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航空发动机整机振动的半实物仿真技术研究 

 

摘  要 

准确分析航空发动机结构动力学性能以及发动机工作中的结构振动状态，可以更加清晰

地了解发动机在工作中结构振动对发动机性能的影响，及时判断发动机整机振动超标的原因，

从而为航空发动机的结构设计、强度计算、试验测试等环节提供参考。本文研究一种基于试

验测试数据的航空发动机子结构动力学分析方法，该方法可将有限元模型与试验测试数据结

合来计算整机动力学响应，从而避开了整机中机匣建模的难题，并用航空发动机转子试验器

有限元模型进行了半实物建模方法的仿真计算验证。本文提出的半实物半仿真建模方法，对

于更加高效地模拟航空发动机整机动力学响应具有重要参考价值。 

关键词：航空发动机，整机振动，半实物仿真，有限元分析 
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The Study on Semi-physical Simulation Technology 

of Whole Aero-engine Vibration  

 

Abstract 

Accurately analyzing the structural dynamics performance and the structural vibration status 

of aero-engine at work provides more information of the impact of the engine structure vibration on 

engine performance, promptly judging the cause of whole aero-engine vibration, so as reference of 

aero-engine structures design, strength calculation, testing and other aspects. This paper studies the 

structural dynamics of a sub-structural analysis method based on aero-engine testing data, this 

method can use finite element model combined with testing data to calculate the dynamic response 

of the aero-engine, thus avoiding the problem of modeling the casing of whole aero-engine. An 

aero-engine rotor testing machine with finite element model is verified semi-physical simulation 

modeling method. This paper presents a semi-physical and semi-simulation modeling approach, 

which can simulate the dynamic response of aero-engine more efficiently has an important 

reference value. 

Key Words: Aero- engine; Whole aero-engine vibration; Semi-physical simulation; Finite  

element analysis 
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第一章 绪  论 

1.1 课题研究的目的和意义 

现代军、民用飞机的发展对人们的生活和国防、经济、政治有非常大的作用[1]。其核心

部件—发动机的性能决定了飞机的可靠性、成本和性能。20 世纪 40 年代，航空发动机问世，

飞机的性能从亚音速进入到超音速。在发动机研制初期，只重视发动机的性能而轻视了发动

机的可靠性和结构强度。为了达到超音速飞机的要求，在发动机研制阶段要求高增压比、高

推重比、高涡轮前温度等技术，使得发动机上各零部件所承受的载荷增加，从而在发动机运

转中出现了诸多振动、强度、疲劳等故障[2]~[4]。 

在航空发动机研制初期，由于转子工作转速比较低，相对于转子而言，机匣的刚度比较

高，所以在航空发动机设计阶段，仅计算转子的临界转速就能满足设计的要求，可以不用考

虑转子和机匣两者的耦合振动。由于现代科技的发展以及人们对于航空发动机高推重比、高

转速的追求，大多数航空发动机，特别是中小型发动机的转子大多为柔性转子，其工作转速

一般会在一阶或几阶临界转速以上，而机匣壳体变薄，机匣和转子之间的耦合振动逐渐增强，

形成了比较复杂的转子-机匣耦合系统[8]~10]。研究航空发动机的振动问题，有必要从整机的角

度作为切入点。 

若整机振动过大，会造成转子与静子在小间隙处发生碰摩[5][6]，轴承的载荷过大，附件

的振动应力超标，驾驶员及乘客的不适，飞机仪表板上的指针晃动，甚至危及飞行安全而导

致事故的发生[7]。若能准确分析航空发动机结构动力学性能以及发动机工作中的结构振动状

态，则可以更加清晰的了解发动机工作中结构振动对发动机性能的影响，准确分析发动机整

机振动超标的原因，从而为航空发动机结构设计、强度计算、试验测试等多个环节提供参考。

改进发动机性能，有效减小发动机整机振动响应，进而减少航空发动机故障的发生，具有重

大工程意义。 

由于航空发动机结构比较复杂，考虑机匣的建模不仅比较困难，而且计算的效率极低，

在很多场合下不能满足发动机设计的要求，鉴于此，本文提出一种基于试验测试数据的航空



                          毕业设计报告纸 

- 2 - 

发动机子结构动力学分析方法，该方法可将有限元模型与试验测试数据结合来计算整机动力

学响应，从而避开了整机中机匣建模的难题，本文提出的半实物半仿真建模方法，对于更加

高效地模拟航空发动机整机动力学响应具有重要参考价值。 

1.2 国内外研究现状 

1.2.1 航空发动机整机建模研究现状 

由于航空发动机结构复杂，工作中会受到机械激振、气动激振、热场等作用，从而使振

动明显，据统计航空发动机 70%以上的故障来自振动。高转速、高推重比是现代航空发动机

的特点，转子转速很高，机匣壁设计得很薄，转子、支承、机匣之间的动力影响密切，它们

之间的耦合及影响很大，形成非常复杂的结构动力特性，航空发动机整机振动的研究已成为

一项专门的课题[11]。 

目前，对于航空发动机整机振动的研究主要集中于仿真和试验两种方法。国外在航空领

域起步比较早，尤其是美国、欧洲、俄罗斯等国家在航空发动机整机振动方向已经做了大量

的研究[12]。仿真方面，有限元方法在航空发动机模型的建立和分析上已经运用的相当成熟，

已经能够从起初的传统设计转换到现在的预测设计。试验方面，基于成熟的试验方案和完备

的试验条件，在高空、台架试车等试验上都积累了大量的实验数据，并建立了试验数据库。

国内在整机振动领域起步较晚，航空发动机振动理论分析的方法主要包括：模态综合法、有

限元方法、传递矩阵法等。在刘大响院士的提议下，借助俄罗斯在航空发动机整机振动方面

的研究经验和研究方法，国内成立了航空发动机数值仿真中心，已经在多个项目的工程设计

中得到应用[13]。 

航空发动机整机振动的研究关键在于建模，对转子－支承－机匣之间的耦合处理方法有：

建立整体耦合模型和将机匣和转子的耦合等效为支承的动刚度。 

郑旭东，张连祥，刘廷毅[6]应用整体传递矩阵法对某型发动机转子-支承-机匣-安装节系

统进行了应变能分布及整机临界转速的计算与分析。罗贵火，黄太平[14]针对某一小型高速转

子的实际结构，利用传递矩阵法计算了该转子在不同支承刚度条件下和不同跨度下的临界转

速，分析了采用弹性支承与改变支点跨度对转子临界转速的影响。欧园霞[15]等人采用模态综

合法对发动机转子-支承-机匣系统的整机振动特性进行分析，计算发动机整机系统的进动频

率、临界转速、稳定性、不平衡响应及瞬态响应。Glasgow,Nelson
[16]在“Stability Analysis of 
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Rotor-Bearing Systems Using Component Mode Synthesis”一文中提出固定界面复模态综合法，

