
 装 备 环 境 工 程 第 16 卷  第 8 期 
·28· EQUIPMENT  ENVIRONMENTAL  ENGINEERING 2019 年 8 月 

                            

收稿日期：2019-06-30；修订日期：2019-07-12 

基金项目：四川省教育厅自然科学项目（18ZB0057）；成都航空职业技术学院自然科学项目（061754）；四川省科技计划项目（2018SZ0357） 

作者简介：王建（1990—）,男，四川人，硕士,主要从事航空发动机强度、振动及噪声的研究。 

高温环境下薄壁试件随机振动疲劳研究 

王建 1，沙云东 2，杜英杰 1，胡翼飞 2，张伟瑞 1 

（1.成都航空职业技术学院 航空工程学院，成都 610100； 

2.沈阳航空航天大学 辽宁省航空推进系统先进测试技术重点实验室，沈阳 110136） 

摘要：目的 研究高温环境下薄壁试件的随机振动疲劳问题。方法 综述国内外随机振动疲劳研究现状，制

定有效的研究方案。首先，通过有限元法完成薄壁试件的动力学响应数值仿真计算与分析，基于改进的雨

流循环计数法预估薄壁试件的疲劳寿命。然后，开展高温环境下薄壁试件随机振动疲劳试验，获取危险位

置动力学响应与疲劳寿命。结果 高温强振动环境下，结构的危险位置主要出现在固支边界或形状突变位置，

且基频处的动力学响应峰值是结构疲劳寿命的主要影响因素，随温度和振动量级的增加，结构疲劳寿命呈

抛物线降低趋势。结论 通过仿真与试验的比对，验证了高温环境下薄壁试件随机振动疲劳仿真计算方法的

有效性与可靠性。 
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Random Vibration Fatigue of Thin-walled Test Piece at High Temperature 

WANG Jian1, SHA Yun-dong2, DU Ying-jie1, HU Yi-fei2, ZHANG Wei-rui1 
(1. Department of Aircraft Maintenance Engineering, Chengdu Aeronautic Polytechnic, Chengdu 610100, China; 2. Liaoning Key 

Laboratory of Advanced Test Technology for Aeronautical Propulsion System, Shenyang Aerospace University, Shenyang 
110136, China) 

ABSTRACT: Objective To study the random vibration fatigue problem of thin-walled test piece in high temperature environ-
ment. Methods The current research status of random vibration fatigue at home and abroad was reviewed, and an effective re-
search plan was developed. First, the dynamic response of the thin-walled test piece was calculated and analyzed by the finite 
element method. The fatigue life of the thin-walled test piece was estimated based on the improved rain-flow cycle counting 
method. Then, a random vibration fatigue test of thin-walled test piece at high temperature was conducted to obtain the dynamic 
response and fatigue life in the dangerous locations. Results In the high temperature and strong vibration environment, the dan-
gerous position of the test piece mainly occurred at the boundary of fixed support or shape change. The peak of dynamic re-
sponse at the fundamental frequency was the main influencing factor of the structural fatigue life. What’s more, the fatigue life 
of the test piece was the reduced like a parabolic line with the increase of temperature and vibration amplitude. Conclusion 
Through comparison of simulation and experiment, the validity and reliability of the simulation method for random vibration fa-
tigue of thin-walled test piece in high temperature environment are verified. 
KEY WORDS: random vibration; fatigue life; rain-flow counting method 
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振动疲劳现象普遍存在于航空航天薄壁结构之
中，如航空发动机火焰筒、隔热防振屏、冲压式发动
机尾喷管、超音速飞行器的外部蒙皮等。这些薄壁结
构在工作中除了承受机械振动载荷、气动载荷、强声
载荷外，还处在严峻的高温载荷环境下[1]。当外界载
荷的频率范围与薄壁结构的固有频率重合或接近时，
薄壁结构将会发生共振现象。这种复杂环境下的共振
将会严重影响薄壁结构的力学特性，并在其内部形成
高幅值的动力学响应，从而在薄壁结构的某些部位产
生疲劳裂纹[2]，形成巨大的安全隐患。因此，高温环
境下薄壁结构的随机振动疲劳成为国内外研究学者
共同的问题。 

