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摘　 要:提出一种基于参数灵敏度的航空发动机连接机匣动力学模型确认方法ꎮ 以航空发动

机整机试验器机匣系统为研究对象ꎬ以实测数据为参考基准ꎬ对单个机匣有限元简化模型进行

修正与模型确认ꎻ基于实体薄层单元建立两段机匣连接结构有限元模型ꎬ并对薄层刚度进行模

型修正ꎻ基于修正后的实体薄层单元建立连接机匣连接结构有限元模型ꎮ 机匣组件模态测试

数据与有限元模型模态仿真数据对比表明:最终确认的机匣组件的有限元模型能够有效地反

映实际结构动力学特性ꎮ
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０　 引言

航空发动机机匣作为发动机的主要承力部件ꎬ其动力

学特性对发动机转子的临界转速和整机动力学特性等有

十分重要的影响[１] ꎮ 利用有限元方法建立数字样机ꎬ开
展动力学仿真分析ꎬ已经逐渐成为航空发动机设计阶段的

一项有效手段[２] ꎮ 然而有限元模型存在网格划分的离散

误差、简化误差、材料参数误差、加工装配公差等因素ꎬ必
然会有一定的误差ꎮ 为提高动力学模型的精度ꎬ利用实际

结构的振动试验数据作为参考ꎬ对有限元模型进行校准、
修正ꎬ使得修正后的设计模型具有足够的精度来反映实际

结构的动力学特性ꎮ 这个过程即模型确认ꎬ为结构动力学

分析提供了可靠的保证ꎮ
模型确认的思想[３]是由美国能源部三大实验室在 ２０

世纪 ９０年代提出的ꎬ近年在工业设计中得到应用ꎮ 例如

美国通用汽车公司(ＧＭ)的轿车车身的模型修正[４] 、加拿

大波音公司飞机的模型修正[５] 、动车组转向架的模型修

正[６]等ꎮ ＺＡＮＧ Ｃ Ｐ[２]提出在航空发动机设计过程中进行

动力学模型确认的框架ꎮ ＳＥＭＥＮＯＶ Ｓ[７]建立了转子系统

各子结构(盘、轴)的有限元模型ꎬ并对其逐一进行了模型

确认ꎮ 该研究将盘轴近似为刚性连接ꎬ未考虑连接对转子

系统动力学特性的影响ꎮ ＬＩＵ Ｓ Ｇ[８]建立了航空发动机转

子部件螺栓连接部件的实体有限元模型ꎮ 马双超[９]将薄

层单元法运用到航空发动机机匣螺栓连接结构上ꎮ 王

攀[１０]基于赫兹接触理论以及 Ｍ－Ｂ 分形模型建立分区薄

层单元模拟机匣螺栓连接结构ꎮ
目前航空发动机机匣螺栓连接结构的动力学建模与

确认大多针对两段式机匣连接结构ꎬ而实际航空发动机机

匣系统是由机匣(承力机匣、对开机匣、整环机匣)两两连

接形成的组件ꎬ其结构较为复杂ꎮ 针对航空发动机多段连

接机匣结构的动力学模型确认的研究仍然较少ꎮ
本文针对航空发动机连接机匣系统ꎬ提出了连接机匣

系统动力学模型确认的策略ꎬ并以其整机试验器的机匣系

统为例ꎬ通过模型确认得到其动力学模型ꎬ可有效地反映

实际结构的动力学特性ꎮ 对后续整机的动力学分析、响应

预测具有重要参考价值ꎮ
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１　 模型确认的基础理论

１.１　 模型确认的框架结构

动力学模型确认的目的是利用实验获得的参考数据

改善实际结构的仿真模型ꎬ使之可以准确地反映结构的动

力学特性ꎮ 图 １为结构动力学模型确认框架结构示意图ꎮ
其中ꎬ模型确认过程一般包括对结构的模态测试、试验结果

对简化模型的预测数据的校准、相关分析和对模型参数的修

正ꎬ以减少试验数据与有限元模型的预测结果之间的差异ꎮ
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图 １　 结构动力学模型确认框架结构示意图

