
第 54 卷第 5 期
2022 年 10 月

Vol. 54 No. 5
Oct. 2022

南 京 航 空 航 天 大 学 学 报
Journal of Nanjing University of Aeronautics & Astronautics

高超声速飞行器地面颤振评估技术研究

王彬文，宋巧治，陈浩宇
（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：针对高超声速飞行器飞行过程中颤振边界变动范围大、试验测试难的问题，本文开展了考虑气动热效应的翼面结

构地面颤振试验技术研究。首先基于工程法对结构所受的气动加热进行了分析，在此基础上开展了结构的热颤振特性

评估并作为地面颤振试验结果的参考标准。考虑实际飞行中结构温升效应影响，建立了基于多工况点的气动力综合优

化降阶算法，确保了整个温升过程的气动力模拟的精度。通过建立基于模糊逻辑比例、积分和微分（Proportional
integral derivative，PID）控制的多点协调控制系统，实现了温升过程中时变系统的激振力控制器设计。最终搭建了地面

颤振试验系统，按照典型飞行状态对结构的热颤振特性进行了测试，试验测试结果与仿真结果对比相对误差约10%。
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Study on Ground Flutter Test Method for Hyper‑Sonic Vehicle

WANG Binwen，SONG Qiaozhi，CHEN Haoyu
（Key Laboratory of Aviation Acoustics and Vibration Aviation Science and Technology，Aircraft Strength Research Institute of

China，Xi’an 710065，China）

Abstract:Due to the large flutter boundary variation and the difficulty of conducting flutter tests on the ground
of hyper‑sonic vehicles，the thermal flutter test technology of wing surface structure on the ground is studied.
Firstly，the aerodynamic heating of the structure is analyzed based on the engineering method，and then the
thermal flutter characteristics of the structure are evaluated. Considering the influence of structure temperature
rise on the actual flight，an aerodynamic force comprehensive optimization order reduction algorithm based on
multi‑condition points is established to ensure the accuracy of aerodynamic force simulation during the whole
temperature rise process. By establishing a multi‑point coordinated control system based on the fuzzy logic
proportional integral derivative（PID）control，the excitation force controller of the time‑varying system in the
process of temperature rise is designed. Finally，the ground flutter test system is built，and the thermal flutter
characteristics of the structure are tested according to the typical flight conditions. The relative error between
the test results and the simulation results is about 10%.
Key words: thermal flutter；ground flutter test；aerodynamic model reproduction；fuzzy logical control

高超声速飞行器飞行马赫数高，其结构在流场

中会产生强烈的激波并和附面层作用，从而引起显

著的气动加热效应。气动加热一方面降低了材料的

力学性能，另一方面不均匀的气动热场会使结构产

生不均匀的应力分布，显著改变结构的动力学特性，

进而使结构的颤振特性发生改变。因此，在高超声
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速飞行器研制中必须关注结构在所有典型工况下的

