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高超声速飞行器热颤振研究现状与展望

陈浩宇，王彬文，宋巧治，李晓东

（中国飞机强度研究所 航空声学与振动航空科技重点实验室，西安 710065）

摘 要：高超声速飞行器在飞行过程中承受严酷的气动载荷以及气动加热，因此其结构在设计中要充分考虑

气动力及气动热效应引起的结构动稳定性和动响应等问题，热颤振是其中较为关键的一环。本文梳理了热颤

振研究的发展历程，总结了用于热颤振研究的多种现有方法，包括热模态试验、热颤振仿真分析以及风洞试验

等。在此基础上，进一步分析了可用于热颤振研究的新兴技术——地面颤振试验技术的研究现状及存在问题，

展望了地面热颤振试验技术的未来发展趋势。
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Research Progress and Prospect of Thermal Flutter of
Hypersonic Vehicles
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Abstract：Hypersonic vehicle is subjected to severe aerodynamic load and aerodynamic heating during the flight.
Thus structural dynamic stability and response caused by aerodynamic force and aerodynamic heating should be ful⁃
ly considered in the design process of structure，in hypersonic vehicles the thermal flutter is one of the key parts. In
this paper，the development of thermal flutter research is reviewed，various existing methods for thermal flutter re⁃
search are summarized，including thermal modal test，thermal flutter simulation analysis and wind tunnel test. On
this basis，the research status and existing problems of ground flutter test，which can be used in the study of ther⁃
mal flutter，are summarized，and the future development trend of ground thermal flutter test is prospected.
Key words：hypersonic；thermal modal；aerothermoelastic；flutter；ground flutter test

0 引 言

高超声速飞行器是指飞行速度超过 5倍声速

的飞行器，具有快速响应、高机动性、大航程、高效

摧毁和突防能力强等突出优点，是当前各国科研

人员研究的热点。美国在 20世纪 80年代早期就

提出了国家空天飞机计划（NASP），该计划因多种

原因终止后，其中的高超声速技术（HyTech）研发

由美国空军继续支持，并推出了 X-51A SED演示

飞行器，目前已成功进行多次试飞试验，飞行速度

达到 5. 1倍声速。此外，2001年 NASA与美国空
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军又制定了包含 Hyper-X、HyFly、Falcon三部分

