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摘　 要:提出一种气动载荷下航空发动机的传感器测点选择方法ꎮ 基于航空发动机相似设计的单转子试验器有限元模

型ꎬ建立气动载荷表征模型ꎮ 提出响应计算方法ꎬ根据整机机匣表面响应来计算关于气动载荷的灵敏度ꎮ 基于灵敏度

分析结果ꎬ采用有效独立法ꎬ分析机匣表面测点的独立性ꎮ 结合灵敏度与独立性ꎬ选择传感器布置最佳测点ꎬ并与对照

组进行了响应对比ꎮ 研究结果表明:最佳测点的响应比对照组至少高 ８ 倍ꎬ验证了该方法的有效性ꎮ
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０　 引言

航空发动机是一个包含众多结构的复杂系

统ꎬ作为飞机最重要的组成部分ꎬ也是故障诊断以

及健康监测[１]的重点ꎬ发动机由振动引起的故障

占总故障的 ６０％以上ꎬ其中叶片振动故障占总振

动故障 ７０％以上[２]ꎮ 对于航空发动机而言ꎬ传感

器测点的优化布置能简化故障诊断以及健康监测

的复杂性ꎬ具有重要的现实意义ꎮ
涡轮叶片结构空气动力载荷的数值建模和实

验调查对于研究发动机故障问题至关重要ꎮ 发动

机阶次激励主要空间谐波成分的分析计算是该工

作的重点ꎬ一般分为高阶次激励[３] 和低阶次激

励[４]ꎮ 实际发动机叶栅所受气动激励是高阶次激

励和低阶次激励的组合ꎬ很难准确预估发动机叶

栅结构在复杂激励下的动态响应[５]ꎮ 因此需要建

立气动载荷的数值表征模型ꎮ
传感器布置常用的方法是 ＫＡＭＭＥＲ[６] 提出

的有效独立法ꎬ该方法选取的测量点能使结构的

目标振型空间分辨率达到最大ꎮ 刘渊等[７]在此基

础上研究了不同搜索算法对有效独立法选取最优

测量位置的影响ꎮ 测点响应的灵敏度可以有效地

反映测点与参数之间的关联程度ꎬ对模型规模并

无明显限制ꎬ在航空发动机振动监测领域具有非

常广阔的应用前景ꎮ 然而ꎬ测点的灵敏度可以作

为振动信号强度参考ꎬ却无法反映测点信噪比的

好坏ꎻ而独立性作为衡量振动信号信噪比的一项

指标可以与灵敏度参数进行互补ꎮ 但目前对于监

测气动载荷的测点选择方法却没有多少研究ꎮ
本文提出一种在气动载荷下航空发动机传感

器测点选择方法ꎮ 基于航空发动机相似设计的单

转子试验器有限元模型[８]ꎬ建立气动载荷表征模
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型ꎮ 将有效独立法运用至单转子试验器的测点选

