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I 

摘  要 

航空发动机叶片裂纹和碰摩故障是常见的动力学故障类型，且二者常以耦合方式并存，导

致复杂的系统动力学行为和故障特征。为了深入研究裂纹-碰摩耦合故障对叶片振动响应的影响，

本文基于整机动力学建模，进行了叶片裂纹-碰摩耦合故障振动分析。 

主要研究内容及创新点如下： 

首先，本文建立了部件级的裂纹叶片动力学模型，使用有限元法建立叶片动力学模型，基

于断裂力学理论建立了裂纹模型。通过裂纹截面的呼吸裂纹模型，考虑了裂纹面四个端点的应

力情况。分析表明，裂纹深度显著影响叶片叶尖的弯曲振动响应，尤其在激励频率接近系统的

固有频率时，振动响应表现出明显的峰值。低转速时，气流激励频率的二倍频及高倍频分量较

为显著，而高转速下，这些分量逐渐消失，叶片表现为带裂纹的线性系统。裂纹深度的增加对

振动影响较大，尤其是裂纹接近叶根时，振动响应的变化更显著。 

其次，本文进一步建立了包含机匣振动的叶片-转子-机匣-支承耦合动力学模型，分析了碰

摩故障的振动响应，并进一步分析了裂纹与碰摩耦合故障对整机振动响应的影响。模型中，考

虑了作用在转盘上的不平衡量、气流激励以及离心力的影响。研究结果表明，裂纹故障主要体

现在叶片的振动响应上，对转子和机匣的影响较为微弱。相较之下，碰摩故障的特征则主要体

现在转子和机匣的振动响应上，叶片上的故障特征较不明显。 

最后，对本文所建立的叶片裂纹模型和叶片-机匣碰摩模型进行试验验证。一方面，由于基

于机匣加速度无法检测裂纹故障，目前流行的方法是仍然是直接检测叶片振动方法，因此，本

文基于振动台进行了裂纹叶片的振动试验，提取了裂纹叶片的振动特征，并与仿真结果进行了

详细比较，验证了本文所建立的叶片裂纹模型的正确有效性；另一方面，由于叶片产生裂纹后

往往会导致叶片碰摩，因此，从转静碰摩监测可以间接实现叶片裂纹的诊断，因此本文利用带

机匣的转子试验器进行碰摩故障模拟试验，验证了本文碰摩模型。 

本文通过建立裂纹与碰摩耦合故障的动力学模型，结合理论分析与试验验证，揭示了裂纹

和碰摩故障对航空发动机叶片振动特征的影响，为故障诊断与健康管理提供了重要的理论依据。 

 

关键词：航空发动机，叶片裂纹，转静碰摩,耦合故障，整机振动 
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ABSTRACT 

The crack and rub-impact faults of aircraft engine blades are common dynamic fault types, and 

they often coexist in a coupled manner, leading to complex system dynamics and fault characteristics. 

In order to thoroughly investigate the impact of crack-rub-impact coupled faults on blade vibration 

responses, this paper conducts vibration analysis based on the full-machine dynamic modeling of blade 

crack-rub-impact coupled faults. 

The main research content and innovations are as follows: 

First, a component-level dynamic model of cracked blades was established in this study, using the 

finite element method to build the blade dynamics model, and applying fracture mechanics theory to 

develop the crack model. The breathing crack model of the crack cross-section was used to consider the 

stress conditions at the four endpoints of the crack surface. The analysis shows that the crack depth 

significantly affects the bending vibration response at the blade tip, especially when the excitation 

frequency is close to the system's natural frequency, where the vibration response exhibits obvious 

peaks. At low rotational speeds, the twice-frequency and higher-order frequency components of the 

airflow excitation are more significant. At high rotational speeds, these components gradually disappear, 

and the blade behaves like a linear system with cracks. The increase in crack depth has a considerable 

effect on the vibration, especially when the crack approaches the root of the blade, where the vibration 

response changes more significantly. 

Second, the study further developed a blade-rotor-casing-support coupled dynamic model that 

includes casing vibrations, and analyzed the vibration response of rub-impact faults. Additionally, the 

impact of the coupling of cracks and rub-impact faults on the overall vibration response of the system 

was further examined. In the model, the effects of unbalance on the rotor, airflow excitation, and 

centrifugal forces were considered. The research results show that the crack fault mainly manifests in 

the blade's vibration response, with relatively little effect on the rotor and casing. In contrast, the rub-

impact fault features are mainly reflected in the vibration responses of the rotor and casing, with less 

noticeable fault features on the blade. 

Finally, experimental validation was performed for the crack model and the blade-casing rub-

impact model established in this paper. On one hand, due to the difficulty in detecting crack faults 

through casing acceleration alone, the commonly used method is still to directly detect blade vibrations. 

Therefore, a vibration table was used to conduct vibration experiments on cracked blades, extracting 

the vibration characteristics of the cracked blades and comparing them with simulation results to verify 

the correctness and effectiveness of the blade crack model established in this paper. On the other hand, 

since cracks in the blade often lead to rub-impact, blade crack diagnosis can be indirectly achieved 
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through monitoring rotor-stator rub-impact. Therefore, rub-impact fault simulation experiments were 

conducted using a rotor test rig with a casing to validate the rub-impact model. 

This paper establishes a dynamic model for crack and rub-impact coupled faults, combining 

theoretical analysis and experimental validation, revealing the impact of crack and rub-impact faults on 

the vibration characteristics of aircraft engine blades, and providing important theoretical support for 

fault diagnosis and health management. 

 

Keywords:  Aircraft engine, blade crack, rotor-stator rubbing, coupled fault, overall vibration 
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注释表 

n 

 

叶片梁单元个数  位移、速度、加速度 

lk 第 k 个单元的长度 T 变换矩阵 

b 叶片单元的宽度 K、M、G 单元刚度、质量、陀螺矩阵 

h 叶片单元的厚度 
1 2 3 4, , ,   
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a 裂纹深度 Q  外力 

 裂纹深度比 V、M、T 剪力、弯矩、扭矩 

x 裂纹处与左节点的距离 E、G、I 弹性模量、剪切模量、面积
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iK 、 II
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I II III
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fclosed、fopen 开裂纹、正常叶片固有频率 fr 旋转频率 

fe 气流激励频率 A 截面面积 

MTe 转子质量矩阵 MRe 转子质量惯性矩阵 

d、D 转子内径、外径 L 单元长度 

J 截面极惯性矩 
s
 剪切变形系数 

As 有效抗剪面积 As 旋转矩阵 

F、M 力、力矩 k、kr 连接刚度、碰摩刚度 

c 连接阻尼   不平衡相位 

Af 气流载荷幅值 EO 气流激励阶数 

  角度 f 摩擦系数 

C 变形量 D 初始间隙 

  

, ,q q q
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缩略词 

  

缩略词 英文全称 

BTT Blade tip timing 

FOD Foreign Object Damage 
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第一章 绪论 

1.1 引言 

航空发动机作为飞机的“心脏”，各部件的强度、寿命和可靠性对飞机的性能水平与运行

稳定性起到决定性的作用。其中，叶片是影响航空发动机安全性和效率的关键部件之一，也是

最薄弱的部件之一。据相关资料统计，由振动引发的故障数占航空发动机故障总数 60%以上,其

中叶片振动引发的故障数又占振动引发的故障数的 70%以上[1]。例如，某系列飞机的发动机在

1975 年至 2002 年 6 月期间，仅由叶片故障引发的较严重的发动机事故就多达 69 起[2]。在国外，

叶片故障曾导致 F-16 歼击机发生过 A 级重大事故及 RB21122B 型发动机的严重事故[3]。 

叶片损伤的来源复杂，包括制造过程中存在的初始缺陷、极端工作环境下复杂的气流激励、

转子不平衡所产生的离心力等因素，这些都可能导致叶片产生高周疲劳进而导致出现裂纹。此

外，发动机吸入小硬物颗粒造成叶片外物损伤(Foreign Object Damage, FOD)也是导致叶片故障

的常见原因，这些损伤可能导致整机产生故障甚至发生重大事故。图 1.1 展示了一些发动机叶

片的损伤实物图。因此，为了避免破坏性事故的发生，提升发动机运行安全性，开展叶片的在

线监测研究显得尤为重要。 

   

（a）叶片裂纹导致

的断裂脱落 
（b）疲劳导致的严重裂纹损伤 （c）疲劳导致的严重裂纹损伤 

图 1.1 发动机叶片损伤实物图 

在实际运行中，叶片裂纹和转静碰摩故障通常是以耦合故障的方式出现。具体来说，旋转

的叶片一旦出现裂纹，叶尖间隙将会随之减小，从而导致转静碰摩故障的发生。而转静碰摩又

会产生周期冲击力作用在叶片上，进一步促进裂纹的扩展。例如，在我国 AGT-110 型燃气轮机

的叶片断裂故障中，该发动机压气机叶片的裂纹疲劳扩展循环次数为 51.94 10 次；若裂纹由碰

摩引起，根据断口分析，裂纹萌生到断裂时间约为 64.6 分钟。这为有效监测叶片裂纹提供了宝

贵的时间窗口。 

然而，目前对裂纹与碰摩耦合故障引起的整机振动机理尚缺乏系统的理解，特别是裂纹和
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碰摩之间诱发叶片复杂非线性动力学行为的机理尚未明晰。因此，为了实现叶片裂纹的在线监

测，亟需深入研究叶片裂纹与碰摩耦合故障的动力学机理，提取相关故障特征，以为叶片裂纹

和碰摩故障的监测与诊断提供理论基础和技术支撑。 

1.2 国内外研究现状 

1.2.1 转子叶片裂纹故障非线性振动分析及在线监测方法研究现状 

（1）裂纹模型 

旋转叶片在长期稳定运行过程中，受到持续的机械载荷、环境应力以及外部因素（如外物

入侵和叶尖碰摩等）的影响，难以避免地会出现疲劳损伤。随着这些损伤的进一步发展，可能

导致裂纹的萌生和扩展。裂纹的产生不仅会显著改变叶片的动态特性，还会影响其结构安全性。

因此，裂纹的理论建模和分析成为旋转机械领域的研究热点。当前，常见的裂纹理论模型主要

包括两类：即常开裂纹模型和呼吸裂纹模型。 

常开裂纹模型是指裂纹面始终保持张开状态的裂纹模型。由于叶片的两个裂纹面不接触，

存在该类型裂纹时，会导致叶片等效刚度的降低。PAPADOPOULOS 等[4]通过理论推导给出了

含常开裂纹单元的柔度矩阵，并分析了转轴上的裂纹对转子固有频率的影响，如图 1.2 所示。

常开裂纹模型较为简单，适用于描述裂纹始终处于张开状态下叶片的动力学特性，并且已有较

为成熟的研究成果。然而，在裂纹的萌生阶段，或当裂纹还未完全贯穿时，裂纹面的接触面积

会随着叶片的振动而发生变化，并非一直处于张开状态。因此，在这些情况下，常开裂纹模型

就无法准确反映裂纹的复杂动态行为。 

 

图 1.2 常开裂纹示意图 

呼吸裂纹模型则是在实际应用中得到更广泛应用的一种模型。在旋转叶片中，裂纹的接触

面会随着叶片振动周期性地开闭，这一现象类似于人体的呼吸过程，因此被称为“呼吸裂纹”

[5-13]。呼吸裂纹的关键特征是裂纹接触面在振动过程中是时变的。与非穿透裂纹或早期裂纹行

为相似，这种动态变化常常被视作裂纹在振动下的时变特征。近年来，裂纹建模的研究逐步转

向呼吸裂纹模型。 

最早由 Gasch[8]提出的方波裂纹模型是一种简化的呼吸裂纹建模方法。在这一模型中，裂纹
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的开闭过程被模拟为铰链弹簧机制，裂纹的接触状态瞬间发生跳变，如图 1.3 所示。也就是说，

裂纹的开闭是一个突变过程，且裂纹接触面随振动过程的中间状态变化未被考虑。方波模型假

设裂纹要么完全张开，要么完全闭合，因此引发的叶片刚度变化呈跳跃式，这也是该模型常被

称为双线性裂纹模型的原因。Dimarogonas 等[10]和 Patel 等[11]均采用该方波模型，对含裂纹旋转

叶片的振动特性进行了研究。 

  

图 1.3 方波呼吸裂纹模型 图 1.4 余弦呼吸裂纹模型 

尽管方波模型简洁且易于计算，但它未能准确模拟裂纹接触面开闭过程中的时变行为。为

了更加精确地描述裂纹的时变特性，后续研究者对裂纹建模方法进行了进一步改进。例如，余

弦呼吸裂纹模型基于裂纹接触面逐渐变化的特性，提供了更精确的描述。Mayes 等[12]采用一阶

连续的余弦函数来描述裂纹开闭的过渡过程，如图 1.4 所示，该模型考虑了叶片振动引起裂纹

接触面逐渐变化的过程，能够比方波模型更真实地反映裂纹的行为特性，因此被广泛应用于含

裂纹叶片的理论建模中。为了进一步提升裂纹建模的精确性，Zhao 等[13]提出了一种基于裂纹接

触区域变化的模型，进一步考虑了裂纹接触面在叶片振动过程中发生的非线性变化，使得裂纹

闭合和张开的过程得到更加真实的描述。与余弦模型相比，这一模型能够更精确地描述裂纹的

状态。 

综上所述，旋转叶片裂纹的建模方法已从最初的常开裂纹模型逐步发展为更加精确的呼吸

裂纹模型。随着裂纹行为的复杂性不断增加，研究者们持续对裂纹模型进行精细化改进，从最

简单的方波模型到考虑裂纹接触面时变特性的余弦模型，再到基于裂纹接触区域变化的非线性

模型，裂纹建模方法的不断完善推动了其在工程实践中的广泛应用。 

（2）含裂纹叶片建模 

早期关于含裂纹旋转叶片的动力学建模分析主要侧重于从机理层面进行研究，采用集中参

数模型对叶片进行简化建模。这种方法研究裂纹对叶片模态参数、振动响应特性等的影响，主

要目的是探讨裂纹对叶片振动特性的原理性影响。在这种模型中，裂纹通常通过附加刚度和附

加阻尼等方式引入，反映裂纹对叶片动力学特性的改变。通过这种建模分析，可以提取裂纹出
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现后的叶片振动特征，为裂纹诊断提供理论基础和模型依据。Hou[14]采用集中质量梁建立了多

