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摘　 要:某型航空用超高转速空气涡轮起动机在研制周期内时常出现涡轮转子在通过二阶临界转速时整机振动异常的

情况ꎮ 基于实体模型的有限元分析方法ꎬ对其涡轮转子系统进行建模ꎬ分别利用分析软件和专用动力学软件计算涡轮

转子系统的临界转速ꎬ并与大量的试验结果进行对比ꎬ分析计算与试验结果的差异原因ꎬ从正常工作转速、转子支撑结

构设计等方面对该航空用空气涡轮起动机实现临界转速合理设计提出优化建议ꎮ
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０　 引言

转子系统是航空用空气涡轮起动机的重要组

成部分ꎬ由于在同等空气流量和功率量级条件下ꎬ
提高转速可以有效降低结构总体质量ꎬ因此空气

涡轮起动机的转子转速有持续升高的发展趋

势[１－６]ꎮ 这一趋势使得转子的能量密度显著增

加ꎬ而随着转速和动能的增加ꎬ对转子－支撑结构

系统振动能量损耗的影响越来越大ꎬ并且对转子

以及整机结构系统和周围环境产生越来越大的威

胁ꎮ 合理设计转子－支撑结构系统的临界转速ꎬ使
工作转速避开其临界转速ꎬ避免正常运转时发生

共振ꎬ是保证其安全可靠运行的重要前提ꎮ 因此

针对转子系统的临界转速以及振动特征分析研究

显得尤为迫切[７－１０]ꎮ

１　 影响涡轮转子临界转速的因素

１.１　 重力的影响

当转子水平安装时ꎬ重力会对转子的运动产

生影响ꎮ 即使转子不旋转ꎬ在齿轮的重力作用下ꎬ
弹性轴会发生弯曲ꎮ 通常把弯曲变形称为静挠

度ꎮ 该型空气涡轮起动机中转子的质量较轻且转

子轴较短ꎬ转子的静挠度很小ꎬ所以交变应力也是

很小的ꎬ可以忽略不计ꎮ

１.２　 阻尼的影响

阻尼分为内阻尼和外阻尼ꎬ外阻尼是由转子
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和外部介质(气体或液体)、密封装置等之间的摩

擦、滑动轴承的油膜阻尼等引起的ꎬ而内阻尼与轴

振动时的变形有关ꎬ当轴的纤维受到交变应力时

就会产生材料间的内摩擦ꎮ 振幅峰值时ꎬ角速度

ωｉ为

ω ｉ ＝ ω ｎ

　 １
１ － ２ ζ ２ ≈ ω ｎ(１ ＋ ζ ２) (１)

