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Transient analysis method of aerothermoelasticity based on ARMA model

基于ARMA模型的瞬态热气动弹性分析方法
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Abstract

A novel time-domain method is introduced to address the challenges of aerothermoelastic analysis in the rapidly changing transient thermal environments for hypersonic vehicles. The present method strikes a balance between the computational accuracy and the efficiency. Firstly, the autoregressive moving average (ARMA) model is used to replace the aerodynamic simulations. Subsequently, a time-domain method for aeroelastic analysis is established by coupling the ARMA model and the modal superposition method. Thereafter, the aerodynamic heating is calculated by using the numerical method based on Euler equations in conjunction with the established engineering techniques. The transient thermal field is simulated by using the bidirectional coupling of aerodynamic heating, heat conduction and heat radiation. Finally, based on the hierarchical coupling strategy, an efficient and accurate time-domain method for aerothermoelastic analysis in the transient thermal environment is presented. This method utilizes the structural mode as a connecting hub between aeroelastic analysis and transient thermal field simulation. The performance of the present method for aerothermoelastic analysis is evaluated by using the hypersonic wing. Results indicate that computational efficiency is improved by about 3.5 times comparing with the aerothermoelastic analysis method that directly employs the RANS method for aerodynamic calculations. Meanwhile, the relative error in the thermal flutter boundary is below 12%.

摘要

针对时变性强的瞬态热环境下高超声速飞行器所面临的热气动弹性问题, 发展了一种兼顾计算精度与效率的瞬态热气动弹性时域分析方法。采用自回归滑动平均模型(autoregressive moving average, ARMA)进行非定常气动力降阶, 并耦合模态叠加法建立气动弹性时域分析方法; 结合基于Euler方程的数值方法与工程算法进行气动热高效计算, 并通过气动热-热传导-热辐射双向耦合实现瞬态热环境求解; 以结构热模态为枢纽实现气弹分析与热环境计算之间的单向耦合, 从而建立了瞬态热环境下的热气动弹性时域分析方法。针对高超声速机翼开展的热气弹分析算例表明: 相较于不使用降阶模型而直接采用RANS方法进行气动力计算的热气弹分析方法, 所建立的瞬态热气动弹性分析方法计算效率提升约3.5倍, 同时热颤振边界的相对误差控制在12%以内。
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高超声速飞行器具有飞行速度快、巡航距离远以及突防能力强等显著优势，已成为21世纪航空航天领域的重要发展方向，以美国和俄罗斯为首的世界军事强国近年来不断加大对高超声速飞行器技术的研究力度[1–2]。有别于常规飞行器，高超声速飞行器在高速飞行时，需要承受严酷的气动力、热载荷，容易诱发热气动弹性问题[3]。这一问题对于飞行器的飞行安全和任务性能影响重大，甚至会造成灾难性后果[4]。因此，热气弹问题已成为高超声速飞行器研究领域的重要方向，并在近年来得到了广泛关注与深入研究[5]。
目前针对热气弹问题的研究手段主要包括地面试验、风洞试验和计算热气动弹性力学(computational aerothermoelasticity, CATE)等。其中CATE方法相较于其他方法具有成本低和使用方便的优势，被广泛应用于复杂热气动弹性问题的研究中。CATE方法的建立主要包括2个方面：气动、热、结构等子学科的计算方法和多学科间的耦合方式。多学科间的耦合方式包括流-热-固分层耦合方法[4]和双向耦合方法[6]。其中，分层耦合方法将热气弹问题分解为气动热问题和气动弹性问题两部分，抓住了主要物理特征，同时有助于提高计算效率，因此现有研究普遍采用该方法[5, 7]。
随着计算机计算能力和数值仿真方法的不断发展，高精度计算流体力学(computational fluid dyna-mics, CFD)、计算热力学(computational thermal dynamics, CTD)以及计算结构力学(computational structural dyna-mics, CSD)等方法被大量应用于各子学科的数值计算。为了更加准确和深入地分析热气弹问题的物理规过程和规律，这些高精度方法开始逐渐被应用于CATE方法。秦梦竹[8]基于高精度CFD/CTD/CSD多场耦合方法研究了空天飞行器舵面的热气动弹性问题。徐飞[9]基于高精度CFD/CTD/CSD多场耦合方法研究了考虑瞬态加热的高超声速翼面热气弹问题。
然而，热气弹问题是一个典型的复杂多学科耦合问题，采用各子学科均为高精度仿真方法的CATE方法，虽然可以保证计算精度的大幅提高，但也将导致计算效率的下降，难以满足工程型号研制中对气弹设计快速性、准确性的严格要求[10]。因此，建立兼顾热气弹分析精度和效率的CATE方法是十分必要的。对此，Falkiewicz等[11]基于Kriging模型和本征正交分解(proper orthogonal decomposition, POD)方法建立了气动热和结构瞬态热传导的降阶模型，大幅提高了热气弹分析的效率。Huang等[12]使用Kriging模型和POD方法对热气弹分析模型中的非定常气动力进行降阶，并针对降阶模型CFD样本的生成策略进行改进，进一步提高了热气弹分析的效率。杨享文等[13]分别采用CFD方法和基于CFD的当地活塞流理论进行气动热与气动力计算，对高超声速全动舵面进行了热气动弹性分析。辛健强等[14]采用修正的牛顿碰撞理论进行非定常气动力计算，利用有限元方法建立温度场影响下舵面结构动力学模型，分析了高温加热效应对舵面颤振稳定性的影响。
上述研究多聚焦于稳态热环境下的热气动弹性问题分析，但是实际飞行中，高超声速飞行器往往需要经历由热累积效应造成的热环境时变性较强的飞行阶段。该阶段飞行器的结构温度与热应力将不断变化，从而导致飞行器热气弹特性的持续改变。若要准确分析该阶段的热气弹问题，必然会加剧计算效率与精度之间的矛盾。因此，本文发展了一种兼顾计算精度与效率的瞬态热环境下的热气动弹性时域分析方法。该方法基于分层耦合策略，将瞬态热气弹问题分解为气动热-热传导-热辐射问题和气动弹性问题的耦合。采用基于系统辨识方法的ARMA降阶模型[15]进行气弹分析过程中非定常气动力求解，耦合气动热与热辐射工程算法和热传导数值方法实现瞬态热环境的求解，从而在保证较高计算精度的前提下，有效提高瞬态热气弹分析的效率。
1 计算方法
2 模态叠加法
结构运动方程可以统一写成(1)式所示形式。

