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热力作用下铝合金结构应力及强度研究
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摘要：飞机缝翼在服役过程中会受到热载荷和气动力的共同作用，并对结构的安全产生影响。以缝翼结构中广泛

使用的典型铝合金结构作为主要研究对象，采用试验和有限元方法研究其在热力作用下的应力分布及结构强度。首

先，为了探究温度对材料特性的影响，分别进行了 4 组不同温度状态下 2024-T62 矩形薄板的线性拉伸试验和开孔薄板

的高温拉伸破坏试验，试验表明，高温环境对材料弹性模量有折减作用，并且在 190 ℃环境下，试验件的承载强度下

降了 15%。因此，考虑温度对材料参数的折减作用可以建立更为精确地预估结构强度的模型。其次，针对铝合金零件

及结构的热应力问题，分别以铝合金薄板和简化的缝翼结构为对象，进行热力共同作用下的试验和仿真，建立了一套

热力共同作用下的建模方法及热应力测量的试验技术，铝合金薄板的仿真与试验结果对比误差最大为 10%；简化的缝

翼结构热应力仿真与试验结果对比的趋势较好，最大误差为 20%。此外，通过该试验还发现热应力对边界条件的设置

尤为敏感，对于约束复杂的模型，需要扩大建模范围至边界条件稳定处才能模拟实际热应力的作用。
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0　引言

客机在服役过程中，高空低温环境会导致机翼出

现结冰现象，因此需要开启热防冰系统，热气通过管道

进入缝翼空腔，再通过缝翼通气孔进入机翼，保证机翼

外表面的冰霜快速融解。但热防冰系统也会导致缝翼

结构同时承受热载荷和气动力的作用。SCHLAFF等［1］

基于某型运输机热防冰系统运行过程中获得的飞行数

据分析发现，机翼前缘下方存在许多凹陷，这些凹陷并

非撞击引起，而是高温和较大机械载荷共同作用导致，

其会影响缝翼的气动外形以及结构的承载能力。因

此，有必要开展缝翼典型零件及典型结构在热力共同

作用下的应力分布和承载强度研究。

机械载荷和热环境共同作用下的强度问题求解

方法有理论方法与数值解法，其中数值解法是比较常

用的方法，国内外有很多学者进行了相关的研究。李

丽霞等［2］利用有限元法进行了襟翼等效热力模拟计

算。魏京芳等［3］针对固定前缘的高温问题，提出了

Simulink 仿真与计算流体动力学计算相结合的方法得

到某架民用飞机固定前沿舱温度的方法，该方法计算

得到的温度可直接用于尾舱结构的设计。李晏［4］利用

Ansys 对某型两冲程活塞的初始模型进行热应力耦合

有限元计算，根据试验数据和常规经验确定了温度、

静应力等边界条件，计算了活塞的温度场和最大应

力，确定了活塞的型线和技术条件，在不考虑耦合和

考虑耦合的情况下，计算出两种工况下的最大应力值

有八倍差距。航空宇航领域对机械载荷和热环境共

同 作 用 温 度 的 求 解 主 要 采 用 顺 序 耦 合 法 ，

THORNTON 等［5-6］使用有限元法进行热力共同作用分

析 时 ，对 顺 序 耦 合 法 的 分 析 流 程 进 行 了 说 明 。

TAMMA 等［7］采用顺序耦合法针对机翼热力学问题进

行了有限元分析；BRISCHETTO 等［8］对层合复材板进

行力热联合载荷作用下的有限元顺序耦合分析，研究

温度对其性能的影响。张斌兴［9］针对固体火箭发动机

的热结构，建立发动机有限元分析模型，基于 Ansys 软

件建立了发动机喷管的温度场，采用间接耦合的方法

求得了发动机喷管的热应力。针对飞行器热-力耦合

环境，国内外研究学者开展了大量地面结构热试验；

BU［10］等对飞机前缘射流的热传递问题开展了相关试

验研究。ASH 等［11-12］应用理论推导和蒙特卡洛统计学

方法，开展热流对不同结构表面温度分布的研究。并

通过试验验证，其计算结果和试验结果保持一致性。

杨志斌等［13］设计了热力耦合试验装置对襟翼进行了

试验研究，采用石英灯作为热源，实现了高温条件下

力载荷的施加和高温条件下位移的测量。张伟等［14］

针 对 石 英 灯 温 度 ，设 计 了 非 线 性 比 例 - 积 分 - 微 分

（Proportional-Integral-Derivative, PID）控制器，有效提
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高了试验过程中加热温度控制的精度。宇文璋杰［15］

