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因采用超塑成形 / 扩散连接工艺制造的钛合金空

心结构具有高比强度特点和轻量化结构特征 [1]，先进飞

行器及动力装置中的承力、关键部件正逐步采用这类结

构，对实现结构的减重增效起重要作用 [2]。钛合金空心

承力结构在服役中往往承受交变载荷，疲劳问题成为钛

合金空心结构设计中的重点问题之一 [3]。

疲劳强度设计依赖部件试验数据支撑，但目前缺少

针对钛合金空心结构高周疲劳的试验标准，被迫沿用传

统实体结构高周疲劳试验标准 [4]，制约了性能评价精度

和研制周期：（1）现有的测试标准主要依靠经验和试验

摸索确定振动应力最大位置，而钛合金空心结构具有

复杂的内、外形特征，受迫振动时产生的交变应力分布
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复杂 [5]，采用现有标准难以精确确定最大应力位置；（2）

当前试验方法多采用开环试验 [6]，需要试验人员调整激

励参数，试验状态一致性差；（3）开环试验不能连续进

行，而先进钛合金空心结构固有频率低，部分结构仅为

60Hz，导致这类部件试验周期长 [7]。

本文针对钛合金空心结构高周疲劳测试中存在的

不足 [8] 开展研究，提出一种振动应力测试方法，精确确

定钛合金空心结构最大应力位置，提出一种控制方法，

实现高周疲劳试验的闭环控制。

1  试验方法

针对钛合金材料导磁性差的特点，采用电磁式振动
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阶固有频率为 159Hz，一阶振型云图及应力分布如图 4

所示，振动应力最大点位于试验件对称中线、距离夹持

端端面 128.4mm 的表面。振动应力极值点所在截面的

台作为激励源 [9]，采用应变片测量应变，但应变片在高

应变条件下工作时寿命短，通过控制振幅间接控制考核

部位的振动应力。

本文采用的试验系统工作原理如图 1 所示，控制仪

按设定产生激励信号并发送至功率放大器，后者驱动振

动台产生正弦周期运动，其频率与试验件一阶固有频率

相同，使试验件共振并且结构中的最大振动应力满足试

验要求，同时，位移传感器采集试验件的位移信号反馈

控制仪，实现闭环控制。

针对钛合金空心结构振动应力分布复杂的特点，通

过数值和试验相结合的方法获得振动应力极值所在位

置。首先针对试验件建立有限元模型，采用模态分析获

得试验模态下的应力分布，随后，在表面高应力区安装

应变片，当最大应力理论位置位于结构表面时，采用应

变片测试的最大应力值作为试验应力，当最大应力理论

位置位于结构内部时，根据应变片的实测数据以及测试

点与最大应力点应力的比例关系计算试验应力。采用

控制系统具有的正弦驻留模块代替传统人工干预控制

的试验方法，依据试验件固有特性设定参数，缩短共振

点搜索时间、降低试验中试验数据的波动并保证试验连

续运行。

利用空心平板试验件对上述试验方法进行验证试

验。通过应力分布和破坏部位对比分析验证考核部位

预测精度，通过寿命试验验证控制方法的精度。

2  试验方案验证

2.1  试验条件

根据真实部件的结构特点设计空心平板试验件，

外形如图 2（a）所示，横截面见图 2（b），为瓦楞状桁

架加强的 3 层空心结构，纵截面见图 2（c），试验件长

274mm、宽 150mm、瓦楞板厚度 0.5mm、蒙皮厚度 2mm。

两端为实体区，中间为空心区。试验件采用和 TC4 材料

相同的工艺参数制造。 

振 动 台 正 弦 峰 值 推 力 为 4t，有 效 工 作 频 率 为

10~2300Hz ；应变片采用 4 联梯度应变片，敏感栅尺寸

为 2.5mm×2.0mm[10]，动态应变仪通道数为 32 个，单个

通道最高独立采样率为 20kHz，激光位移传感器量程为

40mm，设备精度满足标准规定。试验件通过专用夹具

刚性连接，一端固支，一端自由，如图 3 所示。

2.2  标定试验

进行空心平板试件模态分析，分析软件为 ABAQUS

通用有限元程序，采用 6 面体 8 节点单元建模，单元数

目为 12842 个。材料参数弹性模量 E 为 124GPa，泊松

比 µ 为 0.34，密度 ρ 为 4440kg/m3。边界条件为约束试

验件夹持端表面节点全部自由度，分析得到试验件一
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图1  高周疲劳试验示意图

Fig.1  Schematic diagram of high cycle fatigue test

（a）俯视图

（b）横截面

（c）纵截面

图2  空心平板试验件

Fig.2  Hollow plate specimen

图3  高周疲劳试验装夹

Fig.3  High cycle fatigue test fixture

（a）位移云图 （b）应力云图

图4  试验件一阶振型及应力云图

Fig.4  Displacement and stress contour of specimen at 1st mode
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试验件一阶固有频率 158.7Hz 为基值，采用振动控制系

