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摘 要：着舰载荷作为航空发动机服役期间一种典型的载荷工况，国内外针对转子系统在此载荷下的振动问题开展了大量

的理论和试验研究，得到具有较大参考价值的定性结论，但与真实航空发动机转子系统的模型参数相差较大，难以准确得到

着舰载荷作用下航空发动机转子系统的振动响应。本文在某商业有限元软件中建立整机有限元模型，开展着舰载荷作用下

整机动态响应仿真研究，结合试验结果与仿真结果验证该仿真分析方法的合理性，基于仿真结果研究着舰载荷在整机结构

内的传递规律及着舰载荷作用下关键部件的动态响应，为涡扇发动机结构安全性设计提供了数值仿真研究方法。研究结果

表明，着舰载荷从主安装节传递至整机结构，然后从辅助安装节传递出去；着舰载荷作用下关键部件的动态响应具有较明显

的冲击响应特征。
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舰载机在着舰时承受较大的垂向下沉速度和航向速

度，虽然着舰过程中舰载机的起落架、机翼安装节等结构具

有一定的减震缓冲作用，但是航空发动机仍承受着较大的

航向和垂向过载作用。目前，国内外对于舰载机着舰载荷

作用下结构动态响应的研究主要集中于起落架系统、机翼

安装节等机体主要载荷传递部位，而对于航空发动机转子

与整机动态响应的试验及数值仿真研究鲜有报道[1-2]。

着舰载荷作用下航空发动机的转子系统实际上处于

一个非惯性坐标系中，即转子系统基础振动问题。基础振

动往往会导致转子系统振动加剧，严重者甚至会引发转静

部件间的碰摩故障，造成航空发动机严重损伤[3]。从20世

纪 70年代开始，国内外学者在探讨基础激励下的转子系

统振动响应问题方面展开了广泛的研究，研究内容包含基

础激励下转子系统动力学建模方法[4-6]、对模拟地震或基

础冲击激励下转子系统振动特性的探究[7-10]以及在机动飞

行条件下考察惯性载荷对转子系统动力学特性的影

响[11-13]等。在动力学建模方面，早期是采用解析法来建立

转子系统的运动微分方程[14]，这种方法的优点在于函数表

达简洁、变量关系清晰，但局限性在于难以准确预测复杂

结构转子的非线性振动响应。随后，一些学者采用有限元

法来建立转子系统的运动微分方程[15]，这种方法适用范围

广、预测精度较高，能够适用于各种复杂条件下的转子系

统研究，但计算求解需要耗费大量的资源，随着计算机技

术的发展和有限元理论的不断成熟，目前，国内外学者普

遍采用转子-支承-基础系统的建模方法来研究基础激励

下转子的动力学行为。Kang Yuan等[16]采用了集中质量、

连续梁单元和平板型基础等三种方法，构建简化模型，以

研究基础质量、尺寸和刚度对转子系统在基础激励下的振

动特性所产生的影响。Han Qingkai等[17]则针对安装在柔

性基础上的 Jeffcot转子，提出了一种单自由度基础简化建

模方法。虽然基础简化建模方法能够控制模型规模，提高

建模速度和计算效率，却难以准确预测基础激励下转子-

支承-基础系统的动力学特性。因此，Cavalca[18]和 Chen 

Xi[19]等分别提出了多自由度基础建模方法，以便更深入地
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研究基础激励下转子系统的动力学特性。

