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一种航空发动机整机振动模型支承刚度的辨识方法

屈美娇，陈 果

(南京航空航天大学民航学院，江苏南京210016)

摘要：提出了一种航空发动机整机振动模型支承刚度识别的方法。首先，建立航空发动机整机动力学模型，将支承

刚度和安装节刚度视为待优化的连接刚度，然后通过有限元仿真计算，得到在不同连接刚度下各阶整机固有频率。

以支持向量机构造从各支承刚度到各阶固有频率的回归函数。接下来，采用遗传算法进行目标优化，以整机真实

固有频率(可通过模态试验获取)为基础，建立遗传算法适应度函数，利用实数编码，最终识别得到整机各处连接刚

度。以带机匣的航空发动机转子试验器为算例进行方法验证，根据整机模态试验结果，进行了支承刚度和安装节

刚度识别，结果表明了该方法的有效性。
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引 言

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[1]。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，尤其是支承刚度的修正依然未能得到高效精

确的修正方法[2]。支承刚度的准确辨识对于发动机

整机动力学建模至关重要。

很多学者进行过模型修正技术的研究，各种

修正方法及改进方法层出不穷，D J Ewins和Fri—

swell等均做了大量工作[3-61。很多学者对国际标

准考题GARTEURl9进行过模型修正，用以验证

方法的有效性[7。9]。传统的模型修正方法主要分

为矩阵法和参数法。矩阵法的主要缺陷是修正后

的矩阵无法具备原矩阵的带状和稀疏性，以及物

理意义不明。参数法以基于灵模态特征灵敏度的

修正方法应用最广，其主要受到实测振型精度(即

目标函数精度)的影响较大。1951年Box和wil一

son提出的一种近似模型，称为响应面模型，其基

本思想是有多项式构造响应面模型，建立一种相

对简易的输入与输出之间的显示关系，以代替大

量复杂的隐式计算[1⋯，但是响应面法受设计试验

和近似差值模型影响较大。

模型修正技术已经应用到航空发动机领域，

许多学者提出了很多模态修正方法，并且都能与

试验结果对应良好，但是大多数是基于部件的模

型修正技术。马双超等应用1阶优化方法对机匣

的有限元模型进行了修正，并与模态试验进行了

对比Itl]。赵斌等采用半实物仿真方法对带机匣的

航空发动机转子试验器进行了模型修正[1“。D J

Ewins等论述了基于实验测试或超级模型得到的

参考数据进行模型修正的方法，并以航空发动机

组件为例进行了验证[1 3I。Liu W等采用神经网络

方法进行了连接参数辨识研究u4I。H Miao等对

一个双转子航空发动机系统进行了三维建模及模

型修正[1⋯。在部件之间高度耦合、互为边界的复

杂整机系统中，其连接参数，尤其是支承刚度的识

别问题往往更加复杂，其修正技术也更加具有工

程实用价值口6I。

本文提出一种航空发动机整机振动模型支承刚

度的智能辨识方法，该方法以整机模态试验为基础，

对整机动力学模型中的支承刚度和安装节刚度进行

多参数综合识别。首先，利用有限元模型得到大量

不同刚度组合下的整机各阶固有频率，然后，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
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之间的映射函数关系。最后，利用遗传算法，以实测

