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摘  要 

随着现代航空发动机推重比的不断提高，以及薄壁机匣结构的广泛采用，转子和静子之间

的耦合振动效应对发动机整机临界转速、转静子振型协调以及整机响应特性的影响越来越大。

研究航空发动机转静耦合振动机理，建立更为科学的整机振动定量评价指标，结合现代机器学

习和人工智能技术，开发先进高效的结构优化方法，在设计阶段进行发动机结构优化，实现整

机振动控制，对于提升航空发动机的安全性和可靠性具有重要意义。本文围绕航空发动机整机

结构系统耦合振动及其智能优化问题展开了研究，主要内容如下： 

1）建立了带机匣的航空发动机转子试验器的有限元模型，对该试验器进行了整机模态测试。

由于水平和垂直方向刚度不对称，整机模态测试分别在两个方向进行。基于模态测试结果，采

用支持向量机和遗传算法相结合的方法，对试验器水平和垂直方向的支承刚度和安装节刚度进

行了智能辨识。采用辨识得到的刚度，分别在水平和垂直方向仿真了试验器的谐响应，与试验

得到的测点频率响应函数进行对比，各测点均达到了很好的一致性，验证了辨识方法的有效性。 

2）改进了航空发动机转子叶片建模的等效圆环法，提出多级等效圆环法。采用简单盘轴系

统验证了二级等效圆环法。等效前后模型前 4 阶（除去前 6 阶刚体振型）自由振动模态振型一

致，固有频率误差均在 1%以内，前 3 阶临界转速的误差均在 0.5%以内，一致性较高。单元数

减少 34.8%，节点数减少 38.5%，自由模态计算时间减少 44.8%。将该方法运用到某型大涵道比

双转子涡扇发动机的建模中，建立了某型发动机的整机有限元模型。分析了高、低压转子以及

静子系统振动模态。在此基础上，分析了不包含静子结构的双转子系统临界转速，以及包括安

装节和静子系统在内的整机临界转速，结果表明，与双转子系统相比，整机临界转速的阶次顺

序及转速值均发生了变化，转子系统模态振型基本吻合。 

3）基于现有的航空发动机结构设计准则，提出临界转速危险系数、转子应变能危险系数、

截面转静碰摩危险系数，用以定量评价航空发动机的整机耦合振动，分析了 3 个指标的合理性。

采用所提出的指标，对带机匣的航空发动机转子试验器和某型大涵道比双转子涡扇发动机的整

机耦合振动进行了评价分析，并具体阐述 3 个指标的计算方法，验证了评价指标的合理性和有

效性。 

4）基于所提出的 3 个评价指标，研究了带机匣的航空发动机转子试验器的整机耦合振动机

理。分析了安装节刚度和支承刚度对试验器前 3 阶临界转速危险系数，转子应变能危险系数，

以及压气机叶盘截面和涡轮叶盘截面的转静碰摩危险系数的影响规律，探究了转静耦合振动的

产生、变化因素。分析表明所定义的指标参数能够准确反映试验器临界转速、转子应变能及截

面转子静子碰摩危险程度的特性。 

5）基于所提出的 3 个评价指标，研究了某型大涵道比双转子涡扇发动机的整机耦合振动机

理。分析了各支承刚度值变化时，该型航空发动机工作转速范围内各阶临界转速危险系数、转
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子应变能危险系数，以及风扇截面、第 1 级增压级截面等 5 个关键截面的转静碰摩危险系数的

变化规律，探究了各支承刚度对耦合振动的影响。结果表明，各支承刚度对各指标的影响规律

极其复杂，支承刚度的优化设计受多个因素共同作用，且需要满足的各个指标相互制约，对航

空发动机支承刚度进行优化非常困难。 

6）提出了航空发动机支承刚度多目标智能优化设计方法，对某型大涵道比涡扇发动机的支

承刚度进行了优化设计。以支承刚度为设计变量，采用抽样方法在刚度变量空间内抽取刚度组

合，代入有限元模型计算并构造“刚度-设计指标”的样本数据。利用支持向量机拟合构造“刚

度-设计指标”的计算代理模型，采用 NSGA-II（第二代非支配排序遗传算法）进行优化设计，

得到多组最优支承刚度组合，并进行筛选，最终得到需要的设计刚度。结果表明，采用该方法，

可以对整机耦合振动进行优化，选择了 3 组结果作为最终优化结果。第 1 组解使得临界转速危

险系数降低了 5.79%，转子应变能危险系数降低了 9.36%，截面转静碰摩危险系数降低了 8.6%。

第 2 组解使得临界转速危险系数降低了 2.95%，转子应变能危险系数降低了 13.12%，截面转静

碰摩危险系数降低了 7.13%。第 3 组解使得临界转速危险系数降低了 4.80%，转子应变能危险

系数降低了 17.25%，截面转静碰摩危险系数降低了 2.94%。 

 

关键词：航空发动机，整机振动，临界转速，转子应变能，转静碰摩，多目标优化，遗传算法 
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ABSTRACT 

Thrust weight ratio is increasing and thin casing structure is widely used in the modern 

aero-engine, which has a great effect on the dynamic characteristics of the whole engine for the 

coupled vibration between rotor and stator. The dynamic characteristics mainly include critical speed 

analysis, whole system’s response mechanism and mode coordination between rotor and stator. It is 

significant to improve the safety and reliability of aero-engine by controlling the vibration of the 

whole engine and optimizing engine structure in the design stage. Some methods can be provided to 

control vibration, such as studying the mechanism of rotor-stator coupled vibration, building a more 

scientific quantitative evaluation index of whole engine vibration, developing advanced and efficient 

structural optimization methods by combining modern machine learning methods and artificial 

intelligence technology. This paper focuses on the topics of coupled vibration of whole aeroengine 

structure system and its intelligent optimization. The main contents are as follows: 

1) The finite element model of an aircraft engine rotor tester with casing was built, and the modal 

test of the whole tester was conducted. Due to the asymmetrical stiffness in the horizontal and vertical 

directions, the modal test of the entire tester was performed in two directions. Based on the modal test 

results, the support stiffness and the mounting stiffness of the tester were identified intelligently by 

the method, combining the support vector machine and genetic algorithm. Using the identified 

stiffness, the harmonic response of the tester was simulated in the horizontal and vertical directions, 

and compared with the measured frequency response of the testing points. Each testing point had been 

achieved satisfactory consistency, which verified the effectiveness of the identification method.  

2) The single ring equivalent modeling method for aero-engine rotor blade model was improved, 

and a multi-rings equivalent method was proposed. The two-ring equivalent method was verified by a 

simple disk shaft system with blades. The blades were simplified by two-ring equivalent method. The 

modal analysis was performed on the original model and the simplified model. Then the results were 

compared with experiments. The free vibration modes of the first 4 orders (excluding the first 6 rigid 

body modes) were consistent, the natural frequency error was within 1%, and the errors of the first 

three critical speeds were within 0.5%. The number of elements was reduced by 34.8%, the number of 

nodes was reduced by 38.5%, and the calculation time was reduced by 44.8%. This method was 

applied to a certain large bypass ratio double-rotor turbofan engine, and the finite element model of a 

certain engine was established. Free modes of the high pressure rotor system, the low pressure rotor 

system, stator system and the dual rotors system which includes the high and the low pressure rotors, 

were analyzed. Critical speeds of the high and low pressure rotors without stator system were 

analyzed, and critical speeds of the whole engine including the mounting and the stator also were 
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analyzed. The results showed that compared with the dual-rotor system, the order of critical speeds 

and the speed value of the whole engine had been changed. The mode shapes of the rotor system were 

approximately same. 

3) Based on the existing aero-engine structure design guidelines, a critical speed risk coefficient, 

a rotor strain energy risk coefficient, and a cross-section rotor-stator rubbing risk coefficient were 

proposed to evaluate quantitatively the coupled vibration of the aero-engine. Rationality of the three 

indicators was discussed. Using the proposed indexes, coupled vibration of the aero-engine rotor 

tester with casing and a certain large bypass ratio double-rotor turbofan engine were evaluated and 

analyzed. The calculation methods of these three coefficients were presented. Rationality and 

effectiveness of evaluated coefficients were verified. 

4) Based on the proposed three evaluation indexes, the mechanism of coupled vibration of the 

aero-engine rotor tester with casing was studied. The influence of the support stiffness and mounting 

stiffness on the first three critical speeds risk coefficients, the rotor strain energy risk coefficients, and 

the rotor-stator rubbing risk coefficients of the key cross-sections, were analyzed. The generation and 

variation factors of the static coupled vibration were explored. The analysis showed that the defined 

index parameters can reflect accurately the dangerous degree of the critical speeds of the tester, the 

strain energy of the rotor at rotor-stator rubbing cross sections. 

5) Based on the proposed three evaluation indexes, the whole engine coupled vibration 

mechanism of a certain large bypass ratio double-rotor turbofan engine was studied. The critical speed 

risk coefficients, the rotor strain energy risk coefficients, and the cross-section rotor-stator rubbing 

risk coefficients at five key sections, such as fan section and the first low-pressure compressor section, 

were analyzed. The influence of each support stiffness on the coupled vibration was investigated. The 

results showed that the impact of each support stiffness on each index was extremely complicated. 

The design of support stiffness was affected by many factors, and the mutual constraint relationship of 

each index needed to be satisfied. It was difficult to optimize the aero-engine support stiffness. 

6) A multi-objective intelligent optimization design method for aero-engine bearing stiffness was 

proposed. And the support stiffness of a certain large bypass ratio turbofan engine was optimized. 

Taking the support stiffness as the design variable, the sampling method was used to extract the 

sample stiffness combination in the stiffness variable space. Sample data of “stiffness-design index” 

were calculated. Using support vector machine regression to get a computational agent model of the 

"stiffness-design index", the NSGA-II (non-dominated sorting genetic algorithm-II) was used to 

optimize, and ‘Pareto’ stiffness was obtained and filtered. Finally, the required design stiffness was 

obtained. The results showed that the coupled vibration of the whole engine can be optimized by this 

method. Three sets of results were chosen as the final optimization results. The first set of solutions 
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reduced the critical speed risk coefficient by 5.79% and the rotor strain energy risk coefficient by 

9.36%, the cross-section rotor-stator rubbing risk coefficient was reduced by 8.6%. In the second 

group, the critical speed risk coefficient was decreased by 2.95%, the rotor strain energy risk 

coefficient was decreased by 13.12%, and the cross-section rotor-stator rubbing risk coefficient was 

reduced by 7.13%. In the third group, the critical speed risk coefficient decreased by 4.80%, the rotor 

strain energy risk coefficient reduced by 17.25%, and the cross-section rotor-stator rubbing risk 

coefficient decreased by 2.94%. 

 

Keywords: Aeroengine, whole engine vibration, critical speed, rotor strain energy, rotor-stator 

rubbing, multi-objective optimization, genetic algorithm 
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第一章 绪论 

1.1 研究背景及意义 

航空发动机是飞机的心脏，它直接影响飞机的性能、可靠性及经济性，是飞机的核心部

件，被誉为制造业“皇冠上的明珠”。独立研制发动机是一个国家成为航空强国的重要标志

[1-2]。大力发展航空发动机技术，研制航空发动机是实现我国强国之梦的必由之路。“十二

五”期间，航空发动机研制得到国家重视，目前已经被列入国家重大科技专项。2016 年 8

月，中国航空发动机集团挂牌成立，标志着我国航空发动机产业将形成全新格局，对我国航

空工业未来发展具有重要意义。未来几年内我国军用领域和民用领域，航空发动机的需求都

急剧膨胀，未来 20 年国内军用航空发动机需求近 452.1 亿美元。在民机领域，客运和货运

流量持续高速增长，未来 20 年国内民用机需求约为 6330 架。民用航空发动机市场价值为

2572 亿美元[3-4]。目前，我国航空发动机的研制正处在从测绘仿制到自主研发的关键阶段，

加强基础理论研究，探索科学的研制方法，摆脱对工程经验的过度依赖，为实际工程应用提

供理论依据和技术支撑，真正实现航空发动机关键技术突破，走出一条自主创新研制的发展

道路，是当前航空发动机技术发展的必由之路[5-10]。 

航空发动机是一种在高温、高压条件下工作的复杂动力机械系统，其转子系统具有很高

的转速。航空发动机需要承受严酷的气动、机械以及热（温度）载荷，并且具有尽可能长的

使用寿命，且在寿命时限内具有很高的可靠性，这就对航空发动机的设计制造乃至装配维修

都提出了很高的要求[11-13]。在航空发动机设计过程中，结构完整性设计是其中非常重要的一

环，直接决定飞行器（发动机）的安全性、耐久性和战备完好率与任务成功率。在实际的航

空发动机研制和使用过程中，由于结构带来的整机振动问题是航空发动机结构完整性设计中

至关重要的一个问题，一直是制约着航空发动机安全性和可靠性的关键因素。据统计，在飞

机机械故障中，由发动机引起的约占一半；在发动机故障中，结构振动故障 70%。诚然，

造成航空发动机结构振动故障的直接原因很多，而导致这些故障发生的根源则在于对航空发

动机振动机理的认识不清，缺乏对于航空发动机整机结构振动的有效评判标准和优化手段。 

随着现代航空发动机技术的不断发展，大推力高推重比的航空发动机屡见不鲜，已经成

为航空发动机发展的必然趋势[14]。在此背景下，薄壁机匣结构和弹性支承结构被广泛采用，

同时安装节的安装刚度并非完全刚性，且安装节的水平和垂直刚度不对称，导致航空发动机

转子和静子结构的耦合振动问题日益突出。目前，航空发动机的整机结构振动，尤其是转子

和静子结构的耦合振动问题已经引起了很多学者的关注和重视[15-16]。但是依然缺乏针对航空

发动机的转静件耦合振动的机理研究及相应的优化控制方法研究。事实上，航空发动机整机

振动的转静耦合关系对整机临界转速、转静变形协调以及整机振动优化都具有重要影响，认

识弄清转子与静子结构的耦合机理，对于调整和优化整机临界转速、控制转静变形协调、优
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化整机结构和整机系统故障诊断等均具有重要意义。因此，研究航空发动机耦合振动机理，

建立完善的整机振动评价体系，开发高效准确的结构优化方法，从设计阶段实现一款机型的

振动评估，进而实现结构优化，从设计阶段实现整机振动优化，对于提升航空发动机的安全

性和可靠性具有重要意义。 

有鉴于此，本文深入研究了航空发动机整机的转子和静子结构耦合振动机理，并从航空

发动机结构设计准则入手，建立了一套航空发动机整机振动评价指标，并以所建立的评价指

标为优化目标，研究了一种航空发动机参数设计的智能优化算法。在一定程度上，本文的研

究填补了国内对于航空发动机转静耦合振动机理的研究空白，为航空发动机结构参数的智能

设计和优化提供了思路、参考和依据。 

1.2 国内外研究现状 

航空发动机结构设计发展至今，已经形成了较为完备的体系，很多学者进行过广泛研究，

也取得了丰硕的成果[17-21]。针对航空发动机整机振动的转静结构耦合机理及整机振动评价优

化方法的研究，紧贴工程实际，具有较强的工程实用价值。针对本课题要开展的研究内容，

本节有针对性地对航空发动机整机振动及其优化设计问题的研究进行了收集、整理和分析，

以期为课题的开展和顺利完成提供参考和指导。 

1.2.1航空发动机结构完整性的可靠性和适航性设计要求 

航空发动机结构完整性的内涵丰富，其概念首先由美国提出。航空发动机结构完整性包

括发动机结构的功能、刚度、振动、强度、疲劳、寿命、可靠性等多方面内容，与气动、热

力学等多个学科交叉耦合，相互制约、相互影响[20]。航空发动机结构完整性设计的最终目

的是要设计出既具备高性能，又具备高安全性、高可靠性和低维护成本的航空发动机。 

1.2.1.1国外航空发动机结构完整性研究 

美国的航空发动机结构完整性研究始于 20 世纪 60 年代末。20 世纪 60 年代末，美国的

航空发动机设计技术已经达到一定的水平，在此基础上，开始了以大幅度提升性能和推重比

为导向的航空发动机设计。其中最具代表性的是 F100 型航空发动机，该型发动机从计划到

投入使用仅花费了 4-5 年的时间，随后大量装备部队。在投入使用的 5 年内，共发生各类故

障 200 多起，给美国空军带来的惨重的损失。惨痛的教训使美国空军意识到，在追求发动机

性能的同时，结构可靠性和安全性不容忽视。随后美国陆续编写了多部结构完整性大纲，随

着认识的不断深入，进行了多次内容增补和修订。美国的第一部结构完整性大纲是《航空涡

轮喷气和涡轮风扇发动机通用规范》（MIL-E-5007D），于 1972 年颁布，大纲阐述了最初的

发动机结构完整性大纲（ENSIP，engine structural integrity program）的概念。随后，美国陆

续颁布了 3部发动机结构完整性大纲，分别为ENSIP MIL-STD-1783（以下简称《1783大纲》）、

ENSIP MIL- HDBK- 1783A（以下简称《1783A 大纲》）和 ENSIP MIL-HDBK-1783B“（以下
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简称《1783B 大纲》），分别于 1984 年、1997 年和 2002 年颁布。《1783 大纲》明确提出，发

动机结构完整性大纲是燃气涡轮发动机结构设计、分析、定型、生产和寿命管理的一种有组

织、有条理的方法，其目的是保证发动机结构的安全性和耐久性，降低全寿命期费用和提高

发动机的出勤率[20]。《1783 大纲》，将发动机的研制过程明确的划分为预研、设计研制和生

产使用 3 个阶段，提出了航空发动机的研制流程的规范化管理理念。《1783A 大纲》强调了

使用寿命和设计方法在研制中的重要作用，提出了分析和试验验证的指导方法。增加了对轴

承、附件、转子组件包容性及机动飞行条件下安装节总变形的设计要求。《1783B 大纲》增

加了振动与高循环疲劳方面的要求和经验教训，在“振动”条目中加入“耐久性/经济寿命”

中的高循环疲劳要求。3 部大纲的逐步完善，标志着美国航空发动机结构完整性研究的发展

理念、方法和管理程序逐步走向成熟[20]。 

英国进行了航空发动机结构完整性研究，主要体现在在军用航空发动机通用规范及民用

航空发动机适航性规范中结构强度和安全性的相关规定和要求。俄罗斯航空发动机结构完整

性研究成果主要体现在其制定的航空燃气涡轮发动机强度设计试验指南和航空燃气涡轮发

动机寿命设计指南等标准和规范中。这些规定、指南和标准集合了多年的设计、制造、试验

和使用的经验，为航空发动机结构完整的研究提供了重要参考。 

综上，美国、英国、俄罗斯等发动机技术发达的国家，对于结构完整性均十分重视，且

已经发展出了相当完善的结构完整性设计、试验技术，以及管理体系。 

1.2.1.2国内航空发动机结构完整性研究 

相比于美国、英国及俄罗斯等航空发动机技术较发达的国家，我国的航空发动机结构完

整性研究起步较晚。在消化、吸收其他国家对航空发动机结构完整性大纲及要求的基础上，

结合相关设计研究经验，我国编写了一系列航空发动机结构设计准则、要求。1995 年，编

写了《航空发动机结构完整性指南》（GJB/Z 101）；1997 年，《航空涡喷、涡扇发动机结构

设计准则（研究报告）》出版 [22]；2000 年，编写了《航空涡轴、涡桨发动机转子系统结构

设计准则(研究报告》；2001 年，编写、出版了《航空发动机设计手册》。这些准则的编写和

出版，为我国航空发动机结构完整性的设计提供了重要参考和依据。此外，国军标《航空涡

轮喷气、涡轮风扇发动机通用规范》（GJB241，1987 年）[23]、《航空涡轮螺旋桨、涡轮轴发

动机通用规范》（GJB242，1987 年）和《民用航空发动机适航规定》（CCAR-33R2，2012

年）[24-25]中，均有对于结构完整性的相关要求，使得军用和民用航空发动机的结构设计有章

可依。依据规范，结合具体型号，我国开展了大量的结构完整性相关的分析，并建立试验平

台，积累了宝贵的经验，为航空发动机结构完整性的研究和发展奠定了较坚实的基础[26-27]。 

我国的航空发动机结构完整性研究水平相比于美国、英国等国家还有较大的差距。总体

上反映出偏表层、方法性研究，缺乏深层次、理论性研究；偏单一性研究，缺乏综合性研究；

偏跟踪性研究，缺乏创新性研究[28]。目前，我国发动机结构设计主要沿用国外上世纪的标

准，没有自己的完善的评价体系和标准。我国正处在从测绘仿制到自主研发的关键阶段，结
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构完整性设计的评价体系的建立对于我国航空发动机技术的发展至关重要。因此，必须加强

对发动机整机动力学与振动控制、结构优化设计理论与方法、结构可靠性设计理论与方法、

结构破损安全分析与评估的研究，加强对结构完整性新思想、新概念的探索，重视基础研究，

为工程研制提供强有力的技术支持与储备[29-30]。 

1.2.2航空发动机整机振动建模及其机理的研究现状 

航空发动机整机动力学分析是结构完整性设计的重要一环。航空发动机整机结构系统是

指发动机的转子-支承-机匣-安装节系统，主要包括转子及其相互间连接结构（如，轴间轴承、

螺栓连接、花键连接，以及销钉连接和焊接等）、转子支承结构、机匣结构、安装节系统，

以及组合形成的转子-支承-机匣-安装节系统。近年来，由于航空发动机设计中普遍采用薄壁

机匣结构，使得转子支承传力相关的机匣刚性较弱，因此机匣结构对发动机整机振动的影响

不容忽视。因此，航空发动机整机动力学设计，必须将转子-支承-机匣-安装节看作一个系统，

进行一体化协调设计和分析。 

准确的整机结构系统的动力学模型是航空发动机整机振动研究的基础，国内外很多学者

对这一问题进行过深入研究[31-38]。整机振动建模是要建立应用目标明确、高效和高保真的整

机振动分析和设计模型。航空发动机整机建模方法主要有传递矩阵法、模态综合法和有限元

法。传递矩阵法的特点是编程简单，运算规模小，运算速度快，对计算条件要求不高，适用

于转子系统整机建模，但在考虑支承系统等转子周围结构时分析较困难[39-41]。早期受计算机

发展水平所限，有限元法的应用十分受限，因此发展了模态综合法，模态综合法将系统分为

若干子系统，分别对子系统进行计算，再通过界面条件整合成一个系统。这种方法可以有效

降低计算所需内存等条件，也可以保持较高的计算精度，但是其编程和数值求解较为复杂。

随着计算机水平的发展，有限元法得以继续发展，其优点在于表达式简单、规范，可以模拟

复杂结构，但有限元法的分析精度受自由度影响，自由度越多精度越高，同时更多的自由度

也要求更高的计算条件和更长的计算时间[42]。 

1.2.2.1传递矩阵法 

早期采用较多的是传递矩阵法，及在其基础上发展的众多改进的传递矩阵法，如子结

构传递矩阵法、传递矩阵-阻抗耦合法、传递矩阵-直接积分法等。国内外均有很多学者进行

了相关研究。 

1983 年，Murphy B T 等[43]改进了传递矩阵法求解临界转速的迭代方法，解决了包含阻

尼或者交叉耦合刚度时收敛精度的问题。Gupta K[44]等采用传递矩阵法分析了一个带中介轴

承的双转子试验器的临界转速及不平衡响应，并进行了试验研究，并分析了轮盘惯量和陀螺

力矩对于系统动力特性的影响。Lee A C 等[45]采用传递矩阵法，建立了非线性转子-轴承系统

模型，并计算得到了系统的稳态响应和轴心轨迹。Hibner D H 等[46-47]采用传递矩阵法，分析

了考虑粘性阻尼的双转子系统的临界转速和不平衡响应。Varney P 等[48]重新定义了传递矩阵
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法的复杂坐标，提出了复合传递矩阵，其本质在于将正反进动区分开，通过传递矩阵维数减

半以简化运算，极大的提高了计算效率。 

国内，很多学者也对航空发动机转子系统及整机系统建模进行了深入研究。以北京航

空航天大学晏砺堂、李其汉[49-52]，南京航空航天大学黄太平[53-57]，西北工业大学顾家柳、任

兴民[58-62]等为代表的一批学者研究了多种基于复杂转子系统的传递矩阵法，建立了一些整机

系统的传递矩阵模型。其中，晏砺堂等[63]将传递矩阵法引入复杂转子系统，提出了子结构

传递矩阵法；随后将引入动坐标系，分析了带非线性阻尼器的双转子系统的动力特性。黄太

平等[65-66]针对多转子系统动力特性分析提出了阻抗耦合法、分振型综合法等一系列子系统分

析方法。顾家柳等[67-71]提出了传递矩阵-直接积分法，分析了发动机整机动力响应，计算了

整机突加不平衡响应、稳态不平衡响应及瞬态不平衡响应。此外，还有很多学者采用传递矩

阵法建立了航空发动机整机振动模型，对整机振动机理进行了分析。项松、王克明等[72]采

用子结构传递矩阵法计算了航空发动机转子-支承系统的动力特性，分析了各支承刚度对系

统临界转速的影响。魏德明等[73]编写了考虑陀螺力矩、剪切变形以及轴向力等因素的通用

传递矩阵法程序，并计算了发动机转子-支承系统的动力特性。洪杰等[74]在传统传递矩阵法

的基础上，引入整体传递矩阵，采用整体矩阵法计算了多转子系统的临界转速和振型。蒋书

运等[75]采用整体传递矩阵法计算了多转子航空发动机系统的动力学特性，该方法解决了传

统的子结构传递矩阵法难以编写通用软件的问题。庞辉等[76-77]对采用基于 Riccati 变换的整

体传递矩阵法计算了双转子系统的临界转速。杨建刚等[78]提出了一种改进的传递矩阵法，

将转子系统分成多个子系统，采用参数匹配的方法处理转子结合面，有效解决了传递矩阵法

处理多跨转子的问题。 

1.2.2.2模态综合法 

20 世纪 70 年代，Nelson H D[79-80]采用有限元方法分析了 Rayleigh 梁-轴模型和 

Timoshenko 梁-轴模型的动力学特性。有限元法将结构离散成有限个自由度，对于复杂模型，

能够无限逼近其物理模型，使得计算精度大幅度提高，并且有效避免了传递矩阵法中的数值

不稳定问题。但是有限元法对计算条件较高，要求较高的处理能力和内存。为克服这一问题， 

Hurty W.C.等[81]人提出了模态综合法。模态综合法的指导思想是“先修改后复原”，首先把

系统分解成若干子结构，对各子结构进行模态分析，提取各子结构的低阶模态，然后根据各

子结构连接面上的位移和力等条件，将各子结构还原成一个整体运动方程进行分析。这种方

法既能保持有限元法的高精度，又可以降低对计算条件的要求。但是其缺点也是显而易见的，

子结构连接处理不当会给整体分析带来较大的误差。在子结构计算时，将子结构边界设置为

自由状态，称为自由界面法[82]，将子结构边界设置为全约束的方法，被称为固定界面法[83]。

在此基础上，模态综合法又得到了充分的发展，1974 年，Hasselman T K 等[84]提出了复模态

综合法，用以解决系统存在阻尼系统且无法解耦的问题。1971 年，Benfield W A 等[85]提出

了混合子结构模态综合法，这种方法将结构分成主子结构和从子结构，对于某些结构计算较
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为方便，但是计算精度不高。1980 年，Glasgow D A 等[86]采用固定界面法计算了多转子动

力特性。Li D F 等[87]采用自由界面法计算了无阻尼双转子系统的动力特性，并分析和评价了

系统的模态截断误差。模态综合法在国内也被广泛应用和发展，楼梦麟[88]提出了弹性、刚

性和混合型连接子结构模态综合法。王建军[89]基于参数混合子结构综合的概念，提出了模

态－物理－阻抗三参数混合动态子结构综合法。郑兆昌[90]提出了一种适合于具有连接结构

的复杂结构系统的部件模态综合法。应用在航空发动机整机振动分析中，较为典型的是，欧

园霞等[91-92]将模态综合法与有限元素法相结合，对包含转子-支承-静子结构的航空发动机整

机系统进行了动力学分析，计算了整机系统的临界转速、稳态响应和瞬态响应。采用有限元

法对转子系统和静子系统建模，采用复模态综合法考虑非对称转子和静子之间的耦合振动。

孟光等[93-94]引入虚拟单元，对试验模态综合法中存在的界面对接信息不足的问题进行修正，

采用参数优化方法得到虚拟单元的参数，采用试验模型和有限元模型混合的方法建立模型，

结果表明，该方法可以提高试验模态综合的可靠性。 

1.2.2.3有限元法 

随着计算机技术和以有限单元法为内核的商用软件的快速发展，有限单元法很快成为

航空发动机整机动力学计算的主流方法之一。采用有限元法的整机动力学计算主要采用梁单

元和实体单元。很多学者采用梁单元建立过整机系统模型，其中代表性的有，陈果[95-98]采用

梁单元建立转子和静子结构的有限元模型，采用集中质量法建立支承结构模型，采用

Newmark-β 法和改进的 Newmark-β 法进行求解，利用该方法可以进行整机动力特性求解，

并且能够进行非线性故障模拟。继而发展了一系列包含安装节-静子-轴承-转子结构，即可以

分析包括临界转速、模态振型、稳态不平衡响应、瞬态不平衡响应，又可以分析转子不对中、

转子叶片-静子碰摩、轴承间隙等多种非线性故障的整机动力学模型。采用实体单元建立整

机有限元模型的研究较多，其中最具代表性的有，北京航空航天大学洪杰、马艳红、张大义

等研究了航空发动机的整机三维实体建模方法，详细介绍了各部件的处理方法[99]，结合实

际航空发动机，建立了多种航空发动机的三维实体有限元模型，并进行了整机动力学特性分

析。对比了静刚度和动刚度对某型航空发动机整机动力特性的影响，并分析了具体原因[100]；

基于 NASTRAN 软件，采用实体单元分析了某型航空发动机的整机动力特性，分析了支承

动刚度、盘轴耦合以及静子机匣等因素对整机动力特性的影响[101]；采用两自由度模型分析

包含静子-支承-转子的整机动力学模型，与考虑静子刚度的支承-转子系统的动力学模型，阐

述了航空发动机转子系统和静子系统的耦合机理[102]；分析了某型航空发动机的整机临界转

速，并给出了临界转速求解方法和判别规则[103]。哈尔滨工业大学曹登庆[104-105]等建立了双

转子航空发动机转子试验器，并研究了航空发动机定点碰摩故障及碰摩故障中的能量损失。

南京航空航天大学罗贵火[106-108]建立了多种航空发动机模型，进行了反向旋转双转子航空发

动机整机动力特性[109]、挤压油膜阻尼器[110]、AUP 隔振[111]等诸多方面的研究。陈果等也进

行了实体有限元建模的研究，采用试验和仿真方法分析了带机匣的航空发动机转子试验器静
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子系统的支承静刚度和动刚度[112-113]，研究了半实物仿真建模方法[114]，建立了多种型号的发

动机模型，并建立故障模型，仿真了多种故障模式[115]；发展了含复杂滚动轴承的整机动力

学模型[116]；沈阳航空航天大学王克明等[117-123]研究了涡喷发动机的整机动力特性，考虑温

度场，计算了静子结构动刚度，转子系统临界转速等。沈阳发动机研究所冯国全等[124]基于

MSC.NASTRAN 建了反向旋转双转子系统，并研究了其振动特性。此外，海军工程大学孟

照国等[125]建立了带机匣的双转子航空发动机试验器，采用壳单元模拟静子结构，研究了机

匣质量对整机振动的影响。相关研究多不胜数，近年来，华中科技大学[126-128]，浙江大学

[129-134]，上海交通大学[135-138]，大连理工大学[139-142]等国内知名高校均开展了此类研究。国内

航空发动机整机振动的研究研究呈现百花齐放的盛况。 

国外，很多专家也对航空发动机整机振动进行了深入研究，以通用、罗罗、普惠等航空

发动机制造商为代表。从上世纪 80 年代起，陆续开展了如 BR715 和 EJ200 等多种发动机的

试验器、有限元建模及模型修正技术的研究[143-145]，但是由于商业秘密等原因，公开的文献

资料较少。Moore J J 等[146]采用实体单元计算了涡轮压缩机的整机动力特性。Schönrock 等[147]

用有限元法计算并验证了 BR710 的整机动力特性。Marc-Antoine B 等[148]研究了航空发动机

静子机匣法兰螺栓的有限元建模方法，分析了其非线性响应，与试验结构对应良好，该方法

可用于航空发动机静子机匣结构早期设计阶段。Meguid S A 等[149]对航空发动机鸟撞问题进

行了显式数值分析。采用 LS-DYNA 分析了飞鸟撞击风扇叶片的非线性瞬态响应。Zang C P

和 Ewins D J 等[150]将结构动力学中的模态修正技术引入航空发动机研发中，基于试验和超

模型技术修正了一个航空发动机部件的有限元模型，收效良好，并介绍了航空发动机整机模

型修正的方法。 

1.2.3航空发动机结构优化设计的研究现状 

1.2.3.1基于部件的航空发动机多目标优化设计 

目前常见的航空发动机多目标优化设计研究问题主要围绕航空发动机的关键结构。张宏

建[151]研究了应用于航空发动机燃烧室中的浮动壁结构的多目标结构优化设计方法，建立了

以支杆数量、支杆在壁板上所处的位置拓扑、支杆截面积、壁板的厚度为决策变量，以浮动

壁结构应力和位移为优化目标函数的多目标优化模型，并且应用 ANSYS 有限元分析与以遗

传算法为基础的多目标优化算法完成了对浮动壁结构的优化，达到了比较好的效果。戴雄[152]

针对高压涡轮机匣热固耦合问题，分别进行了单目标和多目标优化设计方法的研究，建立了

以机匣等效质量为目标的单目标优化模型和以高压涡轮机匣等效质量和径向位移为目标函

数的两目标优化模型，分别进行了优化。杨训[153]利用遗传算法研究了某型航空发动机压气

机叶片按照静质量矩和频率进行优化排序来减小叶片安装造成的不平衡量以及防止发动机

颤振问题。其目标函数有 3 个，属于无约束多目标优化问题，文中采用的方法是根据研究者

的优化目标的偏好权值将多目标优化问题转化为单目标优化。苏华[154]研究了航空发动机密
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封技术中的指尖密封，解决的问题是以低迟滞和低刚度为目标的综合性能优化，分别使用加

权法和约束法求解指尖密封多目标优化。陈勇[155]研究对象为某型航空发动机静子机匣的螺

栓连接结构，目标函数有 3 个分别是：质量、可靠性指数、最大等效应力。Copiello D 等[156]

