
折叠翼机构随机振动疲劳分析
doi:10.20269/j.cnki.1674-7100.2025.3007

收稿日期：2025-03-11
基金项目：国家自然科学（企业发展联合）基金重点资助项目（U20B2028）

作者简介：唐明明，男，硕士生，主要研究方向为运载装备、关键件设计理论及应用， E-mail：18373337327@163.com 
通信作者：姚齐水，男，教授，博士，主要从事运载装备、关键件设计理论及应用研究，E-mail：yaoqishui@126.com

唐明明 1 邱梓潼 1 
唐嘉昌 1 刘 涛 1

雷 豹 2 姚齐水 1

1. 湖南工业大学

 机械工程学院

 湖南 株洲 412007
2. 中国运载火箭技术研究院

 北京 100076

摘　要：为预防折叠翼机构疲劳失效，对某航天用新型折叠翼机构进行随机

振动疲劳分析。首先，基于三区间法简化随机振动疲劳损伤；然后，对折叠

翼机构进行模态分析，得到其固有频率，并采用模态叠加法对其进行频率响

应分析和随机振动分析，获得特定振动条件下疲劳高风险区域的动态响应，

得到损伤位置易发生共振的频率；最后，对折叠翼机构进行数值计算，验证

其是否会发生疲劳损伤。结果表明：在以 x、y、z 任何一个方向的极限随机

振动试验疲劳损伤均小于 1，这表明折叠翼机构不会发生疲劳损伤。

关键词：折叠翼机构；随机振动；模态分析；疲劳损伤

中图分类号：TB114.3；V214.1　　　　     文献标志码：A
文章编号：1674-7100(2025)03-0055-07
引文格式：唐明明，邱梓潼，唐嘉昌，等 . 折叠翼机构随机振动疲劳分析 [J]. 
包装学报，2025，17(3)：55-61.

1 研究背景

在航空航天领域，折叠翼具有多种变形方式 [1]，

大多数结构通常承受持续且复杂的随机振动，易发生

共振现象，引发振动疲劳，最终可能导致结构断裂或

失效。航空发动机的叶片失效中，约有 20% 是由振

动疲劳导致的 [2]。振动引起的疲劳失效问题，已经成

为疲劳研究领域的焦点。

目前主要通过试验和数值仿真两种方式来评估结

构的振动疲劳寿命。早期试验通常采用正弦波输入，

并结合雨流计数法和疲劳损伤累积准则来预测结构的

振动寿命。李记威等 [3] 研究了飞行过程中发动机的振

动特性，重点分析了其在挂飞状态下的振动行为，并

进一步探讨了该状态下发动机的振动疲劳寿命。沙云

东等 [4] 研究了不同环境因素下轴向动应力的响应，以

预测涡轮转子叶片的疲劳寿命。慕琴琴等 [5] 估算了某

发动机的薄壁盘类零件的疲劳寿命。陈辉等 [6] 计算

了悬臂薄壁梁硬涂层处理前后的模态和谐响应，并

通过频域分析法预测疲劳寿命。瞿绍奇等 [7] 对飞行

器径向连接螺栓在随机振动环境中的振动疲劳寿命

进行了评估。王增等 [8] 针对伺服机构导管根部的疲

劳裂纹问题展开研究，构建了导管的振动力学模型，

并对其振动响应进行了分析，获得了振动疲劳失效

的数据。张龙等 [9] 利用电磁振动测试平台和电涡流

位移传感器，研究了钛合金叶片的振动疲劳特性。

沈民民等 [10] 以分布式连接结构为研究对象，计算了

不同工况下的振动疲劳寿命，评估了其耐久性。卢

钢等 [11] 用频谱分析方法对新能源汽车电机控制器的

失效原因进行深入分析，并针对识别出的失效问题，

设计了相应的优化方案，通过倍频程准则对结构模态

进行优化，避免振动耦合现象，同时增加阻尼，以

有效降低振动响应的峰值。Luo Z. B. 等 [12] 研究了载
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荷相关性对结构振动疲劳损伤的影响。J. M. Barraza 
Contreras 等 [13] 提出基于威布尔分布和非线性疲劳损

