无气流激励

 

（a）压气机机匣加速度响应瀑布图 （b）压气机机匣加速度响应有效值 
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（c）压气机机匣加速度响应 1 倍频 （d）压气机机匣加速度响应 2 倍频 
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（e）气流激励下压气机机匣加速度倍频图 （f）无气流激励压气机机匣加速度倍频图 

图 4.17 有无气流激励下压气机机匣加速度响应对比 

（2）恒速工况下有/无气流激励试验 

通过上述分析可知，当叶片产生共振时，轴承座加速度与机匣加速度响应中会出现相应的

组合频率成分，为进一步证明该结论，进行了恒速工况下有/无气流激励试验。如图 4.19 与图

4.18 所示，分别为气流激励下叶片共振时整机振动响应与无气流激励下叶片非共振时整机振动
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响应，两次试验仅在激励气流条件存在不同。由图 4.19 可知，当叶片产生共振时，轴承座加速

度响应、涡轮机匣加速度响应以及压气机机匣加速度响应频谱中会出现转速频率与叶片共振频

率的组合频率成分，即 b rf f （ rf 为转速频率， bf 为叶片共振频率）。而在图 4.18 中，叶片没

有产生共振，相对应的组合频率成分则不明显，并且涡轮机匣加速度响应与压气机机匣加速度

响应要显著小于叶片共振情况下涡轮机匣加速度响应与压气机机匣加速度响应。 
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（b1）轴承座加速度响应  （b2）轴承座加速度响应频谱 
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（c1）涡轮机匣加速度响应 （c2）涡轮机匣加速度响应频谱 
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（d1）压气机机匣加速度响应 （d2）压气机机匣加速度响应频谱 

图 4.18 气流激励下叶片共振时整机振动响应 
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（a1）叶片应力响应 （a2）叶片应力响应频谱 
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（b1）轴承座加速度响应  （b2）轴承座加速度响应频谱 
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（c1）涡轮机匣加速度响应 （c2）涡轮机匣加速度响应频谱 
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（d1）压气机机匣加速度响应 （d2）压气机机匣加速度响应频谱 

图 4.19 无气流激励下叶片非共振时整机振动响应 

（3）变速工况气流激励下健康叶片与裂纹叶片试验 

针对健康叶片与含裂纹叶片分别进行了气流激励下升速试验，健康叶片与含裂纹叶片的叶

片振动应力、轴承座振动加速度及涡轮机匣振动加速度结果对比。由图 4.20 叶片振动应力的三

维瀑布图可知，健康叶片与含裂纹故障叶片在气流激励下均会产生共振现象，但是含裂纹叶片

的共振转速为 1159r/min，要比健康叶片共振转速 1183r/min 更低。图 4.21 为轴承座振动加速度

三维频谱图，对比了健康叶片与含裂纹叶片整机试验中轴承座振动加速度响应三维频谱图，未

发现明显差异。图 4.22 为健康叶片与含裂纹叶片整机试验中涡轮机匣振动加速度响应的三维瀑

布图，同样未见明显差异。轴承座振动加速度有效值比较结果如图 4.23（a）所示，叶片有无裂

纹故障对轴承座振动加速度有效值影响不大，轴承座振动加速度有效值没有体现出明显差异。

涡轮机匣振动加速度与压气机机匣振动加速度有效值比较如图 4.23（b）与图 4.23（c）所示，

叶片有无裂纹故障对机匣加速度有效值无明显影响。 

  

（a）健康叶片 （b）裂纹叶片 

图 4.20 叶片应力响应瀑布图 



南京航空航天大学博士学位论文 

                                                                                                

109 

  

（a）健康叶片 （b）裂纹叶片 

图 4.21 轴承座加速度响应瀑布图 

  

（a）健康叶片 （b）裂纹叶片 

图 4.22 涡轮机匣加速度响应瀑布图 
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（c）压气机机匣加速度有效值 

图 4.23 健康/含裂纹叶片整机试验加速度响应对比 

（4）恒速工况气流激励下健康叶片与裂纹叶片试验 

进行了气流激励下健康叶片整机振动测试试验，图 4.24 为气流激励下健康叶片共振时整机

振动响应。图（a1）与（a2）为健康叶片应力时域响应与频谱图，从时域图中可以清晰地看到

正弦形式叶片应力响应的现象，频域中则表现出明显的 118Hz 频率成分；图 4.24 中（a1）-（d2）

为轴承座及机匣测点的加速度时域响应与频谱图。从频谱可知轴承座及机匣加速度频谱中存在

叶片共振频率与转速频率的组合频率。图 4.25 为气体激励下健康叶片共振时整机振动响应。图

（a1）与（a2）为含裂纹叶片应力响应，从时域图中可以看出与叶片共振时的叶片应力响应截

然不同，没有清晰地正弦形式响应，频域中 118Hz 频率成分幅值也较小；图 4.25 中（a1）-（d2）

为轴承座及机匣测点的加速度时域响应与频谱图。从频谱可知，轴承座与机匣加速度响应频谱

中不存在像叶片共振时出现的叶片共振频率与转速频率的组合频率。 
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（a1）健康叶片应力响应 （a2）健康叶片应力响应频谱 
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（b1）轴承座加速度响应  （b2）轴承座加速度响应频谱 
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图 4.24 健康叶片共振时整机振动响应试验结果 

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
-20

-10

0

10

20

应
力
 (
MP
a)

时间 (s)

 

0 100 200 300 400 500
0

1

2

3

振
幅
 (
MP
a)

频率 (Hz)

118Hz

15Hz

 

（a1）健康叶片应力响应 （a2）健康叶片应力响应频谱 
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（b1）轴承座加速度响应 （b2）轴承座加速度响应频谱 
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（c1）涡轮机匣加速度响应 （c2）涡轮机匣加速度响应频谱 
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（d1）压气机机匣加速度响应 （d2）压气机机匣加速度响应频谱 



航空发动机叶片裂纹-机匣碰摩复合故障整机振动分析与诊断 

112                                                                                               

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
-1.0

-0.5

0.0

0.5

1.0
涡

轮
机

匣
加

速
度

 (
g)

时间 (s)

 

0 50 100 150 200
0.000

0.005

0.010

0.015

0.020

振
幅

 (
g)

频率 (Hz)

132Hz
103Hz

88Hz

73Hz 147Hz

 

（c1）涡轮机匣加速度响应 （c2）涡轮机匣加速度响应频谱 

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
-0.8

-0.4

0.0

0.4

0.8

压
气

机
机

匣
加

速
度

 
(
g
)

时间 (s)

 

0 50 100 150 200
0.000

0.005

0.010

0.015

0.020

振
幅
 (
g)

频率 (Hz)

132Hz
103Hz

88Hz

73Hz 147Hz

 

（d1）压气机机匣加速度响应 （d2）压气机机匣加速度响应频谱 

图 4.25 健康叶片非共振时整机振动响应试验结果 

然后进行了气流激励下含裂纹叶片恒速试验测试，图 4.26 为气流激励下含裂纹叶片共振时

整机振动响应。图 4.26（a1）与（a2）为健康叶片应力时域响应与频谱图，从时域图中可以清

晰地看到正弦形式叶片应力响应的现象，但含裂纹叶片共振频率为 115Hz，低于健康叶片共振

频率。图 4.26 中（b1）-（d2）为轴承座及机匣测点的加速度时域响应与频谱图。从频谱可知

轴承座及机匣加速度频谱中同样存在叶片共振频率与转速频率的组合频率。图 4.27 为气体激励

下含裂纹叶片共振时整机振动响应。图 4.27（a1）与（a2）为含裂纹叶片应力响应，从时域图

中可以看出与叶片共振时的叶片应力响应截然不同，没有清晰地正弦形式响应，频域中 115Hz

频率成分幅值也较小；图 4.27 中（b1）-（d2）为轴承座及机匣测点的加速度时域响应与频谱

图。从频谱可知，轴承座与机匣加速度响应频谱中不存在像叶片共振时出现的叶片共振频率与

转速频率的组合频率。 
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（a1）含裂纹叶片应力响应 （a2）含裂纹叶片应力响应频谱 
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（b1）轴承座加速度响应 （b2）轴承座加速度响应频谱 
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（c1）涡轮机匣加速度响应 （c2）涡轮机匣加速度响应频谱 
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（d1）压气机机匣加速度响应 （d2）压气机机匣加速度响应频谱 

图 4.26 含裂纹叶片共振时整机振动响应试验结果 



航空发动机叶片裂纹-机匣碰摩复合故障整机振动分析与诊断 

114                                                                                               

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
-15

-10

-5

0

5

10

15
应
力
 (
MP
a)

时间 (s)

 

0 100 200 300 400 500
0

1

2

3

振
幅
 (
MP
a)

频率 (Hz)

115Hz
12Hz

 

（a1）含裂纹叶片应力响应 （a2）含裂纹叶片应力响应频谱 
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（b1）轴承座加速度响应 （b2）轴承座加速度响应频谱 
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（c1）涡轮机匣加速度响应 （c2）涡轮机匣加速度响应频谱 
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（d1）压气机机匣加速度响应-3 测点 （d2）压气机机匣加速度响应频谱 

图 4.27 含裂纹叶片非共振时整机振动响应试验结果 

4.3.2.3 试验结论 

（1）气流激励下叶片在共振转速附近会产生共振现象，响应幅值剧烈增大，叶片应力时域

响应中可以清晰地看到正弦形式叶片应力响应。而当叶片产生共振时，轴承座加速度响应、涡

轮机匣加速度响应以及压气机机匣加速度响应频谱中会出现转速频率与叶片共振频率的组合频

率成分，即 b rf f （ rf 为转速频率， bf 为叶片共振频率）。若无叶片没有共振，则轴承座加速

度响应、涡轮机匣加速度响应以及压气机机匣加速度响应频谱中不会出现明显的组合频率成分。 

（2）健康叶片与含裂纹故障叶片在气流激励下均会产生共振现象，但是含裂纹叶片的共振

转速比健康叶片共振转速更低。 

（3）对比了健康叶片与含裂纹叶片试验下轴承座振动加速度响应的三维频谱图与倍频图，

均未发现明显差异；涡轮机匣振动加速度的三维瀑布图同样未见明显差异。叶片有无裂纹故障

对轴承座振动加速度有效值无明显影响，叶片有无裂纹故障对机匣加速度有效值无明显影响。 

4.4 含叶片–机匣碰摩单一故障的整机振动仿真分析与试验验证 

为满足叶片–机匣碰摩故障诊断的工程需求，本节研究聚焦于叶片–机匣碰摩故障下的整机

振动特性，开展了仿真分析与试验验证。通过整机动力学仿真，构建了包含转子（叶片–盘–轴）、

滚动轴承、弹性支承及机匣的多体耦合模型，并引入叶片–机匣碰摩故障模型，准确复现了碰摩

引起的冲击瞬态响应、高频成分激发和调制边带等典型振动特征，揭示了故障特征从局部接触

区向整机结构传递的路径与规律。为验证仿真结果的真实性，开展了与仿真工况对应的碰摩试

验：利用高精度碰摩加载与测量装置，在可控条件下实现设定程度的叶片–机匣碰摩；同步采集

旋转叶片动态应变、轴承座三向加速度及机匣周向多点加速度信号。通过信号分析，发现碰摩
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引发的瞬态冲击与高频能量可有效传播至轴承座和机匣，在振动信号中形成周期性冲击脉冲、

特定频段能量集中等强相关特征，与仿真结果一致，充分验证了模型的准确性与物理代表性。 

4.4.1 含叶片–机匣碰摩单一故障的整机振动特性仿真分析 

4.4.1.1 恒速工况下健康叶片机匣碰摩仿真 

根据第二章整机动力学建模中含叶片–机匣碰摩故障整机动力学模型进行含叶片–机匣碰

摩单一故障的整机振动数值仿真。为了与碰摩试验进行对照，本文进一步引入可变间隙设置，

即在原有叶尖间隙的计算方法上，同时考虑叶尖间隙随着圆周角度的变化，本文间隙设置如图

4.29 所示，叶尖初始间隙在某一角度突然变小，从而产生碰摩故障，这与本文基于碰摩装置产

生碰摩故障的原理一致，从而与试验达成更好的对照。假设在角度
c

 处，机匣局部形变伸长量

为
0

C ，并且在 angle
C 度范围内考虑用余弦函数来模拟该变形，设初始间隙为

1
C ，在不同角度上

的由于机匣形变导致的叶尖间隙值可通过式（4.1）计算。本文 angle
C 取值 1，

1
C 取值 0.6mm，

0
C

取值 0.62mm， angle
C 取值 5，

c
 取值 0。 
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 （4.1） 

0 1 2 3 4 5 6 7
-1.0×10-4

0.0

1.0×10-4

2.0×10-4

3.0×10-4

4.0×10-4

5.0×10-4

6.0×10-4

7.0×10-4

初
始
叶

尖
间
隙

 (
m)

机匣圆周角度 (rad)

局部形变伸长量

局部形变范围

  

（a）叶尖间隙变化 （b）叶片机匣碰摩示意图 

图 4.28 碰摩间隙示意图 

健康叶片–机匣碰摩故障下整机振动响应如图 4.29 所示，图 4.29（a）为径向碰摩力响应；

如图 4.29（b）-（c）所示，在碰摩力作用下，叶片叶尖加速度响应时域响应中出现了明显的冲

击与振荡衰减特征，其频谱中出现了明显的倍频现象，并且在叶片固有频率处出现幅值增大现

象；轴承座加速度响应与压气机机匣加速度响应类似，在时域中均出现了明显的冲击特征，频

谱中同样出现了非常多的转速频率及其倍频成分，同时也在叶片固有频率处出现了幅值增大现

象，其中较为明显频率的是叶片 1 阶固有频率与转速频率的组合频率，即 fb1±fr（fr 为转速频率，

fb1 为叶片 1 阶固有频率）。 
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（b）叶片叶尖加速度时域响应 （c）叶片叶尖加速度频谱 
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（d）轴承座加速度时域响应 （e）轴承座加速度响应频谱 
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（f）压气机机匣加速度时域响应 （g）压气机机匣加速度响应频谱 

图 4.29 健康叶片–机匣碰摩故障下整机振动仿真 
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4.4.1.2 恒速工况下裂纹叶片机匣碰摩仿真 