总的来说，当前国内外关于转子系统基础振动问题的

研究较为充分，但大部分研究采用了 Jeffcot转子或偏置单

盘转子模型来探讨基础振动对转子系统振动特性的影响。

尽管这些研究的结论具有一定的参考价值，但由于这些模

型与真实航空发动机转子系统的模型参数存在较大差异，

因此难以精确获得基础振动在真实条件下对转子系统振动

响应的影响。

着舰载荷引发的突加基础冲击激励属于突加高能载荷

的一种，目前国内外对突加高能载荷作用下航空发动机整

机动态响应的研究大都集中于叶片丢失造成的突加不平衡

载荷和鸟撞击载荷[20]，且研究大都通过对转子轮盘处的瞬

态位移、轴承处支反力的响应峰值及特征部位的剩余不平

衡量等关键参数进行分析，获得突加不平衡载荷对转子系

统动态响应的影响规律[21]。早期受限于有限元建模及数值

仿真方法技术存在的不足，一般采用三叶片-轮盘-机匣有

限元模型[22]来研究叶片丢失激励下整机动态响应问题。随

着有限元建模方法和数值仿真技术的不断发展，现阶段主

要通过显式与隐式计算相结合的方法对整机模型进行数值

仿真分析。Heidari等[23]基于LS-DYNA和NASTRAN软件

针对叶片丢失载荷作用下整机动态响应问题开发出一种显

式-隐式动力学分析方法，该方法能够在不占用太多计算资

源的前提下较准确地得到叶片丢失20ms到15s内转子系统

的振动幅值和关键部件的瞬态载荷峰值。刘璐璐等[24]基于

LS-DYNA软件建立真实大涵道比涡扇发动机有限元模型

开展叶片丢失条件下整机动态响应分析，重点研究了丢失

叶片首次撞击机匣、叶片根部撞击机匣等不同时刻撞击力

峰值及撞击力对整机动态响应的影响。

综上所述，现阶段国内外对突加高能载荷作用下航空

发动机整机动态响应数值的仿真研究主要还是集中于叶片

丢失造成的突加不平衡载荷和鸟撞击载荷，并没有专门针

对着舰载荷作用下航空发动机整机动态响应问题进行研

究，但已有的突加高能载荷作用下整机动态响应数值仿真

研究方法对于着舰载荷作用下航空发动机整机动态响应数

值仿真研究有着很好的借鉴价值。

本文以固定翼舰载战斗机所装备的小涵道比涡扇发动

机为研究对象，基于基础激励下转子系统动力特性分析方

法及突加高能载荷作用下航空发动机整机动态响应分析方

法，对着舰载荷作用下航空发动机整机动态响应开展数值

仿真研究，揭示着舰载荷在航空发动机整机结构内传递规

律、着舰载荷作用下转子系统振动特性及整机动态响应，为

小涵道比涡扇发动机结构安全性设计提供具有重要参考

价值。

1 数值仿真方法
1.1 模型简化

（1） 整机试验件

对着舰载荷模拟试验中的整机试验件进行有限元建

模，在保留整机试验件主要结构的基础上对存在的螺栓连

接结构、过渡倒角结构及轴承结构进行合理地简化，简化后

的整机试验件结构如图1所示。

从图 1 可知，整机试验件转子系统支承方案为 1-1-1，

1#、2#、3#轴承分别位于进气承力机匣、中介承力机匣及后

承力机匣处，且均有一个轴承定位螺母限制轴承的轴向运

动。由于整机试验件中均采用能承受径向载荷和轴向载荷

的深沟球轴承，故将轴承简化为由凹形外环和凸形内环组

成的结构，其中外环的外侧与承力机匣内壁的内侧接触、内

环的内侧与转轴接触以保证径向载荷和轴向载荷在轴承结

构处传递，各轴承简化结构如图2所示。

（2） 油气式缓冲器

针对用于模拟着舰载荷作用的油气式缓冲器结构等效

建模问题，目前国内外学者已经进行了大量的理论研究。

典型的油气式缓冲器通常包括支柱、缸体、活塞体及底座等

结构，缸体内部有储存油液的油腔，活塞体内部有储存干燥

空气的气室，气液隔离活塞将油腔与气室隔离，典型的油气

式缓冲器基本结构[25]如图3所示。当吊篮篮体以一定速度

冲击缓冲器上端时，由于缓冲器的底座固定在地面上，缸体

速度迅速为零，但在惯性作用下吊篮篮体和活塞体将继续

向下运动导致缸体内的油压升高，高压油液只能通过连通

12
3 18 19 5 12 20

14

21

15
13
711

10

6

9
8

17

16

4

X
Y

Z X
Y

Z

1—安装底座， 2—前支承座， 3—反支承座， 4—主安装节， 5—转轴， 6—压气机
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20—3#轴承， 21—3#轴承定位螺母

图1　整机试验件简化后结构示意图

Fig.1　Schematic of whole engine model after simplification
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缸体油腔与活塞体下腔的阻尼孔进入被气液活塞隔离的活

