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热应力作用下结构声－振耦合响应数值分析
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摘　要：考察飞行器结构热应力对结构及其内声腔声－振耦合特性的影响，建立考虑热应力因素的声－振耦合动力

学有限元方程，对一个典型飞行器结构考虑热应力时的声－振耦合动力学响应进行分析。计算结果表明，热应力

的存在对耦合模型的固有频率影响较小，受热应力影响较大的区域主要集中在机头及机身等部位，其固有振动特

性有较明显的变化。通过对比结构加速度与内声腔声压级的响应结果发现，热应力的影响主要表现为系统响应

幅值及峰值位置的改变。
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１　引　言

飞行器承受气动加热时，结构温度升高［１］，所
产生的热载荷改变了结构应力分布状态。同时，温
度变化也使结构材料性能发生变化，这些都有可能
导致飞行器性能下降甚至破坏。因此，在设计时须
考虑结构温度变化产生的影响。
飞行器在噪声作用时的声－振耦合动力学特性

是影响飞行器性能及工作稳定性的重要因素之一，
结构的声－振耦合特性已受到很多研究者的关注。
试验方面，在１９９６年ＮＡＳＡ已经针对飞行器在工
作时的声－振有效载荷测定开展了一系列研究［２］。
美国Ａｉｒ　Ｆｏｒｃｅ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ，Ｓｐａｃｅ　Ｖｅｈｉ－
ｃｌｅ　Ｄｉｒｅｃｔｏｒａｔｅ，Ｓｐａｃｅ　Ｔｅｓｔ　Ｐｒｏｇｒａｍ，Ｂｏｅｉｎｇ　ＳＶＳ，

ＣＳＡ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ和 Ｄｅｌｔａ　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ等［３］机构，共
同研究了如何降低运载火箭在发射时，产生的作用
在有效载荷上的噪声及振动载荷，并进行了试验验
证。
受限于试验技术及测试手段等条件的约束，数

值模拟方法在声－振耦合分析中成为重要的研究手
段，为试验提供了必要的补充与参考。丁渭平等［４］

建立了弹性薄壁腔体的声－振耦合对称化有限元模
型并进行研究，Ｎｉｃｋｏｌａｓ　Ｖｌａｈｏｐｏｕｌｏｓ等［５］通过联
合使用有限元方法和边界元法（ＦＥＡ／ＢＥＡ）对火
箭发射时的声－振环境开展了数值模拟分析，Ａｎｄｅｒｓ

Ｍ．Ｗｉｌｓｏｎ等［６］联合使用有限元法和统计能量法

（ＦＥＡ／ＳＥＡ），在结构刚度不同的部位使用不同的

建模方法，分析了卡车的谐响应；Ｚ．Ｓ．Ｌｉｕ等［７］采

用有限元法和边界元法（ＦＥＡ／ＢＥＡ）对装甲车内

部噪声进行了数值预测分析。

以上对声－振耦合问题的数值研究，均未考虑

结构热环境的影响。Ｐ．Ｊｅｙａｒａｊ等［８，９］考虑结构温

度变化对声－振耦合特性的影响，将温度变化作为

热载荷施加在结构上开展了一系列研究。其采用

有限元法分析得到结构临界屈曲温度，并以此作为

参考设计了若干种均布温度载荷，考察热作用下矩

形板的振动及声辐射特性。

本文主要研究热环境产生的结构热应力对飞

行器整体结构声－振耦合特性的影响。考虑飞行器

在服役时由气动加热作用产生的稳态温度分布，将

该温度分布作为结构热载荷进行热弹性静力分析，

在得到相应热应力的基础上，进行声－振耦合动力学

特性分析。本文数值模拟采用软件ＡＢＡＱＵＳ实现。

根据数值计算结果，比较结构上相同点处在受

热载荷与无热载荷时的响应特征，分析结构热应力

对声－振耦合模型动力学特性的影响。

２　理论分析

２．１　热应力影响

索、梁及板等结构在受到薄膜力作用时，其弯

曲刚度将发生变化。结构受力使其刚度发生改变的

作用称为应力刚化［１０］，该效应主要体现在薄膜力
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对弯曲刚度的影响。在有限元分析中，薄膜力的作

