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热流环境下薄壁结构随机振动响应

计算与疲劳分析
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摘　　　要：针对高速热流环境下薄壁结构随机振动应力响应变化规律与疲劳失效问题，进行了数值仿真计

算与高温随机振动试验。通过对比仿真计算结果与试验结果发现模态误差小于２．８％，应力响应误差小于

４％。结构疲劳失效时间误差小于３４３０ｓ，验证了此仿真方法的可用性与准确性。使用该数值仿真方法，基于

耦合的ＦＥＭ／ＢＥＭ（有限元／边界元）理论，通过Ｆｌｕｅｎｔ软件模拟高速热流环境，实现了高速热流环境下薄壁

结构随机振动应力响应的计算。获取了薄壁结构在不同振动量级与热流环境影响下动力学响应与疲劳失效

时间。分析不同环境温度各流速下结构热随机振动应力响应及疲劳失效时间变化规律，并阐述造成这种变化

的原因。完成的工作可对高速热流环境下薄壁结构热随机振动疲劳失效时间预估提供参考依据。
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　　现代航空发动机由于工作需要长时间处于高

速热流环境中，薄壁结构承受着高速热流所产生

的各种载荷耦合引起的随机振动的作用。当各种

复杂载荷耦合产生的随机激励与结构固有频率吻

合时，结构就会发生共振现象。由于高速热流冲

击所产生的随机激励覆盖频带很宽，导致结构因

长期处于共振状态而在应力集中部位产生裂纹，

使结构发生疲劳失效现象，使用寿命降低。由于

热流环境复杂，难以实测，致使高速热流环境下薄

壁结构随机振动疲劳失效问题难以解决。针对这

一现象，迫切需要一种有效的高速热流冲击环境

下薄壁结构随机振动应力响应及疲劳失效研究

方法。

目前，国内外很多专家已对高温随机振动载

荷下薄壁结构动力学响应问题进行理论分析与数

值仿真计算。国外 Ｖａｉｃａｉｔｉｓ等
［１２］使用Ｇａｌｅｒｋｉｎ

法结合 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ法对随机激励作用下金属材

料非线性响应问题进行了研究。提出了在各阶段

应考虑空气动力、声学、热负载以及金属板与各载

荷之间的相互作用。Ｓｔｅｐｈｅｎｓ
［３］使用有限元法建

立了某型卫星数值分析模型，并对其进行了随机

动态响应分析，但缺乏相应的试验验证。Ｋｅｈｏｅ

和Ｓｎｙｄｅｒ
［４５］使用激光测振仪测量了２４５℃环境

下铝板结构的热结构模态频率与模态振型。

Ｌｅｅ
［６７］使用ＥＬ（等效线性化）法对平板进行了热

屈曲非线性动力学响应计算，对热屈曲板的位移

和应变进行了统计分析。Ｓｃｈｎｅｉｄｅｒ等
［８］结合热

疲劳试验，完成了均匀温度环境下矩形板刚度变

化研究，并分析了飞机加肋薄壁结构在热载荷与

随机声载荷作用下对疲劳寿命的影响。Ｐｒｚｅｋｏｐ

等［９］根据雨流计数法，通过各种累积损伤模型预

估了热载荷与声激振下固支梁的高周疲劳寿命。

该方法计算较为繁琐，计算效率不是很理想。Ｎｇ

与Ｃｌｅｖｅｎｓｏｎ
［１０］针对高温环境中随机声振激励下

铝板振动响应进行测试研究。美国国家航空航天

局（ＮＡＳＡ）
［１１］圣地亚国家实验室进行了对振动

试验采用虚拟环境的优化技术研究，开发一种新

型振动测试仿真工具，将仿真与试验结合，可在振

动测试之前研究不同控制参数的影响。

国内对随机振动领域的研究虽然起步较晚，

但近年来也取得了一定的成果。王琰和郭丁