国外关于振动疲劳问题的研究起步较早，其研究
成果已经运用到航空结构件的设计手册与强度设计
标准中[3]，如美国的军用标准《飞机强度和刚度》[4]，
马歇尔太空飞行中心（George C. Marshall Space 
Flight Center）的强度设计文件[5]等。其中，基于内时
理论，Valanis[6]研究了疲劳寿命与载荷频率的关系。
Whaley[7]等利用不可逆过程热力学原理对振动疲劳
进行了探讨。Sanliturk[8]提出了一种基于频率响应函
数的振动疲劳寿命分析方法，不仅研究了结构弹性对
疲劳寿命的作用，而且分析了结构惯性和阻尼对疲劳
寿命的影响。Bishop[9]采用功率谱密度函数对结构的
随机振动疲劳寿命进行了预测。近代以来，Hanna[10]

通过有限元法，在频域内进行了电子控制元件的振动
疲劳寿命预估与分析。此外， Liu[11] 、 Kim[12] 和
Selverlan[13]等研究人员从不同的角度出发，对结构振
动疲劳寿命预测开展了相应的理论分析与探讨。虽然
国内关于结构振动疲劳问题研究起步较晚，但已在此
方面取得了较多的研究成果[14]。其中，姚起杭给出了
结构振动疲劳的工程分析方法和结构设计技术[15-16]。
金奕山针对宽带随机振动载荷下结构疲劳寿命预测，
进行了大量的理论推导与分析 [17]。沙云东教授 [18-19]

针对航空发动机火焰筒在热声环境下的振动疲劳问
题，开展了大量的课题研究，并基于改进的雨流计数
法，对薄壁结构的疲劳寿命进行了预估。 

考虑到高温环境下薄壁结构随机振动试验的经
费高昂，国内外的研究大都止步于常温下的随机振动
试验或数值仿真类的基础性研究，这使得理论与实际
得不到较好的验证。文中首先对国内外关于结构随机
振动疲劳的研究现状展开相应的的综述总结，然后实
施高温环境下薄壁试件的随机振动试验，获取振动响
应结果与危险点位置的疲劳寿命，并基于数值仿真完
成薄壁试件的响应计算分析与寿命预测。最后将仿真
结果与试验结果进行比对，验证仿真计算方法的有效
性。研究结果将为航空航天薄壁结构的动强度学设计
与疲劳寿命预测提供一定的参考依据。 