研究了航空发动机吸声衬垫多目标优化设计问题。冯国全等[157]对某型航空发动机鼠笼式弹

性支承的结构参数进行了优化设计，以笼条疲劳应力最小为目标函数，以支承柔度为约束条

件，并进行了柔度试验和疲劳应力试验，验证了优化设计的有效性。申秀丽等[158]以气动流

道效率和转子结构质量为目标函数，优化了涡轮流道。Khalafm M P 等[159]研究了多目标元

启发式优化设计方法在航空发动机控制器方面的应用，Thompson H A 等[160]研究了分布式航

空发动机控制系统的系统架构的多目标优化问题，Taleghani S T 等研究了基于多目标遗传算

法的涡桨航空发动机热力学优化问题[161]。 

1.2.3.2基于整机结构的多目标优化设计 

航空发动机整机动力学的关键是转子动力学设计，特别是临界转速、发动机动力响应支

承载荷及其传递，以及转、静子间间隙与整机振动水平的控制。航空发动机整机振动严重影

响发动机的结构完整性和可靠性，必须制定发动机整机振动限制标准并采取必要措施，有效

控制发动机整机振动水平[162]。在设计之初，需要考虑航空发动机整机振动，对整机结构进

行动力学分析，进行整机动力特性的设计和优化。航空发动机整机结构系统应通过振动特性

优化设计，以由激励源激起的振动响应具有不敏感性为目标，建立相关的优化设计系统，以

有效控制发动机整机振动水平。在航空发动机整机振动优化设计系统中，对动力学特性进行

评估，使其具有较好的动力学特性，以满足航空发动机转子动力学设计准则要求尤为重要

[163]。设计准则明确要求发动机在慢车转速和最大工作转速之间避开有害（弯曲型）临界转

速，并具有规定的裕度；避免转子弯曲应变能过大，破坏转子动平衡，致使转子系统外传振

动和发动机整机振动响应显著加剧；同时必须防止发动机在各种工作状态下转-静件发生碰

摩故障，甚至碰摩失稳。在进行临界转速设计时，应考虑转子和静子结构件的模态振型协调

性，预防由于振动因素引发的转-静件碰摩问题。 

目前，基于航空发动机整机结构的优化设计研究并不多见。南京航空航天大学罗贵火等

[164-165]探索了发动机总体结构方案参数化设计的方法，结合 AutoCAD 和 VB 软件，开发出

了一套基本适应发动机总体结构方案参数化设计的软件。蔡显新[166]以某型航空发动机转子

前后支承刚度为设计变量，以转子三阶临界转速为目标函数，对发动机转子支承系统进行了

优化设计。陆山等[167]基于 UG、Workbench 平台研究了航空发动机多盘转子结构自动优化方

法。李立君等[168]采用 NSGA-Ⅱ算法，以双轴混合排气式涡轮风扇发动机为算例，以发动机

流路尺寸为设计变量，以单位推力、耗油率等为目标函数进行了多目标优化设计，取得了较

好的结果。李超等[169]基于试验设计的响应面法，应用有限元计算并通过多目标遗传优化算

法，分别从抗变形能力、力学环境适应能力以及转子结构效率综合进行相关优化计算。 
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1.2.3.3整机振动优化目标-定量评价指标 

目前针对航空发动机整机振动的优化设计研究较少，其中一个重要原因是缺乏整机振动

的有效评价指标。国外率先开始了结构效率的研究工作，但大多数研究针对飞机的零部件结

构，难以应用于航空发动机的结构设计[170-172]。1989 年，Storace A F[173]在航空发动机总体设

计中应用了结构效率概念，提出了权衡强度、振动特性以及间隙配合的整机结构效率分析方

法，确定了结构效率系数的一般形式，但其应用局限于对发动机结构方案改进的量化评估，

没有建立适用于发动机整机结构设计的评估参数体系。目前国内对于整机结构振动评价指标

的研究较少。北京航空航天大学洪杰团队[174-179]对航空发动机整机结构效率的评价指标进行

了一些研究，提出了航空发动机整机及部件结构效率系数、转静间隙变化量、应变能分布系

数、敏感度系数等评估参数用以定量评估部件及整机结构设计水平，并采用这些指标对多种

机型的航空发动机的结构效率进行了评价。 

1.2.3.4多目标优化方法 

上述研究中可见很多优化方法，常见的多目标优化算法通常分成两类，一类是传统多目

标优化算法，另一类是进化多目标优化算法[180]。传统多目标优化算法的基本思想是降维求

解，常用的传统多目标优化算法有：（1）加权求和法，此方法基本思想是给每个目标函数分

配一个由研究者自定义的权值然后求和，最终将多个目标函数转化为单个目标函数。（2）

Epsilon-约束法，其基本思想是将某一个目标函数作为优化对象，其余目标函数与参数

Epsilon 一起构成约束，同样实现了降维。显然，传统的多目标优化算法有很多缺点，主要

是在选取权值等参数时受人的主观影响很大，会对结果造成较大误差，并且科学研究和工程

领域中的目标函数往往是离散的，非线性的，无法找到显式的函数关系，传统的多目标优化

算法求解此类问题难度很大，而且效率低。随着机器学习、智能算法的发展，为了克服传统

方法的不足，研究人员提出了进化多目标优化算法[181]。目前的进化多目标优化算法主要分

为第一代和第二代，第一代进化多目标优化算法包括矢量评价遗传算法 VEGA[182]，Fonseca 

C M 等提出的多目标遗传算法 MOGA[183]，Deb K 等提出的第一代非支配排序遗传算法

NSGA[184]，Horn J 等提出了小生境 Pareto 遗传算法 NPGA[185]。之后以精英保留机制为特征

的第二代进化多目标优化算法相继被提出[186]：Zitzler E 和 Thiele L[187-188]提出了强度 Pareto

进化算法 SPEA 和改进版 SPEA2；Corne D W 等[189]引入了 Pareto 存档进化策略（PAES）；

Coello C A 和 Pulido G T[190]提出微遗传算法（Micro-GA）；2002 年 Deb K 等[186]学者通过对

NSGA 进行改进，提出了目前应用最广泛的多目标进化算法：第二代非支配排序遗传算法

NSGA-II[182]。NSGA-II 算法降低了非支配排序遗传算法的复杂性，具有运行速度快，Pareto

解集的收敛性好的优点，迅速成为其他多目标优化算法的基准算法。目前，NSGA-Ⅱ算法

在航空发动机优化中也有应用，并且可以取得较好的效果。王元 [191]研究了利用改进的

NSGA-II 算法求解航空发动机控制领域的线性二次型调节器的时域性能、二次型性能等关键
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指标的多目标优化问题。李学斌[192]应用 NSGA-II 算法，研究了航空发动机 PID 控制器的系

统超调量、稳定时间和 ITAE 指标 3 个目标函数的多目标优化问题，刘熊[193]利用 NSGA-II

算法来解决航空发动机控制领域的多目标优化问题。柳强等[194]基于 NSGA-Ⅱ方法对航空发

动机的管路布局进行了优化设计。 

1.3 本论文的主要研究内容及安排 

1.3.1问题的提出 

综上所述，目前航空发动机的结构完整性问题已经引起了国内外的普遍重视，目前我国

的结构完整性体系还需要深入发展。国内外在航空发动机整机振动分析及结构优化方面进行

了广泛研究，并取得了丰硕的成果，但是，针对航空发动机整机结构完整性研究、整机振动

分析与结构优化而言，仍然存在如下问题需要深入研究，具体表现在以下三方面： 

1）缺乏对于航空发动机整机振动机理的深入研究 

虽然目前针对航空发动机整机振动，尤其是包含静子结构的整机振动已经引起了很多学

者的关注，但是对于转子结构和静子结构耦合振动的研究依然较少。事实上，航空发动机整

机振动的转静耦合关系对整机临界转速、转静变形协调以及整机振动优化都具有重要影响，

认识弄清转子与静子结构的耦合机理，对于调整和优化整机临界转速、控制转静变形协调、

优化整机结构和整机系统故障诊断等均具有重要意义。 

2）缺乏完善的整机振动评价体系 

航空发动机整机动力学的关键是转子动力学设计，特别是临界转速、发动机动力响应支

承载荷及其传递，以及转、静子间间隙与整机振动水平的控制。目前，航空发动机整机振动

的评价指标主要是依靠响应。以振动响应作为评价指标在试验中可以有效评定整机振动水

平，但是响应是由多方面因素决定的，受激励、阻尼等因素影响很大，而激励和阻尼在设计

之初很难准确预知，因此在设计之初，仿真得到准确的响应，并用于评价整机振动水平并不

现实。因此，制定一套可以在设计初期便于计算，且能反映整机振动水平的无量纲指标参数，

对于航空发动机的整机振动设计十分必要。 

3）航空发动机整机振动优化缺乏智能化的手段 

目前，我国的航空发动机的研制正处在从测绘仿制到自主研发的关键阶段，此前，我国

的航空发动机设计主要依赖积累的设计经验及照搬国外经验，缺乏一套完备的设计思路和科

学的设计方法。对于结构的优化设计仅依靠大量尝试，穷举试错，对设计者经验依赖程度高，

难以得到全局最优，并且效率极低。因此，开发一套高效准确的结构优化方法非常必要。结

合评价指标，从设计阶段实现一款机型的振动评估，采用智能算法实现结构优化，从设计阶

段实现整机振动优化，对于提升航空发动机的安全性和可靠性具有重要意义。 

有鉴于此，本文研究了航空发动机整机振动的转子结构和静子结构的耦合振动机理，以

认识弄清不同因素对耦合振动的影响。研究航空发动机整机振动的定量评价标准，在此基础
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上研究一种基于智能算法的航空发动机结构参数的多目标优化方法，以期为航空发动机整机

振动的结构优化设计提供参考和依据。 

1.3.2本文主要研究内容 

本文主要研究航空发动机整机结构系统耦合振动，提出一套整机振动的定量评价指标，

在此基础上，提出一种航空发动机的整机耦合振动的智能优化方法。以带机匣的航空发动机

转子试验器和某型大涵道比双转子航空发动机为例，建立了其整机有限元模型，基于所提出

的整机振动评价指标，评价了两个模型的整机振动水平，分析了刚度因素对各指标的影响机

理。最后利用提出的智能优化方法，对某型航空发动机的支承刚度进行了优化。本文的总体

框架如图 1.1 所示，主要内容如下： 

第一章是绪论，主要介绍了课题研究的背景及意义，分析了目前航空发动机整机振动及

结构优化存在的问题，提出了本文的主要研究内容； 

第二章对建立的带机匣的航空发动机转子试验器的有限元模型，对试验器进行了整机模

态测试，基于测试结果采用支持向量机和遗传算法辨识了试验器的安装节刚度及支承刚度，

并将辨识结果代入有限元模型，对比试验得到的测点频率响应函数验证辨识结果；改进航空

发动机转子叶片的单极等效圆环法，提出多级等效圆环法，对该方法进行验证；基于该方法，

建立某型高涵道比双转子航空发动机的整机有限元模型，对比现有文献结果对部件模型进行

验证，在此基础上分析该型航空发动机的整机动力特性； 

第三章分析航空发动机结构设计准则，基于设计准则提出航空发动机整机振动的定量评

价指标，主要有临界转速危险系数、转子应变能危险系数以及截面转静碰摩危险系数，并对

所提出的指标参数进行解释说明；采用所提出的指标参数对带机匣的航空发动机转子试验器

和某型大涵道比双转子航空发动机的设计点参数下的整机振动水平进行了评价； 

第四章基于第三章提出的定量评价指标参数，研究了带机匣的航空发动机转子试验器的

安装节刚度和支承刚度对各指标参数的影响规律，揭示转子试验器的整机振动的转子和静子

的耦合机理； 

第五章基于第三章提出的定量评价指标参数，研究了某型航空发动机支承刚度对各指标

参数的影响规律，揭示该型航空发动机的整机振动的转子和静子的耦合机理，为刚度设计提

供依据； 

第六章提出了一种航空发动机结构参数的多目标智能优化方法，以某型航空发动机为

例，对该方法进行了说明分析和验证，证明了该方法的有效性。 

最后，在结束语中，总结了主要研究成果。基于作者的认识，对航空发动机整机结构系

统耦合振动及其智能优化的进一步深入研究进行了展望。 
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航空发动机整机振动
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航空发动机整机固有

耦合振动无量纲参数
临界转速危险系数 转子应变能危险系数 截面转静碰摩危险系数

耦合振动机理分析

航空发动机支承刚度

智能优化设计

带机匣的航空发动机转子试验器

固有耦合振动特性评估

某型大涵道比双转子航空发动机

固有耦合振动特性评估

航空发动机整机固有

耦合振动特性评估

航空发

动机整

机振动
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理分析
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计方法
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带机匣的航空发动机转子试验器

某型大涵道比双转子涡扇发动机

整机模态试验

整机连接刚度智能辨识

多级等效圆环法

验证

修正

前安装节

后安装节

前支承

后支承

带机匣的航空发动机转子试验器

支承1

支承3

支承2

支承5

某型大涵道比双转子涡扇发动机

NSGA-Ⅱ多目标优化SVM计算代理模型LCVT抽样

 

图 1.1 论文总体框架图 
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第二章 航空发动机整机振动实体有限元建模及验证 

动力学分析在航空发动机研制过程发挥着重要作用，准确的整机结构系统的动力学模型

是航空发动机整机振动研究的基础，直接决定着分析结果的准确性、精度及可靠性。与传统

的传递矩阵法和一维、二维以及只包含转子系统的三维有限元模型相比，包含转子系统、静

子系统和安装节系统的航空发动机整机实体有限元模型具有一定的优越性。该模型可以对航

空发动机进行三维全息模拟分析，具有较高的计算精度，同时可以很好的模拟整机动力学特

性，尤其是转子系统和静子系统的相互影响和作用。本文采用整机实体有限元模型对研究对

象进行建模。建立了两个航空发动机整机有限元模型，即带机匣的航空发动机转子试验器整

机动力学有限元模型和典型高涵道比涡扇发动机有限元模型，两个模型将用于后续章节对航

空发动机转静耦合机理的研究。 

2.1 航空发动机整机建模简化原则 

使用实体有限元法进行航空发动机整机建模，面临的首要问题就是模型的精确度与计算

经济性的平衡问题。模型的精确度指的是能否在所研究的问题上精确仿真、模拟该模型原有

的特征与属性；计算经济性指的是能否在满足计算精度的基础上尽可能缩小计算规模，缩短

计算时间。对于航空发动机整机动力学计算问题，在进行几何建模时，可以对航空发动机整

机的几何结构进行合理的简化，以提高计算效率。简化基本原则[195]如下： 

1）建模简化时应考虑分析目的，根据分析特点和所使用的计算方法对模型进行简化，

必要时，简化必须经过计算验证。例如，本文主要分析模型的振动特性，影响振动特性的主

要因素有质量、刚度、转动惯量等，因此在模型简化时，应该保持这些量不变； 

2）简化后的模型应能够反映原结构的真实动力特性。在对零件进行简化时，应该考虑

由该零件组成的部件、组件的振动特性是否受到影响。在保持零件动力特性的同时，真实反

映整体结构动力特性。细节简化的部件要做相应的处理。例如，将空心叶片建模成实心叶片

时，须保证叶片质量不变，若为转子叶片，还须保证该叶片转动惯量不变； 

3）对于发动机振动特性影响较大的关键部件应尽量保持其原有结构或进行少量简化； 

4）发动机上的很多细小尺寸和倒角、开口、小孔等结构，其中很多是出于对零部件工

艺、气动特性的考虑，对于发动机的振动特性和结构性能影响不大。但是在进行有限元网格

划分时，这些结构会造成计算规模的急剧增加。因此，在建模时可以对这些结构进行合理简

化； 

5）应保证静子系统质量、刚度分布与原模型一致，保持承力结构与真实结构的动力学

相似； 

6）应保证转子系统模型的质量与刚度与实际发动机相似，保证质量沿发动机轴向的分
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1-压气机转子 2-滚棒轴承    3-压气机静子  4-轴   

5-涡轮静子  6-球轴承   7-涡轮转子 

布特征、重心位置不发生大的偏差；转轴的轴向抗弯刚度要尽量精确，需要模型物理形状、

质量、刚度与发动机整机一致；保证转动惯量沿转子轴向的分布特征，需保证多级盘及叶片

得到精确的模拟。 

2.2 带机匣的航空发动机转子试验器有限元建模及模型验证 

2.2.1试验器简介 

本文首先对一个带机匣的航空发动机转子试验器进行有限元建模与模型验证，并为下一

步建立真实发动机有限元模型提供基础。该试验器由原沈阳发动机研究所设计制造，试验器

在外形上与发动机核心机机匣一致，尺寸缩小为原来的三分之一；内部结构做了必要简化，

核心机采用 0-2-0 支承结构，多级压气机简化为单级的盘片结构，叶片简化为斜置平面，封

严蓖齿为可拆卸的，多级涡轮做同样简化。轴为实心刚性轴，最大工作转速为 7000rpm，压

气机盘与轴、涡轮盘与轴采用圆锥形配合面和 180 度双键连接，便于装卸、减少配合面的磨

损、延长使用寿命、保证对中性、减少转子系统本身的不平衡量。试验器取消了火焰筒结构，

采用电机驱动，采用尼龙绳联轴器连结电机和试验器，构成了一个典型的单转子航空发动机

系统模型。试验器真实图片如图 2.1（a）所示，其剖面如图 2.1（b）所示。 

 

（a）航空发动机转子试验器实物图 （b）航空发动机转子试验器剖面图 

图 2.1 航空发动机转子试验器 

航空发动机转子试验器通过刚性支架固定，并安装在试验平台上。前安装节位于压气机

静子机匣左右两侧，采用螺栓结构固定在支架上，结构如图 2.2（a）所示。后安装节位于涡

轮静子机匣左侧（顺航向看），通过铰链悬挂吊起试验器尾部，如图 2.2（b）所示。安装节

并不对称，这种安装方式是目前航空发动机台架安装和装机的常见方式，在试验和实际应用

中被广泛采用，具有一定的代表性。 

      

电机 
试验器 

台架 
平台 

后安装节 

前安装节 

7 

6 

5 

2 

1 

4 

3 



南京航空航天大学博士学位论文 

 15  

  

（a）前安装节结构 （b）后安装节结构 

图 2.2 试验器安装节结构 

2.2.2试验器整机模态测试 

2.2.2.1试验方案 

试验采用正弦激励法进行扫频，扫频范围 0-140Hz，频率间隔 1Hz。采用单点激励多点

测量的方法，在试验器上选取 13 个测点（支承及测点位置如图 2.3 所示，图 2.4 为水平方向

模态测试实际测点位置），其中转子 6 个测点，静子 7 个测点，依次布置 B&K4508ICP 加速

度传感器。其中，测点 1 为激振点，安装南京航空航天大学振动工程研究所研制的 HEV-500

型高能电动式激振器，正弦激励力通过安装在激振器顶杆和结构之间的阻抗头实际测试得

到，在非共振区，激励力值在 50N 左右，共振区将减小到 10N 左右。由于试验器的水平和

垂直方向不对称的安装方式，导致试验器水平和垂直方向的固有特性并不对称，因此在两个

方向分别进行进行模态测试，可分别得到水平和垂直方向各测点频率响应函数。 

 
图 2.3 支承及测点位置示意图 

A-压气机盘 B-涡轮盘 

 

7            9      10     11     12     13                                          

后支承 
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（a）测点1-2 （b）测点3-5 （c）测点6 

 

（d）测点7-13 

图2.4 整机模态测试测点位置（水平方向试验） 

2.2.2.2试验结果及分析 

1）水平方向测试结果 

由单点激励多点测量的方法可以得到水平方向频响函数矩阵中的一列，利用振动模态识

别软件，可以得到试验器的水平方向前 3 阶模态参数，如表 2.1 水平方向试验模态结果表

2.1 所示。模态振型如图 2.5 所示，图中上方为静子机匣的振型，下方为转子的振型，各测

点位置如图中所示。其中水平方向第 1 阶模态振型为转子静子耦合的整机刚体振型，转子俯

仰，静子俯仰，频率为 38.20Hz；第 2 阶模态振型为转子平动的刚体振型，频率为 46.57Hz；

第 3 阶模态振型为转子 1 阶弯曲，频率为 113.42Hz。 

表 2.1 水平方向试验模态结果 

 第 1 阶 第 2 阶 第 3 阶 

固有频率 ω/Hz 38.20 46.57 113.42 

阻尼比 ξ 0.0183 0.0167 0.0134 

（a）第 1 阶（38.20 Hz） （b）第 2 阶（46.57 Hz） （c）第 3 阶（113.42 Hz） 

图 2.5 水平方向试验前 3 阶模态振型 

2）垂直方向测试结果 
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由单点激励多点测量的方法可以得到垂直方向频响函数矩阵中的一列，利用振动模态识

别软件，可以得到试验器的垂直方向前 3 阶模态参数，如表 2.2 所示，模态振型如图 2.6 所

示。垂直方向第 1 阶模态振型为转子俯仰，涡轮端位移较大，节点位置靠近压气机端，频率

为 28.84Hz；第 2 阶模态振型也为转子俯仰的刚体振型，压气端位移较大，节点位移靠近涡

轮端，频率为 42.88Hz；第 3 阶模态振型为转子 1 阶弯曲，最大位移出现在转子压气机端，

频率为 114.96Hz。垂直方向前 3 阶模态振型中，静子均振动不大。 

表 2.2 垂直方向试验模态结果 

 第 1 阶 第 2 阶 第 3 阶 

固有频率 ω/Hz 28.80 42.88 114.96 

阻尼比 ξ 0.0276 0.0259 0.0489 

（a）第 1 阶（28.80 Hz） （b）第 2 阶（46.57 Hz） （c）第 3 阶（114.96 Hz） 

图 2.6 垂直方向试验前 3 阶模态振型 

该试验器静子机匣壁厚为 4mm，相对于转子结构刚度较强，静子结构本身和转子结构

不会发生耦合振动，在水平方向的静子机匣的振动是由于后安装节处缺乏水平方向约束引起

的，即第 1 阶刚体耦合振型是试验器的安装方式引起的。对比起来，垂直方向约束较强，导

致机匣与转子的耦合振动程度较弱。 

2.2.3试验器的有限元建模 

2.2.3.1基于 UG（Unigraphics NX）的试验器几何建模 

在对转子试验器进行建模时，为获取几何参数，对试验器进行了拆解。对各部件几何尺

寸进行了测量，根据测量结果，采用 UG 软件对试验器进行了几何建模。 

试验器转子结构由压气机盘、涡轮盘及转轴组成。对转子结构，忽略叶盘结构上用于进

行动平衡试验和施加不平衡量的整圈螺栓结构，但需保证叶盘整体质量不变；忽略转轴上的

键槽；需保证叶盘、支承位置保持不变。转子系统几何模型如图 2.7（a）所示。 

静子系统为分段式，由 7 段机匣组成，其中第 2 段和第 6 段分别为压气机静子和涡轮静

子结构，是承力静子部件，分别位于转子压气机盘后和转子涡轮盘前。压气机静子和涡轮静

子结构均有整圈静子叶片，通过顶端螺栓安装在机匣上。在第 4 段机匣的上下左右均开有观

察窗，观察窗表面均有同材质封盖，采用螺钉固定。7 段机匣通过安装边，采用螺栓连接。

建模时，忽略压气机静子和涡轮静子叶片的固定螺栓，忽略观察窗，忽略安装边的连接螺栓，

保持机匣整体质量及质量分布不变。静子系统几何模型如图 2.7（b）所示。 
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前后支承处均有鼠笼式弹性支承，保留支承结构基本外观，简化所有笼条结构及连接结

构，保持简化前后质量相等。 

将各部件进行装配，转子试验器整机几何模型如图 2.7（c）所示，图 2.7（d）为整机装

配几何模型半剖图。 

  

（a）转子系统几何模型图 （b）静子系统几何模型 

 

（c）整机装配几何模型 （d）整机装配几何模型半剖图 

图 2.7 带机匣的转子试验器整机几何模型 

转轴 

压气机盘 

 

涡轮盘 

压气机静子 

涡轮静子 

前支承 

后支承 
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2.2.3.2基于 HYPERMESH 的试验器有限元建模 

将 UG 模型以 IGES（Integrated Graphics System）格式导出，导入 HYPERMEHS 软件

进行网格划分。HYPERMESH 软件提供多种网格划分方式，精确控制网格规模及网格质量，

实现高效高质量的有限元建模。试验器转子所用材料为 30CrMnSi，机匣所用材料为

1Cr18Ni9Ti，材料参数如表 2.3 所示。 

表 2.3 试验器模型材料参数  

弹性模量 E/(pa) 密度 ρ/(kg/m3) 泊松比 µ 

2.11×1011 7800 0.3 

选取 SOLID186 单元对静子和转子结构分别进行网格划分，在支承处采用 COMBIN14

单元连接，代替真实的轴承结构，采用 COMBIN14 单元模拟安装节刚度。其中 k1x、k1y 分

别为转子前支承水平和垂直方向刚度、k2x、k2y 为转子后支承水平和垂直方向刚度，k3x、k3y

为试验器前安装节水平和垂直方向刚度，k4x、k4y 为试验器后安装节水平和垂直方向刚度。

整机有限元模型如图 2.8 带机匣的航空发动机转子试验器有限元模型所示。共划分单元

179763 个，节点 57204 个。 

 

图 2.8 带机匣的航空发动机转子试验器有限元模型 

2.2.4基于智能优化算法的试验器安装节刚度及支承刚度辨识 

2.2.4.1航空发动机整机连接刚度智能辨识方法流程 

航空发动机高保真建模一直是航空发动机研制过程中的重要问题。通常，对于转轴、盘、

叶片以及机匣的壳体结构等部件、组件可以根据实际设计参数进行实体有限元建模，动力特

性仿真结果往往可以与真实结构达到很高的一致性，误差较小[196-198]。但是对于存在装配关

系的部件之间的连接面、结合面往往难以准确建模和模拟，主要是由于难以确定准确的接触

和连接参数，例如，安装节刚度、螺栓连接刚度、支承刚度、联轴器连接刚度等等。而这些

参数往往是部件、组件动力特性求解过程中的边界条件，在整机动力特性求解中也发挥着至

关重要的作用。近年来，对零件、部件的模型修正技术已经非常成熟，但是对部件、组件间

的连接参数的修正依然未能得到高效精确的修正方法，连接参数的修正仍是制约发动机整机

前安装节 

后安装节 
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动力学模型修正技术的关键所在。有鉴于此，本节尝试探索一种根据发动机实际的模态参数，

对各连接面和结合面进行连接参数识别的方法，以期实现对发动机整机模型的修正。 

本节提出一种航空发动机整机振动连接参数的智能辨识方法，针对带机匣的发动机转子

试验器，以整机模态试验为基础，通过引入人工智能和机器学习方法，对试验器整机动力学

模型中的支承刚度和安装节刚度进行智能识别。 

该方法的基本思路是：首先，选定待识别的模型参数；然后，利用航空发动机整机有限

元模型产生大量不同刚度组合下的整机各阶固有频率；接下来，采用支持向量机回归模型建

立多刚度参数与各阶固有频率之间的映射函数关系。最后，利用遗传算法，以实测整机固有

频率、以及所建立的映射函数，构建适应度函数，通过逐代遗传和优化，获取与实测整机固

有频率最为接近的最优连接刚度值。本节采用该方法，对带机匣的航空发动机转子试验器进

行了连接刚度辨识分析和验证。本文航空发动机整机振动模型连接刚度智能辨识方法总体框

图和计算流程如图 2.9 所示，主要步骤如下： 

1）对整机结构进行模态测试，获得试验固有频率、模态振型及各测点频率响应； 

2）分析整机结构，建立初始整机动力学模型，总结并估计各刚度大小关系及取值范围； 

3）分析支承刚度对整机各阶模态影响的灵敏度，并根据灵敏度分析结果，选出对各阶

模态较为灵敏的刚度参数作为待辨识的刚度参数； 

4）在各待辨识的刚度参数取值范围内选取刚度组合，进行有限元计算，得到不同刚度

组合下对应的模态频率。计算若干组合刚度下的模态频率，并进行整理，形成各刚度值组合

状态与其对应的模态频率的样本集合； 

5）对样本集，利用支持向量回归，获取各刚度值到整机各阶模态频率的 SVM 计算代

理模型； 

6）利用遗传算法，基于计算代理模型，对刚度值进行辨识，设置适应度函数为各阶模

态频率的目标值（通过整机模态试验获得）与计算值差值的绝对值之和的倒数； 

7）最后，将辨识得到的刚度值代入整机动力学模型进行有限元计算，将计算结果与整

机模态试验结果进行对比验证，若与试验结果一致则得到确认的连接刚度与整机动力学模

型，若与试验结果不一致则重新计算样本，拟合计算代理模型，直到得出能使仿真结果与试

验结果一致的刚度组合，并确认整机动力学模型。 



南京航空航天大学博士学位论文 

 21  

 

图 2.9 航空发动机整机连接刚度智能辨识流程图 

2.2.4.2试验器结构分析、刚度估算 

试验器共有4个刚度，其中k1、k2为转子支承刚度，k3、k4为安装节支承，其中2个转子

支承采用弹性鼠笼支承结构与轴承结构串联的形式支承，鼠笼刚度较弱，在串联刚度中起主

要作用。压气机端的前支承（支承1）为圆柱滚子轴承，型号为N206EM，涡轮端的后支承

（支承2）为深沟球轴承，型号为6206。根据经验、仿真计算结果结合模态试验，考虑k1x、

k1y、k2x、k2y范围为1×105 N/m ~2×106N/m。前安装节采用球绞结构固定在支架上，其水平和

垂直方向刚度均较强，考虑k3x、k3y范围为5×106 N/m ~5×107N/m。后安装节采用铰链垂向单

侧吊起，水平方向刚度较弱，考虑k4x范围为1×106 N/m ~5×106N/m，垂直方向相对于水平方

向刚度较强，考虑k4y范围为5×106 N/m ~5×107N/m。 

2.2.4.3 各刚度对固有频率的灵敏度分析 

分别设定 k1x、k1y、k2x、k2y 为 1×106N/m，k3x 和 k3y 等于 1×107N/m，k4x 等于 5×106N/m，

k4y 等于 5×107N/m，单独改变其中 1 个刚度，计算不同刚度条件下试验器的前 3 阶固有频率，

即可得到该刚度对前 3 阶固有频率的影响规律。由于水平方向和垂直方向刚度并不对称，因

此分别计算了水平和垂直方向前 3 阶固有频率随刚度变化规律，结果如图 2.10、图 2.11 所

示。 
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（a）k1x 变化 （b）k2x变化 

  

（c）k3x 变化 （d）k4x 变化 

图 2.10 前 3 阶水平方向固有频率随水平方向刚度变化规律 

由图2.10可得如下结论： 

1）水平方向前2阶固有频率均在不同程度上受k1x、k2x和k4x的影响；水平方向第3阶固有

频率受各刚度变化影响均很小； 

2）水平方向前3阶固有频率对前安装节刚度k3x的变化均不敏感，主要是因为静子系统

前安装节刚度较大，在前3阶模态振型中，前安装节位置振动均不大，其中在第1阶振型中，

前安装节位置接近节点，因此，该刚度变化对所分析的3阶固有频率影响很小。 

有鉴于此，选择水平方向支承刚度 k1x、k2x和 k4x为优化参数。 

  

（a）k1y 变化 （b）k2y 变化 
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（c）k3y 变化 （d）k4y 变化 

图 2.11 前 3 阶垂直方向固有频率随垂直方向刚度变化规律 

由图2.11可得如下结论： 

1）垂直方向前2阶固有频率均在不同程度上受k1y、k2y的影响，垂直方向第3阶固有频率

受各刚度变化影响均很小； 

2）垂直方向前3阶固有频率对前安装节刚度k3y、k4y的变化均不敏感，主要是因为3阶振

型中静子系统前后安装节处振动均较小，因此，前后安装节刚度变化对所分析的3阶固有频

率影响均很小。 

有鉴于此，选择垂直方向支承刚度k1y、k2y为优化参数。 

2.2.4.4 各刚度与固有频率间映射关系的样本计算 

计算发现，水平方向刚度仅影响水平方向固有频率，垂直方向刚度仅影响垂直方向固有

频率，因此对水平方向和垂直方向分别进行优化。 

如前所述，对水平方向，取k3x=1×107N/m，k1x、k2x范围为1×105 N/m ~2×106N/m，k4x

范围为1×106 N/m ~5×106N/m，编写APDL（ANSYS Parametric Design Language）程序，在

ANSYS软件中计算k1x、k2x、k4x不同取值组合情况下的试验器水平方向前3阶固有频率fH1、fH2、

fH3，分别构造k1x、k2x、k4x和fH1、fH2、fH3组成的样本集合。同理，对垂直方向，取k3y=1×107N/m，

k4y=5×106N/m，k1y、k2y范围为1×105 N/m ~2×106N/m进行样本计算，分别构造k1y、k2y、k4y

和fV1、fV2、fV3组成的样本集合。 

以fH1为例说明样本构造方法：每次计算，均能得到1个k1x、k2x、k4x和fH1所构成的4维向

量，即1个样本点；遍历刚度取值范围内的所有组合情况的样本点的集合，可作为用于SVR

建模的训练样本。 

在模型训练与测试时，将总样本随机划分一半作为训练样本、另一半作为测试样本。在

计算过程中，无法遍历刚度取值范围内的所有刚度值，因此选取一定间隔的刚度值进行相互

组合计算。经过计算，每个方向对应每 1 阶固有频率均得到 125 个样本点。目前在样本点数

据的选取上，主要依赖经验，尚无明确的计算方法和依据。初次计算一般选取维数的 10 倍，

在此基础上进行尝试，最终得到较为合理的样本点个数。对样本数据进行整理，形成各刚度
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值组合状态与其对应的模态频率的样本集合。 

2.2.4.5 基于 SVR的计算代理模型获取 

基于支持向量回归技术，得到各阶固有频率与待优化刚度组合之间的映射关系模型。模

型反映了有限元整机模型的输入（支承连接刚度）和输出（固有频率）之间的函数关系。分

别在水平方向和垂直方向进行支持向量回归分析，可以得到： 

1 1 1 2 4

2 2 1 2

3

4

3 1 2 4

) ( )(

( ) ( )

) ( )(

H x x x

H x x x

H x x x

f f f k k k

f f f k k k

f f f k k k













， ，

， ，

， ，

                  （2.1） 

1 1 1 2

2 2 1 2

3 23 1

) ( )

) ( )

)

(

( )

(

(

V y y

V y y

V y y

f f f k k

f f f k k

f f f k k













，

，

，

                     （2.2） 

式（2.1）和式（2.2）分别为水平方向和垂直方向的连接刚度到固有频率的支持向量回

归模型。各组样本计算所取得支持向量参数通过遗传算法识别得到，如表2.4所示。其中模

型1、模型2和模型3分别表征了k1x、k2x、k4x到fH1、fH2和fH3的映射关系，模型4和模型5分别表

征了k1y、k2y到fV1、fV2和fV3的映射关系。 

表 2.4 支持向量参数及均方误差 

模型 核函数参数 γ 惩罚因子 C 损失因子 eps 均方误差/% 

1 1.0138 343.999 0.1 0.71 

2 0.7666 145.664 0.1 0.82 

3 0.0715 192.521 0.1 0.85 

4 0.0033 24.4758 0.1 0.89 

5 1.4521 12.6369 0.1 0.67 

为了验证支持向量机训练出的模型是否具备足够的泛化能力，是否足以代替整机有限元

计算，能否根据1组刚度组合准确预测出所对应的各阶固有频率，采用训练得到的模型对图

2.10和图2.11中的各刚度组合情况下的各阶固有频率值进行预测，观察预测值能否反映各刚

度值对各阶固有频率的影响规律。其中，由于所优化的参数仅为k1x、k2x、k4x以及k1y、k2y，

因此仅验证图2.10（a）、图2.10（b）、图2.10（c）以及图2.11（a）、图2.11（b），验证预测结

果如图2.12所示。 
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（a）k1x 变化 （b）k2x 变化 