整机固有频率为基础构建适应度函数，获取与实测

整机固有频率最为接近的最优连接刚度参数。本文

利用一个带机匣的航空发动机转子试验器验证了方

法的有效性。

1 航空发动机整机振动模型连接刚度

智能辨识方法

1．1 方法总体框架和计算步骤

本文所提出的航空发动机整机振动模型支承刚

度智能辨识方法总体框图和计算流程如图1所示，

主要分为以下步骤：

(1)建立初始整机动力学模型，分析整机结构，

总结并估计各刚度大小关系及取值范围；

(2)进行支承刚度对整机各阶模态影响的灵敏

开始

建立初始
整机动力
学模型

支承刚度
灵敏度
分析

否

度分析；

(3)根据灵敏度分析结果挑选出灵敏度较高的

刚度参数进行辨识；

(4)在各待识别的刚度范围内选择典型的刚度

值，进行有限元模态计算，以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显示函数关系；

(6)利用遗传算法，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人整机动力学

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。

攀H喾H藩懒；l

!H幕I纠繁H竺H攀H攀

1．2基于SVR的函数拟合

整机动力学模型

图1方法总体框架及流程图

Fig．1 The overall framework and flow chart of the method

引入支持向量回归(Support Vector Regres—

sion，SVR)对样本数据进行训练建模，得到有限元

模型各阶固有频率与各支承刚度的回归函数模型，

该模型可通过计算样本的补充不断地拓展完善。

对于给定的训练样本((x：，Yi)，i一1，2，⋯，行)，

x。为输入向量，Yi为与之对应的期望输出向量。

SVM用一个非线性映射咖将输入向量映射到一个

高维特征空间，并进行线性回归，其回归函数为

厂(x)一w·咖(x)+b (1)

式中 W，b分别为权向量和阈值，w·币(x)为w与

咖(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
， 一

"

rain可1 w lI 2+c∑(亭。+等)
一

1—1

{ fyj—f(x1)≤￡+e： (2)

s．t．<f(x，)一y。≤￡+等(i一1，2，⋯，竹)

【 旧，∈?≥0

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，e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，∈，，等为松弛变量。求解w，b。

引入拉格朗日函数，式(2)可以转化为求解拉格

朗日算子d：，a?的对偶形式。支持向量回归模型采

用径向基核函数RBF，即万方数据
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K(x。，Xj)一exp{)，X。一X，l 2) (3)

式中)，为核函数参数。用核函数K(X：·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

max∑y。(a，一口?)一e∑(a：+0／i”)一
i一1 i一1

丢：奎，‰叫)(O／j--广)K(如即(4)
s．t．∑(di理?)一o，∞口?∈Eo，c]

相应的预测函数式变为
H

厂(理，a”，x)一芝：(a，一a?)K(x，X，)+b(5)
i一1

利用式(5)可直接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。

行选择，同时利用最优保存策略，即当前群体中适应

度最高的个体不参与交叉和变异运算，而是用它替

换本代群体中经过交叉、变异等遗传操作所产生的

适应度最低的个体。设群体大小为M，个体i的适

应度为F。，则个体i被选中的概率P。为
FP。一} (7)

∑F：
i=1

(4)交叉：采用算术交叉法，假设在两个个体

x▲，x；之间进行算术交叉，则交叉运算后所产生的

两个新个体为

fX譬1一乜X；4-(1一口)X幺

【X寸1一dXI+(1一a)Xj

式中a为参数，如为常数，则为均匀交叉，如为变

化的数，则为非均匀交叉，这里采用均匀交叉，选择

d一0．1；

(5)变异：采用均匀变异，假设染色体中的某基

因z。为变异点，其取值范围为[u鲁m，u备。。]，在该点

对该染色体进行均匀变异操作后，新的基因为

z：一u乞．。+r x(u乞。。 【，备。。) (9)

