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航空发动机钛合金声衬热振响应特性
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摘　　　  要：    针对高温振动环境下钛合金声衬动响应变化规律及疲劳失效问题，以仿真分析和试验相结合

的方法开展钛合金声衬高温环境下的振动特性研究。研究结果表明：200 ℃ 下钛合金声衬 1阶固有频率计算

结果和试验值吻合较好，误差在 8%以内。在 40g振动激励下，通过对比仿真结果与试验结果发现速度响应

的误差在 26%以内，验证了仿真分析方法的可用性与准确性。使用该数值方法计算了热振环境下声衬的应

力分布，发现声衬应力最大位置出现在蜂窝芯上，面板的应力水平整体相对较低；随着蜂窝芯高度和厚度的

增大，声衬的应力水平会下降，而声衬的应力水平会随着面板厚度得增大而升高；孔径的大小对声衬强度影

响可以忽略。
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Abstract:   For the problem of dynamic response and fatigue failure of titanium alloy acoustic liner

under high temperature vibration environment，the vibration characteristics of titanium alloy acoustic liner

under  high  temperature  environment  were  studied  by  combing  simulation  analysis  and  test.  The  results

showed that the calculation results of first-order natural frequency of titanium alloy acoustic liner at 200 ℃

were  in  good  agreement  with  the  test  values， and  the  error  was  within  8%.  Under  40g  vibration
environment，by comparing the simulation results  with  the test  results， it  was found that  the  error  of  the

velocity  response  was  within  26%， verifying  the  reliability  of  the  numerical  simulation.  Using  this

numerical method，the stress distribution of the acoustic liner under the thermal vibration environment was

calculated，and it was found that the maximum stress of the acoustic liner appeared on the honeycomb core，

while the overall stress level of the panel was relatively low. With the increase of the height and thickness

of the honeycomb core，the stress level of the acoustic liner decreased，while the stress level of the acoustic

liner increased with the increasing thickness of the panel，and the influence of the size of the aperture on

the strength of the acoustic liner can be ignored.
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在发动机噪声控制中，声衬是最有效的降噪