模态测试是指通过对实际部件、系统或整个样机进行

模态试验ꎬ获取其动力特性参数ꎬ为与简化模型的预测结

果相比较提供参考数据ꎮ
模型校准是利用测试的振动模态数据与由实际被测对

象生成的有限元模型的预测数据相比较ꎬ评定有限元模型

经过离散、简化后ꎬ是否满足进一步模型修正的要求ꎮ
相关分析用于评价简化模型预测的结果与参考测试

数据相接近的程度ꎮ
在模型修正过程中ꎬ模态置信准则(ｍｏｄａｌ ａｓｓｕｒａｎｃｅ

ｃｒｉｔｅｒｉｏｎꎬＭＡＣ) [１１]是工程上应用最为广泛的模态相关性

分析方法ꎮ ＭＡＣ的定义为:

ＭＡＣ( ｒꎬｑ)＝
ϕｒϕ∗ｑ ２

(ϕｒϕ∗ｒ )(ϕｑϕ∗ｑ )
(１)

其中:ϕｒ和ϕｑ 分别代表第 ｒ 阶和第 ｑ 阶模态向量ꎬ上标

“∗”代表共轭转置ꎮ ＭＡＣ介于 ０ ~ １ 之间ꎬＭＡＣ ＝ １ꎬ表示参

考振型与预测振型完全相关ꎻＭＡＣ ＝ ０ꎬ表示不相关ꎮ ＭＡＣ
的值越接近 １ꎬ两者的相关性越好ꎮ

模型修正是利用相关的试验数据ꎬ对简化模型中个别

参数数值进行改正的过程ꎮ 使修正后的模型能够更准确

地描述被测对象的动态特性ꎬ是模型确认过程中至关重要

的环节之一ꎮ

１.２　 基于灵敏度分析的模型修正方法

基于参数灵敏度分析ꎬ通过最小化目标函数实现结构

参数的修正ꎬ是模型修正的常用方法ꎮ
１)灵敏度分析

第 ｊ 阶特征值λｊ和特征向量ϕｊ对修正参数 θ 灵敏度表

示为:
∂λｊ

∂θ
＝ϕＴｊ (

∂Ｋ
∂θ
－λｊ
∂Ｍ
∂θ
)ϕｊ (２)

∂ϕｊ

∂θ
＝∑

Ｎ

ｍ ＝ １

－ϕＴｍ
∂Ｋ
∂θ
－λｊ
∂Ｍ
∂θ( ) ϕｊ

(λｍ－λｊ)
ϕｍ (３)

其中:Ｋ、Ｍ 分别为刚度矩阵、质量矩阵ꎻＮ 是总的模态

阶数ꎮ
２)参数估计

当修正参数的个数小于响应的数目时ꎬ目标函数可以

定义为:
Ｊ(δθ)＝ εＴＷεε ＝ δｚ－Ｓｊδθ{ }ＴＷε δｚ－Ｓｊδθ{ } (４)

其中:δθ ＝ θ－θｊ代表参数摄动ꎻδｚ ＝ ｚｍ －ｚ ｊ为预测响应与测试

响应的残差ꎻＳｊ为灵敏度矩阵ꎻθｊ是第 ｊ 次迭代后的估计的
参数ꎬ在该参数下的响应则为ｚ ｊꎻ参数 θ 可以看做能够预测

实际响应的“真实”的结构参数ꎬ在迭代过程中ꎬ它表示在

本次迭代后的最优估计参数θｊ＋１ꎻｚｍ是系统的实际响应ꎬ可
以是特征值、固有频率、模态振型等ꎻＷε是加权矩阵ꎬ用来

反映残差向量中各元素的重要程度ꎬ通常为一对称矩阵ꎻ
加权矩阵Ｗε通常很难估计ꎬ一种比较常用的定义为Ｗε ＝
ｄｉａｇ( ｚｍ)[ ] －２ꎮ

由式(４)ꎬ利用最小二乘法ꎬ可以解得到下次迭代的

参数摄动量:
δθ ＝ ＳＴｉ ＷεＳｉ[ ] －１ＳＴｉ Ｗεδｚ (５)