塞体下腔，推动气液隔离活塞向上运动，使气室内的气体不

断压缩，在油液和气体被压缩的过程中缓冲器能够吸收大

量的冲击势能并通过高压油液流经阻尼孔时以内能的形式

将冲击势能耗散，形成巨大的缓冲力迫使篮体停止运动。

从上述油气式缓冲器的工作过程的分析可知，缓冲力主要

由空气弹簧力、油液阻尼力、缓冲器内部摩擦力及结构限制

力组成，其中空气弹簧力和油液阻尼力占主要因素[26]，故在

油气式缓冲器等效建模中采用弹簧单元和阻尼单元模拟空

气弹簧力和油液阻尼力，同时建立两个刚性平板模拟缓冲

器的上端与底座，在底座上施加约束模拟结构限制力，油气

式缓冲器等效模型如图4所示。

1.2 有限元模型

在某显示动力学分析软件中建立的着舰载荷作用下整

机有限元模型如图5所示，采用八节点六面体 solid164单元

对简化后的几何模型进行网格划分，有限元模型中共有

166266个实体单元，弹簧单元、阻尼单元各一个。建立不同

方向着舰载荷作用下整机有限元模型，只需调整油气式缓

冲器等效模型对整机试验件模型的相对位置即可实现作用

方向的改变。模拟航向着舰载荷时将油气式缓冲器等效模

型设置在整机试验件模型的正前方（z轴正方向），模拟垂向

着舰载荷时将油气式缓冲器等效模型设置在整机试验件模

型的正下方（y轴负方向）。

整机试验件有限元模型中各部件的有限元网格划分如

图 6所示，对转轴部件进行有限元网格划分时需确保转轴
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图4　油气式缓冲器等效模型

Fig.4　Equivalent model of oil-gas buffer

图2　轴承结构简化示意图

Fig.2　Schematic of bearing model after simplification
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图3　油气式缓冲器基本结构示意图

Fig.3　The basic structure diagram of oil-gas buffer
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截面的几何中心有对应的网格节点用于提取轴心轨迹，同

时为了保证网格质量，对各部件的复杂结构进行了网格加

密处理。

1.3 材料模型

整机试验件中除转轴部件材料为 30CrMnSiA 及轴承

部件材料为GCr15以外的所有部件均采用 45钢。由于着

舰载荷作用下整机结构中的安装节、承力机匣作为关键承

力部件，为研究关键承力部件在着舰载荷作用下是否产生

损伤，故对这些关键承力部件采用 Jonhson-Cook材料模型。

Jonhson-Cook材料模型是一种基于试验拟合得到的黏塑性

材料模型，可较好地模拟冲击条件下金属材料的强度极限

及失效过程，其本构方程为

σeq = (A +Bεn
eq ) [1 +C ln(ε̇*

eq )] (1 - T *m ) （1）

式中，σeq为等效应力；εeq为同效塑性应变；ε̇*
eq为无量纲化等

	a
�

������

	b
�

������

图5　着舰载荷作用下整机有限元模型

Fig.5　Finite element model of the whole engine under ship

landing load                                                   
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图6　整机各部件有限元网格划分

Fig.6　Finite element meshing of each component
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效塑性应变率； ε̇*
eq = ε̇eq /ε̇0，其中 ε̇0 为参考应变率； A为参考