针对固体火箭发动机 壳体结构开展热力耦合试验，计

算了固体火箭发动机壳体结构在不同高温工况下的

强度和刚度。吴大方等［16］依托北京航空航天大学重

点实验室，开展了包括材料超高温环境下力学性能测

试、加热控制系统设计以及加热系统控制技术等系统

性的热试验研究。侯玉柱等［17］对热试验加热技术不

断改进，采用真空热试验加载方法，成功将试验加载

最高温度提高至 1 800 ℃。针对铝合金结构的研究主

要集中于对其在高温环境下力学性能方面；LI 等［18］研

究了石墨烯增强铝基复合材料的高温力学性能，结果

显示在 300 ℃以上的高温环境下，该类材料的抗拉强度

依然保持良好。MA 等［19］研究了 6082-T6 铝合金柱在

高温环境下的轴向压缩稳定性，给出了不同温度不同

截面属性柱的轴向失稳系数。王新云［20］建立了 2024铝

合金的高温损伤模型，预测了该材料的拉伸断裂过程。

徐绯等［21］研究了温度对 LY12CZ 铝合金薄板材料断裂

韧性的影响，得出了随着温度升高，材料断裂韧性会逐

步降低的结论。

综上所述，针对机械载荷和热环境共同作用下的

结构强度问题有诸多研究，但针对前缘缝翼背景的研

究较少。而对铝合金结构的研究也大多集中于材料

或结构本身在高温环境下力学性能的研究，针对铝合

金结构在热力共同作用下的强度及热应力研究鲜有

报道。铝合金作为缝翼结构主要用材，以其为对象，

研究并总结得到热力共同作用下的建模仿真、强度分

析与热应力试验技术具有重要意义。本文通过热环

境下的线性拉伸试验和拉伸破坏试验，验证温度对材

料弹性模量及结构强度的影响；在考虑温度对材料性

能影响的基础上，通过铝合金薄板建立一套热力共同

作用下的建模和试验方法，并设计保留缝翼主要结构

特征的铝合金螺栓连接结构，对其进行热力共同作用

和纯温度作用下的仿真和试验，验证其建模方法和试

验技术的合理性，为真实缝翼模型在热力共同作用下

的研究提供参考。

1　试验方案设计

1. 1　试验规划

以铝合金矩形薄板、铝合金开孔薄板及铝合金螺

栓连接结构作为研究对象，分别开展不同温度状态下

铝合金矩形薄板的线性拉伸试验、开孔薄板的高温强

度试验、矩形薄板在热力共同作用下的应力-应变试验

及螺栓连接结构在热力共同作用和纯温度作用下的

热应力试验；所有试验件的尺寸如图 1 所示，单位为

mm。铝合金矩形薄板和开孔薄板材料为 2024-T62，

厚度为 2 mm；铝合金螺栓连接结构由圆弧形蒙皮、

（a） 铝合金矩形薄板

（a） Aluminum alloy rectangular thin plate

（b） 铝合金开孔薄板

（b） Aluminum alloy open-hole thin plate

（c） 铝合金螺栓连接结构-蒙皮板

（c） Aluminum alloy bolted connection structure-skin plate

（d） 铝合金螺栓连接结构-腹板

（d） Aluminum alloy bolted connection structure-abdominal plate

（e） 铝合金螺栓连接结构-端盖

（e） Aluminum alloy bolted connection structure-cover
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（f） 铝合金螺栓连接结构-试验件