将式(５)展开ꎬ有:
θｊ＋１ ＝ θｊ＋ ＳＴｉ ＷεＳｉ[ ] －１ＳＴｉ Ｗε( ｚｍ－ｚ ｊ) (６)

式中θｊ＋１即为估计的下次迭代的修正参数ꎮ

２　 机匣螺栓连接结构建模理论与模
型确认策略

　 　 采用弹簧和阻尼单元分别描述螺栓连接处的连接刚

度和阻尼特性是工程中广泛采用的模拟螺栓连接的方式ꎮ
这种方法能够较好地模拟一些简单的“点－点”接触的螺

栓连接形式ꎬ但是对于包含较多螺栓连接的复杂结构ꎬ需
要大量的弹簧和阻尼单元ꎬ导致难以准确得到这些单元的

参数ꎮ 因此本文采用薄层单元来模拟复杂螺栓连接结构ꎮ
当螺栓连接界面为无滑移状态时ꎬ可以用薄层单元的

形式来模拟连接ꎮ 薄层单元可以由通用的四面体、六面体

等单元生成ꎬ而薄层单元的材料属性可以表示为以下

形式:
σｘｘ

σｙｙ

σｚｚ

σｘｙ

σｙｚ

σｘｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

ü

þ

ý

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

＝

ｃ１１ ｃ１２ ｃ１３ ｃ１４ ｃ１５ ｃ１６
ｃ２２ ｃ２３ ｃ２４ ｃ２５ ｃ２６

ｃ３３ ｃ３４ ｃ３５ ｃ３６
ｃ４４ ｃ４５ ｃ４６

ｃ５５ ｃ５６
ｓｙｍ ｃ６６

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

εｘｘ

εｙｙ

εｚｚ

εｘｙ

εｙｚ

εｘｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

ü

þ

ý

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(７)

其中Ｃｉｊ( ｉ＝ １ꎬ􀆺ꎬ６ꎬ ｊ＝ １ꎬ􀆺ꎬ６)分别表示材料各个方向的

弹性模量ꎬ其决定了连接处各个方向的刚度ꎮ 一般螺栓连

接处主要作用是法向刚度和切向刚度ꎬ而忽略不同方向之

间的耦合刚度ꎬ则描述薄层单元中的材料属性可以简化为

以下形式:
σｘｘ

σｙｙ

σｚｚ

σｘｙ

σｙｚ

σｘｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

ü

þ

ý

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

＝

ｃ１１
ｃ２２

ｃ３３
ｃ４４

ｃ５５
ｃ６６

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

εｘｘ

εｙｙ

εｚｚ

εｘｙ

εｙｚ

εｘｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

ü

þ

ý

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(８)
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其中:只有Ｃｉｊꎬｉ＝ ｊ 项为非零项ꎬ其余元素都为 ０ꎻＣ１１、Ｃ２２、
Ｃ３３是材料的弹性模量ꎬ表征了螺栓连接处各个方向的法

