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安装节刚度对发动机整机耦合振动的影响分析

屈美娇１，陈　果１，冯国全２

（１．南京航空航天大学 民航学院，南京２１００１６；

２．中国航空发动机集团有限公司 沈阳发动机研究所，沈阳１１００１５）

摘　　　要：以带机匣的航空发动机转子试验器为研究对象，建立了模拟实际发动机安装条件下试验器的整

机有限元模型。对试验器进行了整机模态试验，并利用试验器的模态试验结果对有限元模型进行了修改和验

证。在此基础上，仿真计算了自由安装边界、固定安装边界和不同安装节刚度的弹性安装边界的试验器前３
阶固有频率和模态振型，通过定义转静耦合因子，研究了安装节刚度对试验器转子、静子耦合程度的影响。结

果表明：模态振型的转子、静子耦合程度越高，安装条件对该阶模态影响越大，并且安装节刚度对转子、静子耦

合程度影响是非线性的。由于实际大型涡扇发动机的在很多模态下均存在转子、静子耦合现象，因此安装节

的刚度对转子、静子耦合作用的影响不容忽视，在有限元建模和仿真计算中需要仔细考虑。
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ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ

　　航空发动机的整机振动建模与仿真是预计航
空发动机振动的重要方法［１－３］。近年来，随着航空
发动机薄壁机匣、弹性支承结构的广泛采用，转
子－机匣－支承－安装节的耦合振动问题已经得到了
普遍的重视。欧园霞等［４］将模态综合法与有限元
法相结合，对发动机转子－支承－机匣系统的整机
振动特性进行分析。陈果［５－７］利用有限元法对转
子和机匣系统建模，支承系统采用集总参数模型，
建立了一种通用的复杂转子－支承－机匣耦合动力
学模型。Ｍｏｏｒｅ等［８］采用实体单元计算了涡轮压
缩机的整机动力特性；洪杰、陈萌等［９－１０］用３维实
体单元建立了航空发动机整机有限元模型；

Ｓｃｈｎｒｏｃｋ等［１１］用有限元法计算并验证了ＢＲ７１０
的整机动力特性。
长期以来，在航空发动机整机振动耦合动力

学研究中，主要是考虑转子－支承－静子系统的耦
合振动，安装节仅作简单的自由和固定边界条件
处理［８－１１］，将整机系统的耦合仅仅局限转子和机
匣间的相互作用和影响。安装条件的简单处理，
在理论上缺乏依据，在工程应用中将导致整机模
型不能很好地反映系统动力特性，从而影响整机
振动响应的预计。任兴民等［１２－１５］提出了一种静子
动力特性的试验———解析算法，用实测的安装节
动柔度来反映飞机系统的影响，采用传递矩阵法
计算静子系统动力特性；用直接积分法分析发动
机整机瞬态动力响应；计算各主轴承到安装节的
传递函数和转子系统的动力响应，预计发动机整
机稳态动力响应。郑旭东等［１６］应用整体传递矩
阵法对某型发动机转子－支承－机匣－安装节系统进
行了整机临界转速及应变能分布的计算与分析。
上述研究在计算整机动力特性时，均考虑了安装
节的影响，但是并未指出安装节对整机动力特性
及转子、静子耦合程度的影响。此外，现有研究
中，对于转子、静子的耦合程度缺乏有效的评定机
制，不利于耦合动力特性的研究。
有鉴于此，本文以带机匣的航空发动机转子

试验器为研究对象，综合考虑安装节、静子系统、
支承、转子系统的耦合作用，建立航空发动机整机
振动有限元模型，并利用整机模态试验进行了模
型修改和验证。针对定量评价转子、静子耦合程

度的问题，提出了一个转子、静子耦合程度评价指
标———转静耦合因子，研究了安装节－静子系统－
支承－转子系统组成的整机系统的动力特性，探究
了安装节刚度对于发动机整机动力特性及转子、
静子耦合程度的影响。

１　带机匣的转子试验器简介

本文的研究对象是一个带机匣的航空发动机

转子试验器，该试验器由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１／３；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，多级涡
轮做同样简化。轴为实心刚性轴，压气机盘与轴、
涡轮盘与轴采用圆锥形配合面和１８０°双键连接。
试验器采用电动机驱动，构成一个典型的单转子
航空发动机系统模型。试验器真实图片如图１
（ａ）所示，其剖面图如图１（ｂ）所示。
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

