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柔性转子动力学特性及支承结构安全性设计
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摘要：叶片飞失极限状态下，航空发动机转子系统承受冲击载荷和大不平衡载荷，载荷通过转子结构传递到支承结构，对支承

结构造成严重损伤。从安全性的角度看，需要对航空发动机轴承-支承结构在极限载荷下的承载能力进行有效的定量评估。提出

一种新型缓冲阻尼支承结构，通过对支点刚度突降和高阻尼设计，实现在止推轴承支点处大幅降低横向冲击载荷的影响。建立考

虑支承结构刚度突变和阻尼特性的转子系统动力学方程，并计算突加不平衡激励下，转子系统支点动载荷分布的变化规律。结果

表明：通过优化设计支点刚度和阻尼参数，缓冲阻尼支承结构，能够有效降低突加不平衡激励下止推滚珠轴承的支点动载荷，提高

支承结构的安全性。
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Abstract：In the extreme condition（fan blade off），the aeroengine rotor system was subjected to huge loads（such as impact loads，
large unbalanced loads），causing serious damage to the support structure. From the perspective of safety，it was necessary to design the
support structure to ensure the capacity of windmill operation under extreme loads. A new type of buffer-damp support structure was
proposed. The dynamic equation of the rotor system considering the buffer-damp support structure was established. The numerical
integration method was used to calculate the dynamic characteristics of the rotor system with buffer-damp support structure. The results
show that the buffer-damp support structure can effectively reduce the support dynamic load for the rotor system under sudden-
unbalanced excitation，which is an effective design of support structure safety.
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0 引言

小涵道比涡扇发动机具有高负荷、高转速、轻质

化特征，在遭遇叶片飞失、外物打伤等恶劣工况时，支

承结构的安全性问题成为决定航空发动机生存能力

的关键[1-2]。叶片飞失瞬时转子冲击和减速过临界会

对支承结构产生巨大载荷，严重威胁支承结构的承载

能力，有必要研究叶片飞失背景下支承结构的安全性

问题。

针对极限载荷下转子系统支承结构载荷分析，彭

刚[3]建立了大涵道比悬臂转子模型，揭示转子受到持

续的冲击、碰摩作用过程中，转子振动响应和轴承支

反力响应特征；洪杰等[4]通过试验证明了突加不平衡

瞬时具有显著冲击效应，转子系统瞬态振动响应加

剧；刘璐璐等[5]根据大涵道比涡扇发动机的结构特

征，设计了模拟叶片丢失的转子试验台，研究了发动

机叶片丢失后整机结构响应与载荷传递规律；陈雪莲

等[6]模拟了叶片脱落对转子-盘片系统振动响应的影

响；Wang等[7-8]通过理论和试验，分析了关键参数对突
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加不平衡激励下转子系统的影响规律，为支承结构安

