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摘　 要:采用数值仿真分析方法对航空发动机短环形火焰筒结构进行简化处理ꎬ构建短环形火

焰筒结构模型ꎮ 通过有限元方法对结构进行流固耦合分析计算ꎬ得到火焰筒壁面温度分布及

气动压力分布ꎬ计算火焰筒结构热模态结果并分析ꎮ 通过耦合的有限元 / 边界元法以扩散场的

形式对火焰筒结构施加噪声激励载荷ꎬ对火焰筒结构多场耦合非线性动力学响应特性进行分

析ꎬ获得了短环形火焰筒结构在温度载荷、气动力载荷与噪声载荷耦合作用下的动力学响应
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０　 引言

新世纪以来ꎬ随着我国对航空领域越来越重视ꎬ国内

航空事业得以飞速发展ꎬ对航空发动机推重比和减质量的

要求也越来越高ꎮ 尤其是航空发动机火焰筒因长时间工

作于严酷的高速热流环境中ꎬ导致薄壁结构承受着高温载

荷、气动力载荷、高强声压载荷等多种强载荷ꎬ会使结构发

生大挠度非线性动力学响应[１－５] ꎬ严重影响结构的稳定性

和疲劳寿命ꎮ 为了更好地应对多种复杂载荷的联合作用ꎬ
并为航空发动机薄壁结构优化设计提供参考依据ꎬ因此开

展研究热流环境下短环形火焰筒动力学响应是十分必

要的ꎮ
国内外很多学者对航空薄壁结构热声动力学响应开

展研究ꎮ Ｎｇ Ｃ Ｆ 团队在 １９９１ 年开展了热声疲劳试验ꎬ通
过数值仿真验证研究了在热载荷于高强声载荷联合作用

下的铝板发生随机运动ꎬ并对铝板的两种热边界条件做出

讨论ꎬ详细分析了铝板在热声载荷下的动力学响应[６] ꎮ
ＢＬＥＶＩＮＳ Ｒ Ｄ 等人针对 Ｃ / Ｃ 板结构ꎬ开展热声振动试验ꎬ
其试验温度高达 １ ４８０℃ꎬ声压级超过 １７０ ｄＢꎬ分析得出飞

机发动机等结构设计应主要考虑声学和冲击波撞击引起

的载荷[７] ꎮ 北京航空航天大学高金海利用热－流－固耦合

方法对燃烧室环形火焰筒三位模型进行了数值仿真[８] ꎮ
黄国远等针对薄壁圆筒机匣进行了振动模态分析[９] ꎮ 桂

业伟团队针对热－流－固耦合问题从单向耦合及双向耦合

两方面进行了研究分析[１０] ꎬ并通过其自主研发的数值仿

真平台(ＦＬ－ＣＡＰＴＥＲ)ꎬ探索研究高超声速飞行器在多场

耦合下的动力学响应ꎬ并总结了面临的难题和日后工作的

方向ꎮ 沙云东团队针对航空发动机热声流耦合ꎬ开展多次

仿真计算及试验验证[１１－１２] ꎬ为航空发动机设计提供了重

要参考依据ꎮ
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１　 基于有限元 /边界元法耦合理论

本文采用改进的耦合 ＢＥＭ / ＦＥＭ 计算方法ꎬ同时考虑

气动力载荷、热载荷和噪声载荷ꎬ计算出发动机薄壁结构

响应特性ꎬ可供发动机设计阶段借鉴ꎮ
对于声载荷的影响ꎬ可以采用边界元法将流体域的声

场进行离散化处理ꎬ计算流体域的声压和振动速度ꎬ采用

有限元与边界元耦合的方法分析声载荷下的结构动力学

响应ꎮ
对于声波和固体结构间的相互作用ꎬ克希霍夫－亥姆

霍兹积分方程阐明了某任意物体上表面振动谐运动与周

围流体中辐射声压场的关系ꎬ如式(１)所示:

Ｐ(ｒ) ＝ ∫ Ｐ(ｒ０)
ƏＧω(ｒꎬω ｜ ｒ０ｗ)

Əｎ
＋

ｉωρ０ｕｎ(ｒ)Ｇω(ｒꎬω ｜ ｒ０ꎬｗ)
{ } ｄＳ (１)

