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1 引言

零部件裂纹故障是航空发动机最常见的故障模

式之一，也是发动机结构性故障分析诊断的主要研

究内容。航空发动机机匣在使用中受到气流和机

械激励等复杂因素的影响经常发生基体裂纹故障，

严重影响发动机的使用安全 [1-3]。因此，如何准确确

定裂纹故障原因并提出合理的振动抑制措施，一直

以来都是压气机机匣结构设计者们重点关注的问

题 [4]。王树兰等 [5]针对航空发动机风扇机匣在台架

试验中出现的振动故障，采用振动监测和故障诊断

技术提取故障特征，对故障原因进行了分析，提出了

有效的减振措施排除故障。姜广义等 [6]针对发动机

风扇机匣振动偏大且振幅存在摆动的现象，从机匣

和转子的振动特性及机匣变形等多方面对振动测试

数据和信号进行了分析，阐明了风扇机匣振动偏大

的故障原因，并针对故障特点提出了几点解决措

摘 要：针对航空发动机机匣裂纹故障，经断口分析确定为疲劳裂纹。采用ANSYS软件建立机匣有限元分析模型并

进行机匣模态及相对振动应力计算，结合发动机使用工况得出坎贝尔共振图。经与多点激振、单点响应的模态试验

及应变片电测的台架动应力测试等试验结果的对比分析，在波瓣振型、振动频率及共振转速等方面相互验证，确定了

压气机机匣裂纹故障原因，并在此基础上提出了改进措施建议。经长试试验考核，改进效果良好，为航空发动机机匣

的结构设计、振动故障分析提供了依据。
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Diagnosis on the casing crack failure of an aero-engine
WU Hong-chun1，2，CHEN Yong3，HONG Zhi-liang3

(1. School of Mechanical Engineering and Automation，Northeastern University，Shenyang 110819，China；
2. The Military Representative Office In AECC Shenyang Liming Aero-Engine Corporation Ltd.，Shenyang
110043，China；3. AECC Shenyang Liming Aero-Engine Corporation Ltd.，Shenyang 110043，China)

Abstract：It was confirmed by fracture analysis that the crack of an aero-engine casing was fatigue crack.
The finite element analysis model of casing was established by ANSYS software to calculate the modal and
relative vibration stresses of the casing. The Campbell resonance figure was obtained according to the work⁃
ing conditions of the aero-engine. Compared with the test results of multi-point excitation, single point re⁃
sponse modal test and dynamic stress test of strain gauge electrical measurement, with the mutual validation
of the lobe mode, vibration frequency and resonance speed, the reason underlying in this failure mode was
confirmed. Based on the above analysis, the improvement approach was put forward and proved by
long-term engine test, providing a basis for structural design and vibration fault analysis of aero-engine cas⁃
ing.
Key words：aero-engine；casing；crack failure；vibration character；modal test；dynamic stress measurement
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施。王海霞等 [7]针对典型的发动机附件机匣振动超