全性设计奠定了理论基础；Sinha等 [9]分析了风扇叶

片丢失对转子系统各支点的影响规律，结果表明靠近

风扇的支点影响最大，其载荷的峰值远大于其他支

点；曹宏瑞等[10]进一步揭示叶片飞失极限载荷下转子

系统支承结构的轴承破坏机理；针对支承结构安全性

设计策略，Daniel G P[11]通过调整支点位置、数目，选

取合适的轴承及优化支承结构布局，改善支承结构刚

度特性，达到控制支点动载荷及优化转子动力特性的

目的；Kastl J A等[12]通过采用瞬断结构，使支承结构

在大冲击或大不平衡载荷下完全或部分破坏，降低转

子某个支承的刚度，降低转子临界转速，保证支承结

构的承载能力；Keven G[13]通过轴承-支承结构承力锥

壳的锥角参数优化，控制支承结构角向和径向刚度，

降低转子弯曲变形对轴承接触角变化的影响；Jadc⁃
zak E J[14]在轴承中设计一种缓冲介质，起到阻尼减振

作用，降低轴承所受载荷。

上述针对极限载荷下转子系统的动力特性分析

主要集中在叶片飞失瞬时产生的冲击载荷对转子的

影响方面，针对大不平衡量下转子减速过临界的研究

较少。此外针对支承结构的安全性设计大多为定性

分析，针对支承结构定量评估相关研究较少；且研究

对象主要针对大涵道比发动机，对于小涵道比（高推

重比）发动机支承结构的安全性研究较少，由于大、小

涵道比发动机的结构特征存在差异，导致转子系统具

有不同的力学特性，进而对支点载荷产生不同的影

响，因此有必要针对高推重比发动机进行动力特性分

析和支承结构安全性设计。本文主要针对高推重比

发动机多支点柔性转子在突加不平衡激励不同时段

下的支承结构响应问题，建立具有结构几何特征的转

子力学模型，分析关键参数对支点动载荷的影响规

律，并提出一种适用于止推轴承安全性的支承结构。

1 转子系统动力学分析

根据高推重比航空发动机结构特征，建立多支点

柔性转子模型，并得到突加不平衡激励过程柔性转子

的运动学方程，为转子系统的瞬态响应分析提供理论

支撑。

1.1 多支点柔性转子模型

典型高推重比涡扇发动机柔性转子结构（如图 1
所示）由风扇和涡轮 2部分组成，二者通过涡轮轴传

递扭矩、轴向力、径向力以及弯矩；涡轮轴抗弯截面

小、轴向尺寸大，整体抗弯刚度较差。风扇转子部分

主要由轮盘、鼓筒和前后轴颈组成，通过前后 2个支

点支承，提高径向刚度。考虑小涵道比发动机低压转

子结构特征建立柔性转子动力学模型，如图 2所示。

图中，风扇轮盘质量 mc=120 kg、风扇轮盘极惯性矩

Jcp=8 kgm2、风扇轮盘直径惯性 Jcd=4 kgm2、涡轮轮盘

质量mt=100 kg、涡轮轮盘极惯性矩 Jtp=4 kgm2、涡轮轮

盘直径惯性矩 Jtd=2 kgm2、杨氏模量 E=210 GPa、泊松

比ε=0.3、密度 ρ=7800 kg/m3、结构阻尼比 ξ=0.1。

1.2 突加不平衡激励

本文所描述的突加不平衡激励是指转子系统发

生从叶片飞失到减速至风车状态的整个瞬态激励过

程，包含叶片飞失瞬时的冲击激励、减速过临界时的

大不平衡激励。对于正常工作的柔性转子支承系统，

在高精度加工和动平衡技术下认为轮盘质心与形心

重合，即偏心距 e = 0；叶片飞失后的叶盘结构发生突

变使得偏心距 e ≠ 0，此外在停车过程中转子转速随

时间变化使得转子的角加速度 φ̈ ≠ 0，并使转子系统

受到由角加速度所引起的切向惯性载荷激励。突加

不平衡激励[15]为

P ( t ) =
ì

í

î

ïï

ïï

{ }0, 0 T
t < tblade - off

mee{φ̈sinφ + φ̇2cosφ,
