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涡扇发动机叶片包容性与转子不平衡试验
∗
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摘要  为研究某型大涵道比涡扇发动机叶片包容性和转子系统抗不平衡能力，开展了风扇叶片飞失后的机匣包容

性和转子不平衡试验方法研究及验证。首先，采用在断裂叶片根部预置炸药断裂叶片的试验方法，应用设计的试验

系统，在规定的发动机转速下，通过遥控爆破炸药技术实现 1 片风扇叶片在预定位置断裂；其次，高速摄像从不同方

位记录了试验过程；最后，专项参数测量系统获得了非线性瞬态动力学响应结果。结果表明：叶片飞失后引起损伤

叶片约为 1.48 个，均沿发动机进口或尾喷口轴向飞出，满足机匣包容要求；叶片飞失瞬间对机匣和转子系统产生了

超过 1 000g的冲击载荷，转子传力路线上的承力结构完整，安装系统连接稳定，转子不平衡载荷引起低压转子支点

轴承座与承力机匣连接螺栓丧失锁紧功能；发动机在引爆炸药后 18 s停车。试验结果满足相关条款要求，验证了某

大涵道比发动机叶片包容与转子不平衡的适航符合性。
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引  言

航空发动机叶片非包容事故会导致机毁人亡的

严重空难。受外物撞击损伤、低周疲劳和高周疲劳

等影响，工作状态下的航空发动机风扇、压气机和涡

轮转子都不可避免地会出现叶片飞失事件。如果机

匣包容能力不足，高速的飞失叶片撞击机匣后会击

穿机匣，进而击伤其所碰到的任何物体，导致机舱失

压、油箱泄漏起火及飞机操控失灵等二次破坏，严重

危及飞行安全［1⁃4］。对于大涵道比涡扇发动机，由于

风扇直径增大，发生风扇叶片飞失（fan blade out，简
称 FBO）时损伤更为严重。

军、民用航空发动机结构完整性、可靠性和适航

性均要求结构系统能够承受叶片丢失载荷，并保证

在没有任何非包容的叶片碎片和失火的情况下仍能

至少运转 15 s，以保障飞行安全。美国航空发动机

适航性标准严格规定了航空发动机叶片包容性及转

子不平衡性要求，我国民用航空发动机适航规定也

对叶片包容有类似要求。目前，整机 FBO 试验仍然

是每款全新设计的民用航空发动机适航取证必须通

过的试验项目［5⁃10］。

目前，国内的大涵道比涡扇发动机整机包容能

力验证仍停留在部件试验形式上，针对多型发动机

的机匣部件开展了包容试验验证［11］，同时对叶片飞

断主动控制［12⁃13］等关键技术开展了大量的试验室研

究。姜新瑞等［14］对大涵道比涡扇发动机整机包容试

验方法进行了初步分析，但尚未开展整机包容性和

转子不平衡试验验证，特别是风扇叶片飞失后整机

的转子不平衡验证。

笔者根据国内外航空发动机适航规章、军用通

用规范等对包容试验的规定，通过条款要求解读和

分析［15］，结合某大涵道比涡扇发动机研制现状和需

求，研究了大涵道比涡扇发动机整机叶片包容性与

转子不平衡适航符合性试验方法，对试验用发动机、

试验设备、参数获取、试验方法及试验程序进行分

析，提出相应设计方法，确保验证结果的有效性。

1 试验系统介绍

试验系统设计中，对发动机主动断裂叶片和被

动断裂叶片进行涂色区分，实现叶片飞失结果的追

踪。通过相关动力装置及防护装置的设置，模拟发

动机飞行中发生叶片飞失情况下发动机所承受的真

实载荷，确保试验过程的安全性。通过高速摄影装

置和瞬态应力测量系统，实现风扇叶片飞失宏观过

程和结构内部载荷传递变化规律的获取。通过叶片
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断裂方案的设计，实现预定转速下叶片无附加应力

