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损伤对航空发动机锯齿形尾喷管
力学性能的影响
杜春志，董少哲，庞帅，刘兵飞*

摘要 锯齿形尾喷管，是一种位于发动机喷口处由环形分布的锯齿组成的航空动力学装置，

用于降低发动机噪声。锯齿形尾喷管在使用过程中反复变形，必然会出现结构性损伤问题。

在已有形状记忆合金本构模型和碳纤维复合材料疲劳试验的基础上，引入损伤因子，利用有

限元仿真研究了形状记忆合金和碳纤维复合材料疲劳损伤对锯齿形尾喷管力学性能的影

响。结果表明，锯齿形尾喷管的结构损伤主要由形状记忆合金决定，随着循环次数的增加，

锯齿形尾喷管上所受最大等效应力逐渐减小，最大位移逐渐增加。相较于尾喷管单齿的损

伤结果，在相同损伤因子下锯齿形尾喷管所受最大等效应力大于单齿损伤时所受最大等效

应力，锯齿形尾喷管的最大位移均小于单齿损伤时的尖端最大位移。
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民用飞机起飞和降落时会产生航空噪声[1]，必

然会对机场工作人员以及附近居民的正常生活产

生影响，同时也对相关人员带来心脏和听力上的危

害[2]，因此如何降低航空噪音成为航空领域迫切需

要解决的问题[3-4]。

已有的降噪方法很多，例如减少噪声源、减噪

运行程序和运行的限制等[5]，其中一种方法是采用

锯齿形尾喷管（variable geometry chevron，VGC），即

从减少噪声源方面切入。锯齿形尾喷管是由 14个
变形齿组成的可变形空气动力学装置，其位于发动

机尾部的布局如图 1所示。每个VGC单齿都由碳

纤维复合板（carbon fibre reinforced plastics，CFRP）
和 3片形状记忆合金（shape memory alloy，SMA）组

成，如图 2所示。碳纤维复合材料[6-9]具有优良的抗

拉、抗弯曲和抗剪切能力，且具有优秀的抗腐蚀、抗

高温和抗老化性能；形状记忆合金是一种能由温度
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诱发相变的新型智能材料，具有形状记忆效应和超