来分析发动机转子-支承-机匣整机系统的振动特性。刘铁牛，吴江宁[17]以包含复杂转子系统

及支承结构系统的发动机总体模型为研究对象，进行动态特性及动态响应分析，提出了模态

阻抗综合分析法，将整体系统动力学问题化为低阶运动方程求解，对某型航空发动机进行了

整体动应力计算。欧园霞，李彦[18]等人针对某高速小型发动机转子-支承-机匣系统特点，建

立了较完整的一套用于分析整机模态的有限元分析方法，阐述了如何建立整机计算模型及如

何分析整机模态等问题。陈萌[19]等人利用基于 NASTRAN 中实体单元编制的转子动力特性计

算程序，对航空发动机整机进行了动力特性计算。Gerodin M 采用有限元方法对机匣进行建

模并利用 New Mark 方法对整机运动方程进行数值积分求解[20]。苏民[21]、华明达[22]将机匣简

化成梁结构，利用子结构传递矩阵法方法计算得到了复杂结构的耦合振动。 

1.2.2 子结构动力学分析方法 

子结构动力学分析方法的思想最初由 Serbin
[23]和 Sofrin

[24]提出，他们在 20 世纪 40 年代

曾先后将阻抗和导纳用于结构的动力学分析中，但在当时他们的研究并未引起充分的重视。

在之后的几十年里，发展出多种动态子结构方法，Craig
[25]、邱吉宝[26]和王文亮[27]等人在分

别在各自领域发展了应用子结构动力学分析方法解决多种工程问题。 

按照求解域的不同，子结构动力学分析方法可以划分为两类：频域方法和时域方法。时

域方法主要是模态综合法，利用子结构的模态信息综合得到整体结构的模态；频域方法包括

导纳综合法和阻抗综合法，该方法通过获取子结构的动力学传递参数，并结合子结构有限元

模型，综合计算得到整体结构的动力学频域特征。 

时域子结构方法使用结构的模态模型，即各类模态综合法（CMS）。Hurty
[28][29]和 

Gradwell
[30]等人首先运用该方法对结构件进行动态特性计算，并确定了模态坐标和模态综合

等概念。Craig 和 Bampton
[31]在前人基础上做了部分改进，形成现在工程常用的固定界面模态

综合法。随后，Hou
[32]提出了初等的自由界面模态综合法。Craig、Chang

[33]、王文亮[34]等人

在 Hou 的基础上做了进一步研究，确定了现阶段常用的自由界面模态综合法。由于固定界面

模态综合法和自由界面模态综合法有各自的应用限制，Benfield 和 Hruda
[35]提出了混合界面

模态综合法，扩展了模态综合法的应用范围。 

频域子结构法使用结构连接参数综合计算，包括阻抗、导纳、传递函数和频响函数等。
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Duncan
[36]最早把传递函数的概念引入振动系统的分析中，并与电路系统做了对比。随后，

Bishop 和 Johnson
[37]确立了机械阻抗和导纳的完整概念，并将之运用到多段梁的子结构综合

分析中。Rubin
[38][39]、O’Hara

[40]和 Sykes
[41]等人在机械阻抗和导纳概念基础上做了很多完善，

并将其运用到小型子结构的综合中。子结构动力学分析方法在理论方面已趋于完善，然而，

由于现有试验测试技术并未全达到该方法工程应用要求，导致子结构分析方法仍局限于仿真

计算阶段。 

1.3 本文的研究内容 

本文主要针对航空发动机转子试验器，提出一种新的仿真计算方法，建立半实物仿真模

型，用其进行整机振动特性的研究。各个章节的论述内容如下： 

第一章，论述了航空发动机整机振动研究的意义、分析航空发动机整机建模和子结构动

力学分析方法的研究现状。 

第二章，对航空发动机半实物建模方法进行了理论研究，先对航空发动机半实物建模方

法将用到的概念进行阐述，然后提出两支承的航空发动机简化模型，在此基础上提出两支承

的航空发动机半实物建模方法，并给出了用半实物建模方法计算两支承航空发动机的机匣位

移响应的步骤，最后把半实物建模方法推广到多支承的航空发动机。 

第三章，为了验证本文半实物仿真方法的正确有效性，本章节采用一个简单的类似于航

空发动机支承结构的有限元模型进行计算分析。首先用整机有限元模型（全仿真模型）进行

不平衡响应计算得到机匣测点的输出结果，然后再建立半实物仿真模型，计算在相同不平衡

相应下的机匣测点输出，最后对计算结果进行比较分析。 

第四章，以航空发动机转子试验器为研究对象，利用本文提出的半实物建模方法建立航

空发动机转子试验器的半实物仿真模型，并对其进行机匣位移响应的仿真计算，最后建立航

空发动机转子试验器的整机有限元模型计算机匣的位移响应，并与半实物仿真模型计算结果

进行比较。 

第五章，对全文的研究内容进行总结，并对未来的研究方向进行展望。
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第二章 航空发动机半实物建模方法理论研究 

本章首先对航空发动机半实物建模方法将用到的概念进行阐述，然后提出两支承的航空

发动机简化模型，在此基础上提出两支承的航空发动机半实物建模方法，并给出了用半实物

建模方法计算两支承航空发动机的机匣位移响应的步骤，最后将半实物建模方法推广到多支

承的航空发动机。 

2.1 机械阻抗和机械导纳的概念 

以单自由度阻尼系统为例，对机械阻抗和机械导纳的概念进行简单的阐述。 

对粘性阻尼系统，假设其阻尼力和振动速度成正比，方向与速度相反，即 

 df cx  (2.1) 

式中， c 为阻尼系数， x 为振动速度。 

单自由度阻尼系统的力学模型如图 2.1 所示。 

 

图 2.1 单自由度阻尼系统 

其运动微分方程为 

  
mx cx kx f  

 (2.2) 

式中， x 和 f 均为时间 t 的函数。 

对于自由振动 ( 0)f  ，上式可以写为 

m 0x cx kx                             (2.3) 

f

xm

k c
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对(2.2)式两边进行拉普拉斯变换，并假设初始值为 0，可得 

2(ms cs k) x(s) f(s)  
                          (2.4) 

式中 s 为拉氏变换因子， x(s) 为 x 的拉氏变换，而 f(s)则为 f 的拉氏变换。 

对于自由振动而言，可得 

2(ms cs k) x(s) 0  
                           (2.5) 

式(2.5)中的
2(ms cs k)  具有刚度特性，称为系统的动刚度。在一定激励力下，其数值

与系统的响应 x(s)成反比。具有阻止系统振动的性质，因此又叫系统的机械阻抗，简称阻抗，

则有 

2Z(s) (ms cs k)                             (2.5) 

其倒数称为机械导纳，简称导纳，又称传递函数。即 

2

1
H(s)

ms cs k


 
                            (2.6) 

若对(2.2)式进行傅里叶变换，即 s j ，则阻抗和传递函数公式可以写成 

2( ) m kZ j c                            (2.7) 

2

1
H( )

m kj c


 

                            

(2.8) 