叶片盘模型，使用质量点和无质量弹簧模拟叶片，其将叶片裂纹表示为根部有贯通裂纹的梁，

如图 1.5 所示。采用柔度矩阵法考虑了局部刚度的降低。分析了调谐系统和在叶片根部引入不

同深度裂纹的失谐系统叶片盘的动态特性。 

 

图 1.5 集中质量叶片模型 

后期为进一步提高叶片模型的模拟精度，国内外部分学者采用连续参数模型对含裂纹单叶

片进行振动建模分析。王璋奇等[15]将裂纹用弹性铰链进行等效，含裂纹单叶片动力学建模问题

转化为通过弹性铰链连接的两段梁的振动建模问题，研究了裂纹深度与位置的改变对含裂纹叶

片固有频率的变化规律；Qian 等[16]提出了基于 FRANC3D 和 ANSYS 软件的裂纹扩展路径联合

仿真分析方法以及基于壳单元理论，其将裂纹考虑为双线性裂纹模型，如图 1.6 所示，对单叶

片建立了具有真实裂纹扩展路径的悬臂板动力学模型。并进行了振动台单叶片带预制裂纹的共

振疲劳试验，通过对比不同预制裂纹长度对固有频率的影响，以及不同裂纹扩展长度对固有频

率的影响，得到了裂纹扩展长度与共振频率之间的关系可以用四次多项式表示的结论，验证了

其模型的准确性。 

 

图 1.6 叶片裂纹有限元模拟图 

吴志渊等[17]基于有限元法，采用梁单元对转轴建模；基于假设模态法，采用 Kirchhoff 板理

论对轮盘建模，并采用 Timoshenko 梁理论对叶片进行建模；同时考虑了呼吸裂纹，建立了转轴

-轮盘-裂纹叶片耦合系统动力学模型。分析了气流激励、重力、转子不平衡力的单独激励以及复

合激励对叶尖弯曲位移振动的影响，发现转子不平衡力会在叶片的弯曲振动上产生常值分量，

出现裂纹后会使得常值分量增大。Zyad[18]推导了转子系统及其部件运动方程的方程，并考虑了

裂纹的影响。这些方程将基于有限元方法建模和分析裂纹转子-轴承系统支持的线性刚度轴承。

这些方程将包括旋转惯量、陀螺仪力矩、不平衡、横向剪切、横向裂纹（开放和呼吸裂纹）以
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及轴承的刚度和阻尼的影响。采用有限元方法建立了轴、盘和轴承的模型，矩阵组装如图 1.7 所

示。张开裂纹和呼吸裂纹有限元模型的刚度矩阵均表示为时变矩阵。建立并说明了这些模型与

裂纹效应的相互作用，以分析完整和裂纹转子-盘-轴承系统的动力学。建立了裂纹转子-盘-轴

承系统及其部件运动方程的数学表达式。这些模型在 Matlab 环境下以脚本形式呈现，并使用商

用有限元分析软件 Ansys 进行了验证。 

 

图 1.7 含裂纹轴转子动力学矩阵组装示意图 

Shiryayev 等[19]人利用有限元分析软件建立涡轮叶盘的整体有限元模型，有限元模型由四个

基本部分组成:两个部分代表轮毂的左右半部分，两个部分组成每个叶片，如图 1.8 所示。叶片

下部与轮毂外表面重合。这种模型结构为建模一个或多个裂缝以及选择它们的位置和大小提供

了很大的灵活性。并对叶片出现裂纹时的振动特征进行仿真分析。 

  

图 1.8 有限元方法模拟叶片裂纹 

（3）叶片裂纹在线监测方法 

针对裂纹在线监测问题，徐海龙[20]提出了一种基于叶尖定时（Blade Tip Timing, BTT）方法

的试验装置，该装置包含三个传感器，并能够在叶片上施加气流激励。在叶片预先存在裂纹的

情况下，系统通过同步共振条件下的叶尖定时技术，测量并获取各叶片的固有频率和振动幅值。

实验结果表明，裂纹叶片的固有频率与振动幅值的比值与未裂纹叶片相比，其比值显著增大。

进一步地，研究者采用压缩感知理论对 BTT 数据进行欠采样处理，并通过多叶片振动盲重构技

术进行分析。结果显示，裂纹叶片在弯曲振动响应中的二次谐波成分明显高于其他叶片。这项
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研究成功实现了旋转叶片裂纹的 BTT 非接触在线监测，为叶片健康监测提供了一种新的有效手

段。 

综上所述，关于含裂纹叶片的动力学建模研究经历了从集中质量模型到有限元模型的逐步

发展。然而，在整机系统中考虑叶片裂纹的研究仍较为有限，需要进一步的探索和完善。 

1.2.2转子碰摩故障非线性动力学分析及诊断方法研究 

航空发动机结构及典型部位的碰摩如图 1.9 所示。从图中可见，转静子整体极为紧凑，结

构部件繁多，各部件特征差异大，在服役期内会出现多种多样的碰摩：（1）不同部位的碰摩，

如静叶-旋转鼓筒[21,22]、叶片-机匣/篦齿密封组件[23-27]、高-低压转子轴间的碰摩等；（2）不同方

式的碰摩，如轴向和径向的碰摩。其中，转子系统径向碰摩、叶片-机匣径向碰摩是航空发动机

中最关注的 2 类碰摩故障。 

高柔度叶片
-机匣碰摩

静叶

鼓筒轴

静叶-鼓
筒碰摩 篦齿封

严碰摩

篦齿
蜂窝

轴间碰摩

静叶-动叶
轴向碰摩

低压转子 高压转子
 

图 1.9 航空发发动机结构及典型部位的碰摩 

由于不同部位的结构件力学特性差异较大，即使是同类碰摩，若发生位置不同，转静件的

力学行为和系统响应特征也会表现出显著差异。按照转/静接触面积的不同可以将转/静碰摩分

为：单点碰摩[30]、局部碰摩、全周碰摩[31-33]。 

单点碰摩是指在旋转过程中，转子与静子发生点接触的故障现象，主要以碰撞反弹的冲击

为主，类似于脉冲激励。北京航空航天大学李群宏[34]讨论了一类刚性约束转子系统单点碰摩周

期运动的存在性，给出了其存在的参数范围，用实例进行了验证，最后研究了单点碰摩周期运

动的不存在性。胡茑庆[35]使用圆盘和刚性顶杆模拟了单点碰摩试验，研究了转子系统中动静件

发生激烈碰摩时系统的振动特征规律并且根据碰摩故障的发展历程，将碰摩严重程度划分为刚

开始碰触、早期尖锐型触碰、中期半尖锐型碰摩和晚期平钝型碰摩 4 个阶段。 

局部碰摩是指在旋转过程中，转子与静子上多点某一个或几个区域相接触的现象,相比于单

点碰摩而言，其故障特征更复杂，涉及了摩擦和冲击耦合的影响。臧朝平[36]分析了转子系统局

部碰摩故障的模糊诊断、灰色关联诊断及神经网络模型诊断等方法，提出了一种转子碰摩故障

模拟试验系统，并对试验结果进行了验证。姚红良[37]采用 Raccati 传递矩阵和 Newmark-β法相
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结合的瞬态传递矩阵法，建立了多跨转子系统局部碰摩的动力学模型，发现了其中的拟周期混

沌等丰富的非线性现象，同时验证了该方法的可行性。袁惠群[38]研究了有无非线性碰摩力对局

部碰摩转子系统分叉与混沌行为等非线性特征的影响，以及参数变化对转子混沌运动状态的影

响。Torkhani[39]提出了一种适用于实际旋转机械的模型,研究了轻度、中度和重度的局部碰摩,并

进行了试验验证。 

整周碰摩是指在旋转过程中，转子与静子始终接触且接触位置沿静子整周运动的碰摩形式。

主要体现为转子的碰撞反弹，且转速越高，法向碰摩力越大，碰撞反弹越剧烈。转速和接触刚

度都会产生很大的法向碰摩力，接触阻尼会衰减碰摩力,转静子摩擦因数会减弱法向碰摩力[40]。

整周碰摩还存在霍普夫分叉现象且是超临界分叉[41]。闻静[42]研究了单盘转子摩擦热碰摩响应特

性，并与未考虑摩擦热效应的碰摩响应进行了对比。发现考虑摩擦效应时，发生同步整周碰摩

的转速范围整体缩小,转子径向位移增大，摩擦热降低了同步整周碰摩的稳定性。 

在碰摩故障动力学模型的研究方面，目前主要存在以下几种建模方法：1）弹簧模型：根据

法向摩擦力与侵入深度之间的关系，可将其分为线性弹簧和非线性弹簧两类[43-47]，这些模型在

转子-定子碰摩的传统领域中得到了广泛应用。2）脉冲函数模型：针对点摩或偏摩等典型的摩

擦形式[48]，法向碰摩力往往呈现出周期脉冲载荷的特性，因此可以采用半正弦波脉冲、矩形脉

冲、锯齿脉冲等多种脉冲力来模拟叶片-机匣局部碰摩现象[49-54]。3）基于准静态假设与碰撞能

量守恒的碰摩模型：该模型能够充分考虑叶片的物理尺寸、转速、圆盘半径以及机匣刚度等因

素对模型的影响[55-57]。4）碰摩约束模型：该模型考虑了接触带来的附加约束，可以更全面地描

述叶片与机匣接触过程中的动态行为[58]。5）基于接触动力学的碰摩模型：该模型基于解析或有

限元方法，将叶片-机匣碰摩模拟为包含冲击、摩擦和初始间隙的接触问题[59-64]。然而，需要注

意的是，现有文献主要基于健康叶片进行碰摩故障下叶片动力学特性分析，而对于存在裂纹的

叶片，其变形机理将发生变化，这与现有碰摩模型的假设条件存在偏差，因此不适宜直接用于

模拟裂纹叶片的碰摩故障。 

关于转静子碰摩故障的诊断研究，陈果等[65]利用航空发动机转子试验器进行了单点碰摩和

多点碰摩故障试验，通过分析数据得到了碰摩过程中机匣的振动响应频谱中将出现叶片通过频

率，以及附近出现边频带，并结合发动机数据进行了验证。Wang 等[66,67]建立了考虑中间轴承和

陀螺扭矩的双转子-叶片-机匣系统有限元模型，分析了转子和机匣的振动特性。研究发现，机

匣振动加速度信号具有明显的周期性冲击特征，可用于叶片-机匣碰摩故障诊断。Thiery[68]对具

有三个刚性叶片的 Jeffcott 转子系统，忽略叶片的振动，研究了初始不对中引起的碰擦故障，分

析了系统的非线性振动特性，并从分岔图和瀑布图两方面对数值模拟结果与实验结果进行了比

较。 

国内外学者关于碰摩故障下转子系统的动力学研究大多采用转静子碰摩模型，忽略叶片结
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构；而对于叶片机匣的碰摩研究目前主要集中于碰摩故障对叶片和机匣振动的影响，对叶片-机

匣碰摩故障下转子系统的研究主要针对于 Jeffcott 转子系统，对复杂转子系统在叶片-机匣碰摩

故障下的动力学特性研究较少，叶片-机匣碰摩故障很少在整机振动中体现，碰摩与裂纹耦合故

障研究也比较少见。需要开展裂纹-碰摩耦合故障在整机振动下的响应特征分析。 

1.3 本文的内容安排 

本文主要针对叶片裂纹-碰摩耦合故障问题，开展了单叶片系统的建模以及呼吸裂纹故障建

模，分析了裂纹故障的故障特征。随后建立包含裂纹和碰摩故障的叶片-转子-机匣-支承动力学

模型，分析了在整机下裂纹故障的叶片弯曲位移振动响应、机匣加速度振动响应和转盘的振动

加速度响应，得到了裂纹故障和裂纹碰摩耦合故障的故障特征。随后进行了叶片裂纹振动台试

验和单点碰摩试验对裂纹模型与碰摩模型进行了初步验证。 

本文的主要章节安排如下： 

第一章介绍了课题研究的背景和意义，以及国内外研究现状，主要包括裂纹故障模型的研

究，含裂纹的叶片动力学模型研究，叶片裂纹的在线监测研究，碰摩故障的动力学建模研究以

及碰摩故障诊断的相关内容。总结了本文的研究内容与后续的章节安排。 

第二章，建立了旋转叶片裂纹故障动力学模型。首先，采用有限元法建立叶片模型，并从

断裂力学角度推导出裂纹单元的柔度矩阵。然后，基于叶片振动过程中裂纹面端点的应力情况，

构建了裂纹呼吸模型。通过对比裂纹叶片的固有频率和动态响应，验证了模型的有效性。最后，

分析了不同裂纹深度对叶片叶尖弯曲振动响应、裂纹面弯曲刚度系数以及弯矩最大贡献点应力

的影响。 

第三章，建立了叶片-转子-机匣-支承耦合整机动力学模型，首先使用梁单元建立了转轴模

型，使用集中质量模型建立了转盘模型，和转轴单元共同组装转子单元的矩阵。使用忽略旋转

效应的梁建立机匣模型，机匣与转子模型之间使用弹簧力进行连接，而机匣与安装节也使用弹

簧力进行连接，叶片与转子也在盘节点使用弹簧与转轴进行连接。同时，在整机模型中加入了

考虑机匣局部变形的碰摩模型，进行了单点碰摩和多点碰摩的仿真。 

第四章，将裂纹故障到第三章所建立的整机模型中，分析了裂纹故障下叶片振动位移，机

匣和转盘振动加速度响应特征。在此基础上耦合上叶片-机匣碰摩故障，分析力叶片周向振动位

移、机匣和转盘的加速度振动响应的特征。 

第五章，为了验证裂纹故障模型和碰摩故障模型，首先在振动台上进行了叶片全寿命疲劳

试验，在确定叶片产生裂纹后，在振动台上进行了含裂纹叶片的振动响应试验，与仿真结论进

行了对比验证。同时在试验器上进行了转静子碰摩试验，并与仿真的碰摩故障特征进行了对比

验证。 
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第六章，总结了本文主要研究内容，展望后续工作。 

 

叶片
裂纹
碰摩
耦合
故障
特征
分析
以及
试验

裂纹故障

数值仿真

试验
对比

碰摩故障

叶片及裂纹动力学模型

整机动力学模型

 