裂纹叶片–机匣碰摩故障下整机振动响应如图 4.30 所示，其中振动响应与健康叶片–机匣

碰摩故障下整机振动响应基本一致。图 4.30（a）为径向碰摩力响应；如图 4.30（b）-（c）所

示，在碰摩力作用下，叶片叶尖加速度响应时域响应中出现了明显的冲击与振荡衰减特征，其

频谱中出现了明显的倍频现象，并且在叶片固有频率处出现幅值增大现象；轴承座加速度响应

与压气机机匣加速度响应类似，在时域中均出现了明显的冲击特征，频谱中同样出现了非常多

的转速频率及其倍频成分，同时也在叶片固有频率处出现了幅值增大现象，其中较为明显频率

的是叶片 1 阶固有频率与转速频率的组合频率，即 b1 rf f （ rf 为转速频率， b1f 为叶片 1 阶固

有频率）。与健康叶片–机匣碰摩故障下整机振动响应不同之处在于，裂纹导致了叶片固有频率

出现了下降，因此轴承座与压气机机匣加速度响应频谱中的组合频率也随之变化。 
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（b）叶片叶尖加速度时域响应 （b）叶片叶尖加速度时域响应 
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（f）压气机机匣加速度时域响应 （f）压气机机匣加速度时域响应 

图 4.30 含裂纹叶片–机匣碰摩故障下整机振动仿真 

4.4.2 含叶片–机匣碰摩的整机振动特性试验研究 

4.4.2.1 试验方案 

基于 4.2 节中的整机模拟试验器和旋转叶片应力测量装置，以及叶片–机匣碰摩施加装置

进行含叶片–机匣碰摩的整机试验。含叶片–机匣碰摩故障整机试验测试系统示意图如图 4.31

所示，通过碰摩施加装置可以施加不同程度的碰摩故障，碰摩程度通过碰摩装置前端的三向力

传感器测量出的碰摩力数值进行量化。并且通过更换叶片试验件，从而可以进行健康叶片–机

匣碰摩故障整机试验与含裂纹叶片–机匣碰摩故障整机试验，并且通过应变片传感器进行叶片

应力响应测量；在轴承座（①号）、涡轮机匣（②号）以及压气机机匣（③号）上安装加速度传

感器测量整机加速度响应；通过电涡流传感器在压气机端测量转轴振动位移响应。基于上述试

验器，进行整机试验，具体试验内容如表 4.2 所示。 
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应变放大器 数据采集器 上位机

叶片
应力
测点

加速度测点 转轴位移测点

碰摩
施加
装置

转速
信号

 

  

健康叶片

碰摩
力信
号

 

图 4.31 含叶片–机匣碰摩故障整机试验测试系统示意图 

表 4.2 含叶片–机匣碰摩故障整机试验内容 

序号 试验内容 

1 碰摩力测试试验–摩擦系数试验 

2 恒速工况下健康叶片–机匣碰摩故障整机试验 

3 恒速工况下含裂纹叶片–机匣碰摩故障整机试验 

4 碰摩故障冲击信号传递试验 

4.4.2.2 数据分析 

（1）碰摩力测试试验 

针对碰摩施加与碰摩力装置开展了测试试验，验证碰摩力装置测量的碰摩力数值是否具有

可信度。如图 4.32 所示，为 3000 秒的碰摩试验的碰摩力测量结果，其径向、切向及轴向碰摩

力能够可靠的反映出碰摩故障的剧烈程度。径向、切向以及轴向碰摩力的冲击峰值时刻误差可

以保持在 0.1 毫秒以内，保证了碰摩力测量装置的准确性与可靠性。并且切向碰摩力与径向碰

摩力比值（摩擦系数）稳定在 0.15 左右，也从侧面证明了碰摩力测量的可靠性。碰摩试验产生

的碰摩痕迹如图 4.33 所示，可以看到由于产生碰摩故障，在碰摩头与叶片尖端留下了明显的碰

摩痕迹。 
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（c）切向碰摩力 （d）切向碰摩力细节 
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（e）轴向碰摩力 （f）轴向碰摩力细节 
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（g）切向碰摩力与径向碰摩力比值（摩擦系数） 

图 4.32 碰摩力测试试验结果 
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碰摩头碰
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碰摩
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（a）碰摩头碰摩试验痕迹 （b）叶片尖端碰摩试验痕迹 

图 4.33 碰摩试验痕迹 

（2）恒速工况下健康叶片–机匣碰摩故障整机试验 

针对碰摩故障研究，开展了恒速工况下健康叶片–机匣碰摩故障整机试验。叶片应力响应

如图 4.34 所示，叶片应力幅值超过 200MPa，图 4.34（a）-（b）中可以明显看到碰摩载荷导致

的冲击现象，图 4.34（c）为叶片应力频谱，由图可知，碰摩载荷作用下，叶片响应频谱中出现

了明显的叶片 1 阶固有频率成分、2 阶固有频率成分以及 3 阶固有频率成分；图 4.34（d）-（f）

为叶片应力频谱细节图，可以看到在叶片出现了非常多的转速调整频率成分，这也是碰摩故障

的典型特征之一，而且在叶片固有频率处出现幅值增大现象。 

轴承座加速度响应如图 4.35 所示，同样可以从轴承座加速度响应时域曲线中看出明显的碰

摩载荷所导致的冲击信号。在轴承座加速度频谱中同样出现了大量的转速调制频率成分，同时

也在叶片固有频率成分附近出现幅值增大现象。不同于叶片应力响应频谱，轴承座加速度频谱

中出现幅值增大的频率为转速频率与叶片固有频率的组合频率，这与 4.3.2 节得出的结论具有相

似性，即叶片振动频率会以与转速频率的组合频率形式出现在轴承座等加速度频谱中。 

涡轮机匣加速度响应与压气机机匣加速度响应如图 4.36 与图 4.37 所示，其响应特征与轴承

座加速度响应基本一致，时域曲线中出现了明显的冲击信号特征，并且更靠近碰摩发生点的涡

轮机匣的冲击信号特征更加明显。机匣加速度频谱中同样出现了大量转速调制频率成分以及幅

值较大的叶片固有频率与转速频率的组合频率成分。 
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（a）叶片应力响应 （b）叶片应力响应细节 
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（c）叶片应力响应频谱 （d）叶片应力响应频谱细节 1 
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（e）叶片应力响应频谱细节 2 （f）叶片应力响应频谱细节 3 

图 4.34 恒速工况健康叶片–机匣碰摩故障试验叶片应力响应 
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（a）轴承座加速度响应 （b）轴承座加速度响应细节 
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（c）轴承座加速度响应频谱 （d）轴承座加速度响应频谱细节 1 
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（e）轴承座加速度响应频谱细节 2 （f）轴承座加速度响应频谱细节 3 

图 4.35 恒速工况健康叶片–机匣碰摩故障试验轴承座加速度响应 
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（a）涡轮机匣加速度响应 （b）涡轮机匣加速度响应细节 
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（c）涡轮机匣加速度响应频谱 （d）涡轮机匣加速度响应频谱细节 1 
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（e）涡轮机匣加速度响应频谱细节 2 （f）涡轮机匣加速度响应频谱细节 3 

图 4.36 恒速工况健康叶片–机匣碰摩故障试验涡轮机匣加速度响应 
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（a）压气机机匣加速度响应 （b）压气机机匣加速度响应细节 
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（c）压气机机匣加速度响应频谱 （d）压气机机匣加速度响应频谱细节 1 
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（e）压气机机匣加速度响应频谱细节 2 （f）压气机机匣加速度响应频谱细节 3 

图 4.37 恒速工况健康叶片–机匣碰摩故障试验压气机机匣加速度响应 

（3）恒速工况下含裂纹叶片–机匣碰摩故障整机试验 

针对碰摩故障研究，开展了恒速工况下含裂纹叶片–机匣碰摩故障整机试验。叶片应力响

应如图 4.38 所示，叶片应力幅值超过 150MPa，图 4.38（a）-（b）中可以明显看到碰摩载荷导

致的冲击现象，图 4.38（c）为叶片应力频谱，由图可知，碰摩载荷作用下，叶片响应频谱中出

现了明显的叶片 1 阶固有频率成分、2 阶固有频率成分以及 3 阶固有频率成分；图 4.34（d）-

（f）为叶片应力频谱细节图，可以看到在叶片出现了非常多的转速调整频率成分，这也是碰摩

故障的典型特征之一，而且在叶片固有频率处出现幅值增大现象。与健康叶片–机匣碰摩试验

结果相比，裂纹仅导致叶片自身的固有频率出现下降。 

含裂纹叶片碰摩工况下轴承座加速度响应及机匣加速度响应如图 4.39-图 4.41 所示，其由

于碰摩故障导致的特征与健康叶片碰摩故障试验得出的特征几乎一致。时域响应中出现明显的
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冲击信号，频谱中出现很多高倍频及转速调制频率成分，以及幅值较大的叶片固有频率与转速

频率的组合频率成分。 

综上所述，健康叶片碰摩故障特征与含裂纹叶片故障特征基本一致，裂纹故障仅导致叶片

自身固有频率下降，并没有产生其余特征。 
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（c）叶片应力响应频谱 （d）叶片应力响应频谱细节 1 
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（e）叶片应力响应频谱细节 2 （f）叶片应力响应频谱细节 3 

图 4.38 恒速工况含裂纹叶片–机匣碰摩故障试验叶片应力响应 
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（a）轴承座加速度响应 （b）轴承座加速度响应细节 
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（c）轴承座加速度响应频谱 （d）轴承座加速度响应频谱细节 1 
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（e）轴承座加速度响应频谱细节 2 （f）轴承座加速度响应频谱细节 3 

图 4.39 恒速工况含裂纹叶片–机匣碰摩故障试验轴承座加速度响应 
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（a）涡轮机匣加速度响应 （b）涡轮机匣加速度响应细节 
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（c）涡轮机匣加速度响应频谱 （d）涡轮机匣加速度响应频谱细节 1 

 

600 650 700 750 800
0.000

0.005

0.010

0.015

0.020

0.025

0.030

0.035

振
幅

 (
g)

频率 (Hz)

731Hz

714Hz

747Hz
739Hz

706Hz

 

2300 2350 2400 2450 2500
0.000

0.005

0.010

0.015

0.020

振
幅
 (
g)

频率 (Hz)

2414Hz

2422Hz

2430Hz

2404Hz

 

（e）涡轮机匣加速度响应频谱细节 2 （f）涡轮机匣加速度响应频谱细节 3 

图 4.40 恒速工况含裂纹叶片–机匣碰摩故障试验涡轮机匣加速度响应 
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（a）压气机机匣加速度响应 （b）压气机机匣加速度响应细节 
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（c）压气机机匣加速度响应频谱 （d）压气机机匣加速度响应频谱细节 1 
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（e）压气机机匣加速度响应频谱细节 2 （f）压气机机匣加速度响应频谱细节 3 

图 4.41 恒速工况含裂纹叶片–机匣碰摩故障试验压气机机匣加速度响应 

（4）碰摩故障导致的冲击信号传递试验 

根据上述章节分析，叶片–机匣碰摩故障会在叶片应力响应与机匣加速度响应中引发显著
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的冲击信号特征。值得注意的是，涡轮机匣靠近碰摩发生点的加速度响应中，冲击信号强度明

显高于远离碰摩发生点的压气机机匣加速度响应。为深入探究这一现象，本文进一步开展了碰

摩故障导致的冲击信号传递特性试验研究。 

在试验设计方面，本次试验装置与图 4.31 所示的碰摩故障试验系统保持一致，并在原有测

点基础上增设了燃烧室机匣加速度测点，具体测点位置如图 4.42 所示。针对冲击信号传递特性，

本文开展了不同转速条件下的系列试验，重点分析了各测点冲击信号的到达时序特征 

碰摩力测点
（碰摩发生位置）

涡轮机匣加速度测点

燃烧室机匣加速度测点

压气机机匣加速度测点

 

图 4.42 碰摩冲击信号传递试验测点示意图 

在转速 800r/min 工况下开展的碰摩故障试验中，产生的冲击信号响应如图 4.43 所示。其中，

图 4.43（a）为时域响应信号，显示碰摩故障产生了大量冲击信号；图 4.43（b）为时域响应细

节信号，表明冲击信号最先出现在碰摩力测点，随后依次传递至涡轮机匣加速度测点、燃烧室

机匣加速度测点，最后到达压气机机匣加速度测点，并分别提取了各测点冲击峰值的到达时刻。

由于压气机机匣加速度响应幅值显著低于涡轮机匣与燃烧室机匣加速度响应，且冲击信号特征

不明显，故对加速度信号进行了小波分解与重构处理，选用‘db4’小波基、设置 5 层分解层数，

并提取第 1 层小波重构信号，结果如图 4.43（d）所示。相较于图 4.43（a）的原始时域响应，

经小波重构后的信号中碰摩故障产生的冲击信号特征更加清晰，据此提取了冲击峰值到达时刻

并计算了到达时刻差，结果如表 4.3 所示，可见小波重构信号中的冲击信号峰值到达时刻与原

始信号中的峰值到达时刻基本一致。此外，在转速为 1200r/min 及 1800r/min 工况下开展的试验，

结果分别如图 4.44-图 4.45 及表 4.4-表 4.5 所示，其与 800r/min 工况试验结果呈现相似的规律性。 

综上所述，当碰摩故障发生时，由此产生的冲击信号会从碰摩发生点开始传递，其传递路

径依次为：首先到达涡轮机匣加速度测点，随后传递至燃烧室机匣加速度测点，最终抵达压气

机机匣加速度测点。由于压气机机匣加速度测点与碰摩发生点相距较远，且压气机机匣靠近安

装节位置，导致该测点加速度响应中碰摩故障的特征信号显著减弱。针对此类特征微弱的碰摩

故障信号，需进一步开展深入分析与处理。 
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（c）时域响应信号细节 2 （d）小波重构信号 
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（d）小波重构信号细节 1 （e）小波重构信号细节 2 