图１　航空发动机转子试验器

Ｆｉｇ．１　Ａｅｒｏ－ｅｎｇｉｎｅ　ｒｏｔｏｒ　ｔｅｓｔｅｒ
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机匣左右两侧，采用螺栓结构固定在支架上，结构
如图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（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。

图２　试验室安装条件下试验器安装节结构

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔｅｒ　ｍｏｕｎｔｉｎｇ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ｍｏｕｎｔｉｎｇ
ｉｎ　ｔｅｓｔ　ｒｏｏｍ

２　试验器的有限元建模及有限元
模型的试验验证

２．１　试验器的整机模态试验

２．１．１　试验方案

试验采用单点激励多点测量的方法，在试验器
上选取１３个测点（测点位置如图３所示），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。试验采用正弦激励法，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测量。

２．１．２　试验结果及分析

由单点激励多点测量的方法可以得到频响函

数矩阵中的一列，利用振动模态识别软件，可以得

图３　试验器整机模态试验测点位置示意图

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｓｔ　ｐｏｉｎｔ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ

ｔｈｅ　ｗｈｏｌｅ　ｔｅｓｔｅｒ　ｍｏｄａｌ　ｔｅｓｔ

到试验器的前３阶模态参数，如表１所示。其中，
第１阶为转子、静子耦合的整机刚体振型，转子俯
仰，静子俯仰，频率为３８．２Ｈｚ。试验第２阶为转
子平动的刚体振型，频率为４６．６Ｈｚ。试验器第３
阶模态振型为转子１阶弯曲，频率为１１３．３Ｈｚ。
图４为前３阶试验模态振型，图中上方为静子机
匣的振型，下方为转子的振型。显然，在前３阶试
验器模态振型中，只有第１阶出现转子、静子耦合
振动，后两阶振型中静子机匣振动远比转子振动
小，转子、静子耦合较小。
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

表１　试验模态结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｅｓｔ　ｍｏｄａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

参数
阶数

第１阶 第２阶 第３阶

固有频率ｆ／Ｈｚ　 ３８．２　 ４６．６　 １１３．３

相对阻尼比 ０．０１８　３　 ０．０１６　７　 ０．０１３　４

８３７１



　第７期 屈美娇等：安装节刚度对发动机整机耦合振动的影响分析

图４　试验前３阶模态振型

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　３ｏｒｄｅｒｓ　ｍｏｄａｌ　ｓｈａｐｅｓ　ｏｆ　ｔｅｓｔ

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。第

１阶临界转速也是在研究发动机振动特性时非常
关注的动力特性，因此，在航空发动机整机振动建
模与分析中，安装节刚度的合理设置非常重要。

２．２　试验器的有限元建模

２．２．１　基于ＵＧ软件的３维建模

转子试验器结构复杂，机匣上存在观察孔、激
励孔、螺栓、键槽等细小尺寸结构，这些结构对试
验器的整机动力特性影响不大，但是在有限元划
分网格时，会使网格规模激增，导致计算量增大。
因此，在建模过程中，对结构进行了一些简化，忽
略了一些细小尺寸结构。基于ＵＧ建立的带机匣
转子试验器３维模型如图５所示。

图５　试验器三维实体模型

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｍｏｄｅｌ

ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔｅｒ

２．２．２　基于 ＨＹＰＥＲＭＥＳＨ软件的有限元建模

将ＵＧ模型以ＩＧＥＳ（ｉｎｉｔｉａｌ　ｇｒａｐｈｉｃｓ　ｅｘｃｈａｎｇｅ
ｓｐｅｃｉｆｉｃａｔｉｏｎ）格式导出，导入 ＨＹＰＥＲＭＥＨＳ进行
网格划分。ＨＹＰＥＲＭＥＳＨ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所示。

表２　试验器模型材料参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｍａｔｅｒｉａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｅｓｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ

弹性模量Ｅ／１０１１　Ｐａ 密度ρ／（ｋｇ／ｍ
３） 泊松比μ

２．１１　 ７　８００　 ０．３

选取Ｓｏｌｉｄ　１８６单元对静子和转子结构分别
进行网格划分，在支承处采用Ｃｏｍｂｉｎ　１４单元连
接，代替真实的轴承结构，前后支承刚度与真实
轴承刚度一致，各向同性。用试验结果修正有
限元模型，模型各支承刚度如表３所示。其中，