手段之一，目前已经成为大中型民用客机主要的

发动机噪声抑制技术[1-2]。常见的声衬是蜂窝夹

层结构，主要由穿孔面板、蜂窝芯以及刚性背板

构成。燃烧室区域声衬工作环境极其恶劣，一方

面其暴露在强噪声环境下，引起振动会导致裂纹

产生、安装松动以及破裂等故障[3]。另一方面燃

烧室辐射出来的高温，会导致声衬的承载能力下

降，加剧故障的产生[4]。若采用外涵道内壁面使

用的铝合金声衬，必须在声衬和燃烧室之间加装

隔热毯，但使用隔热毯会使发动机质量增大，最

终导致发动机性能变差。如果去掉隔热毯，就要

求声衬的材料必须能够承受高温[5]。钛合金在高

温环境下具有比强度高、耐腐蚀等优点[6-7]，因此

便成为了制造声衬的最佳选择，在发动机外涵道

耐温声衬方面具有较大的应用潜力。

国内外开展了大量的结构热振响应分析及试

验研究。Zhang等 [8] 开展了陶瓷基夹层板结构在

高温环境下的振动特性试验研究，通过激振器和

锤击法激励测量了高温环境下的夹层板固有频率、

振型和阻尼损耗因子。Kehoe等 [9] 以仿真分析和

试验测试相结合的方法对壁板结构在均匀受热以

及瞬态加热条件下的振动特性进行了研究。

Zhang等[10] 基于能量有限元方法研究了梁在热振

环境下的高频振动响应，考虑材料温变属性及应

力对热振响应的影响，通过与理论解的对比验证

了考虑温度影响的能量有限元法在预测结构高频

振动响应的准确性。沙云东等[11] 以发动机薄壁

结构为研究对象，通过数值计算和试验相结合的

方法，分析不同环境温度各流速下结构热随机振

动应力响应变化规律。东巳宙[12] 针对碳纤维复

合材料蜂窝板开展热振响应试验研究，分别在

80、120、150 ℃ 环境下进行振动台激振试验，从

而得到蜂窝板动响应随温度变化规律。吴大方

等[13-15] 通过建立热振联合试验系统，对高超声速

飞行器中空翼面结构、巡航导弹防热部件、轻质

热防护材料开展力热复合环境下的结构固有频率、

模态等振动特性参数的试验测试及分析。王晨

等[16-17] 基于统计能量法、有限元法研究了温度变

化导致材料弹性模量、热应力、材料应力-寿命曲

线变化对飞行器铝合金壁板振动特性及疲劳寿命

的影响规律，并为铝合金壁板的强度设计提供参

考。然而，针对航空发动机燃烧室区域钛合金耐

温声衬的热振响应分析与试验研究目前国内外鲜

有报道。为降低钛合金声衬发生故障的几率，提

高飞机的安全性，有必要对钛合金声衬开展热振

响应分析与试验研究，重点考察其在接近真实热

振环境下的可靠性，验证钛合金声衬的设计、制

造工艺等是否满足要求。

因此，本文以钛合金平板声衬为研究对象，通

过仿真分析和试验相结合的方法研究钛合金声衬

热振环境下的振动特性及动响应，给出了钛合金

声衬在热振环境下危险破坏位置。同时研究蜂窝

芯厚度及高度、面板厚度、孔径大小对钛合金声

衬热振响应的影响规律，为国产钛合金耐温声衬

强度设计提供技术支撑。

 1    仿真分析

 1.1   钛合金声衬、试验夹具及材料参数

TC4钛合金声衬如图 1所示。声衬的穿孔板

和背板的尺寸均为 200 mm×60 mm×60 mm。蜂

窝芯厚度为 0.1 mm，芯体高度为 15 mm。声衬总

高度为 16.2 mm。穿孔面板上消音孔直径为 1 mm，

消音孔的分布形式为等边三角形。建立的钛合金

声衬几何模型如图 2所示。钛合金 TC4材料的

热物性参数如表 1所示。

 
 

穿孔面板

蜂窝芯

背板

图 1    钛合金声衬几何参数

Fig. 1    Geometric parameters of titanium alloy acoustic liner
 

 
 

图 2    钛合金声衬几何模型

Fig. 2    Geometric model of titanium alloy acoustic liner
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表 1    TC4钛合金材料热物性参数

Table 1    Thermophysical parameters of TC4 titanium alloy

温度/℃ 弹性模量/
GPa

线胀系数/
10−6（1/℃）

热导率/
（W/ （m·℃））

比热容/
（J/（kg·℃））

20 109 9.1 6.8 611
100 98 9.1 7.4 624

200 96.5 9.2 8.7 653
 
 

声衬热振试验专用夹具如图 3所示，夹具材

料为 30CrMnSi，夹具由底座、长方形台阶以及水

冷孔组成，夹具设计细节文中第 2.3节详细介绍。

30CrMnSi材料的热物性参数如表 2所示。
 
 

图 3    试验夹具几何模型

Fig. 3    Geometric model of test fixture
 
 

表 2    30CrMnSi热物性参数

Table 2    Thermophysical parameters of 30CrMnSi

温度/℃ 弹性模量/
GPa

线胀系数/
10−6（1/℃）

热导率/
（W/（m·℃））

比热容/
（J/（kg·℃））

20 201 11.0 27.5 470
100 200 11.0 29.2 520

200 196.5 11.7 30.1 580
 
 

 1.2   钛合金声衬热振系统有限元模型

建立的声衬热振响应分析的有限元模型如

图 4所示，声衬单元类型为壳单元，其中绝大多数

为四边形单元，含有少量的三角形元。夹具单元

类型为实体单元，均为四面体单元。声衬上下面

板分别和夹具及压块采用绑定约束来模拟固支边

界条件。压块上的螺栓孔和长方形台阶上的螺栓

孔采用耦合约束来模拟螺栓连接。夹具通过底座

固定在振动台上，因此夹具底座边界条件设置为

固支约束。对钛合金声衬进行热振响应计算，首

先进行静力分析计算出蜂窝板热应力，进而开展

热模态分析计算蜂窝板在 200 ℃ 下的固有频率。

最后基于热模态结果计算声衬在 40g（g为重力加

速度）振动激励下的动响应，声衬热振分析流程

如图 5所示。
 
 

图 4    声衬热振系统有限元模型

Fig. 4    Finite element model of thermal-vibration system of

acoustic liner
 

 
 

