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摘　 要:发动机支架是发动机和无人机连接的重要结构ꎮ 发动机产生的随机振动是发动机支

架工作过程中结构失效的主要原因ꎬ这种随机振动往往伴随发动机的振动疲劳损伤ꎬ进而造成

无人机整体结构失效ꎬ使无人机的飞行安全面临重大隐患ꎮ 基于三区间法对发动机支架进行

随机振动分析ꎬ结合仿真结果对支架结构进行优化改进ꎬ对改进后的支架结构进行飞行试验ꎬ
验证设计方法的可靠性ꎮ 优化后的支架在试验过程中能有效分散随机振动造成的应力集中ꎬ
且结构无疲劳损伤ꎮ 该设计方法可以推广应用到各类使用活塞式发动机的无人机产品中ꎬ对
减少由于随机振动造成的疲劳损伤具有较强工程意义ꎮ
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０　 引言

活塞式航空发动机在中小型无人机应用广泛ꎬ该类型

发动机一般通过调节风门和螺旋桨转速来改变发动机推

力和无人机飞行速度ꎬ风门和螺旋桨转速变化ꎬ发动机振

动频率也随之变化ꎮ 活塞式航空发动机工作时产生的振

动是无人机的主要振动来源之一ꎬ发动机产生的振动通过

发动机支架传递到无人机机体ꎬ引起机体振动及噪声ꎬ导
致部分结构及机载设备损坏ꎬ影响飞行安全[１] ꎮ 振动疲

劳是该类型无人机结构的典型疲劳问题ꎬ分析振动疲劳工

况对增强飞机可靠性和寿命具有重要意义ꎮ
目前国内外学者针对结构的随机振动疲劳进行了一

定的研究ꎬＤＥＮＴＳＯＲＡＳ Ａ Ｊ等[２]采用 Ｐａｒｉｓ公式模拟裂纹

的扩展速率ꎬ研究阻尼损耗因子对裂纹梁振动疲劳寿命的

影响ꎮ ＥＬＤＯＧˇ ＡＮ Ｙ等[３]建立含裂纹悬臂梁有限元模型ꎬ
通过时域法和频域法研究阻尼比对裂纹梁振动疲劳寿命

的影响ꎻＷＡＮＧ Ｒ Ｑ 等[４]针对 ＧＨ７２０ 涡轮轮盘进行了考

虑随机扰动的疲劳寿命可靠性分析ꎬ并对易损结构做出优

化ꎻ孟凡涛等[５]基于频域法对飞机机翼随机振动产生下

的疲劳强度特性进行了模拟分析ꎻ周敏亮等[６]采用随机

振动方法和振动试验开展了翼尖舱的结构设计ꎮ
本文主要针对无人机的发动机支架结构进行研究ꎬ基

于三区间法进行随机振动分析并结合仿真结果对支架结

构进行优化ꎬ并对比优化前后的损伤情况ꎬ证明分析优化

方法的可行性ꎮ

１　 建立分析模型

１.１　 动力学建模

发动机支架为点对称结构ꎬ由发动机转接板、支柱、减
震橡胶等组成ꎬ如图 １ 所示ꎮ 因其点对称的支撑结构ꎬ建
模时将模型切割为 １ / ４大小ꎬ去掉半径<６ ｍｍ的圆角和倒

角ꎬ简化减震橡胶处结构ꎮ 采用 Ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ 作前处理ꎬ发
动机用 ｍａｓｓｅｓ 模拟ꎬ选取发动机质心位置进行加载ꎬ用
ＭＰＣ连接至发动机转接板孔位处ꎬ螺栓应力截面积取

６ ｍｍ２ꎮ模型如图 ２所示ꎮ
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图 １　 结构组成
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图 ２　 简化模型

　 　 考虑到发动机转接板厚度的不均匀性ꎬ转接板采用

ｓｏｌｉｄ单元ꎬ支柱采用 ｓｏｌｉｄ 单元ꎬ材料为铝合金ꎬ螺栓采用

ｂａｒ单元ꎬ材料为钢ꎮ 各零件材料见表 １ꎬ铝合金和钢的材

料属性见表 ２ꎮ

表 １　 零件材料

零件名 材料

发动机转接板 碳素钢

支柱 硬铝合金

螺栓 合金钢

表 ２　 材料属性

材料 单元属性 弹性模量 / ＭＰａ 密度 / (ｋｇ / ｍ３) 泊松比

铝合金 ｐｓｏｌｉｄ ７０×１０３ ２.７０×１０３ ０.３３

钢 ｐｓｏｌｉｄ ２１０×１０３ ７.８６×１０３ ０.３３

１.２　 边界条件

本文边界条件由试验测试决定ꎬ将加速度传感器置于

发动机支架上方ꎬ并通过试车台对无人机平台进行固定ꎮ
启动发动机并测量运行期间的无人机加速度ꎬ得到随时间

变化的加速度 ｘ􀅰􀅰ｋ( ｔ)(ｋ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ)ꎮ 随机振动的自相关

