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航空发动机单盘转子变加速度过临界特性研究

张佳慧ꎬ魏林章ꎬ漆文凯

(南京航空航天大学ꎬ江苏 南京 ２１００１６)

摘　 要:为研究航空发动机弹性支撑单盘转子的动力特性ꎬ利用 Ｌａｇｒａｎｇｅ能量法建立单盘转子

瞬态运动微分方程ꎬ结合四阶 Ｒｕｎｇｅ－ｋｕｔｔａ 法进行积分ꎬ求解出单盘转子在一阶弯曲下临界转

速特性及不同支撑刚度、不同加速速率下过第一阶临界转速的瞬态响应ꎻ对单盘转子进行有限

元分析ꎬ验证数值模型的准确性ꎮ 研究结果表明:数值模型与有限元模型结果相似ꎬ转子瞬态

响应峰值滞后于临界转速ꎬ加速速率越大ꎬ瞬态响应峰值越靠后ꎻ在分段加速过程中ꎬ响应峰值

对应转速及幅值只随过临界附近时的加速速率变化ꎬ与过临界前加速速率无关ꎮ
关键词:航空发动机ꎻ弹性支撑ꎻ瞬态响应ꎻ数值仿真ꎻ有限元仿真
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０　 引言

高速旋转的转子结构在航空航天领域广泛应用ꎬ为提

高效率ꎬ对发动机的工作转速、振动响应以及稳定性要求

越来越高ꎮ 虽然可以调整发动机转子系统结构ꎬ使得其在

工作转速区间不存在临界转速ꎬ但是在启动和停止的过程

中都要穿过多阶临界转速ꎬ转子在亚共振与超共振区间内

过渡时的振动响应比稳态响应复杂得多[１－２] ꎮ
国内外许多学者分析了转子穿过临界转速过程的振

动幅值特性ꎮ 方之楚等[３]研究了单盘转子系统中由于陀

螺效应和内阻尼所引起的瞬态响应的影响ꎮ 岳聪等[４]从

越过临界转速时的瞬时动挠度以及进动角随阻尼系数的

变化角度分析转子系统的瞬态响应特征ꎮ 郑龙席等[５]运

用传递矩阵法建立了双盘转子系统的运动微分方程ꎬ分析

了不平衡量、加速度、支承刚度、阻尼、支承位置等参数对

转子瞬态响应的影响ꎮ 求解运动方程的数值法包括一阶

格式标准解法和直接积分法ꎬ运用一阶格式标准解法求解

转子系统时ꎬ需对动力学微分方程降阶后ꎬ再由一阶格式

标准解法求解ꎮ 当结构单元较少ꎬ转子结构简单时宜选用

Ｒｕｎｇｅ－ｋｕｔｔａ 法求解[６] ꎮ 黄亚明[７]应用 Ｒｕｎｇｅ－ｋｕｔｔａ 方法

计算了支承松动的转子－轴承系统的动力学响应ꎮ 刘耀

峰等[８]应用 Ｒｕｎｇｅ－ｋｕｔｔａ 方法计算了转子质量分配对含

有故障的轴承－转子系统振动响应的影响ꎮ
在处理转子动力学问题时ꎬ有限元可以很好地兼顾模

型的完整性和计算的效率ꎬＲＵＨＬ Ｒ Ｌ等[９]最先采用有限

元法解决转子动力学问题ꎻＮＥＬＳＯＮ Ｈ Ｄ 等[１０]提出了考

虑剪切影响和陀螺效应的有限元方法来分析转子动力学

响应ꎻ费钟秀等[１１－１２]综合考虑陀螺效应、转动惯量、转轴

剪切变形和重力因素建立了四点支承航空发动机双转子

系统典型的有限元离散模型ꎬ采用数值方法求解了系统的

瞬态响应ꎬ分析了陀螺力矩对同转和对转工况下系统动力

学特性的影响ꎻＧＥＮＴＡ Ｇ等[１３]基于有限元法建立了转子

系统的瞬态响应模型ꎬ并考虑了转子非线性的影响ꎮ
现有文献主要集中于分析固定加速度过临界转速时

转子的振动幅值变化ꎬ或转子在不同转速下的稳态响应ꎬ
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对变加速过程研究内容较少ꎬ而发动机转子在实际启动加

