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热声载荷环境高速飞行器加筋壁板非线性 

振动响应特性研究 

周晓天，沙云东*，杨延泽 

（沈阳航空航天大学 航空发动机学院，沈阳 110136） 

摘要：目的 针对热声载荷环境下高速飞行器排气道加筋壁板结构的大挠度非线性振动响应特性问题展开研

究。方法 基于薄壁结构大挠度运动控制方程，开展了加筋壁板结构在热声载荷下的非线性响应仿真计算，

给出了加筋壁板结构运动方程，分析了发生热屈曲的临界温度，并运用有限元方法进行数值模拟，计算了

加筋壁板结构在不同载荷下的非线性振动响应特性。结果 模态频率的一致性在结果中得到体现。计算了多

参数即结构、温度、声压级变化下壁板结构的响应变化。加筋会使壁板结构基频升高，响应降低；屈曲前

随温度上升，结构基频不断降低，最低时处于临界温度附近；屈曲后随温度上升，结构基频不断升高。基

频幅值在温度上升的过程中先升高后降低。声压级每升高 6 dB，等效应力平均升高 1.98 倍，验证了响应的

非线性特性。结论 结构、温度、声压级参数对加筋薄壁结构非线性振动响应有较大影响，加筋壁板结构在

温度上升过程中由屈曲前稳定状态变为屈曲失稳状态，又逐步变为屈曲后稳定状态。本文所做的工作可为

其他薄壁结构，尤其是加筋壁板结构的非线性振动响应特性计算与分析提供参考依据。 
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Nonlinear Vibration Response Characteristics of Stiffened Panel Structure of  

High Speed Aircraft under Thermoacoustic Load 

ZHOU Xiaotian, SHA Yundong*, YANG Yanze 

(Key Laboratory of Advanced Measurement and Test Technique for Aviation Propulsion System, School of Aero Engine,  

Shenyang Aerospace University, Shenyang 110136, China) 

ABSTRACT: The work aims to study the large deflection nonlinear vibration response of stiffened panel structure of high speed 

aircraft exhaust duct under thermoacoustic load. Based on the large deflection motion governing equation of thin-wall structures, 

the nonlinear response simulation of a stiffened panel structure under thermoacoustic load was carried out. The motion equation 

of the stiffened panel structure was given, the critical temperature of thermal buckling was analyzed, and the nonlinear vibration 

response characteristics of the stiffened panel structure under different loads were calculated by numerical simulation according 
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to the finite element method. The consistency of the modal frequency was reflected in the results. The response changes of the 

panel structure with multiple parameters such as structure, temperature and sound pressure level were calculated. The rein-

forcement increased the fundamental frequency and decreased the response of the panel structure. Before buckling, the funda-

mental frequency of the structure decreased with the increase of temperature, and the lowest frequency was near the critical 

temperature. The fundamental frequency of the structure increased with the increase of temperature after buckling. The funda-

mental frequency amplitude increased first and then decreased during the temperature rise. For every 6 dB increase of sound 

pressure level, the equivalent stress increased by an average of 1.98 times, which verified the nonlinear characteristics of re-

sponse. The parameters of structure, temperature and sound pressure level have great influence on the nonlinear vibration re-

sponse of the stiffened thin-walled structure. The stiffened thin-wall structure changes from the pre-buckling stable state to the 

in-buckling unstable state and then to the post-buckling stable state gradually during the temperature rise. The work in this paper 

can provide reference for the calculation and analysis of nonlinear vibration response characteristics of other thin-walled struc-

tures, especially stiffened panel structures. 

KEY WORDS: high speed aircraft; stiffened panel; thermoacoustic load; nonlinear vibration; thermal buckling; thin-walled 