ｋ１，ｋ２ 分别为转子前后支承刚度，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６所示。共划分单元为１７９　７６３个，节
点为５７　２０４个。

表３　试验器支承参数（单位：１０６（Ｎ／ｍ））

Ｔａｂｌｅ　３　Ｓｕｐｐｏｒｔｓ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｅｓｔｅｒ（ｕｎｉｔ：１０６（Ｎ／ｍ））

参数 数值 参数 数值

ｋ１ １．０　 ｋ３ｙ ５０

ｋ２ １．０　 ｋ４ｘ ５．０

ｋ３ｘ ５０　 ｋ４ｙ ５．０

图６　试验器有限元模型

Ｆｉｇ．６　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｅｓｔｅｒ

２．３　有限元模型的验证

将有限元模型以ＣＢＤ（ｃｏｄｅｄ　ｄａｔａｂａｓｅ）格式
导出，导入ＡＮＳＹＳ软件进行有限元计算，得到前

３阶模态振型如图７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３８．３Ｈｚ。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４５．６Ｈｚ。试验器第３阶模态振型为转

子１阶弯曲，频率为１１３．０Ｈｚ。

将仿真计算和试验得到的前３阶固有频率进
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行对比，结果如表４所示，其中，相对误差的计算
是以试验结果为基准的。

图７　试验室安装状态前３阶模态振型

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　３ｏｒｄｅｒｓ　ｍｏｄａｌ　ｓｈａｐｅｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

ｏｆ　ｍｏｕｎｔｉｎｇ　ｉｎ　ｔｅｓｔ　ｒｏｏｍ

表４　仿真与试验前３阶固有频率对比

Ｔａｂｌｅ　４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　３ｏｒｄｅｒｓ　ｎａｔｕｒａｌ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔ

参数
阶数

第１阶 第２阶 第３阶

固有频率试验结果／Ｈｚ　 ３８．３　 ４６．６　 １１３．３

固有频率仿真结果／Ｈｚ　 ３８．２　 ４５．６　 １１２．９

相对误差／％ －０．２６ －２．１４ －０．３５

进一步对仿真模型进行谐响应计算，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。测点１、测点３、测点４、测点５，测点７、测点

１３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８所示。

由图７，图８及表４可以得出如下结论：

１）仿真与试验的前３阶模态振型非常一致。
第１阶均为转子、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）仿真计算得到的第１阶固有频率与试验
值误差仅为－０．２６％，第２阶固有频率与试验值

０４７１
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图８　试验与仿真频率响应函数对比结果

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｔｅｓｔ　ａｎｄ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔｓ

的误差仅为－２．１４％，第３阶固有频率与试验值
的误差为－０．３５％，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
验结果基本一致。
综上所述，本文所建立的有限元模型能够真实

的反映试验器本身的固有特性，建模方法正确，模
型准确，可以用以计算和预测真实试验器的特性。

３　安装节刚度对试验器整机动力学
特性的影响分析

　　本文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，研究安装节的刚度对
整机耦合振动的影响，安装节考虑３种情况：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。

３．１　自由安装边界下的整机动力特性

不考虑安装节刚度因素，令模型所有安装节
无约束，在自由安装边界下，计算试验器整机动力
特性，得到前３阶模态频率及振型如图９所示。
从计算结果可以看出：

图９　自由安装边界下前３阶模态振型

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　３ｏｒｄｅｒｓ　ｍｏｄａｌ　ｓｈａｐｅｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｒｅｅ

ｍｏｕｎｔｉｎｇ　ｂｏｕｎｄａｒｙ

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，转子前端振幅略大于后端振幅，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
子较大。

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有振动。

３．２　固定安装边界下整机动力特性

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１０所示。该方法是目前对航空发动
机进行整机３维建模分析时最常用的研究方式。
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，转子发生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

１４７１



航　空　动　力　学　报 第３２卷

图１０　固定安装边界下前３阶模态振型

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　３ｏｒｄｅｒｓ　ｍｏｄａｌ　ｓｈａｐｅｓ　ｉｎ　ｔｈｅ