弹性等优良的力学性能[10-13]。飞机起飞时，SMA因

高温环境诱发奥氏体相变，驱动碳纤维复合板产生

变形，扰乱气流起到降低噪声的作用，当飞机进入

巡航阶段；SMA因低温环境诱发马氏体相变，驱动

碳纤维复合板恢复初始形状[14]。

锯齿形尾喷管在实际服役过程中不可避免地

承受循环载荷作用，循环变形作用将致使 SMA功

能性失效[15]，记忆效应逐步衰减；同时碳纤维复合

基板也会产生损伤[16]，锯齿形尾喷管整体的损伤和

疲劳失效问题决定了器件的服役可靠性和使用寿

命。

Liu等[17]对 SMA疲劳损伤的本构关系进行了相

关研究，Travis等[18]进行了CFRP的双轴疲劳拉伸试

验，得到了CFRP的循环损伤曲线。Hartl等[19]研究

过 VGC单齿和多齿的力学性能影响及优化，Liu
等[20]采用有限元方法对VGC单齿损伤问题进行了

分析，然而对锯齿形尾喷管全齿的疲劳损伤研究却

很少。其疲劳损伤和失效等力学问题会对发动机

性能下降带来潜在风险。

鉴于此，以 SMA的本构模型和CFRP的损伤曲

线为基础，采用有限元的方法开展锯齿形尾喷管疲

劳损伤的研究，首先讨论 SMA对锯齿形尾喷管的

力学性能的影响，再讨论CFRP损伤对锯齿形尾喷

管力学性能的影响，最后讨论 SMA和CFRP同时损

伤对锯齿形尾喷管力学性能的影响，进而分析航空

发动机VGC的功能性和结构性疲劳现象。

1 材料损伤的定义

假设本研究 SMA材料和 CFRP材料的损伤与

已有文献具有相同的损伤情况。SMA和 CFRP因

其承载循环载荷作用而反复变形，会产生疲劳损

伤，从而导致锯齿形尾喷管产生结构性损伤。考虑

损伤对材料力学性能的影响，根据损伤力学，定义

损伤因子D的表达式为

D = 1 - ED

E
（1）

式中，ED为材料在不同损伤程度D下的杨氏模量，E

为初始的杨氏模量。

SMA材料和CFRP材料在变温下的损伤因子D

与循环次数N存在一定的函数关系，根据已有文献

的研究[21]，关系如下

DSMA = 0.019511 + 0.095647 ln ( )N - 0.20675（2）
DCFRP = 2.89 × 10-6N 0.8293 （3）

式中，DSMA是 SMA材料的损伤因子，DCFRP是CFRP材
料的损伤因子，N是材料的加载循环次数。

根据Lagoudas等[22]所推导的 SMA的本构模型，

材料的总应变εε可以表示为

ε = S∶ σ + α ( )T - T0 + εt （4）
式中，S、σσ、αα、T、T0和 εεt分别为有效柔度张量、柯西

应力张量、有效热膨胀系数张量、温度、参考状态下

的温度和相变应变。

相变应变εεt与马氏体体积分数 ξ的关系为

ε̇t = Λξ̇ （5）
式中，ΛΛ是变换张量，决定了相变应变方向。

引入损伤因子 D，SMA的本构模型可以表示

为：

ε = S
1 - DSMA

∶ σ + α ( )T - T0 + εt （6）
其中

ε̇t = 32 H ( )1 - DSMA
σ′
σ ξ̇ （7）

图1 锯齿形尾喷管变形齿的排列

图2 VGC单齿的结构
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式中，H为最大单轴变形应变。

假设损伤对马氏体体积分数的表达式无影响，

进而对有限元子程序进行修正。CFRP材料的本构

模型使用ABAQUS软件自带的碳纤维复合材料模

型。

当载荷循环次数为 150次时，对应 SMA的损伤

因子为 0.5，而 CFRP的损伤因子为 1.84×10-4，远小

于 0.5。损伤因子大于 0.5，相当于材料已发生功能

性损伤，所以本研究只讨论损伤小于等于 0.5时的

情况。当循环次数N为 1、2、3、60、100、150次时，

对应 SMA的损伤因子 DSMA为 0、0.08、0.12、0.41、
0.46、0.50；对应CFRP的损伤因子DCFRP为 0、5×10-6、
7×10-6、8.6×10-5、1.32×10-4、1.84×10-4。

