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航空发动机高压转子连接部件松动
故障动力学特性研究

张庆山，胡振辉，洪    军，裴世源

（西安交通大学 现代设计及转子轴承系统教育部重点实验室，西安 710049）

摘　　　  要：    针对航空发动机高压转子在实际工作过程中存在的连接部件松动现象，建立了考虑松动故障

特性的高压转子 Timoshenko梁模型，探讨了结合面刚度、转速、松动螺栓数量、松动故障位置、拧紧力矩对

转子动力学的影响，并对理论分析结果进行了试验验证。结果表明：故障系统升速过程中呈现出明显亚临界

共振现象，且临界峰值转速提前；松动螺栓数量越多，系统倍周期分岔现象越明显；松动故障位于转子跨距中

间时对系统动力学的影响较大；螺栓拧紧力矩减小，系统第二阶临界峰值转速提前；试验数据与理论分析结

果比较吻合，提出的理论方法具有一定的准确性和适用性。研究结果为航空发动机高压转子连接部件松动

故障的进一步研究提供了理论和试验基础。
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Research on dynamic characteristics of aero-engine high-pressure rotor
connection component loosening fault

ZHANG Qingshan， HU Zhenhui， HONG Jun， PEI Shiyuan

（Key Laboratory of Education Ministry for Modern Design and Rotor-Bearing System，

Xi’an Jiaotong University，Xi’an 710049，China）

Abstract:   To  study  the  effects  of  the  connection  component  loosening  fault  in  aero-engine  high-
pressure rotor, a Timoshenko beam model considering loosening fault was established. The influences of
joint  surface stiffness,  speed,  number of loose bolts,  position of loosening fault  and tightening torque on
rotor  dynamics  were  discussed.  The  results  of  theoretical  analysis  were  verified  by  experiments.  The
results showed that there was an obvious subcritical resonance in the speed-up process of the fault system,
and the critical peak speed was generated in advance. The more number of loose bolts indicated the more
obvious  period-doubling  bifurcation  of  the  system.  The  loosening  fault  was  located  in  the  middle  of  the
rotor  span,  which  had  a  great  influence  on  the  system  dynamics.  When  the  bolt  tightening  torque  was
reduced,  the  second  critical  peak  speed  of  the  system  was  generated  in  advance.  The  experimental  data
were in good agreement with the results of theoretical analysis, and the proposed theoretical method had
certain  accuracy  and  applicability.  The  research  results  provide  a  theoretical  and  experimental  basis  for
further study on connection component loosening fault of aero-engine high pressure rotor.
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航空发动机高压转子一般采用分段装配方式，