式中，H( ) 称为频率响应函数，简称频响函数。 

2.2 动态子结构方法 

2.2.1 动态子结构方法简介 

动态子结构方法的特点是：将一个整体结构人为地划分为若干个子结构（或部件），然后

对每个子结构进行动力分析（计算的或试验的），得到子结构的动力特性（模态特性或传递特

性）。 

动态子结构方法主要有两大类：一类是利用子结构的模态特性和模态坐标建立起来的连

接方法，称为模态综合法；另一类是利用子结构的传递函数特性建立起来的连接方法，称为
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机械导纳（或机械阻抗）方法。 

子结构之间相互联接处称为界面，子结构间的联接形式有三类：刚性联接，弹性联接和

半刚性、半弹性联接，而航空发动机转子和支承之间的联接为弹性联接。 

利用子结构方法解决大型复杂结构的动力学问题有以下优点: 

(1) 大大节省计算机的计算量和容量； 

(2) 便于结构修改和结构优化； 

(3) 适用于部件分散制造的情况； 

(4) 有利于分析和试验的结合； 

(5) 提高计算精度。 

2.2.2 机械阻抗子结构方法 

设由 A、B 两个子结构组成的系统，对某一个子结构可以写出其阻抗运动方程为                                                                            

 
i ii ij i

j ji jj j

F z z X

F z z X

     
     

     
                          (2.9) 

式中， j 表示界面坐标， i 表示非界面坐标。 

两个子结构的耦联方程为 

 

0 0

0 0

0 0

0 0

A A A
iA ii ij i

A A A
jA ji jj j

B B B
iB ii ij i

B B B
jB ji jj j

F z z X

F z z X

F z z X

F z z X

    
    
     
    
    

          

                     (2.10) 

界面协调方程为 

A B

j j jX X X             

0A B

j jF F                                   (2.11) 

对式(2.11)进行坐标变换可得 

  

0 01

0 01

0 0 1

0 01

A

i A

iA

j

jB

i B

iB

j

X
X

X
X

X
X

X

   
    
         
      

    

                        (2.12) 
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将式(2.12)代入式(2.10)得到系统的机械阻抗运动方程为 

 

0

0

0

A A A

iA ii ij i

A A B B

ji jj ii ij j

B B B

iB ij jj i

F z z X

z z z z X

F z z X

    
    

     
                              (2.13) 

如果系统作自由振动，则有 0A B

i iF F        ，式(2.13)变为 

 

0

0

0

A A A

ii ij i

A A B B

ji jj ii ij j

B B B

ij jj i

z z X

z z z z X

z z X

   
   

    
   
              (2.14) 

或简写为 

     0
AB AB

Z X 
                   (2.15) 

2.3 航空发动机半实物建模方法研究 

2.3.1 两支承的航空发动机的简化模型  

实际的航空发动机主要由转子、机匣和转子与机匣之间的支承构成，为了便于对两支承

的航空发动机半实物建模研究，需要对航空发动机的模型进行简化，其简化的转子--支承--

机匣力学模型如图 2.2 所示。 

 

图 2.2 转子--支承--机匣力学模型 

2.3.2 两支承的航空发动机半实物建模分析 

把航空发动机的转子--支承--机匣力学模型从支承点 1、2 处分解为 A、B 两部分进行研究，

其中 A 为转子结构，B 为支承—机匣结构，如图 2.3 所示。 
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图 2.3 两支承航空发动分解模型 

其中，a 为转子施力点，b 为机匣位移测点，F1 和 F1’为支承 1 在激励力 F 的作用下产生

的作用力和反作用力，F2 和 F2’为支承 2 在激励力 F 的作用下产生的作用力和反作用力，X1

和 X2 分别为支承 1 和支承 2 在激励力 F 的作用下产生的位移，X3为机匣在激励力 F 的作用

下产生的位移响应。 

为了获得转子上的某个频率的激励力 F 作用下产生的机匣位移响应 X3，本文的建模思

想是通过 ANSYS 有限元软件建立转子结构 A 的有限元模型，然后通过支承--机匣结构 B 计

算出该频率下支承点 1、2 处的动刚度，把支承点 1、2 处的动刚度叠加到转子结构 A 的有限

元模型中，构成半实物模型，如图 2.3 所示。通过半实物模型，在给定频率下求出支承点 1、

支承点 2 处所产生的力 F1’和 F2’，根据作用力与反作用力的关系，则有 F1=-F1’，F2=-F2’。

然后通过支承--机匣结构 B，在给定频率下分别求出支承点 1 和支承点 2 到机匣测点 b 的

传递函数 1( )ch  和 2 ( )ch  。根据叠加原理，则该频率下的机匣位移响应 3X ( ) 可通过以下

公式求得 

3 1 1 2 2X ( ) F ( ) ( ) F ( ) ( )c ch h                        (2.16) 

 

图 2.4 航空发动机半实物模型 
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2.3.3 基于两支承的航空发动机半实物建模方法的机匣位移计算过程 

2.3.3.1 获取支承点 1 和支承点 2 处的动刚度值 

根据动刚度的定义可知，使结构产生单位振幅的振动所施加的激振力的大小称为结构的

动刚度。若要获取支承点处的动刚度，可通过支承—机匣模型(如图 2.4)，在支承点 1 处施加

给定频率的单位力，得到支承点 1 处的位移 11x 和支承点 2 处的位移 12x ，同理，在支承点 2

处施加给定频率的单位力，可得到支承点 2 处的位移 22x 和支承点 1 处的位移 21x 。可得到计

算给定频率下支承点 1、2 的动刚度值的公式为 

11 1211 12

21 22

21 22

1 1

( ) ( )( ) ( )

( ) ( ) 1 1

( ) ( )

x xk k

k k

x x

  

 

 

 
 

 
  
  
 
 

                  (2.17) 

其中， 11( )k  支承点 1 的主刚度， 12 ( )k  为支承点 1 与支承点 2 的互动刚度， 22 ( )k  为

支承点 2 的主刚度， 21( )k  为支承点 2 与支承点 1 的互动刚度。 

 

 

图 2.5 支承-机匣模型 

 

2.3.3.2 叠加支承点 1、2 的动刚度值到转子有限元模型 

如图 2.3 所示，图中支承点 1 的动刚度为其主刚度与互刚度之和，即 

1 11 12( ) ( ) ( )k k k                             (2.18) 

同理，支承点 2 的动刚度也为其主刚度与互刚度之和，即 

2 22 21( ) ( ) ( )k k k                             (2.19) 
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2.3.3.3 通过半实物模型计算支承点 1 和支承点 2 所受的力 

如图 2.3 所示，通过半实物模型在转子有限元模型的施力点 a 处施加一给定频率的激励

力，可得到支承点 1 和支承点 2 处的位移 1y 和 2y 。则支承点 1 处所受到的力 1F 和支承点 2

处所受到的力
2F ，可通过公式(2.20)求得。 

1 11 12 1

2 21 22 2

(F k k y

F k k y

   

   

     
     

     

） （ ） （ ） （ ）

（ ） （ ） （ ） （ ）                (2.20) 