文［１２］进行了叶片的随机振动载荷与声载荷试验，

总结出在相同应力条件下，叶片随机振动寿命低

于声载荷下疲劳寿命。韩增尧等［１３］采用统计能

量分析与有限元相结合的方法，建立某卫星的仿

真模型，分析随机振动响应，并进行了试验验证。

吴大方、沙云东等［１４１６］对高超声速飞行器的翼面

结构进行了高温热模态试验，并建立热随机振动

（简称为热振）联合试验系统进行热振特性试验研

究，但缺乏对结构热振响应特性的仿真与试验研

究。沙云东、过玉卿等［１７１９］采用耦合的有限元／边

界元法对火焰筒薄壁结构非线性动力学响应特性

进行了分析，并使用概率密度法和功率谱密度法

对薄壁结构高温随机振动进行了响应分析以及疲

劳失效时间预估。

本文将数值仿真模拟与热振疲劳试验相结

合，使用有限体积法进行流体域计算，有限元法进

行结构静力学分析。根据耦合的ＦＥＭ／ＢＥＭ 理

论使声场与结构进行耦合求解，通过声场对结构

的振动得出结构声压响应频率响应函数，并对声

压响应函数进行随机振动功率谱转换。将随机功

率谱密度（ＰＳＤ）加载在结构上进行随机振动响应

计算。根据高温随机振动作用下应力响应结果采

用改进的雨流计数法［２０］与 Ｍｏｒｒｏｗ平均应力模

型，结合 Ｍｉｎｅｒ线性累积损伤理论对此薄壁结构

板进行疲劳寿命数据统计预估分析。通过试验结

果验证了仿真计算分析方法的可靠性与可用性，

并应用该仿真模型及方法进行不同高速热流环境

下，薄壁结构板的热振响应及疲劳失效时间预估，

探究其影响因素，为航空发动机薄壁结构高速热

流作用下随机振动疲劳失效问题提供了有效的计

算方法，对航空发动机薄壁结构强度与可靠性设

计提供参考。
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１　理论方法

１１　薄壁结构板控制方程

薄壁结构板随机振动方程为
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４
为双重调和算子；ρ

为板的密度；犺表示板厚；犠（狓，狔，狋）为板的横向

位移；犮为板的黏性阻尼系数；犇ｎ＝
犈犺３

１２
（１－μ

２），

犇ｎ为板的弯曲刚度，μ为泊松比；犈为弹性模量；

犡（狋）为高斯平稳随机过程，Γ为相干函数。

考虑阻尼对薄壁结构响应的影响，推出模态

坐标控制方程为

犱̈狀＋２ζ狀ω狀
犱狀＋ω

２
狀犱狀 ＝

Φ
Ｔ
狀犉

犕狀

（２）

式中犱狀 为模态位移；犕狀 为模态质量；ζ狀 为阻尼系

数系数，ω表示基频，Φ 表示法向振型，犉表示合

外力。可推出薄壁结构响应函数为

（犎ｓ）狀 ＝
１

犕狀（ω
２
狀－ω

２
＋２ｉζ狀ω狀ω）

（３）

　　将式中模态载荷向量代入温度载荷与声激励

载荷，得出控制方程为

犎ｓ犱＝Φ
Ｔ犉ｐ＋Φ

Ｔ犉ｅ （４）

式中犉ｐ表示声压载荷，犉ｅ表示热载荷。

１２　薄壁结构板犉犈犕／犅犈犕耦合理论

对于薄壁结构板耦合迭代求解考虑结构热传

导的气动加热计算，气动加热耦合方程为

狇ａ＝α（θｅ－θｗ）－εσθ
４
ｗ （５）

式中狇ａ为气动加热热流密度，α为表面传热系数，

θｅ为边界层外缘的流体温度，θｗ 为绕流物体壁面

温度，ε为热辐射系数，σ为玻耳兹曼常数。根据热

固耦合和流固耦合数值计算理论，能量方程如下：

犝ｅ＝
１

２∫犞ｅε
Ｔ
ｅ犇ｅεｅｄ犞 ＝

１

２∫犞ｅ
（ε－εｔ）

Ｔ犇ｅε－ε（ ）ｔ ｅｄ犞 （６）

式中犝ｅ 为单元弹性能；εｅ 为弹性应变矩阵；ε为

总应变矩阵；εｔ为热应变矩阵；犇ｅ 为单元弹性矩