叶片-机匣碰摩模型

x

y

Ft Fn

b

r

叶片裂纹故障动
力学分析

叶片-机匣碰摩故
障建模分析

叶片裂纹及碰摩
故障试验

不平衡激励 气流激励离心激励

及
其
影
响
因
素

裂
纹
故
障
的
非
线
性

裂纹深度

裂纹位置

气流激励

旋转速度

叶
片-

机
匣
碰
摩
响
应

故
障
振
动
响
应
特
征

整
机
叶
片
裂
纹
碰
摩
耦
合

裂纹叶片振动试验 叶片-机匣碰摩试验

激光位移
传感器 加速度传

感器

 

图 1.10 本文总体框架图 
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第二章 叶片裂纹故障动力学建模与分析 

2.1 引言 

叶片是航空发动机的关键部件之一，也是其最薄弱的环节。统计数据显示，由振动引发的

故障占航空发动机总故障的 60%以上，其中由叶片振动引起的故障占振动故障的 70%以上。旋

转叶片始终处于高温、高压、高转速等极端工作环境中。交变载荷、气动力和异物损伤引起的

高周疲劳对叶片的使用寿命有一定影响，导致叶片出现裂纹，影响旋转机械的性能。因此，研

究旋转裂纹叶片的振动特性，对于提高叶片的可靠性，为裂纹故障诊断提供辅助，具有重要的

工程意义。 

本章建立了叶片裂纹故障的动力学模型。首先，采用有限元法构建了叶片的动力学模型，

并结合断裂力学理论推导出裂纹单元的柔度矩阵。然后，根据叶片振动过程中裂纹面端点的应

力状态，提出了裂纹呼吸模型。通过对比分析裂纹叶片的固有频率和动态响应，验证了所建模

型的有效性。在此基础上，进一步分析了不同裂纹深度比和不同裂纹位置比对叶片叶尖弯曲振

动响应、裂纹面弯曲刚度系数以及弯矩最大贡献点应力的影响。 

2.2 含呼吸裂纹叶片动力学模型 

2.2.1 裂纹叶片动力学建模 

将叶片离散为 n 个矩形梁单元，如图 2.1 所示。各单元均采用 6 自由度的 Timoshenko 梁单

元进行建模，健康叶片单元刚度、质量矩阵已由文献[71]给出。对含裂纹的叶片梁单元进行单独

建模，假设裂纹不影响单元的质量矩阵，只改变单元的刚度矩阵。矩形裂纹梁单元的示意图如

图 2.2 和图 2.3 所示，假定其为第 k 个单元，其长度为 lk，宽度为 b，厚度为 h，裂纹深度为 a，

裂纹深度比定义为裂纹深度与叶片厚度的比值，裂纹与左节点的距离为 x，裂纹位置比则是 x

与叶片总长度的比值。 

 

图 2.1 盘叶片系统示意图 

在矩形梁单元上作用有剪力 P2、P3 和 P8、P9，弯矩 P4、P5 和 P11、P12，轴向力 P1 和 P7，

扭转矩 P4和 P10。单元的节点位移
e

i 可由 Castingliano 定理确定： 

nk
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e
i

i

U



=
P

  （2.1） 

式中，U 单元的总应变能，U 可分为无裂纹梁单元的应变能 oU 和裂纹引起的附加应变能

cU 。裂纹单元的柔度系数表示为: 

 ( ) ( )
2

e o c o c

ij i ij ij

j i j

g δ U U g g
 

= = + = +
  P P P

  （2.2） 

式中， oU 为无裂纹梁单元的应变能， cU 为裂纹引起的附加应变能。 

  

图 2.2 裂纹叶片单元示意图 图 2.3 裂纹面示意图 

在考虑轴向力、扭矩、弯矩和裂纹截面处的剪切作用情况下，未开裂梁单元 oU 的应变能可

表示为: 

 
2 2 2 2 2 2

1 2 1 2

1 2

1
d

2

o

o

V V M M T F
U x

GA GA EI EI GI AE

  
=  + + + + + 

 

  （2.3） 

式中， 1V 、 2V 为剪力， 1M 、 2M 为弯矩，T 为扭转力矩，F 为轴向力。A 为梁单元截面面

积， 为剪切系数，E 为弹性模量，G 为剪切模量， 1I 、 2I 为截面的面积矩， oI 为极惯性矩。 

根据作用在有限元上的节点力以及单元参数，式（2.3）可表示为： 

 
( ) ( )

( )

2 222 2 2
2 6 3 531 2 41

d
2

o

z y z y

xP P xP PPP P P
U x

EA GA GA EI EI G I I

 −
 =  + + + + +
 +



+



  （2.4） 

式中， 2P 、 3P 为剪力， 2 6x −P P 、 3 5x +P P 为弯矩， 4P 为扭矩， 1P 为轴向力。A 为梁单元截

面面积， 为剪切系数，E 为弹性模量，G 为剪切模量， zI 、 yI 为截面的面积矩。 

裂纹引起的附加应变能 cU 可表示为[9]： 

 

2 2 2
6 6 6

I II III

1 1 1

1
(1+ ) d

c

c

i i i c
i i i

A

U K K v K A
E = = =

      
=  +  +       

       
   （2.5） 

式中， (1 )E E/ v = − ，v 为泊松比， cA 为裂纹横截面积。
I

iK 、
II

iK 、
III 1,2,...6iK i =（ ）分别对

应Ⅰ型裂纹（张开型）、Ⅱ型裂纹（滑开型）、Ⅲ型裂纹（撕开型）的应力强度因子。针对横向

裂纹，轴向力 1P ，剪力 2P 、 3P 在裂纹截面引起的力矩，弯矩 5P 、 6P 对Ⅰ型裂纹有贡献；剪力 2P

ye

xe

ze

x

P1

P2

P3

P5

P6

P4

P7

P8

P9

P11

P12

P10

a

h
ze

ye

dz

z

A

B C

D
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和扭矩 4P 对Ⅱ型裂纹有贡献；剪力 3P 和扭矩 4P 对Ⅲ型裂纹有贡献。应力强度因子可表示为： 

 
( ) ( )3 5 2 6I I I I I I1

1 1 5 1 6 2 2 3 4π ( ), π ( ), π ( ) 0
2y z

z xP P h xP PP
K aF a/ h K aF a/ h K aF a/ h ,K K K

bh I I

+ −
= = = = = =   （2.6） 

 ( )
II II II II II II2 4

2 II 4 II 1 3 5 6π ( ) π ( ) 0
y z

P zP
K aF a/ h ,K aF a/ h ,K K K K

bh I I


= = = = = =

+
  （2.7） 

 ( )
III III III III III III3 4

3 III 4 III 1 2 5 6π ( ) π ( ) 0
2 y z

P hP
K αF α / h ,K αF α / h ,K K K K

bh I I


= = = = = =

+
  （2.8） 

其中： 
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  （2.9） 

将式（2.6）至式（2.9）带入式（2.5），再带入式（2.2）可得裂纹梁单元柔度矩阵 Gc的各

项为： 
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

  （2.10） 

通过利用有限元静力平衡的变换矩阵 T，可求得刚度矩阵。 

 
T

1 12 1 6*q T q− −=   （2.11） 

变换矩阵为： 
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T

1 0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0

0 1 0 0 0 0 0 1 0 0 0

0 0 1 0 0 0 0 0 1 0 0

0 0 0 1 0 0 0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 1

k

k

l

l
T

− 
 

−
 
 − −
 

− 
 −

 

=


− 

  （2.12） 

刚度矩阵为： 

 
1 T

Crack c* *K T G T
−=   （2.13） 

而由于离心导致的刚度矩阵、旋转软化矩阵与健康单元一致。 

2.2.2 呼吸裂纹模型 

在裂纹面上，轴向应力由轴向离心力 cF 以及绕
ey ， ez 轴的弯矩 yM ， zM 共同作用。其中离

心力[71]和弯矩[13]分别可表示为：  

 ( )
c

2

c d dL

LF ρω R l b h l=  +   （2.14） 

 y y z zM EI ,M EI
x x

 

 
= − =   （2.15） 

式中，L 为叶片的总长度，Lc 为裂纹到叶根的距离，Rd 为盘的半径。和分别为绕
ey 轴

和 ez 轴的转角，可表示为[72]： 

 
1 2 3 4

1 2 3 4

i j j

i j j

i

i

w w

v v

   

   

  

  

= + + +

= + + +
  （2.16） 

式中， 1 2 3 4, , ,    为 e e ex o z 平面中弯曲的形状函数， 1 2 3 4,, ,    为 e e ex o y 平

面中弯曲的形状函数。 ji j i, ,wv ,wv 分别为第 i，j 节点的 ey 和 ez 方向的弯曲位移， i j i j, , ,    分别

为第 i，j 节点绕 ez 和 ey 轴的转动角度。 

图 2.4 为裂纹面上各点示意图，其上任意一点 ( )p pp y ,z 处的轴向应力可表示为： 

 
cypz

y

p

p

z

M M F
σ

h

y z

I I b
= − −   （2.17） 

由于裂纹面平行于 e ey oz 平面，这意味着 yM ， zM ， cF 都为定值，故 pσ 在平面上是单调变

化的。因此，可通过裂纹面四个端点的应力值来确定应力为零的边界线，并据此求出边界上应

力为零点的坐标。计算流程如图 2.5 所示。首先，计算裂纹面四个端点处的应力值 Aσ ， Bσ ， Cσ ，

Dσ 将大于 0 的设为 1，小于 0 的设为 0，并将这些应力值转换为四位二进制数 IF。基于这种二

进制编码，可以区分出 16 种应力分布状态。对于每一种状态，可以确定应力为零点所在的边界

线，从而求得对应边界线上的应力为 0 点坐标 1 2 1 2y ,y ,z ,z ，依此可计算裂纹接触面积因子 r，其
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中 open cr = S / A ，其值可由式（2.18）计算得到。r=0 时裂纹全闭，r=1 时裂纹全开。当 IF 为 5 和

10 时，理论上不会出现四个应力为零的点，所以该情况不会出现。 

z1

ye

z2

y1 y2

A

B C

D

ze

 
 

图 2.4 裂纹面应力点示意图 图 2.5 裂纹接触面积因子计算流程图 
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 （ 2.18） 

在振动过程中，裂纹单元的时变裂纹刚度矩阵可表示为： 1 T( + )Crack * r *o c
K T G G T

−= 。 

2.2.3耦合动力学模型 

将盘考虑为集中质量点，将单元的运动方程进行组装,可得到叶片运动方程： 

 ( ) BMq + C G q + Kq = Q−   （2.19） 

式中， 为叶片的总体质量矩阵； 为转子叶片总体刚度矩阵； 为叶片系统总体陀螺矩

阵； BQ 为叶片系统所受外力列向量； 为广义位移、速度和加速度向量； 为瑞利阻尼矩

阵，表达式为C M K = + ，其中， 为质量阻尼系数， 为刚度阻尼系数。文中阻尼比取值

为 0.03ξ = ， c1 c2f , f 为裂纹叶片的前两阶固有频率。其中 

 
( )

c1 c2

c

c1 c2 c1 c2

4π

π

2
closed

closed

open

open

f f ξ ξ
α

f

f
β , f

f f f

f

f f
= =

+ +

 
=

+
，

i i

i ii
  （2.20） 

其中
closed

f , f
open

i i

分别为无裂纹和常开叶片的第 i 阶固有频率。在本文均采用 Newmark-β 法和

一种改进的 Newmark-β 法(翟方法)[73]相结合的方法[74]对所建立的运动方程进行数值积分求解。 

2.3 模型验证 
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本文建立的叶片参数如表 2.1 所示，该尺寸适用于常见的航空发动机转子实验器。对所建

立的无裂纹叶片模型进行一阶固有频率分析，ANSYS 的结果为 364.31Hz，本文所建立模型的

计算结果为 365.991Hz。 

表 2.1 叶片详细参数表 

参数 值 参数 值 

密度/(kg/m3) 7850 宽度/mm 40 

弹性模量/ Pa 2e11 厚度/mm 4 

盘半径/mm 100 长度/mm 84 

进一步使用 ANSYS 和此模型计算不同裂纹位置比和不同裂纹深度比裂纹叶片的一阶固有

频率，结果和相对误差如图 2.6 所示。其中，最大相对误差为 1.36%，可以说明本文裂纹模型的

有效性。 

选取叶片裂纹深度比 0.5，裂纹位置比为 0.1，在超谐共振条件下（即旋转速度设置为

1980r/min）施加气流力进行振动响应分析。其中，气流力简化为每节点施加周向幅值为 50N，

频率为5 rf 的正弦力[13,17]，积分步长设置为 5e-5s，对叶片一端的位移进行约束，同时采用 ANSYS

的动态响应模块以该条件进行计算。动态响应结果如图 2.7 所示，本文所用方法与 ANSYS 的动

态响应结果基本一致，证明了本文呼吸裂纹模型的有效性。 

  

（a）一阶固有频率结果对比 （b）一阶固有频率相对误差 

图 2.6 开裂纹叶片一阶固有频率结果 

  
（a）时域结果对比图 （b）频域结果对比图 

图 2.7 动态响应结果对比图 
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2.4 裂纹故障叶片振动特性分析 

2.4.1 离心力和气流力复合激励下不同裂纹参数的振动响应 

超谐共振条件下，即转速设置为 1980r/min，裂纹位置比设置为 0.1，气流力简化为每节点

施加周向幅值为 50N，频率为 5e rf f= 的正弦力。不同裂纹深度比的叶尖弯曲振动位移的频谱如

图 2.8 所示，可以看到，与无裂纹叶片相比，裂纹叶片叶尖的弯曲振动响应出现了显著的常值

和倍频分量，一倍频分量值也更大。图 2.9 进一步对比了常值分量、气流激励的一倍频及二倍

频分量的幅值。从图中可以看到随着裂纹增大，这三个频率分量的幅值也随之增大。 

  

图 2.8 弯曲振动频谱图 图 2.9 不同频率分量幅值对比图 

裂纹单元弯曲刚度系数 K(2,2)的变化情况如图 2.10 所示。当裂纹较小时，刚度系数变化接

近双线性模型。随着裂纹增大，裂纹的呼吸过程持续时间变长。当裂纹深度比为 0.4 和 0.5 时，

1 阶固有频率随着裂纹深度比增大而减小，此时激励频率更接近固有频率的二分之一，此时会

出现较大的二倍频分量，在图中表现为出现第二个小峰。对弯矩起最大贡献的点 A 的轴向应力

进行分析，结果如图 2.11 所示。可以看到应力幅值随裂纹深度比增大而增大，且深度大于 0.3

时，应力曲线出现了与刚度矩阵弯曲刚度系数 K(2,2)值类似的第二个小峰。 

  