函数 ｘ􀅰􀅰( ｔ)为所有样本数据的集合ꎮ 对样本数据进行处

理ꎬ可得到随机振动的自相关函数如式(１)所示ꎮ

Ｒｘ( ｔ１ꎬｔ１＋τ)＝ Ｅ[ ｘ
􀅰􀅰
( ｔ１) ｘ

􀅰􀅰
( ｔ１＋τ)]＝ｌｉｍ∑

ｎ

ｋ ＝ １
ｘ
􀅰􀅰

ｋ( ｔ１) ｘ
􀅰􀅰

ｋ( ｔ１＋τ)

(１)
自相关函数代表随机振动过程加速度在时域内幅值

的变化情况ꎬ其幅值呈正太分布ꎬ根据帕斯瓦定理ꎬ信号的

平均功率在时域和频域守恒ꎮ 对自相关函数作傅里叶变

换ꎬ得到自功率谱密度函数如下:

Ｓｘ(ω) ＝ ∫∞
－∞

Ｒｘ(τ)ｅ
－ｊωτｄτ (２)

采用随机振动信号的加速度总均方根值评估随机振

动工况的严酷度ꎮ 运用功率谱密度计算方法求得加速度

的总均方根值如下:

ｇｒｍｓ ＝ (∫ｆｉ
ｆｊ
ＰＳＤ( ｆ)ｄｆ)

１ / ２
(３)

式中 ｆｉ、ｆ ｊ 分别为随机振动频率的上、下限ꎮ
振动测试频率为 １２.５ Ｈｚꎬ振动激励范围是 １５ Ｈｚ ~

５００ Ｈｚꎬ振动分析选取 １阶衰减对数频率范围 ｆ３ ＝ ４×ｆ０ꎬ得
出数据绘制图 ３ꎮ
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图 ３　 随机振动曲线

２　 仿真计算

２.１　 固有频率分析

发动机支架疲劳是使用过程中长期处于振动环境产

生的ꎬ疲劳分析是基于动力学仿真计算的基础ꎮ 根据动力

学仿真结果ꎬ结合材料的疲劳特性对疲劳寿命做出评估ꎮ
因此ꎬ先进行固有频率计算ꎬ得到前 ６阶固有频率如表 ３、
图 ４所示ꎮ

表 ３　 固有频率统计

模态阶次 固有频率 / Ｈｚ 振型

１ ９８.６９ 局部扭转

２ １１４.３５ ｙ 轴扭转

３ ２０１.８４ ｘ 轴拉伸

４ １ １４８.５１ ｙ 轴拉伸

５ １ １７０.７１ ｚ 轴拉伸

６ １ ３０５.３３ ｘ 轴扭转
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(a) 1� (b) 2� (c) 3�

(d) 4� (e) 5� (f) 6�

图 ４　 固有频率分析

２.２　 随机振动分析

建立工况ꎬ将振动频率曲线输入 ＴＡＢＬＥＤ１ꎬ定义 ＤＴＩꎬ
阻尼比 ０.０２ꎬ结构激励方向沿全局坐标 ｙ 向和 ｚ 向ꎮ 设置

频率范围为 ０~６００ Ｈｚꎬ特征值分析使用耦合质量矩阵法ꎬ
得到发动机支架的位移和应力云图如图 ５所示ꎮ

(a) ��������������������������������������������������������������������(b) �	��

图 ５　 随机振动下的发动机面板位移和应力云图

由图 ５可知ꎬ发动机在安装凸台过渡区的应力较为集

中ꎬ大小为 １９１.９０ ＭＰａꎮ 由图 ６ 可见ꎬ试验飞行过程中安

装凸台过渡区的位置也出现了裂纹和断裂现象ꎬ证明仿真

结果准确可信ꎮ


�
�

图 ６　 发动机面板裂纹

图 ６圈内区域截面形状过于突变ꎬ容易产生应力集

中ꎬ在安全方面具有隐患ꎬ对该区域进行优化ꎬ使区域内的

集中应力分散并过渡至发动机支架面板内ꎮ 对截面进行

过渡处理ꎬ将该凸台位置与面板的连接处设计为带拔模角

度的凸台ꎬ拔模角度为 ４０°ꎬ并加厚了发动机支架面板厚

度ꎬ如图 ７所示ꎮ

����

2

图 ７　 优化凸台应力集中区域

重新对优化后的发动机面板进行随机振动分析ꎬ工
况和边界条件同上ꎬ得到应力和位移云图如图 ８ 所示ꎮ
由图 ８可见ꎬ优化后在发动机安装凸台处的应力减小为

１２.８３ ＭＰａꎮ 证明增加拔模角度对应力集中具有很大的

改善ꎮ

(a) �	���������������������������������������������������������������������(b) ����

图 ８　 优化后应力与位移云图

２.３　 疲劳分析

根据 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ的三区间理论ꎬ结构在随机振动下的

响应呈高斯分布ꎬ通过模态扩展和合并计算(表 ４)ꎬ结合

Ｍｉｎｅ线性累积损伤定律进行疲劳计算ꎮ
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表 ４　 高斯分布三区间法

应力区间 发生概率 / ％ 循环次数 /次

－１σ~ ＋１σ ６８.３ ０.６８３ｖ＋０􀅰Ｔ

－２σ~ －１σꎬ＋１σ~ ＋２σ ２７.１ ０.２７１ｖ＋０􀅰Ｔ

－３σ~ －２σꎬ＋２σ~ ＋３σ ４.３ ０.０４３ｖ＋０􀅰Ｔ

Ｄ ＝ ∑ ｎｉ

Ｎ(σｉ)
(４)

ｎ１σ ＝ ０.６８３ｖ ＋
０ × Ｔ (５)

ｎ２σ ＝ ０.２７１ｖ ＋
０ × Ｔ (６)

ｎ３σ ＝ ０.０４３ｖ ＋
０ × Ｔ (７)

式中:Ｄ 为节点累积损伤值ꎻσｉ 为节点应力幅值ꎻｎｉ 为循

环次数ꎻＮ(σｉ)为根据材料的疲劳曲线获得的 σｉ 应力值下

的许用循环次数ꎻｖ＋０ 为平均频率ꎻＴ 为振动载荷施加时间ꎮ
根据随机振动仿真结果可知ꎬ优化后的发动机支架最

大等效应力 １σ 为 １２. ８３ ＭＰａꎬ ２σ 为 ２５. ６６ ＭＰａꎬ ３σ
为３８.４９ ＭＰａꎮ

由材料的 ε－Ｎ 曲线拟合公式可得

ｌｇＮ＝ １８.８２９ ４－６.６６２ ２ｌｇσ (８)
当 Ｄ＝ １时ꎬ可得到寿命 Ｔ:

Ｔ＝ １

ｖ＋ａ
０.６８３
Ｎ１σ
＋０.２７１

Ｎ２σ
＋０.０４３

Ｎ３σ( )
(９)

得出 Ｔ＝ ４４ ８３１ １６７≈４.４８×１０７ꎬ满足 ＧＪＢ１５０.１６Ａ[７]

振动环境要求ꎮ

３　 试验结果
将优化后的产品进行生产制造ꎬ对安装的后续机型进

行了一系列的系统试验ꎬ未出现支架面板的裂纹问题ꎬ满
足飞行器包线中各任务段的使用要求ꎮ 优化后产品示意

图如图 ９所示ꎮ

图 ９　 优化后产品示意图

４　 结语

本文针对某型无人机发动机支架建立动力学模型ꎬ并
基于试验数据得到了随机振动的自相关函数ꎬ确定了振动

疲劳边界条件ꎬ对结构进行模态仿真和振动疲劳分析ꎬ得
出飞行过程中发动机支架安装凸台容易产生应力集中且

发生振动疲劳损伤的结论ꎮ
针对此问题ꎬ提出了修改凸台连接处拔模角度的优化

方案ꎬ使用三区间理论对优化后的凸台结构进行疲劳计

算ꎬ优化后的疲劳寿命可达 ４.４８×１０７ꎬ满足实际工程要求ꎬ
证明了分析方法和优化方法的可靠性ꎮ

本文提出的方法可以不局限于文中论述的结构产品ꎬ
还可应用于其他以活塞类航空发动机为动力的无人机所

受振动影响的结构零部件的设计和校核工作ꎮ
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