ｆｉｘｅｄ　ｍｏｕｎｔｉｎｇ　ｂｏｕｎｄａｒｙ

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。

３．３　转静耦合因子

为了衡量转静子间的耦合程度，本文定义了
一个转子、静子耦合程度评价指标———转静耦合
因子。定义第ｉ阶模态振型中的转静耦合因子

Ｃｉ为

Ｃｉ＝ Ｓｉ　 ｍａｘ
Ｒｉ　 ｍａｘ

其中 Ｒｉ　 ｍａｘ为第ｉ阶模态振型中，转子各截面处
的模态振型分量绝对值中的最大值；Ｓｉ　 ｍａｘ为第

ｉ阶模态振型中，静子机匣各截面处的模态振型
分量绝对值中的最大值。

３．４　不同状态下整机耦合振动特性对比分析

由于ＡＮＳＹＳ模态计算时，采用的是质量矩
阵归一化的方法，故对同一结构，其模态振型位移
具有可比性。分别提取自由安装边界、固定安装
边界及弹性安装边界状态下，转子试验器的前３
阶模态振型数据，比较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１１所示。

图１１　不同安装边界下仿真模态振型无量纲位移

Ｆｉｇ．１１　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｍｏｄａｌ　ｓｈａｐｅ　ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ

ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｕｎｔｉｎｇ　ｂｏｕｎｄａｒｉｅｓ

分别计算自由安装边界、固定安装边界及弹
性安装边界下的前３阶模态振型转静耦合因子，
如表５所示。

表５　不同安装边界下前３阶转静耦合因子

Ｔａｂｌｅ　５　Ｒｏｔｏｒ－ｓｔａｔｏｒ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｆａｃｔｏｒ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　３ｏｒｄｅｒｓ

ｍｏｄａｌ　ｓｈａｐｅｓ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｕｎｔｉｎｇ　ｂｏｕｎｄａｒｉｅｓ

耦合因子
边界类型

自由安装 固定安装 弹性安装

Ｃ１ ０．４９６　 ０．０１２　 ０．２１１

Ｃ２ ０．３８４　 ０．０１５　 ０．０７８

Ｃ３ ０．０１５　 ０．００３　 ０．０２１
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　　由图１１和表５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子、静子耦
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，转静耦合因子为

０．４９６，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，转静耦合因子为０．０１２，转子、静子
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，转静耦合因
子为０．２１１，耦合程度较高，模态振型与试验第１
阶模态振型相近。

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，弹性安装边界及固定安装
边界的转静耦合因子均小于０．１。在自由安装边
界下，表现为转子平动，静子平动，转静耦合因子
为０．３８４，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，转静耦合因子为

０．０１５，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，转静耦合因子
为０．０７８，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因子均小于０．００３，耦合程
度均很低。且各状态的静子和转子振型位移曲线
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
耦合程度因子均低于０．０２。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
研究转子、静子耦合的整机振动问题时，该状态的

３维模型无法很好地模拟耦合振动，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。安装条件对于转子、静子耦合程度高的模态
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。

３．５　安装节刚度对整机动力特性的影响分析

３．５．１　安装节刚度对整机固有频率的影响分析

在弹性安装边界下，分别设定后安装节刚度
为５×１０６　Ｎ／ｍ，前安装节刚度为５×１０７　Ｎ／ｍ，改
变另一安装节刚度，计算不同条件下试验器的前

３阶固有频率，得到结果如图１２所示。

图１２　前３阶固有频率与安装节刚度的关系

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　３ｏｒｄｅｒｓ　ｎａｔｕｒａｌ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ　ａｎｄ　ｍｏｕｎｔ　ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ　ｖａｌｕｅｓ

图１２可得到如下结论：

１）试验器第１阶固有频率，随前安装节刚度
的增大逐渐增大，在刚度增大到２×１０６ 时，第１
阶固有频率稳定在３８Ｈｚ左右；随后安装节刚度
的增大而增大，在刚度增大到在刚度增大到１×
１０７ 时，第１阶固有频率稳定在３８Ｈｚ左右。

２）试验器第２阶固有频率，随前安装节刚度
的增大变化不大。前安装节刚度在１×１０４～１×
１０６　Ｎ／ｍ时，第２阶固有频率稳定在３９Ｈｚ左右，
在１×１０６～１×１０７　Ｎ／ｍ时，第２阶固有频率增
大，刚度大于１×１０７　Ｎ／ｍ时，第２阶固有频率不
再增大，稳定在４６Ｈｚ左右。试验器第２阶固有
频率随后安装节刚度的增大变化不大，稳定在
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４６Ｈｚ左右。

