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某航空发动机机匣的动力学模型修正
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摘　　　要：利用动力学模型修正技术对某航空发动机机匣的有限元模型进行了修正．通过振动模态测试

得到了实际机匣的模态数据用以作为有限元模型修正的基准．利用频率对单元刚度的灵敏度分析选定了修正

区域．在此基础上，应用１阶优化方法对机匣的有限元模型进行修正．研究结果表明：修正后机匣有限元模型的

前１０阶模态的计算值与实际测试的误差都在２９％以内，可以应用在后续的发动机整机动力学分析等方面．
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　　现代航空发动机的显著特点是高转速、高推
质比、转子更加柔性化、结构日趋复杂，导致发动
机整机振动的因素逐步增多，发动机整机振动问
题也十分突出．机匣作为发动机的主要承力部件，
其动力学特性对发动机转子的临界转速以及发动

机的整机动力学特性等有十分重要的影响．然而，
机匣的有限元设计模型作为实际结构的离散和简

化，在建模过程中由于一些不确定性因素，如单元
类型、材料属性、几何形状以及边界条件的不确定

性等，往往存在一定的误差，影响分析结果的准确
性．一种有效的方法是通过对结构的振动模态测
试，并利用振动测试数据对所建立的模型进行修
正，以获得精确的动力学有限元模型［１］．
近３０多年来，有限元模型修正技术得到了迅

速发展，许多新的理论在这一领域得到了广泛地
应用［２－６］．根据修正对象不同，模型修正方法大致
可以分为直接修正法［７－９］和参数型修正方法［１０－１２］

两大类．与直接修正法相比，参数型修正法具有修
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正后物理意义明确的优点，因此在工程中得到了
广泛应用．例如，Ｍａｒｅｓ等［１０］研究了ＧＡＲＴＥＵＲ
飞机模型的模型修正问题，修正后的模型不仅能
够准确得到修正所采用的试验数据，而且能够准
确预测结构修改后的动力学特性．Ｚａｐｉｃｏ等［１１］研
究了模型修正在桥梁建模中的应用．ＺＡＮＧ 和

Ｅｗｉｎｓ［１２］讨论了模型确认在航空发动机设计阶段
的应用问题．本文以某航空发动机机匣为对象，利
用机匣的实测模态数据，采用基于１阶优化的参
数型修正方法对机匣有限元模型进行修正，以探
索模型修正在航空发动机机匣有限元建模方面的