阵，犞 为位移分量，犞ｅ 为单元弹性能位移分量。

对结构ＦＥＭ／ＢＥＭ通过频域进行谱密度耦合，耦

合的ＦＥＭ／ＢＥＭ结构动力学控制方程为

犆（ω）犛ｒ（ω）＝犛ｉｎ（ω） （７）

式中犆（ω）为全耦合矩阵，犛ｒ（ω）为结构动应力响

应ＰＳＤ函数，犛ｉｎ（ω）为外部激励ＰＳＤ函数。

１３　疲劳失效时间预估理论

结合 Ｍｏｒｒｏｗ平均应力模型与 Ｍｉｎｅｒ线性累

积损伤理论对薄壁结构进行寿命估算。Ｍｉｎｅｒ理

论认为，在小于屈服极限的循环应力作为线性累

加式疲劳损伤，当损伤累加到某数值时，结构出现

疲劳破坏现象，可表示为

犇＝∑
犻

狀犻
犖ｆ（σａ犻）

（８）

式中σａ犻为第犻个应力结构响应的极值，犖ｆ为第犻

个应力结构的损伤寿命，狀犻 为该极值下结构的循

环次数。改写成应力极值和循环应力形式：

犈（犇）＝犈（犘）犜ｐ∫
∞

－∞
∫
∞

－∞

狆（σａ，σｍ）

犖ｆ（σａ，σｍ）
ｄσａσｍ （９）

式中犖ｆ是由所选平均应力模型决定的（σａ，σｍ）函

数。犈（犘）表示单位时间内应力响应峰值期望，犜ｐ

表示应力响应时间长度，σａ表示最小应力幅值，σｍ

表示最大应力幅值。本文采用 Ｍｏｒｒｏｗ平均应力

模型，表示为

犛ａｒ＝
犛ａ

１－犛ｍ／σ′ｆ
（１０）

式中犛ａ为循环应力幅值，犛ｍ 为循环应力均值，σ′ｆ

为疲劳强度。（σａ，σｍ）函数应用雨流循环计数法：

∫
∞

－∞
∫
∞

－∞

狆（σａ，σｍ）ｄσａｄσｍ ＝

１

犖ｒ∑
∞

－∞
∑
∞

－∞

犕ｒ（σａ，σｍ） （１１）

式中犖ｒ为雨流循环次数，犕ｒ 为雨流循环矩阵。

有限时间间隔犜ｒ下，损伤程度期望犈（犇）为

犈（犇）＝
犜ｆ
犜ｒ∑

∞

－∞
∑
∞

－∞

犕ｒ（σｍｉｎ，σｍａｘ）

犖ｆ（σｍｉｎ，σｍａｘ）
＝

犜ｆ
犜ｒ∑

∞

－∞
∑
∞

－∞

犇ｒ（σｍｉｎ，σｍａｘ） （１２）

式中犇ｒ（σｍｉｎ，σｍａｘ）为雨流损伤矩阵。当损伤程度

期望犈（犇）＝１时，推导出中值疲劳寿命为

犜ｆ＝
犜ｒ

∑
∞

－∞
∑
∞

－∞

犇ｒ（σｍｉｎ，σｍａｘ）

（１３）

２　数值仿真与热振试验验证

热振数值仿真计算与试验中参考《发动机叶

片及材料振动疲劳试验方法》［２１］的试件为研究对

象，板厚为１．５ｍｍ，几何尺寸如图１所示，试验件

采用ＧＨ１８８材料属性如表１所示。θ为环境温

度，γ为热膨胀系数，κ为导热系数。这种较为复

４０４１
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杂的薄壁板由于结构本身尺寸不同，在相对较窄

的部分容易产生应力集中现象，对发动机传热部

件疲劳失效问题具有参考价值。

图１　模拟件结构示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｍｏｄｅｌｏｆｓｉｍｕｌａｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

表１　不同环境温度下犌犎１８８材料参数

犜犪犫犾犲１　犕犪狋犲狉犻犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犌犎１８８狌狀犱犲狉

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犲狀狏犻狉狅狀犿犲狀狋狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狊

