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摘要:  在 Jeffcott转子的开闭裂纹及方波模型基础上,建立了飞行器内裂纹转子系统的运动模型# 

数值研究表明:当飞行器以不同的等速度飞行时, 转子轴与水平面之间夹角的变化将造成重力分

量的变化, 从而使转子运动在周期解、拟周期或浑沌状态之间变化,而且出现非线性现象的转速

比、刚度变化比等参数的范围、进入和退出浑沌的路径、响应中的频率成份也会发生变化# 飞行器

的飞行速度变化还会改变裂纹转子响应的稳定性# 飞行器等速飞行后的加速过程将引起转子振

幅的突升及其后的下降,而且会使裂纹转子系统响应可能在不同的非线性状态下交替改变# 

关  键  词:  裂纹转子;  机动飞行器;  非线性响应;  故障诊断

中图分类号:  O323   文献标识码:  A

符  号  说  明

cm 圆盘质心 A
飞行器倾角, 即转子两支承连线与水

平线的夹角

D 无量纲外阻尼比 ( = 2E/ 8 ) B 裂纹方向与偏心方向的夹角

e 不平衡偏心 E 外阻尼系数 ( = c/ 2mXc)

K 无裂纹轴刚度 H 动坐标系 ( N, G, F) 的转角

KG 裂纹方向刚度 H0 初始偏心角

$K G 裂纹方向刚度变化值 U0 初始涡动角

$K 刚度变化比 ( = $K G/ K ) S = Xt

m 圆盘质量 S1 转子转数, S1 = S/ (2P)

O 1 两支承连线中点 Sr 涡动角 ( = Xr t )
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O 3 圆盘盘心 W
裂纹变化角, 即裂纹中心线与支承连

线中心和圆盘盘心连线之间的夹角

r 圆盘盘心的扰动 X 角速度

r n max 圆盘盘心每转最大振幅 Xc 无裂纹轴临界角速度 ( = K / m)

rv 轴静位移 ( = mg / K ) Xf 响应中的频率分量( rad/ s)

t 时间 Xr 涡动速度

U 不平衡参数 ( = e / r v) ( N, G, F) 旋转坐标系

( x , y , z ) 惯性坐标系 ( Nc, Gc, Fc) 平行于(N, G ,F) 的动坐标系

x , y , z
两支承连线中点在惯性坐标系

( x , y , z ) 中的位移
8 转速比( = X/ Xc)

xc
n0, zc

n0 飞行器加速前的无量纲初始速度 8 f 无量纲响应频率分量( = Xf/ Xc)

xc
n, zc

n, xd
n, zd

n 飞行器的无量纲速度和加速度 # d/ dt

x 1, y 1, z 1,

x n, y n, z n

盘心在坐标系 O1X 1Y1Z1中的

挠动和无量纲挠动( x n = x 1/ rv ,

y n = y 1/ rv , z n = z 1 / r v)