向刚度ꎻＣ４４、Ｃ５５、Ｃ６６是材料的切变模量ꎬ表征了螺栓连接

处不同平面的切向刚度ꎮ 若将薄层单元简化为各项同性

材料ꎬ由切变模量和弹性模量的关系 Ｇ ＝Ｅ / ２(１＋ｕ)(其中

Ｇ 代表切变模量ꎬＥ 代表弹性模量ꎬｕ 代表泊松比)ꎬ则可

仅通过修正薄层单元处的弹性模量 Ｅ 得到连接处的实际

刚度ꎮ
本文采用分步模型修正的策略进行连接机匣系统的

动力学建模与模型确认ꎮ 第一步ꎬ建立单个机匣部件的有

限元模型ꎬ并基于实测数据采用灵敏度分析的模型修正方

法对其进行模型修正ꎻ第二步ꎬ建立机匣两两连接结构的

有限元模型ꎬ采用实体薄层模拟机匣连接结构ꎬ并基于实

测数据对薄层刚度进行修正ꎻ第三步ꎬ将各机匣零件模型

采用修正后的实体薄层连接ꎬ组成机匣组件模型ꎬ并与实

测模态数据进行相关性分析ꎮ 该策略的优点是:１)针对

单个零件逐一进行模型确认ꎬ可尽可能地降低最终整机模

型确认过程中不确定参数的个数ꎻ２)考虑了多个螺栓连

接结构对机匣组件动力学特性的影响ꎮ

２.１　 航空发动机整机试验器机匣系统概述

航空发动机整机试验器机匣系统是一个模拟航空发

动机机匣系统的薄壁结构ꎬ涵盖整环机匣、对开机匣及承

力机匣等ꎬ如图 ２所示ꎮ

�����
����

	����

	��

图 ２　 机匣结构示意图

系统由前、后两个承力框架组成ꎬ用于通过前后支点

支承转子系统ꎬ承力机匣内外环由 ８个均布支板连接ꎮ 两

承力机匣间装有对开式机匣ꎬ方便装拆ꎬ后部装有后机匣ꎬ
各安装边法兰采用螺栓连接ꎮ 机匣厚度为 ２ｍｍꎮ 法兰安

装边均布 １８处螺栓ꎬ螺栓直径为 ６ｍｍꎮ 所有螺栓拧紧力

矩为 １６ Ｎ􀅰ｍꎮ

２.２　 单个机匣部件的动力学建模与模型确认

首先进行单个机匣部件的动力学建模与模型确认ꎬ由
于机匣数量过多ꎬ限于篇幅仅针对后机匣的模型确认过程

展开叙述ꎮ
１)后机匣有限元简化建模

考虑到计算精度和效率ꎬ有必要对有限元模型进行适

当地简化ꎮ 有限元简化模型不仅只考虑网格的粗化ꎬ还需

要对几何结构进行适当简化ꎬ并在此基础上进行合理的网

格尺寸划分ꎮ 一些小尺寸的几何特征(如小直径的孔ꎬ倒
角等)对结构的动力学特性影响较小ꎬ却使模型局部自由

度数急剧增加ꎬ严重影响有限元模型的计算效率ꎮ 因此可

以去除以上小尺寸的几何特征ꎮ

简化后的后机匣几何模型如图 ３ 所示ꎬ 去除了安装

边处的螺栓孔及倒角ꎮ
后机匣是轴对称结构ꎬ因此采用二阶六面体单元建

模ꎬ得到简化的有限元模型(图 ３)ꎮ 简化模型初始材料参

数为: 弹 性 模 量 为 ２１０ ＧＰａꎬ 泊 松 比 为 ０. ３ꎬ 密 度 为

７ ８５０ ｋｇ / ｍ３ꎮ计算其 １ ０００Ｈｚ以内固有模态ꎮ

1
2
3

z

y

x

图 ３　 后机匣简化模型

２)模态测试

采用锤击法对后机匣进行自由－自由模态测试ꎬ测点

布局方案见图 ４ꎮ 测试采用单点激励、多点输出的方式ꎬ
得到其前 ８ 阶(１ ０００Ｈｚ 以内)模态振型与频率(图 ５)ꎮ
其振型主要为沿轴向和径向的节径振型ꎮ
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图 ４　 后机匣模态测试示意图

1st 2nd 3rd 4th 5th 6th 7th 8th

225.51 Hz 232.61 Hz 263.64 Hz 264.54 Hz 691.67 Hz 697.95 Hz 782.79 Hz 793.00 Hz 

图 ５　 后机匣模态测试振型

３)相关性分析

将后机匣简化模型模态计算结果与模态测试结果进

行相关性分析(表 １、图 ６ꎬ图中:ＳＥＴ１ 为测试振型ꎬＳＥＴ２
为简化模型仿真振型ꎬ本文各图同ꎮ)ꎬ可得:简化模型频

率普遍偏高ꎬ第 １阶频差最大ꎬ达到 ５.９７％ꎮ 第 １－第 ６ꎬ第
９、第 １０阶型相关性较好ꎬＭＡＣ 值均在 ８０％以上ꎬ第 ７、第
８阶由于重模态的 ＭＡＣ值偏低ꎮ