的高超声速计划［1］。在同一时期，俄罗斯通过开展

“冷”“针”等一系列高超声速试验飞行计划，基本

掌握了高超声速飞行器的关键技术。

在复杂环境中高速飞行时，飞行器承受着严

酷的气动载荷和气动热载荷，气动加热效应会在

飞行器结构表面和内部产生以高温和大温度梯度

为特征的瞬态热环境，这种瞬态热环境会对飞行

器的模态、颤振特性等动力学特性产生显著的影

响。因此，有必要研究气动加热效应显著的高超

声速飞行器的全工况下热颤振问题，确保飞行器

的安全性与可靠性。

热颤振是高超声速飞行器面临的一种气动弹

性问题，其涉及到结构的气动力、惯性力、弹性力

以及热效应等多个因素，各个因素之间相互作用

产生不利耦合而引发系统失稳，是高超声速飞行

器设计中必须考虑的问题。经典的颤振问题及防

颤振设计经过多年的发展已经形成标准规范，依

据标准要求，所有飞机必须在飞行包线范围内具

有足够的速度安全余量或阻尼安全余量，避免发

生颤振等气动弹性不稳定性问题。不同于常规飞

行器，高超声速飞行器飞行过程中，结构受气动加

热影响会导致材料力学性能降低［2］，同时不均匀的

温度分布导致的热应力［3］会使结构的动特性发生

明显改变，颤振边界也随之改变，从而引发结构的

热颤振问题。国外在高超声速飞行器研制过程

中，就曾发生因热颤振引发的事故，例如 X-43在试

飞中就因平尾发生颤振而导致飞机失控［4］，由此可

见热颤振对高超声速飞行器的安全有着重要的影

响，探究热颤振的研究方法对于高超声速飞行器

的研制具有重大意义。但是针对高超声速飞行器

的热颤振研究国内外尚未建立标准的方法流程，

目前的主要手段是参考常规的颤振验证方式进行

（即结构模态试验—颤振仿真分析—风洞试验），

并在分析和试验过程中引入气动加热的影响，从

而达到热颤振边界预测的目的。

本文参考目前的热颤振研究方法，梳理了研

究过程中的关键环节，包括热模态试验、热颤振仿

真分析方法、热颤振风洞试验，总结了现有方法的

发展现状及存在问题，展望了地面热颤振试验的

可行性，分析梳理了常温地面颤振模拟试验的研

究进展，以期为之后的研究工作提供一定参考。

1 结构热模态分析与试验

热环境下的结构模态特性，是反映气动加热

对飞行器结构影响的重要参数，也是决定飞行器

颤振特性的主要因素。通过获取结构的热模态参

数，科研人员可以对复杂结构的有限元模型进行

修正，为飞行器的防颤振设计与颤振边界验证提

供参考。因此，结构热模态分析与试验是飞行器

热颤振分析前的一项必须工作。

结构热模态分析是在常温结构模态分析的基

础上考虑温度对结构特性影响（包括机械性能改

变及热应力），其难点主要在于引入温度场带来的

结构非线性问题的求解。自 20世纪 50年代以来，

诸多研究者针对梁、矩形板等简单结构开展了理

论研究，例如 P. Ribeiro等［5］研究了大幅振动的弯

曲梁的结构热模态特性；A. K. Noor等［6］建立了高

温条件下复合材料板壳模态参数的计算模型。近

年来随着计算机及有限元技术的发展，研究人员

更倾向于采用诸如MSC. Nastran等商业软件进行

仿真分析求解结构热模态，例如谭光辉等［7］对钛合

金翼盒段进行了热模态分析并与试验结果进行了

对比验证；王建民等［8］则对当前商业软件在计算结

构热模态时存在的局限性进行了论述。但是对于

复杂结构而言，采用有限元仿真方法难以准确得

到结构高温模态参数，仍然需要通过试验进行验

证与修正。

结构热模态试验需要在常温结构模态试验技

术基础上引入热试验相关技术，从而克服由于高

温环境引入带来的技术难点。在热试验技术方

面，科研人员目前通常采用辐射加热、感应加热、

喷流加热几种加热方式，并通过热电偶实现对控

制点温度的测量，利用可控硅对加热系统进行实

时反馈控制，确保温度场加载的准确性；而在结构

模态试验技术方面，由于高温试验环境的引入，研

究人员需要重新选择合适的模态测试设备，从而

避免高温对激振器、传感器等试验设备造成损

害［9］，降低热环境对试验数据测量的影响。

在 20世纪 50年代，NASA兰利研究中心就对

受热结构模态特性展开了试验研究，例如 L. F.
Vosteen等［10-11］对平板、多墙结构等简单结构试验
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件进行热模态试验，由于试验条件限制，这些试验