式中r为服从[o，1]均匀分布的随机数。

(6)其他参数：种群数100，交叉率0．9，变异率

1．3基于遗传算法的智能识别
o·1。

遗传算法应用于系统辨识最早是由Goldberg

实现的。进入20世纪90年代以后遗传算法的应用

范围越来越广。遗传算法在系统识别领域的应用，

都是基于具体系统的先验知识，将遗传算法作为一

种全局寻优的优化方法，通过解决优化问题辨识系

统的参数。

对于结构系统连接参数识别，其基本原理是以

结构系统模态频率的回归预测值与实测值之差的倒

数为目标函数进行寻优，最后识别出连接参数。基

于遗传算法的支承连接刚度辨识方法基本流程图如

图2所示，其具体步骤为：

(1)编码：选定优化参数为：是。，k：，⋯，k。，采用

实数编码。实数编码的关键是要确定每个参数的取

值范围，范围取得合适，将大大减小遗传算法的搜索

空间，提高识别精度和计算效率。

(2)适应度函数设计：目标固有频率为．厂。，预测 Z

固有频率为f。，i一1，2，⋯，n。将遗传算法的适应

度函数确定为

图2遗传算法模态识别流程

Fig．2 Genetic algorithm modal recognition process

基于带机匣的航空发动机转子试验器

支承刚度及安装节刚度辨识的算例

Fitness一-——』一 (6)
2·1 整机模态测试

∑l厂。一万I 2．1．1试验器概述

(3)选择：采用比例选择算法，即赌盘选择法进 本文的研究对象是一个带机匣的航空发动机转万方数据
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子试验器，该试验器由沈阳航空发动机设计研究所

设计制造，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；核心机采用0-2—0支承结

构，多级压气机和涡轮均简化为单级的盘片结构，叶

片简化为斜置平面。试验器采用尼龙绳联轴器与减

速箱相连，由电机驱动。真实图片如图3(a)所示，

其剖面图如图3(b)所示。

转子试验器通过刚性支架安装在试验平台上。

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。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。安

装节并不对称，导致水平和垂直方向的动力特性并

不对称，需要分别进行水平方向和垂直方向的整机

模态试验，才能得到完整的整机模态。本文用试验

器来说明和验证提出的刚度辨识方法，仅以水平方

向为例进行说明。

(a)转子试验器实物图

(a)The rotor tester in the lab

I．压气机转子；2．滚棒轴承；3．压气机静子；4．鼠笼式弹性支承；
5．轴；6．涡轮转子；7球轴承；8．涡轮静子

(协转子试验器结构图

(b)Structure diagram ofthe rotor tester

图3航空发动机转子试验器

Fig．3 Aero—engine rotor tester

2．1．2试验方案

试验采用正弦激励法进行扫频，扫频范围0—

200 Hz，频率间隔1 Hz。激励力由阻抗头实际测试

得到，在非共振区，激励力值在50 N左右，共振区将

减小到10 N左右。本文采用单点激励多点测量，在

试验器上选取13个测点(支承及测点位置如图4所

示，图5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。选取测点1为激振

点，安装激振器，激励力通过安装在激振器顶杆和试

验器之间的阻抗头测量。

—产前安装节—P后安装节
车七Jt。) 车 k4#4,)

矽点l I幸艨雾镭
1 2

A7

6

B

A一压气机盘B一涡轮盘

图4支承及测点位置示意图

Fig．4 Supports and test points positions schematic

diagram

(a)测点I-2

(曲Test points 1-2

(b)测点3—5

(b)Test points 3-5

(c)测点6

(c)Testpoint6
万方数据
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fd)测点7-13

(d)Test points 7-13

图5 整机模态测试实际测点位置(水平方向试验)

Fig．5 Test points positions of the whole tester modal

experiment(in the horizontal direction)

2．1．3试验结果及分析

采用振动模态识别软件，得到试验器的水平方

向的前3阶模态参数，如表1所示。模态振型如图

6所示，图中上方为静子机匣的振型，下方为转子的

振型。其中水平方向第l阶为转子静子耦合的整机

刚体振型；第2阶为转子平动的刚体振型；第3阶模

态振型为转子1阶弯曲。

表1水平方向试验模态结果

Tab．1 Experimental modal results in the horizontal direction

该试验器静子机匣壁厚为4 mm，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航空发动机转子试验器的整机刚度辨识

2．2．1整机刚度分析

(1)有限元建模

对试验器进行有限元建模，转子所用材料为

30CrMnSi，机匣所用材料1Crl8Ni9Ti，材料参数如

表2所示。建模时，将静子机匣做整体刚性处理，忽

略各个螺栓连接面；转子系统也做整体刚性处理，忽

略转轴间的配合面。

试验器各支承位置如图4所示，其中k，，，k：，分

别为转子前后支承水平方向刚度，k。。，k。。分别为试

(a)第1阶(38．20 Hz)