择方案中ꎬ在机匣上找到独立性较高的区域ꎬ再根

据灵敏度分析结果ꎬ从独立性较高的区域中选择

出兼具独立性和敏感性的最优测点ꎬ并将最佳测

点的响应与机匣表面上其他测点响应进行比较ꎮ

１　 气动载荷下整机转子系统测点选择方法

１.１　 单转子试验器有限元模型介绍

整机试验器由机匣系统、转子系统以及支承

系统组成[９]ꎮ 其中两个承力机匣分别为前后承力

机匣ꎬ承力机匣内外环由 ８ 个均匀分布的支板连

接ꎬ同时两承力机匣间装有连接机匣ꎬ内环装有鼠

笼ꎬ后部装有后机匣ꎬ其有限元模型如图 １ 所示ꎬ
采用六面体进行网格划分ꎬ共 ２２９ ９１４ 个节点ꎬ
４３ ７８７个单元ꎮ

图 １　 单转子试验器有限元模型

１.２　 气动载荷下的响应分析方法

整机转子系统在简谐激励下稳态幅值之间的

关系可表示为

[Ｋ＋ｉＤ－ω２Ｍ]Ｘ＝Ｆ (１)
式中:Ｋ、Ｄ、Ｍ 分别为整机转子系统的刚度矩阵、
阻尼矩阵和质量矩阵ꎻＸ 和 Ｆ 分别为稳态响应和

激励力幅值ꎮ 叶片所受到的气体尾流激励经

Ｆｏｕｒｉｅｒ 分解ꎬ可以表示为不同阶次行波的叠加形

式ꎬ即通常所说的阶次激励[１０]ꎮ 阶次激励具有如

下形式:
Ｆ＝{ＦＳꎬｅｉϕｋＦＳꎬ􀆺ꎬｅｉαｋ(ＮＢ－１)ＦＳ} Ｔ (２)

式中:ｉ 为虚数单位ꎬϕ 为扇区角ꎻｋ 为激励阶次ꎻ
ＮＢ 为扇区数ꎮ

１.３　 气动载荷表征模型

整机转子系统的气流扰动激励模型如图 ２ 所

示ꎮ 转子系统由 １ 个轴与 ３ 个盘组成ꎬ前承力机

匣与后承力机匣叶片数量均为 ８ꎮ 这里假定来流

激励阶次为 ３ꎬ根据 １.２ 节公式可以分别在前后静

子叶片上施加阶次激励ꎮ
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图 ２　 整机转子系统的气流扰动激励模型

１.４　 测点最佳位置选择方法

本文采用有限差分法计算振动响应关于气动

载荷的灵敏度:
∂ｕ(ω)
∂ａｋ

＝ ｌｉｍ
Δａｋ→０

ｕ(ａｋ＋Δａｋ)－ｕ(ａｋ)
Δａｋ

(３)

式中:ｕ(ω)是随激励频率变化的整机转子系统节

点的位移离散向量ꎻａｋ 为整机转子系统第 ｋ 个自

由度方向上的载荷幅值ꎮ 灵敏度越高的地方表示

振动信号越强ꎮ
基于灵敏度再计算各测点的独立性ꎮ
首先构建灵敏度参数矩阵:

Ｓ(ω)＝ ∂ｕ(ω)
∂ａｋ １

ꎬ∂ｕ(ω)
∂ａｋ２

ꎬ􀆺ꎬ∂ｕ(ω)
∂ａｋｎ

é

ë
êê

ù

û
úú (４)

式中 ａｋｎ为整机转子系统在第 ｎ 号载荷位置激励

下的载荷幅值ꎮ
该矩阵由多个灵敏度的列向量构成ꎮ 完成灵

敏度参数矩阵构建后ꎬ基于有效独立法选择最佳

测点位置:
Ｅ(ω)＝ Ｓ(ω)(ＳＴ(ω)Ｓ(ω)) －１ＳＴ(ω) (５)

式中矩阵 Ｅ 对角元即为各点的独立性ꎬ对角元越

大的点ꎬ表示独立性越高ꎮ
不同转速下ꎬ测点反映的信息均不同ꎬ而且测

点的独立性和灵敏度有时不能兼顾ꎮ 因此ꎬ需要

综合考虑独立性和灵敏度ꎬ获取全局最优测点ꎮ
计算待选测点上所有转速下的平均灵敏度:

Ｓ
－

ｉ ＝
１
ＮΩ
∑
ＮΩ

ｋ ＝ １
Ｓｉ(ω) (６)

式中 ＮΩ为转速的个数ꎮ
取独立性矩阵上的对角元素来构造一个对角
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矩阵ꎬ计算待选测点上所有转速下的平均独立性:

Ｅ
－
＝ １
ＮΩ
∑
ＮΩ

ｋ ＝ １
ｄｉａｇ(Ｅ(Ωｋ)) (７)