c d/ dS

�x n X1 方向盘心位移的均值

引   言

旋转机械发生事故的一个主要原因是转子轴中存在横向裂纹[ 1]# 近十年来有许多文献研

究了等转速和等加速裂纹转子的非线性动力学特性,还有许多学者研究了转子在各种不同支

承下裂纹转子的动力特性[ 2~ 4]# 一些学者建立了不同的裂纹模型以便检测和预报转子中裂纹

发展的振动行为变化# 如 Sekhar[ 5]通过转子系统的暂态响应来检测裂纹转子的状态, Prab-

hakar[ 6]则利用转子_轴承系统的机械阻抗来检测裂纹# 此外有的学者研究了在线检测裂纹转

子的方法[ 7]# 对非线性裂纹转子的分叉和浑沌也有许多研究[ 8]# 目前许多学者在其研究中利

用开闭裂纹模型# 早期 Gasch [ 9]利用开闭裂纹模型研究了 Jeffcott裂纹转子的动力学特性,后

来Meng等[ 10]考虑了涡动转速的影响并建立了兼容重力占优与重力不占优两种情形的非线性

裂纹模型,而且适用于协调和非协调两种情况# 

但是,迄今所见的研究都未涉及转子支承的运动对裂纹转子动力学特性的影响# 实际中

许多转子工作在支承运动的情形, 例如飞行器中的发动机转子# 本文考虑了因置于机动飞行

飞行器内而造成的转子支承的运动对裂纹转子系统响应的影响, 建立了相应的数学模型并进

行了数值仿真分析# 结果表明,由于飞行器的机动飞行,转子响应出现了许多复杂的行为# 

1  数 学模 型

本文选择文献[ 8, 10]中的裂纹轴刚度模型,研究裂纹转子在机动飞行的飞行器内的非线

性行为,所研究的转子为具有横向裂纹的单盘 Jeffcott 转子, 裂纹出现在圆盘的根部# 考虑转

子的两支承在垂直平面 XOZ 内等速运动和等加速运动两种情形,即可假设转子系统置于在垂

直的 XOZ平面内匀速或匀加速运动的飞行器内,如图1所示# 不考虑裂纹对垂直于裂纹法线

方向刚度变化的影响,不考虑陀螺效应的影响# 假设转子轴与飞行器机身纵轴同轴且航迹变

化角 A等于飞行器俯仰角,转子轴与水平面夹角也等于 A# 相应的动坐标系如图 2所示# 
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采用裂纹的开闭模型,考虑转子涡动的影响# 由文献[ 8, 10] ,裂纹方向的轴刚度为:

  KG = K - f ( W) $KG , ( 1)

其中

  W= Xt + B+ H0 - ( Xr t + U0) , ( 2)

并且有

  f ( W) =

1,   当 0 [ W [ P
2
和

3P
2

[ W [ 2P,

0,   当 P
2 < W<

3P
2 ,

( 3)

因此,

  f ( W) =
1
2

+
2
P
cosW-

2
3P

cos3W+
2
5P

cos5W- ,# ( 4)

不失一般性,同时为减少变量个数,可设 H0 = 0, U0 = 0, 则裂纹变化角为:

  W= Xt - Xrt + B# ( 5)

图 1  裂纹转子系统在惯性坐标系中的示意图   图 2  相对坐标系 O1X 1Y1Z1中的裂纹轴   

系统的无量纲运动方程为:

  
x

d
n

y
d
n

+
2E
8

x
c
n

y
c
n

+

1

82 - Ac2 0

0
1

82

x n

y n
-

    $Kf ( W)

2 82

1 - cos(2( S+ B) ) sin(2( S+ B) )

sin(2( S+ B) ) 1+ cos(2( S+ B) )

x n

y n

=

    U
sinS

cosS
-

H

0
, ( 6)

其中:

  H =
1

82 cosA- UAc2sinS+ x
d
ncosA- z

d
nsinA# ( 7)

假设飞行器的航迹变化角 A可由下式求得:

  A= arctan( x
c
n/ z

c
n) , ( 8)

则 Ac也可相应得到# 
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如果飞行器作等速飞行, 则方程( 6)可简化为:

  
x

d
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d
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+
2E
8
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c
n
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c
n

+
1
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2

x n

y n
-

    $Kf ( W)

2 8
2

1 - cos(2( S+ B) ) sin(2( S+ B) )

sin(2( S+ B) ) 1+ cos(2( S+ B) )

x n

y n
=

    U
sinS

cosS
-

1

8
2cosA

0

# ( 9)

2  数值计算结果及讨论

由裂纹角 W的表达式可知系统运动方程为非线性的# 本文运用四阶 Runge_Kutta 法数值

求解了微分方程组( 6) ,并对系统响应周期性随系统参数变化而变的规律进行了研究# 本文主

要采用了响应的分叉图和 Poincar�图来进行分析# 运算中需要特别注意的是涡动角的计算:

  Xrt + U0 =

arctan( x n/ y n) ,    当 y n > 0,

arctan( x n/ y n) + P,   当 yn < 0,

P/ 2,         当 y n = 0, x n > 0,

3P/ 2,        当 y n = 0, x n < 0# 

( 10)

2. 1  飞行器等速运动对裂纹响应的影响

考虑部分参数组合情形时系统的响应# 首先假设飞行器等速飞行,飞行器的倾角(参见图

1)可由飞行器速度在垂直和水平方向的分量来决定, 如式( 8)所示# 事实上, 由方程( 9)可见,

分析飞行器速度的影响可转为分析重力参数的影响# 

下面分别分析了 A、B和 $K 的影响# 假设所有情形中无量纲外阻尼系数 E= 0. 02,圆盘

盘心每转最大振幅为 rnmax ,转子转数为 S1 = S/ (2P)# 

1) 速度方向或重力参数的影响(即角度 A的影响)