利用连接部件将各级轮盘连接。常见的连接部件

有拉杆连接结构、螺栓连接结构。因为螺栓连接

结构拆卸方便、连接强度较好，且在一定程度上

可以提高飞机的推质比，因此广泛用于航空、航

天领域。由于航空发动机结构复杂，经常工作在

高速、高温、高负荷等特殊工况下，连接部件经常

受到交变载荷的作用，因此难以避免地会产生预

紧力松弛、紧固件松动等故障 [1]。据相关统计得，

航空发动机各类故障中与连接部件直接相关的

占 15%，而高压转子作为航空发动机的核心部件，

一旦出现故障，将极有可能造成严重的经济损

失[2-5]。因此，开展航空发动机高压转子连接部件

松动故障的研究具有重要的意义。

针对航空发动机高压转子在运行过程中存在

的连接部件松动故障现象，国内外学者对这一问

题进行了深入的探讨。由于连接部件受力状态比

较复杂，所以在研究松动故障对转子动力学的影

响前，需要明晰连接部件松动的机理。目前，已

有学者初步揭示了转子-盘毂系统中连接部件预

紧及松动的变化规律。例如：Izumi、Zhou等人采

用三维有限元模型，数值模拟了转子系统在剪切

载荷作用下连接结构中螺栓预紧和松开的变化过

程[6-7]，较好的解释了螺栓连接结构在交变载荷下

的自松机理；Wang等人利用噪声辅助的多元经

验模式分解理论方法（NA-MEMD）和多尺度多元

样本熵（MMSE）建立了螺栓连接结构的健康监测

系统，对复杂工况下连接部件的松动过程进行了

监测和诊断[8]。在初步了解了连接部件松动机理

的基础上，很多学者开始探究连接部件松动故障

对转子动力学特性的影响。例如：Wang、Ren和

Zadoks等人建立了三维非线性有限元模型，研究

了旋转接头界面处由于连接部件松动引起的局部

刚度变化，并计算了转子的稳态响应 [9-11]，该工作

很有借鉴意义，但也仅通过理论进行了分析，还

缺乏一定的试验验证；Keiner、Liu、Zhang 等人采

用“去除法”和“插入法”对考虑连接部件松动故障

的汽轮机进行了试验研究，发现两种试验方法得

到的振动响应具有较好的一致性[12-14]，为连接部

件松动故障的理论研究提供了一定的试验基础；

刘卓乾基于人工神经网络建立了含螺栓法兰连接

结构的转子薄壳模型[15]，分析了不同交变载荷下

法兰连接结构的弯曲刚度，并计算了系统的非线

性瞬态响应。近年来也有学者提出利用等效有限

元模型来表征连接部件松动故障。例如：马跃、

Amerini、Becht等人基于等效刚度理论建立了汽

轮机轮盘-轴-连接部件的等效模型，研究了各级

轮盘连接结合面等效刚度对转子动力学特性的影

响[16-18]；孟春晓、Qin等人建立了梁-薄壳-弹簧有

限元模型，分析了连接结构松动螺栓个数、系统

转速对结合面时变刚度的影响[19-20]，但只是在刚

度层面进行了分析，未深入探讨松动故障对转子

动力学特性的影响；Chen等人基于激励响应和敏

感混合域特征理论建立了风机连接部件松动等效

模型，利用正交领域保持嵌入技术（OPEN）和傅

里叶变换，对风机松动有限元模型在连接部件松

动故障工况下的非线性动力学特性进行了识别、

监测以及特征提取[21]。

综上所述，国内外相关文献对于航空发动机

高压转子连接部件松动故障的研究主要集中在模

型构建、结合面刚度层面，而对于松动故障下转

子动力学特性的研究少之又少，且缺乏相关的试

验验证。为此，本文以模拟航空发动机转子为研

究对象，采用 Timoshenko梁模型和结合面刚度计

算模型，利用谐波平衡法对考虑连接部件松动故

障的航空发动机高压转子进行了动力学特性研究，

并对 Timoshenko梁有限元模型和理论计算结果

的准确性进行了验证，研究结果可以为航空发动

机高压转子连接部件松动故障的识别、诊断提供

一定的理论和试验基础。 

1    理论模型与方法
 

1.1   高压转子 Timoshenko梁有限元模型

由于实际航空发动机高压转子尺寸较大，为

了研究方便试验验证、降低成本，根据转子动力

学相似和结构相似原理，采用模拟航空发动机

高压转子作为研究对象，模拟高压转子二维结构

如图 1所示，其由前轴、压气机一级盘、压气机二

级盘、压气机三级盘、涡轮盘、后轴和连接部件

组成。

首先根据 Timoshenko梁理论将高压转子沿

着轴向离散为梁单元；各级压气机盘内部结构等
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效为质量盘，离散为圆盘单元；两侧轴承等效为

弹簧阻尼系统，各向同性，其刚度、阻尼值来源于

工程实际工况。然后将各个单元之间用节点连接，

每个节点 4个自由度，建立如图 2所示的航空发

动机高压转子有限元模型。该模型共有 85个节

点，轴承分别位于节点 4、81，各级盘分别位于节

点 23、30、37、45、52、70，不平衡质量位于压气

机二级盘和三级盘连接处，具体的高压转子参数

如表 1所示。
 
 

Y

X Z1 3 5 15 50 55 60 70 81 85

图 2    高压转子 Timoshenko梁有限元模型

Fig. 2    Finite element model of Timoshenko beam for

high-pressure rotor
 
 