structure 

在巡航或再入过程中，高超声速飞行器结构的稳

定性和完整性受到高强度的气动力、热、噪声载荷的

复合影响[1-4]。国外研究表明，高超音速飞行器结构

表面壁板承受的噪声载荷最高可达 180 dB，温度最高

可达 1648.9 ℃（3 000 ℉）[5-6]。结构长期暴露在这

种复杂环境下，会引起结构的疲劳失效，严重威胁飞

行器结构的完整性。高超声速飞行器结构一般选用耐

高温合金薄壁结构，辅以隔热层，或直接选用耐高温

复合材料加筋薄壁结构，以达到隔热减重的目的[7-8]。

高温与强噪声共同作用在壁板上，使得加筋薄壁结构

在热声载荷作用下表现出复杂大挠度非线性响应，严

重影响结构疲劳寿命。 

为了给航空薄壁结构的热声试验提供大量的参

考数据，以提高试验的合理性与可靠性，预先对结构

进行仿真计算成为关键。目前用于解决结构非线性响

应的解析方法和数值方法主要包含摄动法、福克普朗

克方程法（FPK）、Von Karman-Herrmann 大挠度板方

程、等价线性化法（EL）、降阶模型法（ROM）、伽辽

金法（Galerkin）以及边界元/有限元法（BEM/FEM）。 

Vaicaitis[9]将伽辽金法与蒙特-卡洛法相结合，针

对随机荷载下飞机结构的非线性响应问题开展了一

系列研究。Lee[10-11]使用 Galerkin 法和 EL 法，研究

了存在不均匀温度和噪声联合加载的情况下，结构的

响应分布规律。Atalik 等[12]提出新方法，指出当多自

由度非线性系统等效线性系统时，其基本参数可以由

非线性项进行泛函分析来获得，例如回复力、速度、

惯量等非线性量。Roberts 等[13]在文中将等效线性化

技术应用于非线性动态系统，并给出了数学证明。

Lee[14]通过福克普朗克方程解析了各向同性复合板的

随机振动。Moorthy 等[15]利用数值分析方法对高强度

热声载荷下的含石墨环氧树脂层合结构进行了时间

域内随机分析，得到了含石墨环氧树脂层合结构的非

线性动力学特性。Locke 等[16-17]首先使用有限元法分

析了无温度梯度的热载荷和随机噪声载荷作用下薄

壁结构的动特性响应。Przekop 等[18-19]对有限元法进

行了深入的研究，主要是通过对非线性有限元方法进

行降解处理，直接或间接地获取结构的非线性刚度。

杨雄伟等[20]采用 FE-SEA 方法研究了航空结构在高

温环境下的振动响应。沙云东等 [21-23]对噪声和热载

荷联合作用下薄壁结构的非线性随机响应进行了大

量的研究，取得了一定的进展，他采用 FEM/伽辽金

法对热和强噪声共同作用下的各种材料板结构的非

线性跳变响应特性和寿命估算进行了研究。在仿真

与试验对比的基础上做了适当的拓展仿真，即在薄

壁板的基础上做了加筋薄板的仿真，并通过试验验

证了在热声载荷环境下薄壁板的非线性响应模型和

计算方法的有效性。吴振强等[24]研究了热环境下温

度均匀时和具有温度梯度时热应力对加筋薄壁结构

动特性的影响。 

本文以加筋薄壁结构为研究对象，采用 FEM/BEM

分析方法计算温度对模态频率的影响结果，依据屈曲

控制方程和大挠度运动控制方程讨论了加筋薄壁结

构的屈曲温度、模态及在不同热条件和总声压级组合

下的非线性响应，分析了结构响应随温度/总声压级

的变化规律。 

1  加筋薄壁结构的大挠度运动控制

方程 

超音速飞行器承受的极高温度及温度梯度，会改

变其结构热物理参数和力学性能，导致结构变形、扭

转刚度降低、颤振安全边界下降，影响飞行器结构的

可靠性。高温环境对结构动特性的影响主要体现在 2

个方面，一方面是材料弹性模量、线膨胀系数等参数
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的影响，另一方面是热应力对结构刚度的影响。因此，

薄壁结构在气动热、强噪声与机械载荷联合作用下的

高温声疲劳失效表现出其特殊性。 

对于平板薄壁结构，较容易得到其解析解。对于

加筋薄壁结构，主体结构与加强筋通过某种方法连接

在一起，板和加强筋相互间的力学行为产生耦合，不

容易准确地得到它的解析解，因此将加筋结构简化为

便于处理的模型来进行计算。首先将加筋板离散为板

和梁的组合结构，对筋与板之间的连接采用“线接

触”假设，即忽略筋与板之间的剪切应力，加筋部分

截面上的应力分布只与横向位移有关[25]。将每条筋的

力与弯矩分别叠加到微段上，运用 Hamilton 变分原

理，可以得到加筋板的非线性控制方程： 
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其中，δyi、δxj 为： 
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(3) 
其中，f 为载荷项和体力项，包括表面随机压力、

惯性力、黏滞力： 
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式中：xj、yi 分别代表 x 方向第 j 根加强筋和 y

方向第 i 根加强筋中线的坐标；a、b 为板的长度和宽

度；ti、tj 为加强筋的厚度；Nx、Ny、Nxy 为膜力；Mx、

My、Mxy 为板内弯矩；ξ为阻尼系数。 

由以上线接触假设，可引入如下形式的应力函

数 F： 
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式中：h 为薄壁厚度。由应力与应变的关系，以