图 4.43 转速 800r/min 工况碰摩故障试验冲击信号响应 

表 4.3 转速 800r/min 工况碰摩故障试验冲击信号到达时刻差 

 时刻 碰摩力–涡轮机匣 涡轮–燃烧室机匣 燃烧室–压气机机匣 

原始信号时刻差 
0.2s 2.3ms 1.8ms 4.0ms 

0.6s 2.3ms 1.8ms 4.0ms 

小波重构信号时刻差 
0.2s 2.7ms 2.3ms 3.2ms 

0.6s 2.2ms 2.8ms 3.8ms 
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（d）小波重构信号细节 1 （e）小波重构信号细节 2 

图 4.44 转速 1200r/min 工况碰摩故障试验冲击信号响应 

表 4.4 转速 1200r/min 工况碰摩故障试验冲击信号到达时刻差 

 时刻 碰摩力–涡轮机匣 涡轮–燃烧室机匣 燃烧室–压气机机匣 

原始信号时刻差 
0.2s 2.0ms 2.7ms 1.3ms 

0.6s 2.0ms 2.5ms 1.5ms 

小波重构信号时刻差 
0.2s 2.1ms 2.5ms 1.2ms 

0.6s 2.1ms 2.5ms 1.4ms 
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（a）时域响应信号 （b）时域响应信号细节 1 
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（c）时域响应信号细节 2 （d）小波重构信号 
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（d）小波重构信号细节 1 （e）小波重构信号细节 2 

图 4.45 转速 1800r/min 工况碰摩故障试验冲击信号响应 

表 4.5 转速 1800r/min 工况碰摩故障试验冲击信号到达时刻差 

 时刻 碰摩力–涡轮机匣 涡轮–燃烧室机匣 燃烧室–压气机机匣 

原始信号时刻差 
0.2s 3.2ms 1.2ms 3.4ms 

0.6s 2.1ms 2.3ms 3.4ms 

小波重构信号时刻差 
0.2s 3.2ms 1.1ms 3.7ms 

0.6s 2.1ms 2.3ms 3.8ms 
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4.4.2.3 试验结论 

（1）碰摩载荷作用下，叶片时域响应出现明显的冲击信号以及振荡衰减现象。叶片响应频

谱中出现了明显的叶片 1 阶固有频率成分、2 阶固有频率成分以及 3 阶固有频率成分，并且在

叶片频谱中出现了非常多的转速调整频率成分。 

（2）碰摩载荷作用下，轴承座加速度时域响应出现明显的碰摩载荷所导致的冲击信号。在

轴承座加速度频谱中同样出现了大量的转速调制频率成分，同时也在叶片固有频率成分附近出

现幅值增大现象。不同于叶片应力响应频谱，轴承座加速度频谱中出现幅值增大的频率为转速

频率与叶片固有频率的组合频率。涡轮机匣加速度响应与压气机机匣加速度响应特征与轴承座

加速度响应一致。 

（3）健康叶片碰摩故障特征与含裂纹叶片故障特征基本一致，裂纹故障仅导致叶片自身固

有频率下降，并没有产生其余特征。 

（4）碰摩故障导致的冲击载荷，会根据传感器测点距离碰摩发生点的距离产生到达时间差，

即冲击波首先会到达距离碰摩发生点最近的涡轮机匣加速度测点，随后是燃烧室机匣加速度测

点，最后到达压气机机匣加速度测点。并且冲击信号到达压气机机匣加速度测点时，冲击特征

已经大大减弱，信号需要通过进一步处理，才能找到明显的冲击响应特征。 

4.5 含叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的整机振动仿真分析与试验验证 

为了满足含叶片裂纹-机匣碰摩复合故障诊断的工程需求，本节探讨了这种复合故障条件下

的整机振动特性，并进行了动力学仿真分析和针对性试验验证。通过构建一个包含裂纹叶片、

盘轴转子系统、弹性支承、滚动轴承和机匣结构的多体耦合模型，精确地模拟了裂纹故障的影

响，并引入了裂纹叶片与机匣碰摩的动力学模型。仿真分析着重于裂纹导致的结构非线性与碰

摩接触非线性之间的耦合作用机制，揭示了这些因素如何共同影响叶片的振动响应、接触力的

动态特性和整机振动响应。为了验证仿真的准确性，本文进行了严格的复合故障试验，在含有

预制裂纹的叶片上施加可控的碰摩力，并实时监测其动态应力响应。 

4.5.1 含叶片裂纹–机匣频碰摩复合故障的整机振动特性仿真分析 

4.5.1.1 变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩仿真 

本节进行了变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩整机振动仿真验证，仿真设置与上述

章节保持一致，仅针对设置进行了叠加（气流激励、碰摩激励等）。变速工况气流激励下健康叶

片–机匣碰摩整机振动仿真结果如图 4.46 所示，从图 4.46（a）叶尖加速度响应瀑布图可知，

在气流激励和碰摩激励下，叶片响应频谱中出现了比较多的倍频特征，并且在叶片 1 阶固有频
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率与 2 阶固有频率附近出现了幅值增大现象，从图 4.46（a）叶尖加速度响应瀑布图细节中可以

更加清楚的看出较大的 6 倍频（即气流激励频率），以及叶片在气流激励下的共振频率（117Hz）。

从图 4.46（c）轴承座加速度响应瀑布图和图 4.46（d）涡轮机匣加速度响应瀑布图中均可以得

出叶片 1 阶固有频率与转速频率的组合频率成分，基于此可以反推演叶片固有频率。 
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（a）叶尖加速度响应瀑布图 （b）叶尖加速度响应瀑布图细节 
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（c）轴承座加速度响应瀑布图 （d）涡轮机匣加速度响应瀑布图 

图 4.46 变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩整机振动仿真 

 

4.5.1.2 变速工况气流激励下裂纹叶片–机匣碰摩仿真 

本节进行了变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩整机振动仿真验证，仿真设置与上述

章节保持一致，仅针对设置进行了叠加（裂纹叶片、气流激励、碰摩激励等）。变速工况气流激

励下裂纹叶片–机匣碰摩整机振动仿真结果如图 4.47 所示，图 4.47（a）与图 4.47（b）为叶尖

加速度响应瀑布图，其特征与健康叶片–机匣碰摩仿真结果一致（频谱中均有明显的转速倍频、

叶片 1 阶固有频率和 2 阶固有频率），但是由于叶片含有裂纹故障，因此叶片共振频率更小

（116Hz）。同理，图 4.47（c）轴承座加速度响应瀑布图和图 4.47（d）涡轮机匣加速度响应瀑

布图中也出现了较为明显的叶片 1 阶固有频率与转速频率的组合频率成分。 
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（a）叶尖加速度响应瀑布图 （b）叶尖加速度响应瀑布图细节 
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（c）轴承座加速度响应瀑布图 （d）涡轮机匣加速度响应瀑布图 

图 4.47 变速工况气流激励下裂纹叶片–机匣碰摩整机振动仿真 

4.5.2 含叶片裂纹–机匣碰摩复合故障整机试验验证 

4.5.2.1 试验方案 

基于 4.2 节中的整机模拟试验器、旋转叶片气流激励装置、叶片–机匣碰摩施加装置，以

及旋转叶片应力测量装置进行含复合故障的整机试验。含复合故障整机试验测试系统示意图如

图 4.48 所示，通过更换叶片试验件，从而可以进行健康叶片整机试验与含叶片裂纹故障整机试

验，并且通过应变片传感器进行叶片应力响应测量。通过碰摩施加装置可以施加不同程度的碰

摩故障，碰摩程度通过碰摩装置前端的三向力传感器测量出的碰摩力数值进行量化。在轴承座

（①号）、涡轮机匣（②号）以及压气机机匣（③号）上安装加速度传感器测量整机加速度响应；

通过电涡流传感器在压气机端测量转轴振动位移响应；通过高压气源控制是否对叶片进行气流
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激励。基于上述试验器，进行整机试验，具体试验内容如表 4.6 所示。 

 

图 4.48 含裂纹叶片–机匣碰摩复合故障整机试验测试系统示意图 

表 4.6 含叶片–机匣碰摩故障整机试验内容 

序号 试验内容 

1 变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩故障整机试验 

2 变速工况气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩故障整机试验 

3 恒速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩故障整机试验 

4 恒速工况气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩故障整机试验 

5 碰摩载荷下叶片裂纹扩展演化试验 

4.5.2.2 数据分析 

（1）变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩故障整机试验 

由 4.3 节可知，叶片共振时，叶片应力响应频谱中主要含有叶片 1 阶固有频率成分；由 4.4

节可知，当叶片受到碰摩载荷时，叶片应力响应频谱中不仅含有 1 阶固有频率成分，还会存在

转速倍频成分以及叶片 2 阶、3 阶固有频率成分。而当叶片受到气流激励产生共振，并且同时

受到碰摩载荷时，如图 4.41 所示，叶片应力响应频谱中会出现较多的转速倍频成分以及叶片 1

阶、2 阶和 3 阶固有频率成分。图 4.50 为轴承座加速度三维瀑布图，可知在气流激励叶片共振

与碰摩故障两种载荷作用下，频谱中出现了非常多的倍频成分，但是从频谱细节图中，可以清

晰地看出频谱中不仅有叶片 1 阶固有频率成分与转速频率的组合频率，还有叶片 2 阶、3 阶固

有频率成分与转速频率的组合频率成分，进一步证明了 4.3 节中的结论。图 4.51-图 4.52 为涡轮

机匣加速度以及压气机机匣加速度响应三维瀑布图，其响应特征与轴承座加速度响应三维瀑布

图一致，也出现了叶片固有频率与转速频率的组合频率成分。但不同之处在于，叶片 3 阶固有

频率与转速频率的组合频率成分特征较小，并且压气机机匣加速度响应中对应的频率特征要小

于涡轮机匣加速度响应，这是由于涡轮机匣要比压气机机匣更靠近碰摩点。 
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（a）叶片应力响应三维瀑布图 （a）叶片应力响应三维瀑布图-细节 

图 4.49 变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩故障叶片应力响应 

  

（a）轴承座加速度响应三维瀑布图 （b）轴承座加速度响应三维瀑布图-细节 1 

  

（c）轴承座加速度响应三维瀑布图-细节 2 （d）轴承座加速度响应三维瀑布图-细节 3 

图 4.50 变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩故障轴承座加速度响应 
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（a）涡轮机匣加速度响应三维瀑布图 （b）涡轮机匣加速度响应三维瀑布图-细节 1 

  

（c）涡轮机匣加速度响应三维瀑布图-细节 2 （d）涡轮机匣加速度响应三维瀑布图-细节 3 

图 4.51 变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩故障涡轮机匣加速度响应 

 
 

（a）压气机机匣加速度响应三维瀑布图 （b）压气机机匣加速度响应三维瀑布图-细节 1 

  

（c）压气机机匣加速度三维瀑布图-细节 2 （d）压气机机匣加速度响应三维瀑布图-细节 3 

图 4.52 变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩故障压气机机匣加速度响应 

（2）变速工况气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩复合故障整机振动试验 

变速工况气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩复合故障整机试验结果如图 4.53-图 4.56 所示，

整机响应结果与变速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩复合故障整机试验结果基本一致。叶

片应力响应频谱中出现倍频、1 阶、2 阶、3 阶固有频率成分，轴承座及机匣加速度响应频谱也

出现了明显的叶片固有频率与转速频率的组合频率成分。与变速工况气流激励下健康叶片–机

匣碰摩复合故障整机试验结果不同之处在于，含裂纹叶片自身的固有频率出现了下降，即，裂

纹故障仅会导致叶片自身固有频率下降，没有产生其余特征。 
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（a）叶片应力响应三维瀑布图 （a）叶片应力响应三维瀑布图-细节 

图 4.53 变速工况气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩复合故障叶片应力响应 

  

（a）轴承座加速度响应三维瀑布图 （b）轴承座加速度响应三维瀑布图-细节 1 

  

（c）轴承座加速度响应三维瀑布图-细节 2 （d）轴承座加速度响应三维瀑布图-细节 3 

图 4.54 变速工况气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩复合故障轴承座加速度响应 

  

（a）涡轮机匣加速度响应三维瀑布图 （b）涡轮机匣加速度响应三维瀑布图-细节 1 
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（c）涡轮机匣加速度响应三维瀑布图-细节 2 （d）涡轮机匣加速度响应三维瀑布图-细节 3 

图 4.55 变速工况气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩复合故障涡轮机匣加速度响应 

  

（a）压气机机匣加速度三维瀑布图 （b）压气机机匣加速度三维瀑布图-细节 1 

  

（c）压气机机匣加速度三维瀑布图-细节 2 （d）压气机机匣加速度三维瀑布图-细节 3 

图 4.56 变速工况气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩复合故障压气机机匣加速度响应 

（3）恒速工况气流激励下健康叶片–机匣碰摩故障整机振动试验 

对比了恒速工况健康叶片共振–机匣碰摩故障整机振动响应与恒速工况健康叶片共振整机

振动响应。 

碰摩力响应如图 4.57 所示，图 4.57（a）为叶片共振碰摩工况下径向碰摩力响应，图 4.57

（b）为叶片共振碰摩工况下径向碰摩力响应，可以看出碰摩工况下，径向碰摩力响应要明显增

大。 

叶片应力响应如图 4.58 所示，图 4.58（a）-图 4.58（b）为叶片时域响应曲线，由图可知，

叶片共振无碰摩工况下时域响应是标准正弦曲线形式，叶片共振碰摩工况下时域响应也为正弦
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曲线形式，且幅值更大，而且时域响应曲线中会出现由于碰摩导致的额外的振荡响应。叶片共

振工况下，叶片应力响应频谱中仅有幅值较大的叶片 1 阶固有频率成分，在叶片共振碰摩工况

下，叶片应力响应频谱中不仅含有幅值较大叶片 1 阶固有频率成分，同时还包含了叶片 2 阶及

3 阶固有频率成分。即叶片共振碰摩工况下叶片响应特征，为叶片共振特征与叶片碰摩特征的

叠加。 

轴承座加速度响应如图 4.59 所示，图 4.59（a）-图 4.59（b）为加速度响应时域曲线及其细

节图，由图可知，叶片共振碰摩工况下轴承座加速度响应幅值要略大于叶片共振工况下轴承座

加速度响应幅值。图 4.59（c）-图 4.59（f）为轴承座加速度响应频谱及其细节图，叶片共振碰

摩工况与叶片共振碰工况下，频谱中均出现了叶片 1 阶固有频率与转速频率的组合频率成分；

但是叶片共振碰摩工况还出现了叶片 2 阶固有频率与转速频率的组合频率成分、叶片 3 阶固有

频率与转速频率的组合频率成分以及较多的转速频率倍频频率成分。 

涡轮机匣加速度响应与压气机机匣加速度响应如图 4.60-图 4.61 所示，其响应特征与轴承

座加速度响应基本一致，不再赘述。 
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（a）碰摩力响应-碰摩工况 （b）碰摩力响应-无碰摩工况 