θ／℃
犈／

ＧＰａ
μ

γ／１０－６

℃－１

ρ／

（ｋｇ／ｍ
３）

κ／

（Ｗ／（ｍ·℃））

１５０ １９９ ０．３０７ １２．２ ９０９０ １６．２

３００ １８４ ０．３１３ １２．９ ９０９０ １８．５

４５０ １７０ ０．３２０ １３．７ ９０９０ ２０．１

６００ １５６ ０．３２６ １４．４ ９０９０ ２７．１

２１　热振数值仿真计算

薄壁结构热振数值仿真计算过程中采用根部

完全固支约束，施加垂直于结构方向随机振动载

荷，均布温度场温度为４５０℃，参考温度为２５℃；为

探究不同振动量级（犪）对结构疲劳寿命的影响特

性，取随机振动载荷为２．０犵～４．０犵，以ＰＳＤ（记为

犇ｐｓ）形式加载，不同振动量级对应ＰＳＤ如表２所示。

表２　振动量级对应的犘犛犇值

犜犪犫犾犲２　犘犛犇狅犳狏犻犫狉犪狋犻狅狀犿犪犵狀犻狋狌犱犲

犪／犵 （犇ｐｓ／犵
２）／Ｈｚ

２．０ ０．１５９３

２．４ ０．２２９４

２．８ ０．３１２３

３．２ ０．４０７９

４．０ ０．６３７４

　　薄壁结构在２５℃与４５０℃下，前６阶热结构

模态频率如表３所示。由表中数值可知，由于未

到屈曲温度，随环境温度升高，结构刚度有所下

降，结构模态频率降低。因此，加载频率范围为

５０～２５００Ｈｚ。

图２为薄壁结构分别在２５℃与４５０℃温度环

境中２．４犵和３．２犵振动量级下等效应力云图。

由图２可知不同环境温度与振动量级下结构危险

点均在根部与颈部，颈部危险点范围大于颈部，故

颈部更容易发生疲劳失效现象。随机振动对结构

应力响应影响比温度大得多。

图３为４５０℃环境温度下不同振动量级结构

各方向应力响应，可以看出结构狓方向动应力响

应高出狔方向应力响应３～４个量级，高出狕方向

５～６个量级，且高于结构等效应力，故本文重点

分析薄壁结构轴向动应力变化规律及其对结构疲

劳失效的影响。

表３　薄壁结构前６阶热模态频率

犜犪犫犾犲３　犜犺犲犳犻狉狊狋狊犻狓狋犺犲狉犿犪犾犿狅犱犪犾犳狉犲狇狌犲狀犮犻犲狊狅犳

狋犺犻狀狑犪犾犾犲犱狊狋狉狌犮狋狌狉犲狊

θ／℃
模态频率／Ｈｚ

１阶 ２阶 ３阶 ４阶 ５阶 ６阶

２５ ９４．６１ ６７６．８ ６８６．４ １２６１ １９９８ ２６４６

４５０ ８５．２１ ６０５．２ ６１７．４ １１３３ １７９８ ２３６５

５０４１



航　空　动　力　学　报 第３５卷

图２　在不同工况下等效应力响应

Ｆｉｇ．２　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图３　在４５０℃不同振动量级下不同方向应力ＰＳＤ

Ｆｉｇ．３　ＳｔｒｅｓｓＰＳＤｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｖｉｂｒａｔｉｏｎｍａｇｎｉｔｕｄｅｓｕｎｄｅｒ４５０℃

　　通过数值仿真计算所得２５℃和４５０℃环境

中薄壁结构板不同振动量级下应力响应如图４所

示。由图４（ａ）可知相同环境温度不同振动量级

下，结构应力响应曲线峰值发生于同一频率处，且

随振动量级增加频率峰值增大，不同振动量级下

响应曲线变化规律相同。由图４（ｂ）可知不同环

境温度下，结构应力响应曲线变化规律有所差异，

且随环境温度升高峰值位置向左偏移，这是由于峰

值位置均在结构基频处，且未到屈曲温度，随环境

温度升高结构频率下降。由图４可知，结构的第１

阶应力响应比第２阶高３～４个量级，且后续几阶

模态下响应量级越来越小，因此本文主要分析１阶

图４　薄壁结构危险位置在不同环境温度和不同振动

量级下狓方向应力ＰＳＤ

Ｆｉｇ．４　狓ｓｔｒｅｓｓＰＳＤｏｆｔｈｅｄａｎｇｅｒｏｕｓｐｏｓｉｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｖｉｂｒａｔｉｏｎｍａｇｎｉｔｕｄｅｓ

模态处的响应规律及其对结构疲劳寿命的影响。

详细数据见表４。

使用计算所得应力功率谱密度（应力ＰＳＤ）

通过改进的雨流计数法对薄壁结构进行疲劳失效

预估，得出２５℃以及４５０℃环境中不同振动量级

下结构疲劳失效时间如表５所示。可知在低振动

量级下，即使环境温度很高，结构也有很长的使用

时间，但随振动量级增加，结构寿命显著下降。

２２　热振试验验证

为验证本文所用仿真方法计算应力响应与疲

劳失效时间准确性，针对此薄壁结构板进行高温

随机振动疲劳试验。试验设备如图５所示。本次

试验中试验件尺寸、材料和加载方式与仿真计算

保持一致。试验件使用六角螺栓实现根部完全固

支约束。使用石英灯管加载均布温度场。通过振

动台施加与仿真计算相同量级的随机振动载荷。

表４　薄壁结构在不同工况下轴向应力

犜犪犫犾犲４　犃狓犻犪犾狊狋狉犲狊狊狅犳狋犺犻狀狑犪犾犾犲犱狊狋狉狌犮狋狌狉犲狌狀犱犲狉

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

犪／犵 θ／℃ 轴向应力／ＭＰａ

２．０ ４５０ １４５．６４

２．４ ４５０ １７４．７７

２．８ ４５０ ２０３．９２

３．２ ４５０ ２３３．０５

４．０ ４５０ ２７７．６３

２．４ ２５ １６３．９５

３．２ ２５ ２１８．６２

６０４１
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表５　薄壁结构在不同工况下疲劳寿命

犜犪犫犾犲５　犉犪狋犻犵狌犲狋犻犿犲狅犳狋犺犻狀狑犪犾犾犲犱狊狋狉狌犮狋狌狉犲狌狀犱犲狉

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

犪／犵 θ／℃ 疲劳时间／ｓ

２．０ ４５０ ２８５２１８

２．４ ４５０ ７０５９６

２．８ ４５０ ５３００５

３．２ ４５０ １６５６１

４．０ ４５０ １３９２０

２．４ ２５ １０４００１

３．２ ２５ ４８５１１

图５　试验设备

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｓｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