及筋与板的变形一致性，筋截面上的轴向力 Nxi、Nyj

可表示为： 
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 (6) 
式中：Ei、Ej 分别为 x、y 方向加强筋的弹性模量；

hi、hj 为加强筋的高度，
1

( )
2i ie h h  ，

1
( )

2j je h h  。 

弯矩 Mxi、Myj 可用筋的膜力与挠度表示： 
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式中：I'xi、I'yi 为加强筋对板中面的惯性矩。 

将公式（6）、（7）代入公式（1），加入考虑了热

应变的应力应变关系，并根据薄板大挠度理论得到板

的弯矩，整理后可得到加筋壁板在热声载荷作用下的

Von Karman 大挠度方程： 
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(8) 

式中：第 1 项为惯性力；第 2 项为黏性阻尼力；

第 3 项为表面随机压力；w 为挠度；μ为泊松比；D

为弯曲刚度；E 为弹性模量；α为线膨胀系数；θ为

温度梯度；为拉普拉斯微分算子。 

板壳结构处于压应力的作用下，其变形失稳的现

象称为屈曲。当其处于温度场时，由温度产生的压应

力称为热屈曲，对应于结构热屈曲的温度称为临界屈

曲温度，或临界温度[26]。 

本文仅研究均匀温度场引起的分支型热屈曲。将

运动方程（8）中的外载荷项和时间相关项去除，代
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入初始零应变条件，经各项同性简化，便可得到热屈

曲控制方程： 
2 2
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由板壳理论可知，四边固支板的挠度可用余弦函

数族表示： 
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将式（10）代入（9）中，可得四边固支薄板的

一阶临界屈曲温度： 
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式中：β为板的长宽比，β=b/a。 

本文运用有限元/边界元法，结合屈曲控制方程

和大挠度运动方程，进行数值仿真，通过多参数载荷

变化得出声载荷作用下加筋壁板结构非线性振动响

应特性，具体流程如图 1 所示。 
 

 
 

图 1  热声载荷环境高速飞行器加筋壁板非线性 

振动响应特性研究流程 
Fig.1 Research flow of nonlinear response vibration  

characteristics of stiffened panel of high speed aircraft  
under thermoacoustic load 

 

2  有限元建模与参数设置 

2.1  建模分析流程 

在考虑了热屈曲和大挠度等影响因素的情况下，

单纯的数值解法比较繁琐，耗时也比较长。在此基础

上，利用有限元法进行了数值模拟。按照以下步骤进

行分析： 

1）对加筋壁板结构进行建模及网格划分，通过

ANSYS 软件进行有限元分析，计算热屈曲临界温度。 

2）进行热模态计算，获得不同温度下模态结果

及变化规律。 

3）根据热模态结果，对结构件施加扩散声场，

使用 VAone 软件计算其噪声响应，分析响应特性。 

2.2  模型建立 

超高速飞行器排气道的加筋壁板结构及有限元

模型如图 2 所示，尺寸为 210 mm 145 mm，加筋厚

度为 2 mm，筋高度为 10 mm，底板厚度为 2 mm。边

界条件为四边固支，环境气温为 22 ℃，整体无温度

梯度，网格尺寸为 3 mm，沿板厚方向加密为 3 层，

共计 11 760 单元网格。加筋壁板材料为 GH188，密

度为 9 090 kg/m3，其他物性参数如表 1 所示。 
 

 
 

图 2  加筋壁板结构及有限元模型 
Fig.2 Stiffened panel structure and finite element model:  

a) structure model; b) finite element mesh model 
 

表 1  高温合金 GH188 材料属性 
Tab.1 Material properties of superalloy GH188 

温度/

℃ 

弹性模

量/MPa
泊松比 

热膨胀系数/  

(10‒6 ℃‒1) 
密度/ 

(g·mm−3)

0 213.000 0.300 11.4 9 090 

100 205.071 0.305 11.9 9 090 

200 195.138 0.309 12.4 9 090 

300 185.248 0.313 12.9 9 090 

400 175.315 0.318 13.4 9 090 

500 165.542 0.322 13.9 9 090 
 

3  计算与分析 

3.1  常温环境下薄壁结构模态分析 

首先将相同尺寸的加筋壁板结构和矩形平板薄壁
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结构试验件的常温模态频率进行对比，矩形平板与加