图 4.57 恒速工况健康叶片共振-机匣碰摩故障试验碰摩力响应 
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（c）叶片应力响应频谱 （d）叶片应力响应频谱细节 1 
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（e）叶片应力响应频谱细节 2 （f）叶片应力响应频谱细节 3 

图 4.58 恒速工况健康叶片共振-机匣碰摩故障试验叶片应力响应 
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（a）轴承座加速度响应 （b）轴承座加速度响应细节 
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（c）轴承座加速度响应频谱 （d）轴承座加速度响应频谱细节 1 
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（e）轴承座加速度响应频谱细节 2 （f）轴承座加速度响应频谱细节 3 

图 4.59 恒速工况健康叶片共振-机匣碰摩故障试验轴承座加速度响应 
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（a）涡轮机匣加速度响应 （b）涡轮机匣加速度响应细节 
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（c）涡轮机匣加速度响应频谱 （d）涡轮机匣加速度响应频谱细节 1 
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（e）涡轮机匣加速度响应频谱细节 2 （f）涡轮机匣加速度响应频谱细节 3 

图 4.60 恒速工况健康叶片共振-机匣碰摩故障试验涡轮机匣加速度响应 
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（a）压气机机匣加速度响应 （b）压气机机匣加速度响应细节 
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（c）压气机机匣加速度响应频谱 （d）压气机机匣加速度响应频谱细节 1 
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（e）压气机机匣加速度响应频谱细节 2 （f）压气机机匣加速度响应频谱细节 3 

图 4.61 恒速工况健康叶片共振-机匣碰摩故障试验压气机机匣加速度响应 

 

（4）恒速工况气流激励下含裂纹叶片–机匣碰摩复合故障整机振动试验 

恒速工况含裂纹叶片共振–机匣碰摩复合故障整机振动响应与恒速工况含裂纹叶片共振整

机振动响应对比如图 4.62-图 4.66 所示。整机响应特征与中恒速工况健康叶片共振–机匣碰摩

故障整机振动基本一致，叶片裂纹故障仅会导致叶片自身固有频率出现下降，无其他特殊特征

指标。 
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（a）碰摩力响应-碰摩工况 （b）碰摩力响应-无碰摩工况 

图 4.62 恒速工况含裂纹叶片共振–机匣碰摩故障试验碰摩力响应 
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（a）叶片应力响应 （b）叶片应力响应细节 
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（c）叶片应力响应频谱 （d）叶片应力响应频谱细节 1 
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（e）叶片应力响应频谱细节 2 （f）叶片应力响应频谱细节 3 

图 4.63 恒速工况含裂纹叶片共振-机匣碰摩故障试验叶片应力响应 
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（a）轴承座加速度响应 （b）轴承座加速度响应细节 
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（c）轴承座加速度响应频谱 （d）轴承座加速度响应频谱细节 1 
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（e）轴承座加速度响应频谱细节 2 （f）轴承座加速度响应频谱细节 3 

图 4.64 恒速工况含裂纹叶片共振–机匣碰摩故障试验轴承座加速度响应 
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（a）涡轮机匣加速度响应 （b）涡轮机匣加速度响应细节 
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（c）涡轮机匣加速度响应频谱 （d）涡轮机匣加速度响应频谱细节 1 
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（e）涡轮机匣加速度响应频谱细节 2 （f）涡轮机匣加速度响应频谱细节 3 

图 4.65 恒速工况含裂纹叶片共振–机匣碰摩故障试验涡轮机匣加速度响应 
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（a）压气机机匣加速度响应 （b）压气机机匣加速度响应细节 
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（c）压气机机匣加速度响应频谱 （d）压气机机匣加速度响应频谱细节 1 
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（e）压气机机匣加速度响应频谱细节 2 （f）压气机机匣加速度响应频谱细节 3 

图 4.66 恒速工况含裂纹叶片共振–机匣碰摩故障试验压气机机匣加速度响应 

（5）碰摩载荷下叶片裂纹扩展演化试验 

针对含预制裂纹旋转叶片，在旋转叶片运转过程中持续施加碰摩力，使得裂纹产生扩展现

象，并在此过程中监测叶片振动响应，提取出可以反映裂纹扩展程度的特征量。叶片裂纹扩展

演化过程如图 4.67 所示：（a）为径向碰摩力响应，可知碰摩冲击持续发生，最大碰摩力可达 400N；

图 4.67（b）为叶片应力响应，可知叶片持续受到碰摩载荷作用，最大应力响应超过 400MPa；

图 4.67（c）为某 1 秒钟的叶片应力响应，可以很清晰地看到碰摩冲击下叶片应力响应，叶片应

力曲线出现明显的冲击–振荡衰减现象；图 4.67（d）为某 1 秒钟叶片应力响应频谱图，频谱中

出现了明显的叶片 1 阶固有频率、2 阶固有频率以及 3 阶固有频率，；图 4.67（e）-（f）为整个

叶片裂纹扩展过程中叶片 1 阶固有频率与 2 阶固有频率的变化过程，可以看出随着碰摩持续作

用，叶片固有频率随着下降，并且下降过程越来越快，可知叶片裂纹后期在快速扩展。 

  

（a）径向力碰摩力响应 （b）叶片应力响应 
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（c）某 1 秒叶片应力响应 （d）某 1 秒应力响应频谱 
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（e）1 阶固有频率变化 （f）2 阶固有频率变化 

图 4.67 碰摩载荷作用下的叶片裂纹扩展演化过程 

4.5.2.3 试验结论 

（1）当叶片受到气流激励作用引发共振，并同时承受碰摩载荷时，叶片时域响应表现为正

弦形式与振荡形式的叠加。在此情况下，叶片应力响应频谱中会呈现较多的转速倍频成分，以

及叶片 1 阶、2 阶和 3 阶固有频率成分。 

（2）在气流激励叶片共振与碰摩故障两种载荷的共同作用下，轴承座加速度频谱中出现了

大量倍频成分。此外，频谱中还包含叶片 1 阶固有频率成分与转速频率的组合频率，以及叶片

2 阶、3 阶固有频率成分与转速频率的组合频率成分。涡轮机匣加速度、压气机机匣加速度的响

应特征与轴承座加速度响应特征一致，同样出现了叶片固有频率与转速频率的组合频率成分。

然而，不同之处在于，叶片 3 阶固有频率与转速频率的组合频率成分特征在涡轮机匣与压气机

机匣响应中相对较弱。同时，压气机机匣加速度响应中对应的频率特征相较于涡轮机匣加速度

响应更小，这是由于涡轮机匣相较于压气机机匣更靠近碰摩点。 
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（3）对于裂纹叶片共振–碰摩与健康叶片共振–碰摩情况，其响应特征基本一致。裂纹仅

导致叶片自身固有频率出现下降，并未产生其他显著特征。 

（4）在碰摩冲击载荷的持续作用下，叶片裂纹会发生扩展演化现象。这一过程可以通过监

测叶片固有频率的变化情况实现实时监控。 

4.6 本章小结 

本章围绕航空发动机叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的整机振动特性，系统性地开展了高保

真度的动力学仿真分析与针对性的试验验证研究，旨在揭示单一故障与复合故障的振动响应规

律及其内在耦合机理，主要研究内容与结论如下： 

（1）设计并搭建了航空发动机模拟试验器平台。该平台集成了多项功能：包括可预制裂纹

并独立更换的模块化叶盘、可精确调控气动载荷特性的旋转叶片气流激励装置、基于空心轴与

滑环引电器的旋转叶片动态应力实时监测系统，以及采用伺服驱动与三向力传感器、可实现碰

摩力连续可调与精确测量的主动碰摩施加装置。这一系列设计为开展复杂故障的机理研究提供

了坚实可靠的试验基础。 

（2）针对裂纹单一故障的研究表明：气流激励是诱发叶片共振并将其特征有效传递至整机

固定部件（如轴承座、机匣）的关键因素，其典型特征表现为在共振转速下出现转频与叶片共

振频率的组合频率。然而，裂纹本身虽能引起叶片固有频率的降低（导致共振转速前移），但其

对整机宏观振动响应（如加速度有效值和整体频谱形态）的影响相对微弱，在常规测点上难以

形成强辨识度的独立特征。 

（3）针对碰摩单一故障的研究发现：碰摩作用会在局部产生强烈的瞬态冲击，并激发叶片

的固有频率。这些特征能够有效传播至整机结构，在轴承座及机匣的振动信号中表现为显著的

冲击脉冲、丰富的转频高次谐波以及转频与叶片各阶固有频率的组合频率成分。并且冲击信号

的传递路径遵循从碰摩发生点（涡轮机匣）向远处（燃烧室、压气机机匣）衰减的规律。 

（4）针对裂纹–碰摩复合故障的研究表明，在复合故障状态下，整机振动响应呈现出两种

单一故障特征的叠加与交互。具体而言，在气流激励引发叶片共振的同时施加碰摩载荷，系统

响应不仅包含叶片共振特征，还会额外激发出由碰摩引起的叶片高阶模态组合频率及丰富的转

频谐波。 

（5）无论是在单一碰摩还是复合故障工况下，裂纹的存在主要体现为导致叶片所有相关固

有频率（基频及高阶频率）的整体下移，而并未产生新的、独立于碰摩或共振之外的独特振动

特征。此外，通过持续施加碰摩载荷的裂纹扩展演化试验证实，叶片固有频率的持续下降可作

为在线监测裂纹动态扩展的有效指标。 
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5 第五章 裂纹碰摩复合故障特征提取及故障诊断 

5.1 引言 

航空发动机作为高精尖装备的核心部件，其运行安全高度依赖于对关键旋转部件（如叶片）

的健康状态监测。在复杂服役环境下，叶片常同时遭受裂纹萌生与机匣碰摩等多重损伤机制作

用，形成裂纹–碰摩复合故障。此类复合故障不仅具有强非线性、强耦合特征，且早期信号微

弱、易被噪声掩盖，给传统故障诊断方法带来严峻挑战。尤其对于叶片裂纹，其引起的刚度弱

化仅导致共振频率发生几赫兹以内的微小偏移，在机匣加速度信号中难以直接识别；而远端测

点的碰摩特征亦因结构衰减而显著弱化。为此，本章围绕“裂纹–碰摩复合故障”的特征提取

与诊断难题，提出基于机匣振动信号的非侵入式诊断策略：一方面构建调制强度指标，在转速

域放大裂纹引起的共振转速偏移效应；另一方面融合遗传算法与频带优化技术，增强微弱碰摩

冲击特征。并且进一步协同分析，实现复合故障的有效诊断，并验证所提方法在工程实际中的

可行性。 

5.2 基于机匣振动信号的叶片裂纹故障特征分析及诊断 

5.2.1 试验数据分析及故障诊断难点 

小裂纹叶片的共振频率与健康叶片的共振频率差异较小，通常相差都在 3-4Hz 以内，如图

5.1 所示。在此量级下，直接通过叶片共振频率的微小偏移来判别叶片是否产生裂纹故障存在较

大困难，在信噪比较低或存在多模态耦合干扰的机匣加速度响应信号中，存在着很多干扰频率，

无法直接得出叶片共振频率。然而，若将分析视角从频率域转向转速域，即采用共振转速作为

判据，则裂纹引起的刚度弱化效应将被显著放大。以本文所研究的 6 倍气流激励工况为例，尽

管健康与含裂纹叶片的共振频率仅相差约 4Hz，但对应的共振转速差异却可达到 40r/min。这一

放大的转速差异在工程判别中具有更高的鲁棒性和可检测性，因此，基于共振转速的故障判别

方法相较于直接依赖共振频率更为合理且实用。 

由 4.3 节可知，通过在叶片上安装应变片并测量其动态应力响应，可绘制出叶片应力的三

维瀑布图，从而清晰识别出共振发生的转速位置，并直观判断是否存在因裂纹导致的共振转速

左移现象。该方法在试验验证中具有高精度和强物理可解释性。然而，在实际航空发动机或燃

气轮机的工程应用中，直接获取旋转叶片的应力响应极为困难：一方面，叶片高速旋转环境对

传感器安装、引线布置及信号传输提出极高要求；另一方面，长期服役条件下应变片易受高温、
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离心载荷和振动疲劳影响，可靠性难以保障。相比之下，机匣加速度信号可通过固定于机匣或

轴承座的常规振动传感器便捷、稳定地获取，是当前状态监测系统的标准配置。 

因此，如何从易于获取的机匣加速度响应中准确、可靠地反演叶片的共振转速，进而实现

对微小裂纹故障的有效诊断，不仅具有重要的理论价值，更具备显著的工程应用前景。解决这

一问题，将为叶片裂纹的早期预警提供一条无需侵入式测量、兼容现有监测架构的可行技术路

径。 
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（a）健康叶片应力响应三维瀑布图 （b）裂纹叶片应力响应三维瀑布图 

0 100 200 300 400 500
0.00

0.02

0.04

0.06

0.08

0.10

0

400

800

1200

1600

2000

幅
值

 
(
g
)

转
速
（
r/
mi
n）

频率 (Hz)

 

0 100 200 300 400 500
0.00

0.05

0.10

0.15

0.20

0

500

1000

1500

2000

幅
值

 
(
g
)

转
速
（
r/
mi
n）

频率 (Hz)

 