速过程中加速度随时间变化ꎮ 本文用拉格朗日方程ꎬ结合

Ｒｕｎｇｅ－ｋｕｔｔａ法推导弹性支撑单盘转子瞬态动力学方程ꎬ
分析过临界过程中加速度变化对转子振幅的影响ꎬ并结合

有限元分析验证了数值积分结果的准确性ꎮ

１　 对称弹性支撑单盘转子瞬态涡动
模型

　 　 当考虑转子瞬态涡动时ꎬ将转轴的恒定角速度 Ω 变

为随时间变化的角速度φ
􀅰
( ｔ)ꎬ对应的旋转角为 φ、角加速

度为φ
􀅰􀅰
ꎬ其他模型参数与稳态涡动模型相同ꎬ转子在运动

中任意瞬时的动力学模型如图 １ 所示ꎮ 将转子系统中的

轴承简化为弹性支撑ꎬ只考虑转子的横向振动ꎬ支撑质量

分别为ｍＡ和ｍＢꎬ在 Ｏｘｚ 平面内与 Ｏｙｚ 平面内ꎬ左、右两端

支撑刚度相同ꎬ即ｋＡｘ ＝ ｋＡｙ ＝ ｋＢｘ ＝ ｋＢｙꎮ 静止状态下ꎬ弹簧长

度为δ０ꎮ 支点坐标分别位于 Ａ′( ｘＡꎬｙＡ)、Ｂ′( ｘＢꎬｙＢ)ꎻ圆盘

形心坐标为 Ｏ′(ｘꎬｙ)ꎬ圆盘偏摆角为θｘ、θｙꎻ旋转轴自转角

速度为φ
􀅰
ꎮ
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图 １　 两端弹性支撑单盘转子动力学模型示意图

圆盘与支撑在 Ｏｘｚ 和 Ｏｙｚ 平面的投影如图 ２ 所示ꎮ
先分析转子圆盘与弹性支撑的速度和位移ꎬ计算转子系统

的动能与势能ꎬ进而采用 Ｌａｇｒａｎｇｅ方程建立弹性支撑单盘

转子系统的瞬态涡动方程ꎮ
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图 ２　 转子变形在平面上的投影

　 　 忽略轴向变形与扭转变形的影响ꎬ瞬态涡动圆盘共计

４个自由度 ｘ、θｙ、ｙ、θｘꎬ两端弹性支撑 ４ 个自由度ｘＡ、ｘＢ、
ｙＡ、ｙＢꎬ转子转速变化的自由度 φꎮ 取广义坐标为 ｑ ＝
(ｘꎬθｙꎬｘＡꎬｘＢꎬｙꎬθｘꎬｙＡꎬｙＢꎬφ) Ｔꎮ

１)转子圆盘与支撑的动能

由动力对称刚体的动能表达式ꎬ得圆盘的动能为

Ｔｄ ＝
１
２
ｍｄ ( ｘ

􀅰－ｅ φ
􀅰
ｓｉｎφ) ２＋( ｙ

􀅰＋ｅ φ
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ｃｏｓφ) ２[ ] ＋

１
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Ｊｄ( θ
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ｘ＋θ
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ｙ)＋Ｊｐφ
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θ
􀅰

ｙθｘ＋
１
２
Ｊｄφ
􀅰２ (１)

两端支撑的动能为

Ｔｂ ＝
１
２
ｍＡ( ｘ

􀅰２
Ａ＋ｙ
􀅰２

Ａ)＋
１
２
ｍＢ( ｘ

􀅰２
Ｂ＋ｙ
􀅰２

Ｂ) (２)