图 2.10 裂纹单元弯曲刚度系数时域图 图 2.11 裂纹截面 A 点轴向应力 

接下来，将对裂纹位置对叶片振动响应的影响进行详细分析。在本次研究中，设定裂纹深
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度比为 0.5，叶片转速保持为 1980 r/min，并且气流激励简化为对每个节点施加周向幅值为 50N、

频率为 5e rf f= 的正弦力。图 2.12 展示了不同裂纹位置比情况下叶尖弯曲位移响应的频谱图。从

频谱图中可以观察到，无裂纹叶片的弯曲振动响应主要表现为气流激励产生的一倍频分量，且

没有其他显著的频率成分。然而，当叶片存在裂纹时，不同裂纹位置比下的响应在频谱上显示

出明显的变化。具体而言，裂纹叶片的转速一倍频分量的幅值相较于无裂纹叶片的响应幅值有

所增大。此外，在裂纹叶片的响应频谱中，除了转速一倍频分量外，还能观察到常值分量以及

气流激励频率的倍频分量。 

进一步的分析如图 2.13 所示，展示了不同裂纹位置比下叶片弯曲位移的常值幅值、气流激

励一倍频分量幅值及气流激励的二倍频分量。仿真结果表明，随着裂纹位置比的增大，即裂纹

位置离叶根越远，叶片弯曲位移的常值幅值、气流激励一倍频分量的幅值以及二倍频分量的幅

值均呈现出逐渐减小的趋势，这也表明根部的裂纹将对叶片的弯曲振动响应产生更明显的影响。

而叶根在振动过程中一般也将产生更大的应力，所以更可能产生裂纹，这也是前面在分析裂纹

深度对叶片振动的影响的过程中将裂纹位置比设置为更靠近根部的原因。 
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图 2.12 弯曲振动频谱图 图 2.13 不同频率分量幅值对比图 

2.4.2 离心力和气流力复合激励下不同转速的振动响应 

叶片裂纹深度比设定为 0.5，裂纹位置比设置为 0.1 与气流激励与上文一致，旋转速度在 0

至 7000r/min 范围内每隔 50r/min 计算一次，不同转速下的弯曲位移频谱瀑布图如图 2.14 所示。

从图中可以看出，存在有明显的常值分量，且当激励频率接近固有频率时，常值分量也会出现

峰值。当转速低于 5400r/min 时，会出现明显的气流激励频率的二倍频及高倍频分量；而当转

速超过 5400r/min 时这些分量消失，此时在裂纹的呼吸过程中，离心应力起主导作用，导致裂

纹始终保持张开状态，表现为一个带开裂纹的线性系统。 
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图 2.14 叶尖弯曲振动瀑布图 

不同转速下的弯曲刚度系数 K(2,2)的变化如图 2.15 所示。可以看到，裂纹刚度系数的变化

与弯曲振动和转速的变化密切相关。在 1 阶固有频率附近，弯曲振动的增大比离心应力随转速

增加的变化更为显著，此时弯曲应力对呼吸作用起主导作用，裂纹呼吸也表现为双线性。当转

速继续增大时激励频率远离 1 阶固有频率，离心应力在呼吸过程中起主导作用，导致裂纹的持

续张开部分占比更大。在转速为 6000r/min 时，呼吸效应消失，裂纹刚度系数值与开裂纹时一

致。 

 

图 2.15 不同转速弯曲刚度系数响应 

2.5本章小结 

本章建立了旋转叶片裂纹故障的动力学模型。首先，采用有限元法对叶片进行建模，并从

断裂力学的角度推导出裂纹单元的柔度矩阵。接着，基于叶片在振动过程中裂纹面端点的应力

特征，提出了裂纹呼吸效应模型。通过对比裂纹叶片的固有频率与动态响应，验证了所建立模

型的有效性。在此基础上，深入分析了不同裂纹深度对叶片叶尖弯曲振动响应、裂纹面弯曲刚

度系数及弯矩最大贡献点应力的影响。研究结果表明：  
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接近叶片的固有频率时，频谱中会出现显著的峰值。此外，在较低转速下，气流激励频率的二

倍频及其高次谐波分量会显现；而在较高转速下，这些频率成分则会消失，表现为一个具有裂

纹的线性系统。 

（2）裂纹的深度对叶片振动的影响呈正相关，即裂纹深度越大，叶片的振动响应越显著。

而裂纹的位置对叶片振动响应的影响表现出一定的规律性。具体而言，裂纹位置比（裂纹距离

叶根的比例）越大，即裂纹越靠近叶尖时，其对叶片振动的影响越小。 
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第三章 叶片-机匣碰摩动力学建模与分析 

3.1 引言 

在航空发动机中，机匣与旋转叶片之间的间隙是影响叶尖泄漏流动的一个重要因素。为了

提高航空发动机的性能，现代设计中一直在减小间隙。间隙越小，叶片与机匣发生摩擦的可能

性越大。摩擦可能导致高振幅振动，缩短叶片和机匣的寿命，甚至造成灾难性事故。因此，为

了有效地检测故障，有必要建立航空发动机的整体模型，分析叶片-机匣碰摩的振动特性。 

本章针对叶片裂纹和碰摩故障在航空发动机整机振动中的响应特征，建立了一个包括叶片、

转子、机匣及支承结构的耦合动力学模型。具体而言，使用梁单元建立了转轴模型，利用集中

质量模型构建了转盘模型，并与转轴单元一起组装为转子单元的矩阵。机匣则采用忽略旋转效

应的梁模型进行建模，转子与机匣之间通过弹簧力进行连接，而机匣与安装节之间的连接也采

用弹簧力表示。叶片与转子通过盘节点的弹簧与转轴连接，所有部件的运动方程通过数值积分

方法进行求解。在此基础上，本章进一步分析了在考虑叶片振动的情况下的单点碰摩故障以及

多点碰摩故障的振动响应特性。 

3.2 整机的有限单元建模方法 

整机模型的结构包含转子部分、机匣部分、叶片部分、以及各部分的连接支承。下面将对

各部分建模进行介绍。 

3.2.1 转子动力学模型 

转子系统主要包含转轴、固定在转轴上的转盘以及支撑转子的支承。转轴可离散为多个

Timoshenko 梁单元。对于一个梁单元，它由两个节点构成，如图 3.1 所示，每个节点有 6 个自

由度。所以每个梁单元具有 12 自由度，分别为在两个节点处的 3 个平动自由度和 3 个旋转自

由度。而转盘则将其视为刚体，忽略转盘自身的变形，使用集中质量点模型进行建模。转子与

机匣以及支承之间通过非线性力和力矩耦合。此外各节点还会受到各种外力。 

 
图 3.1 转子段示意图 
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图 3.2 有限元转子动力学模型 

转子系统的示意图如图 3.2 所示，转子由分布质量、弹性轴和离散的刚性盘组成，设转子

有 N 个节点和 M 个盘：对每个转轴单元， , , , , , ,E I G m L A 分别为转轴单元的弹性模量、截面

惯性矩、剪切模量、泊松比、转轴长度、转轴密度、转轴截面积；对圆盘 Pi， rpi ddi pdim ,J ,J 为圆

盘质量、赤道转动惯量、极转动惯量； xi yi ziF ,F ,F 为转子第 i 个节点所受力； xi yi ziM ,M ,M 为转子

第 i 个节点所受力矩。 

（1）普通梁单元运动方程 

如图 3.1 所示，对于每个转子段，它由两个节点构成，每个节点有 6 个自由度。因此，一

个转子段具有 12 个自由度。基于这些自由度和转子段的动力学特性，可以通过拉格朗日方程推

导出梁单元相对于固定坐标系的运动方程为： 

 ( ) ( ) ( )Te Re e e e Be Ae e e+ + − + − =M M q wG q K K q Q   （3.1） 

式中， eQ 为广义外力向量； TeM  和 ReM 分别为质量矩阵和质量惯性矩阵； eG 为陀螺矩阵；

BeK 为单元弯曲和剪切刚度矩阵； AeK 为单元拉伸刚度矩阵； eq 为广义位移向量，由梁单元两

个节点的广义位移组成，即， [ ]e , , , , , , , , , , ,     =
i i i ix iy iz j j j jx jy jz

q x y z x y z 。 

梁单元的质量矩阵、刚度矩阵、陀螺矩阵如下所示[74]。  

1）梁单元的质量矩阵为： 
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0 0 0 0 0 0 0 0
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 
 
 
 
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 
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 
 
 
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对
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式 中 ：
2

1

1
(1 )

3
ZM = +

s ;
2

2 (1 )
3

Z

J
M

A
= +

s ;
2

3

1
(1 )

6
ZM = +

s ;
2

4 (1 )
6

Z

J
M

A
= +

s

2

1 s s

13 7 1

35 10 3
TM  = + + ；

2 2

2 s s

1 1 1
( )
105 60 120

TM L = + + ；
2

3 s s

9 3 1

70 10 6
TM  = + + ；
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2

4 s s

11 11 1
( )

210 120 24
TM L = + + ；

2

5 s s

13 3 1
( )

420 40 24
TM L = + + ；

2 2

6 s s

1 1 1
( )
140 60 120

TM L = − + +  

上式中，E 是梁单元弹性模量为，G 为剪切模量为，v 为泊松比，d 是转子单元的内直径；

D 是单元的外直径；L 为单元长度。则对应的截面惯性矩 I、截面极惯性矩 J、剪切变形系数 s 、

横截面面积 A、有效抗剪面积 As可通过以下公式计算得到： 

 
4 4 4 4

s 2

π 12
( ), 2 ( ),

64 32 s

p EI
I = D d J = I = D d

GA L
− − =   （3.3） 
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上式中： 1

6

5
RM = ；

2 2
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上式中：
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4

6
( )
1

BK L


=
+ s

。 

2）梁单元刚度矩阵为： 
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上式中： 2

1 36 60 30A s sK  = + + ； 2 2 2

2 4 5 2 5A s sK L L . L = + + ； 2 2 2

3 5 2 5A s sK L L . L = − − − ；

4 3AK L= 。 

3）梁单元陀螺矩阵为： 
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式中： 1 36G = ； 2 3 15 sG L L= − ； 2 2 2 2

3 5 5s sG L L L = + − ； 2 2 2 2

4 4 5 10s sG L L L = + + 。 

（2） 刚性盘单元运动方程 

设盘的质量为 mp，赤道转动惯量为 Jdd，极转动惯量为 Jpd，为盘的转动角速度。利用拉

格朗日方程可得刚性盘相对于固定坐标系的运动方程为： 

 ( )Td Rd d d d dω+ − =M M q G q Q   （3.9） 

上式中的下标 d 代表刚性圆盘，矩阵的含义与式（3.1）中的含义一致。其中， 
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（3）转子系统运动方程 

将各转子段梁单元已经刚性盘单元的矩阵进行组装[75]的到转子系统的质量矩阵、刚度矩阵

以及陀螺矩阵。其运动方程可表示如下： 

 ( ) ( )s s s s s s s s+ − + =M q C wG q K q Q   （3.10） 

式中， M 为转子系统的总体质量矩阵； K 为转子系统总体刚度矩阵；G 为转子系统总体

陀螺矩阵； BQ 为转子系统所受外力列向量； , ,q q q 为广义位移、速度和加速度向量；C 为转子

系统的阻尼矩阵，本文中将 sC 假设为比例阻尼，即 0 1s s s = +C M K ，其中， 0 1,    为常数，

可由模态实验得到。 

3.2.2 机匣模型 

机匣是一种壳体结构，一般采用梁单元、截锥模型以及曲面壳单元方法进行建模。对于自

由状态的机匣模型，其振动模态较多，包括具有周向波数为 0，1，2，的模态，但是当其与转

子连接时，由于连接的作用，其周向波数只能为 1，与转子耦合节点上产生弯矩，并与转子发

生弯曲耦合。至于其他周向波数的振动模态，与转子耦合节点上产生的力矩是自平衡的，与转

子弯曲没有耦合。鉴于此，机匣也可以使用忽略旋转效应的梁单元进行建模。因此，本文中将

使用这种方法进行建模。其运动微分方程可以表示为： 

 c c c c c c cM q + C q + K q = Q   （3.11） 

3.2.3 部件连接模型 

（1）叶片转子连接模型 

图 3.3 展示了叶片盘动力学模型的示意图，其中转轴和叶片盘的坐标系定义在地面坐标系

中。假设地面坐标系的原点为O，其中 X 轴沿转轴的轴向方向，Y 轴为竖直方向，Z 轴为水平

方向。叶片的建模方法已在第二章中进行了阐述，其中所使用的坐标系为局部坐标系。该局部

坐标系的原点O位于叶片与转盘的连接中心，局部坐标系中的 x 轴沿叶片的轴向设置，而 y,z

轴则分别是叶片的周向和展向。 
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图 3.3 叶片转子连接示意图 

在转子旋转过程中，叶片的局部坐标系会随着转子的旋转而发生变化。所以，叶片的局部

坐标系与转子坐标系之间的关系随着时间的推移不断发生变化，这种变化需要通过适当的坐标

变换来描述。在初始状态下，叶片的局部坐标系可以通过对地面坐标系进行旋转变换得到。随

着转子的旋转，叶片坐标系的变化可以通过描述转轴旋转的角度来逐时刻计算。为了描述叶片

在转子坐标系的位移，必须引入旋转矩阵来实现从地面坐标系到叶片局部坐标系的转换。 

每个旋转步骤都可以通过相应的旋转矩阵来表示。绕单一坐标轴的旋转矩阵形式如式（3.12）

所示，式中 3 2 1A A A， ， 分别为绕 , ,X Y Z 轴旋转的旋转矩阵， 1 1 1, ,x y z   分别为绕 , ,X Y Z 旋转的

角度，旋转角度的符号约定遵循右手螺旋法则。当右手握住旋转轴，使拇指指向旋转轴的正方

向时，四指蜷曲的方向指示了正角度旋转的方向。通过将这些旋转矩阵按顺序相乘，我们可以

得到描述地面坐标系到叶片局部坐标系的最终旋转矩阵。对于多次旋转，矩阵的乘积顺序非常

重要，因为旋转矩阵的乘法不满足交换律。假设旋转顺序为：首先绕 Y 轴旋转，接着绕 Z1轴旋

转，最后绕着 X3 轴旋转，那么旋转矩阵可表示为： 3 1 2T A A A=   。 

 ( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )
( ) ( )