（c）健康叶片涡轮机匣加速度响应三维瀑布图 （c）裂纹叶片涡轮机匣加速度响应三维瀑布图 

图 5.1 健康叶片与裂纹叶片试验结果对比 

5.2.2 故障诊断方法及指标 

针对上述问题，本文提出一种基于机匣振动信号的叶片裂纹故障诊断方法，其诊断流程如

图 5.2 所示。该方法的核心在于构建一个无量纲的故障敏感指标，组合频率强度指标 CI

（Combination Intensity Index），用于量化叶片共振状态下的组合频率特征强度。 

 ( ) ( )2 2N /b r rCI A f f A f=   （5.1） 

其中 ( )rA f 为转速频率幅值， ( )b rA f f 为叶片共振频率与转速频率的组合频率幅值，N 为考虑

的组合数（通常取 1~2），以覆盖主要的组合成分。 

首先进行健康叶片试验作为预试验，通过测量叶片应力响应得出健康叶片共振频率 bhf ，然
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后基于机匣加速度信号验证组合强度指标CI 。随后进行测试叶片试验，基于机匣加速度信号在

健康叶片共振频率 bhf 附近搜索CI 最大值，进而得出测试叶片共振频率 bcf ，最后通过比较 bcf 与

bcf 的值判断测试叶片是否产生裂纹故障。 

诊断流程分为两个阶段：第一阶段为基准离线测试：开展健康叶片的试验作为预试验，通

过高精度应变传感器获取叶片应力响应，识别出健康状态下的共振频率 bhf ，并利用机匣加速度

信号计算该工况下的组合强度指标CI ，建立正常状态的参考模型。第二阶段为在线判别：对待

测叶片进行相同工况下的运行试验，基于机匣加速度信号，在 bhf 附近一定范围内搜索，使CI 达

到最大值的频率点，将其识别为测试叶片的共振频率 bcf 。最终通过比较 bcf 与 bhf 的差异，判断

叶片是否存在裂纹故障。若 bcf < bhf ，且差值超过设定阈值，则判定为裂纹存在。 

该方法充分利用了裂纹导致叶片刚度下降、共振频率降低，并引发组合频率变化的物理机

制，实现了从易获取的机匣振动信号中反演叶片动态特性的目标，具有良好的工程适用性与诊

断灵敏度。 

健康叶片应力响
应信号

健康叶片共振

转速SPbh

基于机匣加速度验
证组合强度指标

测试叶片试验
在健康叶片共振转

速SPbh附近搜索

健康叶片试验

基于机匣加速度组合强度指

标得出裂纹叶片共振转速SPbc

比较叶片共振转速SPbc与

SPbh判断叶片是否产生裂纹
 

图 5.2 一种基于机匣振动信号的叶片裂纹故障诊断方法流程 

5.2.3 诊断方法验证 

根据健康叶片试验中所获得的叶片应力响应三维瀑布图（图 5.1）可知，健康叶片的共振频

率为 119Hz，对应的共振转速约为 1190r/min。基于该结果，对同步采集的涡轮机匣加速度响应

信号计算组合强度指标CI ，所得结果如图 5.3 所示。从图中可以清晰地识别出，涡轮机匣加速

度响应在转速约为 1190r/min 处出现CI 的显著峰值，表明此时叶片处于共振状态。该共振转速

与由叶片应力响应直接识别的结果高度一致，验证了基于机匣振动信号反演叶片共振转速的可

行性。 

在已知健康叶片共振频率为 119Hz 的前提下，针对测试叶片的涡轮机匣加速度响应，采用

相同的组合强度指标进行分析。具体而言，在预设的频率搜索区间（120Hz 至 110Hz）内对共

振频率进行遍历计算，逐点评估对应的CI 值。遍历结果如图 5.4 所示，调制强度在 115Hz 处取

得最大值，据此判定测试叶片的共振频率为 115Hz。由于测试叶片的共振频率明显低于健康叶

片的 119Hz，表明其结构刚度已发生弱化，符合裂纹故障的典型动力学特征。因此，可判定该

测试叶片已存在裂纹损伤。 
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（a）频率为 fb+fr 的组合强度指标 （b）频率为 fb-fr 的组合强度指标 

图 5.3 健康叶片试验的涡轮机匣加速度响应组合强度指标 
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（c）频率为 fb+fr 的组合强度指标 （d）频率为 fb-fr 的组合强度指标 

图 5.4 测试叶片试验的涡轮机匣加速度响应组合强度指标 



南京航空航天大学博士学位论文 

                                                                                                

159 

5.3 基于机匣振动信号的碰摩故障微弱特征分析及诊断 

5.3.1 试验数据分析及故障诊断难点 

由 4.4.2 节碰摩试验可知，当发生叶片与机匣碰摩故障时，涡轮机匣加速度传感器所采集的

振动信号在时域中表现出明显的冲击特征，其频谱中亦可识别出显著的转速调制边带成分。此

外，由于压气机机匣测点距离碰摩发生位置较远，其所捕获的碰摩特征明显弱于靠近故障源的

涡轮机匣测点。基于上述观察，本节在已有碰摩试验研究的基础上，进一步设计并开展了不同

碰摩程度的对比试验，具体包括无碰摩、轻度碰摩（径向碰摩力约为 50N）以及重度碰摩（径

向碰摩力约为 100N）三种典型工况。研究重点聚焦于压气机机匣加速度信号中微弱碰摩特征的

提取，并据此提出一种新的信号处理与特征增强方法。 

图 5.5 展示了不同碰摩程度下径向碰摩力的实测响应。结果表明：在无碰摩工况下，径向

碰摩力基本为零；轻度碰摩工况下，碰摩力幅值稳定在约 50N；而重度碰摩工况下，该幅值则

上升至约 100N，验证了试验工况设置的有效性。 

图 5.6 给出了涡轮机匣加速度响应的时域波形。由图 5.6（a）可知，随着碰摩程度的加剧，

加速度信号的整体幅值显著增大，表现为：重度碰摩>轻度碰摩>无碰摩。图 5.6（b）为局部放

大波形，清晰显示出碰摩事件引发的周期性冲击响应，且冲击强度随碰摩力的增大而增强，尤

其在重度碰摩工况下表现尤为突出。相比之下，压气机机匣的加速度响应如图 5.7 所示。无论

是在整体波形（图 5.7（a））还是局部细节（图 5.7（b））中，不同碰摩程度下的信号幅值差异

均不显著，且未观察到明显的冲击特征。这表明，由于传播路径长、结构阻尼及能量衰减等因

素，压气机测点对碰摩故障的敏感性显著降低，常规时域分析难以有效识别其微弱故障信息。 

为进一步量化碰摩严重程度对振动响应的影响，图 5.8 展示了涡轮机匣加速度信号的典型

时域特征指标，包括有效值、峰值指标、峭度指标和裕度指标。结果表明，上述指标均随碰摩

程度的加剧而单调递增，具有良好的故障敏感性与区分能力。然而，如图 5.9 所示，相同指标

在压气机机匣加速度信号中的变化趋势并不明显，无法有效反映碰摩程度的差异。这一现象再

次印证了远端测点信号中碰摩特征被严重弱化的事实。因此，针对此类微弱、低信噪比的碰摩

故障信号，亟需引入先进的信号处理技术，以实现故障特征的有效增强与可靠提取，为后续的

智能诊断提供高质量的输入特征。 
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（a）径向碰摩力响应 （b）径向碰摩力响应细节 

图 5.5 不同碰摩程度工况碰摩试验径向碰摩力响应 

  

（a）涡轮机匣加速度响应 （b）涡轮机匣加速度响应细节 

图 5.6 不同碰摩程度工况碰摩试验涡轮机匣加速度响应 

  

（a）压气机机匣加速度响应 （b）压气机机匣加速度响应细节 

图 5.7 不同碰摩程度工况碰摩试验压气机机匣加速度响应 
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（c）涡轮机匣加速度峭度指标 （d）涡轮机匣加速度裕度指标 

图 5.8 不同碰摩程度工况碰摩试验涡轮机匣加速度响应指标 
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（a）压气机机匣加速度有效值 （b）压气机机匣加速度峰值指标 
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（c）压气机机匣加速度峭度指标 （d）压气机机匣加速度裕度指标 

图 5.9 不同碰摩程度工况碰摩试验压气机机匣加速度响应指标 

5.3.2 故障诊断方法及指标 

针对上述压气机机匣加速度响应中碰摩特征指标不显著的问题，需对原始信号进行进一步

的精细化处理。所采用的信号处理流程如图 5.10 所示。首先，对采集的加速度信号实施频带滤

波，以增强其中潜在的微弱碰摩特征。为实现最优频带的自适应选取，本文构建了一个基于时

域特征指标的适应度函数（fitness function, 简称 fitfun），该函数基于峭度指标建立，取其极大值

的前 10%的平均数。在此基础上，引入遗传算法（Genetic Algorithm, GA）对滤波频带的上下限

进行全局优化搜索，从而确定能够最大程度凸显碰摩故障特征的最优频带范围。 

 

( )( )
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 
 （5.2） 

其中， jX 表示第 j 秒的时域数据， ix 表示某一秒数据中的第 i 个数值， xi
N 为 1 秒内的总数据

点数， peak 表示取极大值。 

将 peakfun 顺序排列，即 (1) ( )peak peakfu jn fun     ，令 0.1m j=     

 fun

1

)(( )
1 j

k

k

j m

peafit fun k
m = − +

= −   （5.3） 

基于遗传算法确定最优频带（[f_low,f_hing]）,其中 f_low 为频率下限，f_high 为频率上限。

遗传算法流程如图 5.11 所示：①编码与种群初始，将问题解映射为染色体（如二进制/实数编码），

随机生成 50 个个体的初始种群。在本文中为最优频率范围，即 2 个变量，频带上限和频带下限。

②适应度评估，计算每个个体的适应度值，作为优劣评判标准，适应度越高，生存概率越大。

③遗传操作，选择：按适应度筛选优质个体，本实例中采用轮盘赌法：适应度越高选中概率越

大。交叉：父代基因重组产生新个体，本实例中采用多点交叉：多位置交换增强多样性；变异：
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小概率随机修改基因，避免早熟收敛。④终止迭代，重复遗传操作直至满足终止条件。达到最

大迭代次数 15 次，并且适应度趋于稳定。 

基于遗传算法优化所得的最优频带，对原始加速度信号进行带通滤波处理。滤波器采用 6

阶巴特沃斯（Butterworth）滤波器，以在保证通带平坦性的同时有效抑制带外噪声。对滤波后

的加速度信号，进一步分析其时域特性以判别碰摩故障是否存在。考虑到碰摩故障通常在振动

信号中表现为周期性冲击脉冲，本文通过自相关分析检测信号中是否存在具有转频周期性的脉

冲成分。若在对应转频或其倍频处观察到显著的自相关峰值或倒频谱峰，则可判定碰摩故障发

生。 

自相关函数： 

 
1

1
( ) ,     1,2,3 ,     ( )

N -r

xx i i r

i

R r x x r m m N
N - r

+

=

= =   （5.4） 

针对上述滤波后得到的时域信号，如果存在碰摩故障，则可以进一步基于有效值、倒频谱

中 r1 / f 处幅值、频谱中最大值对应的频率及其和转速频率的调制频率的平均能量（Ef）等指标

构成的综合指标，来判断碰摩故障严重程度。 

有效值： 
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N =
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倒频谱函数： 

  
2

1( ) log ( )CF q F S f−=  （5.6） 

其中 ( )S f 为信号的双边功率谱（或自功率谱）， 1F− 为里叶逆变换，q为倒频率变量（量纲为时

间）。 

 

倒频谱中 r1 / f 处幅值： 
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1
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f
 （5.7） 

频谱中最大值对应的频率及其和转速频率的调制频率的平均能量： 
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max max
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r r
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Ef A f nf flow f nf fhigh
n =

=      （5.8） 

其中 rf 为当前时刻转子转速频率。 

基于加速度滤波信号，提取上述指标，如图 8 所示，可以明显看出有效值、倒频谱中 r1 / f

处幅值、频谱中最大值对应的频率及其和转速频率的调制频率的平均能量（ Ef ）等指标变化与

无碰摩、轻度碰摩和重度碰摩强相关，可以基于这些指标，判断碰摩故障严重程度。 
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图 5.10 一种基于机匣信号的微弱碰摩故障诊断方法流程 
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图 5.11 遗传算法流程 

5.3.3 诊断方法验证 

基于遗传算法的不同程度碰摩试验的目标函数值进化曲线如图 5.12 所示，其中无碰摩试验

的最优频带选择结果为 4133Hz-4782Hz，轻度碰摩试验的最优频带选择结果为 3423Hz-3963Hz，

重度碰摩试验的最优频带选择结果为 3426Hz-3967Hz。基于上述最优频带对不同碰摩程度工况

碰摩试验压气机机匣加速度响应进行滤波，结果如图 5.13 所示，与未处理的压气机机匣加速度

响应对比，滤波后的压气机机匣加速度信号在不同碰摩程度工况下呈现明显不同；由图 5.13（a）

可知，重度碰摩工况下加速度响应幅值最大，轻度碰摩工况次之，无碰摩工况最小；在图 5.13

（b）细节图中也可以看出清晰地碰摩冲击信号特征。不同碰摩程度工况碰摩试验压气机机匣加

速度响应滤波后指标如图 5.14 所示，可知，压气机机匣加速度响应滤波后的有效值、倒频谱中

r1 / f 处幅值以及频谱中最大值对应的频率及其和转速频率的调制频率的平均能量可以很好地

体现碰摩故障严重程度。 
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（c）重度碰摩 

图 5.12 目标函数值进化曲线 

  

（a）压气机机匣加速度响应滤波结果 （a）压气机机匣加速度响应滤波结果细节 

图 5.13 不同碰摩程度工况碰摩试验压气机机匣加速度响应滤波结果 
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（c）滤波结果平均能量 Ef 