当 U = 0. 2、$K = 0. 69、B= P时,飞行器速度方向变化对裂纹转子系统响应的影响见图

3(转子转速 8 = 0. 4 ~ 0. 6)# 当 A= 0时,飞行器在水平方向匀速飞行,系统响应见图3( a)、

3( b)、3( c)# 图3( a)是在所计算转速范围内圆盘盘心在 X 1 方向无量纲位移的分叉图,图 3( b)

是图 3( a)的局部放大图 (0. 518 0 < 8 < 0. 582 0) , 图 3( c)是对应于图 3( a)中 8 = 0. 545 4时

响应的Poincar�图# 由图 3( c)可见, 8 = 0. 545 4时系统响应为周期 5# 从图 3( b)还可以看

出,当转速从0. 525 0开始增加时,响应从周期 2经过倍周期分叉进入浑沌,然后由浑沌进入周

期5(此时转速在 0. 545 4附近, 而且范围很窄) ,之后又再次进入浑沌并从浑沌进入周期 3,在

8 = 0. 565 0时响应从周期 3又回到浑沌,最后通过倍周期分叉退出浑沌并进入周期 1# 

图 3( d) ~ 图 3( f)为 A= P/ 4(假设 x
c
n = z

c
n = 100) 时系统响应的分叉图和 8 = 0. 570 0时

的Poincar�图# 尽管 A= P/ 4和 A= 0时系统的动力学行为类似, 但它们之间的区别也是很

明显的, 特别是进入和退出浑沌的转速范围# 8 = 0. 570 0时的Poincar�图表明响应是典型的

浑沌响应# 

当参数改变后(如 U = 0. 1, $K = 0. 4, B= 0) ,同样可见动力学行为的变化(为节省篇幅,

图形未列出)# A= 0时,响应在 8 = 0. 630 0之后由周期 2变为周期 1;而当 A= P/ 4时,响应

则为拟周期的( 0. 617 8 < 8 < 0. 624 6) , 其 Poincar�图为封闭曲线# 
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( a) 飞行器静止( A = 0, x
c
n = z

c
n = 0 )         ( b) 图( a)的细化  

 ( c) 图( a)中 8 = 0. 545 4时的 Poincar�图   ( d) 飞行器运动( A= P/ 4, xc
n = zc

n = 100 )

      ( e) 图( d)的细化         ( f) 图( d)中 8 = 0. 570 0时的 Poincar�图

( U = 0. 2, $K = 0. 69, B = P, E= 0. 02)

图 3  飞行器等速运动对裂纹响应随转速比的影响

2) 裂纹中心线与不平衡方向间夹角 B的影响

当 U = 0. 1、$K = 0. 62、8 = 0. 400 0 ~ 0. 600 0时, B从P/ 4变化为P,不同的 A对应不同

的分叉图,如图4所示# A= 0对应于水平匀速飞行情形( x
c
n = 0) ; A= 0. 398P则对应于 x

c
n =

300, z
c
n = 100的情形# 比较图 4( a)与4( c)、图 4( b)与4( d) ,可见 B角明显影响了A不同时系统

的动力学响应# 

3) 刚度变化比 $K 的影响
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    ( a) B= P/ 4,A = 0, xc
n = 0     ( b) B= P/ 4, A = 0. 398 P, xc

n = 300, zc
n = 100

    ( c) B = P,A = 0, xc
n = 0       ( d) B= P, A= 0. 398P, x c

n = 300, zc
n = 100

( U = 0. 1, $K = 0. 62, E= 0. 02)

图 4  裂纹角 B不同时飞行器等速运动对裂纹响应随转速比的影响

    ( a) A = 0, xc
n = 0          ( b) A= 0. 398P, xc

n = 300, zc
n = 100

( 8 = 0. 57, B= P, E= 0. 02)