  

（c）k4x 变化 （d）k1y 变化 

 

（e）k2y 变化 

图 2.12 待优化刚度值对各阶固有频率影响规律的 SVM 预测值与实际值对比结果 

由图2.12可知，采用训练模型预测得到的预测固有频率与实际固有频率具有很好的一致

性，且预测得到的各待优化刚度对各阶固有频率的影响规律能够表征真实的影响规律，认为

训练得到的模型具有较好的泛化能力，可以用来替代整机有限元计算，用于预测试验器各阶

固有频率。 

2.2.4.6 基于遗传算法的刚度智能辨识 

对构造的水平和垂直方向固有频率预测模型，将试验得到的固有频率值作为目标进行刚

度辨识，设置种群数为100，进化代数为100，图2.13（a）、（b）分别为水平方向和垂直方向

进行遗传算法优化的适应度函数随遗传代数的收敛曲线。识别结果如表2.5、表2.6所示。 
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（a）水平方向 （b）垂直方向 

图 2.13 遗传算法收敛曲线 

表 2.5 水平方向刚度识别结果  

支承 k1x/106(N/m) k2x/106(N/m) k4x/106(N/m) 

刚度值 1.1008 1.1208 4.1031 

表 2.6 垂直方向刚度识别结果  

支承 k1y/106(N/m) k2y/106(N/m) 

刚度值 0.9408 0.464 

2.2.4.7 刚度辨识结果验证与分析 

1）水平方向结果验证 

取k3x=1×107N/m，将表2.5 水平方向刚度识别结果数据代入有限元模型进行计算，得到

水平方向前3阶模态，各阶模态振型如图2.14所示。其中，试验器第1阶模态振型为整机刚体

振型，转子静子发生耦合振动，转子俯仰，静子俯仰，频率为38.23Hz。试验器第2阶模态振

型也为刚体振型，表现为转子平动，频率为46.34Hz。试验器第3阶模态振型为转子1阶弯曲，

频率为112.96Hz。与试验结果吻合良好。 

   

（a）第 1 阶（38.23 Hz） （b）第 2 阶（46.34 Hz） （c）第 3 阶（112.96 Hz） 

图 2.14 水平方向仿真前 3 阶模态振型 

将仿真计算得到的水平方向前3阶固有频率和试验结果进行对比，如表2.7所示，其中，

相对误差的计算是以试验结果为基准的。 

表 2.7 水平方向前 3 阶固有频率计算结果及相对误差  

 第 1 阶 第 2 阶 第 3 阶 
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试验值/Hz 38.20 46.57 113.42 

仿真值/Hz 38.23 46.34 112.96 

相对误差/% -0.07 -0.49 -0.41 

进一步对仿真模型进行水平方向谐响应计算，取有限元模型与试验测点对应的点，计算

各测点加速度频率响应函数，与试验得到的频率响应函数进行对比。其中，仿真计算采用α、

β阻尼，通过试验识别得到的阻尼参数由式（2.3）得到[199]，经过计算取α=1.07，β=2.22×10-4。

测点1、测点3、测点4、测点5，测点7、测点10的试验频率响应函数曲线与仿真频率响应函

数曲线对比如图2.15所示。 

   

2 1

2 2
2 1 2 1

2 2
2 2 1 1 2 1

1 1
2

2

 


   

      

   
       

   


  

                 （2.3） 

  

（a）测点1（转子） （b）测点3（转子） 

 

  

（c）测点 4（转子） （d）测点 5（转子） 
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（e）测点 7（机匣） （f）测点 10（机匣） 

图 2.15 水平方向试验与仿真频率响应函数对比结果 

由图2.14，图2.15及表2.7可以得出如下结论： 

（1）仿真与试验的水平方向前3阶模态振型非常一致。第1阶均为转子和静子耦合的整

机刚体振动，第2阶均为转子平动，第3阶均为转子1阶弯曲振型。 

（2）仿真计算得到的水平方向第1阶固有频率与试验值误差仅为-0.07%，第2阶固有频

率与试验值的误差仅为-0.49%，第3阶固有频率与试验值的误差为-0.41%，仿真与试验得到

的前3阶固有频率吻合程度很好。 

（3）仿真计算得到的测点1、测点3、测点4、测点5、测点7、测点13的加速度频率响应

函数与试验结果对应良好。由于带机匣的航空发动机转子试验器是复杂的实际整机结构，包

含多种连接关系，系统阻尼表现为非线性阻尼，难以辨识和模拟准确。因此在共振频率处，

仿真和试验得到的谐响应幅值存在一定的差异。 

2）垂直方向结果验证 

取k3y=1×107N/m，k4y=5×106N/m，将表2.6数据代入有限元模型进行计算，得到垂直方

向前3阶模态，各阶模态振型如图2.16所示。垂直方向前3阶模态振型中，静子均振动不大。

垂直方向第1阶固有频率为28.65 Hz，振型变现为转子俯仰，涡轮端位移大于压气机端位移，

节点位置靠近压气机端；第2阶固有频率为42.69Hz，模态振型为转子俯仰，压气端位移大于

涡轮端位移，节点位移靠近涡轮端；第3阶固有频率为114.96Hz，模态振型为转子1阶弯曲，

最大位移出现在转子压气机端。与试验结果一致。 

   

（a）第 1 阶（28.84 Hz） （b）第 2 阶（42.88 Hz） （c）第 3 阶（114.96 Hz） 

图 2.16 垂直方向仿真前 3 阶模态振型 

将仿真计算得到的垂直方向前3阶固有频率和试验结果进行对比，如表2.8所示，其中，

相对误差的计算是以试验结果为基准的。 
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表 2.8 垂直方向前 3 阶固有频率计算结果及相对误差  

 第 1 阶 第 2 阶 第 3 阶 

试验值/Hz 28.84 42.88 114.96 

仿真值/Hz 28.65 42.69 112.27 

相对误差/% -0.66 -0.44 -2.34 

进一步对仿真模型进行垂直方向谐响应计算，取有限元模型与试验测点对应的点，计算

各测点加速度频率响应函数，与试验得到的频率响应函数进行对比。阻尼参数由式（2.11）

得到，经过计算取α=1.07，β=6.25×10-4。测点1、测点3、测点4、测点5，测点7、测点10的

试验频率响应函数曲线与仿真频率响应函数曲线对比如图2.17所示。 

  

（a）测点1（转子） （b）测点3（转子） 

  

（c）测点4（转子） （d）测点5（转子） 

  

（e）测点 7（机匣） （f）测点 10（机匣） 

图 2.17 垂直方向试验与仿真频率响应函数对比结果 

由图 2.16，图 2.17 及表 2.8 可以得出如下结论： 
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1）仿真与试验的垂直方向前 3 阶模态振型非常一致。第 1 阶均为转子俯仰，节点位置

靠近压气机端，第 2 阶均为转子俯仰，节点位置靠近涡轮端，第 3 阶均为转子 1 阶弯曲振型

且压气机端位移较大。 

2）仿真计算得到的水平方向第 1 阶固有频率与试验值误差仅为-0.66%，第 2 阶固有频

率与试验值的误差仅为-0.44%，第 3 阶固有频率与试验值的误差为-2.34%，仿真与试验得到

的前 3 阶固有频率吻合程度很好。 

3）仿真计算得到的测点 1、测点 3、测点 4、测点 5、测点 7、测点 13 的加速度频率响

应函数与试验结果对应良好。由于带机匣的航空发动机转子试验器是复杂的实际整机结构，

包含多种连接关系，系统阻尼表现为非线性阻尼，难以辨识和模拟准确。因此在共振频率处，

仿真和试验得到的谐响应幅值存在一定的差异。 

综上所述，修正得到的整机模型能够有效的模拟试验器真实固有特性，即采用智能方法

识别得到的水平和垂直方向刚度均能够很好的表征试验器的连接刚度特性，所采用的识别方

法正确，识别结果可靠。显然，本文提出的识别方法具有推广性，只要能够基于模态实验获

取发动机整机振动固有特性，就可以运用本文方法对发动机的连接刚度进行辨识。另外，该

方法也可推广应用到其他结构动力学参数的辨识。 

2.3 典型高涵道比双转子涡扇发动机有限元建模及固有特性分析 

2.3.1典型高涵道比双转子涡扇发动机结构分析 

本文以某型高涵道比双转子涡扇发动机为原型进行整机动力学建模，该型发动机重达

2.31 吨，推重比 3.80，最大推力 86.7kN。低压转子系统由 1 级风扇、3 级增压级和 4 级低压

涡轮组成。高压转子系统由 9 级高压压气机和 1 级高压涡轮组成。静子系统分为外涵机匣和

内涵机匣，附件系统位于机匣下方。其总体结构示意图如图 2.18 所示。 

 

图 2.18 某型大涵道比双转子涡扇发动机结构示意图  

2.3.1.1转子系统结构分析 

某型大涵道比双转子涡扇发动机，具有低压转子和高压转子，各级转子逐级连接，根据

气流流向顺序，依次是风扇-增压级-高压压气机-高压涡轮-低压涡轮。低压 3 级压气机采用
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鼓筒式结构，高压转子采用鼓盘式结构，在第 4 级、第 9 级压气机和涡轮前篦齿盘端面采用

螺栓连接，在装配时，各段转子之间同心度要求较为严格。 

在双转子系统中，一般按照质量、刚度沿轴向协调分布的原则，来保证转子结构的变形，

以满足转子叶片间隙配合的设计要求。在某型双转子涡扇发动机中，低压转子系统采用柔性

转子的设计，转子结构跨度大，造成低压转子系统的弯曲刚度较低，为了满足低压转子系统

前后的低压压气机区和低压涡轮区转子叶片的间隙控制要求，在压气机区与低压涡轮区采用

局部刚性增强的设计。 

高压转子系统采用刚性转子设计，弯曲刚度较高，1 阶弯曲模态的频率很高，在最大允

许转速范围内没有弯曲临界转速[16]。 

某型双转子涡扇发动机的双转子共有 5 个支承，其整体支承方案如图 2.19 所示。低压

转子 0-2-1 支承方案，3 个支承均支承于静子结构上，包括支承 1、支承 2、支承 5。其中 1

号支承采用滚珠轴承，提供轴向定位，承受轴向和径向载荷，2 号与 5 号支承为滚棒轴承，

仅承受径向载荷。高压转子采用 1-0-1 支承方案，包括 3 号支承和 4 号支承，3 号支承支承

在静子结构上，4 号支承为中介支承支承在低压涡轮轴上，这种支承方式使得发动机的轴向

尺寸缩短，但由于低压轴直径较小，可能会使高压转子受到低压转子的振动及变形的影响。

3 号支承为滚珠轴承，4 号支承为滚棒轴承。 

 

图 2.19 某型大涵道比双转子涡扇发动机转子系统支承方案图 

2.3.1.2 静子系统结构分析 

某型航空发动机静子系统包括风扇静子、增压级静子、中介机匣、高压压气机静子、燃

烧室、涡轮静子、涡轮后机匣承力框架等等。静子系统在空气动力和整机传力方面均起到十

分重要的作用。其质量、刚度分布对整机动力学与传力特性有直接影响。 

1-5 号支承（从左到右） 

附件驱 

动系统 
低压转子系统 

高压转子系统 

承力构件 
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静子系统主要作用之一就是支承转子系统，将转子系统产生的力传递到安装节上，同时

还要具有良好的包容性，防止发生叶片飞失事故时对机匣以外的飞机设备或人员造成损伤。 

静子系统中的承力构件主要是中介机匣和涡轮后机匣承力框架（如图 2.19 所示），虽

然结构本身刚度很强，共振频率较高，但是该结构对于整机传力特性有关键影响。 

静子系统中的非承力构件主要有压气机静子、涡轮静子等，它们虽不能传递载荷，但是

其质量、刚度分布仍对整机动力特性有很大影响。 

2.3.2一种改进的叶片建模方法 

在整机动力特性计算时，主要关注的是转轴和主要结构件的振动特性，对叶片的局部模

态关注较少。某型航空发动机转子系统中，包括风扇共有 18 级叶片，叶片数量众多且叶形

各异，在进行有限元建模时，将造成网格规模增大，自由度骤增，计算时间成倍延长，极大

地降低计算效率。综上，研究叶片的合理简化方法是一项十分必要的工作。 

对转子叶片的简化要依据所研究的问题而定，针对整机振动问题，有文献将转子叶片集

中成质量点均匀分布在叶盘的周围或在盘心加集中质量点[200-201]，这些方法将造成转动惯量

上的一些误差，这些误差对涡轮叶盘影响较大，严重影响模型计算精度。在采用实体单元进

行的整机动力学建模问题中，等效圆环法可以精确体现质量与转动惯量的动力学影响，且可

以有效缩减模型整体的自由度和网格规模，提高计算效率，更重要的是减少了大量叶盘耦合

振动的模态，使模态识别的工作得到简化。 

2.3.2.1单级等效圆环法 

等效圆环法的原理是保持叶片整体的极转动惯量与质量不变，在叶盘外生成 1 圈圆环以

代替叶片。单级等效圆环法为文献[202]首次提出，这种方法所建立的等效关系如下： 

  2 2

0

1

2
pJ m R R                         （2.4） 

  2 2

0m R R h                          （2.5） 

式中，R0为等效圆环的内径，由盘外径决定；Jp、m 为所等效的整圈叶片的极转动惯量

和质量，可根据原模型由三维建模软件，如 PRO-E、SOLIDWORKS、CATIA、UG 等直接

获取，为已知量；R 为等效圆环外径；h 和 ρ分别为等效圆环的厚度和密度。 

根据公式（2.4）得到等效圆环的外径 R，由公式（2.5）可求得 ρ和 h 的乘积，为定值。

由此引申出两种简化方法，即等密度法和等厚度法。等密度法，即将取简化后圆环的密度为

简化前叶片的密度，等厚度法即将取简化后圆环的厚度取为简化前轮盘的厚度。等密度法的

便于建立三维实体几何模型，但是会使得简化后的圆环很薄，不利于有限元网格的划分，从

而影响计算效率和精度；等厚度法可以有效地避免这一问题，但是在几何建模时需要对每一

级叶片等效后的圆环定义不同的密度。从有限元网格划分和计算的角度，选取等厚度法较为

适合。在整机建模中，由于静子机匣的限制，转子叶片的长度往往并不是毫无边界的。因此
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采用等效圆环法简化后的圆环高度（圆环外径与内径之差）是否与原叶片长度相等，是一个

需要讨论的问题。 

设简化前叶片长度为 l，假设整圈叶片数为 n，叶片无安装角，完全垂直于轮盘表面安

装，且叶片厚度等于轮盘厚度 h，根据简化前后整圈叶片质量相等的原则，则有， 

2 2

0( )n hl R R h                        （2.6） 

若简化后圆环高度与简化前叶片长度相等，即满足 

0l R R                               （2.7） 

则有，                              

0( + )n R R                           （2.8） 

即当且仅当，叶片数 n 满足式（2.8），简化后的圆环高度可以与原叶片高度相等。可以

看出，这个条件较为苛刻，在实际应用过程中，采用等密度法和等厚度法都会导致等效圆环

的外径较叶片原长发生改变，多数情况下，简化后的圆环高度大于简化前的叶片长度，这样

不仅增加了叶片的局部模态，同时使得转子叶片的等效圆环在整机振动中与静子之间的间隙

关系发生改变，使得等效圆环直径大于静子机匣直径，发生转子超出机匣的情况。有鉴于此，

本文在等厚度法的单级等效圆环基础上做出改进，提出多级等效圆环法，解决这一问题。 

2.3.2.2基于等厚度法的多级等效圆环法 

基于等厚度法的多级等效圆环法设置等效圆环厚度与轮盘厚度一致，仍然以保持整圈叶

片的质量与极转动惯量不变为前提，实质上是通过改变单级等效圆环径向变密度以满足极转

动惯量，从而使等效后的圆环外径与等效前的叶片长度与盘直径之和保持一致。由以下公式

可求解相关参数： 

  2 2

1

1

1

2
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p n n n

n

J m R R



                     （2.9） 

 
1
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n
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

                            （2.10） 

  2 2

1n n n n nm R R h                        （2.11） 

其中，k 为等效圆盘的级数；Rn为从内到外第 n 级等效圆环的外径；mn为第 n 级等效圆

环的质量；hn和 ρn 分别为第 n 级等效圆环的宽度和密度。 

由于每一级等效圆环的材料属性都是不同的，定义的等效圆环越多，意味着要建立越多

层的几何圆环，并赋予越多次数的密度，所以并不是等效圆环的级数越多越好。本文采用基

于等厚度法的二级等效圆环法，既可以精确等效质量与极转动惯量，又使得建模过程中对材

料属性的定义不至于过于繁琐。二级等效圆环法等效公式如下： 

  2 2 2 2

1 1 2 10 2
2
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1
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1
pJ m R R m R R                      （2.12） 

 1 2m m m                                 （2.13） 
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  2 2

1 1 0 1m R R h                             （2.14） 

 2 2

2 2 1 2( )m R R h                             （2.15） 

其中，m1、ρ1 分别为第 1 层等效圆环的质量和密度；m2、ρ2 分别为第 2 层等效圆环的

质量和密度；h 为轮盘厚度； R0为轮盘半径；R1、R2 分别为第 1 层圆环和和第 2 层圆环的

外径，其中，R2为叶片本身长度加上盘半径的值，为定值。则，需要求解的未知量仅为 ρ1、

ρ2 及 R1。将式（2.14）和式（2.15）代入式（2.12）、式（2.13）可得， 

p4 4 4 4

1 0 1 2 1 2

2
( ) +( ) =

J
R R R R

h
 


                      （2.16） 

2 2 2 2

1 0 1 2 1 2( ) +( ) =
m

R R R R
h

 


                      （2.17） 

由式（2.16）-式（2.17）可知，任意给定一个
1 0 2R R R（ ， ），可得一组 ρ1 和 ρ2 的解。事

实上，在二级等效圆环法中，R1越接近 0 2

1

2
R R（ ），所划分的有限元网格越规整。因此，设

1 0 2

1
=

2
R R R（ ），则可解得对应的最优 ρ1和 ρ2。 

2.3.2.3 二级等效圆环法仿真验证 

为验证二级等效圆环法，分别建立了带叶片的盘轴模型与使用二级等效圆环法简化的盘

轴模型，如图 2.20 所示。采用 SOLID185 单元对盘轴叶片模型进行网格划分。图 2.20（a）

中，绿色部分为原模模型的盘轴部分，紫色部位为待简化的叶片，图 2.20（b）中，绿色部

分依然为原模模型的盘轴部分，蓝色部分为第 1 级等效圆环，红色部分为第 2 级等效圆环，

即将图 2.20（a）中的紫色叶片部分简化成了图 2.20（b）中的蓝色和红色圆环。由图可以直

观的看出，简化后的模型在保持网格规整的前提下，网格尺寸明显增大，网格密度大大降低，

单元数量明显减少。对两个模型分别进行自由模态计算，用以验证二级等效圆环法。 

  

（a）原模型                        （b）等效圆环法简化后 

图 2.20 盘轴模型  

简化前后模型的单元数、节点数及自由状态下模态计算时间如表 2.9 二级等效圆环法简

化前后效果对比所示。简化前后的盘轴模型自由模态分析对比如表 2.10 所示。 

表 2.9 二级等效圆环法简化前后效果对比  
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项目 简化前 简化后 减少量 

单元数/个 42744 27864 34.81190% 

节点数/个 50411 30981 38.54318% 

计算时间/s 352 194 44.88636% 

表 2.10 二级等效圆环法简化前后模态对比  

振型描述  振型图 频率/Hz 误差 

一阶弯曲 

简化前 

 

90.16 

0.45476% 

简化后 

 

90.56 

二阶弯曲 

简化前 

 

180.81 

0.70960% 

简化后 

 

182.09 

轴段一弯 

简化前 

 

522.26 

0.49152% 

简化后 

 

524.83 

轴段二弯 

简化前 

 

1279.41 

0.39159% 

简化后 

 

1284.41 

由表 2.9 和表 2.10 可知，简化前后网格数减少近 34.8%，节点数减少 38.5%，自由模态

计算时间缩减 44.8%，且简化前后的模型各阶模态振型一致，频率误差在 1%以内。 
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进一步的，对简化前后的模型分别进行临界转速计算。在轴两端添加支承（两模型支承

位置完全相同，如图 2.21），以 COMBIN14 单元对支承刚度进行模拟，考虑各向同性，设置

单元刚度均为 1×108N/m。分别计算进行了简化前后的盘轴模型临界转速计算，简化前后模

型的临界转速如表 2.11 所示。 

  

（a）原模型 （b）等效圆环法简化后 

图 2.21 带支承的盘轴模型 

表 2.11 二级等效圆环法简化前后临界转速对比  

由表 2.11 可知，简化前后的盘轴模型前 3 阶临界转速的误差均在 0.5%以内，表明简化

后的模型可以较好的模拟原模型的临界转速特性。 

综上所述，二级等效圆环法简化后模型的模态特性和临界转速特性与简化前模型一致性

较好，有限元模型规模缩减 1/3，在计算效率上提升近 45%。 

本文在进行某型大涵道比双转子涡扇发动机模型的转子部分建模时，除风扇叶片外，其

余各级转子叶片均采用了二级等效圆环法进行简化。事实上，对于该型航空发动机的整圈风

扇叶片也可以采用二级等效圆环法进行等效，且基本不影响计算精度，本文中并未对风扇叶

片进行等效圆环简化，主要是考虑完善的风扇叶片结构，为后续进行叶片丢失等问题的研究

提供结构上更为真实的有限元计算模型。                   

2.3.3典型高涵道比双转子涡扇发动机的几何建模 

2.3.3.1 低压转子几何建模 

决定转子系统动力特性的主要因素是结构的质量矩阵与刚度矩阵。建模时，要保证转子

质量、刚度和转动惯量的分布及支承结构的刚度和位置的精确。某型航空发动机的低压转子

是细长柔性转子，具有 1 级风扇、3 级增压级与 4 级低压涡轮。风扇叶片忽略安装角，简化

阶数 

临界转速(rpm) 

误差 
简化前（叶片） 简化后（圆盘） 

1 2372.714 2377.567 0.20453% 

2 5807.488 5827.874 0.35103% 

3 26352.506 26406.980 0.20671% 
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叶型，保证质量、刚度与转动惯量等效，其他转子叶片均采用二级等效圆环法进行简化。 

对于套齿连接结构的建模，主要考虑其局部刚度加强对整体转子系统动力特性的影响。

接触模型能够准确模拟其刚度，但结构复杂，在整机模型中考虑并不现实。固结模型结构简

单，但会导致刚度过大。因此采用“刚度损失因子”的方式进行修正。在几何建模中直接将

套齿连接结构简化为固结状态，在有限元网格模型中再进行刚度上的修正。 

某型航空发动机的低压转子几何模型如图 2.22 所示，图中绿色部分为第 1 级等效圆环，

红色部分为第 2 级等效圆环。 

  

（a）主视图 （b）左视图 

  

（c）前侧视图 （d）后侧视图 

图 2.22 低压转子几何模型 

2.4.3.2 高压转子几何建模 

某型航空发动机的高压转子是刚性转子，具有 9 级压气机转子，1 级高压涡轮转子。所

有叶片均采用二级等效圆环法进行等效，高压转子几何模型如图 2.23 所示，图中绿色部分

为第 1 级等效圆环，红色部分为第 2 级等效圆环。 

  



航空发动机整机振动耦合机理分析及结构智能设计方法研究 

38                                                                                               

（a）主视图 （b）左视图 

 

  

（c）前侧视图 （d）后侧视图 

图 2.23 高压转子几何模型 

2.4.3.3 静子系统几何建模 

某型航空发动机的静子系统，包括风扇静子、增压级和高压压气机静子、中介机匣、燃

烧室、涡轮静子、涡轮后机匣承力框架、尾喷管、连接各承力框架的内外涵机匣及附件系统。

静子系统结构复杂，通常是对各段结构分别进行建模，再进行连接。连接结构仍然可以采用

“刚度损失因子”的方式进行校正，先建立真实连接结构，再建立固结结构，对比刚度影响

进行修正。 

对于静子系统中的热端静子组件，诸如燃烧室、尾喷管等结构，在发动机运转过程中会

有热膨胀效应，由于其环形点对称结构特点，且不承力、不传力，对整机振动的影响主要体

现在质量的分布上，因此本文整机模型中忽略该部分几何结构，在其对应位置进行质量修正。 

静子系统中另一重要结构是辐板结构。辐板连接发动机内外涵机匣，如导向叶片、具有

叶型的空心支板等。这些板件结构复杂，空心板内部可能还有其他管路等组件的穿孔，非常

不利于有限元建模。对辐板结构的简化需要保证横截面不变，抗弯刚度不变，剪切模量不变，

纵向质量分布不变。对各级静子叶片采用二级等效圆环法进行简化，主要保证各级静子叶片

质量分布保持不变。静子系统几何模型如图 2.24 所示，图中绿色部分为各级静子叶片等效

后的第 1 级等效圆环，红色部分为第 2 级等效圆环。 

  

（a）前侧视图 （b）后侧视图 
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（c）半剖视图 

图 2.24 静子系统几何模型 

将 2.3.3.1 至 2.3.3.3 节建立的高低压转子系统与静子系统进行组合，得到整机几何模型，

如图 2.25 所示。 

 
 

（a）前侧视图 （b）后侧视图 

 

（c）半剖视图 

图 2.25 整机几何模型 

2.3.4典型高涵道比双转子涡扇发动机的有限元建模 

2.3.4.1 单元类型选择 

在整机有限元建模的单元选择问题中，通常有梁单元和实体单元两种。梁单元建模，存

在以下局限性： 
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1）高压转子的长径比不满足梁单元的使用要求，计算出的弯曲模态频率误差较大。 

2）梁单元对锥形壳体轴段质量、刚度在轴向的变化的模拟不精确 

3）盘轴耦合变形的模态不能模拟。 

本文采用实体单元进行某型航空发动机整机有限元建模，主体结构采用 SOLID185 单

元，在本文的仿真计算中，使用到该单元的节点位移、单元应变能等数据。 

在对支承结构的模拟中，采用了 COMBIN14 弹簧单元。在对 1 号和 3 号滚珠轴承的模

拟中，分别布置轴向、垂向与水平向的 COMBIN14 弹簧单元，连接转子与机匣；对 2 号、4

号、5 号滚棒轴承的模拟中，分别布置垂向与水平向的 COMBIN14 弹簧单元；连接转子与

其支承结构。在对安装节的等效中同样使用了 COMBIN14 单元模拟安装节的刚度。 

2.3.4.2 有限元网格划分 

在建立的几何模型的基础上，使用 HYPERMESH 软件进行实体网格的划分。共划分单

元 121196 个，节点 220509 个。 

1）低压转子系统有限元网格划分 

低压转子系统有限元网格如图 2.26 所示，共有单元 29184 个，节点 51706 个。 

 

 

（a）主视图 （b）左视图 

  

（c）前侧视图 （d）后侧视图 

图 2.26 低压转子有限元模型 
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2）高压转子系统有限元网格划分 

高压转子系统有限元网格如图 2.27 所示，共有单元 27840 个，节点 42241 个。 

 
 

（a）主视图 （b）左视图 

 
 

（c）前侧视图 （d）后侧视图 

图 2.27 高压转子有限元模型 

3）静子系统有限元网格划分 

静子系统分为风扇机匣、中介机匣、高压压气机机匣、燃烧室、高压涡轮及低压涡轮第

1 级导向器机匣、低压涡轮及后机匣。 

风扇机匣及增压级静子有限元模型共划分单元 16344 个，节点 33396 个，如图 2.28 所

示。 
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（a）整体图 （b）半剖视图 

图 2.28 风扇机匣及增压级静子有限元模型 

与风扇机匣一体的是中介机匣，起承力、传力作用，1 号、2 号和 3 号轴承座均在该段

机匣上；中介机匣的外涵连接主安装节。中介机匣有限元模型包含单元 15816 个，节点 29796

个，如图 2.29 所示。 

  
（a）整体图 （b）半剖视图 

图 2.29 中介机匣有限元模型 

某型航空发动机的高压压气机机匣是双层机匣机构，建模时保留了双层机匣的结构特

征，其有限元模型包含单元 14124 个，节点 28776 个，如图 2.30 所示。 

  

（a）整体图 （b）半剖视图 

图 2.30 高压压气机机匣有限元模型 

燃烧室、高压涡轮及低压涡轮第 1 级导向器机匣包括 4776 个单元，10332 个节点，其

有限元模型如图 2.31 所示。 
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（a）整体图 （b）半剖视图 

图 2.31 燃烧室、高压涡轮及低压涡轮第 1 级导向器机匣有限元模型 

低压涡轮及后机匣主要在后机匣部分起承力作用，包含五号支承轴承座，机匣外有辅助

安装节接口。该段机匣包含 12048 个单元，25884 个节点，其有限元模型如图 2.32 所示。 

  

（a）整体图 （b）半剖视图 

图 2.32 低压涡轮及后机匣有限元模型 

某型航空发动机的静子系统有限元模型如图 2.33 所示，共 63108 个单元，124848 个节

点。 

  

（a）前侧视图 （b）半剖视图 

 

（c）截面图 

图 2.33 静子系统有限元模型 
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2.3.4.3 支承结构及安装节建模 

1）支承结构建模 

在本文所建立的某型航空发动机整机模型中，使用 COMBIN14 单元来模拟 1 到 5 号支

承刚度，各支承径向刚度取值如表 2.12 所示。 

表 2.12 各支承径向刚度 

支承号 1 2 3 4 5 

刚度（107 N/m） 3.94 6.17 12.00 17.10 4.00 

2）安装节建模 

某型航空发动机的主、辅安装节分别位于中介机匣和涡轮后机匣上端，并覆盖一定区域。

本文采用 CERIG 模拟刚性区域使用  COMBIN14 单元模拟安装节刚度，刚度设置为
93 10 N/m 。 

完成以上各部分建模并组合，即可得到某型航空发动机整机有限元模型，如图 2.34 所

示。 

 
 

（a）前侧视图 （b）后侧视图 

 

（c）截面图 

图 2.34 某型航空发动机整机有限元模型 

2.3.5典型高涵道比双转子涡扇发动机动力特性分析 

2.3.5.1高低压转子系统自由模态特性分析 
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基于建立的某型航空发动机转子系统有限元模型，本章对单个转子的自由模态进行了计

算分析。   

1）低压转子自由模态分析 

基于所建立的低压转子模型，对其自由模态进行分析和计算，结果如表 2.13 所示。 

表 2.13 低压转子自由模态频率及振型 

阶次 振型图 振型描述 共振频率/Hz 

1 

 

一阶弯曲 27.33 

2 

 

二阶弯曲 59.28 

3 

 

轴段一弯 215.60 

2）高压转子自由模态分析 

基于所建立的高压转子模型，对其自由模态进行分析和计算，结果如表 2.14 所示。 

表 2.14 高压转子自由模态频率及振型  

阶次 振型图 振型描述 共振频率/Hz 

1 

 

一阶弯曲 354.18 

3）高低压组合转子自由模态分析 

采用双转子有限元模型，与静子连接的支承上采用弹簧单元，在静子连接端均用固支约
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束，模拟静子结构，求解 300Hz 以内的固有模态及振型如表 2.15 所示。 

表 2.15 双转子系统固有模态频率及振型 

阶次 振型图 振型描述 共振频率/Hz 

1 

 

低压转子一弯 26.00 

2 

 

耦合振动；高压转子

俯仰；低压转子二弯 
44.62 

3 

 

低压涡轮俯仰 67.92 

4 

 

风扇俯仰 109.95 

5 

 

高压转子俯仰 112.58 

6 

 

耦合振动；高压转子

俯仰；低压涡轮俯仰 
189.54 

2.3.5.2静子系统自由模态分析 

基于所建立的静子系统进行自由模态分析，计算结果如表 2.16 所示。 
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表 2.16 静子系统固有模态频率及振型  

阶次 振型图 振型描述 共振频率/Hz 

1 

 

外涵机匣径向 

二阶弯曲 
109.85 

2 

 

外涵与内涵机匣 

整体一阶弯曲 
166.64 

3 

 

外涵机匣径向 

三阶弯曲 
173.10 

4 

 

外涵机匣径向 

四阶弯曲 
261.13 

5 

 

内外涵机匣轴向平动 302.40 

2.3.5.3 双转子系统临界转速分析 

双转子航空发动机工作时，高压转子和低压转子存在一定的转速关系，通常，采用控制
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高压转子转速，低压转子转速自适应的方法，以达到转速协调，从而防止喘振。在整个转速

范围内，高低压转子转速比并不恒定，高低压转子转速符合高低压转子共同工作线规律。本

文所建立的某型高涵道比双转子航空发动机其高低压转子共同工作线如图 2.35 所示。整个

转速范围内，存在 3 个工作转速，分别为地面慢车转速（低压转子转速 1151rpm，高压转子

转速 9879rpm）、巡航转速（低压转子转速 4358rpm，高压转子转速 14022rpm）和起飞转速，

即为最大转速（低压转子转速 4779rpm，高压转子转速 14511rpm）。 
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图 2.35 某型航空动机高低压转子共同工作线 

首先对不考虑静子系统的双转子系统进行临界转速分析，参照某型航空发动机高低压转

子共同工作线，在共同工作线上选取 7 组高低压转速（见表 2.17），采用坎贝尔图法分析系

统的临界转速。 

表 2.17 高低压转子共同工作转速表 

低压转速/rpm 0 1151 2042 3000 4000 4749 5000 

高压转速/rpm 0 9879 11655 12634 13656 14511 14830 

以低压转子转速为横坐标，进动频率为纵坐标绘制坎贝尔图，如图 2.36 所示，图中，

低压转子等转速线与各阶正进动线的交点即为低压转子激励的临界转速。由图可知，落在工

作转速范围内的低压转子激励的临界转速有两阶，分别为 2611rpm 和 3089rpm。 
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图 2.36 低压转子激起的临界转速  

以高压转子转速为横坐标，进动频率为纵坐标绘制坎贝尔图，如图 2.37 所示，图中，

高压转子等转速线与各阶正进动线的交点即为高压转子激励的临界转速。由图可知，落在工

作转速范围内的高压转子激励的临界转速仅有 1 阶，为 12408rpm。 
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图 2.37 高压转子激起的临界转速  

计算得到的双转子系统各阶临界转速如表 2.18 所示。 

表 2.18 双转子系统临界转速与模态振型  

阶

次 
激励源 振型描述 振型图 

临界转速/rpm 

低压 高压 

1 低压 
风扇俯仰；低压转子一

阶弯曲 

 