图 5.14 不同碰摩程度工况碰摩试验压气机机匣加速度响应滤波后指标 

5.4 基于机匣信号的叶片裂纹–碰摩复合故障特征分析及诊断 

5.4.1 故障诊断难点 

根据 5.2 节的分析可知，叶片裂纹故障的诊断方法核心在于：利用机匣信号中叶片一阶共

振频率与转速频率之间的组合关系，提取出叶片的 1 阶固有频率；再结合健康状态下叶片 1 阶

固有频率的先验数据，判断测试叶片的固有频率是否出现下降，从而判定其是否存在裂纹故障。

由 5.3 节可知，叶片–机匣碰摩故障的诊断则依赖于机匣加速度时域信号中的冲击特征。具体

而言，只有在靠近碰摩发生位置的传感器处，冲击特征才较为明显；而在远离碰摩点的位置，

冲击信号往往十分微弱，需通过选取最优频带对信号进行增强，以有效识别碰摩故障及其严重

程度。当同时存在叶片裂纹–机匣碰摩复合故障时，机匣加速度信号中依然会呈现碰摩引起的

冲击特征，其强度主要取决于碰摩力的大小，且该冲击特征在远离碰摩点的位置仍然微弱，这

一现象与叶片是否带有裂纹无关。因此，针对碰摩故障的诊断方法在复合故障情形下仍可沿用

单一碰摩故障的诊断策略。 

然而，由于此时已存在碰摩故障，若继续采用 5.2 节所述的转速遍历方法进行裂纹诊断，

可能因频繁变转速而加剧碰摩，不符合工程实际的安全与运行要求。因此，需发展一种无需改

变转速工况、能够在已有碰摩故障条件下准确判别叶片是否发生裂纹的新方法。 

5.4.2 故障诊断方法及指标 

针对上述问题，本文提出了一种基于机匣信号的叶片裂纹–机匣碰摩复合故障诊断方法及

相应的诊断指标。该方法首先判断是否存在叶片–机匣碰摩故障，其诊断流程与判据与 5.3 节

中针对单一碰摩故障所提出的方法完全一致。 

随后，在已确认存在碰摩故障的前提下，进一步判断叶片是否发生裂纹故障。与 5.2 节中
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依赖升速扫频工况获取叶片固有频率的方法不同，本文所提方法无需改变转速条件。其核心原

理在于：当叶片与机匣发生碰摩时，叶片会受到周期性或瞬态碰摩力的冲击作用，导致其应力

响应在时域上呈现出明显的冲击特征和振荡衰减现象。在对应的频域响应中，不仅可清晰观察

到叶片的 1 阶、2 阶及 3 阶固有频率成分，还伴随大量由转速调制产生的边频成分。 

与此同时，在涡轮、压气机机匣的加速度响应频谱中，也会出现由转速频率与叶片各阶固

有频率组合所产生的组合频率成分。通过对这些频率进行有效提取与分析，即可反演出叶片的

各阶固有频率。进一步地，通过比对当前固有频率与健康状态下的先验值，若发现固有频率显

著下降，则可判定叶片存在裂纹故障。基于机匣加速度信号的 

值得注意的是，随着裂纹损伤程度的加剧，叶片的 2 阶和 3 阶固有频率变化往往比 1 阶更

为敏感，尤其在微小裂纹阶段表现尤为突出。因此，利用高阶模态频率作为诊断依据，可显著

提升对早期或微弱裂纹故障的识别精度与可靠性。 

开始

机匣加速度信号 碰摩故障

单一碰摩故
障诊断方法

与指标

无复合故障
否

基于指标CI提取机匣信
号频谱中组合频率成分

求解叶片1/2/3
阶固有频率成分

叶片频率下降

否

存在叶片裂纹故
障

是 是

存在复合故障

 

图 5.15 叶片裂纹–机匣碰摩复合故障诊断流程 

5.4.3 诊断方法验证 

在健康叶片机匣碰摩试验中，碰摩力及涡轮机匣加速度响应如图 5.16 所示，由图可知碰摩

故障导致机匣加速度响应产生了大量的冲击信号。叶片应力响应与压气机机匣加速度响应分别

如图 5.17 与图 5.18 所示。由图 5.17 可见，在碰摩冲击载荷作用下，叶片应力响应频谱中显著

出现了其 1 阶、2 阶及 3 阶固有频率成分（分别为 119Hz、733Hz 和 2046Hz）。此外，通过频谱

细节图可进一步观察到，在各阶固有频率附近存在与转速频率发生调制的边频成分。图 5.18 所

示的压气机机匣加速度频谱中同样呈现出叶片1阶与2阶固有频率与转速频率的组合频率成分；

相比之下，3 阶固有频率与转速频率的组合频率则表现得不够明显。 

在裂纹叶片机匣碰摩试验中，碰摩力及涡轮机匣加速度响应如图 5.19 所示，由图可知碰摩

故障导致机匣加速度响应产生了大量的冲击信号。叶片应力响应与压气机机匣加速度响应分别

如图 5.20 与图 5.21 所示。图 5.20 显示，在压气机机匣加速度频谱中，同样可观测到 1 阶与 2

阶固有频率与转速频率的组合频率成分，因此可以反算出此时叶片 1 阶固有频率为 117Hz，2

阶固有频率为 725Hz，参考健康叶片固有频率（119Hz、733Hz），可知此时测试叶片含有裂纹

故障。由于机匣加速度频谱中的叶片 3 阶固有频率相关的组合频率不显著，因此不采用其反算

结果。由图 5.21 可知，含裂纹叶片在碰摩冲击载荷作用下，其应力响应频谱出现了清晰 1 阶、
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2 阶及 3 阶固有频率成分，但由于裂纹的存在，各阶固有频率均出现不同程度的下降（分别降

至 117Hz、725Hz 和 2026Hz），且高阶模态频率的偏移幅度大于低阶模态，这与基于机匣加速

度响应反算出的叶片固有频率一致。 

综上所述，针对叶片–机匣碰摩与叶片裂纹共存的复合故障诊断，首先应依据 5.3 节所述

方法判断是否存在碰摩故障。若确认存在碰摩，则需进一步分析机匣加速度响应中的频率特征。

具体而言，可基于已知健康叶片的固有频率先验信息，在机匣加速度频谱中相应频段内搜索叶

片固有频率与转速频率的组合频率成分，并据此反演推算出待测叶片的实际固有频率。通过将

该频率与健康状态下的基准值进行对比，即可有效判别叶片是否存在裂纹损伤，从而实现对上

述复合故障的准确识别与诊断。 
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图 5.16 健康叶片机匣碰摩试验下碰摩力及涡轮机匣加速度响应 
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（a）叶片应力时域响应 （b）叶片应力频谱 
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（c）叶片应力频谱细节 1 （d）叶片应力频谱细节 2 
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（e）叶片应力频谱细节 3 

图 5.17 健康叶片机匣碰摩试验下叶片应力响应 
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（c）压气机机匣加速度频谱细节 1 （d）压气机机匣加速度频谱细节 2 
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（e）压气机机匣加速度频谱细节 3 

图 5.18 健康叶片机匣碰摩试验下压气机机匣加速度响应 
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（a）径向碰摩力响应 （b）涡轮机匣加速度时域响应 

图 5.19 裂纹叶片机匣碰摩试验下碰摩力及涡轮机匣加速度响应 
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图 5.20 裂纹叶片机匣碰摩试验下压气机机匣加速度响应 
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（c）叶片应力频谱细节 1 （d）叶片应力频谱细节 2 

图 5.21 裂纹叶片机匣碰摩试验下叶片应力响应 

5.5 本章小结 

本章针对航空发动机中叶片裂纹与机匣碰摩共存的复合故障诊断难题，系统开展了基于机

匣加速度信号的特征提取与智能判别方法研究，主要研究内容与结论如下： 

（1）针对裂纹导致的微弱频率偏移问题，提出以组合频率强度指标（CI）为核心的共振转

速反演方法，将频率域微小变化转化为转速域显著差异，实现了无需应变片的高灵敏度裂纹识

别。 

（2）针对远端测点碰摩特征微弱的问题，发展了基于遗传算法优化频带的信号增强策略，

结合自相关分析与倒频谱特征，有效提升了轻度碰摩的检出能力。 

（3）构建了适用于复合故障场景的诊断流程：在确认碰摩存在的前提下，利用碰摩冲击激

发的宽频响应，从机匣信号中提取叶片高阶模态的组合频率成分，反演其固有频率变化，从而

准确判别裂纹损伤。试验结果表明，所提方法不仅能有效区分无故障、单一故障与复合故障工

况，还可对故障严重程度进行量化评估，为航空发动机在线健康监测提供了兼具工程实用性与

理论创新性的技术路径。 
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6 第六章 结论与展望 

6.1 总结 

6.1.1 本文工作总结 

本文围绕航空发动机中叶片裂纹与机匣碰摩共存的复合故障问题，针对现有研究在耦合建

模、机理认知、试验平台和诊断技术等方面的不足，系统开展了高保真整机动力学建模、振动

特性分析与智能诊断方法研究。主要研究工作和成果如下： 

（1）建立了叶片裂纹-机匣碰摩复合故障动力学模型 

基于叶片应力状态建立了呼吸裂纹时变刚度模型，通过分析裂纹在弯曲应力与离心应力作

用下的开闭状态（完全闭合、部分张开、完全张开），推导出裂纹深度随叶片动态应力变化的分

段函数表达式，进而获得了能够精确表征裂纹动态特性的时变刚度矩阵。然后，首次提出了融

合气流激励与动态叶尖间隙的含裂纹多叶片-机匣碰摩动力学模型。基于能量守恒原理表征碰摩

力，有效集成裂纹故障导致的时变刚度、旋转效应与弹性机匣等关键因素，对碰摩力进行了有

效表征，从而实现了对叶片裂纹–机匣碰摩复合故障动力学建模，并且定量讨论裂纹严重程度与

气流激励力幅值对碰摩力的影响规律。上述复合故障动力学建模工作为含复合故障整机动力学

模型的建立奠定了基础。 

（2）建立了融合叶片裂纹-机匣碰摩复合故障的航空发动机整机动力学模型 

聚焦航空发动机关键部件耦合动力学行为的高精度建模，融合多源强非线性因素（叶片、

轴承、机匣、转子、叶片裂纹故障、叶片-机匣碰摩故障及叶片裂纹-机匣碰摩复合故障等），采

用多类型单元混合动力学建模，基于显隐式结合的数值积分方法，构建“多类型单元混合–显

隐式结合”航空发动机整机仿真模型，兼顾整机动力学模型仿真计算速度与仿真精度。研究从

子结构建模出发，逐步集成形成整机耦合模型。首先，建立了单叶片动力学模型，并引入呼吸

裂纹模型，通过裂纹在弯曲应力下的开闭状态推导出时变刚度矩阵，精确表征裂纹动态特性。

本文建立的叶片模型仿真结果与试验结果对比，健康叶片的 1 阶固有频率的相对误差在 0.3%以

内，含小裂纹叶片的 1 阶固有频率的相对误差在 1.6%以内。然后，将单叶片拓展至多叶片系统，

结合有限元法对轮盘与转轴建模，综合运动学约束与动力学耦合，组装形成叶片–盘–轴一体

化模型。本文建立的叶片–盘–轴模型仿真结果与 ANSYS 实体有限元模型仿真结果对比，模

型的前 5 阶固有频率相对误差在 2%以内，前 9 阶固有频率相对误差在 3.5%以内。其次，采用

截锥壳单元法对薄壁机匣进行高效高精度建模，模型仿真结果与 ANSYS 实体有限元模型仿真
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结果对比，前 9 阶固有频率的平均误差在 3.5%以内。随后，通过 5 自由度非线性滚动轴承支承

模型与线性支承模型连接转子与机匣模型，进而形成整机动力学模型，整机模型仿真结果与整

机试验器的试验结果对比，前 3 阶固有频率的相对误差在 3.4%以内。最后，融合含裂纹叶片-

机匣碰摩动力学模型，实现了对裂纹–碰摩强耦合非线性动力学行为的整机级刻画，为后续故障

机理分析与仿真奠定了理论基础。 

（3）揭示了含叶片裂纹–机匣碰摩复合故障航空发动机整机振动特征与机理 

围绕航空发动机叶片裂纹–机匣碰摩复合故障的整机振动特性，开展了高保真动力学仿真

与试验验证。为支撑研究，自主搭建了一套高度仿真的航空发动机模拟试验平台，集成可预制

裂纹的模块化叶盘、可控气流激励装置、基于空心轴与滑环引电器的旋转叶片动态应力实时监

测系统，以及采用伺服驱动与三向力传感器的主动碰摩施加装置，实现碰摩力连续调节与精确

测量，为复杂故障机理研究提供了可靠试验基础。在此平台上，分别对裂纹单一故障、碰摩单

一故障及复合故障工况进行了深入分析。结果表明：气流激励是诱发叶片共振并将特征传递至

轴承座、机匣等固定部件的关键路径，典型表现为共振转速下的转频–叶片频率组合成分；裂

纹虽导致叶片固有频率降低（共振转速下降），但对整机宏观振动响应影响微弱，难以形成强辨

识特征。碰摩则引发显著瞬态冲击，在机匣信号中表现为冲击脉冲、丰富转频高次谐波及转频

–固有频率组合成分，且能量沿机匣由碰摩点向远端衰减传播。在复合故障下，振动响应呈现

两类特征的叠加与交互：气流激励与碰摩共同作用不仅保留共振特征，还激发出更多高阶模态

组合频率与复杂谐波结构。值得注意的是，裂纹在各类工况中主要体现为引起叶片各阶固有频

率整体下移，未产生独立新特征。裂纹扩展演化试验进一步证实，固有频率的持续下降可作为

在线监测裂纹扩展的有效指标。 

（4）提出了基于机匣加速度信号的叶片裂纹–机匣碰摩复合故障诊断方法 

针对航空发动机中叶片裂纹与机匣碰摩共存的复合故障诊断难题，本文系统开展了基于机

匣加速度信号的特征提取与智能判别方法研究。首先，针对裂纹引起的固有频率微小偏移难以

直接识别的问题，提出一种以组合频率强度指标为核心的共振转速反演方法，将频域中微弱的

频率变化转化为转速域中显著的共振点偏移，实现了无需安装应变片的高灵敏度裂纹检测。其

次，针对远端测点处碰摩特征微弱、易被噪声掩盖的问题，发展了一种基于遗传算法优化频带

的信号增强策略，融合自相关分析与倒频谱特征，显著提升了轻度碰摩故障的检出能力与鲁棒

性。在此基础上，进一步构建了面向复合故障场景的分层诊断流程：在确认碰摩存在的前提下，

充分利用碰摩冲击所激发的宽频振动响应，从机匣加速度信号中提取由碰摩激励出的叶片高阶

模态组合频率成分，并据此反演叶片固有频率的变化趋势，从而实现对裂纹损伤的准确判别。

试验结果表明，所提方法不仅能有效区分无故障、单一裂纹、单一碰摩及裂纹–碰摩复合故障等

多种工况，还可对故障严重程度进行定量评估。该技术路径兼具工程实用性与理论创新性，为
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航空发动机在线健康监测与智能运维提供了有力支撑。 