2.3.3.4 获取支承点 1 和支承点 2 到机匣测点的传递函数值 

如图 2.4 所示，在支承点 1 处施加一给定频率下的单位力，算出机匣测点 b 处的位移值

1( )ch  ，则 1( )ch  即为给定频率下支承点 1 到机匣测点 b 的传递函数值,同理可求得给

定频率下支承点 1 到机匣测点 b 的传递函数值 2 ( )ch  。 

2.3.3.5 计算机匣测点的位移响应 

根据上文计算得到的支承点处的力
1

2

(
T

F

F





 
 
 

）

（ ）
和支承点到机匣测点的传递函数值

 1 2( ) ( )
T

c ch h  ，通过公式(2.4)可求得转子上给定频率的激励力 F 作用下产生的机匣位移响

应 3( )X  。 

   1

3 1 2

2

( )
( ) (

( )

c

c

h
X F F

h


  



 
   

 
） （ ）                  (2.21) 

2.3.4 多支承的航空发动机半实物建模方法研究 

多支承的航空发动机半实物建模方法计算机匣位移可参考两支承的航空发动机半实物模

型计算机匣位移的方法。如图 2.4 所示，为多支承的航空发动机转子--支承—机匣简化模型。 
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图 2.6 多支承的航空发动机转子--支承—机匣简化模型 

多支承的航空发动机半实物建模方法计算机匣位移响应过程如下。 

2.3.4.1 获取支承点的动刚度值 

多支承航空发动的支承—机匣模型如图 2.5 所示。 

 

图 2.5 多支承航空发动的支承—机匣模型 

 

若在支承点 ( 1,2,3..., )i i n 处施加给定频率的单位力，则可得到支承点

( 1,2,3..., )i i n 处的位移 ( 1,2,3..., )iix i n 和其他支承点 ( )j j i 处的位移

( )ijx j i 。各支承点的动刚度可由公式(2.22)求得。 

 

11 111 1

1

1

1 1

( ) ( )( ) ( )

( ) ( ) 1 1

( ) ( )

nn

n nn

n nn

x xk k

k k

x x

  

 

 

 
 

 
 

 
  

 
 

    
  

                  (2.22) 

2.3.4.2 叠加支承点的动刚度值到转子有限元模型 
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如图 2.6 所示为多支承航空发动机的半实物模型。 

  

 

 

图 2.6 多支承航空发动机半实物模型 

 

图中的支承点 ( 1,2,3..., )i i n 的动刚度值为该点的主刚度和该点的互刚度之和，即 

( ) ( ) ( )i ii ijk k k    ， ( )j i                 (2.23) 

2.3.4.3 通过半实物模型计算各支承点所受的力 

如图 2.6 所示，通过半实物模型在转子有限元模型的施力点 a 处施加一给定频率的激励

力 ， 可 得 到 支 承 点 ( 1,2,3..., )i i n 处 的 位 移 y ( 1,2,3..., )i i n 。 则 支 承 点

( 1 , 2 , 3 . . . , )i i n 处所受到的力 ( 1,2,3..., )iF i n ，可通过公式(2.23)求得。 

1 11 1 1

1

( ) ( ) ( ) y ( )

( ) ( ) ( ) y ( )

n

n n nn n

F k k

F k k

   

   

     
     

 
     
          

               (2.24) 

 

2.3.4.4 获取各支承点到机匣测点的传递函数值 

如图 2.6 所示，在支承点 ( 1,2,3..., )i i n 处施加一给定频率下的单位力，算出机匣测

点 b 处的位移值 ( ) ( 1,2,3..., )cih i i n  ，则 ( ) ( 1,2,3..., )cih i i n  即为给定频率下支

承点 ( 1,2,3..., )i i n 到机匣测点 b 的传递函数值。 

2.3.4.5 计算机匣测点的位移响应 
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根据上文计算得到的各支承点处的力 1( ) ( )nF F  和各支承点到机匣测点的传递

函数值 1( ) ( )
T

c cnh h  ，通过公式(2.24)可求得转子上给定频率的激励力 F 作用下

产生的机匣位移响应 ( )iX  。 

 
1

1

( )

( ) ( ) ( )

( )

c

i n

cn

h

X F F

h



  



 
 

 
 
  

                  (2.25) 

2.4 本章小结 

本章节主要针对航空发动机半实物建模方法的理论进行了研究，首先对机械阻抗和机械

导纳的概念进行了阐述，然后对动态子结构方法进行了介绍，最后以航空发动机为对象，提

出了两支承的航空发动机半实物建模方法计算机匣位移响应，最后把半实物建模的方法推广

到多支承的航空发动机。本章节的内容为下文的仿真验算提供了理论基础。
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第三章 基于 ANSYS 的航空发动机半实物建模方法验证 

为了验证本文半实物仿真方法的正确有效性，本章节采用一个简单的类似于航空发动机

支承结构的有限元模型进行计算分析。首先用整机有限元模型（全仿真模型）进行不平衡响

应计算得到机匣测点的输出结果，然后再建立半实物仿真模型，计算在相同不平衡相应下的

机匣测点输出，最后对计算结果进行比较分析，表明方法的有效性。 

3.1 基于整机有限元建模方法的机匣测点响应计算 

3.1.1 用 ANSYS 有限元软件建立整机有限元模型 

机匣和转子模型均是选用两节点的梁单元(BEAM188 单元)，建立 11 个节点，10 个单元，

梁的长度为 1m,半径为 0.02m。安装节和支承用 COMBIN14 弹簧单元代替，安装节刚度值为

2e6N/m，支承连接刚度值为 1e6N/m。如图 3.1 所示。 

3.1.2 整机模型的材料特性参数 

泊松比μ=0.3； 

密度ρ=7.9e3kg/ m3； 

弹性模量 E=2e11Pa。 

 

图 3.1 整机有限元模型 

3.1.3 对建好的整机有限元模型进行仿真计算 

在转子模型中点处的节点施加 Y 方向大小为 1000N 的不平衡力，使用谐响应分析，求

出机匣模型中点处的节点 Y 方向的位移。其计算结果如表 3.1 所示。 
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表 3.1 整机模型计算机匣测点的位移响应 

计算频率(Hz) 机匣测点 Y 方向位移(m) 

80 3.52e-4 

100 -2.51e-4 

120 -3.64e-4 

140 4.12e-4 

160 7.47e-5 

180 3.11e-5 

3.2 基于半实物仿真模型的机匣测点响应仿真计算 

3.2.1 建立机匣--支承有限元模型 

把上文已建好的整机有限元模型中的转子模型部分去掉，剩余部分即为机匣--支承有限

元模型，其材料属性参数和整机模型一致，如图 3.2 所示。 

 

图 3.2 机匣--支承的有限元模型 

3.2.2 获取机匣--支承模型支承点处 Y 方向的动刚度 

3.2.2.1 支承点 1 的主动刚度和与支承点 2 的互刚度 

1) 支承点 1 的 Y 方向位移和支承点 2 的 Y 方向位移计算 

利用建好的机匣--支承有限元模型，选择谐响应分析，只在支承点 1 处的节点施加 Y 方

向大小为 1N 的激振力，得到支承点 1 处的节点在激振力下的 Y 方向的位移和支承点 2 处的

节点在激振力下的 Y 方向的位移。计算结果如表 3.2 所示。 
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表 3.2 支承点 1和支承点 2的位移 