式中: M为质量阵; D为阻尼阵; K为刚度阵; q为位移; f为外力。
为了提高系统动响应分析效率, 往往将(1)式转化至模态空间, 采用模态叠加(mode superposition)法进行求解。通过求解(2)式的特征值问题, 即可获得模态频率与模态振型。

式中: φm为第m阶模态振型; ωm为第m阶模态频率。由相关振动理论, 通常忽略对结构影响很小的模态, 仅保留前N阶模态, 并将模态振型记作Φ, 则(1)式转化为模态方程形式，即

式中: [image: equation]为广义质量阵; [image: equation]为广义阻尼阵; [image: equation]为广义刚度阵; [image: equation]为广义位移; [image: equation]为广义力, 其具体形式为

3 基于RANS方程的非定常气动力求解方法
本文将RANS方程作为主控方程，进行高精度气动力求解, 其守恒形式的表达式为

式中：Q为流场守恒变量; F, G和H为x, y, z方向的无黏通量; Fv, Gv和Hv为黏性通量。RANS方程的求解采用团队自研三维可压缩求解器[16], 其中无黏通量采用Roe格式离散, 黏性通量采用中心差分格式离散, 湍流模型采用k-ω SST两方程模型, 非定常时间推进采用双时间步方法。
采用高超声速双椭球算例[17]进行求解器精度验证。图 1展示了数值模拟(CFD)和风洞试验的压力系数Cp的对比, 二者吻合良好, 表明求解器在高超声速流动中具有较高的计算精度。
	[image: thumbnail]	图1 对称面上表面与下表面压力系数分布



4 基于ARMA模型的非定常气动力降阶方法
基于1.2节所述的高精度CFD技术的气弹时域数值模拟计算量非常大, 其中非定常气动力的计算量占据了整个数值模拟的绝大部分。为此, 本文基于ARMA模型建立了一种气动力降阶模型, 以提高非定常气动力的计算效率。
基于ARMA模型的非定常气动力降阶模型是一种基于时间序列的降阶模型, 其差分方程表达式为

式中: [image: equation]为CFD计算所得n维广义气动力输出向量; p, r分别为系统输出和输入的延迟阶数; k为离散时间变量; Ai, Bi是模型中待辨识的参数; [image: equation]为n维广义位移输入信号。考虑到过滤高斯白噪声(FWGN)信号频带宽且幅值范围广, 选其作为输入信号。
将离散差分方程(6)转化为离散状态空间方程形式, 其状态方程和输出方程可表示为