表 1    高压转子参数表

Table 1    List of high-pressure rotor parameters

参数 数值

弹性模量/1011 （N/m2） 2.1

轴承刚度/107 （N/m） 80（左）、4.01 （右）

轴承阻尼/（N·s/m） 500

密度/（kg/m3） 7 810

泊松比 0.3

不平衡质量/（g·mm） 300（相位角为 0°）
  

1.2   结合面刚度计算模型

当高压转子两盘连接处出现松动故障时，结

合面会出现一定深度的缝隙，此时结合面一部分

处于张开状态，另一部分处于闭合状态，如图 3所

示，其展示了结合面开闭区域与松动螺栓个数的

等效示意图（为了建模方便，先假设处于极限松动

分离，后续会考虑各种因素）。图 3中阴影部分为

结合面闭合区域，空白部分为结合面张开区域。

当螺栓松动数量较少时，结合面张开区域不贯穿

转子轴内表面，如图 3（a）所示；当螺栓松动数量

较多时，结合面张开区域贯穿转子轴内表面，如

图 3（b）所示。假设两盘连接处共有 N个螺栓，扇

形区域内为松动螺栓个数，β1、β2 为圆心角，AB、
AC、BD为结合面张开、闭合区域的分界线，h为

结合面张开深度，R为结合面外径，r为结合面内

径，结合面张开深度 h与连接螺栓松动个数 j之
间的表达式为：

h = R−Rcos（β/2） β = 360°× j/N （1）

式中 β为连接螺栓松动个数所占的圆心角，N为

结合面连接螺栓总数， j为结合面连接螺栓松动

个数。

 
 

松动

β1

r

A B

R

h
(a) 结合面张开区域不贯穿转子轴内表面

松动

β2

r

A
C D

B

R

h

(b) 结合面张开区域贯穿转子轴内表面

图 3    结合面开闭区域示意图

Fig. 3    Diagram of the open and close area in the

joint surface
 

当存在松动故障时，由于结合面缝隙的存在，

会改变结合面结构刚性，使其刚度不对称，形心

位置发生变化，如图 4所示，其展示了一个旋转周

期内结合面形心坐标系的变化过程。图 4中 O
点是无松动故障时结合面的形心，c点是有松动

故障时结合面的形心。O-X1Y1 是以 O为原点的

固定坐标系，O-x1y1 是以 O为原点的旋转坐标系，

 

前轴

压气机
一级盘

压气机
二级盘

压气机
三级盘 涡轮盘 后轴

A

310 120 130 245 325

1255

图 1    航空发动机高压转子二维结构（单位：mm）

Fig. 1    Two-dimensional structure of high-pressure rotors in

aircraft engines （unit：mm）
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ω