}-φ̈cosφ + φ̇2sinφ t ≥ tblade - off

（1）

式中：me为叶片飞失后的叶盘质量；φ为叶盘相角；

tblade - off为发生叶片飞失的时刻。

1.3 运动学方程

考虑转子支承系统的突加不平衡载荷激励，得到

图1 高推重比低压转子结构

图2 柔性转子动力学模型
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转子的动力学方程

Mq̈ + ( )C + G q̇ + Kq = P ( )t （2）
式中：M、G、C、K、P ( )t 分别为转子系统质量矩阵、陀

螺矩阵、阻尼矩阵、刚度矩阵、激振力向量；矩阵C仅

包含转子的结构阻尼，用瑞利阻尼表示 C ( t ) = ᾶM +

β͂K，其中 ᾶ和 β͂通过文献[16]得到。

2 转子系统瞬态响应

通过求解柔性转子运动学方程（2），得到不平衡

分布（风扇或涡轮轮盘发生不平衡）对支点载荷的影

响规律，为支承结构安全性设计策略和缓冲阻尼模型

的建立提供理论支撑。

2.1 突加不平衡激励物理过程

突加不平衡激励过程为瞬态过程，根据不同时间

段的激励特性，将柔性转子应激响应的物理过程分为

冲击、减速、风车 3个阶段[6]。冲击阶段所占时间为

10-3 ∼ 10-1s，转子受到冲击激励，冲击载荷通过转子

传递到支承结构可能会造成支承结构损伤[17]；减速阶

段所占时间为 10-1 ∼ 101s，柔性转子经过临界转速

时，临界转速点对应的支点载荷突增；风车阶段所占

时间为 101 ∼ 103s，转子转速低，支点载荷较小。结合

工程应用建立转速随时间的变化曲线，如图 3所示。

从图中可见，设定工作转速为 9600 r/min，转子在 0时
刻发生叶片飞失，在 t1=1 s时转子开始做匀减速运动，

在 t2=4.5 s时转子达到风车转速 3200 r/min，约为最大

转速的1/3[6]，并在该转速下维持0.5 s。

2.2 支点载荷响应分析

柔性转子为多跨度转子，通过多个支点支承，不

同位置发生突加不平衡激励，对支点载荷分布产生不

同影响。为建立支承结构的安全性设计策略，采用

Newmark - β数值积分方法，初步分析不平衡载荷分

布对柔性转子模型（图 2）支点动载荷影响规律。其

余参数设定如下：各支点支承刚度 k1 = 5 × 107 N/m、

k2 = 8 × 107 N/m、k3 = 3 × 107 N/m；各支点阻尼 c1 =
c2 = c3 = 0；不平衡量 mee = 0.1 kg ⋅ m2。采用图 3转
速变化曲线，分别选取风扇轮盘、涡轮轮盘作为突加

不平衡激励位置，得到各支点载荷随时间的响应过

程，及典型转速下转子振型，如图4、5所示。

计算结果表明：

（1）在冲击阶段，在 0时刻转子支承系统发生突

加不平衡激励，转子系统受到冲击载荷作用，激励通

过转子传递到支承结构，使各支点具有明显的冲击响

应特性。

（2）高速柔性转子系统本身工作在临界转速之

上，在减速阶段经过第 2阶临界转速，激励的位置对

支点载荷的分布有显著影响。如图 4（a）所示，当风

扇轮盘承受突加不平衡激励，在风扇俯仰振型处，支

点载荷响应明显，2#支点载荷最大，并与图 4（b）在该

临界转速点处的振型相对应；同理，如图 5（a）所示，

图3 转速随时间变化过程

（a）各支点载荷随时间变化

（b）临界转速点处振型

图4 风扇轮盘不平衡激励响应特性
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当涡轮轮盘承受突加不平衡激励，除风扇俯仰振型之