2611 12236 

2 高压 
高压转子俯仰；低压涡

轮俯仰 

 

2779 12408 

3 低压 

低压涡轮俯仰；低压转

子二阶弯曲；高压转子

俯仰 

 

3089 12725 

2.3.5.4 整机系统临界转速分析 

对整机系统进行临界转速分析，参照某型航空发动机高低压转子共同工作线，在共同工
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作线上选取 7 组高低压转速（见表 2.17）。以低压转子转速为横坐标，进动频率为纵坐标绘

制坎贝尔图，如图 2.38 所示。由图可知，落在工作转速范围内的低压转子激励的临界转速

有两阶，分别为 2755rpm 和 2881rpm。显而易见的，在低压转子转速为 0rpm 时，每一阶的

正进动和反进动转速并不相同，且随着阶次的升高，正反进动转速差增大。这一现象主要是

由于水平和垂直方向转子支承刚度不对称引起的。 
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图 2.38 低压转子激起的临界转速  

以高压转子转速为横坐标，进动频率为纵坐标绘制坎贝尔图，如图 2.39 所示，图中高

压转子等转速线与各阶正进动线的交点即为高压转子激励的临界转速。由图可知，落在工作

转速范围内的高压转子激励的临界转速仅有 1 阶，为 12669rpm。由于模态密集，为表现清

晰，对于高压转子仅画出各阶正进动线。 
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图 2.39 高压转子激起的临界转速  

各阶临界转速对应的高低压转子转速和模态振型如表 2.19 所示。 
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表 2.19 整机临界转速与模态振型  

阶

次 

临界转速/rpm 
激励源 振型描述 振型图 

低压 高压 

1 2755 12384 低压 

低 压 涡 轮 俯

仰；低压轴一

弯；高压转子

俯仰 

 

2 2881 12512 低压 风扇俯仰 

 

3 3034 12669 高压 

高 压 转 子 俯

仰；低压轴二

弯 

 

与未考虑静子结构的转子系统临界转速特性相比，临界转速的阶次发生了一些变化，下

述阶次以表 2.19 为准，各阶临界转速变化以激励源临界转速进行陈述。考虑静子结构后，

主要会带来三方面的影响： 

1）静子结构本身的传递特性为支承动刚度，单纯以静刚度等效忽略了静子结构的质量

影响； 

2）静子机匣并不完全刚性，振动会在静子机匣上传递，再通过支承反作用于转子结构，

从而形成转子各支承以及转子结构和静子结构相互影响的耦合振动，静子支承动刚度实际为

刚度矩阵，采用静刚度则无法考虑交叉刚度的影响； 

3）安装节并不完全对称，带来了静子支承刚度的水平和垂直方向不对称，造成了转子

支承刚度的不对称。 

由于以上 3 个因素的综合作用，使得第 1 阶临界转速（低压涡轮俯仰振型）从 3089rpm

降至 2755rpm；第 2 阶临界转速（风扇俯仰）从 2611rpm 升至 2881rpm；第 3 阶临界转速（高

压转子俯仰）从 12408rpm 升至 12669rpm。 

2.4 本章小结 

1）基于带机匣的航空发动机转子试验器有限元模型，进行了整机模态测试，提出了一
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种整机连接刚度智能优化方法，并基于整机模态测试对试验器的安装节刚度和支承刚度进行

了智能辨识。基于前 3 阶固有频率、模态振型及测点频率响应函数，充分验证了辨识结果及

整机模型的准确性。 

2）提出了一种改进的转子叶片建模方法——多级等效圆环法，建立了某型双转子大涵

道比涡扇发动机的整机有限元模型。分析了高、低压转子的自由模态、高低压转子组合模态、

以及静子系统振动模态，在此基础上，分析了该型航空发动机的整机临界转速。 

3）本章建立的两个发动机整机振动有限元模型为后文的整机耦合机理分析奠定了基础。 
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第三章 航空发动机整机固有耦合振动分析 

3.1 引言 

航空发动机结构由包括气动设计、振动设计在内的多种因素决定。其中振动设计是非常

重要的一环。振动设计的最终目标是设计出一个在整个工作转速范围内避免过大振动的航空

发动机，其关键在于使航空发动机在工作过程中可以避开临界转速，或者通过临界转速时由

于转子不平衡等引起的振动、间隙损失都非常小。随着航空发动机技术的不断发展，人们总

结出一系列航空发动机设计流程和准则，以指导航空发动机的设计。但是目前结构设计主要

是依靠经验，缺乏一系列基于整机耦合动力学模型的定量化指标。有鉴于此，本章基于航空

发动机整机耦合动力学模型，根据航空发动机设计准则，提出了衡量转静耦合特性的无量纲

参数，以期为航空发动机结构优化设计提供定量指标。 

3.2 航空发动机设计准则 

3.2.1航空发动机设计流程 

航空发动机的设计流程极其复杂，从计划到设计到定型往往要经历数十年。一般而言，

航空发动机的设计分为三个阶段：探索性阶段、先期发展阶段和工程研制阶段[203]，这三个

研制阶段之间的关系如图 3.1 所示。 

探索性阶段的任务是研究新的转子系统方案的可行性，主要是方案选择和初步设计。探

索性阶段通常只涉及转子部件的评价，而不做部件之间相互影响的研究。该阶段的重点在于

尽早弄清方案的关键问题，并确定关键技术参数，并不过多追求细节。在探索性阶段，往往

仅分析转子/支承系统，不计入阻尼。轴承和支承刚度可根据过去的经验和类似的支承结构

估算。在此阶段，大部分新的构思被排除，只有少部分对原始发明进行改进的构思通过验证

被转入先期发展阶段。 

先期发展阶段的任务是对探索性阶段认为可行的发动机转子系统方案进行验证，该阶段

需要在真实的发动机或系统环境下评价全尺寸的部件，且重视各部件之间的耦合关系。该阶

段需要考虑转子-支承-机匣-安装节（或台架）耦合系统。在这一阶段需要对结构参数进行调

整和优化，对发动机进行结构完整性分析和评价。这一阶段是以仿真为主的阶段，在该阶段

需要花费大量的人力物力对发动机的整机动力特性进行深入的分析、优化，最终才可以确定

方案是否具备进入工程研制阶段的条件。在这一阶段也可能出现方案经过验证不适合工程研

制阶段直接淘汰的结果。多数情况下，需要对某一个或者某几个方案进行设计修改或参数优

化。在这一阶段中，验证方案是进入工程阶段的先期准备，这一阶段的充分与否，直接决定

了工程研制阶段的成败，可以在最大程度上避免研制经费的损失。 
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工程研制阶段不同于探索性阶段和先期发展阶段，不关心方案的评价，只关心经过先期

发展阶段论证的部件能否具体应用。这一阶段，要将经前两个阶段验证、考核过的转子系统

及其零、部件应用于发动机原型机设计中，旨在满足发动机整机重量最轻、寿命期成本最低

而又必须满足战术技术指标和可靠性、维修性的要求。该阶段应在发动机设计最终定案的气

动布局、结构布局和结构环境条件下进行验证和考核试验，特别注意使用寿命和可靠性试验

验证。在这一阶段，确定发动机的工作转速及双转子的两个转子的转速对应关系，并在飞行

包线内对包括转子、支承、机匣、外部附件和发动机安装节的质量和刚性的系统进行分析。

在进一步确定方案是否满足发动机设计要求、准则，并确定结构设计之后，将建立全尺寸的

气动和结构试验器，在真实环境下对发动机进行结构环境验证，并验证工作寿命[203]。 

探索研究阶段 先期发展阶段 工程研制阶段 实际使用

基础研究 构思可行性

评价

构思的验证和

适用性

全尺寸应用 使用

基本的
概念基础 专门试验器

APSI
ATEGG

JTDE

IFR

FFR
ISR

OCR

APSI  先进推进分系统完整性试验器
ATEGG 先进技术发动机燃气发生器
JTDE  综合技术验证机

IFR 初飞许可
FFR 全面飞行许可
ISR 初始使用许可

OCR 工作能力许可

开始时间    0   1   2   3   4   5   6  7  8  9   10    11   12   13    14    15    16   17      年
 

图 3.1 发动机结构 3 个主要研制阶段的演变过程 

3.2.2航空发动机结构设计准则 

航空发动机设计过程极其复杂，随着设计水平的不断提高和设计经验的不断增加，已总

结出较为完备的航空发动机结构设计准则。在各个阶段，所设计的结构均应满足设计准则。

《航空涡扇涡喷发动机结构设计准则》（下称《准则》）明确提出了一系列设计要求和准则，

与转子系统相关的准则主要有：1）允许的转子临界转速；2）允许的转子弯曲应变能；3）

适当的转、静子间隙控制；4）允许的支承结构载荷；5）转子稳定性储备；6）防止转动薄

壁件共振；7）防止气动弹性自激振动；8）防止转动薄壁件外压屈曲；9）防止屈服；10）

防止屈曲；11）足够的高循环疲劳寿命；12）足够的低循环疲劳寿命；13）叶片飞出后轴应

有足够的强度和变形限制[205]。其中，与航空发动机整机振动和转子动力学相关的振动设计

基本准则主要为前 5 项。 

3.2.2.1允许的转子临界转速 

航空发动机设计过程中的首要任务是使得航空发动机的临界转速避开工作转速或者在
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工作过程中能够平稳通过临界转速。准则要求：考虑转子-支承-机匣-安装节系统的临界转速，

军机规定弯曲临界需高于最大工作转速，刚体振型临界转速置于慢车转速以下。《准则》明

确规定航空发动机设计临界转速需满足以下要求： 

1）高于发动机工作转速的临界转速至少要高于最大工作转速 20%； 

2）低于发动机工作转速的转子临界转速要低于慢车转速 20%； 

3）台架共振和其他机匣支承型临界转速（共振频率）与慢车转速和工作转速之间的安

全裕度也至少是 20%； 

4）安装节/发动机的平动、俯仰型临界转速要低于慢车转速 20%。 

临界转速分析与转子-支承-机匣耦合系统的固有频率密切相关，随着薄壁机匣的广泛采

用，机匣刚度大大降低，在整机耦合系统中，当机匣模态的周向波数为 1 时，将与转子产生

弯曲耦合，在分析临界转速时不可忽略。因此需要采用能代表航空发动机真实结构，包含转

子系统、支承、静子系统及安装节系统的整机耦合动力学模型。 

在发动机设计的探索性阶段，临界转速的调整往往是通过调整轴承之间的距离，轴承/

支承刚度，转子刚度和质量来实现。这一阶段需要确定刚度取值范围，根据实际方案考虑是

否选择弹性支承。在发动机设计的先期发展阶段，需要对临界转速进行优化调整。按准则要

求和安全裕度评定临界转速，与转子弯曲应变能一起进行评定，若工作转速以内的临界转速，

其转子应变能大于总应变能的 20%-25%时，如不采取阻尼措施，则应调整支承刚度，转子

刚度和质量。在发动机设计的工程研制阶段，需要确定最大转速，慢车转速和高低压转速关

系。调整安装节刚度使整机固有频率（发动机平动、俯仰）在慢车转速以下。 

实际计算时，对双转子航空发动机的临界转速计算方法为：1）在不考虑高低压转速关

系的情况下，给定高压转子转速，计算不同低压转子转速下的固有频率，筛选动频曲线，挑

选高压转子激励下的正进动线和反进动线。2）在不考虑高低压转速关系的情况下，给定低

压转子转速，改变高压转速，筛选动频曲线，挑选低压转子激励下的正进动线和反进动线。

3）代入高低压转速关系，得到最终的高低压转子激励的临界转速。 

3.2.2.2允许的转子弯曲应变能 

在航空发动机运行过程中，弯曲模态的临界转速非常危险。由于制造加工及装配等因素，

航空发动机经常会存在不平衡，弯曲振型将破坏转子系统在刚体振型平衡下的平衡状态，导

致转子系统对不平衡激励非常敏感，在弯曲振型下，不平衡激励会引起很大的振动，导致转

静间隙损失，引发转静碰摩故障。因此，为减小转子系统对不平衡振动的敏感度和避免转子

系统自激振动的失稳，《准则》明确规定，转子在临界转速（或响应峰值转速）时的应变能

应不超过转子-支承-机匣总应变能的 20%-25%，否则应加轴承阻尼器。 

转子应变能与临界转速密切相关，应与临界转速同时进行计算分析；同时，利用模态（振

型）分析方法可以确定发动机系统动态响应对转子不平衡的敏感性。 
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3.2.2.3允许的转静间隙 

《准则》指出：为获得最优的发动机性能，要求叶尖和封严间隙尽可能小；为使发动机

安全可靠地工作，要求保持一定的轴向和轴间间隙。因此，要对航空发动机转静子的间隙进

行控制。发动机转静子间隙控制是指对转静子轴向间隙、轴间间隙、封严间隙和转子叶尖与

静子的径向间隙的控制。影响转静子间隙的因素有：转子离心力产生的变形、转静子热膨胀

不一致产生的变形量差异、机动飞行引起的转静子变形、振动和喘振引起的转子变形和位移、

制造公差、机匣椭圆、转静子不同心等。 

转静子之间的摩擦会导致发动机性能恶化，因此，必须按“无摩擦”原则控制最小间隙，

特别在设计点保持较小的叶尖和封严间隙。 “无摩擦”原则即为在发动机工作包线内各点，

最小尖叶和封严间隙应使转静子无摩擦（最小间隙 0.05mm）。如果因振动、喘振和机动飞

行，过临界而引起间隙丧失，以至于发生转、静子之间的摩擦、磨损，将使得间隙变大，效

率降低；引起部件损坏，发生故障。 

对转静间隙的分析主要有以下方式： 

1）从临界转速分析得到转子和静子机匣的振型，判断哪些部位最有可能发生间隙丧失

以致碰摩； 

2）强迫响应分析确定由振动引起的间隙变化量。主要考虑稳态不平衡响应、转子初始

弯曲响应、喘振响应。 

3）机动飞行引起的转子、静子之间的间隙变化。载荷为以垂直于转子轴线 3.5rad/s 的

角速度进而 1g 的惯性机动载荷；俯仰与偏航角速度为 1rad/s（矢量和为 1.4rad/s）的的机动

载荷。 

4）还需要考虑轴承间隙、转子/静子的热膨胀和热变形，转子因转动离心力引起的叶片

/盘径向伸长，机械加工和装配引起的偏心度。 

影响转静间隙的正常因素：不平衡稳态响应、转子热弯曲响应、喘振载荷响应、机动载

荷响应、机匣椭圆变形、热膨胀和热变形。重点在先期发展和工程研制阶段。重点考核：各

临界转速点，慢车转速点，工作转速点，喘振发生的转速点。 

3.3 航空发动机整机固有耦合振动特征的无量纲指标参数 

在航空发动机设计过程中，对结构的调整很大程度上是依赖经验的，调整计算再调整再

计算，循环往复，直到得到可接受的结果。这种方式试错成本较高，且不一定能搜索到全局

最优结果。尤其在航空发动机的设计指标中，很多指标是相互影响甚至矛盾的，需要进行折

中考虑，又给人工穷举和试错增加了难度。在航空发动机的设计过程中，采用智能优化算法

可以很大程度的提高工作效率和精度，但是智能优化算法往往都有明确的优化目标，即需要

把航空发动机的设计准则总结归纳成若干定量指标，为后续优化提供合理的优化目标。航空

发动机设计涉及多方面和多学科领域，本文仅就与航空发动机整机振动及转子动力学相关的
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结构设计要求，提出相关的无量纲特征参数及指标，以期实现发动机设计过程中的智能优化，

满足发动机的振动设计要求 

3.3.1临界转速危险系数 

3.3.1.1指标定义 

航空发动机运行过程中，会存在若干长时间停留的转速，称为工作转速。在工作转速附

近的一定转速范围内存在临界转速是十分危险的，在设计上需要避免。如图 3.2 所示，假设

设计转速范围内存在 m 个工作转速，Wj 为第 j 个工作转速，设 Ci 为第 i 阶临界转速。图中

区域 j 为第 j 个工作转速 Wj 的裕度区域，即为 Wj 的临界转速危险区域，若任意一阶临界转

速出现在该区域，将使得发动机以 Wj 工作时不安全。避开所有的区域 1、区域 2、…、区域

m 的区域为临界转速安全区域，即临界转速出现在这些区域时，航空发动机可以以设计的工

作转速安全工作。事实上，某一阶临界转速的危险程度取决于它与距离它最近的一个工作转

速的距离，由图 3.2 可以看出，该距离越远则该阶临界转速越安全，反之越危险。 

 

图 3.2 临界转速与工作转速关系示意图 

有鉴于此，为了使任意一阶临界转速的危险程度可以被定量衡量和比较，本文定义临界

转速危险系数，用以定量衡量临界转速的危险程度。定义第 i 阶临界转速的临界转速危险系

数 Si为： 
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（3.1） 

其中，Ci 为第 i 阶临界转速；Wj 为第 j 个工作转速，计算 Ci 对每一个工作转速的裕度，取

Si 为 1 与所有裕度的最小值的差值。当 Si越大，表明 Ci与 m 个工作转速中的某一个裕度越

小，即该阶临界转速离某一个工作转速越近，则该阶临界转速越危险，根据《准则》中对临

界转速裕度的要求，各阶临界转速危险系数应不高于 0.8。 

3.3.1.2指标合理性分析及验证 

对于单转子航空发动机，其临界转速危险系数较为清晰。以试验室带机匣的航空发动机

转子试验器为例，说明单转子航空发动机临界转速危险系数。模拟实际航空发动机情况，设

该试验器存在 3 个工作转速，分别为地面慢车转速（W1=1000rpm）, 巡航转速（W2=4000rpm）, 

起飞转速（W3=10000rpm）。分析该试验器工作转速及允许的临界转速区域范围，如图 3.3
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（a）所示，进一步分析其临界转速危险系数的变化趋势，如图 3.3（b）所示。图中，W1 为

第 1 个工作转速，区域 1 为第 1 个工作转速裕度区域，以此类推，Si为第 i 阶临界转速危险

系数。 

分析转速范围[0,12500]rpm，每个转速都存在一个裕度区域，按照《准则》要求，裕度

区域为各工作转速的 80%-120%，把整个转速分析范围划分成了若干个区域。由图 3.3（a）

可知，试验器临界转速安全区域为[0，800）∪（1200，3200）∪（4800，8000）∪（12000，

+∞）rpm，处在该区间的临界转速符合《准则》规定，在临界转速设计中可以被接受。取

临界转速范围为[0,12500]rpm，每 5rpm 计算一次临界转速危险系数 Si，如图 3.3（b）所示。

对应观察图 3.3（a）和（b），位于图 3.3（a）中各工作裕度区域（即图中区域 1、区域 2 和

区域 3）内的转速点在图 3.3（b）中的临界转速危险系数均高于 0.8，为不符合《准则》规

定的危险临界转速，位于图 3.3（a）中安全区域内的转速点在图 3.3（b）中的临界转速危险

系数均低于 0.8，表明该临界转速相对于设计工作转速安全，该临界转速设计可行。图 3.3

（b）中的各工作转速对应的临界转速危险系数等于 1，此时临界转速危险程度最高，且越

靠近工作转速的临界转速 Si 也越高，即为该临界转速越危险，远离越多则 Si 越小，也越安

全，符合常识和规律。 
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（a）工作转速及转速区域 （b）临界转速危险系数规律 

图 3.3 带机匣的航空发动机转子试验器工作转速及临界转速危险系数规律 

对于双转子系统，由于存在两个转子使得情况更为复杂。高压转子和低压转子存在一定

的转速关系，实际航空发动机按照高低压转子转速共同工作线运行。每一阶临界转速均有两

个转速，即低（高）压临界转速以及按转速共同工作线对应的高（低）压临界转速。同样地，

工作转速也存在低压转子工作转速和高压转子工作转速，低压转子和高压转子的工作转速也

遵从高低压转子转速共同工作线。为说明双转子航空发动机的临界转速危险系数，以某型高

涵道比双转子航空发动机为例，分析其工作转速与临界转速安全区域，如图 3.4（a）、（b）、

（c）所示，进一步分析其临界转速危险系数的变化趋势，如图 3.4（d）所示。图中，W1L

为第 1 个低压转子工作转速，W1H 为第 1 个高压转子工作转速，区域 1 为第 1 个工作转速裕

度区域，以此类推，Si 为第 i 阶临界转速危险系数，SiL 为第 i 阶低压转子临界转速危险系数，

SiH 为第 i 阶高压转子临界转速危险系数。 
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（c）临界转速安全区域 （d）临界转速危险系数规律 

图 3.4 某型大涵道比双转子航空发动机工作转速及临界转速危险系数规律 

该型航空发动机共有 3 个工作转速，分别为地面慢车转速（低压转子转速 W1L=1151rpm，

高压转子转速 W1H=9879rpm），巡航转速（低压转子转速 W2L=4358rpm，高压转子转速

W2H=14022rpm），起飞转速（低压转子转速 W3L=4749rpm，高压转子转速 W3H=14511rpm）。

每个转速都存在一个裕度区域，按照《准则》要求，裕度区域为各工作转速的 80%-120%.

把整个转速分析范围划分成了若干个区域。图 3.4（a）、（b）分别为某型航空发动机低压、

高压转子转速的区域分布，由图可知，对于低压转子临界转速安全区域为[0，920）∪（1381，

3486）∪（5699，+∞）rpm，高压转子临界转速安全区域为[0，7903）∪（17413，+∞）rpm。

将低压转子和高压转子的临界转速安全区域进行叠加，重合区域即为该型航空发动机的安全

临界转速区域，由于高压转子和低压转子的转速符合高低压转子转速共同工作线规律，如图

3.4（c）中所示，处于重叠区域的共同工作线上的转速点为某型航空发动机的临界转速可行

转速。考虑高低压转子转速共同工作线，取低压转子临界转速为[0,5000]rpm，计算每一个低

压转子临界转速的危险系数 SiL。同时，按照共同工作线，每一个低压转子临界转速，对应

一个高压转子临界转速转速，计算每一个高压转子临界转速危险系数 SiH，如图 3.4（d）所

示。对应观察图 3.4（a）、（b）和（d）可以发现，位于图 3.4（a）和（b）中各工作裕度区

域内的转速点在图 3.4（d）中的临界转速危险系数均高于 0.8，为不符合《准则》规定的危

险临界转速，位于图 3.4（a）和（b）中安全区域内的转速点在图 3.4（d）中的临界转速危

险系数均低于 0.8，表明该临界转速相对于设计工作转速安全，该临界转速设计可行。对应
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图 3.4（c）可知，图 3.4（c）中位于高低压转子临界转速安全区域的重叠区域中的共同工作

线上的临界转速可行点，与图 3.4（d）中 SiL 和 SiH 均低于 0.8 的转速范围一致，均为[0，920）

rpm，按照工作转速与临界转速关系分析得到的临界转速可行点，与按照本章定义的临界转

速危险系数分析得到的转速结果一致。此外，图 3.4（d）中的转速点 1、点 2 及点 3，临界

转速危险系数等于 1，此临界转速危险程度最高，这 3 个点即为 3 个工作转速，即为临界转

速等于工作转速时最为危险，符合常识和规律。 

综上所述，本章定义的临界转速危险系数合理，适用于单转子系统和双转子系统，可以

用于评价任一临界转速相对于给定工作转速的危险程度。 

3.3.2转子应变能危险系数 

3.3.2.1指标定义 

《准则》明确规定，转子弯曲应变能小于该振型的发动机总应变能的 20%-25%。本文

引入转子应变能危险系数，定义第 i 阶模态振型的转子应变能危险系数 Bi为： 

ri

i

wi

E
B

E


                              

（3. 2） 

其中，Bi为第 i 阶模态振型的转子应变能危险系数；Eri 为第 i 阶模态振型中的转子弯曲应变

能，Ewi 为第 i 阶模态振型包含安装节、静子结构、支承及转子结构在内的发动机总应变能。

当 Bi 越大，该阶模态振型越危险，根据航空发动机设计过程中对转子弯曲应变的要求，各

阶转子应变能危险系数均应小于 0.2~0.25。 

3.3.2.2指标合理性分析 

为直观说明转子弯曲应变能危险系数，考虑单转子航空发动机和双转子航空发动机的情

况，采用示意图表示航空发动机整机应变能的分布比例，分别如图 3.5（a）和（b）所示。 

  

（a）单转子 （b）双转子 

图 3.5 航空发动机某阶模态下转子应变能分布示意图 

对于单转子航空发动机，以带机匣的航空发动机转子试验器为例，该试验器主要结构有

转子、静子、前支承、后支承、前安装节和后安装节。假设其某阶模态振型下的应变能分布

如图 3.5（a）所示，在该阶振型下，整机应变能为 1，转子应变能占整机应变能的 20%，该
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阶模态的转子应变能危险系数为 0.2。可以看出在该阶振型下，前支承和后支承分别承受了

25%和 20%的应变能，前安装节和后安装节分别承受了 10%和 20%的应变能。 

对于双转子航空发动机，以某型大涵道比双转子航空发动机为例。该型航空发动机主要

结构有：低压转子、高压转子、静子、支承 1-5、主安装节及辅助安装节。假设某阶模态振

型下的应变能分布如图 3.5（b）所示，在该阶振型下，整机应变能为 1，低压转子应变能占

整机应变能的 5%，该阶模态的转子应变能危险系数为 0.05；高压转子应变能占整机应变能

的 15%，该阶模态的转子应变能危险系数为 0.15。5 个支承承受了 60%的应变能，其中支承

4 和支承 5 分别承受了 20%和 25%的应变能。主安装节和辅助安装节分别承受了 5%和 10%

的应变能。 

事实上设计时，希望更多的应变能集中在支承上，以确保转子结构及静子结构的变形尽

可能小。但是，从强度角度，支承可以承受的应变能不可能无边无际，因此需要对应变能分

布进行合理设计，在强度允许下使得转子及静子结构承受的应变能尽可能少。由于转子为旋

转结构，且存在不平衡等激励，在航空发动机运行过程中，转子的弯曲振型将破坏转子系统

在刚体振型平衡下的平衡状态，导致转子系统对不平衡激励非常敏感，在弯曲振型下，不平

衡激励会引起很大的振动，进而引发故障，且弯曲程度越大，即转子弯曲应变能占整机应变

能的比例越高，该阶振型则越危险。配合《准则》要求，此处提出转子应变能危险系数，以

期定量衡量任意一阶模态振型下，转子弯曲振型的危险程度，为减小转子系统对不平衡振动

的敏感度和避免转子系统自激振动失稳的设计提供基础。 

3.3.3截面转静碰摩危险系数 

3.3.3.1指标定义 

为了研究截面转静振型协调问题，定量比较截面转静碰摩危险程度，定义第 i 阶模态下

截面 j 的截面转静碰摩系数 Tij 为， 

ij ij

ij

ij ij
j j

R - S
T

Max R Max S



                        

（3.3） 

其中，Sij为第 i 阶模态振型中，j 截面处静子模态振型分量；Rij 为第 i 阶模态振型中，j 截面

处转子模态振型分量； ij
j

Max R 为第 i 阶模态振型各截面转子模态振型分量最大值， ij
j

Max S

为第 i 阶模态振型各截面静子模态振型分量最大值。式（3.3）可用于比较同一阶模态振型中

各截面转静碰摩危险程度。截面转静碰摩危险系数越大，则该截面转静碰摩危险程度越高。 

3.3.3.2指标合理性分析及验证 

航空发动机运行时，某一时刻的转静间隙值等于该时刻叶片叶尖与机匣内壁的最近距

离，转静间隙的方向是由距离最近的两点组成的直线与水平方向的夹角。任一时刻，任一截

面的转子各叶尖和机匣内壁之间的转静间隙并不相同，形成一个转静间隙场。实际运行中，
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影响转静间隙场的是转子结构和静子结构的位移响应。实际位移响应为模态叠加，由激励等

多种因素决定，在不同的转速下并不相同。在临界转速下，该阶模态振型被激发，转子和静

子结构不协调的模态振型很容易造成转静碰摩，从而引发故障。在设计中，需要从临界转速

分析得到转子和静子机匣的振型，判断哪些部位最有可能发生间隙丧失以致碰摩，以实现转

子和静子结构的振型协调设计。 

对于静子机匣，其主要变形形式与薄壁圆筒类似，常见的模态振型主要有弯曲以及径向

变形，以某型双转子航空发动机静子结构为例，除去前 6 阶刚体模态振型，其前 4 阶自由模

态如图 3.6 所示。由图可知，静子机匣的振动在截面上主要有三种表现形式：径向变形、整

圈刚性运动以及两种形式的结合。 

    

（a）外涵机匣二阶

径向弯曲 
（b）整体一弯 

（c）外涵机匣三阶

径向弯曲 

（d）外涵机匣四阶

径向弯曲 

图 3.6 某型双转子航空发动机静子结构自由振动模态形式 

轮盘的振动形式主要包括伞形振动、扇形振动以及两者组合的复合振动，并不会发生可

以影响截面转静间隙的径向变形。因此，对整机模态而言，截面模态振型通常有几种常见形

式，如图 3.7 所示。图 3.7（a）为静止状态下截面上转子和静子结构的相对位置，理想状态

下，转静间隙是均匀的；图 3.7（b）是转子和静子结构发生相对位移的情况；图 3.7（c）为

截面上的静子机匣发生径向变形的情况。实际情况下，图 3.7（b）、（c）的情况可以单独出

现或者组合出现。 

 

（a）静止状态         （b）转子和静子相对运动          （c）机匣径向形变 

图 3.7 截面转子静子示意图 

本文提出的截面转静碰摩危险系数，对不同的模型均可进行计算。在采用梁模型建模时，

由于无法模拟静子机匣和转子叶盘的变形，其转子和静子结构的相对运动形式如图 3.7（b）

所示，其截面的转静间隙变化量可表示为转子结构和静子结构的形心的矢量差。设静止情况

下，j 截面转子叶盘形心和静子机匣形心重合，如图 3.8 中 O 点。在第 i 阶模态振型中，j 截

面的转子叶盘形心位置为 Or，静子机匣形心位置为 Os。对应公式（3.3）， 1=ijR r ， 2=ijS r ，
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则 3 1 2- = = -ij ijR S r r r ， 2 2
1 2 1 2 1 2- = - = - + -ij ijR S r r y y z z（ ） （ ）。 

 

图 3.8 转子和静子形心相对运动示意图 

对于三维模型，可以考虑静子机匣和叶盘的变形，可以得到准确的转静间隙场。每次计

算可以获得准确的每个转子叶片叶尖和与其对应的静子机匣节点的模态位移分量。采用三维

模型进行计算时，对应公式（3.3），取每个叶片叶尖的节点和与它对应的静子机匣上的节点

模态振型位移分量，计算整圈的叶尖和机匣相对位移 -ij ijR S ，取整圈中转子和静子相对位移

的最大值为 -ij ijR S ，代入公式（3.3），可以计算得到该截面转静碰摩危险系数。 

3.4 带机匣的转子试验器固有耦合特性无量纲参数评估  

3.4.1临界转速危险系数计算 

根据第二章建立的带机匣的航空发动机转子试验器，计算其临界转速。由于试验器并没

有确定的工作转速，因此规定其慢车转速 W1=1000rpm，巡航转速 W2=4000rpm，最大转速

W3=10000rpm，然后计算各阶临界转速裕度（即为 i j jC W W ），进而得到各阶临界转速危

险系数。各阶临界转速危险系数计算过程及结果如表 3.1 所示。 

表 3.1 试验器各阶临界转速危险系数 

阶次 i iC /rpm 
i j jC W W  

i j

j
j

C W
Min

W

  
 
  

 iS  

对 W1 对 W2 对 W3 

1 2294 1.294 0.427 0.7706 0.427 0.573 

2 2780 1.781 0.305 0.722 0.305 0.695 

3 6777 5.777 0.694 0.322 0.322 0.678 

由表 3.1 的计算结果可以看出，3 阶临界转速相对于慢车、巡航、最大转速的裕度均大

于 0.2，各阶临界转速危险系数均小于 0.8，符合结构设计要求准则。 

3.4.2转子应变能危险系数计算 

在各阶临界转速对应的模态下进行了应变能分析，应变能分布可以反映该转速下系统中

能量的分布情况，从来判断出系统的薄弱环节。试验器前 3 阶临界转速下的模态振型中转子、

静子、各支承及前、后安装节应变能百分比如表 3.2 所示，其中 wiE 是第 i 阶临界转速下的

模态振型的整机总应变能， iB 表示第 i 阶临界转速下的模态振型的转子应变能所占比例，即
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为该阶转子应变能危险系数。 

表 3.2 试验器各阶应变能分布 

阶次 i wiE /J 
应变能比例/% 

iB  静子 前安装节 后安装节 前支承 后支承 

1 28848 1.38 0.81 0.77 40.03 8.65 48.36 

2 42389 2.40 0.53 6.51 4.33 80.93 5.30 

3 251870 97.75 0.02 0.39 0.05 0.74 1.05 

从表 3.2 的计算结果可以得出如下结论： 

1）第 1 阶临界转速下的模态振型表现为转子俯仰，静子俯仰，如图 3.9 所示。该阶模

态中，转子应变能仅占 1.38%，符合应变能规定要求。应变能主要集中于后安装节和后支承，

占到总应变能的 88%，主要是由于该阶振型转子涡轮端和静子后安装节处均发生了较大振

动，后支承和后安装节几乎等分了这部分能量，后安装节刚度较弱，分担了后支承的能量，

对后支承起到了一定的保护作用。在该阶临界转速时，需要注意后支承及后安装节的载荷，

及其结构疲劳寿命。 

 
图 3.9 第 1 阶临界转速模态振型 

2）第 2 阶临界转速下的模态振型表现为转子平动，且压气机端转子位移较大，如图 3.10

所示。该阶模态中，转子应变能仅占 2.40%，符合应变能规定要求。应变能主要集中于前支

承，占到总应变能的 80.93%，主要是由于该阶振型转子压气机端振动较大，且前安装节刚

度较强，未能有效分担，故能量集中在前支承。在该阶临界转速时，需要注意前支承载荷及

其结构疲劳寿命。 

 
图 3.10 第 2 阶临界转速模态振型 
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3）第 3 阶临界转速下的模态振型表现为转子弯曲，如图 3.11 所示。该阶模态中，转子