　　在试验件颈部焊接应变计监测各工况下薄壁

结构危险点位置振动应力，试验件夹装方式与焊接

应变计位置如图６所示。选用ＢＡＢ３５０５ＡＡ２５０

（１１）１５０型中温自补偿应变计，可自动修正热输

出，使试验测试应力结果误差更小。

图６　试验件夹装方式与焊接应变计位置

Ｆｉｇ．６　Ｃｌａｍｐｉｎｇａｎｄｍｅａｓｕｒｉｎｇｏｆｔｅｓｔｐｉｅｃｅｓ

热振试验所测结果具有一定的随机性。因此

在相同温度环境与振动量级下对多个试验件同时

进行试验，对各试验件应力结果进行统计，保证试

验结果可靠性。独立测量每个试验件的频率、温

度、应力响应以及失效时间统计结果如表６所示。

试验数据使用 ＬＭＳ数据采集系统进行采集和

汇总。

通过试验结果发现，薄壁结构发生疲劳破坏

部位为颈部危险点位置，如图７所示，与仿真计算

出的危险点位置完全一致，验证了仿真所得结构

危险点位置的可靠性。

仿真与试验对比数据如表７所示，对比仿真计

算与试验测试应力响应和疲劳失效时间平均结果

可知，结构基频误差小于２．８％；应力响应误差小

于４％；疲劳失效时间误差小于３４３０ｓ，符合工程精

度要求标准。验证了此仿真计算方法的可靠性。

表６　试验件的频率、环境温度、应力响应以及

失效时间统计

犜犪犫犾犲６　犛狋犪狋犻犮狉犲狊狌犾狋狊狅犳犳狉犲狇狌犲狀犮狔，犲狀狏犻狉狅狀犿犲狀狋狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲，

狊狋狉犲狊狊狉犲狊狆狅狀狊犲犪狀犱犳犪狋犻犵狌犲狋犻犿犲狅犳狋犲狊狋狆犻犲犮犲狊

犪／犵
θ／

℃

轴向

应力／ＭＰａ

疲劳

时间／ｓ

１阶

频率／Ｈｚ

２．００ ４５０ １５１．４４ ２８３０５３ ８２．９１６

２．４０ ４５０ １９０．０３ ７０９６０ ８４．９０

２．８０ ４５０ ２０８．１３ ５７６８０ ８３．６２５

３．２０ ４５０ ２２３．９５ ２２３３１ ８４．３７４

４．００ ４５０ ２７０．２４ １５９６８ ８２．６２５

２．４０ 常温 １７３．３９ １０６７５０ ８９．４８

３．２０ 常温 ２１４．３４ ４２２７３ ８８．８６

图７　试验件破坏位置（θ＝４５０℃，犪＝３．２ｇ）

Ｆｉｇ．７　Ｄｅｓｔｒｕｃｔｉｏｎｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｐｉｅｃｅ

（θ＝４５０℃，犪＝３．２ｇ）

表７　仿真与试验对比数据

犜犪犫犾犲７　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀犪狀犱犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犱犪狋犪

