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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
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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

１．１　 模态叠加法

结构运动方程可以统一写成（１）式所示形式。
Ｍｑ̈ ＋ Ｄｑ̇ ＋ Ｋｑ ＝ ｆ （１）

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。
Ｋφｍ ＝ ω２

ｍＭφｍ （２）
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

􀮃Ｍｑ～̈ ＋ 􀭾Ｄｑ～· ＋ 􀭾Ｋ􀭹ｑ ＝ 􀭴ｆ （３）
式中： 􀮃Ｍ 为广义质量阵；􀭾Ｄ 为广义阻尼阵；􀭾Ｋ 为广义

刚度阵；􀭹ｑ 为广义位移；􀭴ｆ 为广义力，其具体形式为
􀮃Ｍ ＝ ΦＴＭΦ　 􀭾Ｄ ＝ ΦＴＤΦ　 􀭾Ｋ ＝ ΦＴＫΦ

􀭹ｑ ＝ ΦＴｑ　 􀭴ｆ ＝ ΦＴｆ （４）
１．２　 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

∂Ｑ
∂ｔ

＋ ∂Ｆ
∂ｘ

＋ ∂Ｇ
∂ｙ

＋ ∂Ｈ
∂ｚ

＝
∂Ｆｖ

∂ｘ
＋

∂Ｇｖ

∂ｙ
＋

∂Ｈｖ

∂ｚ
（５）

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。

图 １　 对称面上表面与下表面压力系数分布

１．３　 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

·２９０１·



第 ６ 期 赵乾，等：基于 ＡＲＭＡ 模型的瞬态热气动弹性分析方法

一种基于时间序列的降阶模型，其差分方程表达

式为

ｆ

(

ａ（ｋ） ＝ ∑
ｐ

ｉ ＝ １
Ａｉ ｆ

(

ａ（ｋ － ｉ） ＋ ∑
ｒ－１

ｉ ＝ ０
Ｂｉｑ

(

（ｋ － ｉ） （６）

式中： ｆ

(

ａ 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；ｑ

(

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

ｘａ（ｋ ＋ １） ＝ Ａ

(

ａｘａ（ｋ） ＋ Ｂ

(

ａｑ

(

（ｋ）

ｆ

(

ａ（ｋ） ＝ Ｃ

(

ａｘａ（ｋ） ＋ Ｄ

(

ａｑ

(

（ｋ） ＋ ｆ

(

０
{ （７）

式中： ｆ

(

０ 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；Ａ

(

ａ，Ｂ

(

ａ，Ｃ

(

ａ 和 Ｄ

(

ａ 为降阶模型系数

矩阵，其具体形式如（８） ～ （９）式所示。

ｘａ（ｋ） ＝
ｆ

(

ａ（ｋ － １）　 ｆ

(

ａ（ｋ － ２）　 …　 ｆ

(

ａ（ｋ － ｐ）

ｑ

(

（ｋ － １）　 ｑ

(

（ｋ － ２）　 …　 ｑ

(

（ｋ － ｒ ＋ １）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｔ

（８）

Ａ

(

ａ ＝

Ａ１ Ａ２ … Ａｐ－１ Ａｐ Ｂ１ Ｂ２ … Ｂｒ－２ Ｂｒ－１

Ｉ Ｏ … Ｏ Ｏ Ｏ Ｏ … Ｏ Ｏ
Ｏ Ｉ … Ｏ Ｏ Ｏ Ｏ … Ｏ Ｏ
︙ ︙ ︙ ︙ ︙ ︙ ︙ ︙
Ｏ Ｏ … Ｉ Ｏ Ｏ Ｏ … Ｏ Ｏ
Ｏ Ｏ … Ｏ Ｏ Ｏ Ｏ … Ｏ Ｏ
Ｏ Ｏ … Ｏ Ｏ Ｉ Ｏ … Ｏ Ｏ
Ｏ Ｏ … Ｏ Ｏ Ｏ Ｉ … Ｏ Ｏ
︙ ︙ ︙ ︙ ︙︙ ︙ ︙
Ｏ Ｏ … Ｏ Ｏ Ｏ Ｏ … Ｉ Ｏ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ｂ