承受了总应变能的 97.75%，严重不符合应变能规定要求。该阶临界转速下将对转子不平衡

极其敏感，事实上，在日常试验过程中，从未达到该阶临界，正常工作转速最高仅达到

5000rpm，在 5000rpm 时已经产生较大振动，试验器难以通过第 3 阶临界转速。 

 
图 3.11 第 3 阶临界转速模态振型 

3.4.3截面转静碰摩危险系数计算 

提取各关键截面整圈转子叶尖及对应静子机匣位置的模态位移，进而计算得到各截面处

的转子叶片和静子机匣的最小相对位移。本文中考虑 2 个关键截面，即为压气机截面和涡轮

截面。按照公式（3.3）计算各模态振型下各截面的转静碰摩危险系数，如表 3.3 所示。表中

截面 1 和 2 分别为压气机截面和涡轮截面。 

表 3.3 试验器截面转静碰摩危险系数 

阶次 i 

ij
j

ij
j

Max R

Max S



 

ij ijR - S  ijT  

截面 1 截面 2 截面 1 截面 2 

1 20.826 0.454 0.942 0.0218 0.0452 

2 14.736 0.753 0.137 0.0511 0.00927 

3 14.667 0.154 0.077 0.0105 0.00523 

由表 3.3 的计算结果可以得出如下结论： 

1）第 1 阶临界转速模态振型下，压气机截面转静相对位移较小，其碰摩危险系数也较

小，表明其碰摩危险较小。涡轮截面的碰摩危险系数相对于压气机截面较高，主要是由于在

该阶振型下，涡轮端转子振动较大，静子振动较小，存在一定程度的转静振型不协调导致的。 

2）第 2 阶临界转速模态振型下，压气机截面转静相对位移较大，其转静碰摩危险相对

于涡轮截面较高，主要是由于该阶振型下，压气机端转子振动较大，压气机端静子由于前安

装节较强的约束，振动非常小，导致该阶振型下，该截面转静碰摩危险系数较高。 

3）第 3 阶临界转速模态振型下，压气机截面和涡轮截面的转静相对位移均较小，相应

的，2 个截面的转静碰摩危险较小，其转静碰摩危险系数也较低。主要是由于该阶振型为转

子弯曲，2 个截面转子位置均靠近节点位置，振动较小，静子结构几乎不振动，因此截面转
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静碰摩危险较小。 

3.5 典型高道比双转子涡扇发动机固有耦合特性无量纲参数评估  

3.5.1临界转速危险系数计算 

根据第二章计算得到的某型大涵道比双转子涡扇发动机的临界转速，计算各阶临界转速

裕度（即为 i j jC W W ），进而得到各阶临界转速危险系数。其中，下标 L 意为低压转子，

H 意为高压转子，例如 CiL即为第 i 阶低压转子临界转速，CiH即为第 i 阶高压转子临界转速

计算，以此类推。W1L 表示低压转子慢车转速为 1151rpm，W2L 表示低压转子巡航转速为

4358rpm，W3L 表示低压转子最大转速为 4794rpm，W1H、W2H 和 W3H 分别为高压转子慢车、

巡航和最大转速，依次为 9879rpm、14022rpm 和 14511rpm。各阶低压临界转速危险系数和

高压临界转速危险系数的计算过程及结果如表 3.4 和表 3.5 所示。 

表 3.4 某型航空发动机各阶低压临界转速危险系数 

阶次 iLC /rpm 
iL jL jLC W W  

iL jL

j
jL

C W
Min

W

  
 
  

 iLS  

对 W1L 对 W2L 对 W3L 

1 2755 1.394 0.368 0.420 0.368 0.632 

2 2881 1.503 0.339 0.393 0.339 0.661 

3 3034 1.636 0.304 0.361 0.304 0.696 

表 3.5 某型航空发动机各阶高压临界转速危险系数 

阶次 iHC /rpm 
iH jH jHC W W  

iH jH

j
jH

C W
Min

W

  
 
  

 iHS  

对 W1H 对 W2H 对 W3H 

1 12384 0.254 0.117 0.147 0.117 0.883 

2 12512 0.267 0.108 0.138 0.108 0.892 

3 12669 0.282 0.096 0.127 0.096 0.904 

由表 3.4 和表 3.5 的计算结果可以得出如下结论： 

1）3 阶低压转子临界转速相对于慢车、巡航、最大转速的裕度均大于 0.2，各阶临界转

速危险系数均小于 0.8，符合结构设计要求准则； 

2）3 阶高压转子临界转速相对于慢车转速的裕度大于 0.2，临界转速危险系数小于 0.8，

相对巡航和最大转速的裕度均小于 0.2，临界转速危险系数大于 0.8，其中尤其以第 3 阶高压

转子临界转速最为危险，临界转速危险系数达到 0.9，其安全性应在整机试验中进一步验证。 

3.5.2转子应变能危险系数计算 

在各阶临界转速对应的模态下进行了应变能分析，应变能分布可以反映该转速下系统中

能量的分布情况，从来判断出系统的薄弱环节。低压激励下的 2 阶临界转速与高压激励下的

1 阶临界转速对应的各支承、高低压转子与安装节应变能百分比如表 3.6 所示，其中 Ewi 是
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第 i 阶临界转速下的模态振型的整机总应变能，BiL表示第 i 阶临界转速下的模态振型的低压

转子应变能所占比例，即为该阶低压转子应变能危险系数，同理 BiH表示第 i 阶临界转速下

的模态振型的高压转子应变能危险系数。 

表 3.6 某型航空发动机各阶应变能分布 

阶次 wiE /J 

应变能比例/% 

iLB  iHB  静子 
主安 

装节 

辅助安

装节 

1 号 

支承 

2 号 

支承 

3 号 

支承 

4 号 

支承 

5 号 

支承 

1 24106 73.40 6.38 1.36 0.11 0.12 1.58 0.80 1.63 0.65 13.99 

2 45433 51.44 0.11 10.13 1.67 0.02 24.08 12.13 0.07 0.05 0.31 

3 551032 24.07 21.89 14.69 4.59 0.53 0.21 0.03 12.27 20.06 1.66 

从表 3.6 的计算结果可以得出如下结论： 

1）低压激励的第 1 阶临界转速（N1=2755rmp，N2=12384rmp）下的模态振型表现为低

压转子轴段 1 弯，低压涡轮俯仰，高压转子俯仰，如图 3.12 所示。该阶模态中，73.40%的

应变能集中于低压转子上，应变能超过规定标准，该阶振型对于低压转子不平衡将非常敏感，

但是发生弯曲的低压涡轮转子为整体结构，在一定程度上避免了轴的损伤，但是需要严格控

制其振动幅值，并充分考虑轴的疲劳寿命，在后期的计算和测试中应进行进一步的校核。其

次，该阶振型中，5 号支承的应变能比例达到 13.99%，主要是由于该阶振型存在低压涡轮

俯仰导致的，也要注意该支承轴承的疲劳寿命。 

 

图 3.12 某型航空发动机第 1 阶临界转速模态振型 

2）低压激励的第 2 阶临界转速（N1=2881rmp，N2=12512rmp）下的模态振型主要表现

为风扇俯仰，如图 3.13 所示。应变能有 51.44%集中于低压转子，主要分布在低压风扇转子

上，该阶模态下，风扇对于不平衡将十分敏感，要严格控制其动平衡及振动幅值。其次 1

号支承承受了 24.08%。2 号支承承受了 12.13%的应变能，在该阶模态中，风扇转子和低压

涡轮转子连接处的结构强度应引起足够的重视。值得注意的是，静子结构承受了 10.13%的

应变能，主要是由于 1 号支承和 2 号支承在静子结构上，发生了一些能量传递，在一定程度

上缓解了低压风扇转子和 1、2 号支承的能量集中，有利于整机结构振动的稳定性。 
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图 3.13 某型航空发动机第 2 阶临界转速模态振型 

3）高压激励的临界转速（N1=3034rmp，N2=12669rmp）下的模态振型表现为低压转子

2 阶弯曲，低压涡轮俯仰，高压转子俯仰，如图 3.14 所示。在该阶模态中，24.07%的应变

能集中于低压转子，21.89%集中于高压转子，高低压转子基本满足临界转速下转子应变能

低于 20%-25%的要求。此外分别有 12.27%和 20.06%分布于 3 号支承与 4 号支承；这一阶模

态振型中需要关注支承 3 和支承 4 的载荷。该阶振型中，静子结构承受了 14.69%的应变能，

分布于内外涵机匣，在一定程度上缓解了转子及支承的受载。 

 

 
图 3.14 某型航空发动机第 3 阶临界转速模态振型 

3.5.3截面转静碰摩危险系数计算 

提取各关键截面转子叶尖及对应静子机匣位置的模态位移，以低压转子整流锥最顶端节

点（记为 1 号节点）的模态位移为 1，对每个振型进行归一化进而计算得到各截面处的转子

叶片和静子机匣的最小相对位移。本文中考虑 5 个关键截面，取分母为各阶次模态下的 5

个截面中转子模态位移最大值和静子模态振型位移最大值之和，按照公式（3.3）计算各模

态振型下各截面的转静碰摩危险系数，如表 3.7 所示。表中截面 1-5 分别为风扇截面、第 1

级增压级截面、第 1 级高压压气机截面、高压涡轮截面和第 4 级低压涡轮截面，各截面位置

如图 3.15 所示。  
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图 3.15 某型双转子航空发动机关键截面位置 

表 3.7 某型航空发动机截面转静碰摩危险系数 

阶

次 

ij
j

ij
j

Max R

Max S



 

ij ijR - S  ijT  

截面 1 截面 2 截面 3 截面 4 截面 5 截面 1 截面 2 截面 3 截面 4 截面 5 

1 59.388 0.601 0.277 0.286 2.860 1.021 0.010 0.005 0.005 0.048 0.017 

2 4.805 0.653 0.366 0.025 0.097 0.072 0.136 0.076 0.005 0.021 0.015 

3 221.873 8.112 6.555 27.438 20.757 17.328 0.037 0.030 0.124 0.094 0.078 

由表 3.7 某型航空发动机截面转静碰摩危险系数的计算结果，可以分析得出如下结论： 

1）第 1 阶临界转速对应的低压涡轮俯仰、低压转子轴端 1 弯，同时高压转子俯仰的模

态振型下，截面 4 和截面 5 转静碰摩危险系数较大，表明该阶振型下，高压涡轮截面和第 4

级低压涡轮截面转静碰摩危险程度较高，符合该振型的特征。 

2）第 2 阶临界转速对应的风扇俯仰模态振型下，截面 1 和截面 2 转静碰摩危险系数最

高，表明该振型下，风扇截面及第 1 阶第 1 级增压级截面转子和静子碰摩危险程度较高，符

合该阶振型特征。 

3）第 3 阶临界转速对应的高压转子俯仰、低压转子 2 弯、低压涡轮俯仰模态振型下，

截面 3 和截面 4 转静碰摩危险系数最高，表明该振型下，第 1 级高压压气机截面和高压涡轮

截面转子和静子碰摩危险程度较高，符合该阶振型特征。 

3.6 本章小结 

本章介绍了航空发动机设计流程和准则，根据航空发动机设计准则，提出了 3 个与航空

发动机整机振动和转子动力学相关的振动设计无量纲参数。以带机匣的航空发动机转子试验

器及某型大涵道比双转子航空发动机为例，说明了 3 个参数的计算方式，并对其可行性与合

理性进行了分析，采用 3 个参数对试验器和某型发动机的转子动力学振动设计进行了评估和

分析。本章提出的无量纲参数为后续的航空发动机结构分析和优化奠定了基础。 



航空发动机整机振动耦合机理分析及结构智能设计方法研究 

70                                                                                               

第四章 带机匣的航空发动机转子试验器的耦合振动机理研究 

4.1 引言 

本章基于第二章建立的带机匣的航空发动机转子试验器有限元模型，以及第三章提出的

整机固有耦合振动无量纲参数对试验器的耦合振动机理进行分析，以期认识、弄清设计参数，

尤其是在后期优化中最容易调整的支承及安装节刚度对试验器整机耦合振动的影响规律。本

章仅以水平方向的支承刚度和安装节刚度为例进行了分析说明，垂直方向刚度规律分析方法

相同。 

4.2 安装节刚度对耦合振动固有特性的影响分析 

4.2.1安装节建模方式对整机振动特性的影响分析 

在常见的航空发动机整机振动模型中，安装节往往被处理为全约束的固定边界。该约束

方式对于本章分析的带机匣的航空发动机转子试验器是否合理，是否可行，不同的安装节约

束方式对于整机振动特性的影响有多大，是个值得研究的问题。本节基于转子试验器的转子

-支承-机匣-安装节耦合动力学有限元模型，研究了不同安装方式对整机耦合振动的影响，本

节中考虑 3 种安装边界：1）自由安装边界；2）固定安装边界；3）弹性安装边界，即安装

节具有一定的刚度。 

4.2.1.1自由安装边界 

不考虑安装节刚度因素，令安装节无约束，在自由安装边界下，计算试验器的整机动力

特性，去除前 6 阶刚体模态，得到试验器前 3 阶模态频率及振型如图 4.1 所示。 

   

（a）第 1 阶（55.06Hz） （b）第 2 阶（56.02Hz） （c）第 3 阶（112.97Hz） 

图 4.1 自由安装边界下前 3 阶模态振型 

从计算结果可以看出： 

1）第 1 阶固有频率为 55.06Hz，转子为俯仰振型，静子结构也为俯仰振型，与转子俯

仰反相。静子结构振动幅度与转子相近。 

2）第 2 阶固有频率为 56.02Hz，转子整体平动，压气机端振幅略大于涡轮端振幅，压

气机静子机匣随转子同相俯仰。静子结构振动幅度相对于转子不可忽略。 

3）第 3 阶固有频率为 112.97Hz，转子发生 1 阶弯曲，静子结构相对于转子结构几乎没
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有振动。 

4.2.1.2固定安装边界 

在试验器的前后安装节位置加全约束，令安装节位置完全固定，计算得到试验器的前 3

阶模态，模态振型如图 4.2 所示。该方法在目前的航空发动机整机三维建模分析中最为常见。 

   

（a）第 1 阶（42.59Hz） （b）第 2 阶（47.09Hz） （c）第 3 阶（112.97Hz） 

图 4.2 固定安装边界下前 3 阶模态振型 

从计算结果可以看出： 

1）第 1 阶固有频率为 42.59Hz，振型为转子俯仰，静子结构基本不振动。 

2）第 2 阶固有频率为 47.09Hz，转子整体平动，静子结构基本不振动。 

3）第 3 阶固有频率为 112.97Hz，转子 1 阶弯曲，静子结构基本不振动。 

在前 3 阶振型中，静子结构相对于转子结构振幅均较小，主要原因为安装节位置全约束，

限制了静子结构的振动。第 1 阶仿真模态振型与试验模态振型相比，静子结构的振动未能表

现出来，并且第 1 阶仿真固有频率提高，主要原因是静子结构被不合理约束，第 1 阶参振质

量降低，导致固有频率提高。 

4.2.1.3弹性安装边界 

考虑安装节具有一定的刚度，采用 COMBIN14 弹簧单元模拟安装节刚度，考虑水平和

垂直方向刚度不对称，设置前安装节水平方向刚度 k3x 为 10×106 N/m，垂直方向刚度 k3y为

10×106 N/m，后安装节水平方向刚度 k4x 为 4.1031×106 N/m，垂直方向刚度 k4y 为 5×106 

N/m。，计算得到试验器的前 3 阶模态，模态振型如图 4.3 所示。 

   

（a）第 1 阶（38.23Hz） （b）第 2 阶（46.34Hz） （c）第 3 阶（112.96Hz） 

图 4.3 弹性安装边界下前 3 阶模态振型 

从计算结果可以看出： 

1）第 1 阶固有频率为 38.23Hz，模态振型为整机刚体振型，转子结构和静子结构发生

耦合振动，转子俯仰，静子俯仰。 



航空发动机整机振动耦合机理分析及结构智能设计方法研究 

72                                                                                               

2）第 2 阶固有频率为 46.34Hz，模态振型为刚体振型，表现为转子平动，静子结构基

本不振动。 

3）第 3 阶固有频率为 112.96Hz，转子发生 1 阶弯曲，静子结构基本不振动。 

弹性安装边界下计算得到的固有频率和模态振型与试验结果一致性较好，最能模拟该试

验器的实际情况。主要是由于该试验器静子机匣壁厚为 4mm，相对于转子结构刚度较强，

静子结构本身和转子结构不会发生耦合振动，在水平方向的静子机匣的振动是由于水平方向

后安装节处缺乏约束引起的，即第 1 阶刚体耦合振型是试验器的安装方式引起的。 

为定性比较安装边界对模态振型的影响，分别提取自由安装边界、固定安装边界及弹性

安装边界下，转子试验器的前 3 阶模态振型数据，采用质量矩阵归一化法对各阶模态振型进

行归一化，观察不同边界条件对同一模态振型的影响。前 3 阶振型位移如图 4.4 所示。 

  

（a）第 1 阶 （b）第 2 阶 

 

（c）第 3 阶 

图 4.4 不同安装状态下仿真模态振型 

由图 4.4 可知： 

1）试验器第 1 阶模态振型受安装状态影响很大。不同安装状态下模态振型及转静耦合

程度变化很大。在自由安装边界下，表现为转子俯仰，静子与转子反相俯仰，转子静子耦合

程度高。固定安装边界下，第 1 阶模态振型表现为，转子俯仰，静子相对于转子振动很小，

转静耦合程度低。弹性安装边界下，第 1 阶模态振型为，转子俯仰，静子与转子同相俯仰，

耦合程度较高，模态振型与试验第 1 阶模态振型相近。 
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2）试验器第 2 阶模态振型受安装状态影响较小。不同安装状态下，转子静子振型基本

一致，均表现为转子平动。在自由安装边界下，表现为转子平动，静子平动，耦合程度高。

固定安装边界下，表现为转子平动，静子基本不动，耦合程度低。弹性安装边界下，表现为

转子平动，静子相对于转子振动较小，耦合程度低，与试验第 2 阶模态振型相近。 

3）试验器第 3 阶模态振型几乎不受安装状态影响。自由安装边界、固定安装边界和弹

性安装边界下的转静耦合程度均很低。且各状态的静子和转子振型位移均能重合，具有很好

的一致性。主要原因是，转子 1 阶弯曲的节点位置在前、后支承处，该阶振型下，转子振动

传递给静子结构的振动非常有限。 

4）固定安装边界下，前 3 阶静子振型位移都很小，相对于静子结构中心线几乎没有振

动，转静耦合程度均很低。观察试验得到的振型可知，在第 1 阶固有频率时，静子振型位移

很大，相对于转子振型位移已不可忽略。固定安装边界下，机匣结构的振动在一定程度上被

限制，在研究转静子耦合的整机振动问题时，该状态的 3 维模型无法很好的模拟耦合振动，

尤其是机匣结构的振动特性。 

由此可见，试验器第 1 阶模态振型转静耦合程度较高，受安装条件影响很大。第 2 阶模

态振型耦合程度较低，受安装条件影响较小。第 3 阶模态振型耦合程度非常低，几乎不受安

装条件影响。安装条件对于转静耦合程度高的模态振型影响较大。在研究特定的模态振型时，

应设置合理的安装条件。 

4.2.2安装节刚度对整机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

4.2.2.1前安装节刚度对整机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

在弹性安装边界下，设定 k1x 为 1.1008×106 N/m，k1y为 0.9408×106 N/m，k2x 为 1.1208

×106 N/m，k2y 为 0.464×106 N/m,，k3x为 10×106 N/m，k3y 为 10×106 N/m，k4x 为 4.1031×

106 N/m，k4y 为 5×106 N/m。改变 k3x，计算不同条件下试验器的前 3 阶临界转速及临界转速

危险系数，如图 4.5 所示，其中临界转速危险系数的计算方法详见 3.4 节。图中，Ci 为第 i

阶临界转速，Wi 为第 i 个工作转速，其中 W1、W2、W3 分别为第 1 个工作转速（慢车转速

1000rpm）、第 2 个工作转速（巡航转速 4000rpm）、第 3 个工作转速（最大转速 10000rpm），

Si 为第 i 阶临界转速危险系数。图中区域 1（灰色区域）、区域 2（浅红色区域）、区域 3（浅

绿色区域），分别为 W1、W2、W3 的危险临界范围，也就是说按照航空发动机设计准则要求，

各阶临界转速均不允许出现在这些区域，如果临界转速出现在这些区域，该临界转速对应的

临界转速危险系数将大于 0.8。 
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（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 4.5 前安装节水平方向刚度 k3x 对临界转速与临界转速危险系数的影响规律 

图 4.5 可得到如下结论： 

1）随着 k3x的增大，试验器前 3 阶临界转速均未落入区域 1、2 及区域 3，各阶临界转

速危险系数均小于 0.8，各临界转速均符合航空发动机设计准则要求。 

2）C1随 k3x的增大变化不大，与 W2 对应的区域 2 距离较近，随 k3x的增大略微靠近 W2，

S1 受 C1与 W2 影响，随 k3x的增大略微增大。故前安装节水平方向刚度对试验器第 1 阶临界

转速影响较小，前安装节水平方向刚度的变化不会使该阶临界转速危险程度发生较大变化。

主要是由于该阶振型中，前安装节位置静子和转子结构振动均不大，因此 k3x 对 C1 和 S1 影

响不大。 

3）当 k3x小于 15×106N/m 时，C2随 k3x的增大先略有增大，与 W2对应的区域 3 距离较

近，随 k3x的增大逐渐靠近 W2，S2 受 C2 与 W3 影响，随 k3x 的增大而增大；当 k3x大于 15×106N/m

时，C2 随 k3x 的增大变化不大，与 W2 对应的区域 3 距离不变，S2受 C2 与 W3 影响，随 k3x 的

增大基本不变。当前安装节水平方向刚度低于 15×106N/m 时，随着其刚度值的增大，会使

试验器第 2 阶临界转速略微增大，将使第 2 阶临界转速更危险；当前安装节水平方向刚度高

于 15×106N/m 时，随着其刚度值的增大，不会改变试验器第 2 阶临界转速及其临界危险程

度。主要是由于第 2 阶临界转速对应的模态振型为转子平动，其中压气机端转子振动较大，

k3x 和 k1x 串联，且 k3x取值范围下边界大于 k1x，实际上起主要作用的是较小的刚度 k1x，故在

k3x 较小时对 C2和 S2 有轻微影响，随着 k3x 增大，k3x 不再影响 C2和 S2。 

4）C3 随 k3x的增大基本不变，与 W3 对应的区域 2 距离较近，随 k3x的增大基本不变，

S3 受 C3 与 W3 影响，随 k3x 的增大基本不变。前安装节水平方向刚度的增大，对试验器第 3

阶临界转速几乎没有影响，不会改变第 3 阶临界转速的危险程度。主要是由于该阶振型中，

k3x 位置振动较小，且与 k3x 串联的 k1x位置为其转子振动节点，因此 k3x对 C3和 S3基本没有

影响。 

4.2.2.2后安装节刚度对整机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

在弹性安装边界下，设定 k1x 为 1.1008×106 N/m，k1y为 0.9408×106 N/m，k2x 为 1.1208
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×106 N/m，k2y 为 0.464×106 N/m,，k3x为 10×106 N/m，k3y 为 10×106 N/m，k4x 为 4.1031×

106 N/m，k4y 为 5×106 N/m。改变 k4x，计算不同条件下试验器的前 3 阶临界转速及临界转速

危险系数，如图 4.6 所示。 

  

（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 4.6 后安装节水平方向刚度 k4x 对临界转速与临界转速危险系数的影响规律 

图 4.6 可得到如下结论： 

1）随着 k4x的增大，试验器前 3 阶临界转速均未落入区域 1、2 及区域 3，各阶临界转

速危险系数均小于 0.8，各临界转速均符合航空发动机设计准则要求。 

2）C1 随 k4x 的增大而增大，与 W1 对应的区域 1 和 W2 对应的区域 2 距离较近，随 k4x

的增大逐渐元远离 W1 靠近 W2，S1 受 C1 与 W1 和 W2 影响，随 k4x 的增大而增大。故后安装

节水平方向刚度对试验器第 1 阶临界转速影响较大，随着后安装节水平方向刚度增大，该阶

临界转速危险程度增大。主要是由于第 1 阶临界转速对应的模态振型表现为涡轮端振动较大

的转子俯仰和涡轮端静子振动较大的静子俯仰的耦合振动，k4x 本身刚度较低，且后安装节

采用单侧吊装，另一侧缺乏约束，k4x 直接决定了涡轮端静子的振动，因此其对 C1和 S1 影响

较大。 

3）C2 随 k4x 的增大变化不大，与 W2 对应的区域 2 距离较近，S2 受 C2与 W2 影响，随 k4x

的增大变化不大。后安装节水平方向刚度的增大，对试验器第 2 阶临界转速及其危险程度影

响不大。主要是由于第 2 阶临界转速下的模态振型中涡轮端静子振动很小，因此 k4x 对 C2

和 S2影响不大。 

4）C3 随 k4x的增大基本不变，与 W3 对应的区域 3 距离较近，随 k4x的增大基本不变，

S3 受 C3 与 W3 影响，随 k4x 的增大基本不变。后安装节水平方向刚度的增大，对试验器第 3

阶临界转速几乎没有影响，不会改变第 3 阶临界转速的危险程度。主要是由于该阶振型中，

k4x 位置振动较小，且与 k4x 串联的 k2x位置为其转子振动节点，因此 k4x对 C3和 S3基本没有

影响。 

4.2.3安装节刚度对转子应变能危险系数的影响分析 

计算 4.2.2 节中各临界转速下的模态振型，提取各模态振型的整机应变能及转子结构应
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变能，计算各模态振型的转子应变能危险系数。k3x和 k4x对各阶转子应变能危险系数的影响

规律如图 4.7 所示。图中 Bi 为第 i 阶转子应变能危险系数。 

  

（a）k3x 变化 （b）k4x 变化 

图 4.7 安装节水平方向刚度对转子应变能危险系数的影响规律 

图 4.7 可得到如下结论： 

1）随着 k3x和 k4x的增大，试验器前 3 阶转子应变能危险系数变化均不大，B1和 B2都非

常小，远低于航空发动机设计准则要求的 20%-25%，满足设计要求。 

2）B3 接近 1，远远超出准则规定范围，且不受安装节刚度的影响。主要是由于第 3 阶

临界转速下的模态振型表现为转子弯曲，其弯曲特性主要取决与轴本身的特性，需要通过调

整轴本身的几何、材料及质量分布等来改善。 

4.2.4安装节刚度对模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

4.2.4.1振型的归一化 

为定量比较各截面转静碰摩危险程度，第三章引入了截面转静碰摩危险系数，提供了同

一个模态振型下各截面转静碰摩危险程度的定量评估方法。事实上，模态振型本身只能表示

振型形状，各部分模态位移大小均为某一归一化情况下的相对值，并无实际意义，因此对于

不同模态阶次和不同计算条件下的模态振型，在比较截面转静碰摩危险系数时，需要进行振

型归一化，使得不同振型下的截面转静碰摩危险程度具有可比性。本文为便于比较各截面转

静碰摩危险程度随刚度变化规律，令每个模态振型低压转子最顶端节点（节点号 20191，记

为 1 号节点）的模态位移为 1，对每个振型进行归一化，比较每个截面转子和静子结构相对

于 1 号节点的模态位移，进而计算比较各截面的转静碰摩危险程度。事实上，也可以采用各

模态振型最大位移为 1 及其他方式进行归一化。 

4.2.4.2分析截面的选择 

对于所分析的带机匣的航空发动机转子试验器，仅有两个盘，且盘上带有叶片，为最容

易发生转子叶片-机匣碰摩的截面，因此选择压气机盘和涡轮盘的 2 个截面作为分析截面，

截面位置如图 4.8 所示。 
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图 4.8 带机匣的航空发动机转子试验器分析截面位置 

4.2.4.3前安装节刚度对模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变前安装节刚度 k3x，提取不同 k3x下的振型无量纲位移，对

振型进行归一化绘制模态振型，前 3 阶模态振型分别如图 4.9（a）、（c）和（e）所示。图中 

“5e6-转子”意为 k3x 为 5×106N/m 时的转子模态振型，“5e6-转子”意为 k3x 为 5×106N/m

时的静子模态振型，以此类推，绿色箭头表示转子转动方向，红色箭头表示静子转动方向。

选取 2 个关键截面，图中“截面 1”为压气机截面，“截面 2”为涡轮截面。提取 2 个截面转

子和静子模态位移，观察 2 个截面的转子和静子模态位移随 k3x的变化情况，前 3 阶结果分

别如图 4.9（b）、（d）和（f）所示。最后计算 2 个关键截面各阶截面转静碰摩危险系数，以

分析截面转静碰摩危险程度的变化规律，结果如图 4.10 所示。 

 

（a）第 1 阶模态振型    （b）第 1 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

 

截面 1 截面 2 
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（c）第 2 阶模态振型    （d）第 2 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

 

（e）第 3 阶模态振型    （f）第 3 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

图 4.9 前安装节水平方向刚度 k3x 对前 3 阶模态振型和截面转子静子模态位移的影响规律 

 

（a）压气机截面                     （b）涡轮截面 

图 4.10 前安装节水平方向刚度 k3x 对前 3 阶截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图 4.9 和图 4.10 可知， 

1）观察图 4.9（a）、（c）和（e）可知，第 1 阶模态振型表现为转子俯仰，静子俯仰的

转静耦合振型，k3x 对该阶振型有一定的影响。第 2 阶模态振型表现为转子平动，静子结构

平动但振动较小，k3x 对该阶振型影响不大。第 3 阶模态振型表现为转子弯曲，静子结构基

本不动，k3x对该阶振型影响较小。 

2）在第 1 阶振型中，相对于 1 号节点，截面 1 端转子和截面 2 端转子反相，但截面 1

端静子和转子、截面 2 端转子和静子均同相，为便于观察模态，图 4.9（b）中取模态位移绝

对值。观察图 4.9（a）可知，随着 k3x的增大，第 1 阶模态振型中转子和静子均呈顺时针转

动，k3x 从 5×106N/m 到 26×106N/m，转动角度较大，从 26×106N/m 到 50×106N/m 转动角

度较小。随 k3x 增大，截面 1 转子模态位移绝对值减小，静子模态位移绝对值减小，且减小

幅度相差不大，T1C 随 k3x增大变化不大（图 4.10（a））。随 k3x 增大，截面 2 转子模态位移绝

对值增大，静子模态位移绝对值增大，且转子模态位移绝对值增幅较大，T1T 增大（图 4.10

（b））。 

3）观察图 4.9（d）可知，在第 2 阶振型中，随着 k3x的增大，相对于 1 号节点，转子截

面 2 端呈顺时针转动，静子截面 1 端呈逆时针转动，k3x 从 5×106N/m 到 26×106N/m，转动
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角度较大，从 26×106N/m 到 50×106N/m 转动角度较小。随 k3x 增大，截面 1 转子模态位移

绝对值减小，静子模态位移绝对值减小，且静子模态位移绝对值减小幅度略大于转子，T2C

随 k3x增大略微增大（图 4.10（a））。随 k3x 增大，截面 2 转子模态位移绝对值减小，静子模

态位移绝对值减小，且转子模态位移绝对值降幅较大，T2T减小（图 4.10（b））。 

4）观察图 4.9（f）可知，在第 3 阶振型中，随着 k3x的增大，相对于 1 号节点，静子截

面 1 端模态位移绝对值明显减小，截面 1 转子模态位移绝对值减小，静子模态位移绝对值减

小幅度大于转子，T3C随 k3x 增大降低（图 4.10（a））。随 k3x增大，截面 2 转子模态位移绝对

值增大，静子模态位移绝对值减小，T3T 增大（图 4.10（b））。 

4.2.4.4后安装节刚度对模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变后安装节刚度 k4x，提取不同 k4x下的振型无量纲位移，对

振型进行归一化绘制模态振型，前 3 阶模态振型分别如图 4.11（a）、（c）和（e）所示。提

取 2 个截面转子和静子模态位移，观察 2 个截面的转子和静子模态位移随 k4x的变化情况，

前 3 阶结果分别如图 4.11（b）、（d）和（f）所示，图中绿色箭头表示转子转动方向，红色

箭头表示静子转动方向。最后计算 2 个关键截面各阶截面转静碰摩危险系数，以分析截面转

静碰摩危险程度的变化规律，结果如图 4.12 所示。 

 

（a）第 1 阶模态振型    （b）第 1 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

 

（c）第 2 阶模态振型    （d）第 2 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 
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（e）第 3 阶模态振型    （f）第 3 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

图 4.11 后安装节水平方向刚度 k4x 对前 3 阶模态振型和截面转子静子模态位移的影响规律 

 

（a）压气机截面                     （b）涡轮截面 

图 4.12 后安装节水平方向刚度 k4x 对前 3 阶截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图 4.11 和图 4.12 可知， 

1）观察图 4.11（a）、（c）和（e）可知，第 1 阶模态振型表现为转子俯仰，静子俯仰的

转静耦合振型，k4x 对该阶振型有较大的影响。第 2 阶模态振型表现为转子平动，静子结构

平动但振动较小，k4x 对该阶振型影响较大。第 3 阶模态振型表现为转子弯曲，静子结构基

本不动，k4x对该阶振型影响较小。 

2）在第 1 阶振型中，截面 1 端转子和截面 2 端转子反相，但截面 1 端静子和转子、截

面 2 端转子和静子均同相。观察图 4.11（a）可知，随着 k4x 的增大，第 1 阶模态振型中转子

和静子截面 2 端呈顺时针转动。随 k4x增大，截面 1 转子模态位移绝对值略微增大，静子模

态位移绝对值减小，T1C 随 k4x 增大而增大（图 4.12（a））。随 k4x 增大，截面 2 转子模态位移

绝对值增大，静子模态位移绝对值增大，T1T 增大（图 4.12（b））。 

3）观察图 4.11（a）可知，随着 k4x的增大，第 2 阶模态振型中转子截面 2 端呈逆时针

转动。随 k4x 增大，截面 1 转子模态位移绝对值增大，静子模态位移变化不大，T2C随 k4x增

大而略微增大（图 4.12（a））。随 k4x 增大，截面 2 转子模态位移绝对值增大，静子模态位移

绝对值变化不大，且转子模态位移绝对值从小于静子模态位移绝对值，逐渐增大到大于静子

模态位移绝对值，T2T 先减小后增大，且在转子模态位移绝对值与静子相等时为 0，此时转
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子和静子变形协调，该截面没有碰摩危险（图 4.12（b））。 

4）第 3 阶振型随 k4x的增大变化较小，T3C 和 T3T 无明显变化。 

4.3 支承刚度对耦合振动固有特性的影响分析 

4.3.1支承刚度对整机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

4.3.1.1 前支承刚度对整机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

在弹性安装边界下，设定 k1x 为 1.1008×106 N/m，k1y为 0.9408×106 N/m，k2x 为 1.1208

×106 N/m，k2y 为 0.464×106 N/m,，k3x为 10×106 N/m，k3y 为 10×106 N/m，k4x 为 4.1031×

106 N/m，k4y 为 5×106 N/m。保持其它刚度不变，改变 k1x，计算不同条件下试验器的前 3 阶

临界转速及临界转速危险系数，如图 4.13 所示，其中临界转速危险系数的计算方法详见 3.4

节。图中，Ci 为第 i 阶临界转速，Wi 为第 i 个工作转速，其中 W1、W2、W3 分别为第 1 个工

作转速（慢车转速 1000rpm）、第 2 个工作转速（巡航转速 4000rpm）、第 3 个工作转速（最

大转速 10000rpm），Si 为第 i 阶临界转速危险系数。图中区域 1（灰色区域）、区域 2（浅红

色区域）、区域 3（浅绿色区域），分别为 W1、W2、W3 的危险临界范围，按照航空发动机设

计准组要求，各阶临界转速均不允许出现在这些区域，如果临界转速出现在这些区域，该临

界转速对应的临界转速危险系数将大于 0.8。 

  