飞失，保证试验方法的有效性。

1.1　试验发动机　

试验发动机是大涵道比双转子涡轮风扇发动

机，由风扇、增压级、高压压气机、燃烧室、高压涡轮、

低压涡轮及排气系统等组成。

为了便于清晰记录、测量叶片飞断后的试验数

据，对指定断裂的 1 片风扇叶片叶身盆、背侧相应区

域使用红、黑相间的形式进行涂色，其他叶片使用黄

色黑线分区形式进行标识。风扇叶片涂色如图 1
所示。

1.2　试验设备　

1.2.1　试车台　

试车台如图 2 所示，为地面露天试车台。台架

配备了能够满足试验要求的工艺系统、电气系统、测

试系统以及起动气源、燃油、油封、吊车和移动升降

平台等。

1.2.2　动力装置相关结构　

发动机按照飞机翼吊的形式安装在台架上，为

保证试验中发动机承力框架和安装节能够真实模拟

装机环境下的承载情况，安装了以下动力装置相关

结构。

1） 飞机进气道。为模拟发动机风扇机匣进口

安装结构的实际载荷，试验配装了专用工艺进气道，

模拟发动机装机状态飞机进气道传给发动机机匣的

载荷，其与飞机进气道有相同的连接结构形式、质

量、刚度、流路和静悬垂力矩。

2） 发动机上的飞机附件。为模拟发动机装机

状态的重量、重心等的实际载荷，试验在发动机上配

装了飞机附件的工艺模拟件，即飞机交流发电机和

飞机液压泵模拟件，并模拟了两附件安装位置、安装

结构、重量和静悬挂力矩。工艺装置如图 3 所示，主

要工艺装置参数如表 1 所示，均是安装手册中所要

求的最大状态。

3） 反推力装置。为模拟装机状态发动机中介

机匣后安装边的实际载荷，同时满足发动机外涵排

气的需要，配装反推力装置。反推力装置与发动机

的连接结构、台架吊梁的连接结构装机状态相同。

4） 风扇整流罩。为了便于观察和监控试验中

发动机风扇机匣和风扇舱附件、管路的变形等情况，

不安装风扇整流罩。因为风扇整流罩前端与进气道

搭接，后端与反推力装置搭接，不与发动机直接连

接，因此不安装该结构不影响试验有效性。

5） 飞机与发动机连接螺栓。为模拟发动机安

装系统与飞机吊挂连接结构强度，飞机和发动机连

接螺栓采用装机状态的飞机硬件原件。

1.2.3　防护装置　

为了防止断裂的碎片从发动机进口、出口飞出

图 1 风扇叶片涂色

Fig.1　Fan blade painting

图 2　试车台

Fig.2　Test bench

图 3　工艺装置

Fig.3　Simulation device

表 1　工艺装置参数

Tab.1　Parameters of the simulation device

附件

进气道

交流电机

液压泵

重量/kg
飞机附件

206
76
21

设备

208.5
76.5
23.0

重量矩/(N•m)
飞机附件

987.15
140.00

24.00

设备

1 091.8
155.0

26.5
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后对人员安全造成威胁，试验现场在台架两侧加装

了防护沙袋装置，防护装置长约 15 m、高约 8 m。在

风扇叶片前后 15°范围对应的风扇机匣区域增加了

防护钢板，如图 4 所示。

1.2.4　过程影像记录装置　

试验配备 9 台高速摄影机，拍摄部位包括发动

机进口、机匣外部及发动机尾部等区域。拍摄帧频

为 1 000~11 000 fps，能够连续拍摄至少 20 s，用于

记录风扇叶片断裂过程、断裂叶片撞击其他叶片及

机匣过程以及飞出碎片的运动轨迹。高速摄影布局

如图 5 所示。

1.3　测试方案　

为了掌握试验过程中冲击载荷作用下的整机力

学行为及其动力特性［16⁃18］，试验在常规参数测试基

础上，重点针对风扇机匣、转子⁃支承⁃机匣系统和安

装系统等叶片飞失过程中重点考核结构或薄弱结

构，增加了专项振动与应力测试项目，包括风扇机

匣、中介机匣、1#支点轴承机匣、涡轮后机匣部位的

振动测量和风扇机匣、主安装节、辅助安装节、1#支

点轴承机匣部位的应力测量。振动/应力测点设置

如图 6 所示。

1.4　叶片断裂方案　

叶片采用主动控制炸药爆破的断裂方式，能够

在一定范围内准确控制叶片在预定转速下断裂。试

验前，对试验中引爆的 1 号风扇叶片进行补加工炸

药，将炸药填充在金属外壳内形成切割索，置于风扇

叶片榫头预置孔内。试验时使用无线信号装置实现

遥控引爆，起爆信号通过发动机进口正前方的无线

信号发射装置发射，发动机风扇盘内腔中的无线信

号接收装置接收信号后，通过起爆电源线控制雷管

引爆切割索，实现叶片断裂。引爆方案如图 7所示。

2 整机包容试验程序

2.1　试验前准备　

正式试验前，完成发动机运转情况调试、记录设

备校准、起爆信号确定和炸药安装等，具体包括：

1） 试验前，用配重结构替代炸药，采用与试验

相同的程序调试试车，对滑油系统、控制系统及整机

振动等工作情况进行检查，确认发动机稳定运转，同

时检查叶片引爆装置起爆信号发射、接收情况，确保

工作稳定可靠，满足试验要求；

2） 校准测试系统等；

3） 检查摄影装置；

4） 防护人员拆除配重结构，完成炸药安装和信

号连接。

2.2　正式试验　

在完成所有试验前准备工作后，开始正式的叶

片包容性和转子不平衡试验。试验程序包括：

图 4　防护钢板

Fig.4　The protective steel plate

图 6 振动/应力测点设置

Fig.6　Position of vibration/stress probe

图 5　高速摄影布局（俯视）

Fig.5　High speed camera layout （overlook）

图 7　引爆方案

Fig.7　Blasting project
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1） 起动发动机，暖机并使发动机稳定工作，检