图 5  飞行器等速运动对裂纹响应随刚度变化比的影响

裂纹轴刚度变化比不同时飞行器倾角 A对系统响应的影响也非常明显( U = 0. 1, 8 =

0157, B= P, E= 0. 02, $K = 0. 25 ~ 0. 61)# 如 A取 3个不同的值, 即0(对应于水平飞行)、

01062 8P(对应于 x
c
n = 100, z

c
n = 500) 和0. 398P(对应于 x

c
n = 300, z

c
n = 100) ,随着 A的增加,响

应中出现浑沌、分叉或多周期解的参数值 $K 会变小,而且 A值大到一定程度后,响应变成了
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周期 1解(图 5)# 

4) 对系统响应稳定性的影响

运算结果表明,对一定的参数组合,原稳定的转子系统可能会变得不稳定# 例如当 U =

0. 1、8 = 0. 641 17、$K = 0. 58、B= 0飞行器水平匀速飞行(即 A= 0) 时, 系统响应稳定# 但

当 A= P/ 4(例如 x
c
n = 100, z

c
n = 100) 时,转子系统失稳# 这说明由于飞行器的机动飞行可能使

原稳定的转子系统变得不稳定# 

2. 2  飞行器等加速运动对裂纹响应的影响

以下分析了部分转子参数组合情形下飞行器等速飞行后突然加速至 x
d
n = 50, z

d
n = 200时

转子系统的响应# 假设外阻尼系数 E= 0. 02,不平衡参数为 U = 0. 1# 

( a) 飞行器加速前和加速后的盘心           ( b) 飞行器加速前转子

最大振幅响应曲线 响应的幅值谱

  ( c) 对应于振幅响应曲线中          ( d) 对应于振幅响应曲线中

第 5 段的盘心轨迹 第 7段的盘心轨迹

( 8 = 0. 60, $K = 0.6, B= 0, E= 0. 02, xc
n0 = 500, zc

n0 = 5 000(A= 0.031 7P) , xd
n = 50, zd

n = 200)

图 6 飞行器突加等加速运动对裂纹转子系统响应的影响

选定转子参数为 8 = 0.6、$K = 0.6和 B= 0,飞行器原作等速飞行( x
c
n0 = 500, z

c
n0 = 5 000) ,

之后突然加速至 x
d
n = 50、z

d
n = 200, 转子系统响应如图 6所示# 图 6( a)为飞行器加速前后盘

心每转最大振幅的响应曲线(将其分为 7个阶段) ,图 6( b)为对应于第一阶段即飞行器加速前

转子系统响应的幅值谱, 图 6( d) 为对应于飞行器加速后转子转过 200转后(对应于图 6( a)中

第7阶段)时盘心的运动轨迹# 对系统参数相同的无裂纹转子系统的响应也进行了计算# 为
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节省篇幅,本文没有列出相应图形# 比较后发现:

   ( a) 加速过程中 A的变化   ( b) 飞行器加速前转子响应的 Poincar�图 ( 8 = 0. 62)

( c) 飞行器加速前后盘心每转最大振幅响应     ( d) 加速前转子响应的幅值谱

( e) 对应于图( c)中第 2 段响应的幅值谱     ( f) 对应于图( c)中第 7 段响应的幅值谱

( 8 = 0. 535 0, $K = 0. 62, B= P/ 4, E= 0. 02;

加速前速度 xc
n0 = 50, z c

n0 = 1 000( A= 0. 015 9 P) ,加速度 xd
n = 200, zd

n = 50)

图 7 飞行器等加速运动对裂纹转子等速响应的影响

1) 没有裂纹的转子在飞行器突加速后振幅会大幅增加然后快速减小, 振幅曲线很快趋于

稳定# 由于飞行器倾角 A的持续变化,系统振幅会持续降低;

2) 当转子轴存在裂纹时, 飞行器突然加速同样造成振幅大幅增加, 但比无裂纹轴振幅增

加的幅度大,而且在随后的振幅下降过程中振幅还会发生波动;
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3) 系统参数相同时, 飞行器加速前后裂纹转子系统的动力学行为类似,无论飞行器加速

前的系统响应为周期 1、多周期、拟周期或浑沌,在飞行器加速一段时间后, 响应形态仍同加速

前的形态# 这是因为飞行器的倾角变化较小的缘故# 

 ( a) 飞行器加速前后盘心每转         ( b) 飞行器加速前的无裂纹

最大振幅响应 转子响应幅值谱

( c) 对应于图( a)中第 2 段响应的幅值谱     ( d) 对应于图( a)中第 7 段响应的幅值谱

( 8 = 0. 535 0, $K = 0. 62, B= P/ 4, E= 0. 02;