限情况，通过对 PULSE振动分析仪采集振动信号的

分析，确定出附件机匣固有频率共振是机匣振动超

限的原因。

本文研究的机匣裂纹故障主要发生在机匣壳体

环带支撑环台前后部位，起源于机匣外壁凸台边角

(该位置存在加工形成的锐边)，以轴向裂纹为主，多

表现为穿透性裂纹，断口分析表明机匣基体裂纹属

疲劳性质。为确定引起机匣裂纹故障的原因，本文

从数值仿真和试验测试两方面开展了深入研究，并

在此基础上提出了结构改进和涂胶减振两项合理化

建议。经长试考核，改进效果良好，为后期排除机匣

裂纹故障、保证发动机使用安全提供了重要的理论

支持和工程指导。

2 机匣裂纹情况

发动机工作后机匣基体出现一轴向穿透性裂

纹，且裂纹周边有严重变色痕迹。位于前视六点半

方向，沿轴向扩展，可分为两段，长度约为 60 mm；轴

向位于进气机匣联动环支撑环台前后，前侧较短(约
10 mm)，后侧已靠近后安装边；裂纹有周向扩展，其

中两道较长，周向大约 10 mm，与主裂纹组合后似字

母“F”；裂纹周边为蓝色，存在过热情况；裂纹沿周

边不规则掉片，手触有刮手感。

3 机匣振动特性分析

3.1 机匣组件三维模型

机匣为整体焊接结构，由环形锻件机匣、15块超

塑成型扩散连接空心固定支板和铸造内环前段焊接

后形成进气机匣主体。环形锻件机匣设计为薄壁结

构，前后各带安装边。为提高其刚性还设计有 2道加

强筋。可调叶片位于固定支板后，上、下端带轴颈可

旋转。利用UG建立机匣组件的三维模型(图 1(a))。
3.2 机匣组件有限元模型

在满足模态计算需求的前提下，将三维几何模

型适当简化处理后导入ANSYS中进行网格划分，得

到由 31 391个节点和 33 320个单元组成的有限元

模型，如图 1(b)所示。

边界条件为：约束所有支板位置及机匣后安装

边上节点的所有自由度，以模拟机匣在发动机上的

装配状态。

3.3 机匣模态计算与共振分析

应用建立的机匣有限元分析模型进行机匣模态

及相对振动应力计算。计算结果表明，机匣的振动

频率非常密集，表现为密频特征——这也是薄壁圆

筒结构固有的特征，其振型主要表现为波瓣型振动

形态。

按照发动机工况确定了 4个常用转速，并通过

机匣附近结构特征分析，由机匣前后的支板及转静

子叶片数目确定了分别为 10E、21E、27E的激振因

素 K ( K 为激振射线的斜率，其值由激振因素确定)，
由此做出的坎贝尔共振图如图 2所示。

由坎贝尔共振图可以看出，21E激振线与第 286
阶频率线(2 162 Hz)在常用转速 1附近有交点，即在

该转速工作时会产生由 21E激振因素 (某级转子叶

片数)激起的共振。21倍频的共振裕度见表 1。

以上共振分析表明，机匣存在由某级转子叶片

引起的 21倍频共振，共振频率为 2 162 Hz，图 3为振

图 2 机匣坎贝尔共振图

Fig.2 The Campbell resonance figure of the casing
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表 1 共振裕度表

Table 1 The resonance margin of the casing

21倍频
阶次

286
频率/Hz
2 162

共振裕度/%
常用转速1

0.4
常用转速2

27.3
常用转速3

35.0
常用转速4

38.2

(a) 三维模型 (b) 有限元模型

图 1 机匣组件

Fig.1 The models of casing assembly
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图 4 机匣模态试验分析模型

Fig.4 The model of the casing modal test

第 5期
型与相对振动应力图。

4 机匣模态试验分析

4.1 模态试验模型

试验模态分析首先是对结构进行激励，测量系

统的激励(输入)和响应(输出)数据后进行信号处理得

到频响函数，再采用时、频方法识别系统的固有频率、

振型和阻尼比等模态参数。因此，试验模态分析是

综合运用线性振动理论、动态测试技术、数字信号处

理、参数识别等理论和方法进行系统识别的过程[8]。

由前期模态计算可知，该机匣的模态振型主要

表现为薄壁圆筒固有的波瓣型振动形态，并且裂纹

部位出现在外机匣后段，同时考虑零件结构及数据

处理问题，因此对模型进行简化处理。在划分机匣

模态分析网格模型时，以外机匣后段为主，如图 4所

示。

4.2 试验分析系统及试验结果

本试验采用多点激振、单点响应的方法。试验

前首先建立机匣分析模型，并适当选取拾振点。试

验时利用压电式加速度传感器和力传感器进行激

振、拾振信号测量。通过数据采集器对测量数据进

行采集，然后将采集到的数据导入模态分析系统。

根据实模态及复模态分析理论，采用模态参数识别

技术进行模态参数识别，得到固有频率及振型。

用于试验模态分析的频域模态参数识别通常由

激励和响应数据估计频响函数，然后建立频响函数

的参数或非参数模型进行曲线拟合来确定振动模态

参数。机匣模态试验中，分别对各个激振点进行敲

击，并测量相对于响应点的传递函数。传递函数均

进行 3次平均以提高分析精度。

表 2为模态试验结果，图 5示出了部分振型。

5 台架动应力测试

对 9台发动机压气机机匣进行了动应力测试，

以了解发动机整个工作转速范围内机匣的振动应

力，为排故提供试验依据。

5.1 机匣贴片位置

沿发动机机匣轴向四个截面共粘贴了 40片应

(c) 轴向应力

图 3 第 286阶振型及相对振动应力图

Fig.3 The 286th order vibration mode and stress of the casing

(b) 周向应力

(a) 振型

表 2 模态试验结果

Table 2 The results of modal test
阶次

1
2
3
4
5
6
7
8
9
10

频率/Hz
215
297
379
453
546
703
821
972
1 128
1 271

波瓣数

3
4
5
6
7
8
9
10
11
12

阶次

11
12
13
14
15
16
17
18
19
20

频率/Hz
1 406
1 554
1 571
1 597
1 629
1 784
1 880
2 013
2 116
2 252

波瓣数

13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
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变计，应变计采用 a-b形式编号。其中 a表示周向位