３）试验器第３阶固有频率，随前、后安装节
刚度的增大变化很小，受前、后安装节刚度影响均
不大。
试验器的第１阶振型转子、静子耦合程度高，

其固有频率对安装节刚度的变化较为敏感。第２
阶、第３阶模态振型转子、静子耦合程度低，固有
频率受安装节刚度影响不大。

３．５．２　安装节刚度对转子、静子耦合程度的影响

试验器第１阶模态振型转子、静子耦合程度
高，其固有频率受安装节刚度影响很大。分别固
定后安装节刚度为５×１０６　Ｎ／ｍ，前安装节刚度为

５×１０７　Ｎ／ｍ，改变另一安装节刚度。计算不同条
件下试验器的第１阶固有频率，提取第１阶振型
位移数据，分析前后安装节变化对第１阶转子和
静子振型及转子、静子耦合程度的影响。由于转
子和静子均发生俯仰振型，测点１和测点６可明
确表示转子的第１阶振型变化情况，类似的，选取
测点７（即机匣上第１测点）和测点１３（即机匣上
第测点７）反映静子的第１阶振型变化情况。绘
制所选取测点的无量纲振型位移随安装节刚度变

化的曲线，得到结果如图１３所示。为使结果更加
清晰，趋势更加明显，取无量纲振型位移绝对值，
结果如图１４所示。
由图１３、图１４可得出如下结论：

１）随着前安装节刚度的增大，测点１的振型
位移先稳定，后增大，随后减小最后稳定。测点６
的振型位移先稳定后增大，最后趋于稳定。前安
装节刚度小于１×１０５　Ｎ／ｍ时，测点１、测点６振
型位移基本不变；前安装节刚度为３×１０６　Ｎ／ｍ
和４×１０６　Ｎ／ｍ之间时，转子俯仰反相；前安装节
刚度大于３×１０７　Ｎ／ｍ时，测点１和６振型位移基
本不再变化，转子模态振型不再变化。

２）随着前安装节刚度的增大，测点７的振型

图１３　测点１、测点６、测点７、测点１３的第１阶模态

振型位移随安装节刚度的变化关系

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　１ｓｔ　ｏｒｄｅｒ　ｍｏｄａｌ　ｓｈａｐｅ

ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｐｏｉｎｔ　１，６，７，１３ａｎｄ

ｍｏｕｎｔｓ　ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ　ｖａｌｕｅｓ

图１４　测点１、测点６、测点７、测点１３的第１阶模态

振型位移绝对值随安装节刚度的变化关系

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　１ｓｔ　ｍｏｄａｌ　ｓｈａｐｅ

ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ａｂｓｏｌｕｔｅ　ｖａｌｕｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｐｏｉｎｔ

１，６，７，１３ａｎｄ　ｍｏｕｎｔ　ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ　ｖａｌｕｅｓ

位移先稳定后减小最后稳定。测点１３的振型位
移先稳定后增大，最后趋于稳定。前安装节刚度
小于１×１０５　Ｎ／ｍ时，测点７、测点１３振型位移基
本不变；前安装节刚度为３×１０６　Ｎ／ｍ和４×１０６
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Ｎ／ｍ之间时，机匣俯仰反相；前安装节刚度大于

３×１０７　Ｎ／ｍ时，测点７和测点１３振型位移基本
不再变化，静子模态振型不再变化。

３）随着后安装节刚度的增大，测点１的振型
位移先稳定后减小最后稳定。测点６的振型位移
先稳定后增大，最后趋于稳定。后安装节刚度小
于１×１０５　Ｎ／ｍ时，测点１、测点６振型位移基本
不变；后安装节刚度在１×１０７　Ｎ／ｍ 和２×１０７

Ｎ／ｍ之间时，转子俯仰反相；后安装节刚度大于

１×１０８　Ｎ／ｍ时，转子模态振型不再变化。

４）随着后安装节刚度的增大，测点７、测点

１３的振型位移变化趋势相同，先稳定后减小最后
稳定在零处，即不再发生振动。后安装节刚度小
于１×１０５　Ｎ／ｍ时，测点７、测点１３振型位移基本
不变；后安装节刚度为１×１０７　Ｎ／ｍ 和２×１０７