(

ａ ＝ Ｂ０ Ｏ Ｏ … Ｏ Ｉ Ｏ Ｏ … Ｏ[ ] Ｔ

Ｃ

(

ａ ＝ Ａ１ Ａ２ … Ａｐ－１ Ａｐ Ｂ１ Ｂ２ … Ｂｒ－２ Ｂｒ－１[ ] 　 Ｄ

(

ａ ＝ Ｂ０[ ] （９）

　 　 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 Ａ

(

ａ，Ｂ

(

ａ，Ｃ

(

ａ 和 Ｄ

(

ａ，
从而实现非定常气动力的 ＡＲＭＡ 降阶模型的建立。
１．４　 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
ｘ̇ｓ（ ｔ） ＝ Ａｓｘｓ（ ｔ） ＋ Ｂｓ

􀭴ｆ（ ｔ）

􀭹ｑ（ ｔ） ＝ Ｃｓｘｓ（ ｔ） ＋ Ｄｓ
􀭴ｆ（ ｔ） ＝ Ｃｓｘｓ（ ｔ）

{ （１０）

式中

ｘｓ（ ｔ） ＝ 􀭹ｑ（ ｔ）
􀭹ｑ（ ｔ）

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú 　 Ａｓ ＝

Ｏ Ｉ
－ 􀮃Ｍ －１􀭾Ｋ － 􀮃Ｍ －１􀭾Ｄ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｂｓ ＝
Ｏ

􀮃Ｍ －１

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
　 Ｃｓ ＝ Ｉ Ｏ[ ] 　 Ｄｓ ＝ Ｏ[ ] （１１）

　 　 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

ｘ̇ａ（ ｔ） ＝ Ａａｘａ（ ｔ） ＋ Ｂａｑ

(

（ ｔ）

ｆ

(

ａ（ ｔ） ＝ Ｃａｘａ（ ｔ） ＋ Ｄａｑ

(

（ ｔ）{ （１２）

　 　 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 ｆ

(

ａ 乘以动压作为结构所受外

力􀭴ｆ，将结构广义位移 􀭹ｑ 作为气动力降阶模型的位移

输入 ｑ

(

，建立如（１３） 式所示的气动弹性控制方程。
ｘ̇ａｅ ＝ Ａａｅｘａｅ （１３）

式中

ｘａｅ ＝
ｘｓ

ｘａ
{ } 　 Ａａｅ ＝

Ａｓ ＋ Ｑ·ＢｓＤａＣｓ Ｑ·ＢｓＣａ

ＢａＣｓ Ａａ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（１４）
　 　 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。
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ｘ（０）
ａｅｎ＋１

＝ ｘａｅｎ
＋ １

２
Ａａｅ（３ｘａｅｎ

－ ｘａｅｎ－１）

ｘａｅｎ＋１
＝ ｘａｅｎ

＋ １
２
Ａａｅ（ｘ（０）

ａｅｎ＋１
＋ ｘａｅｎ）

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１５）

式中： ｘ（０）
ａｅｎ＋１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：
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。

图 ２　 时域气动弹性分析流程

１．５　 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

ｑｗｒ ＝ εσＴ４
ｗ （１６）

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。
∂
∂ｘ ｋｘ

∂Ｔｗ

∂ｘ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ∂

∂ｙ ｋｙ

∂Ｔｗ

∂ｙ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ∂

∂ｚ ｋｚ

∂Ｔｗ

∂ｚ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ ρｓｃｓ

∂Ｔｗ

∂ｔ
（１７）

式中： ｋｘ，ｋｙ，ｋｚ 为热导率；ｃｓ 为结构比热容；ρ ｓ 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。
ｑｗｓ ＝ ｑｗ － ｑｗｒ （１８）

　 　 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：

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。

图 ３　 瞬态热环境的流热双向耦合分析流程
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１．６　 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。

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：

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。

２　 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。

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

马赫数 高度 ／ ｋｍ 攻角 ／ （°） 单位雷诺数 ／ ｍ－１

５ １３ ０ ２．７７×１０７

图 ７　 机翼 ＣＦＤ 计算网格与结构有限元网格

２．１　 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。
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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。

图 ８　 不同时刻机翼表面温度分布

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。

图 １０　 第一阶与第二阶模态频率随时间变化

图 １１　 不同时刻第一阶模态振型

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。
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
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图 １３　 ＡＲＭＡ 模型预测的广义气动力与 ＣＦＤ 结果对比

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。

图 １４　 ＡＥＣ 方法与 ＣＥＣ 方法颤振速度对比

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。

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。

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

图 １８　 ＡＥＣ 与 ＣＥＣ 方法广义位移对比（Ｕ＝ ６ ０００ ｍ ／ ｓ）
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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。
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。
２．２　 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

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

３　 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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