应变率及参考温度下材料的屈服强度； B和 n为应变强化

系数；C 为应变率敏感系数；m 为温度软化系数；T * = T -

Tr /Tm - Tr，其中Tr、Tm分别为参考温度和材料的熔点，T为当

前温度。

Jonhson-Cook材料模型中的失效准则是考虑三轴性、

应变率和温度效应的累积损伤模型，定义单元的损伤为

ΔD =∑Dεp

εf

（2）

式中，D为损伤参数，初始时D=1。当D=1时材料失效，Dεp

为一个时间步的塑性应变增量； εf为破坏应变；破坏应变 εf

的表达式为

εf = (D1 +D2eD3σ
* ) (1 +D4 ln ε̇*

eq ) (1 +D5T
* ) （3）

式中，σ* =P/σeff =-Rσ，P 为静水压力，σeff 为 Von-Mises 等效

应力，Rσ为应力三轴度；D1~D5为材料的损伤参数。

对于整机结构内其他部件可采用 Plastic-Kinematic 材

料模型以提高计算效率，有限元模型中整机试验件的材料

模型参数具体数值见表1、表2[27-29]。

参考文献[25]和[26]，对于等效缓冲器中弹簧单元和阻

尼单位分别采用 Spring-Nonlinear-Elastic 材料模型和

Damper-Nonlinear-Viscous材料模型，根据前期大量的数值

仿真结果修正得：弹簧单元的最大刚度系数K=8000N/m、阻

尼单元的最大阻尼系数C=10000N/(m/s)。

1.4 参数设置

为提高整机有限元模型数值仿真计算的准确性，使仿

真结果能够真实反映着舰载荷作用下航空发动机整机动态

响应，需要合理设置整机有限元模型中的接触类型、边界条

件及初始条件。由于小涵道比涡扇发动机由大量的部件装

配组成，故整机有限元模型中要根据不同部件之间的装配

关系进行接触设置。对于通过螺栓与螺纹紧固连接的部件

如轮盘与转轴之间、轴承内环与转轴之间、各机匣之间、轴

承定位螺母与承力机匣内表面之间、后安装节与后承力机

匣之间、安装节与支承座之间以及支承座与安装底座之间

的接触均采用固连面面接触；对于非紧固连接的部件如轴

承内环与外环之间、轴承外环与承力机匣内表面之间、主安

装节（推力销）与中介承力机匣凹槽之间以及辅助安装节中

的推力拉杆与安装节、安装销之间的接触均设置为自动面

面接触。考虑到着舰载荷模拟试验中吊篮篮体冲击油气式

缓冲器的过程中结构上并没有发生破坏失效，故有限元模

型中整机结构的安装底座与等效缓冲器上端的接触也设置

为自动面面接触。关于接触设置中摩擦系数的表达式为

μc =FD + (FS -FD )e-DC || vrel （4）

式中，FD和FS分别为动、静摩擦系数；DC为指数衰减系数；

vrel为接触面之间的相对速度。为抑制自动面面接触的高频

振荡，设置动摩擦系数FD和静摩擦系数FS为 0.15，同时设

置黏性接触阻尼系数为20。

根据整机试验件在安装支架上的实际安装状态设置整

机有限元模型的边界条件，对安装底座与安装支架接触的

表面节点约束除落震方向外的所有平动自由度（模拟垂向

着舰载荷作用为 y方向，模拟航向着舰载荷作用为 z方向）

及所有方向的转动自由度，如图7（a）所示；根据油气式缓冲

器固定在地面上，对等效缓冲器模型底部表面节点设置为

全约束，如图7（b）所示。根据着舰模拟载荷试验中工况参

数来确定整机有限元模型的初始条件，对转轴、轮盘及轴承

施加初始角速度模拟转子系统的初始转速，对整机试验件

施加初始速度来模拟整机试验件的落震速度；对转轴、轮盘

及轴承施加恒定转速来模拟驱动电机带动整机试验件转子

系统做恒速转动。

本文将分别进行垂向和航向着舰载荷作用下落震速度

为6m/s且转速为5000r/min两种工况下的数值仿真计算，为

保证仿真结果中能够获得整机结构中各部件着舰载荷作用

下的动态响应，故设置计算总时长为30ms且输出步之间的

时间间隔为0.1ms。

表1 45钢Jonhson-Cook材料模型参数

Table 1 Parameters of Jonhson-Cook material model 

for 45 steel                                        

参数

ρ/（kg/m3）

E/GPa

G/GPa

μ

Tm/K

Tr/K

cρ/（J/（kg·K））

A/MPa

B/MPa

数值

7810

209

82.3

0.33

1783

293

469

507

320

参数

C

m

n

ε̇0/s
-1

D1

D2

D3

D4

D5

数值

0.064

1.06

0.28

1

0.1

0.76

1.57

0.005

-0.84

表2 其余材料的Plastic-Kinematic模型参数

Table 2 Plastic-Kinematic model parameters of 

other materials                       

材料

30CrMnSiA

GCr15

ρ/（kg/m3）

7750

7810

E/GPa

196

212

G/GPa

75.5

82.5

μ

0.3

0.29

σs/GPa

835

518.4
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2 结果与分析
2.1 垂向着舰载荷作用下整机动态响应分析

为验证垂向着舰载荷作用下整机动态响应数值仿真分

析方法的合理性，通过对比试验结果和仿真结果中轮盘处

轴心轨迹，根据对比结果进行误差分析来判断是否具有合

理性，试验结果和仿真结果中垂向着舰载荷作用下轮盘处

轴心轨迹如图8所示。

从图 8可知，试验结果中轮盘处轴心轨迹尤其是压气

机盘处轴心轨迹较仿真结果的轴心轨迹更偏离转轴的初始

几何中心，这是因为整机试验件中转静部件间存在一定的

装配间隙及轴承内存在游隙，在垂向着舰载荷作用下转动

部件会形成微小的刚体位移，故轮盘处真实的轴心轨迹略

有偏移，但这种由结构间隙所导致的刚体位移在数值仿真

中并不能真实体现。为分析垂向着舰载荷作用下整机动态

响应仿真结果中轮盘处轴心轨迹与试验结果中真实轴心轨

迹的误差，通过对比仿真结果和试验结果中轴心最大径向

位移来确定，误差分析结果见表3。

从表 3可知，垂向着舰载荷作用下仿真结果中轮盘处

轴心最大径向位移均比试验结果小，这是因为仿真结果不

能体现转动部件的刚体位移，但误差均控制在15%以内，故

认为垂向着舰载荷作用下整机动态响应仿真分析方法具有

合理性。
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图8　垂向着舰载荷作用下轮盘处轴心轨迹试验结果与仿真