筋壁板结构底板尺寸相同，为 210 mm145 mm，厚

度为 2 mm，两者前 8 阶固有振动频率如表 2 所示。

由表 2 可以得出结论，在原有的矩形平板薄壁结

构的基础上，加筋会使其刚度增加，固有振动频

率上升，远大于原有的矩形平板薄壁结构的固有

振动频率。 

3.2  网格收敛性分析 

为保证计算质量，加快计算速度，进行网格收敛

性分析。将网格尺寸减小为 2 mm，单元数增加为

25 312。进一步将网格尺寸减小为 1 mm，单元数增

加为 115 320。对常温模态频率进行计算，结果如表

3 所示。由表 3 的结果可以得出结论，网格尺寸减小

后，其前 8 阶固有振动频率计算结果的误差最大为

0.32%，且大部分误差小于 0.2%，可以认为网格收敛

性较好。 

3.3  均匀温度场下加筋薄壁结构模态分析 

将平板的尺寸参数代入式（7）中，可计算出四

边 固 支 矩 形 平 板 薄 壁 结 构 的 一 阶 屈 曲 温 度 为

44.14 ℃。对于加筋壁板，采用理论方法求解热屈曲

临界温度存在较大难度，故使用有限元方法进行计

算。计算结果如表 4 所示。 
 

表 2  矩形平板薄壁结构和加筋壁板结构前 8 阶固有振动频率 
Tab.2 First 8 order natural vibration frequencies of rectangular panel thin-walled structure and stiffened panel structure 

Hz 

壁板类型 1 阶 2 阶 3 阶 4 阶 5 阶 6 阶 7 阶 8 阶 

矩形平板 605.6 957.5 1 464.4 1 546.3 1 789.7 2 342.1 2355 2 760.3 

加筋壁板 1 146.6 2 087.2 2 865.9 3 296.1 3 486.5 3 800.8 3 875.8 3 952 

 

表 3  不同网格尺寸下加筋壁板结构前 8 阶固有振动频率 
Tab.3 First 8 order natural vibration frequencies of stiffened panel structures with different mesh sizes 

Hz 

网格尺寸/mm 1 阶 2 阶 3 阶 4 阶 5 阶 6 阶 7 阶 8 阶 

3 1 146.6 2 087.2 2 865.9 3 296.1 3 486.5 3 800.8 3 875.8 3 952 

2 1 144 2 084.6 2 863 3 294.3 3 483.5 3 799.4 3 874.1 3 949.8 

1 1 140.4 2 080.4 2 859.9 3 286.8 3 478.7 3 793.6 3 866.6 3 943.9 

 

表 4  薄壁结构临界屈曲温度 
Tab.4 Critical buckling temperature of thin-walled structures 

℃ 

壁板类型 解析解 数值解 

矩形平板 44.14 44.5 

加筋壁板 — 157.5 

 
由矩形平板解析解与数值解的对比可知，平板的

临界屈曲温度的解析解和数值解相近，故使用有限元

方法计算加筋壁板临界屈曲温度，得到其临界屈曲温

度为 157.5 ℃。由此可知，对矩形平板薄壁添加筋结

构可以增加其临界屈曲温度，但与超高速飞行器排气

道需承受的 1 000 ℃以上高温相对比，其临界屈曲温

度仍然相对较低。 

不同温度下加筋壁板结构第 1 阶固有频率的变

化曲线如图 3 所示。图 3 表明，在初期，本文所研究

的加筋壁板结构的第 1 阶固有频率随温度的增高而

快速下降，在 157.5 ℃附近达到最低值。此温度为加

筋壁板结构的临界屈曲温度，结构在此温度附近发生

屈曲。之后随温度增加，其第 1 阶固有振动频率又快

速上升，且增速随温度上升而减缓。当发生屈曲时，

第 1 阶固有振动频率下降到了 812.47 Hz，之后随温

度上升，其基频于 750 ℃时上升到了 1 657.6 Hz。这

是因为屈曲前结构处于软化区域，结构处于线性的振

动阶段，基频随温度增加而降低，且在临界屈曲时达

到最小值。屈曲后，结构处于硬化区域，结构稳定性

提高，基频随温度增加而增加。 
 

 
 

图 3  加筋壁板结构第 1 阶固有频率随温度变化曲线 
Fig.3 Temperature variation curve of the first order natural 

frequency of stiffened panel structure 
 
本文所计算的加筋壁板结构基频随温度的变化

规律与吴振强等[24]的研究结果趋势一致，由于本文所
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研究结构与该文献结构类似，所以本文所得到的计算

结果具有较高的可信度。 

3.4  多参数变化对壁板结构响应的影响 

为研究多参数变化对壁板结构响应特性影响的

规律，分别对矩形平板薄壁结构和加筋壁板结构施加

宽频扩散场声激励。对矩形平板薄壁结构和加筋壁 

板结构施加声激励后得到的 von-Mises 应力响应云

图如图 4 所示。由图 4 可知，矩形平板薄壁结构危

险点为长边中点附近和中心点附近，取一长边中点

（108 号单元）放置传感器测量其响应水平。由图 4

可知，加筋壁板结构危险点为加强筋与底板交界处，

在其中一交界处（6616 号单元）放置传感器测量其

响应水平。 

 