伤模型的方法来建立振动疲劳损伤累积模型，并验

证了模型的可靠性。Dong Z. Y. 等 [14] 研究了钢丝支

架局部开裂现象，揭示了在随机振动激励下结构失效

的原因。Sun J. C. 等 [15] 通过有限元仿真，得到载荷

激励下临界距离处的响应 Mises 应力功率谱，计算了

该位置处应力幅值的概率密度分布，并通过母材 S-N
曲线预测疲劳寿命。Wang M.[16] 使用 Workbench 提

取叶轮预应力 - 结构模态，通过随机振动响应分析

得到叶轮应力，并采用 Palmgren-Miner 规则和 Dirlik
疲劳计算方法计算疲劳损伤。

虽然针对振动疲劳分析已有一定的研究，且主

要集中在对结构振动疲劳的寿命预测，但是对折叠

翼机构在挂飞状态下的随机振动疲劳分析及频率带

宽内结构动态响应的研究较少。此外，大部分振动

疲劳分析未考虑结构模态振型与振动疲劳损伤之间

的关系，以及未考虑给定条件下的频率响应。基于

上述问题，本研究对折叠翼机构进行模态分析，得

到其固有频率，采用模态叠加法分析频率响应和随

机振动疲劳，随后对折叠翼机构进行数值计算，分

析其疲劳损伤。

2 随机振动疲劳损伤分析方法

2.1 随机振动疲劳损伤的一般表达形式

假设实际测得的应力 - 时间曲线是一个典型的真

实随机过程，G( f ) 为频率处的单边功率谱密度（PSD），

则平稳高斯过程应力峰值（s）的概率密度函数为

      
，

                                                                            （1）

式中： ，表示标准差；

， 表 示 随 机

载荷不规则因子；

，表示误差函数。

记 G( f ) 的 n 阶惯性矩 mn 为

                      ，                     （2）

在高斯过程中，随机应力以正斜率通过均值（μ）的

平均频率为

                         ，                        （3）

随机应力的峰值出现频率为

                          ，                        （4）

则 α 可简写为

                 。              （5）

式（5）用于描述随机应力过程在时间历程上的

规律性。当 α=0 时，该过程具有高度不规则性，可

视为一种白噪声随机过程；当 α=1 时，即 ，

在随机应力过程中，每当出现峰值后，通常会紧随一

个低于均值的谷值，从而形成类似正弦波的周期性波

动，呈现一定的规律性，与理想的窄带随机过程类似。

基于随机过程理论，可以推断应力峰值符合窄带高斯

过程特性，并且其振幅分布遵循 Rayleigh 分布规律。

当 α=1 时，式（1）可简化为

               。                  （6）

由式（3）~（6）可知，单位时间内随机应力的

平均循环次数可记为 ，在随机振动应力幅值 [s, 
s+ds] 区间内，应力循环峰值出现的概率为 p(s)ds。

设 N(s) 为在恒定应力幅值 s 下材料发生破坏所需的

应力循环次数，则每次应力幅值 s 循环所引起的损伤

为 1/N(s)，而在单位时间内，应力幅值 s 的循环次数

为 p(s)ds，其产生的损伤为

                      。                       （7）

在单位时间内，不同应力幅值所引起的总损伤

（D）为

                    。                      （8）

2.2 基于三区间法的简化随机振动疲劳损伤

式（8）适用于一般情形下的随机振动疲劳损伤

计算，且求解繁琐，不便于实际使用。本研究采用

基于高斯分布和 Miner 准则的三区间法对式（8）进

行简化。将整个应力区间按 ±σ、±2σ、±3σ 划分为

4 个区间，并依据高斯分布的概率密度函数计算各区

间内的应力幅值出现概率，具体结果如表 1 所示。
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由表 1 可知，应力幅值落在 [-3σ, 3σ] 区间之外