式中:ωｉ为有阻尼时临界转速ꎻωｎ为无阻尼时临界

转速ꎻζ 为阻尼比ꎮ
因此ꎬ有阻尼时转子的临界转速ωｉ大于无阻

尼时转子的临界转速ωｎꎮ 但阻尼比 ζ 一般较小ꎬ
则ωｉ≈ωｎꎬ所以在测试系统的临界转速时ꎬ就把无

阻尼系统的临界转速作为系统的临界转速ꎮ

１.３　 陀螺力矩的影响

陀螺力矩是转子加于转轴的力矩ꎬ在正进动

的情况下ꎬ它使转轴的变形减小ꎬ因而提高了转轴的

弹性刚度ꎬ即提高了转子的临界角速度ꎻ在反进动的

情况下则相反ꎮ 考虑陀螺效应与不考虑陀螺效应所

引起的一阶临界转速的偏差存在很大的不同ꎮ

１.４　 弹性支承的影响

在考虑重力、阻尼、陀螺力矩对转子临界转速

的影响时ꎬ都假设支承轴承是刚性的ꎮ 在实际过程

中ꎬ对于具有滑动、滚动轴承支承的转子ꎬ若考虑支

承对转子临界转速的影响ꎬ不能将其简单地简化成

刚性支承ꎬ因为考虑弹性支承的影响时ꎬ整个系统

的刚度将减小ꎬ这将导致转子的临界转速下降ꎮ 只

有当支承轴承的刚度至少比轴的刚度高出很多时ꎬ
才能将弹性支承简化成刚性支承来处理ꎮ

２　 涡轮转子系统转子动力学计算

某型空气涡轮起动机外形如图 １所示ꎮ 其采

用偏置型简单二级齿轮减速机构ꎬ具有转速高、质
量轻、结构设计简单等特点ꎬ但同时也存在振动特

性较差的情况ꎮ

图 １　 涡轮转子系统几何模型

该型空气涡轮起动机的涡轮及减速机构如

图 ２所示ꎮ 涡轮通过安装在其上的主动齿轮ꎬ经
由双联齿轮和环形齿轮输出转矩和功率ꎮ 假定与

主动齿轮啮合的双联齿轮和环形齿轮本身偏心质

量较小ꎬ则其产生的不平衡载荷可以忽略ꎮ 同时ꎬ
由于齿轮系统的复杂性导致临界转速难以计算且

其对涡轮临界转速影响较小ꎬ因此本文在研究涡

轮临界转速时ꎬ只考虑齿轮啮合对结构刚度产生

的影响ꎬ并将齿轮的啮合刚度简化为弹簧连接来

处理ꎮ 但因主动齿轮和涡轮紧密接触ꎬ对涡轮临

界转速影响较大ꎬ所以在实际仿真计算时需考虑

主动齿轮ꎬ同时将涡轮和主动齿轮视为一体ꎮ 为

了表述方便下文统称为涡轮转子系统ꎬ其模型衍

变如图 ２ 所示ꎮ
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图 ２　 涡轮转子系统几何模型

基于 ＡＮＳＹＳ 软件建立涡轮转子系统的有限

元模型如图 ３ 所示ꎮ 通过 Ｃｏｍｂｉｎ１４ 单元来模拟

轴承支承连接以及齿轮啮合连接ꎬ并将弹簧单元

静子端节点进行全约束ꎮ
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图 ３　 涡轮转子系统有限元模型
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Ａ、Ｂ 支点处同为角接触球轴承ꎬ其刚度采用

如下计算公式得到ꎮ

Ｒｒ ＝ ０.１１８×１０４(ＤｗＦｒｚ２ｃｏｓ５α)
１
３ (２)

式中:Ｄｗ是滚动体直径ꎻＦｒ是径向力ꎻｚ 是滚动体

个数ꎻα 是接触角ꎮ
两支点处轴承的刚度值如表 １ 所示ꎮ 涡轮轴

末端 Ｂ 处轴承支承刚度是轴承刚度与齿轮啮合连

接刚度的耦合ꎬ与轴承自身刚度相比稍大ꎬ即比 Ａ
处轴承支承刚度大ꎮ

表 １　 各支点刚度 单位:Ｎ / ｍ　

支点 支承刚度

Ａ ５.２７×１０７

Ｂ ５.５３×１０７

　 　 采用坎贝尔图法对涡轮转子系统进行临界转

速计算ꎬ主要考虑涡轮 ０~１２０ ０００ ｒ / ｍｉｎ 内的临界

转速ꎬ得到坎贝尔图如图 ４ 所示ꎬ且可以得到涡轮

前两阶临界转速ꎬ如表 ２ 所示ꎮ

'��Y�TQJO

'8�TUBCMF
#8�TUBCMF
'8�TUBCMF

�������

�������

� �

��
��
��
�

��
��
��
�

��
��
��
�

��
��
��
�

��
��
��
�

DE�	S�NJO


M
(
�)
[

��
��
��
��
�

��
��
��
�

��
��
��
�

��
��
��
�

��
��
��
��
�

f���

图 ４　 涡轮转子的坎贝尔图

表 ２　 涡轮两阶临界转速

阶次 临界转速 / ( ｒ / ｍｉｎ) 频率 / Ｈｚ

一阶 ２１ ０８０ ３５１

二阶 ５６ １３９ ９３６

　 　 涡轮转子系统临界转速振型如图 ５ 所示ꎮ 一

阶临界转速振型是轴承引起的刚体振型ꎬ振动幅

值极小ꎮ 二阶临界转速振型为一阶弯曲振型ꎬ最
大位移出现在涡轮叶尖处ꎮ
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图 ５　 涡轮转子系统临界转速振型