φ

c-X2Y2 是以 c为原点且平行于 O-X1Y1 的固定坐标

系，c-x2y2 是以 c为原点且平行于 O-x1y1 的旋转坐

标系，e是偏心量， 是转子角速度，h是结合面张

开深度， 是转子旋转角度。

1）  当结合面张开区域不包括转子轴内表

面时：

结合面闭合区域面积 A1 和偏心量 e1 为

A1 = R2[π−β1/2+（1−μ）γ]−πr2 （2）

e1 =

(w R

−（R−h）
2
√

R2− y2ydy
)/

A1 （3）

μ = h/R γ =
√

2μ（1−μ） β1 = 2arccos（1−μ）式中 ， ， 。

结合面张开区域对 cx2 轴和 cy2 轴的惯性矩为

Io
x =

πR4

8
−πR4

4

[
（1−μ）（2μ2−4μ+1）γ+arcsin（1−μ）

]
（4）

Io
y =

πR4

12

[
（1−μ）（2μ2−4μ−3）γ+3arcsin γ

]
（5）

2） 当结合面张开区域包括转子轴内表面时：

结合面闭合区域面积 A2 和偏心量 e2 为

A2 = A1 +β2r2/2−
√

r2−（R−h）2
（R−h） （6）

e2 =
(
2R3γ3/3A1−

w r

h−R
2
√

u2− y2ydy
)/

A2 （7）

β2 = 2arccos[（R−h）/r]式中 。

结合面张开区域对 cx2 轴和 cy2 轴的惯性矩为

Io
x =

πR4

8
− πR4

4

[
（1−μ）（2μ2−4μ+1）γ+

arcsin（1−μ）
]
−2

w −（R−h）

−r

√
r2− y2y2dy （8）

Io
y =

πR4

12

[
（1−μ）（2μ2−4μ−3）γ+3arcsin γ

]
−

2
w √r2−（R−h）2

0

√
r2− x2−（R−h）x2dx （9）

综上所述，两盘连接处出现松动故障之后，结

合面在 x方向、 y方向惯性矩的减小值 Ix、Iy 为

Ix = Io
x +Ae2 （10）

Iy = Io
y （11）

f（Ψ）

由于高压转子在实际旋转过程中，结合面的

开闭区域在一个旋转周期内是不断变化的，所以

采用 函数来表征结合面开闭区域的变化规

律[8]。假设松动故障位于第 i个梁单元处，则在固

定坐标系 c-X2Y2 下松动单元的刚度矩阵为

Ki
s = TT（Ki− f（Ψ）Ki

c）T （12）

Ki Ki
c

Ki
c f（Ψ）

式中 是无松动故障时单元刚度矩阵， 为旋转

坐标系 c-x2y2 下第 i个松动单元处刚度矩阵的减小

值；T是旋转坐标系 c-x2y2 和固定坐标系 c-X2Y2 之
间的转换矩阵。T 、 、 表达式见式（13）～
式（15）。

T = diag（T0,T0,T0,T0） （13）

T0 =

 cos（ωt） −sin（ωt）

sin（ωt） cos（ωt）

 ω式中 ，  为转子角速

度，单位为 rad/s。

Ki
c =

E
l3

 A −A

−A A

 （14）

 

y1, y2

Y2

Y1

x2

X2

x1

X1

r c

O

e

h

φ

旋转角度为φ

y1, y2

Y2 Y1 x2

x1

X2

X1

c
O

e

h
φ

ωt

旋转角度为φ+ωt

图 4    结合面坐标系示意图

Fig. 4    Schematic diagram of the joint surface coordinate system
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A=



12Ix

1+η1
0 0

6lIx

1+η1

0
12Iy

1+η2

−6lIy

1+η2
0

0
−6lIy

1+η2

4+η2

1+η2
l2Iy 0

6lIx

1+η1
0 0

4+η2

1+η1
l2Ix


式中 ，

 