都采用了恒定温度分布且加热温度较低，未能获

得模态参数随结构温度场的变化规律。到了 90年
代，M. W. Kehoe等［12-13］针对平板进行了不同温升

速率下的均匀和非均匀加热条件的结构热模态试

验，得到了模态参数随温度的变化情况。之后又

在此基础上对不同材料平板展开结构热模态试

验，证实了热应力对结构模态参数的影响是不可

忽略的。

进入 21世纪，由于高超声速飞行器设计的需

要，结构热模态试验再次受到科研人员的重视。

2010年，NASA的 N. D. Spivey等［14］对 X-37高超

声速轨道飞行器验证机的 C/SiC舵面结构的热模

态特性进行了试验研究，探究了结构模态参数随

温度的变化规律。

国内方面，北京航空航天大学的吴大方等［15-16］

对导弹翼面结构的热模态特性进行了试验研究，

在试验中使用轻质高温陶瓷杆作为连接装置，将

结构振动信号传递给加热区外的加速度传感器，

完成了 800~900 ℃的高温结构热模态试验；北京

强度环境研究所的苏华昌等［17］采用稳态温度场对

某飞行器舵面进行了结构热模态试验；中国飞机

强度研究所的李晓东等［18-19］对切尖三角形机翼模

型开展了结构热模态试验，研究了非均匀温度分

布对结构动特性的影响，试验设备如图 1所示。

在研究受气动加热影响的结构模态特性时，

由于受温度变化影响的结构物理特性是时变的，

因此在进行此类结构的热模态试验时，还需要考

虑时变系统的模态参数识别问题。

对于受气动加热影响的结构这类慢变系统［20］

（与系统振动周期相比系统的刚度等物理特性随

时间的变化是缓慢的），研究人员在模态参数识别

时通常会采用时间冻结假设，也就是将试验数据

分为多个较短时间段，将每个时间段内的结构参

数视为时不变以便在每一个时间段内进行参数识

别，最后将数据汇总建模得到系统参数时变的规

律。目前时变模态参数识别与建模的方法主要可

分为三类［21］，基于信号处理技术的方法（例如希尔

伯特—黄变换［22］），子空间建模方法和时间序列分

析模型方法（例如AR模型、ARMA模型等）。

针对高超声速飞行器结构时变模态参数分

析，白云鹤［23］采用非参数化时频域方法对结构时

变模态参数进行了识别；Zhou S D等［24］引入参数

化时频域的最大似然方法，对高超声速飞行器受

气动加热影响的升力面结构进行时变模态参数识

别，均获得符合精度要求的结果。

2 热颤振分析与试验

通过结构热模态试验获得结构模态参数后，

研究人员一方面能够获得更加准确的有限元模型

进行数值仿真计算，另一方面可以制作动力学相

似的缩比模型开展风洞试验，完成颤振边界验证

工作。

2. 1 热颤振分析模型简化方法

高超声速热颤振问题是一个涉及结构、气动、

热的多物理场耦合问题，想要一次性准确求解这

样的耦合问题非常困难，以目前的计算水平难以

实现。因此为了使热颤振的工程计算能够实现，

需要对其耦合模型进行简化，而简化的依据就是

热环境、气动力、惯性力和弹性力耦合的强弱程

度，这样就可以在分析中忽略较弱的耦合关系，如

图 2所示，从而简化计算。

基于这种简化，吴志刚等［26］提出了热颤振的

分层求解的方法，首先计算研究对象的温度分布，

图 2 气动热弹性问题耦合关系［25］

Fig. 2 Aerothermoelastic coupling relationship［25］

图 1 热模态试验设备［18］

Fig. 1 Thermal modal testing facilities［18］
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其次计算在该温度场下结构的刚度分布和动力学