式中: [image: equation]为静平衡气动力, 对动气弹动稳定性分析无影响, 在后续分析中将其去除; xa为气动力降阶模型的状态变量; [image: equation]和[image: equation]为降阶模型系数矩阵, 其具体形式如(8)~(9)式所示。


基于(7)式构建“多输入-多输出”(multiple input multiple output, MIMO)非定常气动力降阶系统, 采用同时输入N个广义位移信号激励N个模态的方式, 通过最小二乘方法辨识出[image: equation]和[image: equation], 从而实现非定常气动力的ARMA降阶模型的建立。
5 气动弹性时域分析方法
为构建气动弹性系统状态空间形式的控制方程, 首先将模态空间的结构运动方程(3)转换为状态空间形式, 即

式中

将离散状态的气动力降阶模型(7)通过特征系统实现方法(eigensystem realization algorithm, ERA)转化为连续时间状态空间方程, 可以得到

耦合结构运动方程(10)和气动力降阶模型方程(12), 将广义气动力[image: equation]乘以动压作为结构所受外力[image: equation], 将结构广义位移[image: equation]作为气动力降阶模型的位移输入[image: equation], 建立如(13)式所示的气动弹性控制方程。

式中

因预估-校正方法能够提高颤振分析的效率和鲁棒性, 故采用二阶Euler预估-校正方法求解状态空间方程(13), 该方法具体形式如(15)式所示。

式中: xaen+1(0)表示tn+1=(n+1)δt(n=1, 2, 3⋯)时刻状态变量的预估值; xaen+1表示tn+1时刻的校正值。基于上述时间推进方法, 本文所建立的时域气动弹性分析流程如图 2所示, 描述如下:
	[image: thumbnail]	图2 时域气动弹性分析流程



1) 建立结构有限元模型并进行模态分析, 获得模态频率、模态振型及相关模态参数;
2) 将模态振型从结构网格插值到气动网格上, 而后输入FWGN信号, 通过基于RANS方程的CFD求解器计算得到模态强迫激励下的广义气动力, 采用ARMA模型辨识，建立非定常气动力的降阶模型;
3) 输入初始扰动值, 采用二阶Euler预估-校正方法求解气动弹性状态空间方程, 直至满足结束要求, 即具备颤振特性判断条件后结束计算;
4) 结果后处理, 计算广义位移时间响应曲线的对数衰减(发散)率, 以判断颤振收敛或发散状态。
6 瞬态热环境计算方法
高超声速飞行器瞬态热环境主要由气动加热、热辐射和热传导构成。
对于气动加热的部分, 基于普朗特边界层理论, 可将全流场简化为边界层外的无黏流场和边界层内黏性主导的区域两部分来进行求解。①边界层外无黏流场直接采用三维可压缩Euler方程求解, 获得物面压力pe。而后结合等熵关系式和激波关系式等, 确定其他的边界层外缘参数。②边界层内黏性区域的求解, 可将机翼分为驻点、迎风面和背风面3个区域, 分别利用Kemp-Riddell公式[18]、Eckert参考焓方法[19]和经验公式法[20]进行表面热流qw求解。该方法在高超声速气动热计算中的精度已得到广泛验证, 具体可参见文献[21–22]。
对于热辐射部分, 飞行器表面涂层向外辐射的辐射换热公式为

式中: qwr为壁面辐射热流; Tw为壁面温度; σ=57.6×10-9 W/(m2·K4)为波尔兹曼常数。ε为壁面向外辐射系数, 大多数涂层的取值在0.7~0.9之间, 不失一般性, 本文取ε=0.85用于后续计算。
对于热传导部分, 依据Fourier定律, 不考虑内部热源的结构内部瞬态热传导方程如(17)式所示。

式中: kx, ky, kz为热导率；cs为结构比热容; ρs为结构密度。该方程求解时空间离散方法采用中心差分格式, 时间推进采用二阶Runge-Kutta方法, 边界条件采用给定热流的边界条件。
上述三部分热环境间存在紧密的相互作用。其中, 气动加热产生的热流qw与热辐射的热流qwr共同决定了热传导的热流qws(如(18)式所示), 而热传导所得壁温又将作为qw与qwr计算的边界条件。