η1 = 12EIx/AGl2 η2 = 12EIy/AGl2

Ix、Iy 为结合面惯性矩的减小值， l为松动单元的

长度， ， 。

f（Ψ）=



1, 2 jπ−π+α < Ψ ⩽ 2 jπ−α
1
2
{1+ cos[（Ψ +α−2 jπ）/2α]},

2 jπ−α < Ψ ⩽ α+2 jπ

0, α+2 jπ < Ψ ⩽ π−α+2 jπ
1
2
{1+ cos[（Ψ −π+α−2 jπ）/2α]},

π−α+2 jπ < Ψ ⩽ π+α+2 jπ
（15）

Ψ = ωt− θ+π α = arccos[（R−a）/R] ωt

θ

式中 ， ， 是转

子的旋转角度， 是转子的初始角度。

Ki
n1

Ki
n1

此外，由于各级盘结合面连接处并非刚性连

接，且螺栓连接结构一般采用止口配合，所以还

需考虑法兰结构中止口定位面、螺栓拧紧力矩、螺

栓残余载荷对结合面刚度的影响。结合文献 [14]
可得，若第 i个梁单元内无螺栓连接结构，则

为零矩阵；若第 i个梁单元内存在螺栓连接结构，

则由止口法兰连接结构产生的附加刚度矩阵

为

Ki
n1（θ）=


k∆θx 0 −k∆θx 0
0 k∆θy 0 −k∆θy
−k∆θx 0 k∆θx 0

0 −k∆θy 0 k∆θy

 （16）
∆θx =

Mx（kC+ kT）

d2kCkT
∆θy =

My（kC+ kT）

d2kCkT
k∆θ =

M/∆θ

式中 ， ；

；M是弯矩，Mx 、My 分别是 x、y方向的弯矩，

与拧紧力矩、离心力、残余载荷有关；d是等效直

径；kC、kT 是周向拉伸、压缩刚度系数。 

1.3   有限元模型计算方法

Ki
s

Ki
n1

将松动单元的刚度矩阵 和止口法兰连接结

构产生的附加刚度矩阵 组装到系统的总体刚

度矩阵中可得高压转子系统的运动微分方程为

Mq̈（t）+Cq̇（t）+ [TT (K− f（Ψ）Kc

)
T]q（t）+

Kn1 q（t）= Fg+F1 cos（ωt）+F2 sin（ωt）+Fo

（17）

式中 M是系统的质量矩阵；C是系统的阻尼矩

阵；  K是无松动故障时系统的刚度矩阵；Kc 是

系统刚度矩阵的减小值；Kn1 是附加刚度矩阵；

Fg 是重力矢量；Fo 是其他外部激励载荷，譬如

碰摩力、不对中力；F1 和 F2 是不平衡力矢量，具

体表达式如下：
F1 =

[
0, · · · ,mdω2 cos ϕ,mdω2 sin ϕ,0,0, · · · ,0

]T
F1 =

[
0, · · · ,mdω2 cos ϕ,mdω2 sin ϕ,0,0, · · · ,0

]T
（18）

ϕ式中 是不平衡相位角，md是不平衡量。

由文献 [11]可得，松动故障对系统质量矩阵

M和阻尼矩阵 C的影响较小，因此假定 M、C为

定值；由式（12）可得，松动故障只影响转子系统的

刚度矩阵，因此为了提高计算效率，本文采用谐

波平衡法求解上述动力学微分方程，假设方程的

解为：

q（t）= a0+

n∑
i=1

[
ai cos（iωt）+ bi sin（iωt）

]
（19）

式中 n是谐波次数 ， a0、 ai、 bi 是谐波系数。将

式（19）代入式（17）中便可求得谐波系数 a0、ai、bi，

进而可以得到高压转子的动力学特性。 

1.4   模型验证

由于采用 ANSYS软件直接仿真高压转子连

接部件松动故障较为困难，所以本文仅利用 AN-
SYS验证 Timoshenko梁模型的适用性和准确性。

ANSYS有限元模型如图 5所示，其中转子采用

BEAM189单元；质量盘采用 MASS21单元，其是

一个点单元，具有 6个自由度，直接施加在转子节

点处；轴承采用 COMBI214单元等效，其是一个

弹簧阻尼单元，单元一侧施加在转子节点处，另

一侧被约束，单元长度为定值。模型中所有节点

可以沿着 x、y方向平动和 x、y方向转动， z方向

平动和转动被约束。图中 m为质量盘的质量，K0

为转子模型支撑轴承刚度。

两种模型下高压转子的固有频率、临界转速

如表 2、表 3所示。由表 2～表 3可得，两种模型

计算得到的前四阶固有频率和前 3阶临界转速相

差不超过 2%，两种模型的计算结果非常吻合，即

验证了航空发动机高压转子 Timoshenko梁模型

的适用性、准确性，所以该模型可以用于后续的

研究。 
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2    结果分析与讨论
 

2.1   结合面刚度的影响

当松动故障位于二级盘和三级盘连接处、螺

栓拧紧力矩为 70 N·m、连接螺栓松动个数依次为

整圈螺栓的 1/12、1/9、1/6、1/4，并考虑转子重力

矢量 Fg 时，在一个旋转周期内，结合面张开闭合

区域的变化规律如表 4所示。由表 4可得，结合

面开闭区域的变化规律呈现出明显的“呼吸效应”。

以松动 1/9圈螺栓为例，刚开始，由于重力作用，

转子转角在 0°～54°范围内，结合面处于全部闭合

状态；当转子转角大于 54°时，结合面逐渐张开，

直至 136°结合面完全张开；转角在 136°～224°范
围内，结合面处于完全张开状态；当转子转角大

于 224°时，结合面逐渐闭合，直至 306°完全闭合。

松动单元主刚度 k11、k22、k33、k44 和耦合刚度

k14、k23 随转子旋转角度的变化曲线如图 6所示，

其中 k11 表示 x方向剪切刚度、k22 表示 y方向剪

切刚度、k33 表示 x方向扭转刚度、k44 表示 y方向

扭转刚度；k14、k23 表示剪切 -扭转耦合刚度。由

图 6可得，在一个旋转周期内，主刚度值先减小后

增大，具体变化趋势与表 4中结合面的“呼吸效应”
相对应；当松动螺栓数量较少时，主刚度随旋转

角度的变化较小，无耦合刚度出现；随着连接部

件处松动螺栓数量的增大，主刚度值显著减小，

系统逐渐出现明显的耦合刚度项，且耦合作用越

来越强。主要原因在于螺栓松动数量越多，结合

面等效张开深度 h越大，结合面刚度损失值越大。 

2.2   转速的影响

假设松动故障位于前轴颈和一级盘连接处，

松动螺栓个数为 1/6圈，螺栓拧紧力矩为 70 N·m。

图 7为高压转子在无、有松动故障两种工况下，

系统在升速过程中左轴承处 y方向的稳态响应

（左轴承处振幅、应力和应变相较于其他节点明

显偏大，且该处是故障频发处，可最大限度地分

析转子在故障状态下的动力学行为）。由图 7可

得，无松动故障时，系统只在一阶临界转速（Ω）处
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Cy
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MASS21单元示意图
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COMBI214单元示意图