查摄像系统和测试仪器；

2） 上推至发动机最大转速，稳定运转 30 s 后，

手动按下炸药引爆按钮，确认指定的 1 号风扇叶片

断裂后，开始计时；

3） 保持油门杆不动，15 s 后移动油门杆至停车

位置。

2.3　试验后检查　

依据适航规章和设计规范，叶片包容性和转子

不平衡试验主要考核发动机风扇机匣的包容能力及

发动机传力结构承受风扇叶片飞失后的不平衡载荷

能力［19⁃22］，因此在叶片包容性和转子不平衡试验中，

发动机需要保证碎片被机匣包容且不导致二次破

坏、发动机与机翼保持稳定连接、不发生着火并且维

持运转的能力。

对试验后的试验现场进行发动机外观损伤检

查，评估发动机状况，按照工程要求对发动机进行

拍照，重点针对能够目视检查的项目，包括发动机

安装系统连接情况、机匣表面完整性、外部附件、管

路连接、风扇叶片损伤情况以及碎片的位置和大

小等。

对试验后的发动机进行分解和深度检查，评估

发动机主要零组件的内部损伤，并按照要求对零组

件拍照。对重要结构的变形和内部损伤情况进行测

量和探伤分析，其中针对风扇机匣、1#支点轴承座、

风扇轴和相关连接结构、承力机匣以及发动机主辅

安装节等，在设计中重点考虑了风扇叶片飞失载荷

下的强度、振动和安全性的零组件。传力路线和重

点检查结构如图 8 所示。其中：黑色为飞失叶片撞

击风扇机匣和风扇转、静子碰摩力的传递路线，即风

扇机匣→中介机匣外环→中介机匣支板→主安装节

→发动机吊挂；红色为低压转子的不平衡载荷传递

路线 1，即风扇盘→风扇后轴→1#/2#轴承→1#/2#
轴承座→中介机匣→主安装节→发动机吊挂；蓝色

为低压转子的不平衡载荷传递路线 2，即风扇盘→
风扇后轴→低压涡轮轴→5#轴承→5#轴承座→涡

轮后机匣→辅助安装节→发动机吊挂。

3 试验结果分析

3.1　试验过程分析　

发动机正常起动，按照程序运转至转速4 950 r/min
后 30 s，手动按下引爆信号按钮，1 号风扇叶片被预

埋炸药切割断裂飞失，撞击机匣，转速急剧下降。

15 s 后移动油门至停车位置，发动机停车，45 s 后风

扇转子停止转动。叶片飞失后，发动机安装系统与

台架结构连接可靠，部分零件碎片沿着发动机轴线

从进口向前和发动机喷口向后飞出，未见穿透风扇

机匣飞出的碎片，未发生火情。试验中碎片飞出情

况如图 9 所示。

3.2　影像数据分析　

1 号叶片与机匣碰磨过程如图 10 所示。从高速

图 8　传力路线和重点检查结构

Fig.8　Load transmission path and key inspection structure

图 9　碎片飞出情况

Fig.9　Fragment flying out situation
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摄像记录来看，触发引爆按钮后，在逆航向 12 点钟

位置 1 号风扇叶片指定断裂位置出现火星，表明由

炸药引爆，此时记为 T0，如图 10（a）所示；然后，1 号

叶片从转子轮盘上脱离并向外飞出，在T0+0.000 4 s
时，逆航向周向 11 点 45 分位置，对应叶尖的机匣出

现火星，同时指定断裂位置火星增大，表明叶尖与风

扇机匣接触，与机匣之间出现碰摩，如图 10（b）所示。

随后，1 号叶片撞击相邻尾随的 2 号叶片，在

T0+0.001 8 s 时，逆航向周向 10 点 45 分位置，1 号叶

片中部出现火光，发生断裂；在 T0+0.002 2 s 时，逆

航向周向 10 点 30 分位置，1 号叶片上部断裂碎片被

挤压在 2 号叶片与机匣之间，产生剧烈碰磨，并随转

子转动，1 号叶片下部断裂碎片的叶根撞击 2 号叶

片，在 2 号叶片的中部出现火星。

在 T0+0.003 2 s 时，逆航向 9 点钟位置，2 号叶

片中间断裂，并与其后的高速旋转尾随叶片碰撞，最

终撞击机匣。

在 T0+0.015 8 s 后，1 号叶片上部断裂碎片沿

着进气道内壁向发动机进口方向螺旋运动，并最终

从进气道入口的下前方飞出。

在 T0+0.066 s 后，2 号叶片上部断裂碎片沿着

进气道壁内壁向发动机进口方向螺旋飞出。

3.3　振动数据分析　

3.3.1　冲击响应　

从 1#支点轴承机匣、风扇机匣、中介机匣和涡

轮后机匣的振动测点检测到的试验数据来看，冲击

响应呈现 2 种变化规律：①沿着发动机传力路线结

构中传递；②随着发动机结构损伤变化在不同时间

产生变化。

从引爆时刻 T0 起，冲击信号传递过程如下：

T0+0.000 3 s 时 1#支点轴承座率先测量到冲击信

号，为风扇叶片断裂飞失引起的转子冲击载荷；T0+
0.000 4 s 时风扇机匣外环振动测点检测到信号，为

飞失叶片冲击机匣引起，二者的冲击载荷为 1 000g，
达到瞬时最大；由于载荷的传递，引爆 T0+ T0+
0.001 8 s 时中介机匣内环及外环振动测点测量到冲