(a)The first order(38．20 Hz)

‘___-----JL-．．．．．．J．．——————二uL———．．．．‘L．—---．_‘‘_-__一l●

(b)第2阶(46．57 Hz)

(b)The second order(46．57 Hz)

L—————L—．．．．L—．--I■__-·_■__-_—●___¨

(c)第3阶(113．42 Hz)

(c)The third order(1 13．42 Hz)

图6水平方向试验前3阶模态振型

Fig．6 The first 3 orders modal shapes of the rotor test

er in the horizontal direction

验器前后安装节水平方向刚度。静子和转子结构采

用SOLIDl86单元，支承处采用COMBINl4单元。

整机有限元模型如图7所示。共划分单元179763

个，节点57204个。为保证部件模型准确，对转子和

静子结构分别进行自由状态模态试验和有限元计

算，对比结果，验证了转子结构和静子有限元模型的

准确性【l⋯。

表2试验器模型材料参数

Tab．2 Material parameters of the tester model

(2)结构分析及刚度估算

试验器共有4个刚度，其中k。，k。为转子支点

刚度，k。，k。为安装节支承，其中2个转子支点采用

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。根据经验、

仿真计算结果结合模态试验，考虑k，，，k：。范围为万方数据
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图7试验器整机有限元模型

Fig．7 Finite element model of the whole rotor tester

1×105。2×10
6

N／m。前安装节采用球绞结构固定

在支架上，其刚度均较强，考虑k。。范围为5×10
6

5×107 N／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k。。范围为1×106—5×106

N／m。

(3)各刚度对固有频率的影响规律分析

分别设定尼，：，k。，为1×10
6

N／m，尼。。等于1×

107 N／m，k。。等于5×10
6
N／m，单独改变其中一个

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，

结果如图8所示。

由图8可得出如下结论：1)水平方向前2阶固

有频率均在不同程度上受k，，，k。。和k。，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k。。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k。。，k：。和

k。，为优化参数。

(4)样本计算

如前所述，取k。。一1×10
7

N／m，k。，，k：，范围

为1×10 5—2×106 N／m，k4。范围为1×106—5×106

N／m，编写APDL命令，在ANSYS软件中计算

k，，，k：，和k。。不同取值组合情况下的试验器水平方

向前3阶固有频率厂m，厂H：和厂H。，分别构造k。。，

k。。，k。。和厂Ⅲ，厂H。，，H。组成的样本集合。

以厂m为例说明样本构造方法：每次计算时，均

能得到1个k。。，k：。，k。。和厂m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

的样本点的集合用于SVR建模的训练样本。理论

上说，训练样本的数量越多，训练得到的模型越准

确，然而，样本数量越多，所需要的计算代价就越高。

N
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(a)女．，变化

(a)七h change

k／(105×N·m。1)

(b)k变化
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k／(106×N·m1)

(c)k变化

(c)k change

k／(105×N·m1)

(d)t。变化

(d)kchange

图8前3阶水平方向固有频率随水平方向刚度变化规律

Fig．8 The relationship between the first 3 orders natu

ral frequencies and stiffness values in the hori

zontal direction万方数据
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事实上，基于结构风险最小的支持向量机回归模型

SⅥt在理论上保证了小样本学习的泛化能力，实际学

习过程中，样本数量并不需要很大，往往可以结合具体

问题，通过对训练得到的模型进行反复验证来确定。

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75个样本

点。对样本数据进行整理，形成各刚度值组合状态

与其对应的模态频率的样本集合。

2．2．2整机连接刚度的智能辨识

(1)基于SVR的刚度与整机固有频率的函数关

系回归

基于支持向量回归技术，得到固有频率与各刚

度值之问的映射关系。该映射关系反映了有限元整

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。

对每一组样本进行支持向量回归预测测试，用

以验证拟合得到的函数关系是否具备较好的泛化能

力。图9(a)和(b)所示为前2阶固有频率数据的支

t，／(105×N·m-1)