式中:ｒ 为声场位置矢量ꎻｒｏ为振动物体位置矢量ꎻＰ( ｒ)为
表面压力ꎻｎ 为单位法向量ꎻｉωρｏｕｎ( ｒ)为振动物体表面法

向加速度ꎮ Ｇω为波动方程对谐量源的解ꎮ
结构在温度场与压力场耦合下的模态与声模态叠加ꎬ

采用这种弱耦合的方式ꎬ可以求解结构在热声流固耦合下

的模态和应力应变问题ꎮ
在声载荷作用下ꎬ声压和模态之间的关系如式(２)所

示:
ｐ ｘꎬｙꎬｚꎬｔ( ) ＝ Ｈｐａｃｔ[ ] ｕａ ｔ( ) (２)

式中:ｕａ( ｔ)为声场边界质点位移ꎻ[Ｈｐａｃｔ]为声传递函数ꎻ
该函数与声场边界元控制方程联立ꎬ可得声传递函数如式

(３)所示:
Ｈｐａｃｔ[ ] ＝ Ｈ －１[ ] Ｇ[ ] ＬＴ[ ] － ρ ａω２{ } (３)

式中:[Ｈ]和[Ｇ]为影响矩阵ꎻ[ＬＴ]为传递声载荷的传递

矩阵ꎬ从边界元的中心传递到有限元的各节点ꎮ
对结构施加声载荷功率谱密度 ＳＩＮ ω( ) ꎬ得到模态应

变位移谱密度 Ｓｄ ω( )[ ] ｎ :
Ｓｄ ω( )[ ] ｎ ＝ Ｈｓ ω( )[ ] ｎ

２ＳＩＮ ω( ) (４)

式中: ＳＩＮ ω( ) ＝ ４
Δｆ

１０(Ｓ
ＰＬ

/ １０－１０) ꎬＳＰＬ为声压级ꎮ

对结构有限元、声学边界元通过频域进行谱密度耦

合ꎬ未知量为有限元结构模态应变位移谱密度和边界元声压

谱密度ꎬ即耦合有限元 /边界元的结构动力学控制方程为:
ＣＰＬＧ ω( )[ ] ＳＤｒ ω( )[ ] ＝ ＳＤＩＮ ω( ){ } (５)