（f） Aluminum alloy bolted connection structure-test piece

图1　试验件示意图

Fig. 1　Schematic diagram of specimens

U 形腹板、连接端盖及螺栓件组成，其中，蒙皮结构选

用 2024-T3 材料，厚度为 2 mm，腹板、连接端盖及螺栓

件材料为 Q235，其中腹板厚度为 2 mm；具体试验项目

规划如表 1 所示。其中，高温破坏强度试验的 3 个温

度值是根据缝翼结构可能出现的温度而定的。

1. 2　试验平台搭建

针 对 表 1 中 的 前 3 项 试 验 ，均 采 用 美 国 美 特 斯

（Meters，简称 MTS）疲劳试验机进行加载，同时采用与

试验机配套的烘箱进行加热，选用电阻应变片测量试

验应变以及热电偶监测试验件以及夹具区的温度。

试验前，通过试验机夹头夹持住试验件的两端，完成

试验平台搭建［图 2（a）］。针对铝合金螺栓连接结构

试验，采用 MTS 液压作动筒对试验件进行载荷加载和

位移锁定，采用与试验件加载配套的环境箱进行加

热，测量设备同上。试验前，试验件一端通过螺栓固

定在三角台底座上，另一端通过螺栓与夹具底柱相

连，夹具底柱表面带有螺纹，旋入液压作动筒安装孔

实现载荷的施加和位移锁定，如图 2（b）所示。

2　数值分析

通过对结构进行网格依赖性分析，设定铝合金开

孔薄板和矩形薄板试验件的全局网格尺寸为 4 mm，螺

栓连接结构件的网格设置为 10 mm。采用 Abaqus 软

件对开孔薄板在热环境下的极限破坏载荷进行求解，

同时，采用 Hypermesh 联合 Nastran 对矩形薄板以及螺

栓连接结构进行热力共同作用及纯温度作用下的结

构应力分析。

表1　试验项目规划

Tab. 1　Test project planning

试验类别
Test classification

铝合金矩形薄板在不同温度状态下的线性拉
伸试验

Linear tensile test of aluminum alloy 
rectangular thin plate under different 

temperature conditions

铝合金开孔薄板在不同温度状态下的强度
试验

Strength test of aluminum alloy open-hole thin 
plate under different temperature conditions

铝合金矩形薄板在热力共同作用下的应力-应
变试验

Stress-strain test of aluminum alloy rectangular 
thin plate under the combined action of heat and 

force

铝合金螺栓连接结构在不同温度状态下的热
应力试验

Thermal stress test of aluminum alloy bolted 
joint structure under different temperature 

conditions

序号
Order number

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

17

试验条件
Test condition

室温 Room temperature

100 ℃

120 ℃

130 ℃

室温 Room temperature

145 ℃

160 ℃

190 ℃

温差 40 ℃+20 kN（拉载）
Temperature difference 40 ℃+20 kN

（tensile load）

温差 70 ℃+20 kN（拉载）
Temperature difference 70 ℃+20 kN

（tensile load）

温差 45 ℃ Temperature difference 45 ℃

温差 80 ℃ Temperature difference 80 ℃

温差 110 ℃ Temperature difference 110 ℃

温差 45 ℃+5 kN（压载）
Temperature difference 45 ℃+5 kN

（compressive load）

温差 45 ℃+10 kN（压载）
Temperature difference 45 ℃+10 kN

（compressive load）

温差 80 ℃+5 kN（压载）
Temperature difference 80 ℃+5 kN

（compressive load）

温差 80 ℃+10 kN（压载）
Temperature difference 80 ℃+10 kN

（compressive load）

试验件数目
Number of test 

pieces

1

2

2

2

2

1

1

1（装配件）
1（assembly 

parts）

试验件材料
Test pieces 

material

2024-T62

2024-T62

2024-T62

2024-T3
Q235
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2. 1　铝合金开孔薄板数值模型