表 １　 后机匣简化模型与模态测试数据的频差和 ＭＡＣ 值

阶次 测试频率 / Ｈｚ 计算频率 / Ｈｚ 频差 / ％ ＭＡＣ / ％

１ ２２５.５１ ２３８.９７ ５.９７ ９５.７４

２ ２３２.６１ ２３８.９８ ２.７４ ９４.７６

３ ２６３.６４ ２６９.９５ ２.３９ ８５.９１

４ ２６４.５４ ２６９.９５ ２.０４ ９４.８０

５ ６９１.６７ ７０６.８０ ２.１９ ８８.１８

６ ６９７.９５ ７０６.８０ １.２７ ９１.６２

７ ７８２.７９ ８０１.３２ ２.３７ ６５.８９

８ ７９３.００ ８０１.３２ １.０５ ６７.０３
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图 ６　 后机匣修正前简化模型

振型与测试振型的 ＭＡＣ 图

　 　 ４)模型修正

后机匣简化模型去除了倒圆、螺栓孔等局部几何特

征ꎬ其刚度发生变化ꎬ故将 ３个区域的弹性模量 Ｅ１、Ｅ２、Ｅ３
作为修正参数(见图 ３)ꎮ 选取频率和 ＭＡＣ值作为修正目

标ꎬ采用基于灵敏度分析的模型修正方法对后机匣的修正

参数进行修正ꎬ每次迭代的修正参数可根据式(６)求得ꎬ
经过 ９次迭代ꎬ修正参数趋于收敛ꎬ如图 ７所示ꎮ
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图 ７　 修正参数迭代曲线

由于螺栓孔导致了安装边的弹性模量减小ꎬ机匣壁的

材料属性及加工误差等不确定影响因素导致机匣壁弹性

模量发生变化(表 ２)ꎮ 修正后的简化模型仿真模态数据

与模态测试数据的频差和 ＭＡＣ见表 ３和图 ８ꎮ 修正后仿

真模态数据与模态测试数据的各阶频差均保持在 ５％以

内ꎮ 前 ６阶振型相关性较好ꎬＭＡＣ值均在 ８０％以上ꎮ

表 ２　 后机匣简化模型修正前后参数变化

修正参数 修正前 / ＧＰａ 修正后 / ＧＰａ 变化率 / ％

Ｅ１ ２１０ １９６.４３ －６.５

Ｅ２ ２１０ ２２６.１７ ７.７

Ｅ３ ２１０ １９１.４０ －８.９

表 ３　 修正后简化模型与模态测试数据的频差和ＭＡＣ值

阶次 测试频率 / Ｈｚ 修正后频率 / Ｈｚ 频差 / ％ ＭＡＣ / ％

１ ２２５.５１ ２３４.６８ ４.０７ ９５.６１

２ ２３２.６１ ２３４.６８ ０.８９ ９４.７７

３ ２６３.６４ ２６４.７５ ０.４２ ８４.７８

４ ２６４.５４ ２６４.７５ ０.０８ ９４.２８

５ ６９１.６７ ６９３.３８ ０.２５ ９０.５３

６ ６９７.９５ ６９３.３８ －０.６５ ９２.８２

７ ７８２.７９ ７８７.６９ ０.６３ ６４.１１

８ ７９３.００ ７８７.６９ －０.６７ ６５.２４
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图 ８　 后机匣修正后简化模型

振型与测试振型的 ＭＡＣ 图

　 　 按照该方法完成图 ２ 中机匣系统其余单个机匣零件

的模型确认工作ꎬ使其分析频率范围内的各阶频差均保持

在 ５％以内ꎮ ＭＡＣ值均在 ８０％以上ꎮ

２.３　 两段机匣连接结构的动力学建模与模

型确认

　 　 基于确认的机匣零件简化模型ꎬ利用实体薄层单元建

立两段机匣连接结构的动力学模型ꎬ并对其开展模型确认

工作ꎮ 由于机匣数量过多ꎬ限于篇幅仅针对后承力机匣和

后机匣组合件(图 ９(ａ))的模型确认过程展开叙述ꎮ

:���	���� 	��
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图 ９　 后承力机匣与后机匣安装边螺栓连接示意图

