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摘要 提出了基于分区协调耦合推进的翼面热颤振时域研究方法，其中气动力和气动热采用有限体积法求解，且流

场空间离散采用 AUSM+格式，而结构温度场采用有限元法求解。采用模态叠加法进行结构瞬态响应的求解，在

耦合面上采用基于虚拟空间的插值方法进行耦合变量的传递。研究了高超声速翼面的热颤振问题，获得了不同马

赫数下的翼面温度场分布。根据“频率重合理论”获得了热环境下翼面一阶弯曲和一阶扭转频率的相互靠近导致了

翼面临界颤振速度下降的结论。
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引 言

随着航空航天技术的发展，飞行器飞行马赫数

大幅升高，其中高超声速飞行器是近年来航空航天

领域研究的热点课题。高超声速飞行器的特点之一

是承受严峻的气动加热效应［1⁃2］，外部高热流会导致

蒙皮等结构温度迅速升高。在热环境下结构会产生

热应力，且弹性模量也会降低，这两点因素会导致飞

行器结构刚度发生变化［3⁃6］，进而影响结构的动态响

应。高超声速翼面的热颤振问题是飞行器设计必须

考虑的问题，热环境会对翼面临界颤振速度造成影

响，分析热颤振的机理对高超声速翼面动态特性的

研究尤为重要。

最早的高超声速翼面热颤振研究方法假设翼面

结构温度场均匀分布，分析不同温度下的翼面模态，

并采用活塞理论［7］结合 v⁃g法或 p⁃k法分析温度对颤

振模式和临界颤振速度的影响。随着气动热分析技

术的发展，一些学者采用工程方法分析翼面气动热

问题，如 Eckert参考焓法［8］，将分析获得的翼面热流

密度作为边界条件，并通过求解热传导方程获得翼

面温度场的分布，再通过 v⁃g法或 p⁃k法研究热颤振

问题。这种方法的进步之处在于翼面结构温度场并

非均匀分布，而是通过分析获得，与实际情况更相

符，能够获得相对准合理热刚度，有利于热颤振问题

的研究。

以上传统的翼面热颤振分析方法存在分析精度

的问题。这主要是由于气动热和非定常气动力的分

析均采用工程算法，难以精确计算翼面热流密度和

非定常气动力，会造成翼面结构温度场和临界颤振

速度的不精确。此外气动加热的高热流会使结构温

度急剧升高，这时边界层内气体与壁面之间的温度

梯度将减小，从而降低气动加热效应，因此应该考虑

气动加热与结构传热之间的耦合效应。

现代计算流体力学（computational fluid dynam⁃
ics，简称 CFD）、数值传热学（numerical heat trans⁃
fer，简称 NHT）以及计算结构动力学（computational
structural dynamics，简称 CSD）的发展为解决热颤

振问题提供了有效的手段。可借助 CFD软件或自

编程序准确分析翼面热流密度及非定常气动力。热

颤振耦合分析方法包含两类耦合问题，即气动热与

结构传热之间的耦合，以及气动力与结构变形之间

的耦合。耦合分析常采用迭代求解法，且由于流场

和结构的单元尺寸相差较大，在耦合面上需要采用

一定的插值算法来完成耦合变量的数据传递。

文中探讨了气动环境、结构传热以及热振动的

数值分析方法，分析了翼面热颤振的耦合模型，提出

了翼面热颤振分析的分区协调耦合推进时域研究方

法，并研究了高超声速翼面热颤振问题。
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1 控制方程和结构热刚度

1.1 流场和结构传热控制方程

流场的基本控制方程为 Navier Stokes方程，其

包含质量方程、动量方程和能量方程，其积分形式表

示为

∂
∂t ∫VWdΩ+ ∮S ( F c- F v ) ndS= 0 （1）

其中：W 为守恒变量；Fc 为无粘通量；Fv 为粘性

通量。

文中采用 CFD方法进行气动力和气动热分析。

针对以上流动控制方程，采用有限体积法进行空间

离散，对流通量采用 AUSM+［9］空间离散格式。为

获得单调解，采用完全迎风的二阶MUSCL格式［10］

离散分裂后的无粘通量。控制方程中的粘性项采用

中心差分格式离散，湍流模型采用Menter's SST两

方程模型［11］。针对非定常问题，采用双时间步长法

进行求解［12］，且内迭代采用 LU⁃SGS格式［13］推进。

此外文中采用聚合多重网格法［14］加速收敛。文中

采用有限元法进行结构传热分析。

在无体积热源的假设下结构瞬态热传导的控制

方程为

ρc
∂T
∂t =

∂
∂x ( kx

∂T
∂x )+

∂
∂y ( ky

∂T
∂y )+

∂
∂z ( kz

∂T
∂z )