在 Abaqus 中建立铝合金开孔薄板的有限元模型，

如图 3 所示。采用 S4 壳单元模拟，对孔周围的网格加

密处理，添加了 5 层 washer 单元，更准确地模拟孔边应

力集中。在距离试验件两端中心 20 mm 的位置处创

建 2 个 参 考 点 RP-1 和 RP-2，通 过 2 个 多 点 约 束

（Multipoint Constraint, MPC）单元分别将两端夹具区

内的节点与 2 个参考点绑定，在一端参考点上施加固

定约束，在另外一端参考点上分步施加集中载荷，对

试验件进行非线性静力学分析。

通过查询 MMPDS-11 标准［22］126-133 得到，2024-T62

在常温、145、160、190 ℃ 4 种温度状态下的材料参数

如表 2 所示。以试验件在 145 ℃下拉伸破坏的仿真结

果为例，试验件破坏时的 von Mises 应力分布如图 4 所

示，最大应力值为材料的真实抗拉极限强度423. 2 MPa，

中心孔两侧的单元优先失效。失效时约束端支反力

为 20. 3 kN。

2. 2　铝合金矩形薄板数值模型

采用 Hypermesh 联合 Nastran 对铝合金矩形薄板

在热力共同作用下进行有限元仿真，采用直接耦合方

式；第 1 步：将薄板的一端固支，另一端约束除了加载

方向的其他自由度并施加试验设定的集中载荷值

20 000 N［图 5（a）］，对加载点处的加载方向位移进行

求解，该值将作为第 2 步中的位移加载值，求解得到加

载点处的位移值为 0. 590 1 mm［图 5（b）］；第 2 步：将

薄板的一端固支，另一端施加第 1 步中得到的位移值，

并在试验件表面施加温度载荷，完成热力共同作用下

模型的创建，如图 5（c）所示。

2. 3　铝合金螺栓连接结构

2. 3. 1　试验件模型建模

铝合金螺栓连接结构由 4 部分组成，采用壳单元

对蒙皮和腹板结构建模，并对孔边的网格加密处理，

添加一层 washer 单元，用于模拟螺栓的紧固作用。采

用四面体 CTETRA 单元对两侧端盖建模；螺栓紧固件

采用 2 个 RBE2 单元和 1 个 CBAR 单元模拟。CBAR

单元的截面为圆形，直径为 20 mm，与螺栓孔之间采用

间隙配合的安装方式。针对表 1 中 11，12，13 这 3 组纯

热工况，在端盖两端施加固定约束。热力共同作用下

边界条件的施加与铝合金矩形薄板类似，最终有限元

模型如图 6 所示。

图3　铝合金开孔薄板数值模型

Fig. 3　Numerical model of aluminum alloy thin plate with openings

表2　2024-T62在不同温度下的材料参数

Tab. 2　Material parameters of 2024-T62 at different temperatures

温度
Temperatures/℃

弹性模量
Elastic modulus/MPa

泊松比
Poisson ratio

拉伸屈服强度
Tensile yield strength/

MPa

拉伸极限强度
Tensile ultimate 

strength/ MPa

延伸率
Elongation

25~31

72 400.0

0.33

338.0

427.5

0.1

145

68 780.0

0.33

314.3

384.7

0.1

160

68 056.0

0.33

304.0

372.0

0.1

190

66 246.0

0.33

278.9

336.9

0.119

图4　试验件破坏时von Mises应力云图（145 ℃）

Fig. 4　von Mises stress nephogram when the specimen is destroyed

（145 ℃）

（a） 薄板试验
（a） Thin plates test

（b） 螺栓连接结构试验
（b） Bolt connection structure test

图2　试验平台搭建

Fig. 2　Test platform building
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2. 3. 2　临界屈曲载荷求解及工况校核

薄壁试验件在压载工况下容易发生屈曲破坏，因

此需要对该试验件进行屈曲分析，确定临界屈曲载

荷；对试验中最严酷的工况进行校核，确保试验件受

载小于临界屈曲载荷。在 Abaqus 中，使用特征值屈曲

分析求解理论临界屈曲载荷，求解结果如图 7 所示。

得到试验件 1 阶屈曲载荷为 95 169 N，考虑实际试验

件加工过程中的制造缺陷等因素，安全系数取 1. 5，得

到该试验件的许用临界屈曲载荷值为 63 446 N。屈曲

失效优先发生在腹板中间区域以及蒙皮与腹板连接

的 3 个螺栓之间的两个区域。

温差 110 ℃和温差 80 ℃+10 kN（压载）为所有试

验态中最严酷的工况，按照上述建模方式得到 2 种工

况下试验件的应力分布情况如图 8 所示。温差 110 ℃

工况下，试验件受到的最大应力为 411. 59 MPa；约束

端支反力为 149 005. 4 N；温差 80 ℃+10 kN（压载）工

况下试验件受到的最大应力为 302. 26 MPa；约束端支

反力为 116 259. 3 N；应力最大的位置均出现在孔边区

域。根据该分析结果可知，热载荷作用时由于约束端

限制热膨胀而产生的热作用力很大，温差 110 ℃的纯

温度载荷作用时产生的力，相当于在试验件上施加大

小为 149 005. 4 N 的压载，在理想的情况下，试验件两

端均为固定支撑，根据上述求解得到的 1 阶屈曲载荷

可知，此时试验件将产生屈曲失效。但在实际试验过

程中，由于试验件两端的夹具也具有一定的变形能

力，从而使得试验件上的热膨胀量得到一定释放，因

此，将试验件两端简化为固定边界条件过于理想化。

为了解决这一问题，需要将试验件的夹具区域纳入建

模范围，更真实地还原试验件的边界约束。

（a） 温差 110 ℃（常规建模）

（a） Temperature difference 110 ℃（conventional modeling）

（b） 温差 80 ℃+10 kN（压载）（常规建模）

（b） Temperature difference 80 ℃+10 kN

（compressive load）（conventional modeling）

图8　最严酷工况下应力云图

Fig. 8　Stress nephogram under the most severe working conditions

（a） 第 1 步：机械载荷加载
（a） Step 1: force loading

（b） 第 1 步：加载方向等效位移提取
（b） Step 1: equivalent displacement 

extraction in loading direction

（c） 第 2 步：热力共同作用模型
（c） Step 2： thermal-mechanical interaction model

图5　铝合金矩形薄板数值模型

Fig. 5　Numerical model of aluminum alloy rectangular thin plate

图6　常规铝合金螺栓连接结构数值模型

Fig. 6　Numerical model of conventional aluminum alloy bolted joint 

structure

图7　1阶屈曲模态云图（放大50倍）

Fig. 7　First-order buckling modal nephogram （ magnified 50 times ）
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2. 3. 3　包含夹具区域的模型建模