击信号；T0+0.007 3 s 时涡轮后机匣测量到冲击信

号，这与风扇叶片断裂飞失的载荷传递过程是一

致的。

从引爆时刻 T0起，各测点检测到的冲击响应随

转速变化分为 3 个阶段：①冲击响应主要表现为风

扇叶片撞击机匣的巨大冲击力瞬间造成的冲击响

应，持续到引爆后的 0.33 s；②冲击响应主要表现为

由于转静子碰摩、结构损伤等原因造成的各类激振

因素和冲击力造成的冲击响应，从引爆后的 0.33 s
持续到 1.77 s；③冲击响应主要表现为低压转子系

统在叶片飞失的大不平衡激励下，呈现的与低压转

子基频相同的周期性冲击响应，从引爆后的 1.77 s
持续到停车时刻。

3.3.2　转子振动　

叶片断裂瞬间，低压转子振动响应瞬时均达最

大，其中风扇转子响应在 4 个测点中幅值最大，达到

4.953 mm（峰峰值）。在随后的转子降转过程中，低

压转子基频有逐渐增大的趋势。在引爆后约 7 s 低
压转速为 865 r/min 时，由于转子系统的结构损伤，

在该转速下产生临界转速，使各振动测点低压转子

基频达到最大值，其中低压涡轮垂直振动基频幅值

最大。

3.4　应力应变数据分析　

叶片飞失后，1#支点轴承机匣、风扇机匣以及

主辅安装节拉杆测点均出现振动响应和冲击响应。

其中：1#支点轴承机匣、风扇机匣同时出现输出响

应；主辅安装节拉杆响应滞后约 0.000 2 s。
各测点振动响应频率为转速基频，其中：1#支

点轴承机匣振动幅值最大应变为 3 343 με，应力为

364.4 MPa；机匣振动幅值最大应变为 2 331 με，应
力为 254.1 MPa。

叶片飞失后的转速下降过程中共出现 8 处明显

的冲击响应。前 6 次冲击响应主要在 1#支点轴承机

匣上的同一个应变测点，其原因为飞失叶片角度与

测点周向分布相对应；第 7，8 次冲击响应各位置测

点均出现不同程度的响应。8 次冲击响应中，第 1 次

和第 8 次冲击响应值较大。其中：第 1 次冲击响应轴

承座最大变形量为 14.84%；第 8 次冲击响应轴承座

最大变形量为 3.52%；前辅助安装节拉杆最大变形

量为 3.69%；风扇机匣最大变形量为 16.69%。

图 10　1 号叶片与机匣碰磨过程

Fig.10　Rubbing process between No.1 Blade and casing
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3.5　碎片能量分析　