结果对比                                                                 

Fig.8　The comparison between test results and simulation

            results of wheel disks axis trajectory under vertical

ship landing load                                           

表3 垂向着舰载荷作用下轮盘处轴心最大径向位移误差分析

Table 3 Maximum radial displacement error of the axis at

           the wheel disk under vertical ship landing load

轮盘名称

压气机盘

涡轮盘

仿真结果/mm

0.1779

0.3339

试验结果/mm

0.2000

0.3632

误差/%

-11.07

-8.06

(a) �����

(b) �����

���

��������
����	

图7　边界条件

Fig.7　Boundary conditions
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垂向着舰载荷作用下机匣部件动态响应过程如图9所

示。在 3.5ms时，整机试验件模型还未与等效缓冲器模型

碰撞，故垂向着舰载荷还未形成，此时机匣主要承受高速旋

转的转动部件与机匣内壁形成的摩擦力，故应力大都集中

在承力机匣内机匣及支板处；在4.3ms时，整机试验件模型

刚与等效缓冲器模型发生碰撞，垂向着舰载荷主要作用在

承力机匣及安装节这些承力结构上，其中主安装节（推力

销）处应力最为集中；在 6.7ms时，垂向着舰载荷主要作用

于中介承力机匣处并开始沿机匣向前后传递；在9.0ms时，

垂向着舰载荷开始传递出机匣部件，辅助安装节推力拉杆

上有较明显的应力集中区域。

垂向着舰载荷作用下承力机匣处峰值时刻最大等效应

力云图如图10所示。从图10可知，垂向着舰载荷作用下承

力机匣处等效应力主要集中在连接内外机匣的支板（特别

是竖直方向上的支板）、中介承力机匣外机匣两侧用于安装

主安装节（推力销）的凹槽结构上，其中进气承力机匣处最

大等效应力峰值为180.7MPa、中介承力机匣处最大等效应

力峰值为 392.6MPa、后承力机匣处最大等效应力峰值为

172.9MPa。对比不同承力机匣处最大等效应力峰值可知，

中介承力机匣处承受着主要的垂向着舰载荷，但各承力机

匣均未发生明显的破坏失效。

为研究垂向着舰载荷在整机结构中机匣上的传递路

径，对各承力机匣处最大等效应力时间历程曲线进行对比，

认为承力机匣处最大等效应力时间历程曲线中的峰值时刻

即垂向着舰载荷作用时刻，根据峰值时刻的时间顺序来确

定垂向着舰载荷的传递路径，承力机匣处最大等效应力时

间历程曲线对比如图 11 所示。从图 11 可知，进气承力机

匣、中介承力机匣及后承力机匣处最大等效应力的峰值时

刻分别为 7.3ms、6.5ms及 8.9ms，故认为垂向着舰载荷将最

先传递至中介承力机匣处，然后沿机匣分别向前后传递至

进气承力机匣和后承力机匣处。垂向着舰载荷在机匣上的

具体传递路径为中介承力机匣-压气机机匣-进气承力机

匣、中介承力机匣-燃烧室机匣-涡轮机匣-后承力机匣。

由于安装节作为连接航空发动机和舰载机机体的重要

承力部件，故在整机动态响应分析中必须关注安装节处最

大等效应力，垂向着舰载荷作用下安装节处峰值时刻最大

等效应力云图如图12所示。

从图12分析可知，垂向着舰载荷作用下主安装节处等

效应力主要集中在推力销在与中介承力机匣和前支承座的

连接处，其最大等效应力峰值为 395.9MPa；辅助安装节处

等效应力主要集中在推力拉杆上，推力拉杆与辅助安装节

连接处也有较大的应力集中，其最大等效应力峰值为

111.7MPa。对比各安装节处最大等效应力峰值可知，主安

装节处承受着主要的垂向着舰载荷，安装节处也没有发生

明显的破坏失效。

图9　垂向着舰载荷作用下机匣部件动态响应过程

Fig.9　Dynamic response of casing components under vertical 

ship landing load                                                 
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安装节处最大等效应力时间历程曲线对比如图 13所