6.1.2 本文创新点 

（1）构建了叶片裂纹–机匣碰摩复合故障整机动力学模型与求解方法 

突破传统单一故障建模或简化耦合的局限，将呼吸裂纹的时变刚度、动态叶尖间隙演化、

非线性碰摩力与多体耦合结构深度统一，建立“多类型单元混合–显隐式结合”的仿真模型；

基于能量守恒原理实现裂纹与碰摩的物理协同表征，明确了二者相互调制的双向作用机制。经

整机试验模态与仿真数据多层级验证，模型实现对复合故障强非线性动力学行为的精准刻画，

为整机级仿真提供核心算法支撑。 

（2）揭示了裂纹–碰摩共存下的整机振动传递机理与特征规律 

依托自主研制的集成预制裂纹、主动可控碰摩及实时应力监测的试验平台，通过多工况仿

真与试验对比，系统阐明了复合故障下振动传递路径与特征。量化揭示了裂纹主导频率偏移、

碰摩主导瞬态冲击与谐波，以及二者复合下特征叠加与组合频率激发的特征规律，为早期故障

识别提供了关键理论依据。 

（3）提出了基于机匣加速度信号的无侵入式复合故障诊断方法 

针对工程中难以直接测量叶片状态的现实约束，提出“共振转速反演”与“遗传算法优化

频带增强”相结合的特征提取策略，将微弱的裂纹频率偏移转化为显著的转速域偏移，并有效

提升远端碰摩信号的信噪比。在此基础上，构建了“先判碰摩、再借碰摩激振反演裂纹”的分

层诊断逻辑，实现了仅依靠机匣测点即可对复合故障类型与严重程度进行准确辨识与定量评估，

兼具工程实用性与理论前瞻性。 

6.2 展望 

本文针对航空发动机中叶片裂纹与机匣碰摩共存的复合故障问题，系统开展了整机动力学

建模、振动特性分析与故障诊断方法研究，并取得了一定的研究成果。然而，受限于研究周期、

试验条件以及作者对复杂故障机理认知的深度，当前工作仍存在若干不足，有待在后续研究中

进一步完善： 

（1）叶片裂纹–机匣碰摩复合故障模型尚有提升空间 

本文所构建的复合故障模型考虑了碰摩冲击对裂纹呼吸效应的影响，以及裂纹所引起的刚

度退化对碰摩力的反作用。然而，尚未引入碰摩载荷作用下的裂纹扩展演化机制。未来可结合

断裂力学理论与实际工况载荷谱，嵌入裂纹扩展模型，实现从“裂纹存在”到“裂纹演化”的

动态闭环建模，从而更真实地反映复合故障的时变非线性特性。 

（2）叶片–转子连接结构的建模精度有待提高 
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当前整机动力学模型中，叶片与轮盘采用刚性连接假设，虽简化了计算且适用于初步分析，

但与实际航空发动机中广泛采用的榫卯连接结构存在差异。该连接形式具有非线性接触、局部

刚度弱化等复杂动力学行为。后续研究可引入精细化接触单元或子结构模态综合法，对榫连接

界面进行高保真建模，以更准确捕捉其对整机振动与故障传递路径的影响。 

（3）复合故障智能诊断方法可进一步融合先进人工智能技术 

本文提出的诊断策略主要基于信号处理与特征工程，依赖组合频率强度、共振转速偏移等

物理可解释指标，在特定工况下具有良好有效性。然而，面对强噪声、多故障耦合及变工况等

复杂场景，其泛化能力仍有限。未来可将现有方法与深度学习相结合，构建“物理机理引导+

数据驱动”的混合智能诊断框架，实现更高鲁棒性、自动化程度和在线适应能力的复合故障识

别。 
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113:32091-32115. (SCI 收录, Q1) 

2. Wang Haifei, Shen Xiangxiang, Zhou Tian, Sun Jianzhong, Chen Guo. Effects of contact stiffness 

on the nonlinear motions induced by impacts on an overhung rotor system[J]. Communications in 

Nonlinear Science and Numerical Simulation, 2024, 138:108216. (SCI 收录, Q1) 

3. Shen Xiangxiang, Chen Guo. Rotor vibration characteristics considering nonlinear stiffness of 

spigot bolts[J]. Journal of Vibration Engineering & Technologies, 2024, 12(4): 6703-6721. (SCI 收录, 
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4. Shen Xiangxiang, Chen Guo. Study on the nonconcentricity of the high-pressure rotor of the 

aero-engine[J]. Journal of Mechanical Science and Technology, 2023, 37(10): 4989-5002. (SCI 收录, 

Q3) 

5. Shen Xiangxiang, Chen Guo, Liu Fuhai. Rotating blade vibration parameter identification based 

on genetic algorithm[J]. Advances in Mechanical Engineering, 2023, 15(10): 16878132231207153 

(SCI 收录, Q3) 

6. 沈响响,陈果,胡伟,李成刚.基于叶尖间隙测量的航空发动机转子振动预测[J].航空动力学

报,2022,37(12):2840-2850. (EI 收录) 

7. 娄金伟,高涵宇,刘海,沈响响,刘富海,陈果.叶尖间隙测量的双光纤定时技术及试验验证[J].振

动、测试与诊断,2025,45(05):1013-1018+1068. (EI 收录) 

8. 刘富海,陈果,沈响响,张学飞,贲云鹏,王德友.叶片裂纹-碰摩耦合故障动力学建模与分析[J/OL].

噪声与振动控制,1-8[2026-01-12]. (北大核心收录) 

攻读博士学位期间申请专利情况 

1. 沈响响 ,乔保栋 ,高强 ,池奕辛 ,张瑞 ,陈果 .一种轴向力加载装置及轴向力可调的转动装

置:202511178794.5[P]. (已授权) 

2. 沈响响,娄金伟,高涵宇,米江,刘海,胡伟,刘富海,陈果.一种航空发动机叶尖间隙测试系统及试

验方法: 202211471814.4[P]. (已授权)  

3. 张瑞;陈果;沈响响;康玉祥;何超.一种用于航空发动机孔探测试模拟的试验器，发明专利，

ZL202510031962.1[P]. (已授权)  

4. 沈响响 ,陈果 ,张瑞 ,池奕辛 .一种航空发动机旋转叶片碰摩故障模拟试验系统及方
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法:202510681741.9[P]. (已公开) 

5. 沈响响 ,陈果 ,张瑞 ,池奕辛 ,冯佳佳 .一种航空发动机转子试验器双向轴向力加载装

置:202510792522.8[P]. (已公开) 

6. 沈响响,陈果,刘富海,陈智超.一种碰摩力可测的转静碰摩装置及试验方法:202311177411.3[P]. 

(已公开) 

7. 沈响响 ,陈果 ,刘富海 ,陈智超 .一种多参数叶片裂纹萌生与扩展监测试验系统及试验方

法:202311057614.9[P]. (已公开) 

8. 沈响响,刘海,米江,高涵宇,娄金伟,刘富海,陈果.一种旋转机械扭转振动测试系统及试验方

法:202211471924.0[P]. (已公开) 

9. 沈响响,高涵宇,娄金伟,刘海,米江,胡伟,刘富海,陈果.一种航空发动机叶片振动测试装置及试

验方法:202211471803.6[P]. (已公开) 

攻读博士学位期间申请软著情况 

1. 沈响响,陈果. 转子扭转振动测试系统-2023Sr0233340.（已授权） 

2. 沈响响,陈果. 转子叶片振动测试系统-2023SR0233339.（已授权） 

3. 沈响响,陈果. 转静间隙测试系统-2023SR0233338.（已授权） 

攻读博士学位期间参加科研项目情况 

1. 太行国家实验室项目，机匣–多级叶盘转静结构试验系统，2025-2027，主要参与人员； 

2. 太行国家实验室项目，多连接面的刚性转子试验系统，2025-2027，主要参与人员； 

3. 太行国家实验室项目，套齿联轴器连接的三支点柔性转子试验系统，2025-2027，主要参与

人员； 

4. 中国航空发动机集团产学研项目（HFZL2022CXY021），地面燃机关键机械部件故障机理及

诊断方法研究，2023-2025，主要参与人员； 

5. 国家自然科学基金面上项目（52272436），基于深度异常检测和元学习的航空发动机主轴承

早期故障预警与演化诊断项目，2023-2026； 

6. 中国航发燃气轮机有限公司项目，燃机智能运维典型结构损伤模拟试验与故障监测技术，

2022-2025，主要参与人员； 

7. 国防科工局中国航发自主创新专项（ZZCX-2018-013），多截面转静件间隙测试对比验证试验

项目，2021-2022，主要参与人员； 

8. 国家科技重大专项子专题（J2019-IV-0004-0071）：复杂服役环境下主轴承典型故障宏观动力

学研究，2021-2024； 

 

攻读博士学位期间获奖情况 
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2024年：南京航空航天大学“三好研究生” 

2023年：南京航空航天大学“科研创新先进个人” 
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附录 1：单叶片动力学矩阵 

bΜ 为 3Nbmod×3Nbmod 的叶片质量矩阵，矩阵中各个元素表达式为： 

( )

b

b

b

b b b1 b1
0

bmod bmod b b b2 b2
0

bmod bmod b b b3 b3
0

b

b

b

( , ) d

N , N d

2N , 2N d

( )

L

i j

L

i j

L

i j

j i A x

j i A x

j i I x

  

  

  

=

+ + =

+ + =







Μ

M

M
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bG 为 3Nbmod×3Nbmod 的叶片科氏力矩阵，矩阵中各个元素表达式为： 
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； bmod( , 1,2, , N )i j = ，其余矩阵为零。 

beK 为 3Nbmod×3Nbmod 的叶片结构刚度矩阵，矩阵中各个元素表达式为： 
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bmod( , 1,2, , N )i j = ，其余矩阵为零。 

bcK 为 3Nbmod×3Nbmod 的叶片应力刚化矩阵，矩阵中各个元素表达式为： 

) )(b

bbc bmod bmod bc b2 b2 bc b2 bc b2 b2
0

( N , N ( ) | ( ) ( ) d
L

i j x L i i jj i f x f x f x x       

=+ + = − +K ； 

bmod( , 1,2, , N )i j = ，其余矩阵为零。 

bsK 为 3Nbmod×3Nbmod 的叶片旋转软化矩阵，矩阵中各个元素表达式为： 
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baccK 为 3Nbmod×3Nbmod 的加速度导致的刚度矩阵，矩阵中各个元素表达式为： 
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bFK 为 3Nbmod×3Nbmod 的叶片外力导致的刚度矩阵，矩阵中各个元素表达式为： 
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bF 为叶片外激振力向量： 
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( ) |

( ) |

L

j j x L

L L

j j j x L

L

j

j A R x x F

j F x A R x x F

j I x

   

    

  

=

=

= + +

+ = − + +

+ = −



 



F

F

F

； 

bmod( , 1,2, , N )i j = ，其余矩阵为零。 

bC 为瑞利阻尼矩阵： 

b b b = +C M K ，其中， be bc bs bacc bFb =K K + K + K + K + K ， 

n1 n2 n1 2 n2 1

2 2

n1 n2

n2 2 n1 1

2 2

n2 n1

4 ( )

( )

( )

f f f f

f f

f f

f f

  


 




−
= −


− =

 −

， n1f 和 n2f 分别为叶片 1 阶和 2 阶静频。 
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附录 2：叶片–盘–轴耦合系统动力学矩阵 

叶片动力学矩阵 

单叶片动力学矩阵详见附录 1。 

转盘动力学矩阵 

转盘采用集中质量点进行模拟，转盘质量矩阵 dM 与陀螺矩阵 dG 为： 

 d d d d d Pd diag m m m J J J=M ；
d

P

P

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

J

J



 
 
 
 

=  
 
 −
 
  

G ； 

式中， dm 为转盘质量， dJ 为转盘赤道转动惯量， PJ 为转盘极转动惯量。 

转轴动力学矩阵 

转轴采用有限元 Timoshenko 梁模型来模拟，转轴第 i 个梁单元的动力学矩阵如下： 

质量矩阵 r

i
M ： 

r rs

r r r

r rs r r

r

s

0

0 0 1 / 3

0 0

0 0 0

0 0 0 0 0 J / (3 )

0 0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 1 / 6 0 0 0 0 0 1 / 3

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 J / (6 ) 0 0 0 0 0 J / (3 )

Ls

ii

a

a

c g

c g

A
A

b d a

b d a

d f c g

d f c g

A A



 
 
 
 
 

− 
 
 
 

=  
 

− 
 
 
 
 
− − 
 
 

M

对称

 

 

2 2

r r

2

r

r

r

13 7 1 6
( / )

35 10 3 5

(1 )

Lir

a

 



+ + +

=
+

；
r r

2 2

rr

2

r

9 3 1 6
( / )

70 10 6 5

(1

L

)

ir

b

 



+ + −

=
+

； 

r

2 2

r r

2

r rr

r

11 11 1 1 1
( / )

210 120 24 10 2

(1 )

L Li ir

c

  



  
+ + + −  

  
=

+
； 
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r

2

2

r r

2

r r r

r

13 3 1 1 1
( / )

420 40 2 2
L L

4 10

(1 )

i ir

d

  



  
+ + − −  

  
=

+
； 

2 2 2 2

r r r r

2

r r r

r

1 1 1 1 1 1
( / )

140 60 120 30 6

)

L

(1

L
6

i ir

f

   



  
+ + + + −  

  
=

+
； 

2 2 2 2

r r r r

2

r r r

r

1 1 1 2 1 1
( / )

105 60 120 15 6

)

L

(1

L
3

i ir

g

   



  
+ + + + +  

  
=

+
 

 

刚度矩阵 r

i
K  

r

r

r r

r

r

r

r r

r r r rr r

0

0 0 E /

0 0

0 0 0

0 0 0 0 0 G /

0 0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 E / 0 0 0 0 0 E /

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 G J / 0 0 0 J

L

L

L L

L L0 0 G /

s

i

s

i

i

i

i

s

i

i

h

h

A

ii j

ii j

J

h ii h

h ii h

A A

ii k ii j

ii k ii j

 
 
