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摘要：基于建立航空发动机整机状态的结构动力学分析有限元模型要求，对应用于静子机匣的不同有限元网格模型进行了对

比分析，并将其组装成整机模型，进行了各支点的静柔度计算和对比试验。结果表明：对静子建模可分为主承力和其他机匣部件分

别进行。承力机匣采用实体单元模型，有效模拟其刚度特性；传力机匣采用壳单元模型，在保证计算精度的前提下减小计算规模。通

过对整机静子模型状态下轴承座静柔度计算与试验结果的对比，验证了整机静子模型刚度分布的有效性，经过质量修正后可以为

整机状态结构动力学分析提供模型。
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Abstract: Different types of Finite Element Model (FEM) mesh model for the typical aeroengine stators were studied under the

requirement of state FEM for structural dynamic of whole engine. A whole engine model was established by assembling the major engine
stator, and the static flexibility of fulcrums were calculated and compared. The analysis result shows that the cases can be classified into two
types. For the bearing support structures, the solid element should be used for appropriate idealization of the stiffness characteristics. For
other engine cases, the shell element should be used to reduce computing scale on the premise of guarantee calculation precision. The
stiffness characteristics was validated by comparing numerical result to the static flexibility test which was carried out during engine design
process, and the model can be used in the whole engine structural dynamic analysis after the quality correction.
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0 引言

在航空发动机研制、生产和使用过程中，振动问

题十分突出[1]。如果要详细地研究发动机整机的振动特

性，需将转子、机匣和支架结构等整个系统作为整体进

行振动分析。目前国际上的大型航空发动机公司，如

GE、PW、RR以及 CIAM等均采用专门研发的整机转

子动力学计算程序，从理论上指导了新机研制、现有机

型的改进和故障分析，缩短了新机型的研发周期，提高

了其寿命和可靠性，改善了整机工作性能。

EJ200 等先进涡扇发动机建立了用于振动监测

和诊断的 3维整机有限元模型。对于组成整机模型的

各部件，根据其结构特点，采用了不同的分网方法[2]；

Armin Schonrock 等 [3]利用发动机机匣壳体的静刚度

测量数据对其有限元模型参数进行了改进；张大义等[4]

从计算航空发动机转子系统动力特性的需求方面，讨

论了典型支承结构的径向刚度计算中的几个问题；高

金海等[5]从计算航空发动机机匣系统动力特性需要以

及有限元模型建立的角度，分析了某型涡扇发动机整

机动力特性。

在整机有限元模型中，发动机机匣结构因其结构

形式复杂，材料多样以及功能差异，建模精度和方式

也各有不同。需要采用不同的建模方法针对机匣自身
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的结构特征以及在整机静子刚度中的贡献程度对机