（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 4.13 前支承水平方向刚度 k1x对临界转速与临界转速危险系数的影响规律 

图 4.13 可得到如下结论： 

1）随着 k1x 的增大，试验器第 1、3 阶临界转速均未落入区域 1、2 及区域 3，其临界转

速危险系数均小于 0.8，符合航空发动机设计准则要求。部分刚度下的试验器第 2 阶临界转

速落入区域 2，临界转速危险系数大于 0.8，不符合航空发动机设计准则要求。 

2）C1 随 k1x的增大先增大后不变，与 W1 对应的区域 1 和 W2对应的区域 2 距离较近，

随 k1x的增大远离 W1 靠近 W2，S1 受 C1 与 W2 影响，随 k1x的增大先增大后不变。故前支承水

平方向刚度对试验器第 1 阶临界转速有一定影响，k1x 增大会使该阶临界转速变得危险。主

要是由于该阶模态振型表现为涡轮端转子俯仰，静子俯仰，k1x 对应位置转子俯仰，随着 k1x
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增大，C1增大，S1增大。 

3）C2 随 k1x 的增大而增大，与 W2 对应的区域 2 距离较近，随 k1x 的增大靠近 W2，S2 受

C2与 W2 影响，随 k1x 的增大而增大。当 k1x 大于 16×105N/m，C2落入区域 2，对应的 S2大

于 0.8。前支承水平方向刚度对试验器第 2 阶临界转速较大影响，1x增大会使该阶临界转速

更为危险，甚至不可接受。主要是由于该阶模态振型表现为压气机端振动较为剧烈的转子平

动，因此随 k1x增大，C2增大，S2增大。 

4）C3 随 k1x 的增大基本不变，与 W3 对应的区域 2 距离较近，S3 受 C3与 W3 影响，随 k1x

的增大基本不变。前支承水平方向刚度的增大，对试验器第 3 阶临界转速几乎没有影响，不

会改变第 3 阶临界转速的危险程度。主要是由于该阶模态表现为转子弯曲，k1x 对应位置为

转子振动的节点位置。 

4.3.1.2 后支承刚度对整机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

保持其它刚度不变，改变 k2x，计算不同条件下试验器的前 3 阶临界转速及临界转速危

险系数，如图 4.14 所示。 

  

（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 4.14 后支承水平方向刚度 k2x对临界转速与临界转速危险系数的影响规律 

图 4.14 可得到如下结论： 

1）随着 k2x的增大，试验器前 3 阶临界转速均未落入区域 1、2 及区域 3，临界转速危

险系数均小于 0.8，符合航空发动机设计准则要求。 

2）C1 随 k2x 的增大而增大，与 W1 对应的区域 1 和 W2 对应的区域 2 距离较近，随 k2x

的增大远离 W1 靠近 W2，S1 受 C1 与 W2影响，随 k2x的增大而增大。故后支承水平方向刚度

对试验器第 1 阶临界转速有较大影响，k2x 增大会使该阶临界转速变得危险。主要是由于该

阶模态振型表现为涡轮端转子俯仰，静子俯仰，k2x对应位置转子剧烈俯仰，因此随着 k2x 增

大，C1 增大，S1 增大。 

3）C2随 k2x的增大略微增大，与 W2 对应的区域 2 距离较近，随 k2x的增大略微靠近 W2，

S2 受 C2与 W2 影响，随 k2x的增大而增大。后支承水平方向刚度对试验器第 2 阶临界转速有

一定的影响，其增大会使得该阶临界转速变得危险。主要是因为该阶模态振型表现为压气机
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端振动较为剧烈的转子平动，k2x 对应位置有一定的振动，因此随 k2x增大，C2增大，S2增大。 

4）C3 随 k2x的增大基本不变，与 W3 对应的区域 2 距离较近，随 k2x的增大基本不变，

S3 受 C3与 W3 影响，随 k2x的增大基本不变。后支承水平方向刚度的增大，对试验器第 3 阶

临界转速几乎没有影响，不会改变第 3 阶临界转速的危险程度。主要是因为该阶模态表现为

转子弯曲，k2x 对应位置位于转子振动的节点位置。 

4.3.2支承刚度对转子应变能危险系数的影响分析 

计算 4.2.2 节中各临界转速下的模态振型，提取各模态振型的整机应变能及转子结构应

变能，计算各模态振型的转子应变能危险系数。k1x和 k2x对各阶转子应变能危险系数的影响

规律如图 4.15 所示。图中 Bi 为第 i 阶转子应变能危险系数。 

  

（a）k1x 变化 （b）k2x 变化 

图 4.15 支承水平方向刚度对转子应变能危险系数的影响规律 

图 4.15 可得到如下结论： 

1）随着 k1x和 k2x的增大，试验器前 3 阶转子应变能危险系数变化均不大，B1和 B2都非

常小，远低于航空发动机设计准则要求的 20%-25%，满足设计要求。 

2）B3 接近 1，远远超出准则规定范围，且不受安装节刚度的影响。主要是由于第 3 阶

临界转速下的模态振型表现为转子弯曲，其弯曲特性主要取决与轴本身的特性，需要通过调

整轴本身的几何、材料及质量分布等来改善。 

4.3.3支承刚度对模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

4.3.3.1前支承刚度对模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变前支承刚度 k1x，提取不同 k1x 下的振型无量纲位移，对振

型进行归一化绘制模态振型，前 3 阶模态振型分别如图 4.16（a）、（c）和（e）所示，图中

绿色箭头表示转子转动方向，红色箭头表示静子转动方向。提取 2 个截面转子和静子模态位

移，观察 2 个截面的转子和静子模态位移随 k1x 的变化情况，前 3 阶结果分别如图 4.16（b）、

（d）和（f）所示。最后计算 2 个关键截面各阶截面转静碰摩危险系数，以分析截面转静碰

摩危险程度的变化规律，结果如图 4.17 所示。 
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（a）第 1 阶模态振型    （b）第 1 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

 

（c）第 2 阶模态振型    （d）第 2 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

 

（e）第 3 阶模态振型    （f）第 3 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

图 4.16 前支承水平方向刚度 k1x对前 3 阶模态振型和截面转子静子模态位移的影响规律 

 

（a）压气机截面                        （b）涡轮截面 

图 4.17 前支承水平方向刚度 k1x对前 3 阶截面转静碰摩危险系数的影响规律 
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由图 4.16 和图 4.17 可知， 

1）观察图 4.16（a）、（c）和（e）可知，第 1 阶模态振型表现为转子俯仰，静子俯仰的

转静耦合振型，k1x 对该阶振型有较大的影响。第 2 阶模态振型表现为转子平动，静子结构

平动但振动较小，k1x 对该阶振型影响较大。第 3 阶模态振型表现为转子弯曲，静子结构基

本不动，k1x对该阶振型基本没有影响。 

2）在第 1 阶振型中，截面 1 端转子和截面 2 端转子反相，但截面 1 端静子和转子、截

面 2 端转子和静子均同相。观察图 4.16（a）可知，随 k1x增大，截面 2 端转子和静子结构均

逆时针转动。随 k1x 增大，截面 1 转子模态位移绝对值不断减小，静子模态位移增大，T1C

减小（图 4.17（a））。随 k1x 增大，截面 2 转子模态位移增大，静子模态位移减小，T1T增大

（图 4.17（b））。 

3）在第 2 阶振型中，观察图 4.16（a）可知，随 k1x增大，静子结构和转子结构均逆时

针转动。随 k1x增大，截面 1 转子模态位移绝对值不断减小，静子模态位移减小，T2C 减小（图

4.16（a））。随 k1x 增大，截面 2 转子模态位移减小，静子模态位移减小，T2T 减小（图 4.17

（b））。 

4）在第 3 阶振型中，随 k1x 的增大，截面 1 转子模态位移绝对值减小，静子模态位移绝

对值增大，T3C增大。截面 2 转子和静子模态位移绝对值变化不大，T3T变化较小。 

4.3.3.2后支承刚度对模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

提取不同刚度下的振型无量纲位移，绘制模态振型，k2x 变化时，前 3 阶模态振型分别

如图 4.18（a）、（c）和（e）所示，图中绿色箭头表示转子转动方向，红色箭头表示静子转

动方向。提取 2 个截面转子和静子模态位移，观察 2 个截面的转子和静子模态位移随 k1x的

变化情况，前 3 阶结果分别如图 4.18（b）、（d）和（f）所示。最后计算 2 个关键截面各阶

截面转静碰摩危险系数，以分析截面转静碰摩危险程度的变化规律，结果如图 4.19 所示。 

 

（a）第 1 阶模态振型    （b）第 1 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 
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（c）第 2 阶模态振型    （d）第 2 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

 

（e）第 3 阶模态振型    （f）第 3 阶关键截面转子静子模态位移变化情况 

图 4.18 后支承水平方向刚度 k2x对前 3 阶模态振型和截面转子静子模态位移的影响规律 

 

（a）压气机截面                      （b）涡轮截面 

图 4.19 后支承水平方向刚度 k2x对前 3 阶截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图 4.18 和图 4.19 可知， 

1）观察图 4.18（a）、（c）和（e）可知，第 1 阶模态振型表现为转子俯仰，静子俯仰的

转静耦合振型，k2x 对该阶振型有较大的影响。第 2 阶模态振型表现为转子平动，静子结构

平动但振动较小，k2x对该阶振型也影响较大。第 3 阶模态振型表现为转子弯曲，k2x对该阶

振型影响较小。 

2）在第 1 阶振型中，截面 1 端转子和截面 2 端转子反相，但截面 1 端静子和转子、截

面 2 端转子和静子均同相。观察图 4.18（a）可知，随着 k2x 的增大，转子结构逆时针转动。
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截面 1 转子模态位移绝对值不断增大，静子模态位移较小，T1C 增大（图 4.19（a））。随 k2x

增大，截面 2 转子模态位移绝对值减小，静子模态位移较小，先增大后减小，T1T 减小（图

4.19（b））。 

3）在第 2 阶振型中，观察图 4.18（a）可知，随 k2x增大，静子结构和转子结构均逆时

针转动。随 k2x 增大，截面 1 转子模态位移绝对值增大，静子模态位移绝对值减小，T2C 增大

（图 4.19（a））。随 k2x 增大，截面 2 转子模态位移绝对值增大，静子模态位移绝对值增大， 

T2T 增大（图 4.19（b））。 

4）在第 3 阶振型中，随 k2x 的增大，截面 1 转子和静子模态位移绝对值变化不大，T3C

无明显变化。截面 2 转子模态位移绝对值减小，静子模态位移绝对值增大，T3T 降低。 

4.4 本章小结 

本章分析了安装节刚度和支承刚度对带机匣的航空发动机转子试验器的整机耦合振动

特性的影响。主要分析了安装节刚度和支承刚度的改变对试验器临界转速危险系数、转子应

变能危险系数和截面转静碰摩危险系数的影响规律。分析表明第三章所定义的参数能够正确

反映临界转速、转子应变能及截面转子静子碰摩危险程度的特性。分析得到的各刚度的影响

规律表明了试验器转子和静子的耦合振动机理，可以为试验器整机特性的调整和优化提供依

据和参考。 
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第五章 某型大涵道比涡扇发动机的整机振动耦合机理研究 

基于第二章建立的某型双转子大涵道比涡扇发动机有限元模型，本章对该型发动机的振

动耦合机理进行分析，以期认识、弄清在后期优化中最容易调整的支承刚度对某型航空发动

机的临界转速、转子应变能、以及转静子变形协调性的影响规律。其中，由于支承 4 是中介

支承，其本身刚度较高，工况复杂，受多方面因素制约，后期优化中很难调整其刚度，因此

本章仅对支承 1、2、3 及 5 进行了分析。本章的研究工作将为后续航空发动机支承刚度的多

目标优化设计奠定理论基础。 

5.1 某型大涵道比双转子涡扇发动机支承刚度分析 

某型双转子涡扇发动机共有5个支承，其整体支承方案如图5.1所示。低压转子采用0-2-1

支承方案，3 个支承均支承于静子结构上，包括支承 1、支承 2、支承点 5。其中 1 号支承采

用滚珠轴承，提供轴向定位，承受轴向和径向载荷，2 号与 5 号支承为滚棒轴承，仅承受径

向载荷；高压转子采用 1-0-1 支承方案，包括 3 号支承和 4 号支承，3 号支承为滚珠轴承和

滚棒轴承并用，支承在静子结构上，4 号支承为滚棒轴承，该支承为中介支承，内圈支承在

低压涡轮轴上，外圈支承在高压转子上，这种支承方式使得发动机的轴向尺寸缩短，但产生

了复杂的高低压转子耦合振动效应。各支承刚度取值如表 5.1 所示。考虑支承 1、支承 2 和

支承 5 的刚度变化范围为 2×107N/m～1×108N/m，支承 3 刚度变化范围为 6×107N/m～2

×108N/m。 

 

图 5.1 某型双转子航空发动机支承方案  

表 5.1 各支承刚度取值 

支承 k1 k2 k3 k4 k5 

刚度值/107 (N/m) 3.94 6.81 12 17.1 4 
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5.2 某型大涵道比双转子涡扇发动机工作转速范围内的模态分析 

由于计算条件不同，同一阶模态出现的顺序会发生变化，从而影响阶次顺序，本文中以

模态振型区分阶次，下文中的所有第 1 阶、第 2 阶和第第 3 阶均表示特定振型，不完全按照

转速高低排序。3 阶振型如图 5.2 所示，其中，第 1 阶为低压转子主激励，对应的模态振型

为低压涡轮俯仰、低压轴一弯、高压涡轮俯仰，如图 5.2（a）所示。第 2 阶为低压转子主激

励，对应的模态振型为风扇俯仰，低压转子二弯，如图 5.2（b）所示。第 3 阶为高压转子主

激励，对应的模态振型为高压转子俯仰，低压轴二弯，低压涡轮俯仰，如图 5.2（c）所示。 

   

（a）第 1 阶振型 （b）第 2 阶振型 （c）第 3 阶振型 

图 5.2 某型双转子航空发动机前 3 阶临界转速下的模态振型 

5.3 支承刚度对某型航空发动机临界转速及临界转速危险系数的影

响分析 

实际航空发动机在工作过程中，有确定的工作转速，对双转子航空发动机而言，通常是

控制高压转速，低压转子转速自适应，高低压转速比并不是人为规定，一成不变的。在实际

工作中，发动机临界转速需要避开各阶临界转速上下 20%的区域，本文所分析的某型大涵

道比双转子涡扇发动机共有 3 个工作转速，第 1 个工作转速为慢车转速（低压转子转速

1151rpm，高压转子转速 9879rpm）、第 2 个工作转速为巡航转速（低压转子转速 4358rpm，

高压转子转速 14022rpm）、第 3 个工作转速为最大转速（低压转子转速 4749rpm，高压转子

转速 14511rpm）。航空发动机结构设计就是需要通过合理的设计优化，使各阶临界转速均避

开工作转速，并保留一定的裕度。由于航空发动机设计需要考虑气动、强度等多方面因素，

在实际设计过程中，往往是通过调整支承刚度以实现临界转速的优化。为优化得到合理的支

承刚度，首先需要弄清各支承刚度对临界转速的影响规律及机理。 

5.3.1支承 1刚度对某型航空发动机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

不断改变支承 1 的刚度 k1，保持其他支承刚度值不变，计算不同条件下发动机工作转速

范围内的 3 阶高低压转子临界转速及其对应的临界转速危险系数，如图 5.3 和图 5.4 所示。

图中，CiL 为第 i 阶低压转子临界转速，SiL 为第 i 阶低压转子临界危险系数，CiH为第 i 阶高

压转子临界转速，SiH 为第 i 阶高压转子临界危险系数，其中，临界转速危险系数的计算方

法详见 3.4 节。 
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（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 5.3 支承 1 刚度 k1对低压转子临界转速及临界转速危险系数的影响规律 

  

（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 5.4 支承 1 刚度 k1对高压转子临界转速及临界转速危险系数的影响规律 

由图可知： 

1）k1变化对第 2 阶临界转速和临界转速危险系数影响较大，随着 k1增大，C2L、C2H、

S2L、S2H 均增大，主要是由于，第 2 阶临界转速对应的模态振型为风扇俯仰，受支承 1 影响

较大。 

2）k1 变化对第 1 阶和第 3 阶临界转速和临界转速危险系数均无明显影响，随着 k1增大，

C1L、C1H、S1L、S1H和 C3L、C3H、S3L、S3H 均无明显变化，主要是由于，第 1 阶和第 3 阶临

界转速对应的模态振型主要集中在低压涡轮和高压转子，支承 1 位置振动较小，因此这两阶

模态振型的临界转速受 k1影响较小。 

3）在 k1 的分析范围内，各阶低压转子临界转速均在各工作转速允许范围裕度内（低压

转子临界转速安全范围见 3.3.1.2），各阶低压临界转速危险系数均低于 0.8，符合航空发动机

设计准则要求。各阶高压转子临界转速均不符合工作转速的裕度要求（高压转子临界转速安

全范围见 3.3.1.2），各阶高压临界转速危险系数均高于 0.8。 

5.3.2支承 2刚度对某型航空发动机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 2 的刚度 k2，计算不同条件下发动机工作转速范围内

的 3 阶高、低压转子临界转速及其对应的临界转速危险系数，如图 5.5 和图 5.6 所示。 
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（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 5.5 支承 2 刚度 k2对低压转子临界转速及临界转速危险系数的影响规律 

  

（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 5.6 支承 2 刚度 k2对高压转子临界转速及临界转速危险系数的影响规律 

由图可知： 

1）k2变化对第 2 阶临界转速和临界转速危险系数影响较大，随着 k2增大，C2L、C2H、

S2L、S2H 均增大，主要是由于，第 2 阶临界转速对应的模态振型为风扇俯仰，受支承 2 影响

较大。 

2）k2 变化对第 1 阶和第 3 阶临界转速和临界转速危险系数均无明显影响，随着 k2增大，

C1L、C1H、S1L、S1H和 C3L、C3H、S3L、S3H 均无明显变化，主要是由于，第 1 阶和第 3 阶临

界转速对应的模态振型主要集中在低压涡轮和高压转子，支承 2 位置振动较小，因此这两阶

模态振型的临界转速受 k2影响较小。 

3）在 k2 的分析范围内，各阶低压转子临界转速均在各工作转速允许范围裕度内（低压

转子临界转速安全范围见 3.3.1.2），各阶低压临界转速危险系数均低于 0.8，符合航空发动机

设计准则要求。各阶高压转子临界转速均不符合工作转速的裕度要求（高压转子临界转速安

全范围见 3.3.1.2），各阶高压临界转速危险系数均高于 0.8。 

5.3.3支承 3刚度对某型航空发动机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

保持其他支承的刚度不变，改变支承 3 的刚度 k3，计算不同条件下发动机工作转速范围

内的 3 阶高低压转子临界转速及其对应的临界危险系数，如图 5.7 和图 5.8 所示。 
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（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 5.7 支承 3 刚度 k3对低压转子临界转速及临界转速危险系数的影响规律 

  

（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 5.8 支承 3 刚度 k3对高压转子临界转速及临界危险系数的影响规律 

由图可知： 

1）k3变化对第 3 阶临界转速和临界危险系数影响较大，随着 k3 增大，C3L、C3H、S3L、

S3H 均增大，主要是由于第 3 阶临界转速对应的模态受高压转子激励，振型表现为高压转子

俯仰，支承 3 为高压转子前支承，因此对该阶影响较大。 

2）k3变化对第 1 阶和第 2 阶临界转速和临界危险系数均无明显影响，随着 k3增大，C1L、

C1H、S1L、S1H和 C2L、C2H、S2L、S2H均无明显变化，主要是由于，第 1 阶临界转速对应的模

态振型为风扇转子俯仰，第 2 阶临界转速对应的模态振型主要为低压涡轮俯仰，高压压气机

位置，即支承 3 位置均振动较小，因此这两阶临界转速受 k3影响不大。 

3）在 k3 的分析范围内，各阶低压转子临界转速均在各工作转速允许范围裕度内，符合

航空发动机设计准则要求，各阶低压临界危险系数均低于 0.8。各阶高压转子临界转速均不

符合工作转速的裕度要求，各阶高压临界危险系数均高于 0.8。 

5.3.4支承 5刚度对某型航空发动机临界转速及临界转速危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 5 刚度 k5，计算不同条件下发动机工作转速范围内的

3 阶高低压转子临界转速及其对应的临界转速危险系数，如图 5.9 和图 5.10 所示。 
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（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 5.9 支承 5 刚度 k5对低压转子临界转速及临界转速危险系数的影响规律 

  

（a）临界转速 （b）临界转速危险系数 

图 5.10 支承 5 刚度 k5 对高压转子临界转速及临界转速危险系数的影响规律 

由图可知： 

1）k5变化对第 1 阶和第 3 阶临界转速和临界转速危险系数影响较大，随着 k5增大，C1L、

C1H、S1L、S1H和 C3L、C3H、S3L、S3H 均增大，主要是由于第 1 阶和第 3 阶临界转速对应的模

态中均存在低压涡轮俯仰，支承 5 为低压转子后支承，对应低压涡轮位置，因此对存在该振

型的阶次影响较大。 

2）k5 变化对第 2 阶临界转速和临界转速危险系数均无明显影响，随着 k5 增大，C2L、

C2H、S2L、S2H 均无明显变化，主要是由于第 2 阶临界转速对应的模态振型中，高压涡轮位

置，即支承 5 位置无明显振动。 

3）k5 分析范围内，各阶低压转子临界转速均在各工作转速允许范围裕度内，符合航空

发动机设计准则要求，各阶低压临界转速危险系数均低于 0.8。各阶高压转子临界转速均不

符合工作转速的裕度要求，各阶高压转速临界危险系数均高于 0.8。 

5.4 各支承刚度对某型航空发动机转子应变能危险系数的影响分析 

5.4.1支承 1刚度对某型航空发动机转子应变能危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 1 刚度 k1，计算不同条件下发动机工作转速范围内的

3 阶高低压转子临界转速，计算临界转速下的模态振型，提取各阶模态振型的整机应变能及
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低压转子、高压转子、支承 1-5、前安装节、后安装节及静子结构的应变能，计算各模态振

型下各结构应变能分布情况。图 5.11（a）、（b）、（c）所示分别为第 1 阶、第 2 阶、第 3 阶

临界转速对应的模态振型下各结构应变能分布情况，图 5.11（d）为前 3 阶模态振型的低压

和高压转子应变能危险系数。图中 BiL 为第 i 阶低压转子应变能危险系数，BiH为第 i 阶高压

转子应变能危险系数，BiS1、BiS2、BiS3、BiS4和 BiS5分别为第 i 阶模态下支承 1、支承 2、支

承 3、支承 4 和支承 5 的应变能占整机应变能的比例，BiM1、BiM2 分别为第 i 阶模态下前安

装节和后安装节的应变能占整机应变能的比例，BiC 为第 i 阶模态下静子结构的应变能占整

机应变能的比例。 
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（a）第 1 阶模态下各结构应变能分布 （b）第 2 阶模态下各结构应变能分布 
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（c）第 3 阶模态下各结构应变能分布 （d）高低压转子应变能危险系数 

图 5.11 支承 1 刚度 k1 对整机应变能分布及转子应变能危险系数的影响规律 

由图可知： 

1）第 1 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子和支承 5 上，高压转子也承受了一

定的应变能，在分析范围内，各部件应变能分布情况受 k1 的影响不大。主要是由于第 1 阶

模态振型主要表现为低压涡轮转子一弯、低压涡轮俯仰，低压转子和支承 5 变形较大，因此

其应变能在整机振型中占较高的比例；高压转子发生俯仰，也承受了一定的应变能。支承 1

距离低压涡轮位置较远，且在该阶模态振型中，支承 1 位置变形较小，因此其刚度变化对该

阶模态振型的应变能分布情况影响不大。 

2）第 2 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子和支承 1 处，在分析范围内，B2L、
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B2S1 和 B2S2 受 k1 影响较大。主要是由于第 2 阶模态振型主要表现为风扇俯仰，低压转子、支

承 1 和支承 2 变形较大，因此其应变能在整机振型中占较高的比例。随着 k1增大，B2L 增大，

B2S1 增大，B2S2 减小，可以看出，随着 k1的增大，应变能由支承 2 向低压转子和支承 1 转移，

当 k1较小时，支承 2 承受了较多的应变能，随着 k1的增大，支承 2 承受的应变能明显减小。 

3）第 3 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子、高压转子和支承 4 上，支承 3 和

静子结构也承受了一定的应变能，在分析范围内，各部件应变能分布情况受 k1 影响不大。

主要是由于第 3 阶模态振型主要表现为高压转子俯仰、低压涡轮俯仰，高压转子、低压转子

和支承 4 变形较大，因此其应变能在整机振型中占较高的比例；高压转子俯仰使得支承 3

也承受了一定的应变能。支承 1 距离高压转子位置较远，且在该阶模态振型中，支承 1 位置

变形较小，因此其刚度变化对该阶模态振型的应变能分布情况影响不大。 

4）在 k1 的分析范围内，各阶低压转子应变能危险系数均大于 0.25，不满足航空发动机

设计准则要求。第 1 阶和第 2 阶高压转子应变能危险系数低于 0.25，满足准则要求，第 3

阶高压转子应变能危险系数不满足航空发动机设计准则要求。第 2 阶低压转子应变能危险系

数受 k1 影响较大，随 k1 增大而增大。 

5.4.2支承 2刚度对某型航空发动机转子应变能危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 2 刚度 k2，计算不同条件下发动机工作转速范围内的

3 阶高低压转子临界转速，计算临界转速下的模态振型，提取各阶模态振型的整机应变能及

低压转子、高压转子、支承 1-5、前安装节、后安装节及静子结构的应变能，计算各模态振

型下各结构应变能分布情况，如图 5.12 所示。 
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（a）第 1 阶模态下各结构应变能分布 （b）第 2 阶模态下各结构应变能分布 
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（c）第 3 阶模态下各结构应变能分布 （d）高低压转子应变能危险系数 

图 5.12 支承 2 刚度 k2 对整机应变能分布及转子应变能危险系数的影响规律 

由图可知： 

1）第 1 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子和支承 5 上，高压转子也承受了一

定的应变能，在分析范围内，各部件应变能分布情况受 k2 影响不大。主要是由于第 1 阶模

态振型主要表现为低压涡轮转子一弯、低压涡轮俯仰，支承 2 距离低压涡轮位置较远，且在

该阶模态振型中，支承 2 位置变形较小，因此其刚度变化对该阶模态振型的应变能分布情况

影响不大。 

2）第 2 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子和支承 1 上，在分析范围内，B2L、

B2S1 受 k2 影响较大。主要是由于第 2 阶模态振型主要表现为风扇俯仰，低压转子、支承 1

变形较大，因此其应变能在整机振型中占较高的比例。随着 k2 增大，B2L 增大，B2S1 减小，

可以看出，随着 k2 的增大，应变能由支承 1 向低压转子转移。 

3）第 3 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子、高压转子和支承 4 上，支承 3 和

静子结构也承受了一定的应变能。在分析范围内，各部件应变能分布情况受 k2 的影响不大。

主要是由于第 3 阶模态振型主要表现为高压转子俯仰、低压涡轮俯仰，高压转子、低压转子

和支承 4 变形较大，因此其应变能在整机振型中占较高的比例；高压转子俯仰使得支承 3

也承受了一定的应变能。支承 2 距离高压转子位置较远，且在该阶模态振型中，支承 2 位置

变形较小，因此其刚度变化对该阶模态振型的应变能分布情况影响不大。 

4）在 k2 的分析范围内，各阶低压转子应变能危险系数均大于 0.25，不满足航空发动机

设计准则要求。第 1 阶和第 2 阶高压转子应变能危险系数低于 0.25，满足准则要求，第 3

阶高压转子应变能危险系数不满足航空发动机设计准则要求。第 2 阶低压转子应变能危险系

数受 k2 影响较大，随 k2 增大而增大。 

5.4.3支承 3刚度对某型航空发动机转子应变能危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 3 的刚度 k3，计算不同条件下发动机工作转速范围内

的 3 阶高低压转子临界转速，计算临界转速下的模态振型，提取各阶模态振型的整机应变能

及低压转子、高压转子、支承 1-5、前安装节、后安装节及静子结构的应变能，计算各模态
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振型下各结构应变能分布情况，如图 5.13 所示。 
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（a）第 1 阶模态下各结构应变能分布 （b）第 2 阶模态下各结构应变能分布 
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（c）第 3 阶模态下各结构应变能分布 （d）高低压转子应变能危险系数 

图 5.13 支承 3 刚度 k3 对整机应变能分布及转子应变能危险系数的影响规律 

由图可知： 

1）第 1 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子和支承 5 上。在分析范围内，随 k3

增大，B2S4 增大，B2C 减小，静子结构的能量向支承 5 发生了转移，其余部件应变能分布情

况受 k3 影响不大。 

2）第 2 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子和支承 1，在分析范围内，各结构

应变能分布受 k3 影响不大。主要是由于第 2 阶模态振型主要表现为风扇俯仰，低压转子、

支承 1 变形较大，因此低压转子和支承 1 承受的应变能较多。支承 3 为高压转子支承，发生

变形变小，因此该模态下，随 k3 增大，各结构应变能分布变化不大。 

3）第 3 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子、高压转子和支承 4 上，支承 3 和

静子结构也承受了一定的应变能。在分析范围内，B3L、B3H、B3S4、B3S3 和 B3C 均受 k3 影响

较大。随着 k3增大，B3L 和 B3S4减小，B3H、B3S3和 B3C 增大，可以看出，应变能由低压转子

和支承 4 向高压转子、支承 3 和静子结构转移。 

4）在 k3 的分析范围内，各阶低压转子应变能危险系数均大于 0.25，不满足航空发动机

设计准则要求。第 1 阶和第 2 阶高压转子应变能危险系数低于 0.25，满足准则要求，第 3

阶高压转子应变能危险系数不满足航空发动机设计准则要求。第 3 阶高低压转子应变能危险
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系数受 k3 影响较大，随 k3增大，高压转子应变能危险系数增大，低压转子应变能危险系数

减小。 

5.4.4支承 5刚度对某型航空发动机转子应变能危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 5 刚度 k5，计算不同条件下发动机工作转速范围内的

3 阶高低压转子临界转速，计算临界转速下的模态振型，提取各阶模态振型的整机应变能及

低压转子、高压转子、支承 1-5、前安装节、后安装节及静子结构的应变能，计算各模态振

型下各结构应变能分布情况，如图 5.14 所示。 
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（a）第 1 阶模态下各结构应变能分布 （b）第 2 阶模态下各结构应变能分布 
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（c）第 3 阶模态下各结构应变能分布 （d）高低压转子应变能危险系数 

图 5.14 支承 5 刚度 k5 对整机应变能分布及转子应变能危险系数的影响规律 

由图可知： 

1）第 1 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子和支承 5 上，高压转子也承受了一

定的应变能。在分析范围内，B1L、B1S5 受 k5 影响很大，随 k5增大，B1L 增大，B1S5 减小。主

要是由于第 1 阶模态振型主要表现为低压涡轮转子一弯、低压涡轮俯仰，支承 5 为低压涡轮

支承，随支承 5 刚度的增大，支承 5 变形减小，应变能降低，低压涡轮转子弯曲加剧，应变

能增大。 

2）第 2 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子和支承 1，在分析范围内，各结构

应变能分布受 k5影响不大。主要是由于第 2 阶模态振型主要表现为风扇俯仰，支承 5 为低

压涡轮转子支承，发生变形变小，因此该模态下，随 k5增大，各结构应变能分布变化不大。 
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3）第 3 阶模态振型下，应变能主要集中在低压转子、高压转子和支承 4 上，支承 3 和

静子结构也承受了一定的应变能。在分析范围内，各部件应变能分布情况受 k5 影响不大。 

4）在 k5 的分析范围内，各阶低压转子应变能危险系数均大于 0.25，不满足航空发动机

设计准则要求。第 1 阶和第 2 阶高压转子应变能危险系数低于 0.25，满足准则要求，第 3

阶高压转子应变能危险系数不满足航空发动机设计准则要求。第 1 阶低压转子应变能危险系

数受 k5 影响较大，随 k5 增大，第 1 阶低压转子应变能危险系数增大。 

5.5 支承刚度对某型航空发动机模态振型及截面转静碰摩危险系数

的影响分析 

5.5.1振型的归一化 

为定量比较各截面转静碰摩危险程度，第二章引入了截面转静碰摩危险系数，提供了同

一个模态振型下各截面转静碰摩危险程度的定量评估方法。事实上，模态振型本身只能表示

振型形状，各部分位移大小均为某一归一化情况下的相对值，并无实际意义，因此对于不同

模态阶次和不同计算条件下的模态振型，在比较截面转静碰摩危险系数时，需要进行振型归

一化，使得不同振型下的截面转静碰摩危险程度具有可比性。本文为便于看清各截面转静间

隙随刚度变化规律，令每个模态振型低压转子整流锥最顶端节点（记为 1 号节点）的模态位

移为 1，对每个振型进行归一化，比较每个截面转子和静子结构相对于 1 号节点的模态位移，

进而计算比较各截面的转静碰摩危险程度。事实上，也可以采用各模态振型最大位移为 1

及其他方式进行归一化。 

5.5.2分析截面的选择 

结合所分析的前 3阶模态振型，本文选取 5个最容易发生转静碰摩的截面进行分析，分

别为风扇截面、第 1级增压级截面、第 1级高压压气机截面、高压涡轮截面和第 4级低压涡

轮截面，依次记为截面 1-5，各截面位置如图 5.15 所示。 

 

图 5.15 某型双转子航空发动机截面位置 
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5.5.3支承 1刚度对某型航空发动机模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分

析 

5.5.3.1 支承 1刚度对第 1阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 1 刚度 k1，计算不同条件下发动机工作转速范围内的

3 阶高低压转子临界转速，计算临界转速下的模态振型，提取不同刚度下的振型无量纲位移，

绘制模态振型，k1 变化时，第 1 阶模态振型如图 5.16（a），图中，“1e8-外涵机匣”意为 k1

为 1×108N/m 时，第 1 阶临界转速对应的模态振型中外涵机匣的振型，“1e8-低压转子”意

为 k1为 1×108N/m 时，第 1 阶临界转速对应的模态振型中低压转子的振型，以此类推。提

取 5 个截面转子和静子模态位移，观察各截面的转子和静子模态位移随 k1 的变化情况，结

果如图 5.16（b）所示，计算各截面转静相对模态位移，如图 5.16（c）所示，进而计算各截

面转静碰摩危险系数，以分析截面转静碰摩危险程度的变化规律，如图 5.16（d）所示。 

  

（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.16 支承 1 刚度 k1 对第 1 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 1 阶模态振型表现为低压转子 1 阶弯曲，低压涡轮俯仰，高压转子俯仰，外涵机

匣和内涵机匣振动均较小，转子和静子结构的耦合振动较弱。随着 k1 的增大，相对于 1 号

节点，低压涡轮转子弯曲加剧，高压转子俯仰加剧。 

2）相对于 1 号节点，随着 k1 的增大，截面 4 和截面 5 转子模态位移增大，对应的截面
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静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度提高。其余截面模态位移及碰摩危险程度变化不