1 1 1 1

3 1 1 2 1 1 1

1 1 1 1

cos 0 sin1 0 0 cos sin 0

0 cos sin , 0 1 0 , sin cos 0

0 0 10 sin cos sin 0 cos

y y z z

x x z z

x y y y

A A A

   

   

   

   −  
    
  = = = − 
    −        

 （3.12） 

在每一个时刻，叶片坐标系都可以通过相应的旋转矩阵从地面坐标系转换到叶片的局部坐

标系。这保证了叶片上各个物理量（如角度、位移等）的精确计算，因此在分析过程中需要不

断更新坐标系转换矩阵。以图中的坐标系相对关系为例，假设未旋转状态下叶片的局部坐标系

的 x 轴与转子坐标系的 Y 轴同向，首先将坐标系OXYZ 绕着 Y 轴旋转 90°，得到中间坐标系

1 1 1 1O X Y Z ，随后将坐标系 1 1 1 1O X Y Z 绕着 Z1 旋转 90°，得到第二中间坐标系 1 1 1 1O X Y Z ，随后

绕 Z2轴旋转 t ，即可得到每个时刻的旋转矩阵 T。 

叶片与转盘之间使用弹簧连接，设第 i 个叶片的第一个节点与转子上的 k 节点上的盘进行

连接，连接线刚度为 brk ，角刚度为 bk  ；阻尼为 brc ，角阻尼为 bc  。设叶片 i 的第一个节点的
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位移为 1 1 1 1 1 1, , , , ,i i i xi yi zix y z    ，速度为： 1 1 1 1 1 1, , , , ,i i i xi yi ziyx z    ；转子盘节点 k 的位移转换到叶片

坐标系下的位移为 , , , , ,k k k xk yk zkx y z    ，速度为 , , ,k k k xk yk zkx y z   ， ， ，则作用在第 i 个叶片的

节点 1 上的力和力矩 1 1 1 1 1 1, , , , ,ix iy iz ix iy izF F F M M M 为： 

 

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

1 1 1 1 1

1 2 1 2 1

z1 3 1 3 1

1 1 1 1

2 2 1 2 1

3 3 1 3 1

1

ix br k i br k i

iy br k i br k i

i br k i br k i

ix b xk xi b xk xi

iy b yk yi b yk yi

iz b zk zi b zk zi

F k x x c x x

F k y y c y y

F k z z c z z

M k c

M k c

M k c

 

 

 

   

   

   













= − + −

= − + −

= − + −

= − + −

= − + −

= − + −


  （3.13） 

在整体坐标系下，作用在转子盘所在的节点 k 上的作用力，可通过转换矩阵转将换到转子

坐标系中，其力以及力矩 , , , , ,xk yk zk xk yk zkF F F M M M 表示为： 

 
1

T T1

T T

1 1

1 1 1
1

, , * , ,

, , * , ,

xk yk zk ix iy iz

xk yk zk ix iy iz

F F F F F F

M M M M MT M

T −

−

   =   

   =   

  （3.14） 

（2）转子-机匣间的支承连接 

转子与机匣之间采用线性弹簧连接 RCk（k=1,2,N），设转子的第 i 个节点与机匣的第 j 个

节点用线性弹簧相连，其连接的径向刚度为 kRC，角向刚度为 kRC，径向阻尼为 RC
c ，角向阻尼

为 RC
c  ，设转子第 i 个节点的位移为： Ri Ri Ri Rxi Ryi Rzix , y ,z , , ,   ；速度为： Ri Ri Ri Rxi Ryix , y ,z , , 

Rzi, ；

机匣第 j 个节点的位移为 Cj Cj Cj C xj C yj C zjx , y ,z , , ,   速度为： C i Ci Ci Cxi Cyi Czix , y ,z , , ,   。则作用在转子节

点 i 上的力和力矩 FRxi、FRyi、FRzi、MRxi、MRyi、MRzi，以及作用在机匣节点 j 上的力和力矩 FCxj、

FCyj、FCzj、MCxj、MCyj、MCzj 为： 

 

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) (

R xi RC Cj Ri RC Cj Ri

Ryi RC Cj Ri RC Cj Ri

Rzi RC Cj Ri RC Cj Ri

Rxi RCa Cxj Rxi R C Cxj Rxi

Ryi R C Cyj Ryi R Ca Cyj Ryi

Rzi RC Czj Rzi R Ca

k x x c x x

k y y c y y

k z z c z z

k c

k c

k c







   

   

  

= − + −

= − + −

= − + −

= − + −

= − + −

= − +

F

F

F

M

M

M )Czj Rzi










−

  （3.15） 

 
T T

C xj C yj Cj C xj C yj C yj R xi R yi Rzi Rxi Ryi Rzi, , , , , , , , , ,   = −   F F F M M M F F F M M M   （3.16） 

（3）机匣-基础间（安装节）弹性支承 

对于机匣与基础间安装节的弹性支承 CBk（k=1,2,N），设机匣第 i 个节点与基础用弹性

支承相连，支承的连接径向刚度为 kcx，kcy，kcz；角向刚度为 kcx、kcy、kcz。径向连接阻尼为

cx
c ， cy

c ， cz
c ，角向阻尼为 ax

c 、 ay
c 、 az

c 设机匣第 i 个节点的位移为： ci ci ci cxj cyj czjx , y ,z , , ,   ，速

度为： ci ci ci cxi cyi czix , y ,z , , ,   。则作用在机匣节点 i 上的力和力矩分别为： 



南京航空航天大学硕士学位论文 

                                                                                                

27 

 
c

cx i c ci cx c

cyi cy ci cy c

c zi cz ci cz

c xi c x ci x ci

c yi c ci y ci

c zi c z ci z c

k x c x

k y c y

k z c z

k c

k

k c

 

 

 

 

 

 

= − −


= − −

 = − −


= − −
 = − −


= − −

x i

i

i

y

i

F

F

F

M

M c

M

  （3.17） 

3.3 激励载荷建模 

3.3.1 转子不平衡力建模 

在转子系统中，由于转轴通常具有较小的直径，其自身的质量和偏心造成的不平衡量较小，

因此在大多数情况下可以合理地忽略不计。因此，在分析转子系统中的不平衡引起的振动问题

时，重点通常放在安装于转轴上的转盘所产生的不平衡力上。这些不平衡力的产生，主要源于

转盘质量分布的不均匀，或转盘的几何中心与旋转中心之间的偏离。在本文的模型中有两个转

盘，设转盘 1 的质量为 1dm ，偏心距为 1e ，不平衡量初始相位为 1 ；转盘 2 的质量为 2dm ，偏

心距为 2e ，不平衡量初始相位为 2 。 

对于每个转盘而言，由于其质量分布不均或存在偏心，转盘在旋转过程中会产生离心力。

这些离心力可以分解为两个分量：一是沿着转轴横向平面内的分量，二是沿着转轴方向的纵向

分量。通常情况下，纵向分量对系统的影响较小，因此其引起的振动效应可以忽略不计。而横

向分量则是引起机器振动的主要因素，因此对横向激振力的分析是十分重要的。 

对于转盘𝑖，其不平衡激振力的横向分量可以表示为： 

 
( )

( )

2

2

cos

sin

u
iy di i i

u
iz di i i

f m e t

f m e t

 

 

 = +


= +

  （3.18） 

本文模型中转盘 1、转盘 2 分别位于转子的节点 5 和节点 15，因此，式（3.10）中的广义

激振力列向量 sQ 包含的不平衡激振力为： 

 

T
5 15 

u u u u
1 1 2 20 0 0 0 0 0 0 0 0 0u

s y z y zf f f fQ

 
 

=  
 
 

号节点自由度 号节点自由度

  （3.19） 

3.3.2 气动力载荷建模 

气动力主要作用在叶片上，气动力的大小和方向随着气流与叶片表面相互作用而变化。为

了便于分析，气动力通常通过一个简化的模型来表示，其中包括气动载荷的幅值和相应的频率

阶次。设气动载荷的幅值为 fA ，其频率的阶次为 EO。 

因此，叶片上的气动力可以用以下形式来表示： 



叶片裂纹-碰摩耦合故障特征提取与试验验证 

28                                                                                               

 ( )cos 2πfa rirF A EO f t =  +   （3.20） 

其中， fA 为气动载荷的幅值，EO 表示气动载荷的阶次，为初始的相位角。气流力作用

在每个叶片的周向上，因此，式（2.19）中的广义激振力列向量 BQ 包含的气流振力为： 

 

T
1

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0air
B air airF FQ

 
 

=  
  

最后节点自由度号节点自由度

  （3.21） 

3.3.3 离心力建模 

叶片上的离心力作用于叶片的轴向，可以根据叶片各节点的距离来离散化分析。离散到叶

片第 Bi 个节点所受的离心力 F
B

c

i 参照式（2.14）可表示为： 

 ( )2

d d
B

B

L

i L
F ρω R l b h l=  +c

i

c   （3.22） 

其中， L
c

iB
为叶片第 Bi 个节点距离叶根的轴向距离，式（2.19）中的广义激振力列向量 BQ 包

含的离心力为： 

 

T
1

1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
B B

c c

N

c
B NF F

 
 

=  
 
 

号节点自由度 号节点自由度

Q   （3.23） 

3.3.4 碰摩模型 

针对航空发动机叶片与机匣碰摩故障，本文采用一种基于机匣变形的碰摩模型，该模型能

够考虑转静间隙变化对碰摩力的影响。图 3.4 为叶片－机匣碰摩模型，设转速为r，转静间隙

分布曲线 c()，其中为机匣圆周角度，碰摩刚度为 kr，摩擦系数为 f。 

 

x

y

Ft Fn

b

r

 
（a）碰摩间隙示意图 （b）碰摩接触示意图 

图 3.4 碰摩模型示意图 

在实际的振动过程中不仅要考虑转子的振动，而在振动过程中叶片也会产生振动以及机匣

也会产生振动。在叶片与机匣的碰摩中，主要为在转子的径向振动以及碰摩，所以在本章的整

c



2π0
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机动力学模型中，忽略了轴向振动。本章中引入了机匣振动这一变量。 

在 t 时刻，叶片与 x 轴的夹角可表示为： b t = r ，假设在径向界面上转子的振动位移为

（yr，zr），叶尖振动在转子坐标系下的位移为（yb，zb），所以叶尖的位置（ytip，ztip）可表示

为（yr+ yb，zr+zb）。此时，机匣的振动位移为（yc，zc）。在角度 b 处，转静间隙为 ( )bc  。则

在 t 时刻，叶片与机匣是否碰摩的判断条件为： ( )tip c br r c −  。如果不满足碰摩条件时，则碰

摩力为零；若满足碰摩条件发生碰摩时，碰摩法向力和碰摩切向力计算流程如图 3.5 所示。 

cos sin

cos sin

bi tip bi tip bi

ci c bi c bi

y z

y z

 

 

= +


= +

r

r
计算机匣、叶

尖的位移

ci tipi，r r

( )− tipi ci bir r c

是

否 法向碰摩力:           

切向碰摩力:

碰摩力为0

分解至叶片的X,Y

方向

( )
iN r tipi ci

k r r= −F

( )
iT iN r tipi ci

f fk r r= = −F F

通过旋转矩阵变换

到机匣坐标系下

 

图 3.5 碰摩计算流程图 

法向碰摩力和切向碰摩力可表示为： 

 ( ( ))
N r b T N r b

k r f fk r
b

F c F F= − = =，   （3.24） 

由于叶片振动的角度 1
 很小，假定 1

sin
b

y  ，作用于叶片上的碰摩力为： 

 x N T b y N b T
y yF F F F F F= − − = − +，   （3.25） 

而因为机匣和转子同属于地面坐标系下，所以可以通过转换矩阵将叶片所受碰摩力的反作

用力变换到机匣坐标系下。 

3.4 模型参数 

图 3.6 展示了本文所使用的转子试验器的结构示意图，主要包括转子、机匣和支撑系统三

大部分。转子部分由两个圆盘和一个法兰盘组成，其中法兰盘 P1可通过柔性联轴器与电机相连

接，用于传递电机的驱动扭矩，压气机盘 P2 和涡轮盘 P3 则分别模拟航空发动机的压气机盘与

涡轮盘。机匣部分可细分为七个结构段，具体为 AB、BC、CD、DE、EF、FG 和 GH，各段之

间通过螺栓连接，以确保机匣结构的稳固性和整体性。转子与机匣之间通过两个支承系统进行

连接，分别为前支承 RC1 和后支承 RC2，其中前支承 RC1 采用圆柱滚子轴承，后支承 RC2 则

采用深沟球轴承，这两种轴承的配置有效支撑了转子的旋转并保持其稳定性。此外，机匣与基

础之间还设置了两个支承连接，分别为 CB1 和 CB2，用于提供额外的支撑力，确保整个系统的

稳定运行。 
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图 3.6 转子试验器模型图 

3.4.1 转子模型参数 

转子可以按照不同半径阶梯可以分为 12 个转子段，表 3.1 给出了转子段的内外径以及其坐

标。将转子划分为 16 个单元，每个单元的材料参数信息以及单元尺寸信息如表 3.2 所示。对于

16 个单元就会有 17 个节点，表 3.3 给出转盘的参数信息以及在转子上的位置，表 3.5 叶片与转

盘连接信息表 3.4 叶片与盘的连接参数。 

表 3.1 转子模型阶梯段 

序号 坐标/mm 外径/mm 内径/mm 

1 0.0 19.0 0.0 

2 22.0 19.0 0.0 

3 55.0 21.5 0.0 

4 138.0 24.0 0.0 

5 166.0 27.0 0.0 

6 223.5 28.5 0.0 

7 244.5 30.0 0.0 

8 753.5 35.0 0.0 

9 795.5 30.0 0.0 

10 838.5 25.0 0.0 

11 868.5 20.0 0.0 

12 892.5 19.0 0.0 

表 3.2 转子单元材料参数以及尺寸信息 

序号 弹性模量/Pa 泊松比 长度/mm 密度/(kg/m3) 外径/mm 内径/mm 

1 2.071011 0.30 22.00 7800.00 19.00 0.00 

2 2.071011 0.30 33.00 7800.00 19.00 0.00 

3 2.071011 0.30 83.00 7800.00 21.50 0.00 

4 2.071011 0.30 47.20 7800.00 24.00 0.00 

5 2.071011 0.30 38.30 7800.00 27.00 0.00 

A B C 
D E 

F G H 

P1 P2 P3 
RC1 RC2 

RS 

CB1 CB2 
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6 2.071011 0.30 21.00 7800.00 28.50 0.00 