匣部分进行简化[6-10]。

本文以建立整机动力学分析模型为目标，以实际

静子结构为研究对象，对比分析了不同简化建模方法

对不同结构的影响特征。根据分析结论，建立了发动

机整机静子机匣有限元模型，并与试验测量结果进行

比较分析和验证，为后续进行整机动力学分析提供静

子部分的有限元模型。

1 静子结构

某型航空发动机的主承力构件包括采用整体焊

接结构的进气机匣、涡轮后机匣和整体铸造结构的中

介机匣，如图 1所示。其中主、辅安装节分别置于中介

机匣外环水平中心线两侧和加力筒体承力环水平线

的一侧。1号轴承座固定于进气机匣内环，承受风扇

转子径向和低压转子轴向载荷；2、3号轴承座分别固

定于中介机匣内环的前后

安装边，分别承受低压径

向、高压转子轴向和部分

径向的载荷；5号轴承座固

定于涡轮后机匣内环[11]。

2 结构建模时的简化原则

由于航空技术的发展，转子的转速日益提高，而

机匣的壁变薄，且结构大部分为回转壳。转子和机匣

之间的联系日趋紧密，二者之间相互耦合及影响日益

加强，形成了复杂的动力特性[12]。静子部分作为转子

的支承和传力结构，其刚度和质量分布特征对整机转

子动力学特性具有显著影响。

无阻尼多自由度系统自由振动的运动方程[13]为

[M]{q咬 }+[K]{q}={0} （1）

系统频率方程为

[K]-棕n

2
[M] =0 （2）

由频率方程可知，无阻尼系统的固有频率主要取

决于其刚度和质量，所以在简化结构时，只要能保证前

后的结构刚度和质量比值不变，且分布相似，便可以保

证结构的动力特性不变。因此基本原则为（1）保证部件

内部的结构力学关系不变；（2）将部件装配成整机模型

时，保证部件之间的传力关系不变；（3）发动机整机模

型状态下的质量分布特征不变；（4）最终建立的整机模

型应当保证整机的刚度和质量具有一致性。

根据航空发动机在整机状态下的承力和传力特

点，静子部件分为主承力机匣和其它机匣。前者是指

在机匣部件中装有轴承，直接参与向外传递转子力的

部件；后者是指在机匣部件中，不直接参与向外传递

转子力的部件。

针对主承力部件结构和受力的复杂情况，建立有

限元模型时，需要保留其参与承力的所有主要结构元

素，而仅对较小的倒角等结构细节进行简化处理。整

机机匣部件建模的难点在于对非承力、局部承力结构

以及孔类零部件的建模处理。在对零部件进行建模分

析时，在保证结构力学关系不变的前提下有必要对所

分析的零部件模型进行局部简化，减少整机系统的单

元数，完成对整机模型的计算。

3 静子部件有限元建模方法对比

静子机匣主要为薄壁结构件，有限元建模单元主

要包括壳单元和实体单元，对拉杆等杆状部件也可以

采用梁单元进行建模。不同部件的建模单元形式和简

化方法不同，需要对主承力和其它机匣部件在不同单

元类型下的模型有效性和计算规模进行分析。本文以

第 1级风扇机匣和中介机匣模型为例，分别采用壳单

元和实体单元对其建立计算模型，对比 2种建模方式

在不同承力或传力功能机匣上的有限元计算特点。

3.1 风扇机匣

3.1.1 壳单元几何模型

在壳单元建模过程中，要提取部件模型的中性面

作为有限元模型网格划分、材料选取、厚度属性确定的

几何壳体。静子叶片形状十分复杂，将叶片沿径向分成

若干段，在每段的截面中提取截面的弦线，然后使用

UG软件中“通过线生成面（surface—through curves）”命

令，将弦线和叶片的叶根和叶尖围成的区域生成叶片

曲面。对于轴向旋转对称

件的机匣壳体，在提取中

性面时，可以利用 UG软件

中的“中性面（midsurface）”