验证

方式
犪／犵

θ／

℃

轴向

应力／ＭＰａ

疲劳

时间／ｓ

１阶

频率／Ｈｚ

仿真１ ２．４ ２５ １６３．９５ １０４００１ ９４．６０

试验１ ２．４ ２５ １７３．３９ １０６７５０ ８９．４８

仿真２ ２．４ ４５０ １７４．７７ ７０５９６ ８５．２１

试验２ ２．４ ４５０ １９０．０３ ７０９６０ ８４．９０

７０４１
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３　热流环境下热振响应与疲劳失效

分析

　　通过文中第２．１节中描述的仿真计算方法，

对难以实测的热流冲击环境下薄壁结构进行响应

分析及失效预估。考虑航空发动机真实工作环

境，分别对θ＝１５０，３００，４５０℃，流速狏＝１００，１２０，

１４０ｍ／ｓ下气流环境中薄壁结构板热振响应与疲

劳失效进行仿真计算。气流环境采用Ｆｌｕｅｎｔ软

件进行仿真模拟，进气方式如图８所示。此高速

热气流加载方式与前文温度场加载方式均为结构

施加热载荷，通过高速热气流加载方式对结构进

行加载为非均布温度加载，且考虑气动力对结构

的影响，对比上文均布温度场，对结构加载热载荷

形式更符合真实工况。并取如表２所示２．０犵～

４．０犵量级随机振动载荷，以 ＰＳＤ 形式对结构

加载。

图８　Ｆｌｕｅｎｔ进气位置

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｕｅｎｔｉｎｌｅｔｐｏｓｉｔｉｏｎ

薄壁结构在高速气流的作用下受气流冲击应

力影响如图９所示，由云图可知，气流冲击应力在

薄壁结构靠近入口端最大，其次是靠近出口端以

及尺寸相对较小的颈部，呈从边缘向中心扩散趋

势，气流流速对冲击应力影响剧烈，流速增大４０

ｍ／ｓ，冲击应力从２７１１Ｐａ增至５３４４Ｐａ，增大１

倍。不同环境温度下结构气流冲击应力大小与分

布规律完全相同，故气流冲击应力只与气流流速

有关，与气流温度无关。

不同环境温度、不同流速热气流作用下结构

温度分布云图如图１０所示，可知不同环境温度相

同流速下结构温度变化规律相同，均是靠近入口

端温度最高，薄壁板中间尺寸相对较小部分温度

最低。温度以边缘向中心扩散方式传递，随气流

流速增加结构温度增大，相对低温范围减少。气

流温度越高，结构温度范围随流速影响越大，

１５０℃、１００ｍ／ｓ气流作用下结构表面温差为３℃

左右；４５０℃、１００ｍ／ｓ气流作用下结构表面温差

为９℃左右。

薄壁结构分别在１５０、３００、４５０℃不同流速热

气流下，不同振动量级振动响应如图１１所示。可

知不同流速下结构轴向应力响应变化规律相同，

相同振动量级下随流速增加应力有小幅增大，且

环境温度越低，流速对结构应力影响越大。

各工况下详细应力数据如表８所示。可知在

１５０℃环境温度下，１００ｍ／ｓ流速热流下振动量级

从２．０犵升至４．０犵，薄壁结构热振危险点位置轴

向动应力响应从１１８．６３ＭＰａ上升至２３７．２９ＭＰａ。

１５０℃、２．０犵振动量级下热流流速从１００ｍ／ｓ升

至１４０ｍ／ｓ，薄壁结构危险点位置轴向动应力响应

从１１８．６３ＭＰａ升至１１９．４１ＭＰａ。２．０犵振动量

级、１００ｍ／ｓ流速下，环境温度从１５０℃升至４５０℃，

结构危险点位置轴向动应力响应从１１８．６３ＭＰａ

升至１４５．８２ＭＰａ。对比分析可知，随机振动载荷

对薄壁结构应力影响最大，其次为热载荷，流速对

结构应力响应影响最小。且随环境温度升高，流

速对结构应力响应影响效果越来越小，而随机振

动对结构应力响应影响效果越来越大。

不同环境温度、不同流速气流作用下，薄壁结

构在不同振动量级随机振动危险点位置轴向动应

力如图１２所示。以１５０℃、２．０犵振动量级为例，

流速从１００ｍ／ｓ上升至１４０ｍ／ｓ，结构轴向应力响

图９　高速气流下薄壁结构应力云图

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｔｒｅｓｓｃｌｏｕｄｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｉｎｗａｌｌｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｕｎｄｅｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｕｘ

８０４１
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图１０　高速气流下薄壁结构在不同环境温度下结构温度云图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｌｏｕｄｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｉｎｗａｌｌｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｕｎｄｅｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｕｘａｎｄ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

图１１　高速气流下薄壁结构在不同振动量级及环境温度下狓方向应力ＰＳＤ

Ｆｉｇ．１１　狓ｓｔｒｅｓｓＰＳＤｏｆｔｈｉｎｗａｌｌｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｕｎｄｅｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｕｘ，ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｍａｇｎｉｔｕｄｅｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

表８　薄壁结构在不同工况下轴向应力

犜犪犫犾犲８　犃狓犻犪犾狊狋狉犲狊狊狅犳狋犺犻狀狑犪犾犾犲犱狊狋狉狌犮狋狌狉犲狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