用实际上就是对结构的刚度Ｋ 附加应力刚度Ｋσ。

飞行器主要由板壳结构组成，下面基于能量概

念给出板单元的应力刚度矩阵。在板单元中，与平

板横向挠曲函数ｗ＝ｗ　ｘ，（ ）ｙ 相关的薄膜应变为

εｘ＝１２ｗ
２
，ｘ，εｙ＝１２ｗ

２
，ｙ，γｘｙ＝ｗ，ｘｗ，ｙ （１）

式中 ｘ和ｙ分别为平板面内的两个方向。

当薄膜力不随平板挠度的变化而变化时，与该

薄膜力和薄膜应变相关的薄膜应变能为
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２
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式中 Ｎｘ，Ｎｙ和Ｎｘｙ分别为各方向上由热载荷引起

的薄膜力，且

Ｎｘ＝∫
ｔ／２

－ｔ／２
σｘｄｚ，Ｎｙ＝∫

ｔ／２

－ｔ／２
σｙｄｚ，Ｎｘｙ＝∫
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－ｔ／２
τｘｙｄｚ （３）

式中 ｛｝ｄ 为结点位移，由于ｗ＝ ｛｝Ｎ　ｄ ，则有

ｗ，ｘ

ｗ，
烅
烄

烆
烍
烌
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＝
Ｎ，ｘ

Ｎ，

燄
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由式（２，４）可知，单元应力刚度矩阵Ｋｅσ为

Ｋｅσ＝Ｇ
熿

燀

Ｔ
Ｎｘ Ｎｘｙ

Ｎｘｙ Ｎ
燄

燅ｙ
Ｇｄｘｄｙ （５）

由各单元的应力刚度矩阵可组装得到系统的总体

应力刚度矩阵为

Ｋσ＝∑Ｋｅσ （６）

在热环境作用下，由温度变化导致的结构热应

力产生附加的应力刚度矩阵Ｋσ，将此应力刚度矩

阵与结构刚度矩阵相叠加，可以得到在热应力作用

下的结构动力学有限元方程为

Ｍ̈ｕ＋Ｃｕ＋ Ｋ＋Ｋ（ ）σｕ＝ｆ （７）

２．２　 声 －振耦合系统有限元方程

声音是振动状态在弹性介质中的传播［１１］，以

空间位置的声压ｐ为基本未知量，理想介质中小振

幅声波的波动方程可表示为［１２］

２ｐ
ｔ　２＝

ｃ２２ｐ （８）

式中ｃ为介质中的声速。

对于内腔声 －振耦合系统，腔体结构包括刚性

壁面、吸声壁面以及弹性壁面。由波动方程和壁面

边界条件可得内腔声场等效积分弱形式为

∫Ｖδｐ ２ｐ－１ｃ２ｐ（ ）¨ ｄＶ－∫ＡｒδｐｐｎｄＳ－∫Ａａδｐ ｐｎ＋ρａＺａ（ ）ｐ　（ ）ｄＳ－

∫Ａｆ
δｐ

ｐ
ｎ
＋ρａ（ ）ｕ̈　ｄＳ＝０ （９）

式中 ｎ为腔体壁面外法线方向，Ｚａ 为腔体吸声壁

面声阻抗率，̈ｕ为腔体壁面质点振动加速度沿壁面

法向的分量，Ｖ 为声腔体域，Ａｒ为刚性壁面面域，

Ａａ 为吸声壁面面域，Ａｆ为弹性壁面面域，δｐ 为声

压的变分。

构造式（９）中声场空间位置声压ｐ和结构质点

位移ｕ的插值函数为

ｐ　ｘ，ｙ，ｚ，（ ）ｔ ≈∑Ｎａｉ ｘ，ｙ，（ ）ｚ　ｐｉ（ｔ）＝Ｎａｐｅ （１０）

ｕ　ｘ，ｙ，ｚ，（ ）ｔ ≈∑Ｎｓｉ ｘ，ｙ，（ ）ｚ　ｕｉ（ｔ）＝Ｎｓｕｅ （１１）

则式（９）可写为

∫Ｖｅδｐ｛ ｝ｅ　ＴＢＴａＢａｐｅｄＶ＋∫Ｖｅ１ｃ２ δｐ｛ ｝ｅ　ＴＮａＮＴ
ａｐ̈ｅｄＶ＋

∫Ａｅａ
ρａ
Ｚａ
δｐ｛ ｝ｅ　ＴＮａＮＴ

ａｐ
·ｅｄＳ＋∫Ａｅｆδｐ｛ ｝ｅ　ＴρａＮａＮＴ

ｓ̈ｕｅｄＳ＝０

（１２）

式中 Ｂａ＝Ｎａ，考虑权系数δｐｅ的任意性，由式（１２）

矩阵形式可得内声场单元的动力学有限元方程为

Ｍｅａｐ̈ｅ＋Ｃｅａｐｅ＋Ｋｅａｐｅ＝－ρａＲｅａ̈ｕｅ （１３）

将单元矩阵组装成总体矩阵后，可得耦合模型

中内声场的动力学有限元方程为

Ｍａｐ̈＋Ｃａｐ＋Ｋａｐ＝－ρａＲａü （１４）

将声压及其他载荷作为结构的动力载荷，可得