计算频率(Hz) 支承点 1 的 Y 方向位移(m) 支承点 2 的 Y 方向位移(m) 

80 1.66e-06 6.56e-07 

100 8.89e-06 7.89e-06 

120 3.68e-07 -6.38e-07 

140 7.24e-07 -2.81e-07 

160 8.34e-07 -1.72e-07 

180 8.86e-07 -1.20e-07 

2) 支承点 1 主刚度和与支承点 2 的互刚度 

通过上文计算出的支承点 1 的 Y 方向位移和支承点 2 的 Y 方向位移，代入式(2.17) 

11 1211 12

21 22

21 22

1 1

( ) ( )( ) ( )

( ) ( ) 1 1

( ) ( )

x xk k

k k

x x

  

 

 

 
 

 
  
  
 
 

，可得到支承点 1 主刚度和与支承点 2 的互刚度，其计

算结果如表 3.3 所示。 

表 3.3 支承点 1的 Y方向主刚度和与支承点 2的 Y方向互刚度 

计算频率(Hz) 支承点 1Y 方向主刚度(N/m) 支承点 2Y 方向互刚度(N/m) 

80 602409.63855422 1524390.24390244 

100 112485.93925759 126742.71229404 

120 2717391.30434783 1567398.11912226 

140 1381215.46961326 3558718.86120996 

160 1381215.46961326 5813953.48837209 

180 1128668.17155756 8333333.33333333 

3.2.2.2 支承点 2 主动刚度和与支承点 1 的互刚度 

1) 支承点 2 的 Y 方向位移和支承点 1 的 Y 方向位移计算 

利用建好的机匣--支承有限元模型，选择谐响应分析法，只在支承点 2 处的节点施加 Y

方向大小为 1N 的激振力，得到支承点 2 处的节点在激振力下的 Y 方向的位移和支承点 1 处

的节点在激振力下的 Y 方向的位移。计算结果如表 3.4 所示。 
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表 3.4 支承点 2和支承点 1的位移 

计算频率(Hz) 支承点 2Y 方向位移(m) 支承点 1Y 方向位移(m) 

80 1.66e-06 6.56e-07 

100 8.89e-06 7.89e-06 

120 3.68e-07 -6.38e-07 

140 7.24e-07 -2.81e-07 

160 8.34e-07 -1.72e-07 

180 8.86e-07 -1.20e-07 

2) 支承点 2 主刚度和与支承点 1 互刚度 

通过上文计算出的支承点 2 的 Y 方向位移和支承点 1 的 Y 方向位移，代入式(2.17) 

11 1211 12

21 22

21 22

1 1

( ) ( )( ) ( )

( ) ( ) 1 1

( ) ( )

x xk k

k k

x x

  

 

 

 
 

 
  
  
 
 

可得到支承点 2 主刚度和与支承点 1 的互刚度，其

计算结果如表 3.5 所示。 

表 3.5 支承点 2的 Y方向主刚度和与支承点 1的 Y方向互刚度 

计算频率(Hz) 支承点 1Y 方向主刚度(N/m) 支承点 2Y 方向互刚度(N/m) 

80 602409.63855422 1524390.24390244 

100 112485.93925759 126742.71229404 

120 2717391.30434783 1567398.11912226 

140 1381215.46961326 3558718.86120996 

160 1381215.46961326 5813953.48837209 

180 1128668.17155756 8333333.33333333 

由上述计算结果可知，支承点 1 的互刚度值和支承点 2 的互刚度值一致，验证了计算结

果的正确性。而算出来的支承点 1 主刚度值和支承点 2 主刚度值一致，是因为所建立的机匣

---支承模型为几何对称。 
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3.2.3 获取支承点到机匣测点的传递函数 

3.2.3.1 支承点 1 到机匣测点的传递函数值计算 

利用建好的机匣—支承有限元模型，选择谐响应分析法，只在支承点 1 处的节点施加 Y

方向大小为 1N 的激振力，得到机匣测点处的节点在激振力下的 Y 方向的位移，其计算结果

如表 3.6 所示。 

表 3.6 支承点 1到机匣测点的传递函数值 

计算频率(Hz) 机匣测点 Y 方向位移(m) 

80 6.58e-07 

100 7.88e-06 

120 -6.36e-07 

140 -2.79e-07 

160 -1.70e-07 

180 -1.18e-07 

3.2.3.2 支承点 2 到机匣测点的传递函数值计算 

利用建好的机匣—支承有限元模型，选择谐响应分析法，只在支承点 2 处的节点施加 Y

方向大小为 1N 的激振力，得到机匣测点处的节点在激振力下的 Y 方向的位移，其计算结果

如表 3.7 所示。 

表 3.7 支承点 2到机匣测点的传递函数值 

计算频率(Hz) 机匣测点节点 Y 方向位移（m） 

80 6.58e-07 

100 7.88e-06 

120 -6.36e-07 

140 -2.79e-07 

160 -1.70e-07 

180 -1.18e-07 
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3.2.4 半实物模型支承点处力的计算 

3.2.4.1 建立半实物模型 

半实物模型由转子有限元模型和机匣--支承模型的支承点处的动刚度结合而成。其中机

匣—支承模型支承点的主动刚度和互动刚度用弹簧单元 COMBIN14 模拟。如图 3.4 所示。其

中在支承点 1 和支承点 2 之间施加的弹簧单元来模拟机匣—支承模型支承点间的互动刚度，

在图中未显示出来。 

 

 

 

图 3.4 半实物模型 

 

3.2.4.2 计算半实物模型支承点处的位移 

在给定频率下，把上文计算得到的相应频率下的支承点处的主动刚度值和互动刚度值施

加到相应的弹簧中，在转子模型中点的节点处施加一个 Y 方向的大小为 1000N 的不平衡力。

选择谐响应分析方法，分别得到支承点 1 和支承点 2 处的节点 Y 方向的位移。计算结果如表

3.8 所示。 
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表 3.8 支承点 1和支承点 2 Y 方向的节点位移 

计算频率(Hz) 支承点 1Y 方向位移(m) 支承点 2 Y 方向位移(m) 

80 -6.21e-4 -6.21e-4 

100 -2.67267e-4 -2.67267e-4 

120 -7.73493e-5 -7.73493e-5 

140 -3.2591e-4 -3.2591e-4 

160 -1.45741e-4 -1.45741e-4 

180 -1.01226e-4 -1.01226e-4 

3.2.4.3 计算半实物模型支承点处的力 

根据上文计算出来的支承点 1、2 处的动刚度和支承点 1、2 处的位移，通过式(2.20) 

1 11 12 1

2 21 22 2

(F k k y

F k k y

   

   

     
     

     

） （ ） （ ） （ ）

（ ） （ ） （ ） （ ）
，可得到支承点 1 和支承点 2 处 Y 方向的力。其计

算结果如表 3.9 所示。 

表 3.9 支承点 1和支承点 2 Y 方向的力 

计算频率(Hz) 支承点 1 Y 方向的力(N) 支承点 2 Y 方向的力(N) 