的可能性只有 0.0027。故三区间法不考虑 [-3σ, 3σ]
区间之外应力对损伤累积的影响，单位时间内不同应

力幅值造成的总损伤为

  。     （9）

式中，Nσ、N2σ、N3σ 分别为材料 S-N 曲线上应力水平

σ、2σ、3σ 所对应的疲劳寿命。

为使后续的损伤计算与试验保持一致，对式

（9）进行修正，将 [-3σ, 3σ] 区间之外的应力对应的

频率与 [-3σ, -2σ) ∪ (2σ, 3σ] 区间的和值作为 [-3σ, 
-2σ) ∪ (2σ, 3σ] 区间的频率，即

 。    （10）

当 D>1 时，结构发生疲劳破坏。

3 结果与分析

3.1 折叠翼机构随机振动疲劳分析流程

ANSYS Workbench 软件中随机振动分析模块的

分析流程如图 1 所示。运用 Solidworks 对折叠翼机

构进行建模和装配，并使用 Workbench 软件对折叠

翼机构设置零件的材料属性、划分网格、施加约束

条件，通过模态分析获得各阶振型的谐振频率，再

施加功率谱密度进行随机振动分析，找出折叠翼机

构的危险点，结合材料的 S-N 曲线和三区间法，分

析折叠翼机构的设计能否达到要求。将折叠翼机构

的三维模型导入 Workbench 后，为了加快求解速度、

减少计算时间，对螺栓、铆钉连接部分进行简化处理，

将螺栓、铆钉连接处视为固定连接。这与实际状况相

差不大，可以用于产品的初步设计。使用 Solidworks
建立的折叠翼机构三维模型，如图 2 所示。折叠翼

机构固定端施加固定约束，与真实状态保持一致，

使用 8 节点缩减积分体单元（C3D8R），每个单元的

最小尺寸为 7 mm，共计 336 213 个单元、117 230 个节

点。折叠翼机构材料为铝合金，密度 ρ=2.77 g/cm3，弹

性模量 E=71 GPa ，泊松比 v=0.33，屈服应力 σ0.2=280 
MPa，极限应力 σb=310 MPa。

3.2 模态分析

通过分析折叠翼机构的固有振动特性，如固有频

率、阻尼比和模态振型，评估其动态性能并进行优化。

折叠翼机构的前 15 阶模态如图 3 所示。表 2 列出了

折叠翼机构前 15 阶模态的固有频率及在 3 个平动方

向上的模态有效质量。x 向前 15 阶模态有效质量占

折叠翼机构总质量的 97.12%，y 向前 15 阶模态有效

质量占折叠翼机构总质量的 98.45%，z 向前 15 阶模

态有效质量占折叠翼机构总质量的 99.77%。因此，

采用前 15 阶模态进行折叠翼机构随机振动疲劳分析

是合理的。

3.3 折叠翼机构的随机振动疲劳分析

挂飞振动属于典型的随机振动，其主要特点是振

动随着时间的推移呈现随机变化，无法用明确的时间

函数进行描述，通常借助统计量平均值来表示。功率

谱密度是频域分析的最主要数字特征，体现了频域范

表 1 各区间的应力情况

Table 1 Stress situation in each interval

应力区间 概率 频率 /Hz

[-σ, σ] 0.6827 0.6827

[-2σ, -σ) ∪ (σ, 2σ] 0.2718 0.2718

[-3σ, -2σ) ∪ (2σ, 3σ] 0.0428 0.0428

(-∞, -3σ) ∪ (3σ, +∞) 0.0027 0.0027

图 1 Workbench 仿真分析流程

Fig. 1 Workbench simulation analysis process

图 2 折叠翼机构三维模型

Fig. 2 3D model of folding wing mechanism
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                                                   a）1 阶模态                                                                   b）2 阶模态

                                                   c）3 阶模态                                                                    d）4 阶模态

                                                   e）5 阶模态                                                                    f）6 阶模态

                                                   g）7 阶模态                                                                   h）8 阶模态

                                                   i）9 阶模态                                                                   j）10 阶模态

                                                   k）11 阶模态                                                                l）12 阶模态

                                                   m）3 阶模态                                                                n）14 阶模态

o）15 阶模态

图 3 折叠翼机构各阶模态振型

Fig. 3 Modal vibration shapes of folding wing mechanism



- 59 -

围内随机信号的统计特性。根据 GJB 150.16A—2009
《军用装备实验室环境试验方法 第 16 部分：振动试

验》中机载外挂挂飞振动试验条件及计算公式，得出

折叠翼机构的挂飞振动环境功率谱密度，如图 4 所

示 [17]。 图 中，W1=0.0160 g2/Hz，W2=0.0768 g2/Hz，

f1=500 Hz，f2=1500 Hz。

用 Workbench 软件中谱分析功能计算折叠翼机

构在随机振动下的响应。分别对折叠翼机构施加轴向

（x）和两个径向（y、z）的功率谱激励，进行 3 个

方向的随机振动分析。缩放因子为 σ 时，位移和等效

应力的最大响应值，如表 3 所示。

由表 3 可知，当折叠翼机构受到 z 方向激励时，

结构的振动变形最小；而在 x 方向激励下，结构的振

动变形最大，破坏程度也最为严重。因此，后续研究

将重点关注轴向（x）激励对结构的影响。

在缩放因子为 σ 时，折叠翼机构受到 x 方向激励

时的应力云图及其局部图，如图 5 所示。在 x 方向随

机振动激励下，折叠翼机构的等效应力最大值出现在

表 2 模态分析结果

Table 2 Modal analysis results

模态 频率 /Hz
有效质量占比 /%

x y z

1 阶 0017.729 73.41 0 0
2 阶 0123.830 0 0 0
3 阶 0203.240 01.44 0 0
4 阶 0309.900 0 0 0
5 阶 0492.870 02.56 0 0
6 阶 0691.460 00.20 0 00.20
7 阶 0729.750 0 01.00 65.14
8 阶 0825.350 05.31 0 0
9 阶 0957.630 0 27.94 12.20
10 阶 1015.300 0 0 0
11 阶 1086.900 14.00 0 0
12 阶 1109.100 0 05.51 22.23
13 阶 1171.500 00.20 0 0
14 阶 1310.200 0 0 0
15 阶 1382.400 0 64.00 0