２)转子圆盘与支撑的势能

假设转子在 Ｏｘｚ 平面与 Ｏｙｚ 平面内的弹性势能互不

耦合ꎬ可以分别计算ꎮ 只考虑弯曲时ꎬ圆盘形心的位移和

圆盘的转角分别为 ｘ′、θ′ｙꎬ称作弹性位移ꎻ只考虑支撑引起

的位移ꎬ圆盘形心的位移和圆盘的转角分别为ｘｇ、θｙｇꎬ称作

刚体位移ꎻ在 Ｏｘｚ 平面内非刚体自由度的广义坐标为ｑｃｘ ＝
(ｘꎬθｙ) Ｔꎬ刚体自由度的广义坐标为ｑ０ｘ ＝ (ｘＡꎬｘＢ) Ｔꎬ整个圆

盘支撑系统的广义坐标为ｑｘ ＝ ｑＴｃｘ􀆺ｑＴ０ｘ[ ] Ｔꎮ
由图 ２可得ꎬ任意瞬时ꎬ由于两端弹性支撑位移引起

的圆盘形心位移和转角与两端支撑位移的几何关系为

ｘｇ ＝ １－
ａ
ｌ( ) ｘＡ＋ ａ
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将式(３)与式(４)写为矩阵形式
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式(５)可记为 ｑ
－

ｘ ＝Φ ｑ０ｘꎬ其中:

ｑ
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排除刚体自由度后的系统称为全约束系统ꎬ全约束系

统的变形为转子－轴承系统的总变形减去弹性支撑引起

的刚体变形:

ｑ ｃｘ ＝ｑｃｘ－Φ ｑ０ｘ (６)
由此可得计入支撑刚度的转子系统势能表达式:

Ｖｄｘ ＝
１
２ ｑ ｃｘ{ } Ｔ Ｋｃ[ ] ｑ ｃｘ{ } ＝

１
２ ｑｃｘ－Φ ｑ０ｘ{ } Ｔ Ｋｃ[ ] ｑｃｘ－Φ ｑ０ｘ{ } ＝

１
２

ｑｃｘ

ｑ０ｘ
é

ë
êê

ù

û
úú

Ｔ Ｋｃ －ＫｃΦ
－ΦＴＫｃ ΦＴＫｃΦ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｑｃｘ

ｑ０ｘ
é

ë
êê

ù

û
úú ＝
１
２
ｑｘ
ＴＫｅｑｘ (７)
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式中Ｋｅ ＝
Ｉ
－ΦＴ
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Ｋｃ为不计弹性支撑ꎬ仅考虑转轴弯曲变形的刚度矩

阵ꎬＫｃ可由柔度矩阵的逆求得ꎬ即 Ｋｃ[ ] ＝ α[ ] －１ꎮ Ｋｅ中其

余各项均可通过Ｋｃ与弹性支撑刚度影响矩阵 Φ 的乘积

求出ꎮ
由于转子－轴承系统材料参数对称ꎬ转子在 Ｏｙｚ 平面

内的刚度矩阵与 Ｏｘｚ 平面内相同ꎬ将两个平面内的弹性势

能叠加ꎬ得到整个转轴在不计刚体运动的弹性势能为
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两端弹性支撑的势能为
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转子系统总势能为
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将动能和势能带入第二类拉格朗日方程
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＝Ｑｊꎬ可以得到两端弹性支撑对称单盘转子系统的

涡动微分方程
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２　 对称弹性支撑单盘转子瞬态涡动
数值仿真