80 -268.1 -268.1 

100 -15.93 -15.93 

120 286.479 -286.479 

140 -735.688 -735.688 

160 -220.153 -220.153 

180 -132.149 -132.149 

3.2.5 机匣测点 Y 方向位移的计算 

根据上文计算得到的支承点 1、2 处的力和支承点 1、2 到机匣测点的传递函数值，通过

第二章的式（2.4） 

 1

3 1 2

2

(
( ) ( ) ( )c c

F
X h h

F


  



 
  
 

）

（ ）
 

可以算出相应频率下选定机匣测点 Y 方向的位移值，计算结果如表 3.10 所示。 
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表 3.10 半实物模型计算机匣测点 Y方向位移 

计算频率(Hz) 机匣测点 Y 方向位移(m) 

80 3.5286e-4 

100 -2.5102e-4 

120 -3.64e-4 

140 4.106e-4 

160 7.485e-5 

180 3.117e-5 

3.3 整机建模方法和半实物建模方法计算机匣测点结果比较 

表 3.11 为整机模型和半实物模型结果比较。结果表明，在某些频率下，用半实物模型计

算机匣测点位移的结果与用整机模型计算的结果有微小的误差，由于误差很小，因此，用本

文提出的半实物建模方法来计算机匣测点的位移响应是可行的。 

表 3.11整机模型和半实物模型结果比较 

计算频率(Hz) 整机模型(m) 半实物模型(m) 误差 

80 3.52e-4 3.5286e-4 0.245% 

100 -2.51e-4 -2.51e-4 0 

120 -3.64e-4 -3.64e-4 0 

140 4.12e-4 4.11e-4 0.242% 

160 7.47e-5 7.485e-5 0.200% 

180 3.11e-5 3.117e-5 0.032% 

3.4 本章小结 

本章节主要对航空发动机半实物建模方法进行仿真验证，利用 ANSYS 有限元软件建立

简化的航空发动机有限元模型，先用整机模型计算机匣的位移响应，然后通过建立半实物模

型计算机匣的位移响应，最后比较两种建模方法的计算结果，结果表明用半实物模型计算的

机匣位移值与用整机模型计算的位移值几乎完全相等，从而验证了本文提出的半实物建模方

法是可行的。
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第四章 航空发动机转子试验器半实物模型仿真分析 

本章节利用带机匣的航空发动机转子试验器进行半实物仿真方法验证，该转子试验器结

构上与实际航空发动机一致，将整机有限元模型（全仿真模型）与半实物仿真模型的计算结

果进行比较，半实物建模方法的正确有效性将更具说服力。 

4.1 航空发动机转子试验器简介 

由沈阳航空发动机设计研究所设计制造的航空发动机转子试验器，该试验器在结构设计

上，外形与发动机核心机的机匣一致，尺寸缩小三倍，内部结构将核心机简化为 0—2—0 支

承结构形式，最大工作转速为 7000rpm。该试验器的实物图如图 4.1 所示，剖面图如 4.2 所示。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

图 4.1 转子试验器实物图 

图 4.2 转子试验器剖面图 
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4.2 转子试验器机匣—支承动刚度仿真计算 

4.2.1 基于 Pro/E 的机匣—支承模型 

根据转子试验器的实际尺寸，忽略了机匣上的观察孔、激励孔、安装节及多个附件，用

PRO/E 软件对其建立三维实体模型，如图 4.3 所示。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

4.2.2 模型导入 

采用 ANSYS 与 Pro/E 的无缝连接技术，将 PRO/E 中建好的模型导入到 ANSYS 中。导

入到 ANSYS13.0 中的机匣--支承模型如图 4.4 所示。 

 

图 4.3 机匣--支承半剖面图 

前支承 

后支承 

图 4.4 机匣三维实体图 
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4.2.3 单元的选取 

本文选取具有 8 节点的三维实体单元 SOLID185 对模型进行网格划分。该单元每个节点

有 3 个沿着 xyz 方向平移的自由度，具有蠕变、塑性、应力强化、膨胀、大变形、大应变能

力。 

4.2.4 材料特性参数设置 

密度 ρ=7.810
.3

kg/ m3；弹性模量 E=2.1110
11

Pa；泊松比 μ=0.3。 

4.2.5 划分网格 

ANSYS 软件中有两种网格划分方法，分别是手动划分和智能划分，因为建立的模型比

较复杂，手动划分难以控制划分的尺寸大小，因此本文利用智能划分功能对模型进行网格划

分，得到包含 70783 个节点和 235580 个单元的机匣有限元模型，如图 4.5 所示。 

 

 

4.2.6 施加约束条件 

转子试验器上有三个安装节，实际工作过程中安装节的受力情况为前支承机匣左、右两

处的安装节为全约束，后支承机匣处的安装节为垂直（Y）方向的约束，约束情况如图 4.5

所示。 

4.2.7 仿真计算方案 

本文建立的机匣模型包含前、后两个支承，对前后两个支承分别计算垂直和水平方向的

动刚度，又对每个方向支承动刚度的计算提出 2 种方案，如表 4.1 所示。 

图 4.5 机匣有限元模型 

全约束 

Y向约束 

Y 

Z X 

全约束 
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表 4.1 动刚度测试方案 

支承名称 激励方向 方案 

前支承（ FK ） 

垂直方向（ FVK ） 
施上测下 

施下测下 

水平方向（ FHK ） 

施左测右 

施右测右 

后支承（ BK ） 

垂直方向（ BVK ） 
施上测下 

施下测下 

水平方向（ BHK ） 

施左测右 

施右测右 

 

4.2.8 进行仿真计算 

4.2.8.1 谐响应分析方法介绍 

谐响应分析主要用于确定线性结构承受随时间按正弦规律变化的载荷时的稳态响应，谐

响应分析主要有完全法(Full)、缩减法(Reduced)、模态叠加法(Mode superposition)。 

鉴于完全法采用完整的系数矩阵计算谐响应，不涉及质量矩阵的近似，不用关心如何选

择主自由度或振型的优点，本文选用完全法(Full)来对所建模型进行谐响应分析。 

4.2.8.2 机匣前支承动刚度计算 

1) 垂直方向(Y 向) 

根据表 4.1 提出的 2 种方案，在 ANSYS 中，分析类型选谐响应分析，分析方法选完全

法，对施力节点施加 Y 向大小为 1N 的简谐力，计算频率设为 0 到 300Hz，求解步数为 30。 

利用 MATLAB 软件编写动刚度计算程序，把 ANSYS 的计算结果导其中，可得机匣前支

承 Y 向刚度大小随频率变化曲线，如图 4.6 所示。 
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图 4.6 机匣前支承垂直刚度随频率变化的曲线 

 

2) 水平方向(Z 向) 