最后以灵敏度和独立性的加权平均值作为测

点的推荐度ꎬ来选择最佳测点ꎮ 由于灵敏度与独

立性的量纲不同ꎬ平均值需要加权系数来均衡:

Ａ
－

ｉ ＝
αＳ

－

ｉ＋βＥ
－

α＋β
(８)

式中 α 和 β 为灵敏度和独立性的加权系数ꎮ 矩阵

Ａ
－

ｉ 对角元越大的点表示越适合作为测点ꎮ

２　 气动载荷下单转子试验器的传感器测

点选择

２.１　 响应计算及灵敏度分析

为方便定量分析气动载荷影响下整机振动响

应分布ꎬ将响应分布图展开成二维图ꎬ横坐标为整

机转子系统的轴向坐标ꎬ纵坐标为整机转子系统

的周向角ꎮ 图 ３( ａ)所示为 １ ２００ ｒ / ｍｉｎ 转速时前

静子叶片受气动载荷激励下机匣表面的响应分

布ꎮ 可以看出ꎬ与前承力机匣连接的对开机匣处

响应最大ꎮ 图 ３(ｂ)所示为 １ ２００ ｒ / ｍｉｎ 转速时后

静子叶片受气动载荷激励下机匣表面的响应分

布ꎬ与后承力机匣连接的后机匣处响应最大ꎮ
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图 ３　 １ ２００ ｒ / ｍｉｎ 转速下气动载荷下的响应

基于气动载荷下整机机匣表面的响应计算结

果ꎬ计算机匣表面响应关于叶片气流扰动载荷的

灵敏度ꎮ 以 １ ２００ ｒ / ｍｉｎ 转速为例ꎬ图 ４(ａ)所示为

前静子叶片受到气动载荷激励下机匣表面的灵敏

度分布ꎬ其在与前承力机匣连接的对开机匣表面

处取得最大值ꎮ 图 ４(ｂ)所示为后静子叶片受到

气动载荷激励下机匣表面的灵敏度分布ꎬ其在与

后承力机匣连接的后机匣表面处取得最大值ꎮ
���

���

���

��

�

���

����

����

����

���

���

���

��

�

���

����

����

����

z�NN

/
PS
N
BM
J[
FE
�3
FT
QP
OT
F

/
PS
N
BM
J[
FE
�3
FT
QP
OT
F

��� ��� ��� ��� ��� ��� ���

���

���

���

���

���

���

���

���

���

���

�

���

���

���

���

���

���

���

���

���

���

�

�

5I
FU
B�
	°


5I
FU
B�
	°


z�NN
��� ��� ��� ��� ��� ��� ����

	B
��L�	'

	C
�	L�	'

图 ４　 １ ２００ ｒ / ｍｉｎ 转速时气动载荷激励下的灵敏度分布

２.２　 独立性分析

根据整机振动响应的灵敏度分析结果ꎬ采用

有效独立法选择合适测点ꎮ 图 ５ 所示为 １ ２００
ｒ / ｍｉｎ转速时气动载荷下的机匣表面独立性分布ꎮ
可以看出ꎬ在 １ ２００ ｒ / ｍｉｎ 转速下推荐程度较高的

位置位于后机匣表面处ꎮ
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图 ５　 １ ２００ ｒ / ｍｉｎ 时气动载荷下的独立性分布

在独立性较高的区域ꎬ分析其周围测点上关于

气动载荷响应的灵敏度ꎬ分别计算后承力机匣上周

向坐标为 １１０°和轴向坐标为 ５３０ｍｍ 的灵敏度分

布ꎮ 图 ６(ａ)所示为周向坐标为 １１０°时的机匣表面
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􀅰电气与自动化􀅰 吴凡琦ꎬ等􀅰气动载荷下航空发动机的传感器测点选择方法