3.5.1　碎片位置　

叶片包容性和转子不平衡试验后，对试验碎片

进行了收集和整理，共收集碎片 108 件，包括断裂叶

片、卡箍及螺栓等的碎片。1 号和 2 号风扇叶片碎片

分布和位置分别如图 11、表 2 所示。

1 号、2 号风扇叶片的损伤情况分别如图 12，13
所示。其中，1 号叶片飞断部分的根部（约 2 603 g）
留存在风扇转静子叶片之间的流道内。

3.5.2　碎片能量分析　

1） 碎片速度分析。对 1 号叶片凸肩部位碎片

（简称 b1）飞出速度V 2 进行分析，假设 b1质量均匀分

布，在进气道内为匀速减速过程，叶片断裂后叶尖的

实际速度下降按 10% 计算。由风扇转速及断裂时

叶片尺寸可计算出 b1断裂时刻前平均速度；根据工

艺进气道尺寸和高速摄影记录的碎片飞行轨迹，可

以计算出 b1飞出的距离长度。

根据高速摄像判别的由断裂到飞出的时间差

Δt为 0.001 5 s，则 b1在进气道进口处的飞出速度为

V 2 = 2V̄ 1 - V 1 ′= 71.4 m/s
其中：V 2 为 b1飞出速度； V̄ 1 为 b1在进气道中的平均

速度； V 1 ′为 b1断裂时刻速度。

2） 碎片能量分析。假设其余叶片飞出速度与

b1飞出速度相同，计算 1 号和 2 号叶片碎片的飞出能

量。其中，1 号和 2 号叶片碎片能量最大分别为

1.843 kJ和 1.529 kJ，其余碎片能量均小于 1 kJ。
3.5.3　不平衡量分析　

对所有叶片掉块进行称重，共计约 6.33 kg，按
此计算风扇叶片飞失量约为 1.48 片。按照风扇叶

片直径计算，叶片飞失过程中约产生 2.69 kg⋅m 的不

平衡量。

3.6　分解检查结果分析　

1） 从分解检查结果来看，1 号风扇叶片从榫头

处断裂，相邻的 2 号叶片从叶中断裂，其余叶片没有

断裂，损伤主要为进、排气边变形、轻微撕裂和掉

块。风扇叶片的损伤分布如图 14 所示。

2） 风扇机匣完整，叶片断裂后引起转子系统较

大变形，并与机匣产生剧烈碰磨，导致了包容机匣的

图 11　1 号和 2 号风扇叶片碎片分布

Fig.11　Fragment distribution of No.1 and No.2 fan blades

表 2　1号和 2号风扇叶片碎片位置

Tab.2　Fragment location of No.1 and No.2 fan blades

碎片号

2
3
4
A
B
C
D
E
F
G

x/m
-28.0

6.0
-8.0
-3.0

20.0
9.0

-7.0
12.0

-14.0
-2.9

y/m
-6.0

5.9
-3.3
-5.5

5.4
-7.1
-2.5
-4.2
-3.4
-4.1

质量/g
75
95

328
23

9
16

9
318

32
173

备注

1 号叶片

1 号叶片凸肩

1 号叶片凸肩

2 号叶片

2 号叶片

2 号叶片

2 号叶片

2 号叶片凸肩

2 号叶片凸肩

2 号叶片

图 12 1 号风扇叶片的损伤情况