２.１　 恒定加速度过临界过程瞬态位移响应

单盘转子模型左右两支点＋之间距离 Ｌ ＝ ５７０ｍｍꎬ圆
盘位于轴中央与两支点等距ꎬ转轴直径ｄ１ ＝ ２３ｍｍꎬ圆盘直

径ｄ２ ＝ ２００ｍｍꎬ盘厚 ｈ ＝ ２０ｍｍꎬ盘与轴弹性模量均为 Ｅ ＝
１.０９×１０１１ Ｐａꎬ密度 ρ＝ ７ ８００ ｋｇ / ｍ３ꎮ

使用第 １节中所推导的瞬态运动方程ꎬ使用 Ｒｕｎｇｅ－
ｋｕｔｔａ积分ꎬ首先计算弹性支撑单盘转子以恒定加速度通过

第一阶临界转速过程的瞬态响应ꎮ 圆盘位移在 Ｏｘｚ 与 Ｏｙｚ
平面内的位移分量基本相同ꎬ加速度分别为 １００ ｒａｄ / ｓ２、

２００ ｒａｄ / ｓ２、３００ ｒａｄ / ｓ２、４００ ｒａｄ / ｓ２、５００ ｒａｄ / ｓ２时ꎬ圆盘 ｘ 方向

瞬时位移及位移响应的频响函数如图 ３所示ꎮ
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图 ３　 不同加速度条件下单盘转子

通过临界转速的瞬态响应

比较各加速度计算结果可知ꎬ转子临界转速约为

２８１.３４ ｒａｄ / ｓꎬ对应频率都出现在 ４４.８ Ｈｚꎻ加速度越大ꎬ出
现位移响应峰值的转速越大ꎬ当加速度达到 ５００ ｒａｄ / ｓ２时ꎬ
位移响应峰值对应转速开始趋于稳定(图 ４)ꎬ各转速与临

界转速相差百分比在 ６％~１８％之间(图 ５)ꎮ
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图 ４　 不同加速度下瞬态响应位移峰值出现的转速
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图 ５　 位移响应峰值对应转速与临界转速相差百分比
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􀅰机械制造􀅰 张佳慧ꎬ等􀅰航空发动机单盘转子变加速度过临界特性研究

２.２　 变加速度过临界过程瞬态位移响应

分别 计 算 转 子 以 １００ ｒａｄ / ｓ２、 ２００ ｒａｄ / ｓ２、 ３００ ｒａｄ / ｓ２、
４００ ｒａｄ / ｓ２加速至转速 ２００ ｒａｄ / ｓꎬ再以恒定加速度 １００ ｒａｄ / ｓ２

加速至 ５００ ｒａｄ / ｓ附近ꎬ圆盘在 Ｏｘｚ 平面内的瞬态位移振

动幅值如图 ６所示ꎮ
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图 ６　 不同加速度条件下单盘转子通过临界转速的

瞬态响应(相同时刻对比)

对比分段加速过临界转速的位移响应结果可以得出ꎬ
转子系统在加速过临界过程中ꎬ过临界转速前的加速度对

出现位移响应峰值和峰值对应的转速几乎没有影响ꎬ各变

加速情况计算结果中位移峰值和对应转速都出现在

３０２ ｒａｄ / ｓ左右ꎬ与固定加速度 １００ ｒａｄ / ｓ２转速过临界结果

相近ꎬ瞬态响应位移峰值取决于出现位置只与过临界转速

附近时的加速度ꎮ

３　 对称弹性支撑单盘转子瞬态涡动
有限元仿真

　 　 在 ＵＧ 中建立单盘转子模型ꎬ尺寸与第 ２ 节中相同ꎻ
使用 ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ分网ꎬ单元数目 ２９ ２４０ꎬ节点数目 ３３ ４８４
(图 ７)ꎮ 使用有限元分析软件 ＬＳ－ｄｙｎａ进行模拟ꎬ左右两