特性，然后建立高超声速下的非定常气动力模型，

最后进行气动弹性分析，该流程如图 3所示。在这

种简化下，气动热弹性问题实际上被分为一个单

独的气动热问题和一个单独的气动弹性问题。

上述简化手段采用了分层解耦的思想，这种

只考虑单向耦合的方法已被科研人员广泛采用。

J. J. McNamara等［27］将此类简化方式总结为三条

假设：（1）忽略热场与弹性变形间的热力学耦合；

（2）气动热系统的特征时间相对于气动弹性系统

固有模态的时间周期较大，因此动气动弹性与热

场耦合很小；（3）弹性变形不足以改变温度分布，

因此静气动弹性与热场耦合很小，本条假设通常

用于在气动弹性分析之前就假设出结构的温度分

布。但 J. J. McNamara等同时指出，第三条假设在

高超声速分析中有可能不成立［27］，因为结构弹性

变形可能改变激波、膨胀波、回流区的出现位置，

从而改变温度的分布［28］，此时就需要考虑静气动

弹性对热场的影响，即考虑双向耦合。

尽管双向耦合的准确度更高，但由于计算难

度较大，相关的研究并不多，并且其中很多研究也

只研究了静态气动热弹性问题。D. J. Gee等［29］与

S. H. Pourtakdoust等［30］都采用近似双向耦合对平

板颤振进行了分析，但分析结果均存在一定误差，

后续探究表明原因在于高超声速流场中线性活塞

理论是不准确的［31］；J. Adam等［32］建立了冯卡门薄

板的双向耦合气动热弹性模型，此外模型还考虑

了沿平板厚度的温度分布、热应力以及材料机械

性能变化。研究结果表面，在气动加热计算中引

入弹性变形会使热流发生非均匀变化，从而产生

了温度的非均匀分布及材料机械性能的非均匀变

化，对颤振边界预测及非线性颤振响应产生影响。

在单向耦合与双向耦合的基础上，陈浩［33］考

虑气动力计算的不同方法，将耦合策略细化为四

种，分别是非定常双向耦合、非定常单向耦合、准

定常双向耦合和准定常单向耦合，并通过算例对

比得到了各耦合策略的适用范围。

2. 2 非定常气动力计算方法

热颤振求解流程的核心环节就是获得因结构

弹性变形导致的非定常气动力，也就是在 2. 1节耦

合模型的基础上进一步得到表征结构—气动力耦

合关系的数学模型。目前的求解方法主要包括频

域气动力工程算法和 CFD/CTSD耦合时域算法。

在高超声速气动弹性研究早期，由于计算水

平的限制，研究方式主要是采用近似的频域非定

常气动力工程算法，例如活塞理论和牛顿冲击流

理论，这些算法在小迎角、气动力非线性较弱的情

况下具有良好精度，能够满足工程需要。

随着计算机技术的不断发展，目前气动热弹

性问题也可以采用计算流体力学求解器、计算结

构力学求解器以及计算热力学求解器进行联合求

解。由于这种联合求解有着极大的计算量并且需

要在不同求解器之间进行大量的数据传递，这就

要求研究人员要根据研究对象的实际情况制定一

个高效准确的联合求解机制。

为了研究结构弹性变形对温度场的影响，E.
Thornton等［28］使用有限元法将 CFD、CSD和 CTD
分析综合集成为统一代码，利用 N-S方程求出动

压和气动加热。结果如前文所述，结构弹性变形

可能改变激波、膨胀波、回流区的出现位置，从而

改变温度的分布。

H. Tran等［34］使用流—固—热一体化求解器

对 F-16的气动加热及气动热弹性稳定性进行了分

析。在分析中只考虑了单向热耦合，也就是考虑

了温度变化引起的应力与变形，但忽略了变形对

温度分布的影响。在求解过程中将流体与结构交

替求解，然后将每个计算域中的解通过边界进行

传递。

J. McNamara［35］研究了高超声速飞行器 FAL⁃
CON在特定飞行轨迹下的气动热弹性力学性能，

首次在热颤振计算时考虑了随时间变化的工作环

境（例如在固定高度和固定马赫数下的气动加热

与持续变化的高度与马赫数下的气动加热是不一

样的［36］）。在研究中，定义温度为飞行轨迹的函

数，求解流程如图 4所示。通过分析，发现在典型

轨迹上马赫数对颤振裕度的影响较大而迎角对其

图 3 热颤振分析求解流程［26］

Fig. 3 Thermal flutter analysis process［26］
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的影响不大，即使迎角的改变会引入额外的热效