7 2.071011 0.30 84.80 7800.00 30.00 0.00 

8 2.071011 0.30 84.90 7800.00 30.80 0.00 

9 2.071011 0.30 84.80 7800.00 31.70 0.00 

10 2.071011 0.30 84.80 7800.00 32.50 0.00 

11 2.071011 0.30 84.90 7800.00 33.30 0.00 

12 2.071011 0.30 105.80 7800.00 34.20 0.00 

13 2.071011 0.30 21.00 7800.00 35.00 0.00 

14 2.071011 0.30 43.00 7800.00 30.00 0.00 

15 2.071011 0.30 30.00 7800.00 25.00 0.00 

16 2.071011 0.30 24.00 7800.00 20.00 0.00 

表 3.3 转盘信息 

序号 名称 
在转子上

的节点号 

集中质量

/kg 

偏心距

/mm 

赤道惯量/

（kg•m2） 

极惯量/

（kg•m2） 

1 压气机盘 5 9.1 0.1 0.0225 0.0446 

2 涡轮盘 15 9.4 0.1 0.02518 0.0536 

表 3.4 叶片与转盘连接信息 

1brk  
2brk  

3brk  
1bk 
 

2bk 
 

3bk 
 

1107 7107 7107 1104 1104 1104 

3.4.2 机匣模型参数 

表 3.5 为机匣模型的控制点信息，模型控制点一般为不同内外径的阶梯段的关键位置点。

表 3.6 为机匣单元的尺寸和材料参数。 

表 3.5 机匣模型控制点 

序号 坐标/mm 外径/mm 内径/mm 

1 125.7000 350.2000 346.0000 

2 270.5000 350.2000 346.0000 

3 401.6000 279.0000 275.0000 

4 442.6000 279.0000 275.0000 

5 585.6000 350.2000 346.0000 

6 863.4000 350.2000 346.0000 

表 3.2（续） 
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表 3.6 机匣模型单元信息 

序号 
弹性模量/ 

Pa 
泊松比 

长度/ 

mm 

密度/ 

(kg/m^3) 

外径/ 

mm 

内径/ 

mm 

1 2.071011 0.30 72.40 7800.00 350.20 346.00 

2 2.071011 0.30 46.40 7800.00 350.20 346.00 

3 2.071011 0.30 91.60 7800.00 350.20 346.00 

4 2.071011 0.30 65.50 7800.00 314.60 310.50 

5 2.071011 0.30 41.00 7800.00 279.00 275.00 

6 2.071011 0.30 71.50 7800.00 279.00 275.00 

7 2.071011 0.30 71.50 7800.00 314.60 310.50 

8 2.071011 0.30 92.60 7800.00 350.20 346.00 

9 2.071011 0.30 96.30 7800.00 350.20 346.00 

10 2.071011 0.30 64.00 7800.00 350.20 346.00 

11 2.071011 0.30 24.90 7800.00 350.20 346.00 

3.4.3转子-机匣支承信息 

转子与机匣之间采用弹簧支撑，表 3.7 为转子与机匣之间的连接参数，表 3.8 为转子与机匣

之间的连接节点信息。 

表 3.7 转子-机匣连接参数 

名称 
X 向径向刚度 

Kcx/(N/m) 

X 向径向阻尼 

Ccx/(N.s/m) 

Y 向径向刚度 

Kcy/(N/m) 

Y 向径向阻尼 

Ccy/(N.s/m) 

CB1 1.0107 2000.0 1.0107 2000.0 

CB2 2.5106 2000.0 1.0107 2000.0 

 

表 3.8 转子-机匣连接支承的节点关系 

名称 转子节点 机匣节点 

RC1 7 3 

RC2 13 10 

3.4.4 机匣-基础安装节连接信息 

表 3.9 为机匣-基础间安装节连接参数，表 3.10 为机匣-基础间的安装节连接节点关系。 
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表 3.9 机匣-基础安装节连接参数 

名称 
X 向径向刚度 

Kcx/(N/m) 

X 向径向阻尼 

Ccx/(N.s/m) 

Y 向径向刚度 

Kcy/(N/m) 

Y 向径向阻尼 

Ccy/(N.s/m) 

CB1 1.0107 2000.0 1.0107 2000.0 

CB2 2.5106 2000.0 1.0107 2000.0 

 

表 3.10 机匣-基础安装节连接节点关系 

名称 机匣模型 机匣节点 

CB1 机匣模型 1 3 

CB2 机匣模型 1 10 

3.5 叶片-机匣碰摩故障振动特性分析 

为了模拟机匣单点碰摩，可以在机匣的特定位置设置局部变形。假设在角度 c
 处，变形量

为C，并且在 ° 范围内考虑用余弦函数来模拟该变形，设初始间隙为 D，在不同角度上的间

隙值可通过式（3.26）计算。其中0 2π  ，本章间隙参数设置如下：D设为 7mm，C 设置为

7.1mm，，碰摩刚度设置为 1e7N/m。 

 

                                                

( ) π( )
0 5 0 5cos     

c

c

c

D

c
D C

,

. . ,

  

  
  



 − 


= − 
− + −  

 

  （3.26） 

  
（a）间隙图 （b）间隙参数图 

图 3.7 碰摩模型间隙图 

3.5.1 单点碰摩故障仿真 

首先进行单点碰摩故障仿真，仿真过程中所用的间隙和试验器参数已在前文列出。本次仿

真考虑了转子不平衡激励和叶片在离心力作用下的响应。局部变形参数的设置为： π/2
c
 = ，

C

D

c



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π/60 = ，转盘上共有四个叶片。在 1500 转/分钟的转速下，机匣 3 节点（安装节平面）的径向

水平加速度响应如图 3.8 所示。可以观察到，在发生碰摩后，加速度响应表现出显著的冲击特

征，而在未发生碰摩时，加速度响应则较为微弱。放大图中进一步显示，相邻两次冲击的时间

间隔约为 0.01 秒，且在该转速下，转速频率为 25 Hz，相应的周期为 0.04 秒。如果假设每个旋

转周期中，四个叶片在机匣的局部变形区域均发生碰摩，则时间间隔应为 0.01 秒。为此，对各

叶片所受的碰摩力进行了绘图，结果如图 3.9 所示。图中显示，四个叶片均经历了碰摩，且时

间间隔为 0.01 秒。 

图 3.10 展示了机匣响应的频谱图，可以观察到频谱中出现了多个转速的倍频分量，且在叶

片通过频率（即转速频率 25 Hz 乘以叶片数量 4）对应的 100 Hz 倍频处，幅值较为显著。由于

不平衡激励设置的相位与 1 号叶片的相位一致，因此 1 号叶片的碰摩响应较为显著。为进一步

分析，本文重点研究了 1 号叶片的响应特性。该叶片在发生碰摩时，加速度响应表现得尤为明

显，而位移响应在时域上则不甚显著。因此，本文主要分析了叶片的加速度信号。图 3.11 展示

了 1 号叶片弯曲方向的加速度响应时域图，放大图中显示，叶片 1 上的冲击响应间隔为 0.04 秒，

与旋转周期相一致。在频谱分析中，观测到多个倍频分量的峰值，包括 375 Hz、1125 Hz 和 2149 

Hz，这些频率接近于叶片前三阶固有频率（分别为 365 Hz、1254 Hz 和 2294 Hz）。 

  
（a）时域曲线 （b）局部放大图 

图 3.8 机匣 3 节点（安装节平面）径向水平加速度响应 

 

图 3.9 各叶片法向碰摩力值 
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图 3.10 机匣 3 节点（安装节平面）径向水平加速度响应频谱图 

  
（a）加速度时域曲线 （b）时域曲线放大图 

图 3.11 叶片 1 弯曲方向（y'）振动加速度 

 

图 3.12 叶片 1 弯曲方向（y'）振动加速度频谱图 

3.5.2 多点碰摩故障 

接下来，进行考虑机匣两点碰摩仿真，其他参数与上文一致。本次仿真中，局部变形设置

两处凸起，具体参数设置为： 1
π/2

c
 = ， 1

π/60 = ， 2
0

c
 = ， 2

π/60 = ，转速依然设置为 1500r/min。 

图 3.13 为机匣径向水平方向加速度时域波形以及局部放大图，可以看到冲击周期为 0.01s

这与单点碰摩在机匣上的冲击周期一致，这是也两处凸起与叶片的安装角度差相同。在频谱图

中，出现了明显的叶片通过频率（100Hz）的倍频，同时，这些频率附近还会出现以转速频率为

频率差的边频带。进一步分析叶片上受到的法向碰摩力，如图 3.15 所示，可以看到每个叶片会

在一个周期 0.04s 内会受到两次冲击，且时间间隔为 0.01s。即叶片会持续与这两处凸起发生碰
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摩。值得注意的是，叶片的频率特征与单点碰摩的情况相似，均在前三阶固有频率附近产生较

为显著的倍频分量。 

  
（a）时域波形图 （b）时域波形局部放大图 

图 3.13 两点碰摩机匣径向水平加速度时域结果图 

 

图 3.14 两点碰摩机匣径向水平加速度频谱图 

 

图 3.15 各叶片碰摩力结果图 

  

（a）时域波形 （b）时域波形局部放大 

图 3.16 叶片 1 弯曲方向（y'）振动加速度 
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图 3.17 叶片 1 弯曲方向（y'）振动加速度频谱图 

3.6 本章小结 

本章建立了叶片-转子-机匣-支承的耦合整机动力学模型。首先，采用梁单元建立转轴模型，

并通过集中质量模型构建转盘模型，随后与转轴单元共同组装转子单元的刚度和质量矩阵。机

匣模型则通过忽略旋转效应的梁单元进行建立，机匣与转子模型之间通过弹簧力连接，机匣与

安装节之间亦采用弹簧力连接，叶片与转子则通过弹簧在盘节点与转轴进行耦合。与此同时，

整机模型中引入了考虑机匣局部变形的碰摩模型，进行了单点碰摩和多点碰摩的仿真分析。研

究结果表明： 

（1）单点碰摩故障中，机匣振动加速度信号会出现很多冲击，且冲击间隔保持不变。在频

谱上表现的特征为出现很多转速倍频分量的幅值，且在叶片通过频率附近出现较大的幅值，同

时这些频率分量的附近还会存在边频带。在叶片上的特征则表现为出现很多倍频，同时因为碰

摩过程并非一致持续，所以在叶片的固有频率附近会出现较大的倍频分量。 

（2）多点碰摩故障对于机匣和叶片的冲击次数更多，所以加速度的幅值也更大。其他特征

则与单点碰摩故障结果类似，机匣上出现较大的叶片通过频率的倍频分量以及叶片上在叶片的

固有频率附近出现幅值较大的转速倍频分量。 
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第四章 叶片裂纹-碰摩耦合故障整机振动分析 

4.1 引言 

叶片作为航空发动机和燃气轮机中的关键核心部件，其失效模式主要表现为疲劳失效，通

常以裂纹的萌生和扩展为特征。疲劳失效的原因多种多样，其中包括共振现象、外物损伤以及

叶尖碰摩等因素。具体来说，在某型燃气轮机的运行过程中，曾发生过严重的叶片断裂事故，

导致了显著的经济损失和生产安全隐患。事故分析表明，该型发动机的一级叶片经历了数百小

时的裂纹萌生与扩展，并且在裂纹扩展的过程中，叶片出现了较大的伸长变形，且这一过程通

常伴随着转静碰摩故障的发生。 

本章将裂纹模型与上一章所建立的整机模型相耦合，分析了在裂纹故障情况下叶片的振动

位移以及机匣和转盘的振动加速度响应。在此基础上，本章进一步耦合叶片-机匣碰摩故障，研

究了叶片周向振动位移以及机匣和转盘的加速度振动响应。 

4.2 裂纹-碰摩耦合故障动力学模型求解 

本章仿真分析中，作用于叶片的主要激励来源包括以下几种：1）气流激励；2）叶片离心

力激励；3）裂纹叶片导致的变刚度激励；4）转静碰摩激励。为此，将旋转裂纹叶片与碰摩故

障的耦合模型与转子-支承-机匣耦合动力学模型进行叠加，形成含转裂纹叶片-机匣碰摩耦合

故障的转子-支承-机匣耦合动力学模型。图 4.1 展示了该模型的求解流程，采用 Newmark-β法

和翟方法相结合的方法对系统进行求解，以获得转子、叶片、机匣和支承系统的非线性振动响

应。最终，本文通过该方法得出含转裂纹叶片-机匣碰摩耦合故障的航空发动机整机振动响应。 

机匣

有限元模型

输出

机匣响应

机匣节点

作用力

采用显式积分（翟方法）

求解离散支承RC

转子、叶片和机匣节点

位移、速度

转子叶片节点作用力、

转子叶片间作用力
有限元

转子、叶片模型

采用隐式积分 

（Newmark-β）

求解

输出

转子、叶片响应

采用隐式积分

（Newmark-β）

求解
碰摩力

裂纹单元
刚度矩阵

更新

 

图 4.1 含裂纹-碰摩故障转子-叶片-支承-机匣耦合动力学求解流程 

4.3 裂纹故障在整机模型中的动力学响应 

在不考虑叶片-机匣的转静碰摩故障的情况下，对裂纹叶片的振动特性进行仿真分析。裂纹

参数设置如下：裂纹深度比为 0.5，裂纹位置比为 0.1，气流激励仅作用在叶片沿转盘周向的弯
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曲振动方向，其幅值 Af为 50N，气流激励阶数 EO 设置为 5。 