式中:ＣＰＬＧ(ω)为全耦合矩阵ꎻ[ＳＤｒ(ω)]为结构动力响应功率

谱密度函数ꎻ{ＳＤＩＮ(ω)}为外部激励功率谱密度函数ꎮ

２　 短环形火焰筒仿真模型构建

以某型航空发动机短环形火焰筒为原型ꎬ使用火焰筒

常用高温合金 ＧＨ１８８ 为该模型材料ꎬ建立简化版短环形

火焰筒数值仿真模型ꎮ 该模型采用外壁直径 １００ｍｍꎬ内
壁直径 ７０ｍｍꎬ筒长 ３０ｍｍꎬ在结构中间位置均匀开有 ４ 个

孔ꎬ开孔直径 ８ｍｍꎬ结构环面均匀开有 ４ 个孔ꎬ开孔直径

１０ｍｍꎮ 为方便对火焰筒结构进行约束ꎬ在结构内外壁面

前段位置各开 ４ 个小孔ꎬ开孔直径 ３ｍｍꎬ结构的壁厚为

２ｍｍꎬ该火焰筒结构仿真模型示意图如图 １ 所示ꎮ 火焰筒

外加流场模型如图 ２ 所示ꎮ

图 １　 短环形火焰筒模型

图 ２　 火焰筒外流场模型

为模拟火焰筒真实工作状态ꎬ对该短环形火焰筒前端

４ 个小孔处进行约束ꎬ约束火焰筒轴向与径向位移ꎬ并通

过构建流体域按火焰筒前端垂直进气方式对结构进行气

流加载ꎬ并对该火焰筒模型进行数值仿真分析计算ꎮ

３　 短环形火焰筒流至载荷分布分析

应用 ＦＬＵＥＮＴ 软件ꎬ设置 ４５０℃温度、１００ｍ / ｓ 流速的

热气流对短环形火焰筒进行气动加载ꎬ火焰筒壁面温度效

果如图 ３ 所示ꎮ 由图可知ꎬ火焰筒在热流条件下温度分布

有很大差距ꎬ４５０℃、１００ｍ / ｓ 的气流冲击情况下温差可达

１６０℃ꎮ 火焰筒内外壁的外壁面与环形面孔边位置温度

在热流环境下温度最高ꎬ但外壁面位置分布有相对低温斑

点ꎮ 环形面虽离热流最近ꎬ但温度没有其孔边处和外壁面

温度高ꎬ火焰筒外壁面孔边处为整个火焰筒外壁部分温度

最低位置ꎬ而内壁面正好相反ꎬ孔边处为内壁面温度最高

位置ꎮ 整个火焰筒内壁面温度最低ꎮ

442.679 Max
424.923
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336.144
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300.632

图 ３　 短环形火焰筒壁温分布云图
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火焰筒壁面承受气流冲击应力效果如图 ４ 所示ꎮ 根

据前文总结的薄壁结构板承受气动压力效果规律可知ꎬ气
动压力大小与温度无关ꎬ只与气流流速有关ꎮ 观察图 ４ 可

知ꎬ短环形火焰筒结构前端环形面处为气动压力最大位

置ꎬ且在 １００ｍ / ｓ 流速下可达 １７ ４２５ Ｐａꎬ对比前文薄壁板

在 １００ｍ / ｓ 流速下所受最大压力为 ２ ７１１ Ｐａ 可知ꎬ气流冲

击压力效果对短环形火焰筒结构影响较大ꎮ 气流压力效

果从火焰筒前端到后端依次降低ꎬ且扩散方式可视为线性

梯度下降方式ꎮ 在火焰筒尾部及筒壁空边处气动压力最

小ꎬ仅为 ６ Ｐａꎬ若研究短环形火焰筒尾部受力状况可忽略

气动压力ꎬ且气动压力效果对短环形火焰筒内外壁影响效

果相同ꎬ内外壁气动压力变化梯度完全一致ꎮ 火焰筒外壁

前端 ４ 个约束孔位置处发生局部应力集中现象ꎬ承受气动

压力最大ꎬ内壁前端 ４ 个约束孔位置承受压力相对较小ꎬ
大概在 ８ ０００ Ｐａ 左右ꎬ不到外壁的 １ / ２ꎮ 由气动压力云图

可知ꎬ若研究短环形火焰筒结构前端头部位置处响应特

性ꎬ不能忽略气动压力对结构的影响ꎮ

17425 Max
15490
13554
11619
9683.6
7748.2
5812.8
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图 ４　 短环形火焰筒壁面气动压力分布云图

４　 短环形火焰筒热模态分析

通过有限元分析方法对航空发动机短环形火焰筒结

构进行静力学分析ꎬ在静力学分析的基础上进行模态分

析ꎬ获取该结构热模态结果ꎮ 火焰筒结构在 ４５０℃、
１００ｍ / ｓ 流速气流下前 ２０ 阶模态部分图如图 ５ 所示ꎮ 可

知该火焰筒结构前几阶变形在外壁面最大ꎬ在第 １２ 阶－
１５ 阶频率之间变形最大位置转移到内壁面区域ꎬ到第 ２０
阶模态频率时又回到外壁面区域ꎮ
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图 ５　 短环形火焰筒结构 ４５０ ℃前 ２０ 阶部分