３　 涡轮转子系统不平衡响应分析

根据涡轮转子系统动不平衡量的要求ꎬ假设

转子系统在涡轮盘处存在 ０.２ ｇ􀅰ｍｍ 的不平衡

量ꎬ进行不平衡响应计算ꎬ分析频域范围 ０ ~
２ ０００ Ｈｚꎬ超出转子系统常规工作转速区域大约

２０％ꎮ 计算得到涡轮转子叶尖、中间轴段和涡轮

轴末端稳态位移响应曲线如图 ６ 所示ꎮ
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图 ６　 涡轮转子系统各位置响应曲线

由图 ６ 可知ꎬ计算得到的转子系统一阶临界

转速为 ３５０ Ｈｚ(２１ ０００ ｒ / ｍｉｎ)、二阶临界转速为

９３４ Ｈｚ(５６ ０４０ ｒ / ｍｉｎ)ꎬ与坎贝尔图计算得到的临

界转速基本吻合ꎮ 各不同位置位移响应值(均为

ｙ 方向)对比如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 涡轮转子系统不同位置处位移响应值　 单位:ｍｍ　

位置
响应值

一阶临界转速 二阶临界转速

涡轮叶尖 ２.８×１０－２ ０.１４

中间轴段 １.０×１０－ ４ ０.０３

涡轮轴末端 ３.５×１０－ ４ ０.０１

　 　 由表 ３ 可知ꎬ在一阶和二阶临界转速处ꎬ均是

涡轮盘处位移响应较大ꎮ
由于在二阶临界转速时涡轮转子系统表现为

一阶弯曲振型ꎬ对起动机整机振动影响较大ꎬ需要

重点关注ꎮ 因此在二阶临界转速下ꎬ再分别计算

施加不平衡量为 ０. ５ ｇ􀅰ｍｍ、０. ７ ｇ􀅰ｍｍ 以及
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􀅰机械制造􀅰 蒋聪ꎬ等􀅰超高转速空气涡轮起动机转子临界转速研究

１.０ ｇ􀅰ｍｍ时涡轮叶尖、中间轴段和涡轮轴末端的

不平衡响应ꎬ各点的响应值如表 ４ 所示ꎮ

表 ４　 二阶临界转速时各位置在不同不平衡量下的响应值

不平衡量 /
(ｇ􀅰ｍｍ)

响应值 / ｍｍ

涡轮叶尖 中间轴段 涡轮轴末端

０.２ ０.１４ ０.０３ ０.０１

０.５ ０.３２ ０.０８ ０.０２

０.７ ０.４５ ０.１１ ０.０４

１.０ ０.６９ ０.１６ ０.０６

　 　 在不平衡量逐渐增加时ꎬ涡轮转子系统各位

置的响应值随之增加ꎬ并表现为线性关系ꎬ如图 ７
所示ꎮ
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图 ７　 各位置响应值线性关系

４　 试验对比

为验证仿真计算结果与实际情况的差异ꎬ在
该型空气涡轮起动机工作时采用 Ｍ＋Ｐ 振动测量

系统监控ꎬ设置的振动传感器测头粘贴于涡轮转

子附近ꎬ如图 ８ 所示ꎮ

�����

图 ８　 传感器测头安装位置

整机试验后ꎬ振动时域波形如图 ９ 所示ꎮ 图

中第二个波峰即为涡轮在 ７.８４ ｓ 时通过二阶临界

转速导致的整机较大振动加速度ꎮ
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图 ９　 整机振动时域图