大。 

5.5.3.2 支承 1刚度对第 2阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

支承 1 刚度 k1变化时，第 2 阶模态振型如图 5.17（a），各截面的转子和静子模态位移

随 k1 的变化情况，如图 5.17（b）所示，各截面转静相对模态位移，如图 5.17（c）所示，

各截面转静碰摩危险系数的变化规律，如图 5.17（d）所示。 

  

（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.17 支承 1 刚度 k1 对第 2 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 2 阶模态振型主要表现为风扇俯仰，低压转子弯曲。此外，高压转子也表现出俯

仰模态，外涵机匣和内涵机匣模态振型不明显，转子和静子结构的振动耦合较弱。随着 k1

的增大，相对于 1 号节点，低压涡轮转子弯曲程度先减弱后加剧，高压转子俯仰程度先减弱

后加剧。 

2）相对于 1 号节点，随着 k1的增大，截面 1、截面 2 和截面 4 转子模态位移减小，对

应的截面静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度降低。截面 5 转子模态位移先减小后增

大，对应的截面静子模态位移变化不大，截面转静碰摩危险程度先减小后增大。截面 3 高压

转子及静子模态位移及碰摩危险程度变化不大。 
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5.5.3.3 支承 1刚度对第 3阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

支承 1 刚度 k1变化时，第 3 阶模态振型如图 5.18（a），各截面的转子和静子模态位移

随 k1 的变化情况，如图 5.18（b）所示，各截面转静相对模态位移，如图 5.18（c）所示，

各截面转静碰摩危险系数的变化规律，如图 5.18（d）所示。 

  

（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.18 支承 1 刚度 k1 对第 3 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 3 阶模态振型主要表现为高压转子俯仰，低压转子二阶弯曲，外涵机匣俯仰，内

涵机匣平动。转子和静子结构的振动存在一定程度的耦合。随着 k1 的增大，相对于 1 号节

点，低压涡轮转子弯曲程度加剧，高压转子俯仰程度加剧。 

2）相对于 1 号节点，随着 k1的增大，截面 3、截面 4 和截面 5 转子模态位移减小，对

应的截面静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度降低。 

5.5.4支承 2刚度对某型航空发动机模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分

析 

5.5.4.1 支承 2刚度对第 1阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 2 刚度 k2，计算不同条件下发动机工作转速范围内的

3 阶高低压转子临界转速，计算临界转速下的模态振型，提取不同刚度下的第 1 阶振型无量
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纲位移，绘制模态振型，如图 5.19（a）所示。提取 5 个截面转子和静子模态位移，观察各

截面的转子和静子模态位移随 k1 的变化情况，结果如图 5.19（b）所示，计算各截面转静相

对模态位移，如图 5.19（c）所示，进而计算各截面转静碰摩危险系数，以分析截面转静碰

摩危险程度的变化规律，如图 5.19（d）所示。 

  

（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.19 支承 2 刚度 k2 对第 1 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 1 阶模态振型表现为低压转子 1 阶弯曲，低压涡轮俯仰，高压转子俯仰，外涵机

匣和内涵机匣振动均较小，转子和静子结构的耦合振动较弱。随着 k2 的增大，相对于 1 号

节点，低压涡轮转子弯曲程度减弱，高压转子俯仰程度减弱。 

2）相对于 1 号节点，随着 k2的增大，截面 3、截面 4 和截面 5 转子模态位移减小，对

应的截面静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度降低。其余截面模态位移及碰摩危险程

度变化不大。 

5.5.4.2 支承 2刚度对第 2阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

支承 2 刚度 k2变化时，第 2 阶模态振型如图 5.20（a），各截面的转子和静子模态位移

随 k2 的变化情况，如图 5.20（b）所示，各截面转静相对模态位移，如图 5.20（c）所示，

各截面转静碰摩危险系数的变化规律，如图 5.20（d）所示。 
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（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.20 支承 2 刚度 k2 对第 2 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 2 阶模态振型主要表现为风扇俯仰，低压转子弯曲，高压转子俯仰，转子和静子

结构的振动耦合较弱。随着 k2 的增大，相对于 1 号节点，低压涡轮转子弯曲程度增强，高

压转子俯仰程度增强。 

2）相对于 1 号节点，随着 k2 的增大，截面 1 和截面 2 的转子模态位移减小，对应的截

面静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度降低。截面 4 和截面 5 转子模态位移增大，对

应的截面静子模态位移变化不大，截面转静碰摩危险程度增大。截面 3 高压转子及静子模态

位移及碰摩危险程度变化不大。 

5.5.4.3 支承 2刚度对第 3阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

支承 2 刚度 k2变化时，第 3 阶模态振型如图 5.21（a），各截面的转子和静子模态位移

随 k2 的变化情况，如图 5.21（b）所示，各截面转静相对模态位移，如图 5.21（c）所示，

各截面转静碰摩危险系数的变化规律，如图 5.21（d）所示。 
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（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.21 支承 2 刚度 k2 对第 3 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 3 阶模态振型主要表现为高压转子俯仰，低压转子二阶弯曲，外涵机匣俯仰，内

涵机匣平动。转子和静子结构的振动存在一定程度的耦合。随着 k2 的增大，相对于 1 号节

点，低压涡轮转子弯曲程度略有减弱，高压转子俯仰程度减弱，外涵机匣俯仰程度略有减弱。 

2）相对于 1 号节点，随着 k2的增大，截面 3、截面 4 和截面 5 转子模态位移减小，对

应的截面静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度降低。 

5.5.5支承 3刚度对某型航空发动机模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分

析 

5.5.5.1 支承 3刚度对第 1阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 3 刚度 k3，计算不同条件下发动机工作转速范围内的

3 阶高低压转子临界转速，计算临界转速下的模态振型，提取不同刚度下的第 1 阶振型无量

纲位移，绘制模态振型，如图 5.22（a）所示。提取 5 个截面转子和静子模态位移，观察各

截面的转子和静子模态位移随 k1 的变化情况，结果如图 5.22（b）所示，计算各截面转静相

对模态位移，如图 5.22（c）所示，进而计算各截面转静碰摩危险系数，以分析截面转静碰

摩危险程度的变化规律，如图 5.22（d）所示。 
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（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.22 支承 3 刚度 k3 对第 1 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 1 阶模态振型表现为低压转子 1 阶弯曲，低压涡轮俯仰，高压转子俯仰，外涵机

匣和内涵机匣振动均较小，转子和静子结构的耦合振动较弱。随着 k3 的增大，相对于 1 号

节点，低压涡轮转子弯曲程度略有加重，高压转子俯仰程度略有加重。 

2）相对于 1 号节点，随着 k3 的增大，截面 4 和截面 5 转子模态位移增大，对应的截面

静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度增大。其余截面模态位移及碰摩危险程度变化不

大。 

5.5.5.2 支承 3刚度对第 2阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

支承 3 刚度 k3变化时，第 2 阶模态振型如图 5.23（a），各截面的转子和静子模态位移

随 k3 的变化情况，如图 5.23（b）所示，各截面转静相对模态位移，如图 5.23（c）所示，

各截面转静碰摩危险系数的变化规律，如图 5.23（d）所示。 
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（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.23 支承 3 刚度 k3 对第 2 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 2 阶模态振型主要表现为风扇俯仰，低压转子弯曲，高压转子俯仰，转子和静子

结构的振动耦合较弱。随着 k3的增大，相对于 1 号节点，第 2 阶整机振型变化不大。 

2）相对于 1 号节点，随着 k3 的增大，截面 1 和截面 2 的转子模态位移减小，对应的截

面静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度降低。截面 4 和截面 5 转子模态位移增大，对

应的截面静子模态位移变化不大，截面转静碰摩危险程度增大。截面 3 高压转子及静子模态

位移及碰摩危险程度变化不大。 

5.5.5.3 支承 3刚度对第 3阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

支承 3 刚度 k3变化时，第 3 阶模态振型如图 5.24（a），各截面的转子和静子模态位移

随 k3 的变化情况，如图 5.24（b）所示，各截面转静相对模态位移，如图 5.24（c）所示，

各截面转静碰摩危险系数的变化规律，如图 5.24（d）所示。 
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（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.24 支承 3 刚度 k3 对第 3 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 3 阶模态振型主要表现为高压转子俯仰，低压转子二阶弯曲，外涵机匣俯仰，内

涵机匣平动。转子和静子结构的振动存在一定程度的耦合。随着 k3 的增大，相对于 1 号节

点，低压涡轮转子弯曲程度加重，高压转子俯仰程度减弱，外涵机匣俯仰程度减弱。 

2）相对于 1 号节点，随着 k3 的增大，截面 3 转子模态位移增大，对应的截面静子模态

位移变化不大，转静碰摩危险程度增大，且转子和静子模态位移反相，增大了截面 3 的碰摩

风险。截面 4、截面 5 和截面 1 转子模态位移减小，对应的截面静子模态位移变化不大，转

静碰摩危险程度降低。 

5.5.6支承 5刚度对某型航空发动机模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分

析 

5.5.6.1 支承 5刚度对第 1阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

保持其他支承刚度不变，改变支承 5 刚度 k5，计算不同条件下发动机工作转速范围内的

3 阶高低压转子临界转速，计算临界转速下的模态振型，提取不同刚度下的第 1 阶振型无量

纲位移，绘制模态振型，如图 5.25（a）所示。提取 5 个截面转子和静子模态位移，观察各

截面的转子和静子模态位移随 k5 的变化情况，结果如图 5.25（b）所示，计算各截面转静相
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对模态位移，如图 5.25（c）所示，进而计算各截面转静碰摩危险系数，以分析截面转静碰

摩危险程度的变化规律，如图 5.25（d）所示。 

  

（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.25 支承 5 刚度 k5 对第 1 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 1 阶模态振型表现为低压转子 1 阶弯曲，低压涡轮俯仰，高压转子俯仰，外涵机

匣和内涵机匣振动均较小，转子和静子结构的耦合振动较弱。随着 k5 的增大，相对于 1 号

节点，低压涡轮转子弯曲程度减弱，高压转子俯仰程度减弱。 

2）相对于 1 号节点，随着 k5 的增大，截面 4 和截面 5 转子模态位移减小，对应的截面

静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度降低。其余截面模态位移及碰摩危险程度变化不

大。 

5.5.6.2 支承 5刚度对第 2阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

支承 5 刚度 k5变化时，第 2 阶模态振型如图 5.26（a），各截面的转子和静子模态位移

随 k5 的变化情况，如图 5.26（b）所示，各截面转静相对模态位移，如图 5.26（c）所示，

各截面转静碰摩危险系数的变化规律，如图 5.26（d）所示。 
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（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.26 支承 5 刚度 k5 对第 2 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 2 阶模态振型主要表现为风扇俯仰，低压转子弯曲，高压转子俯仰，转子和静子

结构的振动耦合较弱。随着 k5的增大，相对于 1 号节点，低压转子弯曲程度减弱。 

 2）相对于 1 号节点，随着 k5 的增大，截面 5 的转子模态位移减小，对应的截面静子

模态位移变化不大，转静碰摩危险程度降低。截面 4 转子模态位移增大，对应的截面静子模

态位移变化不大，截面转静碰摩危险程度增大。其余截面转子和静子模态位移及碰摩危险程

度变化不大。 

5.5.6.3 支承 5刚度对第 3阶模态振型及截面转静碰摩危险系数的影响分析 

支承 5 刚度 k5变化时，第 3 阶模态振型如图 5.27（a），各截面的转子和静子模态位移

随 k5 的变化情况，如图 5.27（b）所示，各截面转静相对模态位移，如图 5.27（c）所示，

各截面转静碰摩危险系数的变化规律，如图 5.27（d）所示。 
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（a）模态振型 （b）各截面转子静子模态位移 

  

（c）各截面转静相对模态位移 （d）各截面转静碰摩危险系数 

图 5.27 支承 5 刚度 k5 对第 3 阶模态及截面转静碰摩危险系数的影响规律 

由图可知， 

1）第 3 阶模态振型主要表现为高压转子俯仰，低压转子二阶弯曲，外涵机匣俯仰，内

涵机匣平动。转子和静子结构的振动存在一定程度的耦合。随着 k5 的增大，相对于 1 号节

点，高压转子俯仰程度加重，外涵机匣俯仰程度减弱。 

2）相对于 1 号节点，随着 k5的增大，截面 3、截面 4 和截面 5 转子模态位移增大，对

应的截面静子模态位移变化不大，转静碰摩危险程度增大，其中，截面 3 和截面 5 转子和静

子模态位移反相，增大了截面碰摩风险。截面 1 静子模态位移减小，对应的截面转子模态位

移变化不大，转静碰摩危险程度降低。 

5.5 规律总结 

各支承刚度对各定量评价指标的影响情况如表 5.2 所示。 

表 5.2 各指标随各支承刚度变化的变化规律 

阶次 指标 
变化规律 

k1 增大 k2 增大 k3 增大 k5 增大 

1 

S1L 不变 不变 不变 增大 

S1H 不变 不变 不变 增大 

B1L 不变 不变 不变 增大 
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表 5.2（续） 

1 

B1H 不变 不变 不变 减小 

T11 不变 不变 不变 不变 

T12 不变 不变 不变 不变 

T13 增大 减小 不变 减小 

T14 增大 减小 增大 减小 

T15 增大 减小 增大 减小 

2 

S2L 增大 增大 不变 不变 

S2H 增大 增大 不变 不变 

B2L 增大 增大 不变 不变 

B2H 不变 不变 不变 不变 

T21 减小 减小 不变 不变 

T22 减小 减小 不变 不变 

T23 不变 增大 不变 不变 

T24 先减小后增大 增大 不变 增大 

T25 先减小后增大 增大 不变 减小 

3 

S3L 不变 不变 增大 增大 

S3H 不变 不变 增大 增大 

B3L 不变 不变 减小 不变 

B3H 不变 不变 增大 不变 

T31 不变 不变 减小 减小 

T32 不变 不变 不变 不变 

T33 减小 减小 增大 增大 

T34 减小 减小 减小 增大 

T35 减小 减小 减小 增大 

由表 5.2 可知， 

1）支承 1 刚度 k1 对第 2 阶临界转速下的各评价指标影响较大，对第 1 阶、第 3 阶临界

转速转速危险系数、转子应变能危险系数及截面 1 和截面 2 的截面转静碰摩危险系数影响不

大，仅影响截面 3、截面 4 和截面 5 的截面转静碰摩危险系数。随 k1 增大，第 1 阶截面 3、

截面 4 和截面 5 的转静碰摩危险系数增大，第 3 阶截面 3、截面 4 和截面 5 的转静碰摩危险

系数减小。 

2）支承 2 刚度 k2 对第 2 阶临界转速下的各评价指标影响较大，对第 1 阶、第 3 阶临界

转速转速危险系数、转子应变能危险系数及截面 1 和截面 2 的截面转静碰摩危险系数影响不

大，仅影响截面 3、截面 4 和截面 5 的截面转静碰摩危险系数。随 k2 增大，第 1 阶截面 3、
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截面 4 和截面 5 的转静碰摩危险系数增大，第 3 阶截面 3、截面 4 和截面 5 的转静碰摩危险

系数减小。 

3）支承 3 刚度 k3 对第 3 阶临界转速下的各评价指标影响较大，对第 2 阶临界转速下的

各评价指标影响不大，第 1 阶临界转速转速危险系数、转子应变能危险系数及截面 1、截面

2 和截面 3 的截面转静碰摩危险系数影响不大，仅影响截面 4 和截面 5 的截面转静碰摩危险

系数。随 k3 增大，第 1 阶截面 4 和截面 5 的转静碰摩危险系数增大。 

4）支承 5 刚度 k5 对第 1 阶和第 3 阶临界转速下的评价指标影响较大，对第 2 阶临界转

速转速危险系数、转子应变能危险系数及截面 1、截面 2 和截面 3 的截面转静碰摩危险系数

影响不大，仅影响截面 4 和截面 5 的截面转静碰摩危险系数。随 k5 增大，第 2 阶截面 4 的

截面转静碰摩危险系数增大，截面 5 的转静碰摩危险系数减小。 

综上所述，航空发动机的支承刚度优化问题极其复杂，受多个因素共同作用，且需要满

足的各个指标相互制约，对其进行优化非常困难。 

5.6 本章小结 

本章分析了某型大涵道比涡扇双转子航空发动机的整机振动耦合特性，从临界转速及临

界危险系数、转子应变能危险系数及模态振型和关键截面转静碰摩危险系数等方面，深入分

析了某型航空发动机整机振动耦合机理，研究了各支承刚度对耦合关系的影响规律，弄清了

各支承刚度对各指标的影响关系，为后文开展某型航空发动机支承刚度的多目标优化奠定了

基础。 
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第六章 航空发动机支承刚度智能优化设计 

通过对某型大涵道比涡扇发动机的整机振动耦合机理研究，可以发现航空发动机支承刚

度对临界转速、转子应变能、以及转静子变形协调性均有较大的影响。合理的航空发动机振

动设计需要寻找最优的支承刚度组合，使得发动机的临界转速、转子应变能、以及转静子变

形协调性均达到很好的效果，显然，该问题是一个典型的多目标优化问题。本章以临界转速、

转子应变能、以及转静子变形协调性作为目标函数，提出一种航空发动机支承刚度设计参数

的多目标智能优化方法。该方法结合抽样方法、有限次的有限元计算，通过支持向量机等回

归拟合方法得到“参数-目标”计算代理模型，基于 NSGA-Ⅱ（带精英决策的快速非支配排

序算法）算法，获得符合要求的 Pareto 最优解集。本章以某型航空发动机支承刚度智能优

化设计为例对该方法进行了阐述和验证。同时，该方法也可以应用到其他领域，具有一定的

推广性。 

6.1 航空发动机支承刚度智能优化设计方法 

6.1.1方法流程 

本文提出以整机振动控制为目标的航空发动机整机支承刚度多目标优化方法，其总体框

图和计算流程如图6.1所示，主要分为以下步骤： 

1）根据航空发动机设计准则，确定临界转速危险系数、转子应变能危险系数、转静碰

摩危险系数等m个参数作为优化目标； 

2）分析整机结构，建立初始整机动力学模型，确定需要优化和设计的支承及各支承刚

度取值范围； 

3）采用随机抽样方法，在n维（n为需要优化的支承个数）空间，抽取t组刚度值的组合，

使得t组刚度组合均匀地充满整个空间；  

4）分别将t组样本点的值作为支承刚度值代入整机有限元模型进行计算，计算得到各刚

度组合下的对应多个目标参数，即临界转速危险系数、转子应变能危险系数、转静碰摩危险

系数等优化目标。通过整理，形成各刚度值组合与其对应的目标参数的样本集合； 

5）对样本集，利用支持向量回归，获取各刚度值到整机各目标参数的函数关系，构建

SVM计算代理模型； 

6）利用NSGA-Ⅱ算法，基于得到的计算代理模型，得到一组Pareto最优解集； 

7）对得到的 Pareto 最优解进行分析筛选，代入有限元模型进行计算，对得到的结果进

行验证，最终确认所得到的最优解。 
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图 6.1 航空发动机整机支承刚度多目标优化方法总体框图和计算流程 

6.1.2关键技术 

6.1.2.1基于 LCVT 的试验设计 

试验设计是解决怎样合理安排离散点数据进行抽样试验的数学方法，它是构造代理模型

时所采用的取样策略，决定了所需样本点的个数和这些点的空间分布情况。研究表明，试验

设计直接影响着代理模型的逼近精度和构建效率。对于试验设计的一个基本要求是样本点在

参数空间中分布均匀，在参数空间中各个部分的样本点密度基本一致，样本点之间的相对距

离也基本相同，并且样本点的分布应该满足各向同性，即样本点应“既不重复，也不遗漏”

地充满整个参数空间。常用的抽样算法有拉丁超立方抽样（Latin hypercube sampling）、CVT

（Centroidal Voronoi Tessellations，重心泰森多边形）抽样[204]、LCVT[205]（Latin Centroidal 

Voronoi Tessellations，拉丁重心泰森多边形）等抽样方法。 

拉丁超立方抽样是一种多维分层抽样方法。它将数据空间的每一维按照等概率原则分为

n 个区间。若维数为 m，则整个数据空间被划分成 m×n 个单元。在每个单元内随机选取样

本，并且保证在数据空间每一维的 n 个区间中，每个区间有且仅有一个样本点的投影。这种

抽样方式抽取的样本点集合具有较好的边界均匀性，但是在空间上的分布均匀性较差（如图

6.2（a））。CVT 抽样是将 m 维数据空间划分为 n 个小空间，取每个小空间的重心组成一组

CVT 点集。这种抽样方法得到的点集，具有很好的空间分布，但是其在坐标轴上投影的均

匀性较差，甚至有的投影相互重合（如图 6.2（b））。LCVT 抽样是一种兼具拉丁超立方抽样

方法和 CVT 抽样方法优点的抽样方法。它的基本思想是，首先按照指定的空间维数 m 和样

本点数 n 在数据空间中生成一组 CVT 点集，然后再按照拉丁超立方的规则对其中每一个样

本点的坐标进行重新赋值。LCVT 抽样结合了拉丁超立方抽样和 CVT 抽样方法的优点，既
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可以保证良好的空间均匀度又可保持较好的边界均匀性。图 6.2（a）、（b）、（c）分别为采用

拉丁超立方抽样、CVT 抽样、LCVT 抽样方法在 2 维空间抽取 100 个样本点得到的点集。 

  

（a）拉丁超立方抽样 （b）CVT 抽样 

 

（c）LCVT 抽样 

图 6.2 不同抽样方法二维空间抽样 100 个样本点效果对比 

由图 6.2 可知，LCVT 抽样方法克服了拉丁超立方抽样方法和 CVT 抽样方法的缺点，

在空间均匀度和边界投影均匀性上均表现出较好的性质。本文采用 LCVT 算法对 4 个待优

化的支承刚度进行 4 维空间抽样。 

6.1.2.2基于支持向量机的计算代理模型构造 

高精度插值模型构建方法有很多，常用的有人工神经网络模型，Kriging模型，支持向

量机模型等。其中，支持向量机模型是在统计学习理论基础上发展的一种智能学习方法，可

以有效解决小样本、非线性和高维模式识别等实际问题。具有理论完备、适应性强、全局优

化、训练时间短等优点。支持向量机主要分为支持回归机(support vector regression, SVR)和

支持分类机，支持回归机适合用于对有限元计算所表达的隐式函数关系进行精确的逼近，本

文引入支持向量回归机对样本数据进行训练建模，得到有限元模型计算的目标函数值与各支

承刚度的回归函数模型，模型可通过计算样本的补充不断地拓展完善。下面对SVR进行简要

介绍[206]。 

对于给定的训练样本 ( , ), 1,2,...,i ni ix y ，xi为输入向量，yi为与之对应的期望输出向量。

SVM用一个非线性映射ϕ将输入向量映射到一个高维特征空间，并进行线性回归，其回归函
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数为： 

 ( )f b x w x                             （6.1） 

式中，w，b分别为权向量和阈值，  w x 为ω与  x 的内积，并且满足结构风险最小化原

理。 

对优化目标函数求极值： 

 

   

2 *
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               （6.2） 

式中，C为惩罚因子，实现在经验风险和置信范围之间的折中，ε为不敏感函数可以确保对

偶变量的稀疏性，同时确保全局最小解的存在和可靠泛化界的优化， i ， *
i 为松弛变量。

求解w，b。 

引入拉格朗日函数，式（6.2）可以转化为求解拉格朗日算子 i ， *
i 的对偶形式。支持

向量回归模型采用径向基核函数RBF，即 

 2
( , ) expK  i j i jx x x x                     （6.3） 

其中，γ为核函数参数。用核函数 ( )K i jx x 来替代内积运算，可以实现由低维空间到高维空

间的映射，从而使低维空间的非线性问题转化为高维空间的线性问题。 

引入核函数后，优化目标函数式变为如下形式： 
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    （6.4） 

相应的预测函数式变为 

i

1

( , , ) ( ) ( , )
n

i i

i

f K b    



  x x x                （6.5） 

直接利用式（6.5）就可建立支持向量机的回归模型。 

基于结构风险最小化的支持向量回归预测方法，在理论上保证了小样本学习下的模型泛

化能力。因此，在取值范围合理的情况下，SVM模型采用不多的训练样本，就能够准确逼

近非线性函数。 

6.1.2.3基于 NSGA-Ⅱ的多目标优化 

NSGA-Ⅱ采用“拥挤距离”算子和“拥挤距离”偏好法则，用于衡量种群个体密度，

维持了种群的多样性；采用精英决策机制，在进化过程中将父代种群和子代种群合并，一起
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参与环境适应性竞争，保证性质优良的 Pareto 解不会丢失，该算法降低了非支配排序遗传

算法的复杂性，具有运行速度快，Pareto 解集的收敛性好的优点，迅速成为其他多目标优化

算法的基准算法，是目前应用最广泛的进化多目标算法[186]。下面分几个部分介绍该算法： 

1）多目标优化 Pareto 支配关系 

（1）Pareto 支配关系 

多目标优化问题求解得到的是一组可行解，称为 Pareto 最优解，也称为非支配解，即

Pareto 最优解集中的每一个解均不被其他解支配。下面以 3 个目标函数，4 维决策变量为例

解释 Pareto 支配关系与 Pareto 解。 

设目标向量为 1 2 3( ( ), ( ), ( ))F f X f X f X ，任意给定两个决策向量 1 1 2 3 4( , , , )X x x x x ，

2 1 2 3 4( , , , )X x x x x ，这两个决策向量包含于 4 维决策空间。 

当且仅当，对于  1,2,3i  ，都有 1( )if X < 2( )if X ，则称 1X 支配 2X ； 

当且仅当，对于  1,2,3i  ，有 1( )if X < 2( )if X ，且至少存在一个  1,2,3j ，使得

1( )jf X < 2( )jf X ，则称 1X 弱支配 2X ； 

当且仅当，对于  1,2,3i  ，有 1( )if X < 2( )if X ，同时存在一个  1,2,3j ，使得

1( )jf X > 2( )jf X ，则称 1X 与 2X 之间互相不支配。 

（2）Pareto 最优解 

Pareto 最优解的数学定义为：目标函数向量 1 2( ( ), ( ),..., ( )) =1 2 ...,iF f X f X f X i m ， ，， ，对

于一个决策向量 1 1 1( , ,..., ) n
nX x x x R  ，当且仅当，不存在决策变量 1n

tX R t ， ，使得 ( )tF X

支配 1( )F X ，即            1 11,2, , , 1,2, , ,i t i i t ii m f X f X i m f X f X      ，称 tX 为

Pareto 最优解。 

2）关键算法 

（1）快速非支配排序 

NSGA-Ⅱ最关键的是引入了快速非支配排序算法，极大的缩小了时间复杂度，提高了计

算效率。设在初始化种群之后，种群中的每个个体 p 都被分配了两个属性，一个是 Sp，初

始化为空集，表示被个体 p 支配的解的集合；另一个是 np，初始化为 0，表示支配个体 p 的

解（即比 p 好的解）的个数。首先找到种群中所有 np=0 的个体，把它们存在第一非支配层

F1 中，对 F1 包含的每个个体 q，搜寻它所支配的解集 Sq，将解集 Sq 中的每个个体 k 的 nk 减

去 1，如果 nk-1=0，则将该个体存在第二非支配层 F2 中，以此类推，最终每个个体都有一

个非支配等级号码 1,2, ,ranki n 完成非支配排序。 

（2）拥挤度 

拥挤距离（拥挤度）定义为目标函数空间上的一点与同等级相邻两点之间构成的矩形的

长和宽的和，如图 6.3 所示，表示为 idistance。 
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图 6.3 拥挤距离示意图 

设 I 为某一层非支配解集，l 为解集 I 中解的个数，解集 I 中的每个解 i 的拥挤距离初始

值设为 0。对于每个目标函数，用第 m 个目标函数值进行非支配排序，则 

 
, 1

[ ]
[ ] ( [ 1] [ 1] ) / ( ), 2,3,..., ( 1)

distance max min
distance m m

i or i l
I i

I i I i m I i m f f i l

  
 

      
    （6.6） 

（3）拥挤度比较算子 

拥挤度比较算子 n 原理是：当种群中的每个个体 i 都分配到了两个属性：非支配等级

irank、拥挤距离 idistance。定义一个偏好法则： 

ni j ，if irank < jrank or irank = jrank and idistance > jdistance             （6.7） 

即，假设两个解非支配等级有差别，那么偏好非支配等级数字小（性质更好）的解；如果两

个解非支配等级相同，那么偏好拥挤距离大的解。 

3）编码、选择、交叉、变异 

（1）编码：针对本文研究的问题，采用实数编码，如图 6.4 所示，图中每个方框代表

一个基因位。k1表示 1 号支承刚度，k2表示 2 号支承刚度，k3表示 3 号支承刚度，k5表示 5

号支承刚度。f1 表示目标函数 1，f2 表示目标函数 2，f3 表示目标函数 3。R 表示该染色体（个

体）非支配等级，D 表示该染色体（个体）拥挤距离。 

k1 k2 k3 k5 f1 f2 f3 R D 

图 6.4 染色体编码方式 

（2）选择：采用二元锦标赛方法选择，即每次从种群中随机选择两个不同的个体，如

果两个个体非支配等级不同，选择非支配等级数字小（性质更好）的解进入下一代；如果两

个解非支配等级相同，选择拥挤距离大的解进入下一代。 

（3）交叉：采用 SBX（模拟二进制单点交叉算子），其准则如下： 

 
   

   

1, 1, 2,

2, 1, 2,

0.5 1 ( ) 1 ( )

0.5 1 ( ) 1 ( )

j j j j j

j j j j j

X X t X t

X X t X t

 

 

      
 

      
 

           （6.8） 

其中， , ( 1,2)i jX i  表示执行交叉操作之后得到的子代个体的第 j 位基因， , ( )( 1,2)i jX t i  表示

参 与 交 叉 操 作 的 父 代 个 体 的 第 j 位 基 因 ， t 表 示 进 化 代 数 。 其 中 ，
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， c 为分布指数。 

（4）变异：采用多项式变异算子，其准则如下： 

 ( )u l
k k k k kc p p p                          （6.9） 

其中，ck 表示子代个体的第 k 个决策变量基因，pk表示父代个体的第 k 个决策变量基因， u
kp

和 l
kp 分别表示父代个体各决策变量基因的上界和下界， k 是由多项式分布计算得到的参

数，计算公式如下： 

 

 

1
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1

1
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m
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k k
k
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r r
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







  

 

  

                 （6.10） 

其中，rk 为在（0，1）之间生成的随机数，ηm 为变异分布参数。 

4）NSGA-II 算法主流程 

NSGA-Ⅱ主流程如图 6.5 所示。 

 

 

图 6.5 NSGA-II 主流程示意图 

（1）采用实数编码，随机初始化父代种群 Pt (t=0)，种群大小为 N。对种群中的所有个

体进行非支配排序和拥挤距离分配，每个个体分配到了两个属性值，即各自的非支配等级号

irank 和拥挤距离 idistance； 

（2）对种群 Pt 进行选择、交叉、变异操作产生子代种群 Qt，种群大小为 N； 

（3）将父代种群 Pt和子代种群 Qt合并为种群 Rt，大小为 2N，并且对 Rt 进行非支配排

序； 

（4）计算 Rt中每一非支配层 Fi (i=1,2,…)中所有个体的拥挤距离（拥挤度）； 

Rt 

Pt 

Qt 

F1 

F2 

 F3 

 

非支配排序 拥挤度排序 
Pt+1 

淘汰 
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（5）先将第一非支配层 F1 中的所有个体放入新的父代种群 Pt+1中，此时进行判断，如

果 F1包含的个体数量小于 N，则继续向 Pt+1中添加下一个非支配层 F2 的个体，假设将非支

配层 f3 添加到 Pt+1时，种群 Pt+1的大小超过了 N，那么就利用拥挤度比较算子对 F3 中的个

体进行拥挤距离排序，从 F3 中取出  +1tN P 个个体，填满 Pt+1，然后对 Pt+1 进行选择、交

叉、变异产生子代种群 Qt+1，种群大小为 N。 

（6）重复步骤（2）~（5）进行循环，直到迭代次数达到最大进化代数。 

6.2 某型航空发动机支承刚度智能优化设计实例 

航空发动机的转子和静子质量分布，及结构形式主要由气动性能及强度性能决定。对航

空发动机的振动优化最有效且最具有可实施性的即为支承刚度优化。以第二章建立的某型双

转子高涵道比涡扇发动机为例，对其进行支承刚度优化设计，对上述方法进行阐述和验证，

以期为航空发动机设计提供参考。 

6.2.1某型航空发动机支承刚度优化参数及优化目标选择 

1）有限元建模 

某型航空发动机的有限元建模如第二章。 

2）结构分析及刚度估算 

某型双转子大涵道比涡扇发动机共有 5 个支承，低压转子采用 0-2-1 支承方案，3 个支

承均支承于静子结构上，包括支承 1、支承 2、支承 5。1 号支承采用球轴承，承受轴向和径

向载荷，2 号与 5 号支承采用滚棒轴承，仅承受径向载荷。高压转子支承方式为 1-0-1，包

括 3 号支承和 4 号支承，3 号支承为滚珠轴承，支承在静子结构上，4 号支承为中介支承，

采用滚棒轴承，支承在低压涡轮轴上，这种支承方式使得发动机的轴向尺寸缩短。 

对该型航空发动机，支承 4 为中介支承，该支承刚度较高，工况复杂，受多种因素制约，

其优化需要考虑多个因素的综合影响，在设计后期支承 4 可调整范围非常有限。本章仅考虑

振动因素，选择要优化的参数为支承 1、支承 2、支承 3 和支承 5。取 k1 范围为

2×107N/m~1×108N/m 、 k2 取 值 范 围 为 2×107N/m~1×108N/m 、 k3 取 值 范 围 考 虑 为

6×107N/m~2×108N/m，k5取值范围考虑为 2×107N/m~1×108N/m。 

3）优化目标的确定 

本文拟采用多目标优化方法解决航空发动机支承刚度优化设计问题。一般而言，目标函

数超过 3 个的多目标优化问题被称作高维多目标优化问题。随着目标维数的增加，高维多目

标优化问题算法的效率会急剧下降[180]，并且求得的解难以收敛到全局最优。目前高维多目

标优化问题尚未得到有效的解决。 

参照航空发动机设计准则，第三章针对振动优化设计提出了 3 个无量纲定量评价指标，

分别为临界转速危险系数，转子应变能危险系数以及截面转静碰摩危险系数。本章拟结合所

定义的指标参数对某型航空发动机的支承刚度进行优化，由于该型发动机具有 2 个转子且工
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作转速范围内存在多阶临界转速，共有 27 个指标参数，使得优化问题非常复杂。为高效准