加速前速度 xc
n0 = 50, z c

n0 = 1 000( A= 0. 015 9 P) ;加速度 xd
n = 200, zd

n = 50)

图 8  飞行器等加速运动对无裂纹转子等速响应的影响

以下的情形说明了垂直方向加速度分量较大时转子系统非线性各态历经的情况# 此时飞

行器的倾角变化较大# 所选择的系统参数为 8 = 0. 535 0, $K = 0. 62, E= 0. 02和 B= P/ 4# 

在飞行器加速之前,飞行器等速飞行( x
c
n0 = 50, z

c
n0 = 1 000) ,然后飞行器突然瞬时加速,加速度

分量为 x
d
n = 200、z

d
n = 50# A的变化曲线如图7( a) , A的变化非常大,接近0. 4P# 飞行器加速

前对应于不同 A角的转速范围包括 0. 535 0的响应分叉图见图 4( a)、4( b)# 由图 7( b)可知飞

行器加速前转子系统响应为浑沌解# 图 7( c)为飞行器加速前和加速过程中转子盘心每转最

大振幅曲线, 图7( d)、7( e)和7( f)分别为对应于图7( c)中第1、第 2和第7阶段响应的幅值谱# 由

此可知,随着飞行器的机动飞行, 转子系统响应中出现了 2X、3X / 2、1X、X / 2、4X / 3、2X / 3、0X

和其它频率分量,而且在不同阶段,频率成分不同(0X 表示响应振幅在持续下降) # 经过图 7

( c)的第 3~ 第6阶段,响应中的其它分量大幅减小# 到第 7阶段时响应中只剩下 2X、1X 和非

常小的0X 分量,对应于周期响应# 显然, 当飞行器长时间加速造成倾角大幅变化时, 裂纹系
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统的暂态响应中可能会出现不同的非线性现象,频率成分也相应发生变化# 

飞行器机动飞行对参数相同的无裂纹轴转子系统响应的影响见图 8, 其中图 8( b)为飞行

器加速前转子系统响应的幅值谱, 图8( c)和8( d)则分别为对应于图 8( a)中第 2、7阶段的幅值

谱图# 从图 8( c)、8( d)可见响应中最大暂态频率分量在飞行器加速过程中会随时间而减小,

一阶共振频率逐渐成为主要分量# 无裂纹系统的幅值谱图明显不同于图 7中的裂纹转子系统

响应的幅值谱图# 

3  结   论

当飞行器作速度不同的等速飞行时,转子轴与水平面间的夹角即飞行器倾角的变化将造

成重力分量的变化, 裂纹转子系统的响应会在周期解、拟周期或浑沌状态之间变化, 出现非线

性现象如分叉、拟周期及浑沌等现象的转速比、刚度变化比等参数的范围大小将发生变化和漂

移,进入和退出浑沌的路径、响应中的频率成份也发生变化# 飞行器不同运行速度造成的倾角

变化还会改变裂纹转子响应的稳定性# 

无论在飞行器作等加速运动前等速裂纹转子系统处于周期解、拟周期还是浑沌状态,飞行

器加速后均将引起转子振幅的突升及其后振荡速度、幅度不同的下降过程# 飞行器持续的加

速过程会使裂纹转子系统响应可能在不同的非线性状态下交替改变,响应中的频率成分也相

应发生很大变化# 

研究结果可应用于飞行器转子系统裂纹故障的在线检测# 
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Abstract: The nonlinear dynamics of a cracked rotor system in an aircraft maneuvering with constant

velocity or acceleration was investigated. The influence of the aircraft climbing angle on the cracked

rotor system response is of particular interest and the results show that the climbing angle can

markedly affect the parameter range for bifurcation, for quasi_periodic response and for chaotic re-

sponse as well as for system stability. Aircraft acceleration is also shown to significantly affect the

nonlinear behavior of the cracked rotor system, illustrating the possibility for on_line rotor crack fault

diagnosis.

Key words: cracked rotor; maneuvering aircraft; nonlinear response; fault diagnosis
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