真实试验时试验件左端是通过螺栓安装在三角

台底座上，三角台通过螺栓固定在地轨上；右端通过

螺栓与夹具底柱相连，夹具底柱与液压作动筒连接，

实现力的加载和位移的锁定。包含三角台和夹具底

柱的有限元模型如图 9 所示。三角台及夹具底柱的材

料为 45 号钢，所有的螺栓紧固件采用 Q235 材料。在

三角台底部 4 个角点位置施加固定约束，模拟试验中

三角台的真实固定情况，在夹具底柱的端面，以中心

节点为主节点，其他节点为从节点，创建一个 RBE2 单

元。纯温度载荷作用时，在主节点位置施加固定约

束；热力共同作用时，先作用 y 向压载，得到加载点的

等效位移量，再进行位移加载和温度载荷共同作用求

解。扩大建模范围后得到温差 110 ℃和温差 80 ℃+ 

10 kN（压载）2 个工况下的应力分布如图 10 所示；对应

工况下三角台的位移分布如图 11 所示。

图9　包含三角台和夹具底柱的有限元模型

Fig. 9　Finite element model including triangular table and fixture bottom column

（a） 温差 110 ℃应力云图

（a） Stress nephogram with a temperature difference of 110 ℃

（b） 温差 80 ℃+10 kN（压载）应力云图

（b） Stress nephogram with a temperature difference of 

80 ℃+10 kN （compressive load）

图10　扩大建模范围后最严酷工况下应力云图

Fig. 10　Stress nephogram under the most severe working conditions after expanding the modeling range

（a） 温差 110 ℃位移云图

（a） Displacement nephogram with a temperature difference of 110 ℃

（b） 温差 80 ℃+10 kN（压载）位移云图

（b） Displacement nephogram with a temperature difference of 

80 ℃+10 kN （compressive load）

图11　最严酷工况下三角台位移云图

Fig. 11　Displacement nephogram of the triangular table under the most severe working conditions

145



2025 年机 械 强 度

扩大建模范围后，温差 110 ℃下试验件上的最大

应力下降到了 395. 78 MPa，三角台的最大位移量为

1. 23 mm；温差 80 ℃+10 kN（压载）下最大应力下降

到了 288. 43 MPa，三角台的最大位移为 0. 979 mm；

提取试验件两端的螺栓传力，分别为 35 638. 2 N 和

35 918. 6 N，均在临界屈曲载荷之内，且热产生的作用

与 不 包 含 夹 具 区 域 的 建 模 仿 真 相 比 ，分 别 下 降 了

76. 1% 和 69. 1%。三角台底座在热支反力作用下产生

的位移不容忽视，该位移使得试验件上的热膨胀得到

一部分的释放，减小了作用在试验件上的热应力。可

见，热对边界条件的设置很敏感；热分析时需要扩大

建模范围至边界条件稳定处，才能真实地模拟实际结

构中的热应力。

由于蒙皮和腹板较薄，其孔边受到挤压时，容易

发生破坏，有必要对最严酷工况下的孔边传力进行校

核。计算得，蒙皮上单个孔的挤压屈服载荷为 12. 2 

kN，挤压破坏载荷为 15. 1 kN；腹板上单个孔的挤压屈

服载荷为 8. 5 kN，挤压破坏载荷为 14. 9 kN。对试验

件上的孔进行编号，如图 12 所示。温差 110 ℃工况

下，腹板上孔 7，9 的传力最大，为 11. 4 kN，在挤压破坏

载荷范围内。因此，所有工况下试验件的孔边都是安

全的，具体参见表 3。

图12　试验件上孔的编号

Fig. 12　Number of the holes on the specimen

3　试验实施结果及对比

3. 1　高温拉伸及破坏试验

为了验证高温对材料弹性模量的折减作用，以铝

合金矩形薄板为研究对象，在线弹性范围内，将试验

件在常温、100、120、130 ℃ 4 种温度环境下进行拉伸

试验，得到应力-应变曲线，如图 13 所示。使用折减系

数表征温度对材料弹性模量的削减作用，该值为高温

下材料弹性模量占室温下材料弹性模量的百分比；试

验 得 到 100 ℃ 下 2024-T62 的 弹 性 模 量 折 减 系 数 为

97%，120 ℃下为 96%，130 ℃下为 95. 7%。该试验结

果与 MMPDS-11 手册［22］126-133 中查询得到的理论折减

系数吻合较好。高温下，充分考虑温度对材料弹性模

量的折减作用，可以使仿真结果更为准确。

表3　最严酷工况下各孔传力值及校核情况

Tab. 3　Force transmission value and check of each hole under the most severe working conditions