(a)样本i

(a)Sample 1

女。／(105×N·m1)

(b)样本2

Co)Sample2

图9 固有频率模型测试结果

Fig．9 Natural frequency model test results

持向量回归预测测试结果，样本1，2分别表征是。。和

fm，是。。和，H：的关系，样本计算所取得支持向量机

模型参数通过网格搜索算法得到，如表3所示。

表3支持向量参数及均方误差

Tab．3 Support vector parameters and mean square error

由图9可知，对应预测固有频率与实际固有频

率的变化曲线具有很好的一致性，其变化规律能够

很好地被本文建立的固有频率模型所表征，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，用于预测试验器各阶固有频率。

进行支持向量回归分析，可以得到

ff(fⅢ)一f·(愚，，，是z。，尼“) ，．

【f(fHz)一fz(愚，。，愚z，，愚。。)

式(10)为水平方向连接刚度到固有频率的支持

向量回归模型。

(2)基于遗传算法的刚度辨识

对构造的水平方向固有频率预测模型，以结构

系统模态频率的3阶回归预测值与实测值之差的和

的倒数为目标函数进行寻优，最后识别出连接参数。

设置种群数为100，进化代数为100，图10为进行遗

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4所示。

趔
鼎
围
型
目
蜊

遗传代数

图10遗传算法收敛曲线

Fig．1 0 Genetic algorithm convergence curve

表4水平方向刚度识别结果

Tab．4 Horizontal stiffness parameters identification results

万方数据
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2．3结果验证

取k。。一1×107 N／m，将表4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11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38．23 Hz。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

46．34 Hz。试验器第3阶模态振型为转子1阶弯

曲，频率为112．96 Hz。

(a)第1阶(38．23 Hz)

(a)The first order(38．23 Hz)

(b)第2阶(46．34HZ)

∞)The second order(46．34 Hz)

(c)第3阶(112．96 Hz)

(c)The third order(1 12．96 Hz)

图11水平方向仿真前3阶模态振型

Fig．1 l The simulation first 3 orders modal shapes in

the horizontal direction

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5所示，其中，相对误差的

计算是以试验结果为基准的。

表5 水平方向前3阶固有频率计算结果及相对误差

Tab．5 The comparisons between the first 3 orders natural

frequencies of simulation and that of experiment in

the horizontal direction

进一步计算仿真模型静止状态下水平方向的谐

响应，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，与由2．1节的整机模态试

验得到的测点频率响应函数进行对比。其中，仿真

计算采用口，口阻尼，通过试验识别得到的阻尼参数

由下式得到Ela]

『z(象』0)1)ld一—丁—丁
{ i2一i2 (11)

l卢一鲨等掣
经过计算取a一1．07，口一2．22x lO～。测点1、

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12所示。

，
Z
●

3
＼

趔
罂
划
蚓
EzR

●
2

●

3
＼

j型

粤
蜊
剥
暑

频率／Hz

(a)测点1(转子)

(a)Test point 1(rotor)

频率／Hz

(b)测点5(转子)

Co)Test point 5(rotor)万方数据
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，
Z
●

3
＼

趔
粤
赵
幽
口
Jo

，
Z
●

3
、

{璺

堡
赵
捌
口。

频率／Hz

(c)测点7(机匣)

(c)Test point 7(casing)

频率／Hz

(d)测点10(机匣)

(d)Test point 10(casing)

图12水平方向试验与仿真频率响应函数对比结果

Fig．1 2 Comparisons between the frequency response

{unctions of experiment and that of simulation

in the horizontal direction

由图11，12及表5可以得出如下结论：

1)仿真与试验的水平方向第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前3阶固有频率与

试验值误差分别仅为一0．07％，一0．49％和

一0．41％。

3)仿真计算得到的测点1、测点5、测点7、测点

10的加速度频率响应函数峰值频率与试验结果对

应较好。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，难以准确辨识和模拟。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