应用．

１　基于１阶优化的模型修正方法

１．１　有效模态测试数据的提取及相关分析

振动模态测试是模型修正中的重要环节，其
测试精度直接影响到修正结果的可靠性．有效模
态测试数据的提取需要对模态测试方案进行优

化，包括悬挂位置的选择、传感器的布置、激振位
置的选择等［１３－１５］．
模态测试中，通常采用橡皮绳悬挂被测结构

的方法模拟“自由－自由”边界条件．为了减小悬挂
带来的附加作用，可以用各个自由度各阶模态平
均位移响应值作为选择悬挂位置的参考［１３］

Ｄ（ｊ）＝∑
ｍ

ｒ＝１

２ｊｒ
ω２ｒ

（１）

其中ｊｒ为第ｊ个自由度的第ｒ阶模态的振型系
数，ωｒ为第ｒ阶模态的频率，ｍ 为考虑的模态阶

数．平均位移响应值Ｄ（ｊ）越低，表示该自由度离
各阶模态的节线越近，越适用于作为悬挂位置．
传感器的布置，通常采用有效独立算法［１５］，

其基本思想是从所有可能的测点中逐步删除对结

构的目标模态向量独立性贡献最小的点，以使感
兴趣的目标模态向量在测点最少的情况下保持线

性无关，从而可以用有限传感器得到尽可能多的
模态信息．然而，单独基于有效独立法选择的测量
点仅仅考虑了测点对结构的目标模态向量独立性

的影响，所选的测点振幅有时会很小，测量信号的
信噪比往往比较低．为了改善上述情况，在使用有
效独立法时兼顾测点响应幅值的大小［１３］，其可以
表示为

Ｅａｎ×ｎ ＝Ｅｎ×ｎｄｉａｇ（Ａ） （２）
其中Ｅ为候选测点对结构的模态矩阵线性无关
性的有效独立分配矩阵，Ａ是各阶模态平均加速
度响应，可以由式（３）求得

Ａ（ｊ）＝∑
ｍ

ｒ＝１
２ｊｒ （３）

式中ｊｒ为第ｊ个自由度的第ｒ阶模态的振型系
数，ｍ为考虑的模态阶数．
与有效独立法相似，上述过程可以通过迭代

完成．在迭代过程中，每次去除矩阵Ｅａ 对角线上
贡献最小的自由度直到得到最后所需的测量

点数．
计算模型与试验模型的匹配，通常采用模态

置信准则 ＭＡＣ（ｍｏｄａｌ　ａｓｓｕｒａｎｃｅ　ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ，量符
号记Ｍａｃ），通过相关分析实现，其计算可以由下式
表示：

Ｍａｃ（ｅ，ａ）＝
Ｔｅａ

２

（Ｔｅｅ）（
Ｔ
ａａ）

（４）

其中ｅ，ａ分别为试验和计算振型向量．ＭＡＣ值
介于０和１之间，Ｍａｃ＝１，表示试验振型与分析
振型完全相关，Ｍａｃ＝０，表示不相关，ＭＡＣ的值
越接近与１，两者的相关性越好．

１．２　修正方法

模型修正方法通常以结构有限元整体矩阵中

的部分元素或结构的设计参数为修正对象，通过
调整所选择参数使有限元分析模态与试验模态的

残差在给定的范围内达到最小，即

ｇ＝ ｍｉｎ
ｘｌ≤ｘ≤ｘｕ

‖ＷｉＲ（ｘ）‖２２

Ｒ（ｘ）＝ ｛ｆｅ｝－｛ｆａ（ｘ）｝ （５）

式中ｇ为目标函数，ｘ为结构参数，可以是材料参
数、几何参数以及边界条件等．Ｗｉ为加权矩阵，

ｆｅ和ｆａ分别为结构试验模态和分析模态的向量，

可以为频率、振型、频响函数等．Ｒ为残差，ｘｌ和

ｘｕ分别为结构参数的上限和下限．
通过１阶优化方法［１６］，（５）式中带约束的模

型修正问题，可化为以下无约束的结构优化问题：

Ｑ（ｘ，ｑ）＝ ｇ
ｇ０
＋∑

ｎ

ｉ＝１
ｐｘ（ｘｉ）＋

ｑ ∑
ｍ１

ｉ＝１
ｐｆ（ｆｉ）＋∑

ｍ２

ｉ＝１
ｐｈ（ｈｉ）＋∑

ｍ３

ｉ＝１
ｐｗ（ｗｉ［ ］） （６）

式中Ｑ为无约束的目标函数；ｑ为控制约束条件
的响应面参数；ｇ０ 为当前参考目标函数的值；ｐｘ
为作用于设计变量即结构参数的罚函数；ｐｆ，ｐｈ，

ｐｗ 为作用于状态变量即结构动力学特性等分析
结果的罚函数．
在目标函数的优化求解过程中，设计变量迭

代计算由以下过程完成：

ｘ（ｊ＋１）＝ｘ（ｊ）＋ｓｊｄ（ｊ） （７）

９７８
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　　线性搜索参数ｓｊ 通过黄金分割算法和局部
平方拟合技术求得，搜索方向ｄ（ｊ）由式（８）确定