孔编号
Number 
of holes

1

2

3

4

5

6

7

8

9

仿真传力值
Simulation force transmission value/kN

温差 110 ℃
Temperature 

difference 
110 ℃

9.6

7.5

9.5

7.8

1.6

8.0

11.4

1.1

11.4

温差 80 ℃+10 kN（压载）
Temperature difference 

80 ℃+10 kN
（compressive load）

8.5

7.9

8.4

6.6

2.8

6.8

8.4

0.8

8.4

挤压屈服值
Extrusion yield 

value/kN

12.2

8.5

挤压极限值
Extrusion 
ultimate 
value/kN

15.1

14.9

温差 110 ℃
Temperature difference 

110 ℃

屈服校核
Yield 
check

√
√
√
√
√
√

×

√
×

强度校核
Strength check

√

√

温差 80 ℃+10 kN（压载）
Temperature difference 

80 ℃+10 kN
（compressive load）

屈服校核
Yield check

√
√
√
√
√
√
√
√
√

强度校核
Strength check

图13　各温度状态下应力-应变曲线

Fig. 13　Stress-strain curves under different temperature conditions
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铝合金开孔薄板试验分为常温拉伸破坏和高温

拉伸破坏 2 类状态；常温拉伸破坏时，在控制端施加

1 mm/min 的位移加载速率对试验件进行拉伸直至破

坏，记录峰值载荷及力-位移曲线。高温拉伸破坏时，

先将试验件加热到目标温度（145、160、190 ℃），待温

度稳定时间超过 15 min，夹持试验件的两端，需要保证

开始加载前试验件是均匀受热，温度稳定的状态。然

后通过 1 mm/min 的位移加载速率对试验件进行加载

直至破坏，记录峰值载荷及力-位移曲线。试验件破坏

情况如图 14 所示。各温度状态下试验件的峰值破坏

载荷仿真与试验对比如表 4 所示。试验与仿真对比结

果的误差最大为 10. 2%，吻合较好。说明所建立的有

限元模型可以较为准确地估算试验件在高温下的强

度值，且仿真值较试验结果更保守，计算结果合理。

3. 2　铝合金矩形薄板热应力试验

根据仿真结果，选取应变片粘贴点位，如图 15 所

示。室温下，将试验件按照 5%Pmax 逐级加载至 20 kN，

标记此刻试验应变值，接着通过位移控制固定试验件

两端。将烘箱内升温至目标温度，达到稳定状态，在

整个试验过程中对温度、应变进行测量。当试验件的

温度达到目标温度，且稳定时间超过 15 min，停止应变

采集，将最后时刻应变值作为热力共同作用下的试验

应变。重复试验 3 次。将采集得到的应变数据转换为

应力-应变曲线，以温差 40 ℃+20 kN（拉载）工况下第 1

组试验测得数据为例，如图 16 所示。其中“By（Ay）-纯

机械”表示纯机械加载时，试验件上 B（A）点位 y 向应

力-应变曲线；“By（Ay）-加热后” 表示机械和热载荷共

同作用下，试验件上 B（A）点位 y 方向应力-应变曲线。

由图 16 可知，施加温度载荷后，试验件上的应力值下

降；这是因为热应力产生的是一个 y 方向压应力，因此

会抵消一部分由机械载荷产生的 y 方向拉伸应力，导

致加热后总的 y 方向拉伸应力值下降。

分别提取 2 种工况下各应变片粘贴位置的应变

值。将试验结果与仿真结果对比，如表 5 所示。纯机

械载荷作用下的最大误差为 5. 6%；温差 40 ℃+20 kN

（拉载）工况下的最大误差为 5. 2%；温差 70 ℃+20 kN
（拉载）工况下的最大误差为 10. 1%。仿真与试验结果

吻合较好，说明该建模方式可以较为准确地预估热力

共同作用下的应力情况。

3. 3　铝合金螺栓连接结构热应力试验

为了减少夹具区及螺栓连接区域对试验应变的

影响，应变片的粘贴位置选择试验件蒙皮中间区域，

如图 17 所示。

图14　铝合金开孔薄板破坏情况

Fig. 14　Damage of aluminum alloy thin plate with openings