对此, 本文采用松耦合方法将上述三部分相互耦合, 建立了如图 3所示的瞬态热环境分析方法, 描述如下:
	[image: thumbnail]	图3 瞬态热环境的流热双向耦合分析流程



1) 给定飞行参数初始化翼面温度;
2) 将tn(n=0, 1, 2, ⋯)时刻的翼面温度分布作为温度边界条件, 求解机翼气动加热和辐射换热热流;
3) 根据(18)式计算壁面向结构内部传导的热流, 将其作为热流边界条件求解热传导方程, 获得tn+1时刻的结构内部和翼面温度分布;
4) 若计算时间tn+1达到给定时间ttotal, 则结束迭代, 否则更新翼面温度分布返回步骤2进行下一时间步迭代。
7 热气弹分析方法
分层耦合方法在热气弹问题中已被广泛采用[5]，其通过考虑各物理场的时间尺度差异与气动-热-结构各学科之间耦合关系的强弱(如图 4所示)，忽略其中弱耦合的影响，将瞬态热气弹问题分解为气动热-热传导-热辐射问题和气动弹性问题的耦合。
	[image: thumbnail]	图4 热气弹问题中各学科的强弱耦合关系



气动热-热传导-热辐射问题和气弹问题的求解可分别采用上文所建立的瞬态热环境计算方法和气动弹性时域分析方法进行求解，二者之间通过结构热模态建立单向耦合关系，从而实现瞬态热环境下基于ARMA/Engineering/CTSD耦合框架的热气动弹性分析方法的建立，后文简记为AEC方法。该方法的具体流程如图 5所示，描述如下：
	[image: thumbnail]	图5 瞬态热环境下的热气弹分析流程



1) 在给定时间内，根据飞行参数，开展气动热-热传导-热辐射耦合分析，获得瞬态热环境下各个时刻机翼表面与结构内部的温度分布；
2) 针对上述各时刻开展结构热模态分析，获得各个典型时刻的模态频率、模态振型及相关模态参数；
3) 依据模态分析结果，选取热气弹分析的典型时刻，而后采用ARMA模型辨识建立非定常气动力的降阶模型；
4) 针对各典型时刻，开展时域气动弹性分析，并根据广义位移时间响应曲线的对数衰减(发散)率计算颤振边界。
8 算例验证
本文选择典型高超声速机翼作为研究算例，其几何尺寸如图 6所示，其中c表示机翼弦长。为避免尖锐的前后缘，对前缘进行了钝化处理，后缘则保留很小的厚度。
	[image: thumbnail]	图6 机翼几何外形



选取总巡航飞行时间为4 000 s，飞行参数如表 1所示。CFD计算网格和结构有限元网格如图 7所示。其中CFD计算网格量为139万，壁面法向第一层网格满足y+小于1的要求，以确保气动力计算的精度。结构有限元模型采用实体单元，根部固支约束条件，结构材料选用Ti60高温钛合金。
表1 
来流计算参数

	[image: thumbnail]	图7 机翼CFD计算网格与结构有限元网格



9 热气弹分析
为验证AEC方法的有效性，本文选用精度更高的CFD/Engineering/CTSD耦合方法(简记为CEC方法)进行对比分析。两方法的整体分析流程基本相同，主要区别在于CEC方法的气动力计算采用基于RANS方程的高精度CFD方法。除此之外，气动热、热辐射、热传导、结构动力学求解等均与AEC方法保持一致。
首先进行气动热-热传导-热辐射耦合分析。计算时间取为0~4 000 s。其中，零时刻为初始没有受到气动加热的时刻，表面初始温度为300 K。对于时间步长的选取，由于气动热系统与热传导系统的特征时间相差过大，可将气动热-热传导-热辐射的瞬态耦合简化为准定常耦合。即以慢变的热传导系统的特征时间进行瞬态求解，而在每个瞬态时刻对气动热系统进行稳态求解。另外，在时间步长选取时，还需要保证初始热流剧烈变化阶段机翼温度的精确计算，最终方案选取为：0~20 s，时间步长为0.01 s；20~400 s，时间步长为0.1 s；400~4 000 s，时间步长为1 s。
图 8展示了机翼在0, 20, 600和2 400 s时的表面温度分布，分析可知，机翼表面温度随迭代时间增长而不断增大，且不同位置的温升速度差异较大，如图 9所示。其中，驻点处强烈的气动加热和慢变的结构热传导使得前缘附近温度和温度梯度升高得最快，在最初的20 s左右，前缘驻点温度就达到了稳态热饱和，饱和温度为1 256 K。随后在外部气动热流和高温前缘的共同作用下，其他部位的温度开始逐渐升高。在2 400 s，根弦中点位置的温度达到了稳态热平衡，且饱和温度为965 K。
	[image: thumbnail]	图8 不同时刻机翼表面温度分布