犪／犵

轴向应力／ＭＰａ

θ＝１５０℃ θ＝３００℃ θ＝４５０℃

狏＝１００ｍ／ｓ狏＝１２０ｍ／ｓ狏＝１４０ｍ／ｓ狏＝１００ｍ／ｓ狏＝１２０ｍ／ｓ狏＝１４０ｍ／ｓ狏＝１００ｍ／ｓ狏＝１２０ｍ／ｓ狏＝１４０ｍ／ｓ

２．０ １１８．６３ １１９．０１ １１９．４１ １３３．９５ １３４．１９ １３４．４６ １４５．８２ １４５．８９ １４６．００

２．４ １４２．３５ １４２．８２ １４３．２９ １６０．７４ １６１．０３ １６１．３５ １７４．９８ １７５．０７ １７５．２０

２．８ １６６．１０ １６６．６４ １６７．１９ １８７．５５ １８７．８９ １８８．２６ ２０４．１７ ２０４．２７ ２０４．４２

３．２ １８９．８２ １９０．４４ １９１．０８ ２１４．３４ ２１４．７３ ２１５．１６ ２３３．３３ ２３３．４５ ２３３．６２

４．０ ２３７．２９ ２３８．０６ ２３８．８６ ２６７．９３ ２６８．４２ ２６８．９６ ２７７．９７ ２７８．０８ ２７８．２６

９０４１



航　空　动　力　学　报 第３５卷

图１２　高速气流下薄壁板所有工况下狓方向应力ＰＳＤ

Ｆｉｇ．１２　狓ｓｔｒｅｓｓＰＳＤｏｆｔｈｉｎｗａｌｌｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｕｎｄｅｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｕｘａｎｄａｌｌｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

应升高０．７ＭＰａ。可知流速对结构应力响应影响

较小，且随环境温度升高影响越来越小，故相同环

境温度与振动量级、不同流速下，结构应力响应曲

线间距越来越小，４５０℃时几乎重合。由于环境

温度未达到结构屈曲温度，结构处于屈曲前状态，

随环境温度升高结构发生软化现象，固有频率减

小，因此随环境温度升高，频率峰值发生左移

现象。

薄壁结构在不同环境温度、不同流速气流作

用下结构热模态频率如表９所示，以４５０℃为例，

与２．１节中均匀温度场下模态频率为８５．２１８Ｈｚ

进行对比，１００ｍ／ｓ流速下模态频率为８５．５１５

Ｈｚ；１２０ｍ／ｓ流速下模态频率为８５．４９３Ｈｚ；１４０

ｍ／ｓ流速下模态频率为８５．４７３Ｈｚ。结构频率由

于流速增大，结构表面温度升高而降低，均匀温度

场下频率最小，且环境温度越低影响效果越明显。

因此，在研究飞行器薄壁结构振动响应与疲劳失

效问题时，若结构所处气流环境温度较低且流速

较慢，不能忽略流速对结构模态频率的影响。

表９　在不同环境温度各流速气流作用下薄壁结构热

模态频率

犜犪犫犾犲９　犜犺犲狉犿犪犾犿狅犱犪犾犳狉犲狇狌犲狀犮犻犲狊狅犳狋犺犻狀狑犪犾犾犲犱

狊狋狉狌犮狋狌狉犲狊狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犳犾狅狑狏犲犾狅犮犻狋犻犲狊犪狀犱

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犲狀狏犻狉狅狀犿犲狀狋狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狊

狏／（ｍ／ｓ）
模态频率／Ｈｚ

θ＝１５０℃ θ＝３００℃ θ＝４５０℃

１００ ９２．１０４ ８８．７６７ ８５．５０

１２０ ９２．０７９ ８８．７５４ ８５．４９３

１４０ ９２．００２ ８８．７４３ ８５．４７３

　　薄壁结构板在不同环境温度、不同流速气流

环境中不同振动量级随机振动作用下疲劳失效时

间如图１３所示。可以看出，气体温度环境越低，

流速对结构疲劳失效时间影响越大。随振动量级

增高，结构疲劳寿命曲线趋于平缓，振动量级为

４．０犵时疲劳寿命达到最小值。

各工况下详细寿命数据如表１０所示。可知

在１５０℃、１００ｍ／ｓ流速热流下振动量级从２．０犵

升至４．０犵，薄壁结构热振疲劳寿命从３４０６０３ｓ下

降至２５７６２ｓ。１５０℃，２．０犵振动量级下热流流速

从１００ｍ／ｓ升至１４０ｍ／ｓ薄壁结构疲劳寿命从

３４０６０３ｓ降至３３４１０６ｓ。２．０犵振动量级１００ｍ／ｓ

流速下环境温度从１５０℃升至４５０℃结构疲劳寿

命从３４０６０３ｓ降至２７８１８２ｓ。对比分析可知，随

图１３　高速气流下薄壁结构在不同工况下疲劳寿命

Ｆｉｇ．１３　Ｆａｔｉｇｕｅｔｉｍｅｏｆｔｈｉｎｗａｌｌｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｕｎｄｅｒ

ｈｉｇｈｆｌｕｘａｎｄａｌｌｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

机振动载荷对薄壁结构疲劳寿命影响最大，其次

为热载荷，流速对结构疲劳影响最小。当环境温

０１４１
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表１０　薄壁结构在不同工况下随机振动疲劳寿命

犜犪犫犾犲１０　犚犪狀犱狅犿狏犻犫狉犪狋犻狅狀犳犪狋犻犵狌犲狋犻犿犲狅犳狋犺犻狀狑犪犾犾犲犱狊狋狉狌犮狋狌狉犲狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

犪／犵

疲劳寿命／ｓ

θ＝１５０℃ θ＝３００℃ θ＝４５０℃

狏＝１００ｍ／ｓ狏＝１２０ｍ／ｓ狏＝１４０ｍ／ｓ狏＝１００ｍ／ｓ狏＝１２０ｍ／ｓ狏＝１４０ｍ／ｓ狏＝１００ｍ／ｓ狏＝１２０ｍ／ｓ狏＝１４０ｍ／ｓ

２．０ ３４０６０３ ３３８５０１ ３３４１０６ ３０７５９０ ３０５４８９ ３０５１９４ ２７８１８２ ２７５６９８ ２７０６５５
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度达到４５０℃，１４０ｍ／ｓ流速下，４．０犵振动量级随

机振动疲劳寿命时间仅为１４４３５ｓ，结构极易发生

疲劳破坏现象。

４　结　论

１）针对ＧＨ１８８薄壁结构进行热振数值仿真

计算与高温随机疲劳试验，通过对比数值仿真分

析结果与试验结果发现薄壁结构疲劳破坏危险位

置完全相同，热结构模态频率以及轴向动应力响

应结果吻合度很高，模态频率误差小于２．８％，应

力响应误差小于４％。通过改进的雨流计数法进

行大量统计分析，得出结构疲劳失效时间与试验

结果对比误差小于３４３０ｓ。有效验证了此仿真计

算方法的可靠性。

２）采用耦合的ＦＥＭ／ＢＥＭ 法，得到结构在

高速热流冲击下的冲击应力云图和温度云图。通

过分析云图可知气流冲击应力在薄壁结构靠近入

口端最大，其次是靠近出口端以及尺寸相对较小

的颈部，呈从边缘向中心扩散趋势，气流冲击应力

只与气流流速有关且流速增大４０ｍ／ｓ，冲击应力

几乎增大１倍。相同流速下不同环境温度结构表

面温度分布规律相同，温度以边缘向中心扩散方

式传递，随气流流速增加，结构温度增大，相对低

温范围减少。靠近入口端温度最高，薄壁板中间

尺寸相对较小部分温度最低。且气流温度越高，

结构表面温度范围随流速影响越大。

３）完成了不同流速下热流环境中薄壁结构

应力响应计算，通过分析应力响应得出以下结论：

不同流速下，结构轴向应力响应变化规律相同。

相同振动量级下，结构应力响应随热流流速增加

有小幅增大，热流环境温度越低，流速对结构应力

影响效果越明显。结构热模态频率随热流流速增

大而降低，且环境温度越低影响效果越明显。

４）完成热流环境下薄壁结构危险点位置疲

劳失效时间计算。结果表明：随热流流速增加，结

构疲劳失效时间缓慢下降，热流温度越低，流速对

结构寿命影响越大。随振动量级增高，结构疲劳

寿命曲线趋于平缓，４．０犵时，结构失效时间达到

最小值。本文初步探究了热流环境下薄壁结构随

机振动响应分析及疲劳预估，为进一步工程应用

提供参考。
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［１９］　过玉卿，龙靖宇．改进雨流计数法及其统计处理程序［Ｊ］．

武汉钢铁学院学报，１９８７（１）：２２２８．

ＧＵＯ Ｙｕｑｉｎｇ，ＬＯＮＧ Ｊｉｎｇｙｕ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｒａｉｎｆｌｏｗ

ｃｏｕｎｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｎｄｃｏｍｐｕｔｅｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｏｆｉｔｓｓｔａｔｉｓｔｉｃ

ｔｒｅａｔｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＷｕｈａｎＩｒｏｎａｎｄＳｔｅｅｌＵｎｉｖｅｒｓｉ

ｔｙ，１９８７（１）：２２２８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２０］　中华人民共和国航空工业部．发动机叶片及材料振动疲劳

试验方法：ＨＢ５２７７１９８４［Ｓ］．北京：中华人民共和国航空

工业部，１９８４：２８８２８９．

（编辑：叶　青、陈　越）
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