ANSYS有限元模型

K0
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di
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图 5    高压转子 ANSYS有限元模型

Fig. 5    ANSYS finite element model of high-pressure rotor
 

表 2    两种模型固有频率对比

Table 2    Comparison of natural frequencies in two models

固有频率/Hz 第 1阶 第 2阶 第 3阶 第 4阶

ANSYS 156.03 456.78 1 121.15 1 892.26

Timoshenko 158.07 461.01 1 128.28 1 903.68

误差/% 1.29 0.92 0.63 0.60

 

表 3    两种模型临界转速对比

Table 3    Comparison of critical speeds in two models

临界转速/（r/min） 第 1阶 第 2阶 第 3阶

ANSYS有限元模型 9 501 28 662 86 441

Timoshenko梁 9 620 29 002 87 323

误差/% 1.25 1.17 1.01

 

表 4    一个周期内结合面开闭变化规律

Table 4    Variation law of the opening and closing of the joint surface within a cycle

松动螺栓数量/圈
高压转子旋转角度 ψ/（°）

全部闭合 逐渐张开 全部张开 逐渐闭合 全部闭合

1/12 0～63 63～127 127～233 233～297 297～360

1/9 0～54 54～136 136～224 224～306 306～360

1/6 0～43 43～149 149～211 211～317 317～360

1/4 0～31 32～158 158～203 203～329 329～360
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出现峰值；有松动故障时，系统除了在一阶临界

转速处出现峰值外，在 1/2、1/3、1/4倍临界转速

附近也出现了峰值，呈现出明显的亚临界共振现

象，且系统的临界峰值转速提前。

转子在无/有松动故障时，升速过程中左轴承

处的动力学响应如图 8、图 9所示。由图 8、图 9
可得，当无松动故障时，转子在升速过程中作稳

定的周期运动；当有松动故障时，转子低转速下

为稳定的周期运动，在亚临界转速附近出现小幅

度的跳跃，但没有明显的分岔现象，转子在 11 058
r/min左右开始作拟周期运动，主要原因在于转速

逐渐增大后，不平衡离心力增大，结合面刚度急

剧变化，转子失稳。

图 10～图 12展示了系统在亚临界转速和转

速为 15 000 r/min（大于失稳转速）时左轴承处的

时域、频域、轴心轨迹和 Poincare截面图。由图 10
可得，在 1/3倍临界转速时，频谱图中三倍频成分

占比较大，轴心轨迹为 3个叠合的椭圆，Poincare
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图 6    松动单元各项刚度变化曲线

Fig. 6    Variation curve of stiffness of loose element
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截面为 3个独立的点。由图 11可得，在 1/2倍临

界转速时，频谱图中二倍频成分占比较大，轴心

轨迹为 2个叠合的椭圆，Poincare截面为两个独立

的点。由图 12可得，在转速为 15 000 r/min时，频

谱图中一倍频成分占比较大，轴心轨迹为多个互

相嵌套的圆环，Poincare截面为近似封闭的曲线。

结合图 10～图 12可得，转子在亚临界转速处运

行平稳，在转速为 15 000 r/min处作拟周期运动，

这与图 9得出结论相似。 

2.3   松动螺栓数量的影响

图 13～图 14为松动故障位置位于一级盘和

二级盘，螺栓拧紧力矩为 70 N·m，松动螺栓数量

为 1/12、1/6圈时转子的动力学响应。由图 13、

图 14可得 ，当松动螺栓数量为 1/12圈时 ，在

0～12 997 r/min时系统做周期运动，转子平稳运

行；在 12 997～14 012 r/min时系统作拟周期运动，

失稳转速为 12 997 r/min；当转速越过 14 012 r/min

时，转子又平稳运行。当松动螺栓数量为 1/6圈

时，在 7 598～12 014 r/min范围内出现明显的倍

周期分岔现象，在 12 014 r/min附近转子开始失稳，
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图 7    两种工况下左轴承处 y方向稳态响应

Fig. 7    Steady-state response in the y-direction at the left bearing

under two working conditions
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与图 13相比转子的失稳转速提前。