	[image: thumbnail]	图9 根弦驻点与根弦中点温度随时间变化



接下来对机翼达到稳态热平衡之前的各个时刻均开展热模态分析。为简单起见，后续分析仅展示前2阶模态的结果，这2个模态对于机翼的颤振特性起主导作用。图 10为前2阶模态频率随时间的变化曲线，分析可知各阶模态频率随时间增加而不断减小并最终趋于稳定。其中，在0~200 s内，由于瞬态热耦合初期前缘附近温度迅速升高和温度梯度增长较快导致各阶模态频率快速下降；在200~1 200 s内，各阶模态频率还是有明显下降，但是下降速度大幅度减小；在1 200~2 400 s内，各阶模态频率几乎没有变化，机翼各个位置的温度基本达到了热饱和状态。另外，如图 11~12所示，t=0, 20和2 400 s的前2阶模态振型基本一致，可见温升与热应力对于机翼的模态振型影响较小。
	[image: thumbnail]	图10 第一阶与第二阶模态频率随时间变化



	[image: thumbnail]	图11 不同时刻第一阶模态振型



	[image: thumbnail]	图12 不同时刻第二阶模态振型



基于上述分析，选取机翼达到稳态热平衡之前t=0, 10, 20, 200, 400, 600, 800, 1 200, 1 600, 2 000和2 400 s作为热气弹分析的典型时刻。而后，采用各时刻的前4阶热模态进行气动力降阶模型训练。图 13所示为t=1 200 s时刻，FWGN信号激励下ARMA降阶模型预测的前2阶广义气动力与CFD计算结果的对比，分析可知，ARMA模型的预测值与CFD计算结果吻合良好。
	[image: thumbnail]	图13 ARMA模型预测的广义气动力与CFD结果对比



针对各典型时刻，分别采用AEC方法和CEC方法开展气弹分析以计算热颤振边界。首先，选取一组飞行速度(共计10个状态)作为热颤振边界搜索的假定值，分别对其进行气弹分析，并计算每次获得的广义位移时间响应曲线的对数衰减(发散)率。而后，通过插值求解得到对数衰减率为0时所对应的速度，该速度即为颤振速度。利用该速度进行热气弹分析所得振动频率即为颤振频率，本文所研究机翼的颤振主要由一、二阶模态的耦合振动所致，且一阶模态的振幅占据主导，因此颤振频率取第一阶模态振动频率。图 14~15给出了AEC方法和CEC方法的气弹计算结果对比。分析可知，AEC方法和CEC方法所预测的瞬态热环境下机翼的热颤振边界变化趋势基本一致，即在0~200 s内，颤振边界下降的最快，200~1 200 s内，下降速度逐渐减小，1 200~2 400 s内，颤振边界几乎没有下降，逐渐收敛到稳态值。同时，AEC方法预测所得颤振速度和颤振频率与CEC方法的相对误差均保持在12%以内，说明本文所建立的AEC方法针对瞬态热环境下的热气弹问题具有相对较高的精度。
	[image: thumbnail]	图14 AEC方法与CEC方法颤振速度对比



	[image: thumbnail]	图15 AEC方法与CEC方法颤振频率对比



为进一步探究AEC方法相较于CEC方法的误差来源，选取典型时刻t=2 400 s进行分析。当给定来流速度U=2 500 m/s时，图 16所示分别为AEC方法和CEC方法计算所得前2阶广义位移的时间响应曲线。此时前两阶段广义位移的振幅均较小且逐渐收敛。对比两方法所得一阶和二阶广义位移的结果可知，AEC方法与CEC方法计算所得广义位移振幅和频率十分接近，且一阶广义位移的衰减率也基本保持一致。
	[image: thumbnail]	图16 AEC与CEC方法广义位移对比(U=2 500 m/s)



当来流速度U=5 500 m/s时，图 17所示分别为AEC方法和CEC方法计算所得前2阶广义位移的时间响应曲线。此时2种计算方法所得结果仍表现出收敛趋势，但AEC方法所对应的振幅衰减率明显更高，因而机翼振动衰减得也更快。
	[image: thumbnail]	图17 AEC与CEC方法广义位移对比(U=5 500 m/s)