１)两段机匣连接结构简化建模

图 ９(ｂ)为组合件的简化模型ꎮ 将修正后的后承力机

匣和后机匣部件采用薄层单元连接ꎮ 薄层采用厚度为

１ｍｍ的 ２阶六面体实体单元模拟螺栓连接结构ꎬ单元上

下表面分别与法兰边进行刚性连接ꎬ薄层初始材料参数弹

性模量为 ２１０ ＧＰａꎬ泊松比为 ０.３ꎬ密度为 ７ ８５０ ｋｇ / ｍ３ꎮ 计

算其 １ ０００Ｈｚ以内固有模态ꎮ
２)模态测试

以 １６ Ｎ􀅰ｍ的拧紧力矩拧紧安装边螺栓后ꎬ采用锤

击法对后承力机匣与后机匣组合件进行自由－自由模态

测试ꎬ测点布局方案见图 １０ꎬ得到其前 ５ 阶(１ ０００Ｈｚ 以
内)模态振型与频率(图 １１)ꎬ可见其振型主要为后机匣处

的节径振型和后承力机匣的支板弯曲振型ꎮ
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图 １０　 后承力机匣与后机匣组合件模态测试示意图
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1st

602.92Hz

2nd

604.39Hz

3rd

607.04Hz

4th

937.93Hz

5th

944.65Hz

图 １１　 后承力机匣与后机匣组合件模态测试振型

　 　 ３)相关性分析

将组合件的模态计算结果与模态测试结果进行相关

性分析(表 ４、图 １２)ꎮ
相关性分析后可得ꎬ由于薄层为普通钢ꎬ近似为两两

刚性连接ꎬ因此频率整体偏大ꎮ 前两阶测试振型显示ꎬ后
机匣与后承力机匣支板出现耦合振动模态ꎬ因此前两阶

ＭＡＣ较低ꎮ 而组合件连接刚度对这两阶振型特性影响较

大ꎬ为改善该情况ꎬ需对薄层刚度进行修正ꎮ

表 ４　 组合件简化模型与模态测试数据的频差和 ＭＡＣ 值

阶次 测试频率 / Ｈｚ 计算频率 / Ｈｚ 频差 / ％ ＭＡＣ / ％

１ ６０２.９２ ６０７.０１ ０.６８ ５２.１０

２ ６０４.３９ ６５７.０６ ８.７１ ６６.３０

３ ６０７.０４ ６９１.４７ １３.９１ ８２.１３

４ ９３７.９３ ９９４.４０ ６.０２ ８９.２４

５ ９４４.６５ ９９４.４０ ５.２７ ８８.３４
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图 １２　 组合件简化模型振型与

测试振型的 ＭＡＣ 图

　 　 ４)模型修正

选择薄层单元的弹性模量 Ｅ 作为修正参数ꎮ 修正前

后薄层单元参数变化见表 ５ꎮ 可以看出ꎬ螺栓连接导致连

接刚度明显减小ꎮ 修正后组合件的仿真模态数据与测试

数据对比ꎬ各阶频差均保持在 ５％以内ꎬ且振型相关性较

好ꎬＭＡＣ值均在 ９０％以上(表 ６、图 １３)ꎮ

表 ５　 组合件简化模型修正前后参数变化　 单位:Ｐａ

修正参数 修正前 修正后

薄层弹性模量 Ｅ ２.１×１０１１ ６.３２×１０９

表 ６　 组合件修正后简化模型与模态测试数据的频差和ＭＡＣ值

阶次 测试频率 / Ｈｚ 修正后频率 / Ｈｚ 频差 / ％ ＭＡＣ / ％

１ ６０２.９２ ５９６.７４ －１.０２ ９６.１４

２ ６０４.３９ ５９６.７７ －１.２６ ９２.９４

３ ６０７.０４ ５９６.８３ －１.６８ ９７.１５

４ ９３７.９３ ９３３.４５ －０.４８ ９７.４０

５ ９４４.６５ ９３３.７７ －１.１５ ９５.６９

　 　 按照该方法完成图 ２ 中机匣系统中其余两段机匣连

接组件的模型确认工作ꎬ使其分析频率范围内的各阶频差

均保持在 ５％以内ꎬＭＡＣ值均在 ８０％以上ꎮ
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图 １３　 组合件修正后简化模型