耦合模型中结构的动力学有限元方程：

Ｍｓü＋Ｃｓｕ＋Ｋｓｕ＝ｆｓ＋Ｒｓｐ （１５）

由节２．１分析可知，结构热应力产生附加刚度

Ｋσ。本文忽略结构及声介质物理性能的热效应，仅

考虑热应力对耦合系统结构部分刚度的影响。

同时，考察内声场的声波传播和结构的振动特

性，以声场空间位置的声压ｐ和结构质点的位移

ｕ为 未知量，并引入结构应力刚度矩阵的作用，可

得考虑结构热应力的声 －振耦合系统有限元方程为

Ｍａ ρａＲａ

０ Ｍ
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＋
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烆
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烌

烎

ｐ

ｕ
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燅σ
烅
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烆
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０

ｆ烅
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烆
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烌
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（１６）
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在特征值分析中，求解考虑附加刚度影响的特

征方程 Ｋ－ω２（ ）Ｍ＝０，可得飞行器结构有热应力
时的固有振动特性，进而对系统动力学响应进行分
析。

３　 有限元分析

３．１　 有限元模型描述
以文献［１３］中Ｘ－４３Ａ飞行器为研究对象，讨

论结构热 －声－振特性。建立飞行器结构及其内声腔
声场的有限元网格，并对结构各部位设置材料特
性，如图１所示。将结构单元和与其接触的声场单
元间设置耦合关系，建立声 －振耦合有限元模型。
所使用材料包括氧化铝（机身及进气道底板，

图１（ｃ）中 Ⅱ 区及 Ⅳ 区），碳化钛（进气道壁板，
图１（ｃ）中 Ⅴ 区），钨（机头部分，图１（ｃ）中 Ⅰ 区）
以及哈氏合金（水平尾翼及垂直尾翼，图１（ｃ）中Ⅲ
区）等四种材料，其物理常数列入表１。

内声腔声场设置为声学介质空气，其密度为
１．２１ｋｇ／ｍ３，体积模量取１．４２４×１０５　Ｐａ。

３．２　 结构热载荷及热弹性分析
由气动热计算获得飞行器稳态温度分布，如

图２所示。飞行器最高温度出现在进气道入口的底
板处，约为１９００℃，且局部温度梯度较大；机头约
为１６００℃；机身大部分区域约为８８０℃。以２５℃为
初始温度计算结构热应力。计算结果表明，在进气
道入口及尾翼处，温度变化剧烈且局部温度梯度
高，产生的热应力值较高。

３．３　 热载荷作用下的声 －振耦合计算
考察结构热应力对飞行器声 －振耦合特性的影

响。将温度变化引起的热应力视为预应力施加给结
构，分析在热应力刚化作用下飞行器的固有振动特
性，以及白噪声激励响应。
以无热应力作用的声 －振耦合计算作为参考，

比较两者的差异，分析流程如图３所示。

（ａ）飞行器结构有限元网格
（ａ）ＦＥＭ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

（ｂ）内声腔声场有限元网格
（ｂ）ＦＥＭ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｃｏｕｓｔｉｃ　ｆｉｅｌｄ