灵敏度分布图ꎬ可以看出ꎬ轴向坐标为０~４００ ｍｍ时

测点反映的振动信息为前叶片受到气动载荷的变

化ꎬ ４１０~６８０ｍｍ 时测点均反映的振动信息为后叶

片受到气动载荷的变化ꎮ 图 ６ (ｂ)所示为轴向坐

标为 ６４０ｍｍ 处的机匣表面灵敏度分布图ꎬ测点均

反映后叶片受到气动载荷的振动信息ꎮ
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图 ６　 １ ２００ ｒ / ｍｉｎ 时气动载荷下的灵敏度分布

２.３　 最佳测点选择

同时考虑测点的灵敏度与独立性ꎬ进行不同

转速下的加权计算ꎬ获取全局最佳测点ꎮ 分别考

虑 １ ２００ ｒ / ｍｉｎ、４ ８００ ｒ / ｍｉｎ、９ ０００ ｒ / ｍｉｎ、一阶临界

转速 ４ ０４３ ｒ / ｍｉｎ 和二阶临界转速 ６ ６３４ ｒ / ｍｉｎ 这 ５
种转速ꎬ对其灵敏度和独立性进行加权计算来综

合评估ꎮ 图 ７ 所示为前、后叶片受到气动载荷下

的综合评估图ꎬ由此选择测点布置如下:１ 号测点

位于 对 开 机 匣 的 上 半 部 分ꎬ 轴 向 坐 标 约 为

２００ ｍｍꎬ周向坐标约为 １６０°ꎬ反映了前叶片受到

气动载荷的信息ꎻ２ 号测点位于后机匣表面处ꎬ轴
向坐标约为 ６５０ ｍｍꎬ周向坐标约为 １１０°ꎬ反映了

后叶片受到气动载荷的信息ꎮ

２.４　 响应对比分析

在对开机匣表面和后机匣表面任取两点 Ａ、Ｂ
作为对照组如图 ８ 所示ꎮ

计算最佳测点在一阶、二阶临界转速附近的

响应ꎬ与 Ａ、Ｂ 点的响应进行对比验证ꎬ如图 ９ 所

示ꎮ 图 ９ (ａ)为 １ 号测点和 Ａ 点在前叶片受到气

动载荷下的响应对比ꎬ最佳测点一阶共振高了约

８ 倍ꎬ二阶共振高了约 １４ 倍ꎮ 图 ９ (ｂ)为 ２ 号测

点和 Ｂ 点在后叶片受到气动载荷下的响应对比ꎬ
可以看到ꎬ全转速下 ２ 号测点的响应相对于 Ｂ 点

的响应均有大幅提升ꎮ
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图 ７　 测点布局选择

A

B

图 ８　 机匣表面测点位置
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图 ９　 响应结果对比

(下转第 ２３３ 页)

􀅰２１２􀅰



􀅰电气与自动化􀅰 颜梦玫ꎬ等􀅰基于改进卷积网络的铸件视觉检测

[７] ＶＡＳＷＡＮＩ Ａꎬ ＳＨＡＺＥＥＲ Ｎꎬ ＰＡＲＭＡＲ Ｎꎬ ｅｔ ａｌ.
Ａｔｔｅｎｔｉｏｎ ｉｓ ａｌｌ Ｙｏｕ ｎｅｅｄ [ ＥＢ / ＯＬ]. ( ２０１７ － ０６ － １２)
[２０２２－１０－２０]. ｈｔｔｐｓ: / / ａｒｘｉｖ.ｏｒｇ / ａｂｓ / １７０６.０３７６２.

[８] ＤＯＳＯＶＩＴＳＫＩＹ ＡꎬＢＥＹＥＲ ＬꎬＫＯＬＥＳＮＩＫＯＶ Ａꎬｅｔ ａｌ.
Ａｎ ｉｍａｇｅ ｉｓ ｗｏｒｔｈ １６ｘ１６ ｗｏｒｄｓ:ｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｒｓ ｆｏｒ ｉｍａｇｅ
ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ ａｔ ｓｃａｌｅ[ＥＢ / ＯＬ]. (２０２０－１０－２２) [２０２２－
１０－２０]. ｈｔｔｐｓ: / / ａｒｘｉｖ.ｏｒｇ / ａｂｓ / ２０１０.１１９２９.