根据表 4.1 提出的 2 种方案，在 ANSYS 中，分析类型选谐响应分析，分析方法选完全

法，对施力节点施加 Z 向大小为 1N 的简谐力，计算频率设为 0 到 300Hz，求解步数为 30。 

利用 MATLAB 软件编写动刚度计算程序，把 ANSYS 的计算结果导其中，可得机匣前支

承 Z 向刚度大小随频率变化曲线，如图 4.7 所示。 

 

 

 

 

 

 

 

图 4.7 机匣前支承水平刚度随频率变化的曲线 

 

4.2.8.3 机匣后支承动刚度计算 

1）垂直方向(Y 向) 

根据表 4.1 提出的 2 种方案，在 ANSYS 中，分析类型选谐响应分析，分析方法选完全

法，对施力节点施加 Y 向大小为 1N 的简谐力，计算频率设为 0 到 300Hz，求解步数为 30。 

利用 MATLAB 软件编写动刚度计算程序，把 ANSYS 的计算结果导其中，可得机匣后支

承 Y 向刚度大小随频率变化曲线，如图 4.8 所示。  

施左测右方案 

 

施上测下方案 

施右测右方案 

 

施下测下方案 
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图 4.8 机匣后支承垂直刚度随频率变化的曲线 

 

2)水平方向(Z 向) 

根据表 4.1 提出的 2 种方案，在 ANSYS 中，分析类型选谐响应分析，分析方法选完全

法，对施力节点施加 Z 向大小为 1N 的简谐力，计算频率设为 0 到 300Hz，求解步数为 30。 

利用 MATLAB 软件编写动刚度计算程序，把 ANSYS 的计算结果导其中，可得机匣后支

承 Z 向刚度大小随频率变化曲线，如图 4.9 所示。 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 4.9 机匣后支承水平刚度随频率变化的曲线 

 

4.2 9 结果分析 

由上述结果可知，航空发动机转子故障实验器的支承动刚度总体变化趋势是随频率的增

大而减小，垂直和水平的动刚度变化的趋势一致。本节计算出来的动刚度值为下文航空发动

机转子故障试验器半实物模型的建立提供了数据基础。 

施上测下方案 

施左测右方案 

 

施右测右方案 

 

施下测下方案 
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4.3 转子试验器半实物建模过程 

4.3.1 建立转子有限元模型 

4.3.1.1 基于 PRO/E 的转子三维模型 

根据航空发动机转子试验器的实际尺寸，在PRO/E5.0中建立转子系统的三维实体模型，

如图4.10所示。 

 

 

 

4.3.1.2 模型的导入 

利用 ANSYS 与 PRO/E 的无缝连接技术，将转子系统的三维模型从 PRO/E5.0 中导入到

ANSYS13.0，如图 4.11 所示。 

 

 

 

4.3.1.3 单元的选取 

本文选用SOLID185单元对转子模型进行网格划分，由于要考虑机匣--支承动刚度的影响，

 

图 4.11 转子三维实体模型 

图 4.10 转子三维模型 
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用COMBIN14弹簧单元来模拟轴承。 

4.3.1.4 材料特性参数 

泊松比 μ=0.3； 

密度 ρ=7.8e3kg/m3； 

弹性模量 E=2.11e11Pa。 

4.3.1.5 网格划分 

利用ANSYS的智能划分网格功能对转子模型进网格划分，得到包含 39524个节点，79791

个单元的转子有限元模型，如图 4.12 所示。 

 

 

 

4.3.2 建立转子试验器半实物模型 

转子试验器的半实物模型由转子有限元模型和机匣—支承动刚度结合而成。用

COMBIN14 弹簧单元来模拟机匣--支承的动刚度，设置弹簧的刚度系数为机匣—支承的动刚

度值。在转子有限元模型前、后两处支承处根据轴承在转轴上的实际位置建立两个正交的

COMBIN14 弹簧单元，Y 方向的弹簧模拟机匣—支承垂直方向的动刚度，Z 方向的弹簧模拟

机匣—支承水平方向的动刚度，对与轴连接的弹簧节点不施加约束，对另一节点施加全约束。

如图 4.13 所示。 

图 4.12 转子有限元模型 
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图 4.13 转子试验器半实物仿真模型 

 

4.4 基于转子试验器半实物模型的机匣响应计算 

4.4.1 施加支承动刚度到转子有限元模型 

由 4.2 中得到的动刚度随频率变化的曲线，提取出机匣前、后支承 Y、Z 方向在指定频

率下的动刚度值，如表 4.1 所示。 

表 4.1 不同频率下的支承动刚度 

计算频率 

(Hz) 

前支承点(N/m) 后支承点(N/m) 

Y 向 Z 向 Y 向 Z 向 

20 9.888411e5 9.958217e5 9.953177e5 9.935203e5 

40 9.888362e5 9.958199e5 9.953113e5 9.935108e5 

60 9.888296e5 9.958168e5 9.953045e5 9.934948e5 

80 9.888165e5 9.958124e5 9.952852e5 9.934721e5 

100 9.888015e5 9.958067e5 9.952653e5 9.934424e5 

120 9.887825e5 9.958067e5 9.952432e5 9.934052e5 

140 9.887603e5 9.957909e5 9.952108e5 9.933601e5 

160 9.887335e5 9.957807e5 9.951755e5 9.933062e5 

180 9.887022e5 9.957686e5 9.951345e5 9.932428e5 

200 9.886661e5 9.957546e5 9.950871e5 9.931686e5 
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在每个计算频率下，把相应 Y、Z 方向的动刚度值分别加到半实物模型垂直和水平的弹

簧单元的刚度系数中，使用谐响应分析，在转子系统转轴中点处施加 Y 向大小为 1000N 的

载荷力，算出每个计算频率下前、后支承点处 Y 方向的位移值。 

4.4.2 获取前、后支承点处所受的力 

由以上得到前、后支承点处 Y 方向的位移值，利用公式(3.2)，可以得到每个计算频率下，

在转子转轴中点处施加 Y 向 1000N 的载荷力时，前、后支承点处所受到 Y 方向的力，如表

4.2 所示。 

 

表 4.2 不同频率下前、后支承点所受 Y方向的力 

计算频率(Hz) 前支承点(N) 后支承点(N) 

20 612.117 614.894 

40 1894.79 1905.71 

60 -757.218 -763.129 

80 -255.144 -257.875 

100 -137.369 -139.356 

120 -87.593 -89.270 

140 -61.169 -62.685 

160 -45.253 -46.675 

180 -34.851 -36.216 

200 -27.649 -28.979 

 

4.4.3 获取支承点到机匣测点的传递函数值 

利用 4.2 建立的机匣—支承有限元模型，使用谐响应分析，在前、后支承点处分别施加

Y 向大小为 1N 的谐振力，算出每个计算频率下前、后支承点到选定机匣测点 Y 向的传递函

数值，如表 4.3 所示。 
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表 4.3 不同频率下前、后支承点到选定机匣测点的 Y 向的传递函数值 

计算频率(Hz) 前支承点到机匣测点(m/N) 后支承点机匣测点(m/N) 