（ｃ）飞行器结构材料分布示意
（ｃ）Ｍａｔｅｒｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图１　 有限元分析模型
Ｆｉｇ．１　ＦＥＭ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｍｏｄｅｌ

（ａ）飞行器结构温度分布
（ａ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

（ｂ）飞行器结构热应力分布
（ｂ）Ｓｔｒｅｓｓ　ｆｉｅｌｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图２　 飞行器结构热分析
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｔｈｅｒｍａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ

表１　 材料物理常数
Ｔａｂ．１　Ｍａｔｅｒｉａｌ　ｐｒｏｐｅｒｔｙ

结构材料
杨氏模量

ＧＰａ
泊松比

υ

密度

ｋｇ／ｍ３
热膨胀系数

１０－６／℃
氧化铝 ４０８．９　 ０．２７　 ３９７０　 ５．６

碳化钛 ４３９．４　 ０．１８８　 ４９２０　 ７．０８

钨 ４１０　 ０．２８　 １９２５０　 ６．５

哈氏合金 ２２５　 ０．１１５　 ９１３０　 １２．３
图３　 有限元分析流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＦＥＭ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ａｐｐｒｏａｃｈ
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４　 结果分析

４．１　 固有振动分析
分析模型１０００Ｈｚ以下的固有频率值可以发

现，热应力的存在使耦合系统频率略有升高，但变
化量不大。如在频率段３００Ｈｚ附近，４００Ｈｚ～５５０
Ｈｚ，６００Ｈｚ附近和８５０Ｈｚ附近，系统各阶频率值
的相对变化量在３％ 以内。

对比系统的前１０阶模态振型可以看出，热应
力对结构整体振型影响并不明显，仅在机身及尾翼
处的振动分布略有变化。对于更高阶模态振型，在
热应力作用下的变化相对更为明显。如第１１阶模
态，在热应力的作用下，机身的振动特性发生了明
显的改变，机身上表面的结线走向出现了明显的偏
转，两水平尾翼的振动方向也产生变化。在第３５阶
模态中，热应力的存在使得飞行器机身及头部的振
动更加明显。

观察系统固有振动特性可以发现，结构热应力
对各阶固有频率值的影响并不明显，对飞行器机身
处的振动特性作用较大，振幅及结线的走向都有一
定程度的改变。在模态密集度较高的频率域内，飞
行器的各固有频率值间相差很小，在热应力的作用

下，结构刚度发生变化，虽各振型的改变不甚明显，

但其对应的频率值有所变化，导致了耦合系统振型
互换现象的出现。由于本文未考虑热效应对声场物
理特性的影响，声场各阶模态的固有频率及振型变
化不大。

４．２　 动态响应分析
将幅值为１Ｎ的白噪声激励沿竖直方向施加

在飞行器进气道底板作为动力载荷，考察声 －振耦
合系统在８００Ｈｚ以下的频率响应特性。

分别对考虑结构热应力和无热应力的飞行器

声 －振耦合模型进行频响分析。在模型横向对称面
上选取８个考察点，如图４所示，比较这些点在频
域范围内的响应，其中点１～点４是结构上的点，

点５～点８是声场内的点。

４．２．１　 结构加速度响应
对结构上４个考察点的加速度响应进行比较，

如图５所示。

图４　 考察点示意
Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｋｅｙ　ｐｏｉｎｔｓ

（ａ）考察点１ （ｂ）考察点２

（ｃ）考察点３ （ｄ）考察点４
图５　 各考察点的加速度响应曲线

Ｆｉｇ．５　Ｏｕｔｐｕｔ　ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｋｅｙ　ｐｏｉｎｔｓ　ｏｎ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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（ａ）考察点５ （ｂ）考察点６

（ｃ）考察点７ （ｄ）考察点８
图６　 各考察点的声压级响应曲线

Ｆｉｇ．６　Ｏｕｔｐｕｔ　ｓｏｕｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｅｖｅｌ　ｏｆ　ｋｅｙ　ｐｏｉｎｔｓ