颤振特性，从而保证其在全飞行包线内的安全性。

对于高超声速飞行器存在的热颤振问题，由于

难以准确在地面模拟飞行器结构实际承受的高超

声速流场及气动热环境，目前工程研制中尚未建立

完善的地面试验验证手段，结构的热颤振特性难以

充分验证，这使得后续的飞行试验风险大幅提高，

显著增加了高超声速飞行器的研制成本。

针对高超声速飞行器热颤振试验验证手段匮

乏的现状，研究人员近年来正逐步尝试将地面颤振

试验技术引入热颤振研究领域。地面颤振试验是

一项利用激振器模拟结构实际飞行中承受的非定

常气动力，从而在地面实现颤振现象模拟的试验技

术。该技术最早由美国 John Hopkins大学应用物

理实验室的 Kearns［1］在 1962年提出，但是由于缺

乏先进的数字计算技术，该项试验技术在当时尚不

具备工程价值。到 21世纪初，随着非定常气动力

数字计算技术的进步及控制理论的发展，俄罗斯的

Smyslov等［2‑3］及美国的 Zeng等［4］先后提出了较为

完整的地面颤振试验技术工程应用方案并进行了

试验验证。近年国内也对地面颤振试验技术进行

了技术攻关，对其中的非定常气动力重构［5‑7］、气动

力模拟加载控制［8‑9］等关键技术开展了诸多研究，

进一步提升了地面颤振试验的技术成熟度。

热颤振验证是地面颤振试验技术具有较高研

究价值的一个应用场景，该试验理念最早由潘树

祥等［10］在 1984年提出并进行了初步的技术探索，

但受限于当时的试验能力并未进一步研究。笔者

团队［11‑12］近年来开展了诸多考虑气动热环境的地

面颤振试验相关技术研究，并在文献［13］中实现

了针对受热翼面结构的时变颤振边界预测与验

证，但是该试验方案中仍存在着气动力加载控制

频带窄、试验温度较低等不足，为此本文将对相关

试验技术开展进一步的优化与研究，提升地面颤

振试验技术的应用范围与测试结果精度。

1 热环境地面颤振试验原理

地面颤振试验是一种半实物仿真试验技术，而

受热结构的颤振边界预估与验证则可以视为常规地

面颤振试验技术的拓展与延伸。该项技术在采用离

散激振设备模拟结构的非定常气动力的同时，利用

石英灯辐射加热系统模拟结构在高超声速流场中承

受的气动热环境，从而在地面实现真实飞行器结构

的颤振（流‑固‑热耦合）现象模拟测试，为高超声速飞

行器热颤振边界验证提供一种可行的试验手段。

在试验过程中，采用闭环温控的方式使石英灯

辐射加热系统根据预设的温度变化曲线实现热环

境加载，模拟结构在飞行轨迹中经历温升效应；采

用多种振动传感器对结构的振动响应信号进行测

试，基于重构的非定常气动力模型利用测试振动信

号进行结构非定常气动力计算；通过多个离散点的

激振器对气动力进行模拟激励，并利用控制器确保

激励的精度，最终通过对试验结构施加初始扰动并

观察其响应，实现对真实飞行器结构的热颤振边界

测试，试验系统如图 1所示。

图 1 热环境地面颤振试验系统

Fig.1 Ground flutter test system with high temputure
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2 结构热颤振特性分析