ｄ（ｊ）＝－

Δ

Ｑ（ｘ（ｊ），ｑｋ）＋ｒｊ－１ｄ（ｊ－１）

ｒｊ－１ ＝
［

Δ

Ｑ（ｘ（ｊ），ｑ）－

Δ

（ｘ（ｊ－１），ｑ）］Ｔ

Δ

Ｑ（ｘ（ｊ），ｑ）Δ

Ｑ（ｘ（ｊ－１），ｑ）２ （８）

其中

Δ

Ｑ（ｘ（ｊ），ｑ）为第ｊ步的梯度向量．
１阶优化算法有较高的计算精度，但有时会
出现局部最优的情况［１６］，这时可以改变设计变量
的起始位置重新进行优化以判断结果是否陷入局

部最优．

２　某机匣有限元分析与模态测试

２．１　有限元建模分析

航空发动机机匣主体结构大多是一个圆柱形

或者圆锥形的薄壁圆筒，各个分机匣与前后机匣
通过连接件装配为整体．本文中研究的发动机机
匣如图１（ａ）所示，它是由前后两部分焊接而成．
机匣的局部有一些小突台结构用于安装其他附

件；机匣两端的安装边上各布有３６个螺栓孔用于
连接其他机匣．在建模时，原则上可以采用精细的
网格来处理这些局部结构，但这样处理，会极大增
加模型的规模和自由度数，对计算机的资源要求

高，求解的成本和时间大为增加，难以快速准确地
建模，因此，有限元建模时，进行了结构简化，去除
了这些局部结构，而通过后续的模型修正来减小
模型简化带来的误差．另外，机匣中间的焊接部
位，在建模时简化成了刚性连接的方式．简化后的
有限元模型如图１（ｂ）所示，建模选取１０节点四
面体Ｓｏｌｉｄ　１８７单元，共计３２　８２７个单元，６６　２４７
节点，以保证较高的计算精度．图２中给出了“自
由－自由”状态下机匣的前１０阶有限元分析频率
与振型．由于机匣是近似轴对称结构，机匣中沿径
向方向的振动都是以频率相近、振型相同（旋转了
一定角度）的重模态形式出现，如图２中的１阶、３
阶、５阶、７阶、９阶模态分别与２阶、４阶、６阶、８
阶、１０阶模态相对应．

图１　某机匣实际结构和有限元模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ

图２　机匣有限元分析结果

Ｆｉｇ．２　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ

０８８
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２．２　机匣模态测试计划的确定

机匣的模态测试，本文采用了多点激励单点
测量的方法．机匣通过橡皮绳悬挂的方式来模拟
“自由－自由”边界条件，采用力锤激励、加速度传
感器测响应的测量方式，选用的加速度传感器的
频响范围是０．５～１００００Ｈｚ，质量为２ｇ．测试分析
频率的范围选为０～１　０００Ｈｚ，谱线数为３　２００．机
匣的各阶模态平均位移响应值如图３所示，结合
机匣的实际结构特征，可以看出应将机匣的小端
作为悬挂位置以减小悬挂位置的影响．

图３　机匣的各阶模态平均位移响应值

Ｆｉｇ．３　Ａｖｅｒａｇｅ　ｄｒｉｖｉｎｇ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ

图４中给出了有效独立法与平均加速度响应
结合得到的机匣的最佳响应位置分布，从图中可
以看出适合布置传感器的区域集中在机匣中间位

置处．为了获取足够的振型数据与有限元分析结
果进行相关分析，本文在机匣上选取了１２８个激
励点，建立的测试模型如图５所示．测试时，采用
两个传感器布置在相互正交的位置上，一方面可
以用来相互校验，另一方面也可以有效识别出机
匣中的重模态．

图４　机匣的最佳响应位置分布图

Ｆｉｇ．４　Ｏｐｔｉｍｕｍ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ

图５　机匣测试模型

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｓｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ

２．３　模态测试结果和相关分析

对测试得到的频响函数，通过单输入多输出
（ＳＩＭＯ）方法识别得到机匣的模态参数．试验振
型与修正前的有限元分析振型的 ＭＡＣ值如图６
所示，图中ＳＥＴ　１对应试验结果，ＳＥＴ　２对应分