首先，本文分析了涡轮叶片在不同转速下的振动特性，特别是考虑到叶片超谐共振（2040 

r/min）和共振（4080 r/min）状态下，叶片无裂纹和有裂纹情况下的振动响应。对比了叶片 1 在

局部坐标系下沿转盘周向 y'方向（以下称为叶片弯曲方向）振动位移响应，以及涡轮盘和机匣

径向水平方向的振动加速度响应，2040r/min 下仿真结果如图 4.2、图 4.3、图 4.4 所示，4080r/min

下仿真结果如图 4.5 图 4.6 图 4.7 所示。 

在无裂纹的情况下，叶片受到气流激励力的作用，产生明显的强迫振动，其振动频率与气

流激励频率 fe 相同，且该频率约为转速频率 fr 的五倍。同时，涡轮盘和机匣的振动加速度响应

则主要由转子的不平衡力引起，几乎不受气流力激励的影响，其频谱特征仅能看到转频成分。

这表明，尽管气流激励对叶片的振动影响显著，但对于涡轮盘和机匣而言，不平衡力仍是主要

的激励源。 

当叶片存在裂纹时，尤其是在 2040 r/min 条件下，裂纹引发的非线性效应开始显现，频谱

中出现了显著的气流激励频率 2 倍频分量，同时还伴随一些微弱的高倍频分量。此外，裂纹还

导致了叶片振动位移频谱中出现了常值分量。常值分量的出现表明，裂纹导致了叶片的振动发

生了持续性偏移或不对称性，从而对叶片的长期振动行为产生了影响。与无裂纹状态下相比，

无裂纹叶片的振动响应较为规则，频谱上没有类似的常值分量。进一步分析涡轮盘和机匣上的

振动加速度响应，裂纹导致频谱中出现了 e rn f f  （n 为大于 2 的正整数）频率分量。这一现象

只有使用对数坐标才能较为明显。之所以 n≠1，时因为在无裂纹情况下，频谱中就包含了 fe±

fr 这两个频率分量，但其幅值可以忽略不计，而出现裂纹时会增大这一幅值，但从仿真结果来

看，即使裂纹得这些频率分量有所增大，其幅值依旧非常微弱。 

在 4080 r/min 的转速下，由于该转速接近叶片的共振频率，叶片的振动响应更加显著。此

时，叶片的振动几乎完全由气流激励频率的成分主导。与 2040 r/min 时的情况类似，频谱中依

然可以观察到常值分量和气流激励频率的倍频成分，但其幅值较小。涡轮盘和机匣的振动加速

度响应与 2040 r/min 时的结论一致，主要由转子不平衡力激发，几乎不受气流激励的影响。 

  

（a）时域波形（无裂纹无碰摩） （b）频谱（无裂纹无碰摩） 
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（c）时域波形（0.5 裂纹无碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹无碰摩） 

图 4.2 叶片 1 弯曲振动位移响应（2040r/min） 

  
（a）时域波形（无裂纹无碰摩） （b）频谱（无裂纹无碰摩） 

  
（c）时域波形（0.5 裂纹无碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹无碰摩） 

图 4.3 转盘振动加速度响应（2040r/min） 

  
（a）时域波形（无裂纹无碰摩） （b）频谱（无裂纹无碰摩） 
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（c）时域波形（0.5 裂纹无碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹无碰摩） 

图 4.4 机匣振动加速度响应（2040r/min） 

  
（a）时域波形（无裂纹无碰摩） （b）频谱（无裂纹无碰摩） 

  
（c）时域波形（0.5 裂纹无碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹无碰摩） 

图 4.5 叶片 1 振动位移响应（4080r/min） 

  
（a）时域波形（无裂纹无碰摩） （b）频谱（无裂纹无碰摩） 
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（c）时域波形（0.5 裂纹无碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹无碰摩） 

图 4.6 转盘振动加速度响应（4080r/min） 

  
（a）时域波形（无裂纹无碰摩） （b）频谱（无裂纹无碰摩） 

  
（c）时域波形（0.5 裂纹无碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹无碰摩） 

图 4.7 机匣振动加速度响应（4080r/min） 

设置转速从 0 到 9600r/min 变化，通过仿真计算得到旋转叶片在有裂纹和无裂纹情况下的

振动响应。图 4.8（a）展示了在不考虑裂纹的情况下，叶片 1 在局部坐标系下沿转盘周向 y'方

向（即叶片弯曲方向）的振动位移的三维瀑布图。从图中可以看出，当叶片受气流力作用时，

叶片将产生强迫振动。振动频率为气流激励频率 fe，即为转速频率的 5 倍，图中弯曲位移最大

值出现在 4320r/min 处，此时气流激励频率约为 360Hz，接近无裂纹叶片的 1 阶固有频率

（364.9Hz）。 

图 4.8（b）展示了叶片考虑裂纹时的叶尖弯曲振动响应三维瀑布图，与健康叶片相比，当

叶片出现裂纹时，叶片弯曲振动位移的频谱上会出现产常值分量。并且，当转速低于某一转速
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时，还会出现气流激励的倍频分量，这现象与单叶片的仿真结论一致。同时，叶片考虑裂纹时

叶尖弯曲振动位移的峰值出现在 4080r/min 处，此时气流激励频率为 340Hz。根据第 2.3 中裂纹

叶片固有频率计算结果可知，在 0.5 裂纹深度比，0.1 裂纹位置比时，开裂纹叶片固有频率为

319.307Hz。根据第 2.2.3 中的裂纹叶片固有频率计算公式，裂纹叶片固有频率 fc约为 340.58Hz。

可以看出，此时气流激励频率与裂纹叶片固有频率一致，且低于无裂纹叶片的固有频率。 

  

（a）无裂纹-无碰摩 （b）有裂纹-无碰摩 

图 4.8 叶片 1 弯曲振动位移三维瀑布图 

图 4.9 为在考虑和不考虑裂纹的情况下，叶片所在的涡轮盘在转子坐标系下径向水平方向

（即 Y 方向）的振动加速度的三维瀑布图。图 4.10 展示了在考虑和不考虑裂纹的情况下，涡轮

机匣在转子坐标系下径向水平方向（即 Y 方向）的振动加速度的三维瀑布图。从两图中可以观

察到，在无裂纹情况下，气流激励对转子和机匣振动影响很小，从图中只能看到转速频率成分。

当叶片出现裂纹时，若转速对应的气流激励使得裂纹叶片产生超谐共振或者共振，涡轮盘和涡

轮机匣上的振动加速度会出现非常微弱的 e rn f f  频率分量（n 为正整数）。然而，在其他转速

下，裂纹对转子和机匣的振动影响几乎可以忽略不计。 

  
（a）无裂纹-无碰摩 （b）有裂纹-无碰摩 

图 4.9 转盘振动加速度三维瀑布图 
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（a）无裂纹-无碰摩 （b）有裂纹-无碰摩 

图 4.10 机匣振动加速度三维瀑布图 

4.4 叶片裂纹转静碰摩故障在整机模型的下的动力学响应 

本部分为整机的碰摩故障仿真，对裂纹叶片的振动特性进行仿真分析。仿真计算中，裂纹

参数设置如下，裂纹深度比为 0.5，裂纹位置比为 0.1，气流激励给定仅仅作用在叶片沿转盘周

向弯曲振动方向，其幅值 Af 为 50N,阶数 EO 设置为 5，碰摩所设置参数与第三章中一致。 

首先，在包含碰摩故障条件下，针对涡轮叶片在不同转速的振动特性进行了仿真分析，分

别考虑了叶片在超谐共振（2040 r/min）和共振（4080 r/min）状态下无裂纹和有裂纹故障情形。

对比了叶片 1 在局部坐标系下沿转盘周向 y 方́向（以下称为叶片弯曲方向）振动位移响应，以

及涡轮盘和机匣径向水平方向的振动加速度响应，2040r/min 下仿真结果如图 4.11、图 4.12、图

4.13 所示，4080r/min 下仿真结果如图 4.14、图 4.15、图 4.16 所示。 

在无裂纹的情况下，叶片受到气流激励力的作用，产生明显的强迫振动，其振动频率与气

流激励频率 fe 相同，且该频率约为转速频率 fr 的五倍。发生碰摩时，叶片和机匣将直接收到碰

摩力的激励，所以在叶片和机匣上的冲击非常明显，所以机匣的振动加速度频谱上出现了很多

转速的倍频，且幅值较大。叶尖的弯曲振动频谱上会出现转速的倍频，而由于对于一个叶片并

不是一直与机匣碰摩，所以碰摩力为间断的冲击响应，所以在叶片固有频率 340Hz 附近的倍频

幅值更大。但是其他一些倍频的幅值较小，这是因为径向碰摩力的幅值较大，切向碰摩力较小，

而作用在弯曲方向的碰摩力为切向碰摩力。涡轮盘的振动加速度响应也与机匣响应基本一致，

主要表现为出现较多转速倍频。 

当叶片存在裂纹时，即叶片裂纹和碰摩耦合故障下，从机匣与转盘上的振动响应可以看出

对振动响应贡献最大是碰摩效应，即主要表现为碰摩的故障特征，而从叶片位移的响应来看，

叶片振动响应更多的还是表现为裂纹的故障特征，即出现较大的气流激励倍频。 
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（a）时域波形（无裂纹有碰摩） （b）频谱（无裂纹有碰摩） 

  
（c）时域波形（0.5 裂纹有碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹有碰摩） 

图 4.11 叶片 1 弯曲振动位移响应（2040r/min） 

  
（a）时域波形（无裂纹有碰摩） （b）频谱（无裂纹有碰摩） 

  
（c）时域波形（0.5 裂纹有碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹有碰摩） 

图 4.12 转盘振动加速度响应（2040r/min） 
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（a）时域波形（无裂纹有碰摩） （b）频谱（无裂纹有碰摩） 

  
（c）时域波形（0.5 裂纹有碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹有碰摩） 

图 4.13 机匣振动加速度响应（2040r/min） 

  
（a）时域波形（无裂纹有碰摩） （b）频谱（无裂纹有碰摩） 

  
（c）时域波形（0.5 裂纹有碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹有碰摩） 

图 4.14 叶片 1 振动位移响应（4080r/min） 
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（a）时域波形（无裂纹有碰摩） （b）频谱（无裂纹有碰摩） 

  
（c）时域波形（0.5 裂纹有碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹有碰摩） 

图 4.15 转盘振动加速度响应（4080r/min） 

  
（a）时域波形（无裂纹有碰摩） （b）频谱（无裂纹有碰摩） 

  
（c）时域波形（0.5 裂纹有碰摩） （d）频谱（0.5 裂纹有碰摩） 

图 4.16 机匣振动加速度响应（4080r/min） 



叶片裂纹-碰摩耦合故障特征提取与试验验证 

48                                                                                               

与上文一致，设置转速从 0 到 9600r/min 变化，通过仿真计算得到旋转叶片在有裂纹和无

裂纹情况下的振动特性。图 4.17（a）展示了在只考虑碰摩的情况下，叶片 1 在局部坐标系下沿

转盘周向 y'方向（即叶片弯曲方向）的振动位移的三维瀑布图。从图中可以看出，碰摩激励下，

叶片的弯曲振动位移出现了气流激励频率以及较多的转速倍频，但转速倍频的幅值较小。 

图 4.17（b）展示了叶片考虑碰摩和裂纹耦合故障下的叶尖弯曲振动响应三维瀑布图，从图

中可以看出，相较于健康叶片碰摩，当叶片出现裂纹时，其弯曲振动位移的频谱上会出现常值

分量。并且，气流激励的倍频将不会随着转速升高而消失，这是因为对叶片的呼吸作用起主要

贡献的是离心力和弯矩。当转速较高时离心力占据主导作用，且其值不再变化，会使得裂纹始

终处于常开状态。但出现碰摩故障时，在高转速下由于切向碰摩力的影响，还是会使得裂纹闭

合或者张开。 

  

（a）无裂纹-有碰摩 （b）有裂纹-有碰摩 

图 4.17 叶片 1 弯曲振动位移三维瀑布图 

图 4.18 为叶片所在的涡轮盘在转子坐标系下径向水平方向（即 Y 方向）的振动加速度的三

维瀑布图。图 4.19 为涡轮机匣在转子坐标系下径向水平方向（即 Y 方向）的振动加速度的三维

瀑布图。从这两幅图中可以观察到，在无裂纹的情况下，气流激励对转子和机匣的振动影响较

小，振动信号主要由碰摩激励引起，表现为转速的倍频分量，且在机匣上的转速倍频分量更加

显著。然而，当叶片存在裂纹时，振动特征依然以转速倍频为主，表明裂纹的存在对振动响应

不明显。 

  
（a）无裂纹-有碰摩 （b）有裂纹-有碰摩 

图 4.18 转盘振动加速度三维瀑布图 
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（a）无裂纹-有碰摩 （b）有裂纹-有碰摩 

图 4.19 机匣振动加速度三维瀑布图  

总的来说，从转盘和机匣的振动响应来看，碰摩故障下的叶片裂纹对转子和机匣的振动影

响很小，由此可见，叶片振动具有局部性，难以在整机振动中体现出来，必须通过检测叶尖振

幅来实现叶片裂纹的监测。 

4.5 本章小结 

本章将旋转裂纹叶片与碰摩故障的耦合模型与转子-支承-机匣耦合动力学模型进行叠加，

形成含转裂纹叶片-机匣碰摩耦合故障的转子-支承-机匣耦合动力学模型。进行了裂纹故障和裂

纹碰摩耦合故障振动响应分析。通过分析了叶片裂纹故障和裂纹碰摩耦合故障下叶片、转盘和

机匣振动响应。得到以下结论： 

（1）气流激励主要影响叶片的振动响应，而对转子的影响较为有限。不平衡力激励主要对

转子的振动产生影响。当叶片出现裂纹时，叶片的弯曲振动响应会出现常值偏移，且当激励频

率接近叶片的固有频率时，常值偏移量会表现为明显的峰值。此外，当转速低于某一临界值时，

气流激励频率的倍频分量会显著出现，而当转速超过此临界值时，这些倍频分量逐渐消失。 

（2）叶片出现裂纹时，转盘与机匣的振动响应只有在叶片的共振或者超谐共振下才会出现

稍微明显的 e rn f f  （n 为正整数）频率分量，并且这些频率分量的幅值依旧较小，难以通过其

响应准确的检测裂纹故障，且其他转速下这些幅值将会更小。 

（3）发生碰摩故障时，叶片的振动响应中会出现转速倍频分量，且在低转速下，叶片弯曲

振动位移在叶片固有频率附近的转速倍频幅值较大。与此不同，机匣上的转速倍频将更加明显，

并且在时域波形中，冲击特征尤为突出。而对转盘的影响与机匣的特征比较相似。在裂纹-碰摩

耦合故障的情况下，振动响应的主要特征仍然表现为碰摩引起的故障特征。叶片的振动响应与

仅存在裂纹故障时的振动特征变化较为有限，而机匣和转盘的振动特征则基本维持与单一碰摩

故障时相似的模式。因此，仅通过分析转盘和机匣的振动响应，难以准确识别叶片裂纹故障的

存在，特别是在裂纹与碰摩故障同时作用的情况下。 
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第五章 叶片裂纹及碰摩故障试验验证 