经对比发现，由于热应力的存在改变了结构刚
度，使得结构加速度响应产生较明显的变化，其主
要表现为响应峰值幅值及其位置的改变。点１和
点２在３００Ｈｚ附近的响应增大，点３在４００Ｈｚ处
的加速度也有近２个数量级的变化。在各观察点
上，响应峰值均表现出向高频方向移动的趋势。这
是结构模态在热应力作用下发生变化及振型换位

的结果。

观察１５０Ｈｚ以下的频率区域，可以看到，点２
和点３的加速度响应存在较明显的改变，说明飞行
器结构中部区域在低频时，对刚度变化较敏感。

４．２．２　 内腔声场声压级响应
图６为声场内４个考察点的声压级响应曲线。

本文在研究飞行器的热环境效应时，热应力直
接作用于结构，并通过结构与声场耦合的关系，将
热应力的效应传递至内声场，因此，声场响应特性
主要受结构性能变化的影响。与结构加速度响应变
化类似，热应力的存在也改变了声场响应幅值及峰
值位置，内声场各点在４００Ｈｚ～４５０Ｈｚ的频域内
响应有所减弱，在６００Ｈｚ和７５０Ｈｚ附近响应明显
增大。在飞行器声腔中段的点６和点７处，１００Ｈｚ
以下的响应在热应力的作用下产生一定变化，这是
由飞行器结构中部区域动力学响应特性改变所引

起的。

５　 结 语

本文把结构热应力作为初始应力，给出了在考

虑结构热应力作用下的声－振耦合有限元方程，并
对飞行器结构及其内声腔的声－振耦合特性进行分
析。

通过对比考虑热应力作用及无热应力的飞行

器声－振耦合系统固有振动特性，发现结构热应力
的存在对耦合系统固有频率产生的影响较小，各阶
频率值的相对改变量在３％以内。对于耦合系统
模态振型的影响，主要表现为机头及机身等部位振
动特性的变化，以及高阶模态振型顺序交换。

通过对比结构加速度及内声腔声压级的响应

结果发现，在所考察的８００Ｈｚ频响范围内，热应力
的影响主要表现为对原响应幅值的改变，以及使得
响应峰值向高频方向移动。飞行器中部结构在

１５０Ｈｚ以下的频响区域内，对热应力引起的刚度
变化较敏感。

最后，本文仅单纯研究结构的热应力效应，未
考虑材料的热效应；用ＡＢＡＱＵＳ实现有预应力作
用下的动力学分析时，其是否隐含着结构热变形影
响且影响有多大还不清楚；由气动计算获得的结构
温度分布，在机身前缘及进气口等部位温度梯度很
大，而本文所采用的结构有限元网格较粗，实际上
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平均化了热应力的效应。以上这些问题都有待于
进一步研究。
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ｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｔｈｉｓ　ｐａｐｅｒ　ｐｒｅｓｅｎｔｓ　ａ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｖｉｂｒｏ－ａｃｏｕｓｔｉｃ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｕｎｄｅｒ　ｔｈｅｒ－
ｍａｌ　ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．Ｔｈｅ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｓｔｒｅｓｓ　ｏｎ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｉｓ　ｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ
ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ｗｈｉｃｈ　ｃｏｎｓｉｄｅｒ　ｓｔｒｅｓｓ－ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ　ｅｆｆｅｃｔｓ　ａｒｅ　ｆｏｒｍｅｄ　ｆｏｒ　ｖｉｂｒｏ－ａｃｏｕｓｔｉｃ　ｄｙｎａｍｉｃ　ａｎａｌｙｓｉｓ．Ｎｕｍｅｒｉ－
ｃａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗ　ｔｈａｔ　ｔｈｅｒｍａｌ　ｓｔｒｅｓｓ　ｈａｓ　ｇｒｅａｔｅｒ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｎ　ｈｉｇｈｅｒ　ｏｒｄｅｒ　ｍｏｄｅｓ　ａｎｄ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓ　ｔｈｅ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ
ｐｅａｋ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｔｈｅｒｍａｌ　ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ；ｖｉｂｒｏ－ａｃｏｕｓｔｉｃ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ；ｐｒｅ－ｓｔｒｅｓｓｅｄ　ｍｏｄｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ；ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ
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