统提供的正弦驻留试验模式开展寿命试验 [11]。设置频

率下限比固有频率低 0.6Hz，设置频率上限比固有频率

高 0.4Hz，试验开始后系统首先在频率上下限之间搜索

试验件真实固有频率。精确测量试验件固有频率并合

理设置上下限范围，能够有效减少试验稳定时间，并且

避免试验件承受过大的加速度。系统一旦获得试验件

固有频率，激励频率将被锁定，试验过程中固有频率发

生微小变化时，控制系统将自动调整激励频率使之与固

有频率相同。当激励频率低于固有频率 1% 或振幅不

Mises 等效应力沿横向分布如图 5 所示，内表面局部区

域存在应力集中，但内表面最大应力仍然低于外表面，

因此，本次试验中考核部位为外表面振动应力极值位

置。

在理论高应力区内安装应变片，如图 6 所示，应变

片分布为“十”字形，沿着试验件高度方向安装 6 片应

变片，编号分别为 1~6#，从上至下第 4 个应变片处为理

论最大应力位置，沿着试验件理论考核位置横向安装 2

片应变片，编号为 7#、8#，应变栅的几何中线位于考核

点所在截面上，两面均安装应变片并且位置相同。

对试验件进行扫频，测得试验件实际一阶固有频率

为 158.7Hz。标定试验，同时采集 16 个应变片的应变数

据及位移监控点振幅数据，表 1 所示为 1~8# 应变片采

集的 5 个振幅下的应变数值，由于结构对称，9~16# 应

变片数据与之相同，文中不再列出。4# 应变片安装位

置为理论计算的最大应力点，即试验件对称中线、距离

夹持端端面 128.4mm 处，可见，编号为 4# 的应变片测量

的应变幅值最大，与理论分析一致。

根 据 表 1 中 4# 应 变 片（考 核 部 位）数 据 并 结

合 ∆σ /2=E ×∆ε /2，获得应力幅值与振幅数据，根据

∆σ/2=aA+b 所示线性拟合应力幅值与振幅数据。式中：

∆σ /2 为振动应力幅值；∆ε /2 为应变幅值；E 为弹性模

量；A 为振幅；a、b 为常数。

拟合获得的考核点应力幅值与振幅如图 7 所示，两

者关系为 ∆σ/2 = 44.24155A-0.3601。式中：∆σ/2 为振

动应力幅值，MPa ；A 为振幅，mm。标定试验前计算出

理论应变，在试验中的加载范围是在线弹性范围内，应

力低于屈服点。决定系数 R2=0.999020，表明两者具有

较好的线性度。

2.3  寿命试验

本次试验应力水平为 340MPa。根据拟合公式计算

试验条件下监控点振幅 7.701mm。以扫频试验获得的

 
 
 
 

26

24

22

20

18

16

14

12

10

8

等
效

应
力

/M
Pa

0 20 60 10040 80 120

观测距离 /mm

上表面
内表面 1
内表面 2
下表面
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Fig.5  Stress distribution of outside and inside specimen surfaces
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图6  应变片安装位置

Fig.6  Installation location of strain gage
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图7  振幅-应力标定结果

Fig.7  Calibration results of amplitude-stress

振
幅 /
mm

应变幅值 ∆ε
2 /×10-6

1# 2# 3# 4# 5# 6# 7# 8#

0 0 0 0 0 0 0 0 0

2.20 707.6 756.3 752.7 788.3 765.0 745.1 732.3 668.7

2.94 930.0 999.8 996.6 1032.4 1009.8 988.0 967.3 884.1

3.50 1129.9 1204.6 1211.4 1252.4 1217.6 1185.6 1174.9 1069.0

4.20 1342.6 1440.1 1447.2 1496.4 1452.7 1420.5 1400.2 1274.8

表1  标定试验数据
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能达到要求时，记录对应时间作为试验件寿命。

2.4  试验结果分析

在相同条件，340MPa 的应力水平下，弹性模量为

124GPa 下，开展 5 件空心平板试验件高周疲劳试验，试

验数据如表 2 所示。裂纹所在位置如图 8 所示，5 件试

验件破坏位置一致，位于试验确定的高应力区内，5 件

试验件裂纹源区相同，典型特征如图 9 所示，放射状棱

线汇聚于表面，表明裂纹萌生于试验件表面，试验件寿

命在 18.4 万 ~ 43.6 万次循环之间，寿命分散性较小。

3  结论

本文针对钛合金空心结构高周疲劳测试技术开展

研究，提出通过数值方法与试验方法相结合确定考核部

位，采用共振驻留方法控制试验，通过 5 件空心平板试

验件高周疲劳试验验证试验方法，获得以下结论：

（1）试验件理论、实测应力峰值及裂纹萌生截面相

同，表明本文所提出的试验方法能够精确地确定试验件

考核部位；

（2）本文所提出的控制方法能够保证高周疲劳试

验连续开展，试验件寿命数据分散度较小表明控制方法

具有较高的控制精度；

（3）空心平板试验件裂纹萌生于试验件表面，表明

本文采用的空心结构形式外表面为薄弱区，可通过适当

的表面强化提高疲劳性能。
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试件编号 寿命 Nf/105 次循环 考核位置 /mm 断裂高度 /mm

1 2.58 132 134
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3 2.94 137 139

4 4.36 137 123

5 1.84 134 135

注：断裂高度即裂纹距平板试验夹持端端面距离。

表2  试验结果

图8  疲劳裂纹位置

Fig.8  Locations of cracks

疲劳源区

图9  裂纹萌生位置

Fig.9  Initial crack location （下转第103页）
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5  结论

（1）典型 SPF/DB 3 层空心结构平面应变有限元模

型的模拟结果与试验结果基本吻合，可以用于指导 3 层

空心结构参数设计。 

（2）瓦楞角度、蒙皮 / 芯板厚度配比对成形后表面

褶皱有显著影响，结构设计时应重点考虑。

（3）从超塑成形工艺性的角度考虑，提出 3 层空心

结构参数设计准则：当瓦楞角度较大（≥ 90°）时，宜选

择蒙皮 / 芯板厚度配比≥ 3；当瓦楞角度较小（60°~90°）

时，宜选择蒙皮 / 芯板厚度配比≥ 4，此时不易产生表面

褶皱。
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