得到的水平方向刚度均能够很好地表征试验器的

连接刚度特性，所采用的识别方法正确、识别结果

可靠。

3 结 论

提出了一种航空发动机整机振动模型支承刚

度智能识别方法，并针对带机匣的航空发动机转

子试验器水平方法刚度辨识进行了方法验证，说

明了该方法的具体实施步骤，识别了试验器水平

方向刚度，对比了前3阶试验和仿真模态及测点

频率响应函数，各阶模态振型吻合良好，前3阶固

有频率最大误差仅为一0．49％，且测点频率响应

函数对应良好。结果表明：所采用的整机支承刚

度智能识别方法正确有效，能够快速高效的进行

整机刚度辨识，为整机模型修正提供了新思路。

该智能识别方法还可以进行联轴器、机匣安装边

等连接部位的刚度识别，可以大大提高整机模型

修正效率和精度。此外，还可以在已知临界转速

的情况下，提供设计刚度的参考值。但是在使用

本文提出的连接刚度智能辨识方法时，如何选取

合理的样本数还需要进一步研究。

需要特别说明的是，本文基于模态测试结果

仅对静止状态下的带机匣的航空发动机整机支承

刚度和安装节刚度进行了辨识，而没有进行旋转

状态下的支承刚度辨识。事实上，静止状态下的

刚度辨识可以看作是旋转状态下刚度辨识的一种

特殊情况，即转速为零，但是二者又有较大区别，

静止状态下基于模态测试得到的支承刚度，是系

统在小变形范围内的线性支承刚度，而旋转状态

下的支承刚度辨识则可以得到与转速相关的非线

性支承刚度，显然后者更接近实际情况，静止状态

下辨识得到的支承刚度可以作为旋转状态下刚度

识别的初始值。

采用本文方法同样可以对旋转状态下的支承

刚度进行辨识，首先对转子系统在某转速下施加

已知的不平衡量，通过不平衡响应测试，得到转子

测点的不平衡幅值和相位；然后用转子动力学有

限元模型进行仿真计算，得到“刚度／阻尼组合一不

平衡响应”关系构造样本，并采用SVM拟合出函

数关系；最后，通过比较转子测点的不平衡响应测

试值和仿真值的差异来构造遗传算法的目标函

数，利用遗传算法进行支承刚度的辨识。

由此可见，旋转状态下的支承刚度辨识难度更万方数据
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大，主要体现在两方面，即：1)转子系统的不平衡激

励要准确；2)不平衡响应的测试精度要很高。显然，

静止状态的转子系统固有频率测试相对更加容易。

对于旋转状态下的支承刚度的辨识工作，将在后续

研究中开展。
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A support stiffness identification method for whole aero—engine vibration model

QUMei—jiao，CHEN Guo

(College of Civil Aviation，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 210016，China)

Abstract：A method for aircraft engine vibration model support stiffness identification is proposed．Firstly，the dynamic model

of the whole aero—engine is established，and the support and mounting stiffness parameters are taken as the connection stiffness

parameters to he optimized．Secondly，the natural frequencies under different connection stiffness parameters are obtained

through the finite element simulation，and the regression function from the stiffness tO the natural frequency is constructed by

the method of support vector machines．Then，the genetic algorithm is applied to the multi—obj ective optimization．Based on

the real natural frequencies of the whole machine(which can be obtained by modal test)，a fitness function of multi—objective

optimization of genetic algorithm is established，and the real number encoding is used tO finally accomplish the connection stiff—

ness parameter identification．An aero—engine rotor tester with casing is taken as an example tO verify the method．The support

and mounting stiffness parameters of the whole tester are identified based on the results of the modal test，and the results show

the effectiveness of the proposed method．

Key words：aero—engine；whole engine vibration；model updating；connection stiffness；stiffness identification
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