1  振动疲劳概述 

依据外界载荷的频率范围与结构的固有频率是

否重合或接近，振动疲劳可以分为共振疲劳和非共振

疲劳两大类。根据实际结构的共振特点，主要分为整

体共振、部件共振、局部共振三类。 
共振疲劳所涉及的主要是部件共振和局部共振。

结构处于复杂的载荷环境下，将出现振动现象，从而

引发结构在一定频率范围内的振动响应。这种响应的

频率与外界载荷的频率相接近或重合时，将在结构的

应力集中位置或者具有缺陷的位置出现高幅值动力

学响应的共振疲劳现象。在这个过程中，结构的阻尼

大小和外界载荷的幅值情况将会直接影响结构的动

力学响应幅值。因此，中等量级的外界载荷将对结构

的共振疲劳失效起到主要作用。非共振疲劳是指外界

载荷频率远离结构共振频率，一般存在于单频振动激

励或者结构刚度较大而外载频率较低的振动过程。在

这个过程中，结构的动力学响应幅值由外载的大小、

结构的质量、强度、刚度和阻尼等共同影响。因此，

少量较大量级的激励将对结构的非共振疲劳失效起

主要影响作用。 

1.1  振动载荷建立 

随着结构可靠性要求的提高，进行试验件可靠性

寿命评估成为国内外研究的难点。如果按照以往的振

动疲劳试验方法来开展相应的试验工作将严重影响

工程进度及科研人员的研究效率。当今科学技术迅猛

发展，产品更新换代的速度加快，这就要求科研工作

者要在较短的时间内完成振动疲劳寿命评估的工作。

因此，如何加速设计振动疲劳试验成为科研工作者的

研究重点。关于载荷谱的加速编辑处理主要在时域和

频域内进行。 
时域疲劳载荷谱编辑技术主要包含：峰谷值抽取

方法、设置 SWT（Smith-Watson-Topper）损伤门槛

值技术、时间关联编辑技术、频率关联编辑技术、设

置循环幅度门槛值和基于损伤的直方图编辑等。还有

一些信号处理方法也可用于编辑载荷谱，例如减少采

样点，删小量法等。为准确获取载荷序列中等效的损

伤信息，需要有合适的计数方法对所测得的载荷信号

进行处理。Matsuishi 和 Endo[20]引入了雨流计数算法，

从时间序列载荷中获取程序块载荷谱。载荷循环通过

幅值、均值和循环数目表示出来。Bannantine 和

Amzallag[21]发展了该算法的三点和四点形式。雨流循

环计数法示例如图 1 所示，相应的计数结果见表 1。 
 

 
 

图 1  雨流循环计数示例 
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表 1  雨流循环计数结果 

循环峰值点 M1 M2 M3 M4 M5 M6 M7 M8 M9 
循环谷值点 m2 m3 m1 m4 m5 m6 m8 m9 m7 

 

1.2  振动疲劳试验的研究 

国内周凌波 [22]通过开展航空典型结构件的随机

振动疲劳寿命分析，完成了铝合金结构件的随机振动

疲劳试验设计，并依次进行了模态分析试验、宽带随

机振动疲劳试验、有限元仿真分析、仿真与试验的比

对。其振动疲劳试验的测试系统主要包含激励系统、

控制系统、采集系统和显示记录系统，涉及到的设备

主要包括激励设备、传感器设备、采集设备、显示记

录设备和数据分析设备，如图 2 所示。周凌波所采用

的振动疲劳试验方法也是现阶段国内外所通用的一

种试验方法。 
 

 
 

图 2  振动疲劳试验原理 
 

2  薄壁试件随机振动疲劳研究 

为了研究高温环境下薄壁试件的随机振动疲劳，

文中选取薄壁试验件为研究对象，厚度为 1.5 mm，

如图 3 所示，其材料参数见表 2。通过有限元仿真完

成该试验件的模态计算、危险位置分析及动力应力计

算，并基于改进的雨流循环计数法，结合 Morrow 平

均应力模型和 Miner 线性累计损伤理论，完成危险位

置的寿命预估。最后完成薄壁试件在高温环境下的振

动疲劳试验，将试验结果与仿真结果进行比对，验证 
 

 
 

图 3  几何模型 

表 2  试验件材料参数 

t/℃ E/GPa μ α/(106 ℃1) ρ/(kg·m3)
25 212 0.300 11.6 9090 

150 199 0.307 12.2 9090 
300 184 0.313 12.9 9090 
450 170 0.320 13.7 9090 
600 156 0.326 14.4 9090 

 

计算方法的有效性。其中，在仿真和试验中均对试验

件根部位置进行固支约束，并以功率谱密度的形式施

加振动量级在 2.0g~4.0g 之间的振动载荷，温度范围

为 25~600 ℃。 

2.1  仿真计算与分析 

通过施加振动量级为 2.0g 的振动载荷，计算了

薄壁件在 25~600 ℃温度范围内的前两阶固有频率，

见表 3。可以看出，前两阶固有频率随温度的增加而

下降，这是因为结构在屈曲前随温度的增加出现了软

化现象。薄壁件在数值仿真下的应力云图如图 4 所

示，分析发现，在高温载荷和随机振动载荷作用下，

结构的约束位置和形状突变位置出现应力集中现象，

根部和颈部的应力较大，容易对结构产生破坏。 
 

 表 3  前两阶固有频率             Hz 

  25 ℃ 150 ℃ 300 ℃ 450 ℃ 600 ℃
First 94.77 92.25 88.78 85.42 81.90 

Second 675.82 658.87 632.61 607.01 580.71
 

 
 