Fig.12　Damage of No.1 fan blade

图 13 2 号风扇叶片的损伤情况

Fig.13　Damage of No.2 fan blade
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复合材料包容环从机匣上脱落。断裂叶片根部向风

扇叶片后侧飞失，撞击风扇转子和静子叶片之间的

机匣和静子叶片，导致局部的风扇静子叶片脱落，未

出现危及飞行安全的零件损坏。

3） 低压转子轴系结构，包括风扇轴、低压涡轮

轴和相关连接结构无损伤。低压转子的全部支点，

包括 1#支点、2#支点和 5#支点轴承全部转动灵活，

工作表面无异常磨损痕迹。

4） 承力系统中，中介机匣和涡轮后机匣结构完

整，机匣表面和各机匣连接结构等零组件状态良好，

各支点轴承座和轴承座连接结构无损伤。其中，1#
支点轴承座与中介机匣止口连接处的局部螺母松脱

力矩消失，轴承座止口在弯矩载荷作用下产生变形，

端面跳动超出了设计结果。

5） 主、辅安装节无损伤、裂纹和异常变形等情

况。关节轴承连接处转动灵活，螺栓、螺母无松动，

推力拉杆、传力销等传力结构无异常变形。

6） 发 动 机 外 部 管 路 无 破 裂 或 断 裂 、漏 油 等

现象。

总体来看，试验后发动机整机结构完整，没有危

及飞行安全的零件损坏。

4 适航符合性分析

从试验过程来看，在预定转速状态，指定的 1片风

扇叶片被预埋炸药从预定位置炸断，满足试验要求。

按照叶片包容性和转子不平衡适航符合性要

求，即发动机以最大允许转速工作时，最危险的风扇

叶片在榫头最外侧的榫槽处发生断裂后，发动机包

容损坏，并且 15 s 内没有发生着火和安装构件破坏。

对发动机的适航符合性进行分析，结果如下：

1） 高速摄像、试验现场检查和分解检查结果显

示，试验过程中无高能碎片穿透机匣飞出；

2） 现场检查和分解检查结果显示，发动机安装

系统与试验台架连接稳定，零组件状态良好；

3） 高 速 摄 像 结 果 显 示 ，试 验 过 程 中 未 发 生

着火；

4） 试验中，风扇叶片断裂后 45 s 时低压转子完

全停转，发动机具备停车能力；

5） 飞机引气系统引气成分检测结果显示，气体

成分满足要求。

试验结果分析表明，发动机满足相关适航符合

性要求。

5 结  论

1） 采用炸药断裂的叶片主动飞失方案，准确地

控制了 1 片风扇叶片在规定转速下断裂。

2） 试验过程中碎片从发动机进口、出口的轴向

飞出，飞出的最大能量为 1.843 kJ，未出现碎片穿透

机匣飞出情况。发动机安装节与试验台架连接稳

定，未发生火情。发动机在 18 s 后停车，表明发动机

满足叶片包容性和转子不平衡适航符合性要求。

3） 叶片断裂后各振动、应力应变测点先后测量

到了强烈的冲击信号、风扇叶片损伤引起的额外不

平衡量，以及转静子碰摩加剧和叶片飞失冲击力造

成的轴承座连接结构损伤。
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