模态振型云图

分别计算火焰筒在 ３００℃、４５０℃、６００℃ ３ 个温度

１００ ｍ / ｓ流速气流作用下ꎬ结构前 １４ 阶模态频率ꎬ计算结

果如表 １ 所示ꎮ 从表中数据可知ꎬ结构第 ３ 阶与第 ４ 阶模

态频率、第 １０ 阶与第 １１ 阶模态频率、第 １３ 阶与第 １４ 阶

模态频率几乎完全相同ꎬ由于此短环形火焰筒结构具有对

称性ꎬ导致部分相邻模态频率几乎一致ꎮ 因未到结构的屈

曲温度ꎬ随温度升高ꎬ结构刚度上升ꎬ结构热模态频率会发

生降低现象ꎬ结构处于软化区域ꎮ 故温度从 ３００℃ 升至

６００℃ꎬ火 焰 筒 １ 阶 模 态 频 率 从 １５３. ５６ Ｈｚ 下 降 到

１４１.８ Ｈｚꎮ

表 １　 不同温度下火焰筒结构前 １４ 阶热模态　 单位:Ｈｚ　

阶次 ３００ ℃ ４５０ ℃ ６００ ℃

１ １５３.５６ １４７.８１ １４１.８０

２ ２９６.０８ ２８４.５８ ２７２.６２

３ ６２５.４９ ６０１.９２ ５７７.３１

４ ６４０.６１ ６１５.３１ ５８９.００

５ ８０２.６３ ７７１.５３ ７３９.２８

６ １ ０９９.６０ １ ０５８.１０ １ ０１４.９０

７ １ ２３１.１０ １ １８５.１０ １ １３６.２０

８ １ ４４１.００ １ ３８６.８０ １ ３３０.３０

９ １ ５１７.６０ １ ４５９.９０ １ ３９９.８０

１０ １ ７３９.４０ １ ６７４.４０ １ ６０６.６０

１１ １ ７８７.６０ １ ７２０.４０ １ ６５０.１０

１２ １ ９０１.３０ １ ８２８.４０ １ ７５２.３０

１３ ２ １２０.３０ ２ ０４１.３０ １ ９５８.８０

１４ ２ １２１.９０ ２ ０４３.２０ １ ９６０.８０

５　 短环形火焰筒响应特性分析

利用数值仿真计算火焰筒结构热模态结果ꎬ使用耦合

的有限元、边界元方法对该火焰筒结构进行声振耦合仿真

计算ꎬ以扩散场的形式对结构施加高斯白噪声载荷ꎮ 通过

分别施加 １２０ ｄＢ、１２５ ｄＢ、１３０ ｄＢ 高斯白噪声对结构进行

声振响应计算ꎬ得出火焰筒结构在热声流固多物理场耦合

作用下非线性动力学响应特性ꎮ
短环形火焰筒结构 ３００℃ 与 ４５０℃ 温度、１００ｍ / ｓ 流

速热气流环境中不同声压级噪声载荷作用下应力响应如

图 ６ 所示ꎮ 从图中可以看出ꎬ同一温度下短环形火焰筒结
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构所受的应力响应随声压级增大而增加ꎬ相同温度环境下

不同声压级下结构应力响应变化规律相同ꎬ且噪声载荷对

火焰筒结构应力响应影响巨大ꎮ 观察图 ６(ａ)可知ꎬ３００℃
气流温度下 １２０ ｄＢ 时最大应力响应为 ７１ＭＰａꎻ１２５ ｄＢ 时

为 １２７ＭＰａꎻ１２０ ｄＢ 时为 ２２６ＭＰａꎮ 火焰筒结构在前 ３ 阶

模态频率处应力相差不多ꎬ结构在 １ 阶频率处响应最大ꎬ
后几阶模态频率虽有明显峰值ꎬ但应力响应明显小于前 ３
阶共振频率应力响应ꎮ 观察图 ６(ｂ)可知ꎬ４５０℃气流温度

下 １２０ ｄＢ 时 最 大 应 力 响 应 为 ７７ＭＰａꎻ １２５ ｄＢ 时 为

１３７ＭＰａꎻ１２０ ｄＢ 时为 ２４４ＭＰａꎮ 火焰筒结构在前 ３ 阶模态

频率处应力相差不多ꎬ结构在 ２ 阶频率处响应最大ꎬ后几

阶模态频率虽有明显峰值ꎬ但应力响应明显小于前 ３ 阶共

振频率应力响应ꎮ
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图 ６　 火焰筒结构不同声压级下应力响应