图６　机匣修正前的 ＭＡＣ值

Ｆｉｇ．６　ＭＡＣ　ｍａｔｒｉｘ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ　ｂｅｆｏｒｅ　ｕｐｄａｔｉｎｇ

表１　试验模型与分析模型的相关性

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｅｓｔ　ａｎｄ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｍｏｄｅｌ

试验

阶次

分析

阶次

试验

频率／Ｈｚ

分析

频率／Ｈｚ

修正前

Ｍａｃ／％

１　 １　 ２４７．２０　 ２５２．６６　 ７３．２

２　 ２　 ２４８．２６　 ２５２．７０　 ５２．９

３　 ３　 ３６１．２７　 ３５８．９０　 ６９．０

４　 ４　 ３６２．８５　 ３５９．００　 ６８．２

５　 ５　 ６８４．１１　 ６９５．３８　 ８４．８

６　 ６　 ６８６．０２　 ６９５．６４　 ８４．３

７　 ７　 ７３１．９３　 ８５１．９６　 ７０．３

８　 ８　 ７３３．８４　 ８５２．１３　 ７６．５

９　 １３　 ７７１．４６　 ９５６．２８　 ６６．１

１０　 １４　 ７７３．７９　 ９５６．５７　 ５９．０
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析结果．表１中给出了机匣的前１０阶试验频率
与对

应的有限元分析频率以及 ＭＡＣ值的具体值．可
以看出机匣的试验模态与有限元计算模态有较大

的差别，不仅频率相差较大，而且模态的前后秩序
也不一致．由于有限元分析模型中的参数都是取
自于设计参数，其与实际结构的参数会有一定的
误差，且在有限元建模时对于局部的一些结构进
行了近似和简化处理也会带来误差，因此为了提
高模型的可靠性，需要基于试验数据对有限元模
型进行修正．

３　机匣模型修正

３．１　机匣修正参数的选择和修正过程

由前面分析可以看出机匣的有限元分析模态

与试验模态相差较大的阶数主要集中在７～１０
阶．利用频率对单元刚度的灵敏度［１７］分析可以看
到，对这几阶模态影响较大的区域主要集中在机
匣的焊接部位，如图７（ａ）所示，此处建模时将焊

图７　前机匣频率对单元弹性模量的灵敏度

Ｆｉｇ．７　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ　ｏｆ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ　ｗｉｔｈ　ｒｅｓｐｅｃｔ　ｔｏ

ｅｌｅｍｅｎｔ　ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ

接部位处理成刚性连接形式，因此会带来一定的
误差．同样，通过频率对刚度的灵敏度分析可知，
对机匣的前６阶模态影响较大的区域主要集中在
机匣的两端，如图７（ｂ）所示，此处简化了螺栓孔，
因此也会带来一定的误差．综上所述，修正区域主
要选定在机匣的两端和焊接部位，如图８所示．在
选择修正参数方面，由于建模时所做的局部几何
结构的简化造成的有限元模型的质量差异可以直

接得到，通过调整简化区域密度的大小来消除，因
此迭代求解时主要选择机匣两端和焊接部位的弹

性模量为修正参数．

图８　机匣修正区域

Ｆｉｇ．８　Ｕｐｄａｔｉｎｇ　ｒｅｇｉｏｎｓ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ

在目标函数的构造中，由于振型受测量噪声
的影响较大，因此振型主要用来匹配模态对．目标
函数由机匣的前１０阶频率构造为

ｍｉｎ∑
ｎ

ｉ＝１
Ｗｉ（１－ωｅｉ／ωａｉ）２ （１２）

式中Ｗｉ为加权系数；ｉ＝１，２，…，１０．

３．２　修正结果分析

修正后的 ＭＡＣ值如图９所示，表２给出了
机匣测试模型与模型修正前后的结果比较．从中

图９　机匣修正后的 ＭＡＣ值

Ｆｉｇ．９　ＭＡＣ　ｍａｔｒｉｘ　ｏｆ　ｃａｓｉｎｇ　ａｆｔｅｒ　ｕｐｄａｔｉｎｇ
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可以看出经过模型修正，机匣有限元模型各阶分
析频率与试验频率的相对误差都有了显著的减