表4　破坏峰值载荷仿真与试验对比

Tab. 4　Comparison of failure peak load of simulation and test

第 1 组试验结果
Test results of group 1/N

第 2 组试验结果
Test results of group 2/N

试验平均值
Test average/N

仿真结果
Simulation results/N

误差 Error/%

27 ℃破坏载荷
Failure load at 27 ℃

23 841.3

22 614.1

23 227.7

22 439.5

3.5

145 ℃破坏载荷
Failure load at 145 ℃

21 181.1

21 040.0

21 110.5

20 251.1

4.2

160 ℃破坏载荷
Failure load at 160 ℃

20 602.1

20 564.4

20 583.3

19 603.2

5.0

190 ℃破坏载荷
Failure load at 190 ℃

19 793.0

19 524.2

19 658.6

17 831.3

10.2

（a） 温差 40 ℃热力共同作用

（a） Combined action of heat and force at temperature difference 40 ℃

（b） 温差 70 ℃热力共同作用

（b） Combined action of heat and force at temperature difference 70 ℃

图15　应变片粘贴位置

Fig. 15　Position of strain gauges pasting
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纯温度工况下，对试验件两端进行位移锁定前，需

要对试验件进行预压，消除液装配间隙及紧固件安装

间隙，通过预试验来确定预压载荷的大小。按阶梯加

载方式施加机械载荷至 5 kN（压载），得到每阶梯下累

计施加的载荷值和液压作动筒位移值的关系，如表 6 所

示。表 6 中，ΔU 表示压载每增加 1 kN，位移的改变量。

试验表明，当累积施加载荷至 5 kN 时，可认为装配件

的间隙已消除。此时，锁定液压作动筒位移，记录初

始环境温度，对试验件进行加热，并记录应变数据。

当监测到试验件温度达到目标温度（温差 45 ℃/80 ℃/

110 ℃），稳定时间超过 15 min 时，标注此时各点位的

应变数值，作为该目标温度下热作用产生的应变值。

热力共同作用工况下，施加预压载荷 5 kN 消除间

隙 后 ，开 始 应 变 记 录 ，首 先 均 匀 加 载 至 目 标 载 荷

（-5 kN/-10 kN），然后锁定液压作动筒位移，开始加

热。当试验件温度达到目标温度（温差 45 ℃/80 ℃），

稳定时间超过 15 min 时，标注此时各点位的应变数

值，作为最终的应变值；每组试验重复 3 次。

图18所示为7个工况下，各点位的试验和仿真应变

对比结果，各工况下的试验与仿真结果对比趋势较好，

最大误差为 20%，说明所建立的模型可以较为真实地反

映结构在纯热以及热力共同作用下的热应力情况。

（a） 温差 45 ℃

（a） Temperature difference 45 ℃

（a） 应变片粘贴位置坐标平面图
（a） Diagram of strain gauges paste position coordinate

（b） 应变片粘贴位置实物图
（b） Physical picture of strain gauges paste position

图17　应变片粘贴位置坐标及实物图

Fig.  17　Coordinates and physical picture of strain gauge pasting 

position

表6　不同载荷下的位移数值统计

Tab. 6　Numerical statistics of displacement under different loads

累计施加载荷值
Cumulative applied load value/N

0

-1 000

-2 000

-3 000

-4 000

-5 000

位移示数
Displacement/mm

0

3.1

3.3

3.4

3.5

3.5

ΔU/(mm/kN)