命令直接生成。第 1级风

扇静子机匣的几何壳体模

型如图 2所示。

图 1 某型发动机结构

图 2 第 1级风扇机匣

壳单元几何模型
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3.1.2 实体单元几何模型

在实体单元建模时，可直接利用已经生成的机匣

实体几何模型进行网格划分和计算。由于工程需要，

在机匣的实际几何模型中存在各种孔洞、倒角、凸台

等，在进行实体网格划分时需要在上述部分增加网格

密度，极大地增加了划分

难度和网格数量。但是根

据圣维南原理，对整个模

型或整机进行动力学分析

可知，上述情况对整体计

算结果的影响较小。因此

对计算所用的几何实体模

型进行简化处理 [14]。第 1

级风扇机匣 3维实体几何

模型如图 3所示。

3.1.3 模型网格划分和属性定义

建立上述 2个几何模型后，导入计算软件。根据

计算需要定义壳体厚度、材料属性以及部件之间的装

配联接关系和边界条件等物理属性。在定义壳体模型

机匣壳体厚度时，直接利用壳体对应的实体模型厚度

数据。由于风扇静子叶片形状复杂，其厚度沿径向不

断变化，并且叶片本身不在整机机匣传力路线上，其

主要影响机匣的质量分布状态，定义叶片厚度时，需

保证叶片质量和质心分布不发生变化，根据质量等效

原则确定叶片自身的厚度。然后采用四边形和三角形

网格结合划分。第 1级风扇机匣的壳单元网格节点

数、单元数和自由度分别为 2438、2300、14628。采用

六面体网格对实体模型进行网格划分，第 1级风扇机

匣的 3维实体网格节点数、单元数和自由度分别为

34040、16606、251574.第 1级风扇机匣 2种单元网格

模型如图 4所示。

上述模型均采用钛合金的材料数据定义属性。对

比 2种机匣模型的自由模态，其位移边界条件均为自

由边界条件。

3.1.4 计算结果对比分析

在整机传力路线中，不是主承力部件的风扇机匣

主要起传递转子受力的作用，其振动特性是确定传递

特性的基础。实体单元和

壳单元自由振动频率对比

如图 5所示。2种模型的

自由振动频率结果尤其是

低阶结果较为接近。

壳单元网格模型的规

模要比六面体单元模型的

小 1个数量级以上，所占用的计算机资源更少，在多

个部件模型组装后进行整机动力学分析。因此，计算

结果满足工程精度要求时，采用壳单元可以对风扇机

匣类部件进行振动模态等动力学分析。在进行整机规

模的动力学计算时，在保证工程应用精度的前提下，

对传力机匣类部件采用壳单元进行分析，可以大规模

缩减整个模型的数据量，减少对计算机资源的需求[15]。

3.2 中介机匣

3.2.1 建模方法

中介机匣壳单元和六面体单元建模的方法、步骤

与第 1级风扇机匣的相似。壳模型的片体厚度根据其

对应的 3维模型厚度给出。对厚度变化较大的安装

边、轴承腔等采用等效的方式定义其厚度，即根据体

积相同的原则得出。实体单元为 8节点六面体网格，

模型节点数、单元数和自由度分别为 44606、26802和

363845；采用壳单元为 4节点四边形和 3节点三角形

网格相结合，模型节点数、单元数和自由度分别为

2906、2861和 18806。相应的网格模型如图 6所示。

采用相同的位移边界条件对 2种机匣进行静力

学分析。在对 2号轴承座施加载荷时，均采用在轴承

图 3 第 1级风扇机匣 3维

实体几何模型

（a）壳单元 （b）实体单元

图 4 第 1级风扇机匣网格模型

图 5 实体单元与壳单元

自由振动频率对比

（a）壳单元 （b）实体单元

图 6 中介机匣网格模型
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座安装面上施加集中力的

方式。位移边界和载荷条

件如图 7所示。

3.2.2 计算结果对比分析

在相同条件下，2 号

支点轴承座内表面平均位

移对比如图 8所示。在相

同受力条件下，壳单元模

型计算所得的 2号支点位

移超出实体单元模型的，

表明采用壳单元对中介机

匣建模时，很大程度上降

低了机匣的整体刚性。壳

单元和实体单元的横向受力变形如图 9所示。从图中

可见，在相同边界条件和载荷下，中介机匣的支板相

对其内外环在受到拉伸的同时，均有相对的转动。中

介机匣的刚性特性主要受到支板刚性以及支板和机

匣壳体之间的刚度传递特性影响。对于中介机匣结

构，其支板和机匣壁面厚度较大，尤其是支板和机匣

壁面的转接部分，已经不符合采用壳单元的薄板理论

中厚度远小于其它 2个方向尺寸的基本假设，因此仅

采用壳单元对中介机匣类结构建模会导致较大的计

算误差[15]。

通过静力、模态对比分析得出，由于中介机匣中

存在较多的安装边和加强结构，为了保证强度要求，

大幅度增加厚度已不能较好地符合板壳理论的基本

条件。部分采用壳单元时的计算误差将会很大，甚至

出现错误结果。

因此，对于中介机匣等发动机主要承力机匣，并

不能简单地采用壳单元建模，应采用实体单元的方式

来保证计算精度。

4 静子部件建模

针对主承力机匣结构的复杂性和进行响应分析

后的结果要求，采用实体

单元进行建模。对于其他

机匣，为了在保证计算精

度的同时尽量减少计算

量，主要采用壳单元建模。