小，修正后的各阶频率误差都在２％以内，最大相
对误差由２３．９６％降到了１．２６％．另外，修正后的

ＭＡＣ值相较与修正前也有了较大的提高，除了
第１０阶振型外，修正后的 ＭＡＣ值都在７０％以
上．结合频率和振型可以看出，相较于修正前的有
限元模型，修正后的模型有了很好的改善，分析模
态与测试模态已经趋于一致．

表２　机匣测试结果与模型修正前后的分析结果比较

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｅｓｔ　ａｎｄ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｒｅｓｕｌｔｓ

试验

频率／

Ｈｚ

修正后

频率／

Ｈｚ

修正前

频率误

差／％

修正后

频率误

差／％

修正后

ＭＡＣ／

％

２４７．２０　 ２４８．６６　 ２．２１　 ０．５９　 ９４．８

２４８．２６　 ２４８．７１　 １．７９　 ０．１８　 ７２．５

３６１．２７　 ３６０．５３ －０．６６ －０．２０　 ９４．２

３６２．８５　 ３６０．６６ －１．０６ －０．６０　 ９２．３

６８４．１１　 ６８４．３０　 １．６５　 ０．０３　 ９６．６

６８６．０２　 ６８４．６７　 １．４０ －０．２０　 ９６．４

７３１．９３　 ７３８．６５　 １６．４０　 ０．９２　 ７９．２

７３３．８４　 ７３８．８８　 １６．１２　 ０．６９　 ８０．６

７７１．４６　 ７６１．７３　 ２３．９６ －１．２６　 ７１．９

７７３．７９　 ７６５．１４　 ２３．６２ －１．１２　 ６６．３

图１０给出了材料参数随迭代次数的变化情
况，可以看出机匣的两端修正后弹性模量并没有
太大的变化，而中间焊接部位的弹性模量有了较
大的减小，说明焊接处带来了较大的刚度损失．修
正过程中目标函数收敛曲线如图１１所示，可以看

图１０　修正区域材料参数收敛曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｏｆ　ｍａｔｅｒｉａｌ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｉｎ

ｕｐｄａｔｉｎｇ　ｒｅｇｉｏｎｓ

图１１　目标函数收敛曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ

出前３次迭代效果最佳，后面几步迭代过程中，目
标函数的变化已经接近于直线，经过１１次迭代过
程目标函数达到了收敛的精度的要求．
进一步迭代修正并不能使有限元分析结果与

试验结果的相对误差完全消除，导致这些误差的
原因主要包括以下两方面：①对结构几何和焊接
情况的简化误差，通过修正材料参数不能完全消
除；②修正时，主要选择了对所分析模态影响较高
的区域作为修正区域，模型的其他区域可能存在
误差．

４　结　论

本文利用某航空发动机机匣振动模态测试数

据，基于１阶优化方法对机匣的有限元模型进行
了修正．修正后的模型得到了很好的改善，其分析
结果与试验结果趋于一致，可以看出基于１阶优
化的模型修正方法具有较高的计算精度，使修正
后的机匣模型可以较可靠地应用在后续的发动机

整机动力学分析、结构的改型、优化以及健康监测
等方面，从而有效提高发动机的设计效率，降低设
计成本．
修正后的有限元模型分析结果与试验测试，

在前１０阶的模态比较中最大误差仍有－１．２６％．
一方面是因为几何模型、焊接部位等的简化造成
的误差通过参数修正不能完全消除，另一方面是
由于结构中的一些潜在的误差源区域没有修正．
因此在后续的工作中对于如何合理地得到可修正

的简化模型以及修正中的误差源定位需要进一步

研究．
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