图 4 挂飞振动功率谱

Fig. 4 Vibration power spectrum of hanging flight

表 3 折叠翼机构在缩放因子 σ下 x、y、z 方向的

最大响应值

Table 3 Maximum response values of the folding wing 
mechanism in the x, y and z directions at the σ scaling 

factor level

方向 变形量 /mm σmax/MPa

x 0.771  53.24

y 0.035  60.22

z 0.008  77.91

图 5 折叠翼机构应力云图及其局部图

Fig. 5 Partial diagram of stress cloud diagram of folding wing mechanism

折叠翼机构随机振动疲劳分析

唐明明，等03
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固定支架处。在缩放因子分别为 2σ 和 3σ 时也得到相

似结果。可见，固定支架处受力最大，是折叠翼机构

的最薄弱位置。

图 6 为缩放因子 σ 下折叠翼机构固定支架应力最

大处的加速度和位移响应谱。由图可知，在 x 方向振

动激励时，固定支架出现 3 个加速度响应峰和位移响

应峰，加速度响应峰分别位于频率 822.91, 1085.70, 
1180.70 Hz， 位 移 响 应 峰 分 别 位 于 频 率 821.38, 
1084.90, 1177.20 Hz。可见，受到 x 方向随机振动激

励时，以上峰值分别对应于模态分析中 8 阶模态频率

825.350 Hz、11 阶模态频率 1086.900 Hz、13 阶模态

频率 1171.500 Hz。因此，设计折叠翼机构时需要注

意 8 阶、11 阶、13 阶模态频率，避免引起共振。

根据铝合金的疲劳 S-N 曲线及疲劳极限可知，

在分别受到 x、y、z 方向的随机振动激励下，缩放因

子为 σ、2σ、3σ 时，折叠翼机构的应力幅值（σN）及

其疲劳寿命（N）、疲劳损伤（D）如表 4 所示。根

据随机振动载荷条件及式（3），得到模块在耐久振

动下的平均频率 为 653.2 Hz。由表 4 可知，3 个

方向的 D 值均小于 1。这表明折叠翼机构在随机振动

激励作用下未达到疲劳极限，符合疲劳设计标准，不

会发生疲劳破坏。

4 结论

本 研 究 建 立 了 折 叠 翼 机 构 的 模 型， 并 利 用

Workbench 进行模态分析，获得其固有频率，随后进

行了随机振动分析。仿真结果表明，在轴向随机振动

激励作用下，折叠翼机构的固定支架处出现最大等效

应力，这表明固定支架是折叠翼机构中最薄弱的部

分。由频率响应分析可得，折叠翼机构的设计应避

免第 8 阶振型、第 11 阶振型和第 13 阶振型 3 个共振

频率峰，以免发生共振。采用结合高斯三区间法和

Miner 疲劳累积损伤理论的疲劳计算方法，对折叠翼

机构进行疲劳损伤计算，结果表明折叠翼机构不会发

生疲劳损伤。
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Random Vibration Fatigue Analysis of Folding Wing Mechanism

TANG Mingming1，QIU Zitong1，TANG Jiachang1，LIU Tao1，LEI Bao2，YAO Qishui1

（1. School of Mechanical Engineering，Hunan University of Technology，Zhuzhou Hunan 412007，China；

2. China Academy of Launch Vehicle Technology，Beijing 100076，China）

Abstract：To prevent fatigue failure of the folding wing mechanism, a random vibration fatigue analysis was 
conducted on a new type of folding wing mechanism used in aerospace. Firstly, the random vibration fatigue damage 
was simplified based on the three interval method. Then, the modal analysis was conducted on the folding wing 
mechanism to obtain its natural frequency, and the modal superposition method was used for frequency response 
analysis and random vibration analysis to obtain the dynamic response of the fatigue high-risk area under specific 
vibration conditions, as well as the frequency at which resonance was prone to occurring at the damage location. Finally, 
numerical calculations were performed on the folding wing mechanism to verify whether fatigue damage would occur. 
The results show that in the ultimate random vibration test in any direction of x, y, z, the fatigue damage was less than 1, 
indicating that the folding wing mechanism will not experience fatigue damage. 

Keywords：folding wing mechanism；random vibration；modal analysis；fatigue damage
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