图 4  试验件在数值仿真下的应力云图 
Fig.4  Test pieces stress distribution nephogram  

of mathematical simulation 
 

2.1.1  动应力响应分析 

计算发现，不论在何种载荷条件下，危险点位置

x 方向的应力远大于其他方向。因此，主要对 x 方向

的应力进行分析与比对。在室温条件下，振动量级由

2.0g 增至 4.0g 时，结构基频处响应峰值由 1.86×1015 

Pa2/Hz 增至 7.41×1015 Pa2/Hz。第二阶固有频率处的

响应峰值由 8.27×1012 Pa2/Hz 增至 3.31×1013 Pa2/Hz，
其值弱于基频处的响应幅值。因为温度不变时，结构
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模态频率不变，故响应峰值没有出现偏移现象，如图

5a 所示。在振动量级为 2.0g 条件下，温度由 25 ℃
增至 600 ℃时，结构基频处响应峰值由 1.85×1015 

Pa2/Hz 增至 7.41×1015 Pa2/Hz，如图 5b 所示。第二阶

固有频率处的响应峰值由 8.27×1012 Pa2/Hz 增至

1.19×1013 Pa2/Hz，其值弱于基频处的响应幅值。 
 

 
 

图 5  x 向应力功率谱密度 
 

2.1.2  疲劳寿命分析 

振动量级由 2.0g 增至 4.0g 时，结构危险位置的

疲劳寿命呈抛物线趋势降低，温度不同，但变化趋势

一致，如图 6 所示。温度由 25 ℃增至 600 ℃时，结

构危险位置的疲劳寿命呈加速降低的趋势，振动量级

不同，但变化趋势一致，如图 7 所示。 
 

 
 

图 6  不同振动量级下疲劳寿命 

 
 

图 7  不同温度下疲劳寿命 
 

2.2  试验研究与比对 

通过开展薄壁试验件在高温环境下的振动疲劳

试验，获取结构的危险位置与疲劳寿命，试验件安装

如图 9 所示。可以看出，试验件的疲劳裂纹出现在根

部和颈部位置，如图 10 所示。试验数据与仿真数据

的比对结果见表 4，主要包含轴向动应力、疲劳寿命

和应力响应峰值频率。分析发现，应力响应水平基本

保持一致，疲劳寿命量级相当，基频误差较小。对比

结果验证了高温环境下薄壁试件随机振动疲劳仿真

法的有效性与可靠性。 
 

 
 

图 8  随机振动疲劳试验件及夹具安装 
 

 
 

图 9  高温随机振动试验后试验件破坏的结果 
 

表 4  随机振动试验与仿真结果 

450 ℃，2.4g 450 ℃，3.2g 
Compare items

Test Simulation Test Simulation

x-stress/MPa) 174.67 182.03 241.55 242.73 

Fatigue life/s 54941 15936 15027 5194 
Max response 
frequency/Hz 84.40 85.42 82.52 85.42 
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3  结论 

文中通过对国内外随机振动疲劳问题的检索与

分析，从振动载荷的建立与振动疲劳试验两个方面进

行了较为全面的综述。此外，选取金属薄壁件为研究

对象，开展了高温环境下薄壁试件的随机振动疲劳研

究，并从仿真计算与分析、振动疲劳试验测试、对比

验证三个方面进行了详细的分析，得出以下结论。 
1）屈曲前，随着温度的增加，结构出现软化现

象，基频呈降低趋势。 
2）高温强振动环境下，结构的危险位置主要出

现在固支边界或形状突变位置。 
3）基频处的动力学响应峰值是结构疲劳寿命的

主要影响因素。 
4）危险位置的疲劳寿命随温度和振动量级的增

加呈抛物线降低趋势。 
5）通过仿真与试验的比对，验证了高温环境下

薄壁试件随机振动疲劳仿真计算方法的有效性与可

靠性。 
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