应。在计算方法方面，强调了有限元分析中网格

节点分布情况对计算难度的影响以及 CFL3D时

间步长的选取对 CFD计算结果精度的影响。

由于 CFD/CTSD耦合时域算法计算规模较

大，一些研究者将其与频域工程算法相结合，兼顾

计算效率与准确度。如张伟伟［37-38］提出了基于

CFD技术的当地流活塞理论，放宽了经典活塞理

论对使用条件的限制，提高了计算精度。在此基

础上，基于气动热弹性的特点，建立了松耦合仿真

模型，实现了在时间域内对高超声速气动热弹性

的仿真。

2. 3 风洞试验

由于高超声速气动热弹性问题的复杂性，风

洞试验难度较大，因此目前公开的研究成果主要

集中在方法研究阶段。此类试验的困难一方面在

于缩比模型设计过程中需要同时考虑结构动力学

和热传导相似性模拟的困难和由此带来的试验误

差，例如W. T. Lauten等［39］在进行 X-15全动水平

尾颤振风洞试验时，工程计算结果是实验结果的 4
倍，分析认为最可能的原因就是缩比模型的刚度

有偏差；另一方面高超声速热流的产生对实验设

备提出很高要求，目前的高超声速风洞通常为暂

冲式，工作时间较短，难以真实模拟气动加热效

果。因此在已公开的现有类似试验中，研究人员

通常会对试验模型进行简化，以此降低试验的

难度。

H. L. Runyan等［3］对热流中的薄翼进行了气

动热弹性试验，分析了热应力对气动稳定性的影

响；P. Dechaumphai等［40］为研究热—流—结构耦

合，在高超声速流（Ma=8. 0）中对圆柱体模型进行

了试验，并将实验数据用于机翼前缘的分析。

Ji C等［41］设计了带有保护装置的颤振风洞试

验台，采用加热气流对翼板进行了颤振试验，并测

量了气动加热影响下翼板的温度分布，如图 5
所示。

综合国内外对热颤振问题的研究现状，可以

得到以下结论。

（1）频域非定常气动力工程计算方法虽然有

一定的使用限制（适用于小迎角、气动力非线性效

应不大的情况），但计算效率高，计算结果基本满

足工程需要，因而得到广泛应用。而单纯依靠

CFD-CTSD耦合求解器时域分析方法虽然可以

考虑到高超声速流的非线性，但计算规模非常庞

大，效率很低，因此该方法还有很大的发展空间。

在目前研究中，科研人员更倾向于将频域工程算

法与 CFD-CTSD求解器相结合，这种方法权衡了

计算规模与计算精度，更符合工程研制的需要。

（2）在试验方面，热颤振风洞试验难度较大，

目前研究主要集中在方法研究阶段，而热颤振飞

行试验由于风险大、成本高、飞行过程难以控制，

工程研制中暂无专门进行的热颤振飞行试验。因

此热颤振的验证难以完全按照常温结构的仿真分

析—风洞试验—颤振试飞的流程进行系统性验

证。对于热颤振的验证，亟需一种可行的试验验

证手段。

图 5 翼板在Ma=5. 95下的温度分布［41］

Fig. 5 Wing panel's temperature distribution
at Ma=5. 95［41］

图 4 基于 CFD/CSD的热颤振求解流程［35］

Fig. 4 Thermal flutter solving process based on
CFD/CSD［35］
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3 热颤振地面模拟试验