当进一步增加来流速度至U=6 000 m/s时，图 18为AEC方法和CEC方法计算所得前2阶广义位移的时间响应曲线，此时两方法的差异性进一步扩大。其中，CEC方法所得结果的衰减趋势较弱，基本趋于等幅振荡，且由于一、二阶模态频率此时已十分接近，因此振幅相较于U=2 500 m/s时增加了约1个量级。但AEC方法此时仍表现出一定的收敛趋势。
	[image: thumbnail]	图18 AEC与CEC方法广义位移对比(U=6 000 m/s)



通过上述分析可知，随着来流速度的增加，两方法的差异也逐步增大。由于ARMA降阶模型均基于来流速度(真实来流速度)训练，该速度远离颤振速度(如图 14所示)，因此训练过程中机翼的振幅相对较小。而随着颤振分析时施加的来流速度不断增大后，机翼振幅也增大。大振幅下高超声速流动的非线性变化增强，原小振幅下气动力与振动运动间关系同样可能发生非线性变化，导致ARMA模型的精度下降，最终使AEC方法预测的颤振边界较CEC方法产生一定差异。
10 计算效率
为进一步评估AEC方法在瞬态热环境下热气弹分析效率的提升，本文对CEC方法与AEC方法的计算时间进行了统计分析。统计结果均基于Intel(R) Xeon(R) CPU E5-2682 v4 @ 2.50 GHz 32进程的计算平台。
表 2为CEC方法与AEC方法的计算耗时，分析可知AEC方法相较于CEC方法其计算效率提高了3.5倍左右。由于两方法瞬态热环境计算所采用的方法相同，因此二者的主要差距来自于气弹分析部分。其中，CEC方法在每次颤振边界搜索计算时均需要采用高精度CFD方法进行非定常气动力计算，而AEC方法在每个状态点仅需进行1次ARMA模型的样本数据计算及模型训练，即可实现多次颤振边界快速搜索计算，其气弹分析部分的计算时间大幅缩短，仅为CEC方法的16%。因此，AEC方法相较于CEC方法对于瞬态热环境下的热气弹分析问题具有一定的效率优势，且该优势可随着颤振分析时刻的增多而进一步增大。
表2 
计算时间对比

11 结论
本文针对高超声速飞行器所面临时变性强的瞬态热环境下的热气动弹性问题，基于ARMA气动力降阶模型，建立了一种兼顾计算精度与效率的热气弹时域分析方法(AEC方法)，实现了考虑热累积效应的瞬态热气弹问题的分析。
为验证AEC方法的有效性，本文以高超声速机翼为研究对象开展了热气弹分析。结果表明，与直接采用RANS方法进行气动力计算的CEC方法相比，AEC方法在计算颤振边界时的相对误差控制在12%以内，且颤振边界随飞行时间的变化趋势与CEC方法基本一致。此外，由于ARMA降阶模型的使用，AEC方法在气弹分析部分的计算耗时仅为CEC方法的16%，总计算效率则提高了约3.5倍。
综上所述，AEC方法在计算效率和精度方面表现出较高的工程实用价值，有望进一步应用于高超声速翼、舵等结构在全飞行轨迹内所面临的瞬态热气弹问题的研究。
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	方法
	时间消耗
	总时间/min





	CEC
	1) 气动热-热传导-热辐射耦合的统计时间为0~2 400 s，共计7 800个时间步，初始Euler方程计算耗时10 min左右，每次耦合计算耗时1 min左右；
2) 各个时刻的热模态分析共耗时1 300 min；
3) 分析t=0, 10, 20, 200, 400, 600, 800, 1 200, 1 600, 2 000和2 400 s共11个典型时刻的热颤振边界，每个时刻下进行10次热气弹分析用于热颤振边界，每次热气弹分析耗时400 min左右；
4) 每个典型时刻的颤振频率分析需要进行1次热气弹性分析，耗时400 min左右。
	57 510



	AEC
	1) 瞬态热环境计算与热模态分析同CEC方法；
2) 计算11个典型时刻的热颤振边界，每次需进行1次ARMA模型训练耗时600 min左右；
3) 每个时刻下进行10次热气弹分析用于热颤振边界，每次热气弹分析耗时5 min左右；
4) 每个典型时刻的颤振频率分析需要进行1次热气弹性分析，耗时5 min左右。
	16 315
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