2. 1 研究对象

本文采用了一个钛合金三角形翼面作为研究

对象，其根弦长 1 800 mm，梢弦长 150 mm，半展

长 1 200 mm，前缘线与根弦的夹角为 31°，厚度

9 mm，试验件根部通过螺栓与钢梁底座连接模拟

固支边界，具体形状如图 2所示。试验件材料为

TA15 钛 合 金 ，其 密 度 为 4 450 kg/m3，泊 松 比

为 0.39。

2. 2 气动热环境

本文通过工程方法计算结构承受的气动加

热热流密度，再通过结构传热计算获得结构的温

度场，由于本次研究采用的三角形翼面结构构型

简单，因此采用工程算法可以兼顾计算精度和

效率。

依据牛顿冷却定律，在超声速流场中边界层传

递至结构的热流密度可表示为

q a = α (T e - Tw )- εσT 4
w （1）

式中：q a为气动加热热流密度；α为对流换热系数；

T e为边界层外缘的流体温度；Tw为绕流物体壁面

温度；ε为热辐射系数；σ为波尔兹曼常数。

对于飞行器的非驻点部位，对流换热系数 α可
分为层流和湍流两种流动情况进行计算，对于本文

中的翼面结构可用层流条件计算

α= 3.26( Re* )-1 2( Pr * )-2 3 ρ*C *
pV e （2）

式中V e为边界层外缘的流体运动速度。在采用参

考温度法时，密度 ρ*、定压比热 C *
p、雷诺数 Re*、普

朗特数 Pr *均为特定参考温度 T *下的值，其中密度

ρ*由边界层外缘密度 ρ e根据流体动力学关系计算

得到，定压比热 C *
p 可查表获取，雷诺数 Re*和普朗

特数 Pr *计算公式为

Re* = ρ*V e x
μ*

（3）

Pr * = μ*C *
p

k *
（4）

式中粘性系数 μ*可依据萨特兰公式计算

μ*

μ ref
= ( T *

T ref )
3 2
T ref + S
T * + S

（5）

式中 μ ref、T ref、S 均为常量，分别为 μ ref = 1.789×
10-5 kg ms，T ref = 288 K，S= 110 K。

参考温度 T *计算公式表示如下

T *

T e
= 1+ 0.5 ( Tw

T e
- 1)+ 0.22 ( T r

T e
- 1) （6）

式中 T r为恢复温度，表示为

T r = T∞ (1+ γ- 1
2 rMa2∞ ) （7）

式中 γ为比热比，对于量热完全气体 γ= 1.4，r为
恢复因子。

设定飞行环境为海拔高度 20 km，飞行马赫数

由 Ma 3.6升至 Ma 5，选取 Ma 3.6、Ma 4、Ma 4.5、
Ma 5共 4个工况点，采用上述气动加热工程近似

方法及结构传热有限元法进行求解，可得在加速过

程中结构前缘最高温由 450 ℃升至 730 ℃，最终

Ma 5状态下结构温度分布如图 3所示。

2. 3 动力学特性分析

以 2.2节所得时变温度场作为边界条件开展

结构动力学分析。采用时间冻结假设，在选取的 4
个工况点温度场下，分别开展热模态及热颤振

分析。

热模态分析从材料弹性模量以及不均匀热应

力两方面考虑温度对结构模态特性的影响，计算结

果显示，随着结构前缘最高温由 450 ℃升至 730 ℃，

结构第一阶模态频率由 5.76 Hz降至 3.76Hz，第 2
阶模态频率由 15.59 Hz降至 10.04 Hz，在最高温

440 ℃及 730 ℃下结构的前两阶模态频率如图 4
所示。

根据上述不同工况点下的热模态数据开展颤

振分析，获得 4个工况点的第 2阶模态分支 v‑g曲
线如图 5所示。结果显示，在翼面结构温度场由初

始状态变化至最终状态的过程中，其颤振临界速度

由 1 362 m/s降至 886 m/s，颤振频率由 12.5 Hz降
至 7.6 Hz。

图 2 翼面几何尺寸

Fig.2 Geometrical size of wing

图 3 Ma 5下结构温度场

Fig.3 Structure temperature field at Ma 5
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3 考虑多工况的气动力综合优化

重构

3. 1 气动力模型优化降阶

如第 1节所述，地面颤振试验采用离散激振力

来模拟结构在飞行中实际承受的分布式非定常气

动力，该方法的可行性已在文献［5］中进行了验

证。确保离散激振力与连续非定常气动力等效是

保证颤振边界结果精度的前提，而在试验设计中该

工作可进一步转化为最优的试验激励/拾振点位置

选取问题。

针对上述问题，目前相关研究通常采用基于广

义力等效的遗传优化算法进行求解。广义力等效

优化的基本思想是在某一插值点布置方案下，通过

该插值点进行离散激振力加载时的广义力与颤振

实际发生时结构承受的广义气动力误差最小，则该

方案即为最优方案。文献［5］经过推导得，该优化

目标等效于通过该组插值点表示的气动网格插值

振型与原始模态振型之间的误差最小，即

obj=∑
j= 1

NM é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
ú

ηj∑
i= 1

NA ( )φij- φ ′ij
φ ij

2

（8）

式中：ηj为 j阶模态对颤振的贡献量；NM 为主要模

态数量；NA 为气动网格节点数量；φij与 φ ′ij分别为

缩减前后的气动力插值振型。obj越小，说明缩减

前后插值振型越接近，气动力模拟精度越高。

如式（8）所示，基于广义力等效的优化降阶方

法需要采用结构模态振型作为气动力插值目标振

型，而在热颤振系统中受气动热影响的结构热模

态振型具有时变特性，这会导致在整个飞行包线

的不同时刻采用式（8）所示方法所得的最优插值点

位置有所不同，而在试验过程中激励/拾振点位置

不能改变，因此采用如下方案，在飞行包线上进行

典型工况点采样，并在式（8）中引入采样工况点的

热模态参数进行综合优化，构建优化目标函数如下

obj=∑
k= 1

NG
é

ë

ê

ê
êêê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

ú
∑
j= 1

NM é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú
úú
ú
ú
ú

ηkj∑
i= 1

NA ( )φkij- φ ′kij
φkij

2

（9）

式中NG为选取的典型工况数量。

显然，通过式（9）所得的插值点布置方案虽然

不是每一个采样工况处的最优方案，但是考虑整个

时变历程中所有的采样工况点后该布置方案加权

最优，在试验全过程中采用该布置方案所得试验结

果均能保持较高可信度。

采用上述方法对第 3节所述翼面试验对象开

展综合降阶优化，得到试验激励/拾振点（共点）布

置方案如图 6所示。

3. 2 非定常气动力模型重构

在地面颤振试验中，需要根据测量得到的结构

振动响应（包括位移、速度和加速度）计算气动力，

因而采用频域内的气动力计算方法将飞行器及其

部件受到的空气动力表示为结构物理变形的函数，

表达式为

fa= q∞A ( k ) za （10）
式中：fa为频域非定常气动力；q∞为来流动压；za表

示结构的振动幅值；k= ωb/V为减缩频率，其中 ω
为简谐运动的圆频率，b为参考长度（对于翼面类

结构一般取根弦长度的一半），V 为来流速度。

A ( k )称为气动力影响系数（Aerodynamic influence
coefficient，AIC）矩阵。

图 4 结构前两阶热模态振型

Fig.4 Two lower mode shapes of structure

图 5 第 2阶模态 v‑g曲线

Fig.5 The second modal’s v‑g plot

图 6 最优试验激励/拾振点布置方案

Fig.6 Optimal locations of the exciters and transducers
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从物理意义的角度讲，气动力影响系数矩阵表