确的解决航空发动机支承刚度优化问题，本文对计算得到的各指标进行了选取和处理。选择

各组刚度下各指标中最危险的作为优化目标。即，取每组刚度下的各阶高低压临界转速危险

系数的最大值作为待优化的目标函数 1。同理，取每组刚度下的各阶高低压转子应变能危险

系数的最大值作为待优化的目标函数 2。取每组刚度下各阶各截面的转静碰摩危险系数最大

值作为待优化的目标函数 3。目标的选取极大地简化了问题，使得多目标优化得以进行。本

文中，所选取的优化目标为最危险的临界转速危险系数 f1、最高转子应变能危险系数 f2 和最

危险的转静碰摩危险系数 f3。 

4）支承刚度对目标函数的影响规律分析 

基于第五章计算得到的各支承刚度对各指标的影响规律，选取各组刚度下的优化目标，

即可得到各支承刚度值对目标函数的影响规律，结果如图6.6-6.9所示。 

（1）各支承刚度对目标函数 1 的影响规律 

各支承刚度对目标函数 1 的影响规律如图 6.6 所示。 

  

（a）支承 1 刚度对 f1的影响 （b）支承 2 刚度对 f1的影响 

  

（c）支承 3 刚度对 f1的影响 （d）支承 5 刚度对 f1的影响 

图 6.6 各支承刚度变化对 f1 的影响规律 

由图可知，随着支承 1 刚度值的增加，f1先不变后增大，支承 2 对 f1影响较小，随着支

承 3 刚度增大，f1增大，随支承 5 刚度增大，f1呈线性增大。 

（2）各支承刚度对目标函数 2 的影响规律 
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取每组刚度下的各阶高低压转子应变能危险系数的最大值作为待优化的目标函数 2，各

支承刚度对 f2 的影响规律如图 6.7 所示。 

  

（a）支承 1 刚度对 f2的影响 （b）支承 2 刚度对 f2的影响 

  

（c）支承 3 刚度对 f2的影响 （d）支承 5 刚度对 f2的影响 

图 6.7 各支承刚度变化对 f2 的影响规律 

由图可知，随着支承 1 刚度值的增大，f2 逐渐减小；随着支承 2 刚度值的增大，f2 逐渐

减小；随着支承 3 刚度值的增大，f2 逐渐增大；随着支承 5 刚度值的增大，f2 逐渐增大。 

（3）各支承刚度对 f3的影响规律 

取每组刚度下各阶各截面的转静碰摩危险系数最大值作为待优化的目标函数 3，各支承

刚度对 f3 的影响规律如图 6.8 所示。 

  

（a）支承 1 刚度对 f3的影响 （b）支承 2 刚度对 f3的影响 
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（c）支承 3 刚度对 f3的影响 （d）支承 5 刚度对 f3的影响 

图 6.8 各支承刚度变化对 f3 的影响规律 

由图可知，随着支承 1 刚度的增加，f3减小；随支承 2 刚度值的增大，f3减小；随着支

承 3 刚度的增大，f3基本不变；随支承 5 刚度的增大，f3先减小后增大。 

6.2.2基于 LCVT和有限元的样本计算 

1）基于 LCVT 的空间抽样 

在连续的 4 维空间中，存在无数个点，在实际计算中，遍历所有的点是不现实的。在不

降低计算精度的前提下，为了缩小计算规模，提高计算效率，采用 LCVT 抽样方法，即在

空间中抽取有限个点代表空间中的所有点，以反映取值空间的数据特征。抽取的样本点数量

取决于输入变量的个数、目标函数的非线性程度以及获取每个样本所需的计算开销，对于这

个问题目前还缺乏通用、有效的准则，主要是依靠使用者的经验确定。在该算例中，经过数

次尝试，在 4 维空间抽取 400 个点，k1、k2、k3及 k5 的变化范围分别为 2×107N/m-10×107N/m、

2×107N/m-10×107N/m、6×107N/m-20×107N/m 及 2×107N/m-10×107N/m。由于 4 维空间无法直

观观察，以每两维组成的平面分别绘图，以展示抽样结果，如图 6.9 所示。 

  

（a）k1- k2 （b）k1- k3 
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（c）k1- k5 （d）k2- k3 

  

（e）k2- k5 （f）k3- k5 

图 6.9 LCVT 抽样样本空间分布情况 

由图可知，4 维支承刚度抽样结果表现出了较好的空间均匀度与边界均匀度，可以较好

的充满样本空间，有效解决了样本点的选取问题。 

2）基于有限元的样本计算 

将抽样得到的 400 组 k1、k2、k3 及 k5 刚度组合的取值分别代入有限元模型，k4取值为原

模型刚度值 17.10×107N/m。计算 400 组抽样得到的刚度组合下的各目标函数值，包括最危

险临界转速危险系数 f1、最高转子应变能危险系数 f2 和最危险的截面转静碰摩危险系数 f3，

分别构造 k1、k2、k3、k5和 f1、f2、f3 组成的样本集合。 

编写 APDL 及 matlab 程序，将 LCVT 抽样得到的刚度组合代入有限元模型进行计算。

每次计算时，均能得到 1 个 k1、k2、k3、k5和 f1 所构成的 4 维向量，即 1 个样本点；遍历 LCVT

抽样得到的所有组合情况的样本点的集合可作为用于 SVR 建模的关于目标函数 f1的训练样

本，同理可得关于目标函数 f2 和 f3 的训练样本。对样本数据进行整理，形成各刚度值组合

与其对应的目标函数的样本集合。对每个目标函数，均得到 400 个样本，样本数据第 1-4 列

分别为 k1、k2、k3、k5，第 5-7 列分别为各组刚度取值对应的 f1、f2、f3。 

6.2.3基于 SVM的计算代理模型获取 

基于支持向量回归技术，对6.2.2节得到的样本数据进行支持向量回归分析，分别得到f1、 

f2、f3与k1、k2、k3、k5之间的映射关系。该映射关系反映了有限元整机模型的输入（k1、k2、
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k3、k5）和输出（f1、f2、f3）之间的函数关系，可表示为： 

1 1 2

1

1 3 5

2 2 3 5

3 3

2

31 2 5

f f k k k k

f f k k k k

f f k k k k













（ ， ， ， ）

（ ， ， ， ）

（ ， ， ， ）

                     （6.11） 

式（6.11）即为支承刚度到目标函数的支持向量回归模型。模型参数由遗传算法优化得

到，如表6.1所示。其中，模型1、2、3表征k1、k2、k3、k5与f1、f2、f3的关系。 

表 6.1 支持向量参数及均方误差 

模型 核函数参数γ 惩罚因子C 损失因子eps 均方误差/% 

1 0.1574 58.9649 0.001 0.013 

2 0.7267 16.6264 0.001 0.24 

3 0.4454 59.4606 0.001 0.015 

为了验证支持向量机训练得到的模型的准确性，在取值空间随机抽取 10 组刚度组合，

分别代入各模型进行目标函数值预测，并采用有限元方法对各组刚度下的目标函数值进行计

算，结果如表 6.2 所示，其中，相对误差是以有限元计算结果为基准进行计算的，即 

ˆ
, 1, 2,...,10; 1,2,3

ij ij

ij

ij

f f
f i j

f


                 （6.12） 

式中， ˆ
ijf 为第 i 组刚度组合下多目标优化得到的第 j 个目标函数值，fij为第 i 组刚度值带入

整机模型有限元计算得到的第 j 个目标函数值， ijf 为第 i 组刚度组合下第 j 个目标函数值的

相对误差。 

表 6.2 支持向量回归模型验证结果 

编

号 

优化变量/107(N/m) 预测结果 有限元计算结果 相对误差/% 

k1 k2 k3 k5 1
ˆ
if  2

ˆ
if  3

ˆ
if  fi1 fi2 fi3 Δfi1 Δfi2 Δfi3 

1 2.96 5.68 17.9 4.50 0.904 0.741 0.141 0.893 0.732 0.138 1.23 1.23 2.17 

2 6.71 6.95 19.5 6.46 0.936 0.802 0.135 0.923 0.793 0.132 1.41 1.13 2.27 

3 8.53 3.79 8.79 8.83 0.913 0.823 0.137 0.910 0.810 0.141 0.33 1.60 -2.84 

4 7.31 2.84 10.1 4.13 0.891 0.707 0.132 0.898 0.711 0.135 -0.78 -0.56 -2.22 

5 3.72 8.81 16.8 9.97 0.922 0.849 0.147 0.913 0.839 0.151 -0.99 1.19 -2.65 

6 9.20 8.35 14.1 8.14 0.931 0.827 0.121 0.926 0.821 0.119 0.54 0.73 1.68 

7 5.41 6.68 11.1 7.42 0.880 0.816 0.139 0.882 0.813 0.136 -0.23 0.37 2.21 

8 4.76 4.44 6.05 2.23 0.835 0.543 0.180 0.836 0.551 0.177 -0.12 -1.45 1.69 

9 8.24 9.79 12.9 5.67 0.914 0.781 0.135 0.917 0.779 0.133 -0.33 0.26 1.50 

10 2.61 2.71 14.4 3.34 0.862 0.637 0.156 0.865 0.626 0.158 -0.35 1.76 -1.27 

由表可知，以抽样产生的10组刚度为测试集，采用本节中训练得到的模型对其进行预测，

各目标函数的预测结果与实际有限元计算结果吻合较好，误差均低于3%。为了进一步验证
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支持向量机训练出的模型是否具备足够的泛化能力，是否足以代替整机有限元计算，采用训

练得到的模型对图6.5-图6.8中各刚度组合情况下的目标函数值进行预测，观察预测值能否反

映各刚度值对各阶固有频率的影响规律。分别采用图6.6~图6.8所示的各支承刚度值组合对

f1、f2、f3进行支持向量回归预测。测试结果如图6.10~图6.12所示，图中的实际值为根据有限

元模型计算得到的值，预测值是根据有限元计算代理模型计算得到的值。 

  

（a）支承 1 刚度 k1变化 （b）支承 2 刚度 k2变化 

  

（c）支承 3 刚度 k3变化 （d）支承5刚度k5变化 

图 6.10 模型 1 测试结果 

  

（a）支承 1 刚度 k1变化 （b）支承 2 刚度 k2变化 
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（c）支承 3 刚度 k3变化 （d）支承 5 刚度 k5变化 

图 6.11 模型 2 测试结果 

  

（a）支承 1 刚度 k1变化 （b）支承 2 刚度 k2变化 

  

（c）支承 3 刚度 k3变化 （d）支承 5 刚度 k5变化 

图 6.12 模型 3 测试结果 

由图6.10-图6.12可知，预测目标函数值与实际目标函数值的变化曲线具有很好的一致

性，表明其变化规律能够很好地被本文建立的有限元计算代理模型所表征，认为该模型具有

较好的泛化能力，可以用来替代整机有限元计算，用于预测某型发动机的各刚度组合下的目

标函数值。 

6.2.4基于单参数变化的支承刚度优化问题的 NSGA-Ⅱ算法验证 

为进一步验证 NSGA-Ⅱ在本算例中的搜索能力及搜索效果，采用 NSGA-II 算法，对建
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立的支持向量机函数模型
1 1 2

1

1 3 5

2 2 3 5

3 3

2

31 2 5

f f k k k k

f f k k k k

f f k k k k













（ ， ， ， ）

（ ， ， ， ）

（ ， ， ， ）

进行单参数变化的多目标优化求解。 

考虑只变化 k1 取值情况，取 k2、k3、k5为初始刚度值且在整个寻优过程中不再变化，即

在给定待优化参数范围时，使 k1 的搜索范围为[2×107，1×108]，k2、k3、k5 的取值范围分别

为[6.17×107，6.17×107]，[12×107，12×107]，[4×107，4×107]。仅以 k1 变化为例说明这种方

法，其他刚度参数变化的验证方法以此类推。NSGA-II 参数设置为交叉概率 0.9，变异概率

0.1，种群大小为 100，最大进化代数为 100，锦标赛规模为 2，交叉分布指数为 20，变异分

布指数为 20。经过 100 次迭代，得到仅有 k1 变化的 Pareto 前沿面，如图 6.13（a）所示，图

6.13（b）、（c）和（d），分别表征了所有 k1的可行解与各目标函数值 f1、f2 和 f3的对应关系。 

 
 

（a）pareto 前沿面 （b）k1 与 f1的对应关系 

  

（c）k1 与 f2的对应关系 （d）k1 与 f3的对应关系 

图 6.13 仅有 k1变化时支承刚度 NSGA-Ⅱ优化结果 

由图 6.13 可知，仅有 k1变化时，所采用的 NSGA-Ⅱ算法程序可以搜索到全部 k1 的可行

解，且随着搜索得到的可行解 k1 值的增大，对应的各目标函数值 f1、f2和 f3与 k1变化时 f1、

f2 和 f3 的变化规律一致（见图 6.10（a）、图 6.11（a）和图 6.12（a））。综上所述，所使用的

NSGA-Ⅱ算法程序在仅有 k1 变化时，能够根据各目标函数搜索到所有可行解，效果较好。 

类似的，考虑只变化 k2、k3 及 k5 取值范围的情况，经过 100 次迭代，优化结果分别如

图 6.14、图 6.15 和图 6.16 所示。 
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（a）pareto 前沿面 （b）k2 与 f1的对应关系 

  

（c）k2 与 f2的对应关系 （d）k2 与 f3的对应关系 

图 6.14 仅有 k2变化时支承刚度 NSGA-Ⅱ优化结果 

  

（a）pareto 前沿面 （b）k3 与 f1的对应关系 

  

（c）k3 与 f2的对应关系 （d）k3 与 f3的对应关系 

图 6.15 仅有 k3变化时支承刚度 NSGA-Ⅱ优化结果 
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（a）pareto 前沿面 （b）k5 与 f1的对应关系 

  

（c）k5 与 f2的对应关系 （d）k5 与 f3的对应关系 

图 6.16 仅有 k5变化时支承刚度 NSGA-Ⅱ优化结果 

由图 6.13~图 6.16 可知，单参数变化时，所采用的 NSGA-Ⅱ算法程序均能搜索到变化

刚度参数的全部可行解，且随着搜索得到的刚度参数可行解值的增大，对应的各目标函数值

f1、f2 和 f3 的变化规律符合该刚度参数对各目标函数值的影响规律（见图 6.10、图 6.11 和图

6.12）。综上所述，所使用的 NSGA-Ⅱ算法程序在仅有 k1、k2、k3和 k5变化时，均能够根据

各目标函数搜索到所有可行解，效果较好。 

6.2.5某型航空发动机支承刚度多目标智能优化设计结果分析 

采用 NSGA-II 算法，对根据支持向量机方法建立的有限元计算代理函数模型进行多目

标优化求解，即求解， 

1 2

2 1

1 3 5

3 5

3

2

3 51 2

min

min

min

f k k k k

f k k k k

f k k k k







（ ， ， ， ）

（ ， ， ， ）

（ ， ， ， ）
                     

（6.13） 

NSGA-II 参数设置为交叉概率 0.9，变异概率 0.1，种群大小为 1000，最大进化代数为

1000，锦标赛规模为 2，交叉分布指数为 20，变异分布指数为 20。经过 1000 次迭代，得到

相应的 Pareto 最优解集，如图 6.17 所示。 
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图 6.17 NSGA-II 三目标优化 Pareto 最优解集 

图 6.17 所示的 Pareto 最优解即为 NSGA-Ⅱ优化得到的 3 个目标函数值的最有解集。多

目标优化有一个显著的特点，即“非损人不能利己”。目前多目标优化问题最优解的选取没

有统一的标准，各个 Pareto 最优解之间没有绝对的优劣之分，最后的结果来源于设计者对

目标的权衡折中。 

1）基于偏好的选择 

对得到的 Pareto 最优解根据对每个目标函数的偏好进行了选取。选出 3 组偏好解，其

中，第 1 组解偏好目标函数 1，即选择 f1 为最小值的解；第 2 组解偏好目标函数 2，即选择

f2 为最小值的解；第 3 组解偏好目标函数 3，即选择 f3 为最小值的解。将 3 组解对应的支承

刚度代入发动机有限元模型进行验证计算，所得结果如 

表 6.3 所示，其中，相对误差是以有限元计算结果为基准进行计算的，计算方法如式

（6.12）。 

表 6.3 基于偏好的解集选择结果 

编

号 

优化变量/107(N/m) Pareto最优解 有限元计算结果 相对误差/% 

k1 k2 k3 k5 1
ˆ
if  2

ˆ
if  3

ˆ
if  fi1 fi2 fi3 Δfi1 Δfi2 Δfi3 

1 2.000 2.000 6.000 2.000 0.8027 0.6770 0.2020 0.8015 0.6715 0.2057 0.15 0.82 -1.80 

2 10.00 10.00 6.000 2.000 0.8283 0.4679 0.2076 0.8247 0.4592 0.2111 0.44 1.89 -1.66 

3 10.00 10.00 6.000 6.953 0.8927 0.7983 0.1302 0.8912 0.7892 0.1319 0.17 1.15 -1.29 

由表可知，各组 Pareto 最优解与有限元计算结果最大误差仅为 1.89%，结果非常接近。

第 1 组和第 2 组解均可取得较好的 f1、f2结果，即临界转速和转子应变能特性较好，但是 f3

相对较高，即截面转静碰摩特性表现较差。第 3 组解 f3 最优，截面转静碰摩风险最低，但是，

f1 和 f2 较高，临界转速和转子应变能特性较。在实际工程中，需要根据设计进行折中选择。 

2）基于折中的选择 

在得到的全部 Pareto 可行解中，对各目标进行折中选择，选取 3 个目标函数值均较好

的解作为优化结果，并且将其代入发动机有限元模型验证计算，所得结果如表 6.4 所示，其

中，相对误差的计算是以有限元计算为基准的，计算方法如式（6.12）。 
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表 6.4 基于目标函数折中的解集选择结果 

编

号 

优化变量/107(N/m) Pareto最优解 有限元计算结果 相对误差/% 

k1 k2 k3 k5 1
ˆ
if  2

ˆ
if  3

ˆ
if  fi1 fi2 fi3 Δfi1 Δfi2 Δfi3 

1 2.000 8.749 7.370 3.029 0.8562 0.6691 0.1257 0.8517 0.6653 0.1243 0.18 0.53 1.13 

2 2.896 9.845 7.852 2.685 0.8701 0.6435 0.1259 0.8773 0.6377 0.1263 -0.82 0.91 -0.32 

3 2.356 8.881 10.04 2.000 0.8634 0.6103 0.1330 0.8606 0.6074 0.1320 0.33 0.48 0.76 

由表 6.4 可知，各组 Pareto 最优解与有限元计算结果最大误差仅为 1.13%，结果非常接

近。 

将所选择的刚度组合计算得到的目标函数值与初始设计刚度值下的各目标函数值进行

比较，所得结果如表 6.5 所示，表中第 0 组刚度组合为初始设计刚度组合，表中优化效果的

计算是以初始设计刚度组合为基准计算的，其计算公式为： 

 
0

0

ˆ
, 1,2,3; 1,2,3

ij j

ij

j

f f
f i j

f


                      （6.14） 

式中， f0j为初始设计刚度组合的第 j 个目标函数值， ˆ
ijf 为第 i 组刚度组合下的第 j 个目标函

数值， ijf 表示第 i 组刚度组合下的第 j 个目标函数的优化效果。 

表 6.5 优化效果 

编号 

优化变量/107(N/m) 有限元模型计算结果 优化效果/% 

k1 k2 k3 k5 1f̂  2f̂  3f̂  f1 f2 f3 

0 3.960 6.170 12.00 4.000 0.9040 0.7340 0.1360 - - - 

1 2.000 8.749 7.370 3.0292 0.8517 0.6653 0.1243 -5.79 -9.36 -8.60 

2 2.896 9.845 7.852 2.6849 0.8773 0.6377 0.1263 -2.95 -13.12 -7.13 

3 2.356 8.881 10.04 2.0000 0.8606 0.6074 0.1320 -4.80 -17.25 -2.94 

由表 6.5 可知，基于各目标函数折中选择得到的刚度组合解计算得到的各目标函数值相

比与原设计刚度组合，均有了一定的降低，整机振动得到了一定的优化。第 1 组解使临界转

速危险系数降低了 5.79%，转子应变能降低了 9.36%，截面转静碰摩危险系数降低了 8.6%。

第 2 组解使临界转速危险系数降低了 2.95%，转子应变能危险系数降低了 13.12%，截面转

静碰摩危险系数降低了 7.13%。第 3 组解使临界转速危险系数降低了 4.80%，转子应变能降

低了 17.25%，截面转静碰摩危险系数降低了 2.94%。 

6.3 本章小结 

本章提出了一种以整机振动控制为目标的航空发动机支承刚度设计的多目标智能优化

方法，并以某型航空发动机为例，基于第三章提出的整机耦合振动评价指标对该型航空发动

机的支承刚度进行了优化，并对结果进行了验证，结果表明，采用该方法，可以对整机耦合
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振动进行优化，经过优化，该型航空发动机的整机耦合振动各评价指标均得到了一定程度的

改善。 

此外，该方法并不限于对航空发动机支承刚度的优化，也可以用于其它设计参数和设计

目标的优化。在进行抽样方法选取时，可根据需要或者对比多种方法进行选择，不限于本文

采用的 LCVT 抽样方法，抽样点数的选取目前并没有一定的标准和准则，需要根据设计者

的经验，并经过一定次数的尝试。同理，获取计算代理模型时，方法也不限于本章使用的支

持向量机，也可以采用神经网络等其他方法。采用本方法，经过一次计算可以得到多组可行

解作为储备，设计者可根据设计需要进行选择。 
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第七章 总结与展望 

7.1 总结 

随着现代航空发动机推重比的不断提高，以及薄壁机匣结构的广泛采用，转子和静子之

间的耦合振动效应对发动机整机临界转速、转静子振型协调以及整机响应特性的影响越来越

大。研究航空发动机转静耦合振动机理，建立更为科学的整机振动定量评价指标体系，结合

现代机器学习和人工智能技术，开发先进高效的结构优化方法，在设计阶段进行发动机结构

优化，实现整机振动控制，对于提升航空发动机的安全性和可靠性具有重要意义。本文围绕

航空发动机整机结构系统耦合振动及其智能优化问题展开研究，取得了如下研究成果： 

1）提出了航空发动机整机耦合振动的定量评价指标。基于现有的航空发动机结构设计

准则，提出了临界转速危险系数、转子应变能危险系数、截面转静碰摩危险系数作为评价指

标，用以定量评估航空发动机的整机耦合振动，并分析了 3 个指标的合理性。结合单转子航

空发动机（带机匣的航空发动机转子试验器）和双转子航空发动机（某型大涵道比双转子涡

扇发动机）阐述了指标的具体计算方法。 

2）分析了航空发动机整机耦合振动机理。基于提出的评价指标，分析了单转子航空发

动机（带机匣的航空发动机转子试验器）和双转子航空发动机（某型大涵道比双转子涡扇发

动机）的整机耦合振动机理。深入分析了安装节/支承刚度对各评价指标的影响规律，认识

弄清了各刚度对各指标的影响关系。结果表明，航空发动机的安装节/支承刚度优化问题极

其复杂，受多个因素共同作用，且需要满足的各个指标相互制约，是一个典型的多目标优化

问题。  

3）提出了一种航空发动机支承刚度的多目标智能优化方法，并以某型航空发动机为例，

以本文提出的整机振动评价指标为目标，对其支承刚度进行了多目标优化，优化后各指标较

优化前均有了明显的提升。该方法避免了设计过程中，对工程师经验的过度依赖，以及对多

个优化参数的大量冗杂的人为穷举。通过优化，可以得到多组符合预期的候选最优解，工程

师可根据需要进行取舍和选择，可以为设计者提供有力的参考和极大的便利。该方法也可扩

展应用至航空发动机其它结构参数的优化问题。 

4）提出了一种基于模态试验的航空发动机整机连接刚度辨识方法，并对带机匣的航空

发动机转子试验器进行了支承刚度和安装节刚度的智能辨识，对比了试验与仿真的测点频率

响应函数，验证了辨识结果的准确性以及方法的有效性。该方法结合支持向量机和遗传算法，

解决了航空发动机连接刚度难以确定的问题，可推广至诸如联轴器、转子连接面、机匣安装

边等多种连接结构的刚度辨识问题，具有一定的应用价值。 

5）改进了航空发动机转子叶片建模的等效圆环法，提出多级等效圆环法。采用简单盘

轴系统验证了二级等效圆环法。等效后模型的模态特性和临界转速特性与简化前模型一致性
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较好，有限元模型规模缩减 1/3，在计算效率上提升近 45%，证明了该方法的有效性。该方

法解决了单级等效圆环法中，简化后的圆环高度大于简化前的叶片长度，等效圆环直径大于

静子机匣直径，转子超出机匣的问题。并将该方法运用到某型大涵道比双转子涡扇发动机的

建模中，建立了某型发动机的整机有限元模型。 

7.2 展望 

本文研究了航空发动机整机结构系统耦合振动，建立了整机振动的定量评价指标，在此

基础上，提出了一种航空发动机整机振动的智能优化方法。以带机匣的航空发动机转子试验

器和某型大涵道比双转子涡扇发动机为例，分析了刚度因素对各指标的影响机理，利用提出

的智能优化方法，对某型航空发动机的支承刚度进行了优化，取得了较好的效果。但是，在

如下几方面需要进一步深入研究： 

1）模型准确性问题。本文建立了某型大涵道比双转子涡扇发动机有限元模型，由于缺

乏各部件材料属性等关键参数，未能建立非常准确的有限元模型，所分析得到的动力学特性

也没有真实数据用以进行对比验证。本文以该模型为例，仅进行方法研究，无法追求与实际

试车等试验情况的完全一致。 

2）评价指标还需进一步完善。本文仅提出了 3 个反映整机振动固有特性的评价指标。

事实上，真实的航空发动机设计过程中，还需要考虑响应问题，因此，后续工作需要基于整

机振动响应问题提出新的指标，以完善评价指标体系。 

3）样本数目问题。本文中无论是多目标优化方法还是连接刚度智能辨识方法，在采用

SVM 进行模型训练时，都存在训练样本数目选取的问题。样本数目过大，会造成样本计算

过程耗费时间过长；样本数目过少，则会造成 SVM 模型训练效果差，进一步影响优化和辨

识结果。目前还没有有效的方法用以确定样本数目，在后续的研究中，需要进一步探究。 

4）本文提出的多目标优化方法，并不限于对航空发动机支承刚度的优化，也可以用于

其它设计参数和设计目标的优化。在进行抽样方法选取时，可根据需要或者对比多种方法进

行选择，不限于本文采用的 LCVT 抽样方法。获取计算代理模型时，方法也不限于本文使

用的支持向量机，也可以采用神经网络等其他方法。后续的研究中，可考虑将该方法扩展到

其他设计参数的优化，并可以尝试拓展新的抽样方法、获取计算代理模型的方法以及多目标

优化方法。 
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致 谢 

本文是对我攻读博士学位期间研究工作的一个总结。首先，我要衷心感谢我的导师陈果

教授，本论文的研究工作是在他的直接指导下完成的。时光荏苒，光阴匆匆，四年里，陈老

师为我的研究工作倾注了大量的心血，一点一滴的积累和进步都离不开他的指导和帮助。陈

老师勤奋、务实、积极进取的科研态度是我科研路上的明灯，始终鞭策着我稳步前行。陈老

师告诉我，时间在哪里，收获就在哪里；陈老师告诉我，做事情要循序渐进，不要急在一时；

陈老师告诉我，不要害怕改变，不要固守在自己已经掌握的事情上，科学的路上要不断去探

索。在南航的四年是我成长最快的四年，也是眼界和胸怀不断拓宽的四年，感谢陈老师一直

以来的教导，铭感五内，无以言表。我依然清楚的记得，我的第一组成功的试验数据是在

2015 年 4 月一个周日的早晨采集到的。那个周日，前一天晚上刚出差回来的陈老师一大早

就到了试验室，看我复现失败的试验，帮我排查失败原因。那天的阳光透过窗户照进来，落

在试验器上，成了我博士生涯的第一缕微光。 

能够顺利开展博士阶段的学习，离不开硕士阶段的学习和积累。在这篇博士论文的结尾，

我要郑重感谢我的硕士导师，沈阳航空航天大学王克明教授。王老师对于发动机结构的理解、

思考给我的博士学习奠定了坚实的基础，王老师对于问题独到的思考方式给了我思维的启

蒙。博士期间，每每联系，王老师总是殷切叮嘱我努力学习，注意身体。三年硕士学习，得

遇良师，终生难忘。 

在四年的博士学习中，由于项目关系，多次前往沈阳、上海、北京等相关研究所，有幸

得到多位领域内资深专家的指点和帮助。在此，要特别感谢沈阳发动机研究所的王德友副总

师、冯国全研究员、李成刚研究员。每每交流总是感动于王总对发动机不竭的热情，每次见

到王总，都能听到他神采奕奕地说起一个新的想法和思路，好像从来没有停止过对发动机的

思考。王总对发动机的热忱一直激励着我，非常感谢王总一直以来给我的指点、帮助和鼓励。

冯国全研究员和李成刚研究员是对我指导颇多的两位老师，他们深厚的理论功底，丰富的工

程经验，使我深为拜服，每次交流都获益良多。每每在我遇到疑难之时，二位老师都不厌其

烦地为我答疑解惑，谨在此致以最真诚的感谢。 

博士生涯整日与论文和数据为伴，是枯燥的，但因为有一群可爱的小伙伴，也充满了生

趣。四年里，1501A始终是一个温馨和悦的集体。师姐兼室友关晓颖博士，温润谦和，总是

在我不开心的时候耐心地开导我。师兄王海飞博士，乐观通达、师妹宋培培，温柔聪慧、师

弟杨默涵，沉稳踏实，我们是一起出差的小分队，留下很多弥足珍贵的回忆。在学术上，师

兄王海飞博士给了我很多指导，师妹宋培培和师弟杨默涵给了我很多支持和帮助。由于学科

关系，要经常试验，师弟林桐、刘彬彬、谢阶栋、於为刚、赵紫豪、阿如汗都曾经给予我帮

助，安装试验器，布置传感器，我的每一个试验的成功，都是大家倾力相助的结果。师妹汪
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瑾，师弟贺志远博士、周笛、邰俊飞、张向阳、张旭、张杰毅、李伦旭、何超，每一个称呼

都是一段情谊，每一个名字都是一段回忆。时常出现在桌上的小零食，女生节的小礼物，教

研室一直是个暖心的大家庭。我们一起晚归，一起遍历学校的食堂，一起刷托乐嘉的小店，

一起逛后街的夜市，虽然科研之路从没有一帆风顺，但是大家的扶持和帮助一直都是最安心

的居所。感谢大家的关心和帮助，在这个集体里我从未感到孤单。 

从本科算起，在外地求学已有十年。十年里，每年只有寒暑假能在父母身边，委实歉疚。

十年里，爸爸上过救护车，妈妈做过手术，每一次我都是事后很久才知道的那一个，心酸无

奈。越长大越理解父母的不愿意拖累，越长大越懂得生活背后的艰辛和隐忍，越长大也越懂

得承担和责任的意义。感谢父母给予我每一个决定的理解和支持，不管走出多远，有家的地

方永远心安。我很高兴，我终于即将有能力担负起属于我的责任，这是生活给我的馈赠，我

倍加珍惜。 

我是个非常幸运的人，一路没有受过太大挫折。父母呵护，朋友关心，从未真正直面过

世事艰险，以致于在 28岁的年纪上，还保持着小孩子般单纯的心性。我必须感谢我的父母，

我的朋友，感谢我遇到的每一个人，那些都是美好的过往，让我依然保持真诚、热忱和对这

个世界的温良的信任。有句话说“年轻时轻易得到很多，就以为是自己的努力，后来才知道，

那是众人托举着。”，感恩每一个托举着我的遇见。 

如果有人问我，完成论文后最想做什么，我想，大概是找一个阳光明媚的早晨，窝在南

航图书馆二楼靠窗的沙发里，静静的看一天小说吧。时间安静的流转，永不止息，论文的完

成只是我生命历程中一个小小的节点，南航也只是我的一个驿站，终将别离。但是南航的四

年将是我永生难忘的四年，“智周万物，道济天下”的宣言必将镌刻在我内心的最深处，指

引我未来的人生道路！ 

 

 

屈美娇 

2018年 12月 25日 

于南京航空航天大学将军路校区 
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在学期间的研究成果及发表的学术论文 

攻读博士学位期间发表（录用）论文情况 

1. Chen Guo, Qu Meijiao. Modeling and Analysis of Fit Clearance between Outer Ring and 

Bearing Housing of Rolling Bearings[J]. Journal of Sound and Vibration, 2019, 

438(6):419-440. 

2. Qu Meijiao, Chen Guo. Effect of the Aero-Engine Mounting Stiffness on the Whole Engine 

Coupling Vibration[J].Journal of Engineering for Gas Turbines and Power-Transactions of the 

ASME, 2018,140(7). 

3. Qu Meijiao, Chen Guo. Influence of support stiffness on aero-engine coupling vibration 

quantitative analysis[J].Journal of Vibroengineering, 2017, 19(8):5746-5757. 

4. Qu Meijiao, Chen Guo. An Intelligent Identification Method for Whole Aero-engine 

Connection Stiffness[J].Journal of Vibroengineering.2018, 20(3):1426-1442. 

5. 屈美娇, 陈果, 冯国全. 安装节刚度对发动机整机耦合振动的影响分析[J]. 航空动力学

报, 2017, 32(7):1736-1746. 

6. 屈美娇, 陈果，冯国全. 支承刚度对整机耦合振动影响的定量分析[J]. 推进技术, 2018, 

39(07):1605-1616. 

7. 屈美娇, 陈果. 航空发动机整机连接刚度智能识别[J]. 振动工程学报.（已录用待刊出） 

8. 宋培培, 陈果, 董超, 屈美娇. 一种转子空间弯曲轴线的测试方法及试验验证[J]. 航空动

力学报,2017,32(09):2219-2229. 

 

 

攻读博士学位期间申请专利情况 

1. 陈果, 屈美娇, 李成刚等. 一种旋转机械转静间隙场的测试系统及测试方法，发明专利，

专利号：2016109020739（已授权） 

2. 陈果, 宋培培, 屈美娇等. 转子空间弯曲轴线测试系统及其测试方法，发明专利，专利号：

201612238056X（已授权） 
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攻读博士学位期间参加科研项目情况 

1. 主持南京航空航天大学博士学位论文创新基金项目（No：BCXJ17-10）：航空发动机整

机振动的转静耦合机理分析与智能优化研究. 

2. 主持江苏省科技创新基金项目（No：KYLX16_0387）：不平衡分布对航空发动机转静间

隙场的影响分析. 

3. 主持南京航空航天大学创新竞赛培育项目：安装条件下航空发动机转静耦合场测试技术

及系统开发. 

4. 参与国家自然科学基金（No：51675263）：基于监测数据和损伤力学的复杂工况下滚动

轴承故障预测研究. 

5. 参与“两机”专项：典型故障动力学建模和诊断方法研究 

6. 参与沈阳发动机研究所项目：整机振动故障建模、仿真与信号分析系统. 

7. 参与装备预先研究项目：航空发动机不同心度控制标准的制定方法研究. 

8. 参与东北大学项目：转子振动健康监测系统. 

 

 