外，在涡轮平动振型处，支点载荷响应明显，3#支点载

荷最大，并与图 5（b）在第 2阶临界转速点处的振型相

对应。

3 支承结构安全性设计

3.1 支承结构安全性设计策略

根据上述柔性转子不平衡量分布对支点动载荷

瞬态响应分析结果，结合航空发动机设计经验，得到

以下支承结构安全性设计策略：

（1）低压转子为柔性转子，具有局部振动特征，当

转子系统发生叶片飞失，转子受到突加不平衡激励

时，风扇产生的不平衡载荷很难对 3#支点产生影响；

同理，涡轮产生的不平衡载荷很难对 1#支点产生影

响，但二者都会对 2#支点产生影响，因此 2#支点对不

平衡载荷的敏感性较高。

（2）从载荷的角度看，2#轴承为止推轴承，承受轴

向载荷和径向载荷，也是惟一对转子有轴向约束的支

点，一旦 2#支点发生破坏，会对发动机产生不可估量

的风险。

（3）从转子的固有特性角度看，2#轴承的支承刚

度对优化临界转速分布和应变能分布具有重要影响，

2#支点刚度降低能显著降低转子的临界转速，进而减

小了转子通过临界转速时支点的动载荷。

3.2 缓冲阻尼力学模型

对于多支点柔性转子，2#支点降刚度、加阻尼能

够显著减小转子支点动载荷，改善转子动力特性，提

高航空发动机在极限载荷支承结构的安全性。安全

性设计的关键在于，2#支点通过止推轴承约束转子的

轴向位移和径向位移，支承结构降刚度加阻尼设计要

保证 2#支点对转子的轴向约束作用。因此，针对支

承结构安全性设计要求结合金属橡胶材料低刚度大

阻尼的力学特性[18-19]建立缓冲阻尼轴承支承结构。

金属橡胶是一种均质的弹性多孔物质，既具有所选金

属固有的特性，又具有像橡胶一样的弹性。通过合理

的加工可以得到刚度较

低、阻尼较大的金属橡胶

力学特性，是用于高温环

境结构减振的理想材料。

本文所建立的缓冲阻

尼支承结构如图6所示。

该结构主要包括瞬断结构、金属橡胶、环腔结构。

瞬断结构能够有效控制作用在轴承上的载荷，当载荷

超过瞬断结构的载荷阀值，瞬断结构断裂；金属橡胶

起到缓冲阻尼的作用；环腔结构保证轴承内环在环腔

结构中的径向移动。缓冲阻尼结构工作原理如下：在

正常工作状态下，瞬断结构起到转子定位作用，转子

的径向载荷通过瞬断结构传递到轴承，再由轴承传递

到承力框架，转子的轴向力则由环腔结构传递到轴承

内环，再由轴承外环传递到承力框架。叶片飞失对转

子支承系统产生冲击载荷，一旦该载荷超过支承结构

中瞬断结构的承载极限，瞬断结构断裂，支点传力方

式改变，转子的径向力通过金属橡胶传递到轴承内

环，再由轴承外环传递到承力框架，同时环腔结构对

转子仍然具有轴向约束作用。

根据上述缓冲阻尼结构的工作原理建立缓冲阻

尼力学模型，支承结构具有低刚度大阻尼力学特性，

使得缓冲阻尼结构生效前后转子支承系统的刚度力

学特性和阻尼力学特性发生改变，因此转子支承系统

中的刚度矩阵和阻尼矩阵具有突变特征

（a）各支点载荷随时间变化

（b）临界转速点处振型

图5 涡轮轮盘不平衡激励响应特性 图6 缓冲阻尼支承3维结构
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C ( t ) = Cb ( t ) + C （3）
K ( t ) = Kb ( t ) + K （4）

其中：

Cb ( t ) = T T
c C localb ( t )Tc

C local
b =

ì

í

î

ïï

ïï

é
ë
ê

ù
û
ú

c2
c2

fbearing < f threshold
é
ë
ê

ù
û
ú

cblade off2
cblade off2

fbearing ≥ f threshold
Kb ( t ) = T T

k K localb ( t )Tk

K local
b =

ì

í

î

ïï

ïï

é
ë
ê

ù
û
ú

k2
k2

fbearing < f threshold
é
ë
ê

ù
û
ú

kblade off2
kblade off2

fbearing ≥ f threshold
式中：C localb 为局部阻尼矩阵；K localb 为局部刚度矩阵；Tc
为从局部坐标系转移到整体坐标系的阻尼转移矩阵；

Tk为从局部坐标系转移到整体坐标系的刚度转移矩

阵；fbearing为缓冲支承结构支点动载荷；f threshold为缓冲阻

尼结构瞬断阀值；c2、k2分别为正常工作状态下 x、y方

向的阻尼和刚度；cblade off2 、kblade off2 分别为缓冲阻尼生效

后缓冲阻尼结构在 x、y方向的阻尼和刚度；C和K分

别为仅考虑1#、3#支点下转子系统的阻尼、刚度矩阵。

3.3 运动学方程

综合考虑转子支承系统的突加不平衡激励、缓冲

阻尼结构突变力学特性，得到支承结构安全性设计下

的转子动力学方程

Kq̈ + ( )C ( t ) + G q̇ + K ( t ) q = P ( )t （5）
在缓冲结构生效之前，矩阵C ( t )与式中C一致，

仅包含转子的结构阻尼；在缓冲结构生效之后，矩阵

C ( t )不仅包含转子的结构阻尼还包含缓冲阻尼结构

在 2#支点产生的阻尼。同理，在缓冲结构生效之前，

矩阵K ( t )与式中K一致；在缓冲结构生效之后，矩阵

K ( t )为考虑缓冲阻尼结构的转子系统刚度矩阵。

4 缓冲阻尼结构有效性分析

针对第 3章提出的缓冲阻尼结构进行定量评估，

并通过能量的角度对支承结构有效性进行机理分析。

4.1 缓冲阻尼结构支点载荷响应特性

结合工程实践，初步选取缓冲阻尼结构刚度

kblade off2 = 4 × 105 N/mm、阻尼 cblade off2 = 12.5 N·s/ ( mm )2，
瞬断阀值为 f threshold = 10 kN，不平衡量 me = 0.1 kg·m，
为明确刚度特性、阻尼特性对支承结构载荷的影响规

律，分别计算未采用缓冲阻尼结构的支点载荷响应、

仅考虑缓冲阻尼结构刚度特性 kblade off2 = 4 × 105 N/mm
的支点载荷响应、考虑缓冲阻尼结构刚度特性 kblade off2 =

4 × 105 N/mm阻尼特性 cblade off2 = 12.5 N·s/ ( mm )2 的支

点载荷响应，得到风扇轮盘受不平衡激励下支点载荷

响应特性，如图7所示。

计算结果表明：

（1）2#支点载荷在冲击载荷瞬时达到缓冲阻尼结

（a）1#支点载荷随时间变化

（b）2#支点载荷随时间变化

（c）3#支点载荷随时间变化

图7 风扇轮盘不平衡激励响应特性
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构瞬断阀值 10 kN，缓冲阻尼结构生效。在整个力学