（2）
其中：ki为 i方向的导热系数；c为比热容；ρ为密度。

1.2 结构热刚度

利用结构动力学 Hamilton变分原理和有限元

离散方法可得结构矩阵形式的运动方程

Mä+ Cȧ+ Ka= F ( t ) （3）
其中：矩阵M，C和 K分别为质量矩阵、阻尼矩阵及

刚度矩阵；F（t）为外载荷向量；a为位移响应向量。

针对文中的高超声速翼面颤振问题，气动热引

起结构温度急剧上升，热环境下结构刚度会发生变

化，并且体现在两方面。

1）结构材料刚度方面。高温度引起材料弹性

模量的降低，造成结构材料刚度的降低，当采用有限

元法离散结构时，热环境下单元材料刚度矩阵K e
T可

表示为

K e
T= ∫BT DT BdΩ （4）

其中：B为单元几何矩阵；DT为高温下的单元弹性

矩阵。

2）结构几何刚度方面。此外热环境下结构内

部会产生热应力（预应力），预应力会造成几何非线

性问题，即产生附加的几何刚度矩阵K e
S

K e
S= ∫N T STNdΩ （5）

其中：N为单元形函数矩阵；ST为单元热应力矩阵。

由以上分析即可知，热环境下结构的刚度矩阵

Ke可表示为单元材料刚度矩阵 K e
T与附加几何刚度

矩阵K e
S之和。

K e= K e
T+ K e

S （6）
热环境下结构模态可通过求解以下广义特征问

值获得

( K- ω2M )φ= 0 （7）
其中：ω为圆频率；φ为特征向量。

2 分区协调耦合模型

高超声速气动力作用于翼面，翼面将会产生变

形，翼面变形造成气动载荷的重分布，即气动力与翼

面变形存在相互耦合效应；此外气动加热的高热流

会使结构温度急剧升高，这时边界层内气体与壁面

之间的温度梯度将减小，从而降低气动加热效应，因

此气动热与结构传热存在相互耦合效应；此外结构

温度场还会影响结构刚度，造成结构动态响应发生

改变。文中考虑以上气动力与翼面变形之间的耦

合、气动热与翼面传热之间的耦合以及温度场对结

构热刚度的影响，如图 1所示。

根据图 1中的耦合分析模型，笔者提出了高超

声速翼面热颤振分析的分区协调耦合推进时域方

法，如图 2所示。图中：①，②，…为单修鞋时间步内

迭代流程；Ｑ和Ｆ分别为壁面热流密度和气动力。

在流场分析与结构分析中采用不同的方法建模并求

解，其中：流场分析采用基于有限体积法的 CFD方

法；结构热分析采用基于有限元法的 NHT方法；结

构瞬态响应分析采用基于有限元法的 CSD方法。

分区协调耦合推进方法的基本假设和特点为：

1）在 任 意 n~n+1 时 间 步 内 CFD 与 NHT/
CSD反复迭代，直到流体与结构满足精度要求，再

进行下一个时间步的求解，即属于紧耦合问题，能消

图 1 耦合模型

Fig.1 Coupled model
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除时间推进累计的误差；