各机匣都要经过仔细地几

何清理以及模型简化甚至

重新建立几何模型后，才

能导入到计算软件中进行分网。

4.1 主承力机匣部件建模

在进气机匣建模时，对于处在传力路线上的结构

采用了实体单元，其余的典型壳体件，且不参与轴承

传力部分采用了壳单元。进气机匣的有限元网格模型

如图 10所示。

涡轮后机匣通过 8根斜拉杆与外涵承力环相连

接。前者均采用梁单元进行建模。在实际部件中，与后

机匣外环和外涵承力环的

连接方式为铰链式，各拉

杆相互约束，使后机匣和

外涵承力环在垂直于发动

机轴向的平面内的位移相

同，而对其他方向的位移

并无约束。简化处理对拉

杆与后机匣外环和外涵承

力环的连接方式，使拉杆

与后机匣及外涵承力环铰链装配处的装配副在沿拉

杆方向的位移相等，对其他方向的位移并不添加限

制。既可以保证后机匣与承力环之间通过拉杆的位移

传递，又可以保证使 2个机匣在垂直于发动机轴向的

平面以外方向的位移具有独立性。涡轮后机匣的有限

元网格模型如图 11所示。

4.2 其他机匣部件建模

利用机匣壳单元建模方法，对风扇、高压压气机、

主燃烧室、高压涡轮、低压涡轮、加力燃烧室、收扩喷

口以及复合材料外涵等机匣均建立了以壳单元为主

体的有限元模型。

对不参与机匣的传力，同时其叶片长度较小，自

振频率较高的静子叶片，整级作为单个质量点处理，

图 7 中介机匣静力位移

边界和载荷条件

图 8 2号支点位移对比

图 10 进气机匣的有限元

网络模型

图 11 涡轮后机匣的有限元

网络模型

（a）壳单元 （b）实体单元

图 9 中介机匣模型横向受力变形
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提取整级叶片的质量、质心、转动惯量等属性，采用集

中质量单元的方式将整级叶片装配到其对应的轴线

位置处，集中质量单元采用“mean”单元与机匣周围

的对应位置连接，模拟其质量分布特征。相应的机匣

模型分别如图 12～18所示。

以上网格划分所得到的各机匣网格规模和材料

属性见表 1。

4.3 部件模型的装配

在实际发动机部件中，各机匣部件上都留有安装

边，2个相邻的机匣间采用螺栓连接。由于螺栓连接

图 12 风扇机匣
中间红点为叶片的集中质

量点，黄线为 mean单元

图 13 高压压气机机匣

中间红点为叶片的集中质量

点，黄线为 mean单元

图 14 高压涡轮机匣

蓝色为第 1 级低压静子，红

色为第 2级低压静子

图 15 低压涡轮机匣

图 16 燃烧室 图 17 加力燃烧室外壳、加

力筒体、合流环及尾锥

图 18 尾喷口 图 19 外涵机匣

部件名称

进气机匣

涡轮后机匣

中介机匣

风扇机匣

高压压气机机匣

高压涡轮机匣

低压涡轮机匣

外涵机匣

燃烧室

加力燃烧室机匣

尾喷口

整机静子模型

单元类型

8节点六面体

实体单元

8节点六面体

实体单元

8节点六面体

实体单元

4节点四边形

和 3节点三

角形壳单元

4节点四边形

和 3节点三

角形壳单元

4节点四边形

和 3节点三

角形壳单元

4节点四边形

和 3节点三

角形壳单元

4节点四边形

和 3节点三

角形壳单元

4节点四边形

和 3节点三

角形壳单元

4节点四边形

和 3节点三

角形壳单元

4节点四边形

和 3节点三

角形壳单元

各部件模型

装配

节点数

63539

38572

44606

6855

7843

2303

2875

1764

8575

9111

397

179390

单元数

36237

17863

26802

6437

7994

1983

2767

1649

8313

8697

360

133802

自由度

513645

316725

363845

41130

47112

13830

16510

10584

52837

54666

2382

1421137

材料

钛合金

高温合金

钛合金

钛合金

高温合金

高温合金

高温合金

复合材料

高温合金

高温合金

高温合金

网格规模

表 1 静子部件网格规模和材料

78



贾瑞琦等：航空发动机整机静子建模与刚度验证第 6期

时，机匣安装边的局部受力情况比较复杂，具有一定

的非线性。对于整机规模的模型来说，局部非线性的

影响范围较小，因此在计算模型中做了简化处理。机

匣部件之间的装配采用“点在面上”方式，即在 2个进

行装配的安装边中的 1个安装边节点“黏接”到另 1

个安装边的面上，可以保证连接面两侧的机匣安装边

对应节点处的位移相同；同时不附加限制同一安装边

上节点之间的相对位移。

4.4 整机边界条件设定

坐标系定义为 z 轴与发动机旋转中心线重合，方
向向后为正；y轴方向向下为正；x轴由 y轴到 z 轴按
右手法则确定。

根据发动机的台架安装方式，计算模型的位移边

界条件设置方式为中介机匣顺航向看右侧主安装节

处约束其沿 x、y、z 方向的平动位移，左侧主安装节约
束 y、z 方向的平动位移，2个安装节上均不限定其以
安装节连线方向为轴的转动。加力筒体吊耳处约束 y
方向平动位移，不限定吊耳处的转动自由度。