20 1.055e-9 1.103e-9 

40 1.058e-9 1.106e-9 

60 1.062e-9 1.111e-9 

80 1.068e-9 1.119e-9 

100 1.076e-9 1.129e-9 

120 1.085e-9 1.140e-9 

140 1.097e-9 1.155e-9 

160 1.111e-9 1.172e-9 

180 1.127e-9 1.192e-9 

200 1.145e-9 1.215e-9 

 

4.4.4 计算机匣位移响应 

根据上文计算出来不同频率下，在转轴中点处施加 Y 向大小为 1000N 的载荷力时，前、

后支承点处所受Y方向的力和不同频率下前、后支承点到选定机匣测点Y方向的传递函数值，

利用公式(3.5)，可以算出不同频率下，选定机匣测点 Y 方向的位移值，如表 4.4 所示。 

表 4.4 不同频率下选定机匣测点 Y 方向的位移 

计算频率(Hz) 机匣测点位移(m) 

20 1.324e-06 

40 4.113e-06 

60 -1.652e-06 

80 -5.612e-07 

100 -3.040e-07 

120 -1.969e-07 

140 -1.395e-07 

160 -1.050e-07 
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表 4.4(续) 

计算频率（Hz） 机匣测点位移(m) 

180 -8.248e-08 

200 -6.690e-08 

4.5 基于转子试验器整机模型的机匣响应计算 

4.5.1 建立转子试验器整机有限元模型 

将 1.1 建立的机匣实体三维模型和 2.1 建立的转子实体三维模型进行组装，利用

SOLID185 单元对其进行网格划分，用两个正交的 COMBIN14 单元模拟两个轴承，得到整机

有限元模型如图 4.14 所示。 

 

 

 

4.5.2 整机模型机匣响应计算 

利用建好的整机有限元模型，使用谐响应分析，在转轴中点施加 Y 方向大小为 1000N 的

载荷力，计算频率范围为 0 到 200Hz,计算步长为 10 步，得到不同频率下选定机匣测点 Y 方

向的位移值，如图表 4.5 所示。 

 

 

 

图 4.14 整机有限元模型 
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表 4.5 不同频率下整机模型选定机匣测点 Y 方向的位移值 

计算频率(Hz) 机匣测点 Y 方向位移(m) 

20 1.321e-06 

40 4.063e-06 

60 -1.667e-06 

80 -5.639e-07 

100 -3.063e-07 

120 -1.976e-07 

140 -1.400e-07 

160 -1.053e-07 

180 -8.272e-08 

200 -6.710e-08 

4.6 转子试验器半实物模型与整机模型计算结果比较 

半实物模型和整机模型仿真计算转子试验器机匣 Y 方向位移响应的结果如表 4.6 所示。 

表 4.6 半实物模型与整机模型计算结果比较 

计算频率(Hz) 整机模型(m) 半实物模型(m) 与整机模型相差 

20 1.321e-06 1.324e-06 0.214% 

40 4.063e-06 4.113e-06 1.249% 

60 -1.667e-06 -1.652e-06 0.888% 

80 -5.639e-07 -5.612e-07 0.483% 

100 -3.063e-07 -3.040e-07 0.735% 

120 -1.976e-07 -1.969e-07 0.346% 

140 -1.400e-07 -1.395e-07 0.326% 

160 -1.053e-07 -1.050e-07 0.308% 

180 -8.272e-08 -8.248e-08 0.299% 

200 -6.710e-08 -6.690e-08 0.291% 
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对比结果表明，用半实物仿真方法计算转子试验器机匣位移响应的结果与用整机有限元

模型计算机匣位移响应的结果非常接近，误差仅在 1%左右，从而再次验证了本文提出的航

空发动机半实物仿真方法是正确的。 

4.7 本章小结 

本章节利用第三章的半实物建模方法，对航空发动机转子试验器进行半实物建模，并利

用建好的模型进行仿真计算机匣的位移响应。最后建立整机有限元模型计算机匣位移响应，

与半实物模型计算结果进行比较。本章的研究成果为： 

（1）通过建立机匣—支承有限元模型，对其进行仿真计算，得到支承动刚度随频率变化曲

线，结果表明，动刚度随频率增大而呈现减小的趋势。且支承动刚度的变化对机匣位移的响

应影响较大，在设计航空发动阶段要考虑支承动刚度的影响。 

（2）对比用半实物模型和整机有限元模型计算得到的机匣位移结果，发现用半实物模型计

算的结果与整机模型计算的结果非常接近，误差在 1%左右，再次验证了本文的半实物建模

方法是可行的。 

（3）在计算效率方面，由于半实物模型在计算过程中机匣和转子是分开计算的。通过机匣

模型，可以获得支承动刚度和支承点到机匣测点的传递函数，通过转子有限元模型只需获取

支承点处的位移即可，由于计算模型减小，从而使计算效率大大提高。
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第五章 总结与展望 

5.1 全文工作总结 

本文主要对航空发动机整机振动半实物仿真技术进行了研究，以航空发动机转子试验器

为研究对象，提出一种新的仿真计算方法，建立半实物仿真模型，对其进行整机振动特性分

析。重点阐述了航空发动机半实物建模方法的理论研究，基于 ANSYS 有限元软件的半实物

建模方法验证和建立转子试验器半实物仿真模型和整机有限元模型对机匣测点位移响应进行

仿真计算。主要工作是： 

（1）论述了航空发动机整机振动的研究意义，整机动力学建模方法以及子结构动力学分析

方法的研究现状和发展趋势。 

（2）对航空发动机半实物建模方法进行了理论研究，首先对机械阻抗和机械导纳的概念进

行了阐述，然后对动态子结构方法进行了介绍，最后以航空发动机为对象，提出了两支承的

航空发动机半实物建模方法计算机匣位移响应，并给出详细的计算过程，最后把半实物建模

的方法推广到多支承的航空发动机。 

（3）本章节采用一个简单的类似于航空发动机支承结构的有限元模型进行计算分析，首先

用整机有限元模型（全仿真模型）进行不平衡响应计算得到机匣测点的输出结果，然后再建

立半实物仿真模型，计算在相同不平衡相应下的机匣测点输出，最后对计算结果进行比较分

析，证明本文所提出的半实物建模方法是可行的。 

（4）以航空发动机转子试验器为研究对象，运用半实物建模方法，建立转子试验器的半实

物仿真模型，对其进行机匣位移响应的计算，最后与建立的整机有限元模型的计算结果进行

比较。  

5.2 论文工作展望 

本文对航空发动机整机振动的半实物仿真技术进行了一定的研究。由于本人的精力、水

平有限，在论文的写作过程中还存在不足之处，在今后的研究中还有以下工作有待于继续研

究： 

（1）本文仿真所使用的有限元模型，在建模的过程中还需要细化，使其更好的模拟实际
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航空发动机的结构。 

（2）本文在对转子试验器半实物仿真模型进行整机振动特性分析时，仅对其进行机匣响

应的计算，没有对转子的临界转速进行计算，这将是今后继续研究的工作。 

（3）由于时间的限制，未对本文建立的航空发动机转子试验器半实物仿真模型进行实验

验证，实验部分有待今后完成。
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