[９] ＳＲＩＮＩＶＡＳ ＡꎬＬＩＮ Ｔ ＹꎬＰＡＲＭＡＲ Ｎꎬｅｔ ａｌ. Ｂｏｔｔｌｅｎｅｃｋ
ｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｒｓ ｆｏｒ ｖｉｓｕａｌ ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ [ Ｃ] / / ２０２１ ＩＥＥＥ /
ＣＶＦ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ
Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ ( ＣＶＰＲ ). Ｎａｓｈｖｉｌｌｅꎬ ＴＮꎬ ＵＳＡ: ＩＥＥＥꎬ
２０２１:１６５１４￣１６５２４.

[１０] ＰＥＮＧ Ｚ ＬꎬＨＵＡＮＧ ＷꎬＧＵ Ｓ Ｚꎬｅｔ ａｌ. Ｃｏｎｆｏｒｍｅｒ:ｌｏｃａｌ
ｆｅａｔｕｒｅｓ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｇｌｏｂａｌ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ｖｉｓｕａｌ
ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ [ Ｃ ] / / ２０２１ ＩＥＥＥ / ＣＶＦ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ( ＩＣＣＶ). Ｍｏｎｔｒｅａｌꎬ

ＱＣꎬＣａｎａｄａ: ＩＥＥＥꎬ２０２２:３５７￣３６６.
[１１] ＸＩＥ Ｓ ＮꎬＧＩＲＳＨＩＣＫ ＲꎬＤＯＬＬÁＲ Ｐꎬｅｔ ａｌ. Ａｇｇｒｅｇａｔｅｄ

ｒｅｓｉｄｕａｌ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ｄｅｅｐ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ[Ｃ] / /
２０１７ ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ
Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ ( ＣＶＰＲ ). Ｈｏｎｏｌｕｌｕꎬ ＨＩꎬ ＵＳＡ: ＩＥＥＥꎬ
２０１７:５９８７￣５９９５.

[１２] ＨＵＡＮＧ Ｇꎬ ＬＩＵ Ｚꎬ ＶＡＮ ＤＥＲ ＭＡＡＴＥＮ Ｌꎬ ｅｔ ａｌ.
Ｄｅｎｓｅｌｙ ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ [ Ｃ] / / ２０１７
ＩＥＥＥ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐａｔｔｅｒｎ
Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ ( ＣＶＰＲ ). Ｈｏｎｏｌｕｌｕꎬ ＨＩꎬ ＵＳＡ: ＩＥＥＥꎬ
２０１７:２２６１￣２２６９.

[１３] ＫＲＩＺＨＥＶＳＫＹ Ａ. Ｌｅａｒｎｉｎｇ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｌａｙｅｒｓ ｏｆ ｆｅａｔｕｒｅｓ
ｆｒｏｍ ｔｉｎｙ ｉｍａｇｅｓ [Ｒ]. Ｔｏｒｏｎｔｏꎬ Ｃａｎａｄａ: Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ
Ｔｏｒｏｎｔｏꎬ２００９.

收稿日期:２０２３ ０３ ０８

􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠

(上接第 ２１２ 页)

３　 结语

本文介绍了气动载荷下航空发动机机匣表面

传感器布置方法ꎬ并基于某单转子整机试验器进

行了应用分析ꎮ 建立了气动载荷的表征模型来计

算整机模型机匣表面的响应ꎬ并基于响应计算结

果进行响应关于气动载荷灵敏度的分析ꎬ再结合

有效独立法ꎬ综合考虑了灵敏度与独立性ꎮ 最后

在单转子整机试验器上选择了机匣表面的两个最

佳测点ꎬ并与对照组进行了响应对比ꎮ 结果表明ꎬ
最佳测点的响应明显高于对照组ꎬ证明了该方法

的有效性ꎮ
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