按照整机机匣静柔度试验时的加载方式，分别沿

x、y方向，在 1～3、5号支点的轴承座中心面上施加 10

kN的作用力，计算发动机机匣整体状态下的变形。

机匣承力系统的有限元模型如图 20所示。

5 计算结果

利用已建立的整机机匣有限元模型，计算了发动

机整机状态下的各支点的静柔度，并将计算结果与试

验结果进行了对比分析。

最终计算所得的各支点相对于发动机主安装节

的静柔度相对值见表 2。

6 静柔度试验及结果对比

对承力系统静柔度进行试验，测量了承力系统

1～3、5支点的静柔度。

6.1 试验项目及载荷

分别在某型发动机的 1～3、5的轴承中截面处施

加横向力，测量轴承中截面的横向位移，计算轴承相

对于主安装节的静柔度。在室温条件下，按照台架试

车要求安装在发动机专用静力试验台上进行试验。

6.2 试验加载方式和测量方案

1支点静柔度试验加载

装置（局部）如图 21所示。从

图中可见，横向力加载螺杆

1和 3通过杠杆 5、关节轴承

和模拟轴承 7对 1号轴承座

施加横向载荷，测力计 2、4

的差值为横向载荷。其他支

点位置的加载方式与 1号轴

承座类似。

6.3 计算结果与试验结果

整机支点柔度计算与试

验结果见表 3。

从表中可见，1～3 支点的柔度计算值与试验值

相对于主支点的相差较小。5支点的柔度计算值与试

验值相对于主支点的相差较大，相对误差分别为

17％（X 向）和 19％（Y 向）。
5支点位于涡轮后机匣，通过在同一平面内（垂

直于轴向的平面）的 8根斜杆与外涵承力机匣连接。

该装配方式使 5支点的径向静柔度特性具有较强的

非线性，在试验加载过程中也发现了该现象。在整机

机匣的静刚度计算中，模拟拉杆与机匣的装配关系时

进行了线性简化，仅限定参与拉杆与机匣装配处的节

点位移沿拉杆方向相同，不限定装配处节点其他方向

的位移。与实际装配关系相比，降低了机匣产生相对

（a）1号支点 （b）2、3、5号支点

图 20 机匣承力系统有限元模型

1、3－横向力加载螺杆；2、
4－测力计；5－杠杆；6－试
验组件；7－关节轴承和模拟
轴承；8－安装座组件

图 21 1支点静柔度试验

加载装置（局部）

加载方向

X向（试验）

X向（计算）

Y 向（试验）

Y 向（计算）

1支点

0.77

0.79

2.78

2.66

2支点

1.00

1.00

0.93

1.00

3支点

0.96

1.02

0.93

0.98

5支点

1.42

1.67

4.15

4.96

表 3 整机支点柔度计算与试验对比

注：各支点柔度相对 2支点对应方向计算柔度的比例。

支点

1支点

2支点

3支点

5支点

X向加载

0.79

1.00

1.02

1.67

Y 向加载

2.66

1.00

0.98

4.96

表 2 各支点相对于发动机主安装节静柔度值

注：各支点柔度为相对 2支点对应方向柔度的比例。
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位移时涡轮后机匣与外涵承力机匣之间的刚性，使得

5支点的柔度计算值大于试验测量值。

7 结论

通过对比不同功能机匣建模方式，将各主要静子

部件的有限元模型组装成整机模型，并进行了整机状

态下各支点的静柔度计算，得到如下结论。

（1）对静子建模可以分为主承力机匣部件和其他

机匣部件分别进行。对机匣建模时，可以采用壳单元

或实体单元。相同结构壳单元的网格数目比 3维单元

的有较大幅度地减少；

（2）主承力机匣结构比较复杂，并且直接传递转

子作用力。因此需要采用实体单元进行建模，保证模

型的有效性。其他机匣基本为壳体类部件，受力情况

也比主承力机匣的简单，可以采用壳单元建模；

（3）发动机整机有限元模型计算与试验得出各支

点在横、纵向的柔度值差值在工程精度范围内。有限

元模型与实际发动机的刚度分布符合较好，经过质量

修正后，可以作为发动机整机振动计算中的静子模型

参与计算。
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