 
 
 

− 
 
 
 

=  − −
 

− 
 

− 
 −
 

− 
 − 

K

对称

 

式中
r

r r r r

r r r

r r r r r r

3 2

r r r r

12E I 6E I (4 )E I (2 )E I
; ; ;

(1 ) (1 ) (1 ) (1 )L L L Li i i i
h ii j k

 

   

+ −
= = = =

+ + + +
 

单元陀螺矩阵 r

i
G  
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rr rrs

0

0

0 0 0

0 0 0

0 0 0

0 0 0 0 0 0
2 A

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0

0

L

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

i i

p

q

q s

p q

p q p

q w q

q w q s



 
 
−
 
 
 
− 
 − −
 
 

=  − −
 

− − 
 
 
 −
 

− − − 
 
 

G

对称

 

式中
2

2

r

r

2

r

6 / 5

(1 )Li

r
p


=

+
、

r

2

r

2

r

r

1 1

10 2

( )L 1i

r

q





 
− − 
 

=
+

、

2 2

r r

2

r

r

2 1 1

15 6 3

(1 )

r

s

 



 
+ + 

 
=

+
、

2 2

r r

2

r

r

1 1 1

30 6 6

(1 )

r

w

 



 
− + − 
 

=
+

 

上式中， rE 为材料杨氏模量; rG 为剪切模量; r 为材料密度; r 为材料泊松比; rsA 为单元横

截面积; rLi 为单元长度; rJ 为截面极惯性矩; rI 为截面惯性矩;  为旋转角速，
r rsr I / Ar = ；

r r
r 2

r r r r

12E I

A G Li

s




= ， r r

r

r r

6(1 ) / (7 6 )

2(1 ) / (4 3 )

 


 

+ +
= 

+ +

实心梁单元

空心梁单元
。 

叶片–盘–轴系统耦合动力学矩阵： 

叶片-转子系统的质量耦合矩阵  brc brc1 brc2 brc3 brc4 brc5 brc6=M M M M M M M ，具体表

达式为：
TT T
b

T
N1

brcj brcj brcj brcj

i      
 

M M M M ；式中，上标 i 表示系统中第 i 枚叶片；下标 j=1，

2···6，表示不同的方向。 

brc1

i
M 的各个元素表达式为： 

( )
b

brc1 b b b1
0

,1 cos d
L

i

i mm A x  = M ； 

( )
b

brc1 bmod b b b2
0

N ,1 s din
L

i

i mm A x  + = − M ； ( )brc1 bmod2N ,1 0i m + =M ； 

brc2

i
M 的各个元素表达式为： 

( )
b

brc2 b b b1
0

,1 sin d
L

i

i mm A x  = M ； 

( )
b

brc2 bmod b b b2
0

N ,1 c dos
L

i

i mm A x  + = − M ； ( )brc2 bmod2N ,1 0i m + =M ； 

brc3

i
M 的各个元素表达式为： 
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( )brc3 ,1 0i m =M ； ( )brc3 bmodN ,1 0i m + =M ； ( )brc3 bmod2N ,1 0i m + =M ； 

brc4

i
M 的各个元素表达式为： 

( )brc4 ,1 0i m =M ； ( )brc4 bmodN ,1 0i m + =M ； ( )brc4 bmod2N ,1 0i m + =M ； 

brc5

i
M 的各个元素表达式为： 

( )brc5 ,1 0i m =M ； ( )brc5 bmodN ,1 0i m + =M ； ( )brc5 bmod2N ,1 0i m + =M  

brc6

i
M 的各个元素表达式为： 

( )brc6 ,1 0i m =M ； 

( ) ( )
b

brc6 bmod b b b2
0

N ,1 d
L

i

d mm R x A x + = − +M ； 

( )
b

brc6 bmod b b b3
0

2N ,1 d
L

i

mm I x + = − M ；其中 m=1,2,···Nbmod。 

叶片-转子系统与加速度有关的刚度耦合矩阵为： 

 bracc bracc1 bracc2 bracc3 bracc4 bracc5 bracc6=K K K K K K K ，其中 bracc 0i =K ，（i=1,2,3,4,5）, bracc6K

的表达式为
TT T T

1

bracc6 bracc6 bracc6 bracc6
iNi =      

 
K K K K ，式中

T

bracc6

i
K 的各个元素表达式如下： 

( ) ( )
b

bracc6 b b b1
0

,1 d
L

d mm A R x x  = − +K ； 

( )bracc6 b modN ,1 0m + =K ； 

( )bracc6 b mod2N ,1 0m + =K ；其中，m=1,2,···Nbmod。 

叶片-转子系统的结构刚度耦合矩阵为： 

 brc brc1 brc2 brc3 brc4 brc5 brc6=K K K K K K K ，其中 brc 0i =K ，（i=1,2,3,4,5）, brc6K 的表

达式为
TT T T

1

brc6 brc6 brc6 brc6
iNi =      

 
K K K K ，式中

T

brc6

i
K 的各个元素表达式如下： 

( )brc6 ,1 0m =K ； 

( ) ( )
b2

brc6 bmod b b b2
0

dN ,1
L

d mm A R x x  + = − +K ； 

( )
b2

brc6 bmod b b b3
0

2N , d1
L

mm I x  + = − K ；其中，m=1,2,···Nbmod。 
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叶片-转子系统的耦合阻尼矩阵为： 

 brc brc1 brc2 brc3 brc4 brc5 brc6=G G G G G G G ，其中 brci 0=G ，（i=1 2···5）， brc6G 的表达式

为： 

( ) ( )
b

brc6 b b b1
0

,1 2 d
L

d mm A R x x  = − +G ； 

( )brc6 bmodN ,1 0m + =G ； 

( )brc6 bmod2N ,1 0m + =G ；其中 m=1,2,···Nbmod。 

 

叶片–盘–轴系统附加动力学矩阵： 

bdM 是叶片在轮盘位置的附加质量矩阵： 

Z

Z

X Y

X X X X X

Y Y X Y Y Y Z

Z Z Z X Z Y Z Z

XX Xθ

YY Yθ

ZZ Zθ Zθ

bd

θ Z θ θ θ θ θ θ

θ Z θ θ θ θ θ θ

θ X θ Y θ θ θ θ θ θ

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0

0 0

0 0

0

Y Z

M M

M M

M M M

M M M M

M M M M

M M M M M

 
 
 
 
 =
 
 
 
 
  

M ，其中 

b

XX b b b b b b b
0

N N
L

M A dx A L = = ； YY ZZ XXM M M= = ； 

( )
b

X X

N
32 3 2

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
sin cos

3 3
i i

i

M A R L R I L   
=

  
= + − +  

  
 ； 

( )
b

Y Y

N
32 3 2

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
cos sin

3 3
i i

i

M A R L R I L   
=

  
= + − +  

  
 ； 

( )
Z Z

32 3

θ θ b b b d b d b b b

1 1
N

3 3
dM m e A R L R I L 

  
= + + − +  

  
； 

( )
b

Z Z

N
2 2

Xθ θ X b b d d

1

1 1
sin

2 2
i d

i

M M A R L R 
=

 
= = − + − 

 
 ； 

( )
b

Z Z

N
2 2

Yθ θ Y b b d d d

1

1 1
cos

2 2
i

i

M M A R L R 
=

 
= = + − 

 
 ； 

( )
2 2

b b d d d

1

1 1
sin

2 2

b

X X

N

Z Z i

i

M M A R L R   
=

 
= = + − 

 
 ； 
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( )
b

Y Y

N
2 2

Zθ θ Z b b d d d

1

1 1
cos

2 2
i

i

M M A R L R 
=

 
= = − + − 

 
 ； 

( )
b

X Y Y X

N
3 3

θ θ θ θ b b d b b b b

1

1 1
sin cos sin cos

3 3
i i d i i

i

M M A R L R I L     
=

  
= = − + − +  

  
 ； 

X Z Z X Y Z Z Yθ θ θ θ θ θ θ θ 0M M M M= = = = ； 

 

附加刚度矩阵： 

bdK 为叶片在转盘位置的附加刚度矩阵： 

X X X Y

Y X Y Y

Z Z

bd
θ θ θ θ

θ θ θ θ

θ θ

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0 0

K K

K K

K

 
 
 
 
 =
 
 
 
 
 

K ，式中 

( ) ( ) ( )
b

X X

N
32 2 3 2 2

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
sin cos sin sin cos cos

3 3
i i i i i i

i

K A R L R I L           
=

  
= − + − + − −  

  


( ) ( ) ( )
b

Y Y

N
32 2 3 2 2

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
sin cos cos sin cos sin

3 3
i i i i i i

i

K A R L R I L           
=

  
= − − + − + −  

  


( ) ( ) ( )
b

X Y

N
32 2 3 2 2

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
sin sin cos cos sin cos

3 3
i i i i i i

i

K A R L R I L           
=

  
= + + − + −  

  


( ) ( ) ( )
b

Y X

N
32 2 3 2 2

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
cos sin cos sin sin cos

3 3
i i i i i i

i

K A R L R I L           
=

  
= − + + − − +  

  


( )
Z Z

32 3 2

θ θ b b b d b d b b b

1 1
N

3 3
K A R L R I L   

  
= + − −  

  
； 

 

附加陀螺矩阵： 

bdG 为叶片在转盘位置的附加陀螺矩阵 
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X X X Y

Y X Y Y

bd
θ θ θ θ

θ θ θ θ

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

G G

G G

 
 
 
 
 =
 
 
 
  

G ，式中 

( )
b

X X

N
3 3

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
2 sin cos 2 sin cos

3 3
i i i i

i

G A R L R I L       
=

  
= + − −  

  
 ； 

( )
b

Y Y

N
3 3

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
2 sin cos 2 sin cos

3 3
i i i i

i

G A R L R I L       
=

  
= − + − +  

  
 ； 
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b

X Y

N
32 3 2

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
2 sin 2 cos

3 3
i i

i

G A R L R I L     
=

  
= + − +  

  
 ； 

( )
b

Y X

N
32 3 2

θ θ b b d b d b b b

1

1 1
2 scos 2 sin

3 3
i i

i

G A R L R I L     
=

  
= − + − −  

  
 ； 

 

叶片–盘–轴系统非线性力矩阵： 

,b

i

nonlinearF 为第 i 个叶片上的非线性力向量： 

( ) ( )
b2

, b b d b1
0

d,1
L

i

nonlinear b mm A R x x  = +F ； 

( ) ( )
b

, bmod b b d b2
0

+N ,1 d
L

i

nonlinear b mm A R x x = − +F ； 

( )
b

, bmod b b b3
0

,1 d+2N
L

i

nonlinear b mm I x  = − F ；其中 m=1,2,···Nbmod。 

nonlinear, Xf 为叶片–盘–轴系统在转盘 X 方向的非线性力： 

( )
b bmod

b b

b

2

nonlinear, Zd Zd d Zd Zd

N N
2

b b b1 b b b bl
0 0

1 1

2

b b b2 b b b b2
0 0

d= cos( )( ) sin( )( )

2 sin d ( cos sin ) d

2 cos d ( cos )i ds n

X

L L

i m m i i m m

i m

L

i m m i i m m

f em em

A U x A U x

A V x A V x

       

         

         

= =

+ + + + +

+ + +

+ + − +

   

( )

( )( )

b bmod
b

b
b

N N

1 1

N
2 2

zd zd zd b b d
0

1

2 cos sin cos cos sin ( )d

L

i m

L

i i i i i

i

A R x x             

= =

=

+ − + + + +

  

 

 

nonlinear,Yf 为叶片–盘–轴系统在转盘 Y 方向的非线性力： 
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( )
b mod

b b

b b

2

nonlinear,Y Zd Zd Zd Zd
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b b b1 b b b bl b
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b b b2 b b b

d d

0 0
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n
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         

          

= =
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+

  
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1

d
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N
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i m

L
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i
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=
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nonlinear,Zf 为叶片–盘–轴系统在转盘 Z 方向的非线性力： 

b
b

2N
Yd Yd Yd

nonlinear,Z b b d2 0
1 Xd Xd Xd

2 sin cos
( )d

2 cos c n

sin

os si

Li i i

i i i i

f A R x x
        


        =


 − −


 − +


−
= +

 
− 

   

nonlinear,XM 为叶片–盘–轴系统在转盘 θX 方向的非线性力： 

nonlinear,X Yd ZdpM J  −=  

nonlinear,YM 为叶片–盘–轴系统在转盘 θY 方向的非线性力： 

( )nonlinear,X Xd Zd Xd Zd XdpM J     = + +  

nonlinear,ZM 为叶片–盘–轴系统在转盘 θZ方向的非线性力： 

( )

( )b

2

nonlinear,Z d d d d d p p

2

b b b d b
0

sin( ) cos( ) ( )

N ( ( ) )

Zd Zd Xd Yd Xd Yd

L

M em X em Y e m J J

A R x I dx

         
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=
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附录 3：叶片裂纹动力学矩阵 

bcarckK 为叶片裂纹相关刚度矩阵，表达式为： 

11 12

bcrack bcrack

21 22

bcrack bcbcar k kc rac

 
 

=  
 
 

K K 0

K K K 0

0 0 0

，其中 bcrack

i
K 为： 

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

b bc

b bc

b bc

b bc

11 2 T

bcrack b b b 11 b l l

12 2 ' T

bcrack b b 12 b l 2

21 2 ' T

bcrack b b 12 b 2 l

22 2 ' T

bcrack b b b 22 b 2 2

'2 1

12 1

12 1

6 1

|

|

|

|

x L

x L

x L

x L

E h Q A

E Q I

E Q I

E h Q I











=

 

=



=

 

=

= − −

= − −

= − −

= − −

K Λ Λ

K Λ Λ

K Λ Λ

K Λ Λ

，'表示对分式 bx 的偏导数， 1Λ 、 2Λ 、 3Λ 分别为： 

( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( )

mod

mod

mod

T

1 b b11 b b12 b b1 b

T

b b21 b b22 b b2 b

T

b b31 b b3 b

2

b3 2 3 b

...

...

...

N

N

N

x x x x

x x x x

x x x x

  

  

  

=  

=  

=  

Λ

Λ

Λ

； 
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