过程中，缓冲阻尼结构不仅能够降低 2#支点载荷，同

时能够降低1、3#支点载荷。

（2）对比“未采用缓冲阻尼结构的支点载荷响应

曲线”和“仅考虑缓冲阻尼结构刚度特性的支点载荷

响应曲线”可知，采用降刚度设计能够降低瞬态冲击

载荷，通过降低转子临界转速可以降低临界转速点处

的支点载荷。对比“仅考虑缓冲阻尼结构刚度特性的

支点载荷响应曲线”和“考虑缓冲阻尼结构刚度特性

阻尼特性的支点载荷响应曲线”可知，采用缓冲阻尼

结构的加阻尼设计能够吸收叶片飞失产生的冲击能

量，缩短冲击过程中支点载荷震荡衰减时间，同时降

低临界转速点处的支点载荷。

同理，得到涡轮轮盘受不平衡激励的响应特性，

如图 8所示。计算结果表明：虽然 2#支点距离发生突

加不平衡的位置（涡轮轮盘）较远，但仍能起到降低各

支点载荷的作用。2#支点的支承刚度对转子系统的

第 1阶涡轮平动振型和第 2阶风扇俯仰振型均有影

响，与第3.1节支承结构安全性设计策略分析一致，降

低 2#支点支承刚度可以同时降低涡轮平动、风扇俯

仰临界转速，进而降低临界转速点处的支点载荷。

4.2 转子系统弹性势能分布

上述计算结果表明，采用阻尼缓冲支承结构能够

降低冲击阶段、减速阶段的支点动载荷，改善转子动

力特性。为进一步分析该支承结构对转子系统的影

响机理，从能量的角度对比分析典型运动状态下转子

系统的弹性势能及分布。

图 7中“未采用缓冲阻尼结构”与“考虑缓冲阻尼

结构刚度-阻尼特性”的转子系统在风扇俯仰临界转

速点的应变能分布如图 9所示。其中未采用和采用

缓冲结构的转子系统总势能分别为 2.1×107 J和 8.3×
104 J，说明缓冲结构能有效降低转子系统的势能。转

子系统的风扇轮盘承受不平衡激励，2#支点载荷最

高，采用缓冲阻尼结构后 2#支点应变能占比从 46.5%
降低至 40.6%，表明缓冲阻尼结构能够降低 2#支点应

变能占比，优化应变能在各支点的分布。

同理，图 8中“未采用缓冲阻尼结构”与“考虑缓

冲阻尼结构刚度、阻尼特性”的转子系统在涡轮平动

临界转速点的应变能分布如图 10所示。其中未采用

和采用缓冲结构的转子系统总势能分别为 1.6×106 J

（a）1#支点载荷随时间变化

（b）2#支点载荷随时间变化

（c）3#支点载荷随时间变化

图8 涡轮轮盘不平衡激励响应特性

图9 转子系统应变能分布特征-风扇轮盘不平衡激励
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和 3.8×105 J，说明缓冲结构能有效降低转子系统的势

能。转子系统的涡轮轮盘承受不平衡激励，3#支点载

荷最高，采用缓冲阻尼结构后 3#支点应变能占比从

77.3%降低至 74.1%，表明缓冲阻尼结构能够降低 3#
支点应变能占比，改善各支点应变能分布。

5 结论

本文以航空发动机叶片飞失为背景，建立突加不

平衡激励柔性转子振动响应计算方法，提出带有缓冲

阻尼的止推轴承支承结构安全性设计技术，通过支点

载荷响应及势能对比分析定量评估缓冲阻尼结构对

降低支点载荷的有效性。主要得到以下结论：

（1）叶片飞失对转子支承结构安全性的影响为冲

击载荷激励和大不平衡转子系统减速通过临界时支

点载荷控制。发生突加不平衡激励的位置及转子结

构质量/刚度分布对各支点载荷分布具有明显的影

响，在工程设计中应综合考虑转子结构特征，全面分

析支点载荷响应。

（2）本文所提出的缓冲阻尼支承结构对风扇轮盘

突加不平衡和涡轮轮盘突加不平衡均能起到降低危

险支点载荷的作用，通过支承结构刚度参数和阻尼参

数优化有效改善了转子系统临界转速，降低转子系统

势能，优化应变能分布，降低各支点载荷，对高推重比

发动机支承结构安全性设计具有实际工程意义。
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图10 转子系统应变能分布特征-涡轮轮盘不平衡激励
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