颤振地面模拟试验技术是近年来发展的一种

半实物仿真验证技术，具有风险小、周期短、精度

高的优势。该技术通过采用有限个激振器提供的

集中力来模拟作用于飞行器表面的分布气动力，

从而达到在地面测试飞行器颤振边界的目的。目

前常温结构的颤振地面模拟试验已经获得了实验

室的验证，正在进行工程应用推广。由于颤振地

面模拟试验技术具有较强开放性，可以方便地开

展热颤振、气动伺服弹性等试验验证，具有广阔的

应用前景。

热颤振地面模拟试验是常温颤振地面模拟试

验的一种推广，在原试验设备基础上增加加热设

备模拟气动加热，实现热环境下结构颤振测试。

这种试验方法可以采用真实结构为试验对象，有

效避免缩比模型引入的误差，不需额外考虑对试

验件诸如摩擦和空隙等结构非线性问题的处理，

能够规避风洞洞壁干扰等现象对试验结果的影

响，同时相较于飞行试验，该方法不受试验条件的

限制，避免数据遥测等测量手段对试验数据的获

取造成的不确定性，可降低颤振验证成本并缩短

验证周期。

早在 20世纪 60年代，J. P. Kearns［42］就提出了

颤振地面模拟试验的概念，并对试验方法与理论

进行了初步研究，由于试验技术的限制，此试验更

倾向于提出了一种试验设想而不具有工程价值；

80年代，潘树祥等［43］对热颤振地面模拟试验进行

了初步研究，试验采用多激振器模拟非定常气动

力，对建立降阶气动力模型进行了论述，还使用了

红外线石英灯加热模拟了气动加热，但试验中未

考虑非定常气动力集中式加载过程中激振器之间

的相互耦合作用，未进行多点激励系统的控制器

设计，因此试验结果仍存在一定误差。

随着计算机技术与结构振动试验控制技术的

发展，在 21世纪初，颤振地面模拟试验技术又重新

受到科研人员的重视。2007年俄罗斯的中央空气

流体动力研究院的 P. K. V. Smyslov［44］提出了气动

弹性的电动机械模拟方法（EMM），试验采用数字

计算机根据实时测得的结构响应计算出非定常气

动力，并通过激振器加载到结构上实现了颤振地

面模拟试验。利用该方法分别对全动水平尾翼颤

振、导弹气动伺服弹性以及操纵面非线性气动弹

性特性进行了研究，取得了良好结果，表明了该方

法 在 研 究 具 有 强 非 线 性 的 系 统 时 具 有 明 显 的

优势。

2011年美国 ZONA公司的 Zeng J等［45］提出了

干风洞概念（Dry Wind-tunnel），此概念与俄罗斯

的电动机械模拟方法类似。在矩形平板翼上进行

了试验验证，并对长直机翼风洞模型分别进行了

颤振地面模拟试验和风洞试验，两者结果吻合，证

明了该项技术的工程价值。试验使用时域非定常

气动力计算程序，并采用多输入多输出系统鲁棒

控制器控制多个激振器的激振力。

2012年，北京航空航天大学的吴志刚等［46］对

细长体导弹模型进行了颤振地面模拟试验，试验

中采用两个激振器模拟了非定常气动力；在此基

础上许云涛等［47］对试验中的气动力重构技术及模

拟加载等进行了进一步分析，采用遗传算法对激

振点/拾振点位置进行优化，在考虑了各阶模态对

颤振的贡献量的基础上将优化目标定义为颤振关

键模态的振型最优，并通过亚声速舵面及超声速

三角翼两个算例验证了该方法的合理性。

2013年，西北工业大学的胡巍等［48］研究了带

操纵面的机翼在颤振地面模拟试验中的气动力降

阶方法，并分别分析了无操纵面机翼和带操纵面

机翼两个算例，验证了方法的可行性；基于这种气

动力降阶方法，宋巧治等［49-50］建立了简单的颤振地

面模拟试验系统，在实验室进行了平板机翼的地

面颤振试验技术研究，利用四个激振器模拟非定

常气动力，取得了较好的效果。

王彬文［51］对颤振地面模拟试验中的气动力重

构、激励力控制以及系统集成和测试等进行了系

统研究，在现有研究基础上对试验验证技术及数

据处理方法进行了改进；此外，对颤振地面模拟试

验在热颤振测试中的应用也做出了展望，指出由

于热颤振结构在不同时刻的温度分布不同，导致

结构的热应力和振动特性随时间变化，因此结构

时变特性引起的非定常气动力及被控对象的时变

特性建模是热颤振地面模拟试验的关键。

侯英昱等［52］提出了在颤振地面模拟试验中采

用电磁力进行模拟气动力非接触式加载，从而减

少激振器等设备对试验的干扰，为颤振地面模拟

试验提出了一种新的试验思路。

综上所述，在研究颤振地面模拟试验时，研究
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者主要需要考虑非定常气动力降阶重构方法、多

输入多输出系统控制器等技术要点。虽然目前针

对上述技术要点的研究已取得诸多成果，但地面

颤振试验技术仍未实现工程应用，值得科研人员

进一步研究。

而在地面热颤振模拟试验技术方面，由于目

前相关研究仍然较少，因此在方法研究阶段，可以

考虑在地面颤振试验的基础上，借鉴热模态试验

的相关技术（例如加热及温控技术、测控技术等），

实现对地面热颤振模拟试验系统的搭建。由于该

试验需要将多种试验技术有机结合，因此除了热

模态试验、地面颤振试验原有的技术难点，后续中

还需要考虑如下新的技术难点：

（1）结构气动加热环境分析以及时变气动热

环境的地面模拟方法；

（2）气动参数变化下非定常气动力模型重构

方法；

（3）时变系统颤振边界预测方法。

4 总结与展望

通过总结国内外的研究进展与成果，可以将

目前高超声速飞行器热颤振的研究方法概括为：

首先通过结构模态试验及热模态试验获得结构动

力学特性，其次通过非定常气动力计算及结构动

力学特性分析求解出结构在特定温度场下的颤振

特性，而风洞热颤振试验由于技术不完善通常不

会应用于工程研制。

在上述现有的结构热颤振研究流程中，由于

缺少地面试验阶段，后续的飞行试验风险较大，并

且随着高超声速飞行器的发展，气动加热效应愈

发显著，这种风险会持续增大，因此对热颤振地面

模拟试验的研究非常必要。通过研究基于颤振地

面模拟试验的热颤振试验方法，可以显著降低研

发成本与试飞风险，以便该项技术更好地服务于

未来的高超声速飞行器型号研制工作。

地面热颤振模拟试验是包括了空气动力学、

结构力学、热力学、机电耦合系统以及控制算法的

交叉学科，具有巨大的潜在工程价值。该技术虽

然目前还不完善，但通过对国内外现有研究的总

结，可以看到这一技术的可行性与精确度，今后需

要在这一领域进一步地探索与研究，以满足未来

航空工程发展的需要。
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