端分别使用两个刚性环作为支撑ꎬ内环节点与转轴外表面

节点共节点ꎬ内外环之间施加 ｘ、ｚ 两个方向径向刚度ꎬ转
子由于偏心质量产生的不平衡力由式(１１)中等式右侧计

算ꎬ以表格形式施加与圆盘形心处节点ꎻ第一阶固有频率

４４.２Ｈｚꎻ转速以不同加速度ꎬ定加速升至 ５００ ｒａｄ / ｓꎬ积分时

间步长 ０.０００ １ ｓꎮ

图 ７　 有限元模型网格划分

转子在位移峰值时刻对应应力云图如图 ８ 所示ꎮ 应

力最大区域集中在与盘交界附近轴段ꎬ加速度越大ꎬ位移

最大时刻转子应力越大ꎻ圆盘形心处节点在径向平面内的

运动轨迹以及位移随时间变化如图 ９、图 １０ 所示ꎬ加速度

越大出现位移峰值时对应转速越靠后ꎬ对应转速和位移趋

势与数值积分相似ꎬ转速跨过临界转速后位移稳定在一定

范围内波动ꎮ
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图 ８　 过临界转速时应变云图(ａ＝ ２００ ｒａｄ / ｓ２)
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图 ９　 单盘转子不同加速度过临界有限元仿真结果对比
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图 １０　 圆盘形心轴心轨迹(ａ＝ ２００ ｒａｄ / ｓ２)

４　 结语

１)转子在分段加速过程中ꎬ转子出现位移峰值和对

应频率只与过跨越临界转速时的瞬时加速度有关ꎬ与之前

的加速度无关ꎮ
２)转子瞬态响应位移峰值滞后于临界转速ꎬ加速度

越大ꎬ出现峰值的频率相对于临界转速越滞后ꎬ位移峰值

越小ꎬ加速度达到一定范围后位移峰值趋于稳定ꎬ滞后转

速不超过临界转速 ２０％ꎮ 由此ꎬ可将转子临界转速限制

在最低工作转速的 ８０％之内ꎮ
(下转第 ４７页)
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􀅰机械制造􀅰 唐宜文ꎬ等􀅰某型无人机进气道扩压器设计与优化

　 　 总体来说ꎬ利用通过将扩压段出口面积减小、喉道面

积增大、减小扩压比的方法ꎬ有效提高了 ３ 个状态下总压

恢复系数ꎮ 采用调整喉道位置及交叉使用调整喉道位置

与减小扩压比的方法则效果不够明显ꎮ
从图 ９(ａ)可以看出在 Ｍａ 为 ０.２条件下ꎬ初始方案的

总压畸变指数比优化后的方案要低ꎬＡ方案出口畸变参数

优于 Ｂ方案和 Ｃ方案ꎮ 从图 ９(ｃ)中可以看出在 Ｍａ 为０.８
的设计工况下ꎬ流量系数较小的和较大的部分ꎬＡ 方案总

压畸变指数较小ꎬ中间部分几个方案相差不大ꎮ Ｍａ 为 ０.９
工况下ꎬ４个方案相差不大ꎮ
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图 ９　 不同马赫数下总压畸变指数随

流量系数变化折线图

４　 结语

本文通过中心线法设计了进气道扩压段ꎬ探究调整喉道

出口面积及喉道面积ꎬ改变喉道位置对进气道性能的影响ꎮ
１)通过中心线法设计出的扩压段性能参数较好ꎬ设

计工作点(Ｍａ＝ ０.８)下ꎬ出口总压恢复系数大于 ０.９４５ꎬ总
压畸变指数小于 ０.３４ꎬ但其仍有进一步优化的空间ꎮ

２)调整喉道出口面积及喉道面积改变扩压比ꎬ调整

喉道位置两种方法都可以有效改善进气道马赫数出口分

离问题ꎮ
３)调整喉道出口面积及喉道面积的方法相比初始方

案显然更好ꎬ而通过调整喉道位置或者两种方法交叉得到

的结果不理想ꎮ
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　 　 ３)转子加速度达到一定范围后ꎬ加速速率对减小过

临界转速时位移峰值影响不大ꎻ转子加速度越大ꎬ最大应

力越大ꎮ 因此ꎬ发动机在加速过程中跨过临界转速时存在

最佳加速度ꎬ需将在控制位移峰值最小的同时对最大应力

进行限制ꎮ
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