2 锯齿形尾喷管的建模

定义 3个 SMA梁绑定在碳纤维复合基板外表

面，其中 2个分别平行于基板两侧，另一个固定在

碳纤维复合基板的对称轴上，如图 3所示的右侧放

大结构。以真实的锯齿形尾喷管布局为依据建立

模型，由于锯齿形尾喷管左右两侧对称，取锯齿形

尾喷管一侧进行分析，以VGC单齿的模型为蓝本，

采用 SOLIDWORKS对其进行阵列建模，形成锯齿

形尾喷管左半侧三维模型，如图3所示。

定义锯齿形尾喷管的约束条件为：VGC单齿

均匀分布在发动机尾部左右两侧，底端固定约束与

发动机相连，相邻的 2个VGC两侧相互连接，靠近

发动机尾部顶端的 2个VGC一侧和底端 2个VGC
的一侧单独做固定约束。

锯齿形尾喷管模型的载荷条件为：假设飞机起

飞时发动机尾部的流场产生的空气动力可以等效

为垂直于 VGC单齿，方向向内，大小为 227 N[19]的
集中力，作用在其尖端；发动机尾部的环境温度由

15.6℃变化到80℃再变化到15.6℃，如此循环。

将形状记忆合金网格尺寸分别设置为 0.006、
0.003、0.001 mm，分别对其进行仿真测试，相邻网

格尺寸仿真结果数值相差在 5%以内。经计算，网

格尺寸在 0.001 mm时运算所占用的计算资源较

多，运算时间相对过长，而网格尺寸在 0.006 mm时

的仿真结果数值相对不够精确，所以选取网格尺寸

为0.003 mm进行计算，网格数量为2255。

3 损伤对锯齿形尾喷管力学性能的

影响分析

本研究将采用ABAQUS软件对锯齿形尾喷管

进行有限元仿真，由于材料损伤会对锯齿形尾喷管

产生较大的影响，依次讨论 SMA单独损伤、CFRP
单独损伤、SMA和CFRP同时损伤时对锯齿形尾喷

管结构的影响。模型所需 SMA材料属性如表 1[21]
所示，CFRP属性如表2[23]所示。

ABAQUS提供的用户子程序接口可以生成非

标准分析的子程序来满足用户需求。用户材料子

程 序（user-defined material mechanical behavior，
UMAT），是ABAQUS子程序的一种，该程序能使用

户使用ABAQUS材料库中没有定义的材料模型，可

定义材料的本构关系。本研究基于 SMA本构模型

的 UMAT子程序，根据式（6）（7）对子程序进行修

正，从而整合子程序需要调用的数据接口及损伤仿

图3 锯齿形尾喷管模型

表1 SMA的材料属性

Mf

/℃
3

MS

/℃
18

AS

/℃
22

Af

/℃
42

EM

/GPa
30

EA

/GPa
70

αM

/℃-1

10-5
αA

/℃-1

10-5
H

0.05

ρΔs0
/MPa·℃-1

-0.35

表2 CFRP属性

E1/GPa
76.3

E2/GPa
43.6

G12/GPa
4.8

G13/GPa
4.8

G23/GPa
4.8

ν12
0.024
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真时的工作环境，完成对ABAQUS二次开发，进而

实现对不同工况下的锯齿形尾喷管的建模仿真。

3.1 SMA损伤时锯齿形尾喷管的力学性能分析

假设 CFRP不损伤，仅 SMA发生损伤，循环次

数N分别为 1、2、3、60、100、150次时，锯齿形尾喷

管的等效应力云图，如图4所示。

从图 4和图 5[20]可以看出，锯齿形尾喷管整体

在 SMA损伤时的最大等效应力与VGC单齿在 SMA
损伤时的变化趋势均为逐渐减小，但在相同 SMA
损伤程度下锯齿形尾喷管上的最大等效应力比

VGC单齿所承受的最大等效应力大约 25 MPa。对

于VGC单齿，仿真时两侧施加的约束条件为对称

约束，而锯齿形尾喷管，其单齿之间呈非对称连接，

VGC单齿只是理想的模型，实际工作情况中各个

变形齿之间相互影响，其仿真较VGC单齿更接近

真实工况，结果更加精确。

图 6为循环次数N分别为 1、2、3、60、100、150
次时，仅 SMA损伤时锯齿形尾喷管的位移云图。

从图 6和图 7可以看出，当循环次数N为 1时，锯齿

形尾喷管最大变形位移为 60 mm，其最大位移与

Hartl等在相同条件下所做VGC仿真的最大尖端挠

度相差约 4 mm，相差 6%，在精度上满足要求；锯齿

形尾喷管整体在 SMA损伤时的最大尖端挠度与

VGC单齿在 SMA损伤时的尖端挠度变化趋势相

同，均为逐渐增加，但在相同 SMA损伤程度下锯齿

形尾喷管上的最大尖端挠度要比VGC单齿的尖端

挠度小约2 mm。

3.2 碳纤维复合板损伤时锯齿形尾喷管的力学

性能分析

假设 SMA不发生损伤，仅 CFRP发生损伤，循

环次数N分别为 1、2、3、60、100、150次时锯齿形尾

喷管的等效应力云图和最大尖端挠度云图如图 8

图4 SMA不同损伤程度下VGC整体的等

效应力云图（a）N=1、（b）N=2、（c）N=3、（d）N=60、

（e）N=100、（f）N=150

（a） （b） （c） （d） （e） （f）

图5 SMA不同损伤程度下VGC单齿与整体的

最大等效应力对比

图6 SMA不同损伤程度下VGC的最大尖端挠度云图

（a）N=1、（b）N=2、（c）N=3、（d）N=60、

（e）N=100、（f）N=150

（a） （b） （c） （d） （e） （f）

图7 SMA不同损伤程度下VGC单齿与整体的最大

尖端挠度对比
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和图 9所示。从图 8和图 9可以看出，当仅CFRP发
生损伤时，锯齿形尾喷管损伤后无论是在不同循环