 
 

图 4  平板薄壁结构与加筋薄壁结构 von-Mises 应力响应云图 
Fig.4 von-Mises stress response pattern of panel thin-walled structure and reinforced thin-walled structure:  

a) rectangular thin-walled structure; b) reinforced thin-wall structure 
 

3.4.1  结构变化对薄壁结构响应的影响 

在常温（22 ℃）下，对加筋壁板结构施加 100~ 

4 000 Hz、总声压级为 160 dB 的随机扩散声场载荷。

四边固支平板薄壁结构和加筋壁板结构对声载荷的

响应曲线如图 5 所示。可以看出，结构的响应频率符

合其模态频率，在第一阶模态频率处的响应最大，在

平板薄壁结构上加筋会显著影响结构刚度，使结构固

有振动频率的基频频率升高，响应幅值下降。 
 

 
 

图 5  22 ℃、160 dB 工况下四边固支平板和 

加筋板响应曲线 
Fig.5 Response curves of four-sided fixed panel and  

stiffened panel at 22 ℃ and 160 dB 

3.4.2  温度对薄壁结构响应的影响 

定义屈曲系数 cT
S

T
 ，用以描述温度和临界屈曲

温度之间的关系。S=0.125、S=0.5、S=1、S=1.5、S=2、

S=2.5 时，加筋壁板结构在频率 700~4 000 Hz、总声

压级为 160 dB 的随机扩散声场载荷下的响应曲线如

图 6 所示。 

由图 6 可知，在屈曲温度之前，随屈曲系数的升

高，加筋壁板结构的响应峰值逐渐增加；在屈曲温度

后，随屈曲系数的升高，响应峰值逐渐减小。在加筋

壁板结构处于屈曲温度之前时，其振动方式为线性振

动，此时结构处于相对软化的区域，且温度上升后，

结构非线性响应也增强；在临界屈曲温度附近时，非

线性响应增强得更加明显；在结构处于屈曲温度之后

时，其振动方式为非线性振动，此时结构处于相对硬

化的区域，因此稳定性会有所提高，导致响应的峰值

减小。 

3.4.3  声压级对薄壁结构响应的影响 

屈曲前、临界屈曲和屈曲后不同声压级载荷下加

筋壁板结构响应曲线如图 7 所示。可以看出，无论是

在屈曲前还是屈曲后，在不同声压级的载荷下，结构

的响应峰值所在频率与其振动模态有关，峰值幅值随

声压级的增大而增大，而峰值所在频率不受声压级变

化的影响。 
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图 6  各声载荷时不同屈曲系数下加筋壁板结构响应曲线 
Fig.6 Response curve of stiffened panel structure under different buckling coefficients under different acoustic loads 

 

 
 

图 7  各屈曲系数时不同声载荷下加筋薄壁结构响应曲线 
Fig.7 Response curves of stiffened thin-walled structure under different acoustic loads with different buckling coefficients 

 

4  结论 

本文针对热声载荷环境高速飞行器加筋壁板非

线性振动响应特性问题，基于薄壁结构大挠度运动控

制方程，开展了加筋壁板结构在复杂热声载荷下的非

线性振动响应研究，分析了结构热屈曲临界温度，计

算了加筋壁板结构在不同载荷下的非线性振动响应

特性。具体结论如下： 
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1）四边固支加筋壁板结构与不加筋的矩形平板

薄壁结构相比，其热屈曲临界温度升高，但与其工作

温度相比仍然较低，易发生热屈曲。其第 1 阶固有频

率随温度的上升先减小、后增大。在矩形平板薄壁结

构上加筋会显著影响结构刚度，使其声载荷响应基频

增大，幅值减小。在实际应用中，可通过加筋来改变

结构的屈曲温度，使长期在临界屈曲温度附近运行的

结构稳定性和完整性得到加强。 

2）随温度的上升，加筋壁板结构的声响应频率

先减小、后增大，幅值先增大、后减小，以热屈曲临

界温度附近为转折点。热屈曲会显著提高加筋壁板结

构振动响应的非线性行为，在应用中应尽量避免飞行

器在屈曲温度附近运行。 

3）随总声压级的上升，加筋壁板结构声载荷响

应的峰值幅值上升，声压级每升高 6 dB，响应水平平

均升高 1.98 倍，而总声压级的变化对其响应频率无

显著影响。 
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