置；b表示应变计丝栅方向，奇数代表轴向，偶数代

表周向，见图 6、图 7。

5.2 试验设备与方法

振动应力测试系统由应变片、动态应变信号放

大器、磁带记录仪和频谱分析仪组成。应变片感受

的振动信号经放大后输入磁带机记录，通过 FFT频

谱分析仪对记录的振动信号进行分析处理，得到振

动的应力、频率及共振转速。

台架振动应力测试利用应变片电测法，在发动

机试车过程中对机匣进行动应力测试。

5.3 动应力测试结果

机匣动应力测试结果见表 3。可见：2截面振动

应力最大，1截面次之，3截面很小，4截面无明显共

振。共振频率约在 2 066 Hz，出现在转速 5 900 r/min
左右，最大应力 124 MPa，出现在 2截面 8号贴片位

置。激振因素 K ＝21，说明机匣在发动机工作转速

范围内与某级转子叶片通过频率耦合，发生了共振。

6 故障原因分析

振动特性分析表明，机匣在常用转速 1附近存

在由某级转子叶片引起的 21倍频共振，共振频率为

2 162 Hz，振型为 21个波瓣；模态试验结果显示，机

匣 21个波瓣振型的频率为 2 116 Hz；而动应力测试

结果表明，机匣在 5 900 r/min转速(与常用转速 1接

近)附近，出现了较大的共振应力(124 MPa)，且共振

频率约为 2 066 Hz，激振因素K＝21。
综上所述，振动特性分析、模态试验、动应力测

试三项结果，在波瓣振型、振动频率以及共振转速几

个方面都得到了很好的相互验证。由此可以确定，

发动机工作中会出现由某级转子叶片通过频率激起

的机匣共振，且振动应力较大，这是导致机匣裂纹故

障的主要原因。

7 结论与改进措施

通过机匣振动特性分析、模态试验、动应力测试

及三者结果之间相互对比验证等，完成了机匣裂纹

故障的分析诊断，确定故障原因为：裂纹起源位置存

在加工形成的锐边，造成应力集中，在工作中由某级

转子叶片激起的 21倍频共振，引发机匣应力集中处

序号

1
2
3
4
5
6
7
8
9

最大动应力/MPa
1截面

37
43
41
93
29
64
69
79
96

2截面

62
55
70

损坏

41
88
100
124
64

3截面

22
26
21
48
-
-
-
-
-

4截面

≤10
≤10
≤10
-
-
-
-
-
-

转速/(r/min)
6 023
5 909
5 954
5 911
5 857
6 063
5 914
5 777
5 714

频率/Hz
2 108
2 068
2 084
2 069
2 050
2 122
2 070
2 022
2 000

激振因素 K

21
21
21
21
21
21
21
21
21

表 3 动应力测试结果

Table 3 The results of dynamic stress measurement

图 7 周向贴片位置及应变计编号

Fig.7 The locations and numbers of circumferential strain gages

1截面 2截面 3截面 4截面

图 6 轴向贴片位置

Fig.6 The locations of axial strain gages

图 5 波瓣振型

Fig.5 The lobe mode

(a) 3个 (b) 5个

(c) 8个 (d) 10个

45



(上接第 35页)
􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅􀤅

(2) 在已有模型的基础上，建立了一个统一的

多轴寿命预测模型，新模型可直接用于存在平均应

力加载情况下的多轴疲劳寿命预测。

(3) 与该型发动机低压轴系最新给定的安全

寿命 18 000个标准循环相比，利用EGD-3寿命预估

法预测理论安全寿命为 14 521个循环偏于保守，而

利用多轴疲劳寿命预测模型预测理论安全寿命为

19 680个循环更为合理。

(4) 对于合金钢，与修正的通用斜率法相比，硬

度法可以更好地估算材料的疲劳性能参数。结合硬

度法，仅仅需要材料的基本力学性能参数，就可以利

用多轴疲劳寿命预测模型对低压中介主轴进行疲劳

寿命预估，便于工程应用。
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萌生裂纹并扩展，导致裂纹故障的发生。

根据故障原因分析，提出以下排故与改进措施：

①在故障位置增加加强筋，避免出现共振；②增加机

匣故障位置抛修要求，去除裂纹萌生源；③开展机匣

裂纹位置表面涂胶减振研究。贯彻改进措施的发动

机通过了长期试车考核，改进效果良好。
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