热模态分析

固有频率、模态振型

声衬热振响应结果

声衬热边界条件

声衬材料热物性参数

声衬温度分布

热应力分布

力学边界条件

热环境中的力学参数

振动分析

温度场计算

图 5    声衬热振响应分析流程

Fig. 5    Thermal-vibration analysis process of acoustic liner
 

在进行声衬热振试验前，为防止由于夹具

温度过高超出振动台正常使用温度范围，首先

建立夹具的温度场分析模型。通过传热分析，

计算出在热振试验过程中整个夹具的温度分布。

夹具初始温度为 20 ℃，石英灯加热后，长方形

台阶上表面温度边界条件设为 200 ℃，采用隔

热毯覆盖的夹具表面温度仍为 20 ℃。水冷孔

冷 却 水 温为 20  ℃ ，强 制 传 热 系 数 取 为 1 000

W/（m2·℃）。对夹具进行传热分析计算，温度分

布计算结果如图 6所示。可以看出，夹具和钛

合金声衬接触的位置温度达到 200 ℃，夹具温

度从上向下逐渐减小，进行通水冷却之后，夹

具底面的温度为 36.2 ℃，满足振动台的正常温

度使用范围。
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温度/℃
200.0

186.4

172.7

159.1

145.4

131.8

118.1

104.5

90.82

77.17

63.52

49.87

36.22

图 6    夹具温度分布

Fig. 6    Fixture temperature distribution
 

 2    钛合金声衬热振试验研究

 2.1   钛合金声衬试验件

在进行热振试验前，对 4件钛合金声衬试验

件几何尺寸及焊合率进行测量，测量结果如表 3
所示。可以看出由于加工工艺的误差导致试验件

的几何尺寸和理论值存在一定的差异，而且存在

一定的分散性。另外面板和蜂窝芯的焊合率也存

在一定差异，其中，1#和 2#试验件焊合率在 95%

以上，3#和 4#焊合率在 90%以上。

 2.2   热振试验方案

钛合金声衬热振疲劳试验原理如图 7所示。

振动载荷采取高频振动台加载。由黏贴在垂台台

面上的加速度传感器、振动控制仪、功放和振动

台构成振动载荷加载和控制回路。振动控制仪根

据采集的加速度量值控制驱动电压来调整激励量

值使得其达到预设值。温度载荷基于加热装置

（石英灯组件）采取辐射加热方式施加。由黏贴在

试验件上的热电偶、温度控制仪和功率调节设备

进行温度的闭环控制。利用激光测振仪进行试验

件特定部位的振幅测试[18]。
 
 

试验件

激光测振仪

加热装置

温度控制仪

功率调节设备

振动控制仪

功放

夹具
加速度计

垂台

运动方向

热电偶

数据采集

图 7    热振试验系统连接框图

Fig. 7    Connection diagram of thermal-vibration test system
 

 2.3   钛合金声衬热振试验夹具设计

根据声衬在发动机真实安装边界，将声衬边

界条件简化为两边固支，如图 8所示。通过压板

和套管将试验件固定在底座的长方形台阶上。在

试验过程中为防止振动台温度过高，在试验夹具

上开有通水孔，进行水冷。另外夹具转接面和其

他暴露的位置采用隔热毯进行覆盖。在试验件上

方布置石英灯组件，实现试验过程中试验件温度

载荷的加载。试验件通过底座固定在振动台上，

底座底面设置与振动台连接的通孔。
 

石英灯组件

套管

压板

试验件

底座

通水孔

图 8    试验件安装图

Fig. 8    Installation drawing of test pieces

 

表 3    试验件测量结果

Table 3    Measurement results of test pieces

编号 面板厚度/mm 声衬高度/mm 焊合率/%

1# 0.69 16.30 95
2# 0.70 16.43 95

3# 0.71 16.29 90

4# 0.72 16.21 90
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 2.4   钛合金声衬热振试验

利用胶粘的固定方式将控制加速度传感器黏

贴到台面连接夹具的中心位置。将电磁振动台、

振动控制仪、功率放大器、电荷放大器、加速度

传感器安装好，试验件现场安装情况如图 9所示。
 
 

响应测试点

夹具系统

控制加速度

冷却水管

试验件

图 9    试验件安装照片

Fig. 9    Installation photo of test pieces
 

本次试验均采取在声衬试验件 1阶固有频率

处进行激励加载。故每件试验件正式试验之前需

要测试其振动疲劳特性，以获取试验件的 1阶固

有频率。响应测试点位于声衬面板中心位置。试

验采取在振动激励量值为 40g，温度为 200 ℃ 条

件下考核结构件的振动特性。钛合金声衬热振试

验现场如图 10所示。
 
 