2）各物理场按照耦合时间步在特定的时刻进

行耦合变量的传递。

根据以上耦合推进策略，文中采用如图 3所示

的分析流程作翼面热颤振的分析，其中：t为气动热

与结构传热耦合分析的时间；s为气动力与结构变形

耦合分析的时间。主要步骤为：

1）首先进行 CFD，NHT及 CSD建模，并通过

CFD数值方法进行定常流场分析，获得初始气动载

荷和壁面热流；

2）进行 ti时刻的气动热的计算，将壁面热流密

度 Qi传递给 NHT模型，进行气动热与 NHT的内循

环，直到精度满足要求结束内循环，进行下一个时间

步的分析，即外循环的计算，直至 ti=ttotal；

3）将分析获得的 ti 时刻结构温度场传递给

CSD计算模型，并更新结构刚度；

4）进行 si时刻的气动力的计算，将气动力 Fi传

递给 CSD模型，进行气动力与 CSD的内循环，直到

精度满足要求结束内循环，进行下一个时间步的分

析，即外循环的计算，直至 si=stotal，结束分析。

由于耦合分析中涉及到壁面热流、壁面温度、气

动力及节点位移在耦合面上的数据交换，文中采用

文献［4］中的插值方法进行耦合变量的数据传递。

该插值算法的思想是将三维物理空间转换为规则的

二维虚拟空间，在该二维空间上进行耦合变量的数

据插值。

3 高超声速翼面热颤振研究

3.1 计算模型

文中的热颤振分析采用文献［4］中的小展弦比

机翼，如图 4所示。图中 C为翼根弦长。高超声速

来流马赫数在 5~8之间，来流静压为 26 499.9 Pa，
来流静温为 223.25 K，攻角为 0.5°，翼面初始温度为

300 K。采用 ANSYS ICEM CFD软件划分了 CFD
结构网格，且保证壁面无量纲参数 y+<1。图 5为
CFD网格和结构表面网格。翼面前缘为碳/碳复合

图 2 分区协调耦合推进格式

Fig.2 Division coordinating coupled marching scheme

图 3 耦合分析流程

Fig.3 Coupled analysis process in this paper

图 4 翼面的平面和截面

Fig.4 Platform and cross-sectional views of the wing

图 5 CFD网格及结构表面网格

Fig.5 CFD grid and surface grid of wing
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材料结构，其余部位为 TA7钛合金结构，其材料参

数可参考文献［4］，且翼面外表面辐射率为 0.85。

3.2 翼面稳态热环境

分析获得了马赫数从 5~8的翼面结构稳态温

度场分布，如图 6所示。从图中可以观察到翼面前

缘温度最高，从翼面前缘往后缘温度逐渐降低，且从

马 赫 数 5~8 翼 面 结 构 最 高 温 度 分 别 为 1 289.3，
1 525.4，1 748.9和 1 960.1 K，而翼面结构最低温度

分别为 751.8，824.9，888.6和 945.2 K。高温会使翼

面结构产生热应力，热应力会造成翼面产生附加几

何刚度 KS。此外热环境会导致结构材料弹性模量

降低，即翼面材料刚度KT会降低。

3.3 翼面热颤振分析

文中采用 CFD/CSD耦合方法进行了 300 K和

热环境下的热颤振分析，翼根部分固支约束，考虑

KT+KS对翼面热刚度的影响，且假设翼面模态阻尼

比为 2%。文中求解 Euler方程进行非定常气动力

的计算，而耦合时间步长 Δs为 1×10-4s。
图 7为在 300 K和稳态热环境下，马赫数从 5~8

时翼尖中部垂直于翼面方向的位移响应 u3。从图中

可观察到，当马赫数为 5，6和 7时，300 K和热环境

下的位移响应均是衰减的，且热环境下的位移幅值

大于 300 K下，这是由于热环境下翼面结构刚度降

低的原因。在马赫数为 8时，300 K环境下的翼面几

乎呈等幅振动，而热环境下翼面响应呈发散趋势，即

在假定的模态阻尼比下，300 K时翼面临界颤振速

度在马赫数 8附近，而热环境下翼面临界颤振速度

低于 8马赫。此外，在马赫数从 7~8的区间内每隔

0.2进行了一次分析，结果表明马赫数为 7.4时，翼面

的响应呈等幅振荡，因此翼面的临界颤振马赫数为

7.4，且发生弯扭耦合颤振。

由图 7中的结果可知，热环境导致了翼面临界

颤振速度的下降。表 1为 300 K和马赫数为 5~8的
高温下前两阶固有频率的间隔变化情况，其中一阶

和二阶固有阵型分别为弯曲和扭转。从表中看到，

高温引起翼面前两阶固有频率间隔减小，即前两阶

固有频率在高温下相互靠近，且马赫数越高越明

显。颤振分析的“频率重合理论”可简述为：颤振发

生时两个分支的频率会相互靠近。由于热环境下翼

面一阶弯曲和一阶扭转频率相互靠近，根据“频率重

合理论”可知热环境下翼面临界颤振速度必然会

下降。

4 结束语

针对高超声速翼面热颤振问题，笔者提出了基

于分区协调耦合推进的时域数值研究方法，在流场

分析与结构分析中采用不同的方法建模并求解。热

环境下的翼面临界颤振速度低于 300 K下，而热环

境下翼面一阶弯曲和一阶扭转频率的相互靠近是翼

图 7 翼尖中点位置垂直于翼面方向的位移响应

Fig.7 Displacement response for middle of wing tip at the di⁃
rection of vertical wing plane

表 1 热环境对固有频率间隔的影响

Tab.1 Effect of thermal environment on interval of
natural frequency Hz

翼面状态

300 K
Ma=5
Ma=6
Ma=7
Ma=8

一阶 f1
13.44
11.63
11.08
10.81
10.52

二阶 f2
33.58
29.60
28.54
27.82
27.33

f2-f1
20.14
17.97
17.46
17.01
16.81

图 6 翼面结构稳态温度场

Fig.6 Steady temperature field of wing
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面临界颤振速度降低的根本原因。文中提出的分区

协调耦合推进时域研究方法能够较好地处理高超声

速翼面热颤振问题，并获得翼面结构温度场、热模态

及临界颤振马赫数。
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