示，从图 13 可知，主安装节处最大等效应力峰值时刻为

4.4ms，辅助安装节处最大等效应力峰值时刻为9.1ms，故认

为垂向着舰载荷最先传递至主安装节上。

结合图11和图13可知，垂向着舰载荷将最先通过主安

装节传递至中介承力机匣处，然后沿机匣分别向前后传递

至进气承力机匣和后承力机匣处，最后从辅助安装节传递

出机匣部件，其具体传递路径为主安装节-中介承力机匣-

0 10 20 30

�
�
�
�
	
�
/M
Pa

���ms

����
�����

�����
���

����
���400

300

200

100

图13　垂向着舰载荷作用下安装节处最大等效应力时间

历程曲线对比                                              

Fig.13　Comparison between the time history curves of the 

                  maximum equivalent stress at the engine mount under

vertical ship landing load                             

图10　垂向着舰载荷作用下承力机匣处峰值时刻最大

等效应力云图                                            

Fig.10　Maximum equivalent stress at the peak moment of

     the bearing casing under vertical ship landing load
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图11　垂向着舰载荷作用下承力机匣处最大等效应力时间

历程曲线对比                                                  

Fig.11　Comparison between the time history curves of the 

     maximum equivalent stress at the bearing casing under 

     vertical ship landing load

图12　垂向着舰载荷作用下安装节处峰值时刻最大

等效应力云图                                      

Fig.12　Maximum equivalent stress at the peak moment of the

     engine mount under vertical ship landing load
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压气机机匣-进气承力机匣、主安装节-中介承力机匣-燃烧

室机匣-涡轮机匣-后承力机匣-辅助安装节。

轴承作为航空发动机中连接转静部件的关键结构，在

整机动态响应分析中不可或缺。垂向着舰载荷作用下各轴

承处支承载荷时域响应如图14所示。

从图14可知，垂向着舰载荷作用下各轴承处均会形成

较明显的冲击响应，即支承载荷在着舰载荷作用瞬间会有

较明显的增加而形成一个峰值，但不同轴承处的支承载荷

峰值和形成峰值的时刻并不相同，其中位于中介承力机匣

的 2#轴承处支承载荷响应最大，为 1477N。由于垂向着舰

载荷作为突加载荷，其作用具有时效性，故各轴承处支承载

荷会逐渐衰减，但轴承处支承载荷幅值并不会完全趋于稳

定，这是因为在较大的垂向着舰载荷作用下转子系统运行

稳定性会受到影响，轴承处受径向支反力和轴向摩擦力，导

致轴承处支承载荷具有非稳态特征。

轴承处支承载荷时间历程曲线对比如图 15所示，从

图 15可知，1#轴承处支承载荷峰值时刻为 5.4ms，2#轴承

处支承载荷峰值时刻为 7.1ms，3#轴承处支承载荷峰值时

刻为 10.1ms，故认为垂向着舰载荷最先作用于 1#轴承处

然后沿转轴向后传递，具体传递路径为 1#轴承-2#轴承

-3#轴承。

2.2 航向着舰载荷作用下整机动态响应

通过对比试验结果和仿真结果中轮盘处轴心轨迹来验

证航向着舰载荷作用下整机动态响应数值仿真分析方法的

合理性，轮盘处轴心轨迹如图 16所示，轴心最大径向位移

的误差分析结果见表4。

从表 4可知，航向着舰载荷作用下仿真结果中轮盘处

轴心最大径向运动距离均比试验结果小，这是因为仿真结

果不能体现转动部件的刚体位移，但误差均控制在15%以

内，故认为航向着舰载荷作用下整机动态响应仿真分析方

法具有合理性。

航向着舰载荷作用下机匣部件动态响应过程如图 17

所示，在1.7ms时，整机试验件模型还未与等效缓冲器模型

碰撞，航向着舰载荷尚未形成，此时机匣主要承受着高速旋

转的转动部件与机匣内壁形成的摩擦力，故应力大都集中

在承力机匣内机匣及支板处；在4.5ms时，整机试验件模型

与等效缓冲器模型已经碰撞，航向着舰载荷主要作用在承

力机匣及安装节这些承力结构上，尤其是中介承力机匣处

应力最为集中；在6.8ms时，随着航向着舰载荷在机匣上的

传递，中介承力机匣处应力降低但进气承力机匣及后承力

机匣处应力升高；在7.7ms时，航向着舰载荷基本传递出机
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图14　垂向着舰载荷作用下各轴承处支承载荷时域响应