图 10    钛合金声衬热振试验

Fig. 10    Thermal-vibration test of titanium alloy acoustic liner
 

 3    结果对比分析

 3.1   模态结果

通过试验和仿真分析得到的钛合金声衬 1阶

振型和固有频率，如图 11所示。从表 4可以看出

仿真分析计算 1阶固有频率为 2 176.3 Hz，通过试

验测得焊合率在 95%以上的 1#和 2#试验件固有

频率试验值分别为 2 358 Hz和 2 272 Hz。焊合率

在 90%以上的 3#和 4#试验件固有频率试验值分

别为 1 825 Hz和 1 927 Hz。从试验结果可以看出

声衬的焊合率对固有频率的影响较大，焊合率高

的声衬整体刚度较大，因此固有频率明显大于焊

合率较低的声衬。仿真分析结果和试验值存在误

差的主要原因：仿真分析时将声衬和夹具进行绑

定约束，而试验过程中声衬无法做到完全无滑移；

而且声衬面板和蜂窝芯通过钎料焊接在一起的，

但声衬的有限元模型忽略了焊接的影响，导致试

验件刚度有所差异。这些因素均会导致固有频率

 

(a) 试验测试结果

 (b) 仿真分析结果

位移幅值
1.0000
0.9170
0.8336
0.7502
0.6669
0.5835
0.5002
0.4168
0.3334
0.2501
0.1667
0.0836
0

图 11    声衬 1阶弯曲振型

Fig. 11    First order bending mode of acoustic liner
 

 

表 4    钛合金声衬 1阶固有频率

Table 4    First order natural frequency of titanium alloy

acoustic liner

试验件
编号

1阶固有频率/Hz
相对误差/%

试验值 仿真分析值

1# 2 358

2 176.3

7.7
2# 2 272 4.2

3# 1 825 19.2

4# 1 927 12.6
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仿真结果和测量值存在一定差异。其中，声衬焊

合率在 95%以上的试验件，1阶固有频率仿真结

果和试验结果相对误差在 7.7%以内，基本满足工

程精度要求，说明了声衬热振仿真分析结果的正

确性。

 3.2   热振响应结果

通过仿真分析和试验测试获得钛合金声衬面

板中心位置热振响应大小如表 5所示。仿真分析

速度响应分布如图 12所示，面板中心速度大小

为 3.3 m/s，1#～4#声衬试验件面板中心速度响应

试验结果分别为 2.55、2.40、2.32、2.46 m/s，仿真

分析结果和试验值相对误差在 20%～30%。考虑

到试验边界条件、试验件状态等和仿真分析存在

一些差异，因此热振响应仿真分析结果具有一定

的参考价值。
 
 

表 5    钛合金声衬热振响应

Table 5    Thermal-vibration response of titanium

alloy acoustic liner

试验件
编号

热振响应/（m/s）
相对误差/%

试验值 仿真分析值

1# 2.55

3.30

22.7

2# 2.40 27.3

3# 2.32 29.6

4# 2.46 25.5
 
 

 
 

速度/(m/s)
4.042
3.705
3.368
3.031
2.695
2.358
2.021
1.684
1.347
1.010
0.674
0.337
0

图 12    钛合金声衬速度响应

Fig. 12    Velocity response of titanium alloy acoustic liner
 

声衬热振响应分布如图 13和图 14所示，可

以看出应力最大值出现在靠近短边约束位置处的

蜂窝芯壁上，应力最大值为 242.8 MPa、整个蜂窝

芯壁板的应力水平相对较大。而面板的应力水平

相对较小，均在 40 MPa以下。因此在强度设计及

校核时需要重点考察蜂窝芯位置响应大小。
 

应力/MPa
181.9

166.7

151.6

136.4

121.3

106.1

90.94

75.78

60.63

45.47

30.31

15.16

0.0001498

图 13    声衬热振应力响应

Fig. 13    Thermal-vibration stress response of acoustic liner
 

 
 

应力最大位置

应力/MPa
242.8

202.3

161.9

121.4

80.99

40.54

0.09626

图 14    声衬应力最大位置

Fig. 14    Maximum stress position of acoustic liner
 

 3.3   声衬热振响应的影响因素

从文中第 3.2节结果可以看出，本文建立的

声衬热振分析模型具有一定的参考价值，基于此

探究声衬结构参数对热振响应的影响。研究声衬

蜂窝芯高度、蜂窝芯厚度、孔径、面板厚度等参

数对声衬热振响应的影响大小及规律，从而给出

钛合金声衬抗热振联合载荷作用的强度设计方法。

分别改变声衬蜂窝芯高度、蜂窝芯壁厚、穿孔板

孔径大小以及面板厚度，其余参数不变，建立有

限元模型，计算声衬在热振载荷联合作用下的响

应。图 15～图 18给出了声衬的固有频率、危险

点应力以及质量与结构参数之间的关系曲线。

从图 15的结果可以看出，随着蜂窝芯高度的

增大，声衬的 1阶弯曲频率随之增大。危险点应

力水平显著降低。当蜂窝芯高度从 6 mm增大到

15  mm时，危险点的应力由 500.5  MPa降低至

242.8 MPa。热振载荷引起的应力是一种交变应

力，该应力的大小对声衬的疲劳寿命有重要影响。
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图 15    蜂窝芯高度对热振响应影响