Ｎ／ｍ之间时，机匣俯仰反相；后安装节刚度大于

１×１０８　Ｎ／ｍ时，静子几乎不再发生振动。
计算不同安装节刚度下的试验器第１阶转静

耦合因子，由图１４可知

Ｃ１ ＝

Ｄ７，ｃ ／Ｄ１，ｒ ， ｋ３ ＜２×１０６　Ｎ／ｍ
Ｄ１３，ｃ ／Ｄ６，ｒ ， ｋ３ ≥２×１０６　Ｎ／ｍ
Ｄ１３，ｃ ／Ｄ６，ｒ ， ｋ４ ＜３×１０７　Ｎ／ｍ
Ｄ７，ｃ ／Ｄ１，ｒ ， ｋ４ ≥３×１０７　Ｎ／

烅

烄

烆 ｍ
式中Ｄｊ，ｃ表示测点ｊ（机匣）振型位移，Ｄｊ，ｒ表示测
点ｊ（转子）振型位移。计算Ｃ１ 随前、后安装节变
化的曲线如图１５所示。
由图１５可知

１）随着前安装节刚度的增大，Ｃ１ 不断减小，
转子、静子耦合程度不断降低。当前安装节刚度
小于１×１０５　Ｎ／ｍ时，Ｃ１ 变化平缓，转子、静子耦
合程度受安装节刚度影响较小。当前安装节刚度
在１×１０５～２×１０６　Ｎ／ｍ之间时，Ｃ１ 迅速下降，转
子、静子耦合程度随前安装节刚度增大明显下降。
当前安装节刚度大于２×１０６　Ｎ／ｍ时，Ｃ１ 基本不
再变化，前安装节刚度不再影响转子、静子耦合
程度。

２）随着后安装节刚度的增大，Ｃ１ 不断减小，
直至趋近于０．后安装节刚度小于１×１０５　Ｎ／ｍ
时，Ｃ１ 变化平缓，转子、静子耦合程度受安装节刚
度影响较小。当后安装节刚度在１×１０５～１×１０８

Ｎ／ｍ之间时，Ｃ１ 迅速下降，转子、静子耦合程度
随前安装节刚度增大明显下降。当后安装节刚度
大于１×１０８　Ｎ／ｍ时，Ｃ１ 基本不再变化，后安装节
刚度不再影响转子、静子的耦合程度。

图１５　第１阶转静耦合因子随安装节刚度的

变化关系

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　１ｓｔ　ｒｏｔｏｒ－ｓｔａｔｏｒ

ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｆａｃｔｏｒｓ　ａｎｄ　ｍｏｕｎｔ　ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ　ｖａｌｕｅｓ

　　当安装节刚度很大或者很小时，对于整机振
型和转子、静子耦合程度影响较小，安装节刚度在
一定范围内对转子、静子耦合程度会产生较大的
影响。对该试验器，前、后安装节刚度分别在１×
１０５～２×１０６　Ｎ／ｍ和１×１０５～１×１０８　Ｎ／ｍ时，第

１阶整机模态振型和转子、静子耦合程度受安装
节刚度影响较大。

４　结　论

本文建立了安装条件下带机匣的航空发动机

转子试验器的整机有限元模型，并用模态试验对
该模型进行了修改和验证。提出了一种评价转
子、静子间耦合作用的无量纲量———转静耦合因
子，仿真研究了安装节刚度对试验器前３阶固有
频率的影响，分析了前、后安装节刚度的变化对试
验器第１阶模态振型及转子、静子耦合程度的影
响，得到结论如下：

１）本文所建立的有限元整机模型前３阶固
有频率、模态振型与整机模态试验结果对应良好，
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且仿真得到的转子和机匣的测点频率响应函数与

试验结果吻合良好。该试验器整机有限元模型能
够真实反映该试验器的动力特性。

２）在安装节自由安装边界、固定安装边界和
具有一定刚度的弹性安装边界下，试验器第１阶
模态振型差异很大，第２阶模态振型总体保持一
致，第３阶模态振型几乎完全一致。模态振型的
转子、静子耦合程度越高，安装条件对该阶模态影
响越大。

３）安装节刚度对转子、静子耦合程度影响是
非线性的，当安装节刚度很大或者很小时，对于整
机振型和转子、静子耦合程度影响均变得很小。对
试验器第１阶模态，前安装节刚度在１×１０５～２×
１０６　Ｎ／ｍ之间，后安装节刚度在１×１０５～１×１０８

Ｎ／ｍ之间时，安装节刚度对该阶模态的转子、静子
耦合影响很大，在此区间以外，变得不明显。
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