Fig.14　Time domain response of load resultant force at each

 bearing under vertical ship landing load      
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匣部件，应力主要集中在辅助安装节推力拉杆上。

航向着舰载荷作用下承力机匣处峰值时刻最大等效应

力云图如图18所示。从图18可知，航向着舰载荷作用下承

力机匣处等效应力主要集中在连接内外机匣的支板、中介

承力机匣外机匣两侧用于安装主安装节（推力销）的凹槽结

构 上 ，其 中 进 气 承 力 机 匣 处 最 大 等 效 应 力 峰 值 为

238.3MPa、中 介 承 力 机 匣 处 最 大 等 效 应 力 峰 值 为

404.6MPa、后承力机匣处最大等效应力峰值为 318.1MPa。

对比不同承力机匣处最大等效应力峰值可知，中介承力机

匣处承受着主要的航向着舰载荷，但各承力机匣未发生明

显的失效破坏。

通过对比各承力机匣处最大等效应力时间历程曲线来

研究航向着舰载荷在整机结构中机匣上的传递路径，航向

着舰载荷作用下承力机匣处最大等效应力时间历程曲线对

比如图 19所示。从图 19可知，进气承力机匣、中介承力机

匣及后承力机匣处最大等效应力的峰值时刻分别为6.5ms、

4.2ms和 7.2ms，故认为航向着舰载荷将最先传递至中介承

力机匣处，然后沿机匣分别向前后传递至进气承力机匣和

后承力机匣处。航向着舰载荷在机匣上的具体传递路径为

中介承力机匣-压气机机匣-进气承力机匣、中介承力机匣-

燃烧室机匣-涡轮机匣-后承力机匣。

航向着舰载荷作用下安装节处峰值时刻最大等效应力

云图如图 20所示。航向着舰载荷作用下主安装节处等效

应力主要集中在推力销在与中介承力机匣和前支承座的连

接处，其最大等效应力峰值为 343.6MPa；辅助安装节处等

效应力主要集中在推力拉杆上，推力拉杆与辅助安装节连

接处也有较大的应力集中，其最大等效应力峰值为

231.1MPa。对比各安装节处最大等效应力峰值可知，主安

装节处承受着主要的航向着舰载荷，安装节处也没有发生

明显的失效破坏。

航向着舰载荷作用下安装节处最大等效应力时间历程

曲线对比如图21所示，主安装节处最大等效应力峰值时刻
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图16　航向着舰载荷作用下轮盘处轴心轨迹试验结果与

仿真结果对比                                               

Fig.16　The comparison between test results and simulation

             results of wheel disks axis trajectory under course

ship landing load                                         
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图15　垂向着舰载荷作用下轴承处支承载荷时间历程

曲线对比                                                  

Fig.15　Comparison between the time history curves of the load

       resultant force at each bearing under vertical ship

landing load                                                   

表4 航向着舰载荷作用下轮盘处轴心最大径向位移误差分析

Table 4 Maximum radial displacement error of the axis at

          the wheel disk under course ship landing load

轮盘名称

压气机盘

涡轮盘

仿真结果/mm

0.1012

0.1239

试验结果/mm

0.1156

0.1277

误差/%

-12.52

-3.03
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为4.1ms，辅助安装节处最大等效应力峰值时刻为7.8ms，故

认为航向着舰载荷最先传递至主安装节上。

结合图19和图21可知，航向着舰载荷将最先通过主安

装节传递至中介承力机匣处，然后沿机匣分别向前后传递

至进气承力机匣和后承力机匣处，最后从辅助安装节传递

出机匣部件，其具体传递路径为主安装节-中介承力机匣-

压气机机匣-进气承力机匣、主安装节-中介承力机匣-燃烧

室机匣-涡轮机匣-后承力机匣-辅助安装节。

航向着舰载荷作用下各轴承处支承载荷时域响应如图

22所示。航向着舰载荷作用下各轴承处均形成较明显的冲

击响应，不同轴承处的支承载荷峰值和形成峰值的时刻并

不相同，其中位于后承力机匣的3#轴承处支承载荷响应最

大，为1550N。由于航向着舰载荷作用的时效性，各轴承处

图18　航向着舰载荷作用下承力机匣处峰值时刻最大

等效应力云图                                            

Fig.18　Maximum equivalent stress at the peak moment of the

 bearing casing under course ship landing load

图17　航向着舰载荷作用下机匣部件动态响应过程

Fig.17　Dynamic response of casing components under course

ship landing load                                             
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图19　航向着舰载荷作用下承力机匣处最大等效应力时间