航空发动机短环形火焰筒结构在不同温度 １００ｍ / ｓ
流速气流作用下应力响应变化规律如图 ７ 所示ꎮ 通过对

比 ３００℃、１３０ ｄＢ 声压级噪声激励下短环形火焰筒结构第

１ 阶热模态频率与 ４５０℃、１３０ ｄＢ 声压级噪声激励下结构

第 ２ 阶热模态频率可知ꎬ温度上升 １５０℃ꎬ火焰筒最大应

力响应增加 １８ＭＰａꎮ 当 ３００℃时ꎬ高斯白噪声激励载荷声

压级从 １２０ ｄＢ 增加至 １２５ ｄＢꎬ仅增加 ５ ｄＢꎬ火焰筒最大应

力响应增加 ５６ＭＰａꎮ 通过观察 ３００℃各声压级噪声激励

响应峰值与 ４５０℃下各声压级噪声激励响应峰值可以发

现ꎬ４５０℃各声压级响应峰值对比 ３００℃各声压级下响应

峰值发生左移现象ꎮ 相同温度环境下ꎬ不同声压级噪声激

励载荷响应峰值在同一频率线ꎬ证明随温度升高ꎬ结构由

于处于屈曲前状态ꎬ热模态频率下降ꎬ故响应峰值发生左

移现象ꎮ 而噪声激励载荷虽对结构应力响应影响剧烈ꎬ但

对结构模态没有影响ꎮ
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图 ７　 短环形火焰筒各工况下应力响应

６　 结语

针对在航空飞行器工作时严酷的高温流动环境下航

空发动机短环形火焰筒结构动力学响应问题ꎬ本文结合大

量有关理论研究ꎬ从短环形火焰筒结构特性考虑出发ꎬ构
建简化短环形火焰筒模型ꎬ并考虑到航空发动机火焰筒工

作于高速热流环境下ꎬ建立流体域ꎬ计算出短环形火焰筒

壁面温度云图与气动冲击应力云图ꎬ完成了火焰筒壁面温

度分布规律与气动冲击应力分布规律的分析ꎻ并对该数值

仿真模型分别施加 １２０ ｄＢ、１２５ ｄＢ、１３０ ｄＢ 的高斯白噪声

激励载荷ꎬ完成了短环形火焰筒结构在温度载荷、气动冲

击应力载荷、噪声载荷耦合作用下非线性动力学响应分

析ꎬ得到此火焰筒结构应力响应变化规律ꎬ为航空发动机

短环形火焰筒结构可靠性设计提供参考依据ꎮ
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ｒ ＝ ｎ
Ｎｆ

(１８)

式中 ｐ 、 ｑ 分别为拟合参数ꎬ由材料、类型、尺寸、应力水平

和选取的模态阶数等参数所决定ꎮ 按上述模型拟合得出

的第二阶模态预测模型如下式所示:
ｇ ＝ ０.１０４ ７８ｌｎ(３７.９２９ ７６ｒ ＋ １) (１９)
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图 ５　 前 ４ 阶固有频率下降率变化图

３.３　 衰减模型验证

将上述拟合模型与文献[８]中的试验数据进行对比ꎬ
结果如图 ６ 所示ꎮ 由图可见拟合模型曲线与试验数据曲

线吻合度非常高ꎮ 但是在疲劳循环比 ０.４ ~ ０.８ 的过程中

存在一定的误差ꎬ其主要原因为层合板疲劳进行过程中总

伴随着边界效应[９] ꎬ导致复合材料的自由端容易较早发

生分层损伤ꎬ从而对复合材料的边界刚度有加强作用ꎬ导
致固有频率下降率减小ꎬ使数值模拟结果与试验结果产生

一定的误差ꎮ 因此本文所参考的损伤后刚度突降模型有

待进一步改进ꎬ应考虑更多的边界效应影响因子ꎬ有助于

更好地反映实际试验中的固有频率下降率ꎮ
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图 ６　 Ｔ３００ 纤维复合材料层合板数值模拟结果

４　 结语

本文基于层合板逐渐损伤模型ꎬ采用率相关的硬化方

程ꎬ编制了本构模型的 ＡＰＤＬ 参数化程序ꎬ利用 ＡＮＳＹＳ 软

件开展了 Ｔ３００ / ９７０ 树脂基复合材料层合板在 ０. １ 载荷

比、７５％应力水平下的固有频率下降率数值模拟研究ꎬ并
建立了符合疲劳循环比与固有频率下降率关系的对数函

数模型ꎮ 结果表明:该模型具有一定的可靠性ꎬ有效利用

拟合模型ꎬ对实际工程中通过固有频率下降率预测剩余疲

劳寿命有很大的实际意义ꎮ
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