由此可得，随着松动螺栓数量的增多，系统逐

渐出现倍周期分岔现象，且高压转子的失稳转速

提前，主要原因在于松动螺栓数量越多，结合面

刚度损失值越大，且逐渐出现剪切-扭转耦合刚度，

系统逐渐趋向于不稳定，系统的非线性增强。

图 15～图 16为松动故障位于一级盘和二级

盘连接处，螺栓拧紧力矩为 70 N·m，松动螺栓数

量依次为 1/12、1/6圈时，系统在亚临界转速和转

速为 15 000 r/min（大于失稳转速）时左轴承处的

轴心轨迹图。结合图 15～图 16可得，转子在 1/3
倍临界转速时，轴心轨迹为 2个内部圆环形成的

封闭曲线，表明转子稳定运行；转子在 1/2倍临界

转速时，轴心轨迹为内 8字形，表明转子稳定运行；

转子在转速为 15 000 r/min时，轴心轨迹为多个圆
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环叠合形成的封闭曲线，表明转子作拟周期运动，

此时转子失稳。综上所述，随着松动螺栓数量的

增大，轴心轨迹变化范围、变化幅度逐渐变大，转

子在亚临界转速处运行平稳，在转速为 15 000 r/min

处为拟周期运动，这与图 14得出结论相似。出现

上述非线性特征的主要原因在于转子在不同亚临

界转速下所占的倍频成分比例不同，即转子在亚

临界转速处的振动峰值主要由相应转速的倍频成

分引起，而不是由基频引起，这与转子裂纹等故

障不同，故该特征可以作为连接部件松动故障诊

断的一个重要依据。 

2.4   松动位置的影响

在实际工况中，松动故障可能出现在不同压

气机轮盘之间，因此有必要研究松动故障位置对

转子系统的影响。为此，本文求解了松动故障分

别位于前轴颈和一级盘（靠近支承处）、一级盘和

二级盘（支承处和转子跨距中间位置两者之间）、

二级盘和三级盘（位于转子跨距中间位置）时系统

的动力学特性。

图 17为不同松动位置下的转速-幅值曲线。

由图 17可得，当松动故障位于前轴颈和一级盘

（左支承）和涡轮盘和后轴颈（右支承）时，转子在

升速过程中的幅值最小，亚临界转速共振现象不

明显；当松动故障位于一级盘和二级盘时，转子

在升速过程中的幅值次之，逐渐出现亚临界转速

共振现象；当松动故障位于二级盘和三级盘时，
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转子在升速过程中的幅值较大，亚临界转速共振

现象比较显著。由此可得，松动故障位于转子跨

距中间位置时系统的振动幅值较大，松动故障靠

近支承位置时系统的振动幅值较小，主要原因在

于支承位置处具有挤压油膜阻尼器减振，且结构

紧凑、刚度较大。此外，当松动位置逐渐从左支

承位置向转子跨距中间位置改变时，转子的一阶

临界转速从 9 480 r/min减小为 9 189 r/min，系统

的一阶临界转速逐渐提前。

图 18为松动故障位于二级盘和三级盘、松
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图 15    松动螺栓 1/12圈时，亚临界转速、转速为 15 000 r/min

时左轴承处轴心轨迹

Fig. 15    Axis center trajectory at left bearing at a subcritical

speed of 15 000 r/min when the loose bolts is 1/12 turns
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动螺栓数量为 1/6圈，螺栓拧紧力矩为 70 N·m时

转子的动力学响应，结合图 9（松动故障位于前轴

颈和一级盘）和图 14（松动故障位于一级盘和二

级盘）可得，当松动位置逐渐从支承位置向转子

跨距中间位置改变时，转子开始作拟周期运动的

转速提前、逐渐出现倍周期分岔现象，且倍周期

分岔范围逐渐增大。由此可得，松动故障位于转

子跨距中间位置时，对系统动力学特性的影响较

大，系统的非线性较强；松动故障位于转子支承

位置时，对系统动力学特性的影响较小，系统的

非线性较弱。综上所述，航空发动机高压转子二

级盘和三级盘螺栓连接结构的可靠性设计尤为

重要。

图 19～图 21为松动螺栓数量为 1/4圈、螺栓

拧紧力矩为 70 N·m、松动故障分别位于航空发动

机高压转子前轴径和一级盘、一级盘和二级盘、

二级盘和三级盘之间时，转子在亚临界临界转速

下前轴颈和一级盘连接处轴心轨迹对比示意图。

结合图 19～图 21可知，当松动故障位于转子跨距

中间位置时，轴心轨迹比较复杂，变化幅度较大，

系统存在明显的亚临界转速共振现象；当螺栓松

动故障位于支承位置时，轴心轨迹多个圆环叠合

的特征逐渐消失，与无螺栓松动故障时基本相同，

都为椭圆形，系统无明显的亚临界转速共振现象。

上述结论与图 17、图 18分析得出的结果相同。 

2.5   拧紧力矩的影响

图 22展示了松动故障位于二级盘和三级盘之
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Fig. 19    Loose fault located in secondary and tertiary disc
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间，松动螺栓数量为 1/12圈时，不同螺栓拧紧力矩