——

3.1

0.2

0.1

0.1

0

图16　温差40 ℃+20 kN（拉载）工况下第1组试验应力-应变曲线

Fig. 16　Stress-strain curve of the first test under the condition of 

temperature difference of 40 ℃+20 kN（tension load）

表5　铝合金矩形薄板试验与仿真对比

Tab. 5　Comparison of test and simulation of aluminum alloy 

rectangular thin plate

试验工况
Test conditions

纯加载 20 kN
Pure force load 

20 kN

温差 40 ℃+
20 kN（压载）
Temperature 

difference 
40 ℃+20 kN

（compressive 
load）

温差 70 ℃+
20 kN（压载）
Temperature 

difference
70 ℃+20 kN

（compressive 
load）

应变片点位
Position of 
strain gauge

A

B

A1

B1

C1

A

B

A1

B1

C1

仿真应变
Simulation 
strain/10-6

2 560.58

2 560.58

2 567.04

2 557.49

2 567.04

1 967.92

1 967.92

1 378.80

1 392.46

1 378.80

试验应变
Test 

strain/10-6

2 605.58

2 459.54

2 770.42

2 688.65

2 719.25

2 015.04

1 871.25

1 534.49

1 281.92

1 470.65

误差
Error/%

-1.7

4.1

-7.3

-4.9

-5.6

-2.3

5.2

-10.1

-8.6

-6.2
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（b） 温差 80 ℃

（b） Temperature difference 80 ℃

（c） 温差 110 ℃

（c） Temperature difference 110 ℃

（d） 温差 45 ℃+5 kN（压载）

（d） Temperature difference 45 ℃+5 kN （compressive load）

（e） 温差 45 ℃+10 kN（压载）

（e） Temperature difference 45 ℃+10 kN （compressive load）

（f） 温差 80 ℃+5 kN（压载）

（f） Temperature difference 80 ℃+5 kN （compressive load）

（g） 温差 80 ℃+10 kN（压载）

（g） Temperature difference 80 ℃+10 kN （compressive load）

图18　7 个工况下仿真与试验对比结果

Fig.  18　Comparison of simulation and test results under seven 

working conditions

4　结论

选用典型航空铝合金材料，充分考虑材料温度的

依赖性，开展了铝合金矩形薄板在热环境下的线性拉

伸试验、开孔薄板的热强度试验、矩形薄板在热力共

同作用下的仿真与试验以及简化的前缘缝翼铝合金

结构在纯热和热力共同作用下的仿真与试验，得出以

下主要结论：

1）热环境会削弱结构的刚度和强度；铝合金矩形

薄板在热环境下的线性拉伸试验表明，130 ℃环境下

2024-T62 材料的弹性模量折减系数为 95. 7%，高温环

境使得铝合金材料的刚度下降；开孔薄板热强度试验

表 明 ，该 结 构 在 190 ℃ 环 境 下 的 结 构 强 度 降 低 了

15. 4%。在有限元模型中，考虑了材料非线性、几何非

线性以及温度对材料性能的影响，建立了可预估温度

对材料性能影响的有限元模型，有限元结果和试验结

果对比，最大误差为 10. 2%。验证了建模的正确性，为

复杂模型的有限元强度分析建模提供思路。

2）热力共同作用下的仿真分两步进行，第 1 步，通
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过力加载的方式得到力作用点处的加载方向位移；第

2 步，基于上一分析步得到的加载点处的位移，在试验

件表面施加温度载荷，创建热力共同作用分析步。矩

形薄板热力共同作用下的试验与仿真结果对比，最大

误差为 10. 1%；铝合金螺栓连接结构在纯热和热力共

同作用下的试验与仿真结果对比趋势较好，最大误差

为 20. 0%，说明该种建模方法合理。为给定明确机械

载荷的热力共同作用下结构的建模提供了思路。

3）针对螺栓连接件的热应力仿真与试验，研究表

明，在有限元建模时，需要考虑试验件的支撑边界条

件并扩大建模范围；将三角台底座的受载考虑在内

后，试验件两端的受力较不考虑三角台底座时分别下

降了 76. 1%（温差 110 ℃）和 69. 1%［温差 80 ℃+10 kN
（压载）］，该受载情况与真实试验受载情况较为接近，

仿真和试验结果的对比趋势较好。
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Stress and strength analysis of aluminum alloy structures under the effect of 

thermal and mechanical force

HE Zhiquan1, 2 QIU Huihui1 SUN Yuheng1 GUO Yujie1 WEI Xiaohui1

(1. College of Aerospace Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

(2. Shanghai Aircraft Design and Research Institute, Shanghai 201210, China)

Abstract: The slat of aircraft is subjected to the combined action of thermal load and aerodynamic force during its 

service, which has an impact on the safety of the structure. The typical aluminum alloy structure widely used in slat structure is 

taken as the main research object, and the stress distribution and structural strength under the combined action of heat and 

force were studied by experiment and finite element method. Firstly, in order to explore the influence of temperature on 

material properties, the linear tensile test of 2024-T62 rectangular thin plate and the high temperature tensile failure test of 

perforated thin plate were carried out under four different temperature conditions. The test shows that the high temperature 

environment has a reduction effect on the elastic modulus of the material, and at 190 °C, the bearing strength of the test piece 

decreased by 15%. Therefore, considering the reduction effect of temperature on material parameters can establish a more 

accurate model for predicting structural strength. Secondly, aiming at the thermal stress problem of aluminum alloy parts and 

structures, the test and simulation of aluminum alloy sheet and simplified slat structure under the combined action of heat and 

force were carried out respectively. A set of modeling method and thermal stress measurement test technology under the 

combined action of heat and force were established. The maximum error between the simulation and test results of aluminum 

alloy sheet is 10%. The thermal stress simulation of the simplified slat structure has a good trend compared with the 

experimental results, and the maximum error is 20%. In addition, through the experiment, it is also found that the thermal 

stress is particularly sensitive to the setting of boundary conditions. For the model with complex constraints, it is necessary to 

expand the modeling range to the stable boundary conditions to simulate the actual thermal stress.

Key words: Aluminum alloy; Temperature dependence; Combined action of thermal and force; Thermal stress; Structural 

strength; Finite element analysis
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