结合谱阵图 １０ꎬ可知 ７.８４ ｓ 时第二个波峰的

频率为 １ ０１８.７５ Ｈｚꎬ即对应的涡轮二阶临界转速

为 ６１ １２５ ｒ / ｍｉｎꎬ与计算得到的 ５６ ０４０ ｒ / ｍｉｎ 存在

９.１％的偏差ꎮ
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图 １０　 振动谱阵图

无偏差选取 ２０ 台空气涡轮起动机开展试验筛

查ꎬ经统计二阶临界转速在 ５８ ０４４~６９ ２５８ ｒ / ｍｉｎ 范

围内ꎬ如图 １１ 所示ꎮ
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图 １１　 实测值与仿真值对比

可以看出每台产品的二阶临界转速有差异ꎬ
集中于 ６２ ０００~６６ ０００ ｒ / ｍｉｎ 区间内ꎬ一定程度上

符合正态分布ꎮ 造成这一现象的原因主要是个体

零件加工差异ꎬ比如涡轮轴外径、涡轮动不平衡

量、齿轮啮合刚度不同以及零件公差等ꎮ 同时ꎬ实
际二阶临界转速普遍高于仿真计算值ꎬ偏差为

３.６％ ~２３.６％ꎬ是多种因素叠加从而导致了这一情

况ꎬ如:轴承的刚度计算采用静态刚度ꎬ实际应该

用动态刚度ꎻ双联齿轮和环形齿轮虽本身偏心质

量较小ꎬ但安装的偏差会导致这一数值增大ꎬ则其

产生的不平衡载荷不可忽略ꎻ轴承在工作中的实

际径向载荷与轴向载荷与给定数值存在偏差ꎬ这
将导致轴承刚度有较大差异ꎮ

５　 结语

本文对涡轮转子系统的临界转速进行了计

算ꎬ对转子系统进行了振动响应分析ꎬ并与大量的

试验结果进行了对比ꎬ分析了计算与试验结果的

差异原因ꎬ针对该型空气涡轮起动机ꎬ得出以下建
(下转第 １０７ 页)
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􀅰信息技术􀅰 池鸿刚ꎬ等􀅰基于 ＮＳＧＡ－Ⅱ算法的机翼风洞模型静强度试验加载方案优化设计

气动分布载荷ꎬ证明了该机翼风洞模型的静强度

试验方案优化设计方法的有效性ꎮ

６　 结语

计算数据和仿真分析结果表明ꎬ经优化设计的

加载方案使试验较好地模拟了飞行气动载荷ꎬ表明

该优化设计方法满足了试验加载方案的设计要求ꎬ
提高了静强度试验的准确性ꎬ并得出以下结论ꎮ

１)引入控制剖面的设置ꎬ较好地约束静强度

试验加载方案的设计误差ꎬ提高了试验的准确性ꎮ
通过设置控制剖面ꎬ以控制剖面内的剪力、弯矩和

转矩误差为优化目标ꎬ可以约束加载方案的设计

误差ꎬ经优化设计的加载方案ꎬ较好地匹配了气动

载荷下弯矩、剪力和转矩的分布特性ꎮ
２)基于可行性法则的 ＮＳＧＡ－Ⅱ算法ꎬ较好地

解决了试验加载方案的约束多目标优化问题ꎮ 采

用可行性原则进行约束处理ꎬ能够引导种群朝可

行解方向快速进化ꎬ较快地逼近优化问题的

Ｐａｒｅｔｏ 前沿ꎬ且所求最优解的误差较小ꎬ满足试验

加载方案的设计要求ꎮ
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议:应避免涡轮正常工作转速落在 ５０ ０００~７０ ０００
ｒ / ｍｉｎ 区间ꎬ同时应适当增大轴承预紧力ꎬ提高轴

承刚度ꎬ改善涡轮轴工作环境ꎬ使其更平稳运转ꎮ
后续还需要开展包含齿轮啮合等条件下的整机仿

真计算ꎬ以得到更为准确的仿真结果ꎮ
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