Fig. 15    Effect of honeycomb core height on thermal-vibration response
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图 16    蜂窝芯壁厚对热振响应影响

Fig. 16    Effect of honeycomb core thickness on thermal-vibration response
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图 17    孔径大小对热振响应影响

Fig. 17    Effect of aperture on thermal-vibration response
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图 18    面板厚度对热振响应影响

Fig. 18    Effect of panel thickness on thermal-vibration response
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从声衬抗热振联合载荷疲劳设计的角度出发，增

加蜂窝芯高度可以提高声衬的疲劳寿命。但随着

蜂窝芯高度的增大，声衬的总质量、体积也随之

增大，会导致发动机性能变差。因此在声衬高度

设计时，需要折中考虑声衬质量、体积与疲劳寿命。

从图 16的结果可以看出，随着蜂窝芯壁厚的

增大，声衬 1阶弯曲频率随之增大，危险点的应力

水平逐渐减小。从声衬抗热振联合载荷疲劳设计

的角度出发，增加蜂窝芯壁厚可以提高声衬的疲

劳寿命。但随着蜂窝芯壁厚的增大，声衬的总质

量也随之增大。因此在声衬蜂窝芯壁厚设计时，

需要折中考虑其质量与疲劳寿命。

从图 17的结果可以看出，随着孔径的增大，

声衬的 1阶频率随之减小。危险点应力水平基本

保持不变。出现这种现象的原因是随着孔径的增

大，面板刚度会变小，导致声衬固有频率随之下

降。声衬危险点位置出现在蜂窝芯上，因此穿孔

板孔径的改变对危险点应力大小影响很小。孔径

改变使穿孔板的网格重新划分，网格节点位置分

布发生变化，从而引起应力的微小改变，这也说

明孔径大小对热振的影响不大。从声衬总质量与

孔径的关系可以看出，孔径对声衬总质量影响非

常小。因此，在声衬设计中，可以忽略孔径对声

衬热振响应及疲劳寿命的影响。孔径的大小主要

通过声衬的声学特性来决定。

从图 18的结果可以看出，随着面板厚度的增

大，声衬的 1阶弯曲频率随之减小，且应力水平逐

渐增大。出现这种现象的原因是随着面板厚度的

增大，尽管面板的刚度会增大，但由于整个声衬

刚度主要由蜂窝芯提供，面板刚度的增大对整个

声衬刚度贡献量很小。而面板厚度的增大会显著

增大声衬的质量，因此导致声衬的 1阶弯曲频率

随着面板厚度的增大而减小。面板厚度的增大会

明显降低面板应力水平，但声衬危险点（蜂窝芯壁）

应力水平随着面板厚度的增大而增大。因此在声

衬面板厚度设计时，需要重点考察蜂窝芯壁上应

力的大小。

 4    结　论

1） 针对钛合金声衬，设计满足热振试验条件

的专用试验夹具及试验方案。并对钛合金声衬开

展接近真实热振环境下的动响应试验，获得了钛

合金声衬在 200 ℃ 下的振动特性及响应大小。

2） 采用有限元法模拟钛合金声衬热振试验，

计算声衬在热振环境下的固有频率及危险点，仿

真计算结果和试验值吻合相对较好，验证了试验

及仿真分析的可靠性及有效性。为仿真分析能够

在一定程度上替代价格昂贵的声衬热振试验打下

基础。

3）  通过热振仿真分析研究了钛合金声衬蜂

窝芯高度、蜂窝芯厚度、孔径、面板厚度等参数

对热振响应的影响大小及规律。研究结果表明：

随着蜂窝芯厚度及高度的增大，声衬危险点应力

水平会逐渐减小，但质量也会随之增大。因此，

在声衬设计时，需要折中考虑质量与强度之间的

关系。孔径的大小对声衬强度影响基本可以忽略，

面板厚度的增大尽管会降低面板应力水平，但会

导致声衬危险点（蜂窝芯壁）应力增大，在面板厚

度设计时需要重点考察其对危险位置应力水平的

影响。
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