振型与测试振型的 ＭＡＣ 图

２.４　 机匣连接系统动力学模型确认

１)机匣连接系统简化建模

图 １４为机匣组件的简化模型ꎮ 将修正后的各机匣零

件简化模型采用薄层单元连接ꎮ 薄层弹性模量为 ２.３ 节

修正后的弹性模量ꎬ薄层厚度、薄层与机匣模型间的连接

方式均与前文所述相同ꎬ计算其 ６５０Ｈｚ 以内(前 ８ 阶)固
有模态ꎮ

图 １４　 机匣组件简化模型示意图

２)模态测试

以 １６ Ｎ􀅰ｍ的拧紧力矩拧紧安装边螺栓后ꎬ采用锤

击法对后承力机匣与后机匣组合件进行自由－自由模态

测试ꎬ测点布局方案见图 １５ꎬ得到其 ６５０Ｈｚ内(前 ８阶内所有

整体模态)模态振型与频率(图 １６)ꎬ其振型主要为对开机匣

处的节径振型、支板弯曲振型以及后机匣的节径振型ꎮ
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图 １５　 机匣组件模态测试示意图

1st 447.13 Hz 2nd 502.41 Hz 3rd 511.41Hz 4th 525.67 Hz

5th 532.03 Hz 6th 584.22 Hz 7th 602.07 Hz 8th 631.56 Hz

图 １６　 机匣组件模态测试振型
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３)相关性分析

将组合件的简化模型的仿真模态数据与模态测试数

据进行相关性分析ꎬ结果见表 ７和图 １７ꎮ

表 ７　 机匣组件简化模型与模态测试数据

的频差和 ＭＡＣ 值

阶次 测试频率 / Ｈｚ 计算频率 / Ｈｚ 频差 / ％ ＭＡＣ / ％

１ ４４７.１３ ４５２.５１ １.２０ ９５.１５

２ ５０２.４１ ５０８.２９ １.１７ ７４.６４

３ ５１１.４１ ５１６.９３ １.０８ ４７.２３

４ ５２５.６７ ５１０.４３ －２.９０ ９６.２９

５ ５３２.０３ ５４８.５７ ３.１１ ９０.４４

６ ５８４.２２ ５７０.７４ －２.３１ ８８.６８

７ ６０２.０７ ６０３.５４ ０.２４ ８８.６３

８ ６３１.５６ ６０８.４９ －３.６５ ８６.５８
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图 １７　 机匣组件模态振型 ＭＡＣ 图

　 　 从结果可知ꎬ机匣组件简化模型第 １阶模态与模态测

试相比ꎬ频差仅为 １.２０％ꎬＭＡＣ 值为 ９５.１５％ꎬ表现了相当

高的相关性ꎬ由于第 １ 阶频率(４４７.１３ Ｈｚ)远超整机试验

器工作转速(１５０Ｈｚ)ꎬ已满足要求ꎮ 此外ꎬ第 ２、第 ３ 阶模

态相关性偏低ꎬ对应为对开机匣处的振型(表 ７、图 １６)ꎬ
这可能与其约束状态(实际、仿真)有关ꎮ 开机匣应易拆

卸ꎬ便于维护ꎬ但安装状态时内部存在装配应力、椭圆度大

的问题[１１] ꎮ 另一方面ꎬ薄层与机匣的刚性连接采用节点

耦合自由度的方式模拟ꎮ 在同一连接法兰处ꎬ约束不能保

证两两连接建模时的节点对与机匣组件建模时的节点对

完全一致ꎮ

３　 结语

本文提出了一种针对航空发动机机匣连接结构动力

学模型确认的方法ꎮ 以某试验器为例ꎬ确认后的机匣系统

动力学模型与测试结果对比ꎬ关心的第 １ 阶频差仅为

１.２０％ꎬＭＡＣ值高达 ９５.１５％ꎬ表明机匣系统动力学模型能

有效地反映实际构件的动力学特性ꎮ
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