5.1 引言 

本章就前文建立的裂纹模型和碰摩故障模型进行了初步试验验证，首先在振动台上进行了

叶片裂纹全寿命周期疲劳试验，在检测出裂纹后继续在振动台上进行了叶片振动试验，分析了

叶片的叶尖振动位移响应，并与仿真结论进行了对比。随后，为了对碰摩故障模型进行有效性

检验，选择在航空发动机转子试验进行单点碰摩试验，并与仿真数据进行了对比。 

5.2 含裂纹叶片振动分析 

5.2.1 叶片疲劳试验 

为探究裂纹叶片的振动过程中的位移响应特征，对叶片进行共振疲劳试验，并在产生裂纹

后进行含裂纹叶片的振动测试。试验激振源采用苏试试验公司的 DC-300 型电动振动台，如图

5.1 所示，主要由振动台、功率放大器、控制器及控制软件四部分组成。 

 

图 5.1 苏试 DC-300 型电动振动台 

试验现场如图 5.2 所示。振动台可实现扫频与定频振动，图 5.2（b）中加速度传感器 1 所

测信号传输到控制器输入端进行反馈控制。加速度传感器 2 测量叶尖的振动加速度响应，所测

信号传输到数据采集器，应变片所测的信号线传至应变放大器，对采集数据放大后传入数据采

集器。电涡流传感器连至数据采集器。数据采集器连至计算机，可在自编软件进行加速度、应

力、位移数据测量和保存。 

本试验所用软件主要包含振动台控制软件和自主开发的航空器结构振动分析与故障诊断系

统。此软件可保存试验中加速度及应力幅值、试验时间以及循环次数。 
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（a）试验现场图 （b）叶片及传感器布置图 

图 5.2 疲劳试验实物图 

为进行裂纹为进行加速疲劳试验，需要在其固有频率下进行激振。在试验前首先进行了模

态仿真实验，仿真所得的直板叶片一阶频率为 67Hz，进行模态敲击得到叶片的频率为 62.12Hz。

所以在振动台控制软件进行对应频率范围的扫频任务，扫频得到频率为 49.98Hz，这里因为是

加速度加速度计的影响，导致固有频率降低。以此激振频率，加速度激励为 4.5g，进行不间断

试验。试验结果如图 5.3 所示，试验进行到 8.6892 小时后应力与加速度幅值出现下降，下降一

段时间后下降趋势变缓之后保持平缓一段时间在 17 小时后出现突跳，之后又保持基本不变，保

持 9 小时后又出现突跳。进行 39 小时后结束试验，之后对此叶片进行渗透检测，结果如图 5.4

所示，可以看到叶片已经出现了裂纹。 

 

图 5.3 叶片全寿命试验结果 

  

（a）第一次渗透检测结果 （b）第二次渗透检测结果 

图 5.4 直板叶片渗透检测结果 
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5.2.2 含裂纹叶片振动试验分析 

裂纹产生后，为了排除加速度传感器可能带来的测量误差，在产生裂纹后采用了非接触式

测量方法，通过高频激光位移传感器来精确测量叶片叶尖的振动位移响应。实验现场的布置如

图 5.5 所示。在实验过程中，首先拆除了加速度传感器，并通过扫频测试来确定叶片的固有频

率，结果显示其固有频率约为 49.2Hz。在此基础上，我们进一步对叶片在不同激励条件下的振

动特性进行了系统的研究，特别是针对叶片在共振和超谐共振条件下的振动行为进行了详细测

试。 

激光位移
传感器 加速度传

感器

 
图 5.5 激光位移传感器测试现场布置图 

在超谐共振条件下（约 25.12Hz），施加了 0.24g 的加速度激励，采集了叶尖振动的位移数

据，并对其频谱进行了分析。时域信号和频谱图如图 5.6 所示。无裂纹叶片的叶尖振动响应如

图 5.7 所示。在频谱分析中，纵坐标采用对数坐标，以便更清晰的展示幅值较小的频率分量。

可以看到，叶尖振动位移的频谱中存在激励频率的倍频现象，表明在超谐共振状态下的叶片振

动包含了多个高倍频谐波分量。而健康叶片的频谱中只有激振频率和激光位移传感器安装带来

的常值分量。 

在叶片的共振状态下（约 48.42Hz），同样施加了 0.24g 的加速度激励，并采集了叶尖振动

位移信号。裂纹叶片实验结果如图 5.8 所示，正常叶片试验结果如图 5.9 所示，与超谐共振情况

下的结果相似，频谱图中同样出现了激励频率的倍频成分。这些倍频的出现进一步验证了叶片

在共振和超谐共振条件下的非线性振动特性。同样，健康叶片的频谱中只有激振频率和激光位

移传感器安装带来的常值分量。 

本试验与第二章单叶片裂纹故障模型的仿真进行相比，本试验未考虑离心力的影响。试验

结果与仿真分析的结果都表明在叶片发生裂纹时，振动响应中会出现激励频率的倍频成分，具

有一定的一致性。 
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（a）时域曲线 （b）频谱图 

图 5.6 裂纹叶片超谐共振（25.12Hz）下的叶尖振动结果 

  

（a）时域曲线 （b）频谱图 

图 5.7 健康叶片超谐共振（30.78Hz）下的叶尖振动结果 

  

（a）时域曲线 （b）频谱图 

图 5.8 裂纹叶片共振（48.42Hz）下叶尖振动结果 

  

（a）时域曲线 （b）频谱图 

图 5.9 健康叶片共振（62.12Hz）下叶尖振动结果 
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5.3 碰摩故障试验 

转静碰摩试验器真实图片如图 5.10 所示，剖面图如图 5.11 所示。该转子试验器主要由演示

模型、安装台架、电机、基础平台及润滑系统组成。试验器可以演示和模拟发动机中可能出现

的几种典型故障：（1）涡轮叶片与机匣封严间隙处的碰摩（可能实现点碰摩、局部碰摩、轻度

或重度碰摩）；（2）封严蓖齿间的碰摩。 

  

1-碰摩环  2-球轴承  3-涡轮盘  4-碰摩机构  

5-压气机轮盘  6-滚珠轴承  7-轴 

图 5.10 航空发动机转子试验器 图 5.11 转子试验器剖面图 

5.3.1 碰摩试验介绍 

利用碰摩装置进行单点碰摩装置，通过碰摩螺钉挤压碰摩环产生变形与叶尖产生接触，碰

摩实验过程如图 5.12 和图 5.13 所示。在机匣的径向与切向以及轴承座上安装了加速度传感器

采集加速度信号，如图 5.12 所示。 

  

图 5.12 传感器安装图 图 5.13 碰摩装置 

5.3.2碰摩故障试验验证 

首先将碰摩螺钉旋至最上端，使叶片与机匣不产生碰摩，在此情况下进行无碰摩故障试验，

径向加速
度传感器

切向加速
度传感器

1 

2 

4 

6 

5 

3 

7 

碰摩螺钉 
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转速设置为 1500r/min，采集图 5.12 图中的径向加速度数据，试验结果如图 5.14 所示，可以看

到在仿真中可以看到仅有转速频率 25Hz，而试验结果中除了 24.99Hz 还有一些倍频分量，这应

该是由于试验器与电机的连接存在不对中。 

  
（a）机匣径向加速度试验时域图 （b）机匣径向加速度仿真时域图 

  
（c）机匣径向加速度试验频谱图 （d）机匣径向加速度仿真频谱图 

图 5.14 无碰摩情况下机匣加速度响应结果 

随后在航空发动机转子试验器上进行单点碰摩试验。通过拧紧碰摩螺钉挤压碰摩环，能够

改变局部间隙，从而实现不同程度的碰摩状态。碰摩过程中的振动响应数据通过安装在机匣上

的测点上的加速度传感器进行采集，采集径向加速度信号。本次实验设定的转速为 1500r/min

（约 25Hz），并在此条件下进行数据采集。 

图 5.15（a）展示了机匣上安装节截面测点的径向加速度响应曲线，图中清晰地呈现了碰摩

过程中振动加速度的变化。为了更细致地分析信号特征，图 5.16（a）为该加速度信号的局部放

大图，展示了在碰摩过程中振动加速度的细节变化。图 5.17 至图 5.19 为加速度信号的频谱图。 

可以看到，在碰摩发生时，频谱图中可以明显观察到转速频率（25Hz）的倍频分量。这表

明，碰摩激励引起了非线性振动特性，其中转速频率的高次谐波在频谱图中表现得尤为突出。

此外，在叶片通过频率及其倍频的邻近区域，频谱图中出现了较大的频率分量，这在局部放大

图 2（图 5.19）中得到了清晰的体现。特别地，在这些频率区域附近，频谱图还显示了与转速频

率相间隔的边频带族。 

而仿真结果在时域上也表现为带有持续的冲击，在频谱上出现转速的倍频，且在、在叶片

通过频率及其倍频的邻近区域，频谱图中出现了较大的频率分量。这一结论也与试验结果一致。 
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（a）试验结果 （b）仿真结果 

图 5.15 碰摩机匣上测点加速度时域曲线图 

  

（a）试验结果 （b）仿真结果 

图 5.16 碰摩机匣上测点加速度时域曲线局部放大图 

  

（a）试验结果 （b）仿真结果 

图 5.17 碰摩机匣上测点加速度频谱图 

  

（a）试验结果 （b）仿真结果 

图 5.18 碰摩机匣上测点加速度频谱局部放大 A 
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（a）试验结果 （b）仿真结果 

图 5.19 碰摩机匣上测点加速度频谱局部放大 B 

5.4 本章小结 

本章对本文所建立的叶片裂纹模型和叶片-机匣碰摩模型进行试验验证。一方面，由于基于

机匣加速度无法检测裂纹故障，目前流行的方法是仍然是直接检测叶片振动方法，因此，本章

基于振动台进行了裂纹叶片的振动试验，提取了裂纹叶片的振动特征，并与仿真结果进行了比

较，仿真与试验所得的叶片出现裂纹时的弯曲振动特征一致，验证了本文所建立的叶片裂纹模

型的正确有效性；另一方面，由于叶片产生裂纹后往往会导致叶片碰摩，因此，从转静碰摩监

测可以间接实现叶片裂纹的诊断，因此本章利用带机匣的转子试验器进行碰摩故障模拟试验，

对比了时域波形以及频域特征，得到了一致性的结论，从而验证了本文碰摩模型。 
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第六章 总结 

6.1 论文主要工作总结 

本文针对航空发动机以及地面燃机在运行过程中经常遇到的裂纹与碰摩故障，建立了含裂

纹与碰摩故障的整机动力学模型，并进行了裂纹故障和碰摩-裂纹耦合故障下的振动响应分析。

主要研究内容及结论如下： 

（1）建立了部件级的裂纹叶片动力学模型，分析了其振动响应。首先基于有限元法建立了

叶片的动力学模型，并结合断裂力学方法推导了裂纹单元的动力学模型。通过对裂纹面端点的

应力情况进行分析，提出了呼吸裂纹模型。分析了不同裂纹深度对叶片叶尖弯曲振动响应、裂

纹面弯曲刚度系数以及弯矩最大贡献点应力的影响。研究结果表明，裂纹故障对叶片的弯曲振

动响应有显著影响。当叶片发生裂纹时，叶尖弯曲振动频谱中会出现明显的常值分量，且当激

励频率接近叶片固有频率时，常值分量会表现为显著的峰值。在低转速下，频谱中会有气流激

励频率的倍频分量，而在高转速下，这些倍频分量则消失，表现为一个带裂纹的线性系统。此

外，裂纹深度比对叶片振动影响较大，裂纹深度比越大，叶片振动响应越强，且裂纹深度靠近

叶尖根，对振动的影响更大。 

（2）建立了叶片-转子-机匣-支承耦合动力学模型，并耦合了碰摩故障以及裂纹-碰摩耦合

故障，分析了裂纹故障和碰摩故障对整机振动响应的影响。首先，利用梁单元建立了转轴模型，

使用不考虑旋转的梁模型建立了机匣模型，机匣与转子以及机匣与安装节的连接考虑为弹簧阻

尼模型。叶片与转子的连接也一样使用弹簧阻尼模型。模型中还包含作用在转盘的不平衡量，

作用在叶片局部坐标系下的气流激励以及离心力。分析结果表明，裂纹故障主要体现在叶片的

振动上，在转子以及机匣上的特征非常微弱，碰摩作用的故障特征主要反映在也转子以及机匣

的振动响应上，叶片上的特征反而比较不明显。因此，仅通过分析转盘和机匣的振动响应，难

以准确识别叶片裂纹故障的存在。 

（3）最后对本文所建立的叶片裂纹模型和叶片-机匣碰摩模型进行试验验证。一方面，由

于基于机匣加速度无法检测裂纹故障，目前流行的方法是仍然是直接检测叶片振动方法，因此，

本文基于振动台进行了裂纹叶片的振动试验，提取了裂纹叶片的振动特征，并与仿真结果进行

了详细比较，验证了仿真得到的裂纹叶片的弯曲振动会出现倍频分量结论，验证了本文所建立

的叶片裂纹模型的正确有效性；另一方面，由于叶片产生裂纹后往往会导致叶片碰摩，因此，

从转静碰摩监测可以间接实现叶片裂纹的诊断，因此本文利用带机匣的转子试验器进行碰摩故

障模拟试验，发现试验与仿真都得到了碰摩在机匣上的加速度响应表现为出现转速倍频，以及

在叶片通过频率的倍频附近出现较大的频率分量，从而验证了本文碰摩模型。  
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6.2 后续研究及展望 

本文建立了整机动力学模型，并对裂纹及碰摩故障的振动响应进行了分析，同时对单一故

障进行了初步验证。然而，仍存在一些问题亟待进一步研究和解决，具体包括： 

（1）研究结果表明，裂纹故障的检测主要依赖于对叶片振动的监测。因此，如何有效地检

测叶片振动成为当前的一个重要难题，需对叶片振动特性进行更加深入的研究。 

（2）本文侧重与故障特征研究，所以不论是在叶片建模上都使用了简化的模型，而在后续

的研究中可以考虑航空发动机的结构复杂性，建立接近真实发动机模型进行研究。 

（3）目前，试验研究仍是揭示裂纹和碰摩故障机理、验证动力学模型的最有效手段。本文

仅对该问题进行了初步验证，未来的研究工作中，仍需借助转子试验平台进行裂纹与碰摩耦合

故障的综合试验，以提高测试精度，获取更多的故障特征信息。 
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