下的动力学响应。由图22可得，当拧紧力矩从70 N·m
减小为 30 N·m时，不同拧紧力矩下亚临界转速和

1阶临界转速附近曲线变化趋势相同，且都在过

第 2阶临界转速时发生分岔；第 2阶临界峰值转

速逐渐从 29 002 r/min降低到 22 508 r/min，且第

2阶临界转速附近峰值的突变越来越明显。由此

可得，随着拧紧力矩的减小，系统的第 2阶临界峰

值转速提前、混沌运动加剧、非线性增强。上述

突变现象以及结论与文献 [15]中的研究类似。
 

2.6   试验验证

为了验证上述理论分析结果的准确性，设计

如图 23所示的航空发动机高压转子试验台，其由

交流电动机、高压转子、增速齿轮箱、前后轴支

撑座、润滑装置、保护装置、膜片联轴器、SFD弹

性支承、铸铁平台等组成。试验过程为：首先分
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Fig. 20    Loose fault located in primary and secondary disc
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别采集转子在无、有松动故障两种工况下的振动

信号，然后进行数据处理，最后与理论分析结果

对比。其中松动故障工况为：松动位置位于前轴

颈和一级盘连接处，松动螺栓数量为 1/6圈、螺栓

拧紧力矩为 70 N·m。

松动故障工况下，理论与试验分别得到的转

子在左轴承处的稳态响应和瞬态响应如图 24（a）、

图 24（b）所示。由图 24定量分析可得，在理论与

试验两种情况下亚临界转速峰值偏差和特定转速

下瞬态响应振幅偏差均在 5%以内，且变化趋势

大致相同。松动故障工况下，理论与试验分别得

到的转子在升速过程中的频谱图如图 25（a）、图

25（b）所示。由图 25可得，理论和试验均得出系

统在松动故障工况下，频谱图中除了一倍频成分，

同时还出现了二倍频、三倍频、四倍频成分，这也

与文中第 2.2节分析结论相同。综上所述，在高

压转子试验台上得到的数据与理论计算得到的结

果比较吻合，即验证了本文提出的理论方法具有

一定的准确性和适用性。 
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图 23    高压转子试验台

Fig. 23    High-pressure rotor experiment platform
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3    结　论

本文首先对考虑连接部件松动故障特性的航

空发动机高压转子的动力学特性进行了理论分析，

然后基于高压转子试验台，将理论计算与试验结

果进行了对比，主要得出以下结论：

1） 在一个旋转周期内，结合面开闭区域变化

过程为：全部闭合-逐渐张开-全部张开-逐渐闭合-
全部闭合，呈现出明显的“呼吸效应”。

2） 当无松动故障时，转子在升速过程中做稳

定的周期运动；当有松动故障时，转子在低转速

下为稳定的周期运动，在亚临界转速附近出现小

幅度的跳跃，但没有明显的分岔现象，当转速超

过一定值后转子失稳，开始作拟周期运动。

3） 松动螺栓数量较少时，系统全程几乎稳定

运行，只出现小范围的拟周期运动；松动螺栓数

量较多时，系统逐渐出现倍周期分岔现象，且转

子的失稳转速提前。

4） 松动故障位于跨距中间位置时，对系统的

动力学特性影响较大，此时系统的非线性较强；

松动故障位于靠近支承位置时，对系统的动力学

特性影响较小，此时系统的非线性较弱。所以航

空发动机高压转子压气机二级盘和三级盘之间螺

栓连接结构的可靠性设计显得尤为重要。

5） 当螺栓拧紧力矩从 70 N·m减小为 30 N·m
时，故障系统的第二阶临界峰值转速提前、混沌

运动加剧、非线性增强。

6）  通过对理论与试验结果的定量和定性分

析可得，定量分析偏差在 5%以内，定性分析均得

出频谱图中包括一倍频、二倍频、三倍频、四倍

频成分。即两者计算分析结果比较吻合，故验证

了本文提出理论模型和理论方法的准确性和适

用性。
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