次数下的最大等效应力还是不同循环次数下的最

大尖端挠度都基本不发生变化，所以在循环次数

150次以内基本可以忽略碳纤维复合板损伤对锯

齿形尾喷管力学性能的影响。

3.3 SMA和碳纤维复合板同时损伤时锯齿形尾

喷管的力学性能分析

从图 10和图 11可以看出，SMA损伤时和 SMA
与碳纤维复合板同时损伤时锯齿形尾喷管在不同

循环次数下的最大等效应力基本相同，仅碳纤维复

合板发生损伤时锯齿形尾喷管在不同循次数下的

最大等效应力几乎不发生变化，在同等条件下，

SMA的损伤程度要远大于碳纤维复合板。

从图 12和图 13显示最大尖端挠度的变化情况

看，仅碳纤维复合板发生损伤则锯齿形尾喷管在不

同循环次数下的尖端挠度基本不会发生变化；仅

SMA损伤时随循环次数的增加最大尖端挠度的变

化趋势与 SMA和碳纤维复合板同时发生损伤时的

变化趋势相当，都是逐步增加。随着损伤程度的增

加，SMA和碳纤维复合板同时损伤时锯齿形尾喷

管的最大尖端挠度在同等损伤程度下比 SMA单独

损伤时锯齿形尾喷管的最大尖端挠度大 1 mm左

右。

图8 CFRP不同损伤程度下VGC整体的等效应力云图

（a）N=1、（b）N=2、（c）N=3、（d）N=60、

（e）N=100、（f）N=150

（a） （b） （c） （d） （e） （f）

图9 CFRP不同损伤程度下VGC最大尖端挠度云图

（a）N=1、（b）N=2、（c）N=3、（d）N=60、

（e）N=100、（f）N=150

（a） （b） （c） （d） （e） （f）

图10 SMA和CFRP同时损伤时VGC的等效应力云图

（a）N=1、（b）N=2、（c）N=3、（d）N=60、

（e）N=100、（f）N=150

（a） （b） （c） （d） （e） （f）

图11 SMA损伤、CFRP损伤、SMA和CFRP同时损伤时

VGC的最大等效应力的变化曲线

图12 SMA和CFRP同时损伤时VGC的最大尖端挠度

云图（a）N=1、（b）N=2、（c）N=3、（d）N=60、

（e）N=100、（f）N=150

（a） （b） （c） （d） （e） （f）
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4 结论

通过ABAQUS软件探讨了 SMA和碳纤维复合

板损伤对锯齿形尾喷管力学性能的影响，主要结论

如下：（1）锯齿形尾喷管的损伤主要由SMA的损伤

所决定；（2）随着循环次数的增加，锯齿形尾喷管

上所受最大应力逐渐减小，最大位移逐渐增加；

（3）相较于VGC单齿的仿真，损伤后在相同的循环

次数下锯齿形尾喷管的所受最大等效应力均大于

VGC单齿仿真时所受最大等效应力，而损伤后在

相同的循环次数下锯齿形尾喷管的最大尖端挠度

均小于VGC单齿仿真时的尖端挠度。
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The effects of damage on mechanical behavior of jet engine

variable geometry chevron

AbstractAbstract The variable geometry chevron（VGC）is a sawtooth aerodynamic device composed of an annularly distributed single
chevron at the tail of the engine, and is used to reduce the engine noise. The VGC is deformed repeatedly during takeoff and
landing of the aircraft, which would cause the structural fatigue of the VGC. Based on the existing constitutive model of the
Shape Memory Alloy（SMA）and the fatigue test of the Carbon Fiber Reinforced Plastics（CFRP）, a damage factor is introduced
in a finite element subroutine to analyze the mechanical properties of the VGC when the SMA and the CFRP are damaged in a
certain degree. It is shown that the damage of the VGC is mainly caused by the SMA. As the number of the deformation cycles
increases, the maximum Mises stress in the VGC gradually decreases and the maximum displacement gradually increases.
Compared with the simulation of a single chevron, the maximum Mises stress of the VGC with the same damage degree is larger,
and the maximum displacement of the VGC is smaller than the tip deflection of the single chevron. The research results can
provide a guidance for the safe operation of the VGC.
KeywordsKeywords variable geometry chevron; shape memory alloy; structural damage; finite element simulation ●
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