历程曲线对比                                                   

Fig.19　Comparison of the time history curves of the maximum

       equivalent stress at the bearing casing under course

ship landing load                                               
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支承载荷逐渐衰减至一个较为稳定的幅值，但较大的航向

着舰载荷使转子系统运行稳定性受到影响，中介承力机匣

处2#轴承在径向支反力和轴向摩擦力作用下其支承载荷具

有较明显的非稳态特征。

航向着舰载荷作用下轴承处支承载荷时间历程曲线对

比如图23所示，1#轴承处支承载荷峰值时刻为5.8ms，2#轴

承处支承载荷峰值时刻为6.4ms，3#轴承处支承载荷峰值时

刻为11.3ms，故认为航向着舰载荷最先作用于1#轴承处然

后沿转轴向后传递，具体传递路径为 1#轴承-2#轴承-3#

轴承。

3 结论
本文基于整机试验件结构和现有油气式缓冲器等效建

模方法建立包括整机试验件和等效缓冲器的着舰载荷作用

下整机有限元模型，利用显式有限元分析软件分别开展垂

(a) ���� (b) �����

图20　航向着舰载荷作用下安装节处峰值时刻最大

等效应力云图                                       

Fig.20　Maximum equivalent stress at the peak moment of the

engine mount under course ship landing load 
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图22　航向着舰载荷作用下各轴承处支承载荷时域响应

Fig.22　Time domain response of load resultant force at each

 bearing under course ship landing load        
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图21　航向着舰载荷作用下安装节处最大等效应力时间

历程曲线对比                                               

Fig.21　Comparison between the time history curves of the 

         maximum equivalent stress at the engine mount 

under course ship landing load                   
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向和航向着舰载荷作用下整机动态响应数值仿真分析，结

合试验与仿真结果进行对比，并通过分析各关键部件处动

态响应来研究着舰载荷在整机结构内传递规律，得到以下

结论：

（1） 通过对比试验结果与仿真结果中轮盘处轴心轨

迹，根据轮盘处轴心最大径向位移进行误差分析，分析结果

表明建立的着舰载荷作用下整机有限元模型计算所得仿真

结果与试验结果误差均控制在13%以内，故认为本文所采

用的着舰载荷作用下航空发动机整机动态响应数值仿真分

析方法具有合理性。

（2） 在整机结构中作为承力部件的主安装节和中介承

力机匣承受着主要的着舰载荷，各承力部件均未发生明显

的失效破坏；着舰载荷在整机结构中机匣上的传递路径为

主安装节-中介承力机匣-压气机机匣-进气承力机匣、主安

装节-中介承力机匣-燃烧室机匣-涡轮机匣-后承力机匣-

辅助安装节；在转轴上的传递路径为 1#轴承-2#轴承-3#

轴承。

（3）着舰载荷作用下各轴承处响应具有较明显的冲击

响应特征，不同轴承处的支承载荷峰值和形成峰值的时刻

并不相同，着舰载荷作用后各轴承处支承载荷会逐渐衰减，

但不会完全趋于稳定的幅值，这是由于在较大的着舰载荷

作用下转子系统运行稳定性会受到影响，轴承处受径向支

反力和轴向摩擦力，导致轴承处支承载荷具有较明显的非

稳态特征。
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Numerical Simulation Study on the Dynamic Response of Engine Under 
Landing Load
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Abstract: Landing loads, a typical load condition during the service life of an aircraft engine, have been the subject of 

extensive theoretical and experimental research on rotor system vibrations both domestically and internationally. 

While these studies have provided qualitative conclusions of considerable reference value, there remains a significant 

discrepancy between the model parameters employed and those of actual aircraft engine rotor systems, which 

complicates the accurate determination of vibration responses under landing loads. This paper presents the 

development of a comprehensive finite element model of the engine using commercial software to simulate the 

dynamic response of the entire engine under landing loads. The validity of the simulation method is confirmed through 

comparison with experimental data. The study examines the transmission of landing loads throughout the engine 

structure and the dynamic response of key components, offering a valuable numerical simulation approach for the 

structural safety design of turbofan engines. Results show that landing loads are transmitted from the main mounting 

section through the entire engine structure and exit via the auxiliary mounting section, with key components exhibiting 

distinct impact response characteristics under these conditions.
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