示的是气动网格单元上的气动力 fa与该单元上结

构振动幅值 za 之间的关系，也可认为该矩阵描述

了结构至气动力的传递关系，因此列向量 fa、za 的

长度应与矩阵A ( k )的维数一致。而如 3.1节所述，

在地面热颤振试验中气动力模型输入输出量均为

降阶后插值点处的信号 zs、fs，因此也需要对式（10）
进行降阶处理。

降阶前后插值点处位移与力的转换关系可表

示为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

za= Gz1 z s
∂za
∂x = Gz2 z s

f s= G f fa

（11）

式中：G z1、G z2为位移插值转换矩阵；G f为力插值转

换矩阵。根据式（11），可将式（10）降阶处理为

f s= q∞G fA ( k )G z z s= q∞ Ā ( k ) z s （12）
由减缩频率定义可知，式（12）为频域的结

构‑气动力关系式，而在试验中传感器输入的响

应信号及激振器输出的力信号均为时域信号，

因此需要将式（12）转换至时域，该转换过程可

以通过最小状态法有理函数拟合实现，最终关

系式为

f s( t )= q∞ (A 0 z s+
b
V
A 1 ż s+

b2

V 2 A 2 z̈ s)+
q∞D ( I- V

b
R)-1Eż s （13）

式中 A 0、A 1、A 2、D、E和 R均为有理函数拟合所得

的系数矩阵。显然，在式（13）中输入为各个节点的

位移、速度与加速度。输出为节点应承受的非定常

气动力，并且计算为低阶矩阵运算，可实现气动力

实时计算的目标。

4 模糊增益自适应 PID控制

地面颤振试验需要采用电磁激振器将计算得

到的等效气动力加载至被测结构，而在该过程中各

个激振器会通过被测结构相互影响，为降低这种耦

合效应导致的激振器加载偏差，需要采用控制算法

对激振系统进行加载控制。

比例、积分和微分（Proportional integral deriva‑
tive，PID）控制是目前应用最广泛的控制技术，由

于其参数整定不依赖于受控对象的数学模型，因此

在面对被测结构具有时变特性的加载系统时，能够

在时变全历程中均保持较好的控制性能。此外，

PID控制器将每一个加载通道视为一个单输入/输
出系统进行控制，则其余加载通道对该通道的影响

可被视为外部扰动，因此当试验加载通道数较多

时，这种不考虑各通道解耦的控制方法在计算效率

方面优势显著。

由颤振发生原理可知，在地面颤振试验中激

振器预期加载信号与实际加载信号均为类正弦

信号，因此信号加载的数值偏差可从正弦波的角

度划分为幅值偏差与相位偏差，而决定激振器加

载精度的主要因素为相位偏差（在相位一致时幅

值偏差可由比例增益环节快速调整）。在应对此

类动态系统时，由 PID控制理论可知，其控制精

度主要取决于微分增益，在理想模型中微分增益

越大则控制精度越高。但是微分环节对噪声等

高频扰动较为敏感，考虑到实际试验中的信号质

量，较大的微分增益极易造成系统发散［14］。为了

在控制精度可接受的前提下确保加载控制系统稳

定性，在此引入模糊控制理论对微分增益进行自

适应调节。

模糊增益自适应 PID控制原理如图 7所示，通

过推导出 PID参数与加载偏差间的模糊关系，在原

有 PID控制系统的基础上增添模糊控制器，从而在

系统运行中根据实时加载偏差对 PID参数进行调

整（本研究中只调整微分增益 Kd），从而保证受控

系统的加载精度与稳定性。

为了实现适用于本次受控对象的控制器构建，

首先需要明确加载偏差与 PID控制器性能间的模

糊关系。依据经验，当理想信号与实际加载信号的

相位偏差至多约±5°时，即视为激振器加载精度满

足试验需求，此时被控系统的伯德图如图 8所示，

对应的时域加载数值偏差如图 9所示。

由图 8、9可知，加载相位偏差不超过 5°对应的

加载数值偏差应不超过 10%，由于加载数值偏差

可以在试验进程中实时获得，因此可以构建加载偏

差最大值Maxe与输出 PID微分增益修正量Kd间的

模糊关系：

（1）Rule 1：If（Maxe is N）then（Kd is N）；

（2）Rule 2：If（Maxe is Z）then（Kd is Z）；

（3）Rule 3：If（Maxe is P）then（Kd is P）。

其中，Maxe 的论域应按照前文所述不超过

图 7 模糊增益自适应 PID控制方法

Fig.7 Adaptive fuzzy PID control method
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10% 的 限 制 条 件 对 称 划 分 ，在 此 设 置 为［0.06，
0.14］，Kd的论域设为［—0.5，0.5］，隶属度函数构建

如图 10所示。

为验证控制器效果开展扫频试验，向被测结构

两个加载通道同时加载 1~40 Hz的扫频信号，可

得其中一通道在引入控制器前后的输出信号如图

11所示。显然，模糊增益自适应 PID控制方法能

够在保证系统稳定的前提下，较为显著地提升激振

力加载精度，满足地面颤振试验中多通道激振力精

准加载的需求。

5 地面颤振试验系统集成

5. 1 气动热环境模拟

本文采用石英灯辐射加热方式模拟结构承受气

动热环境，加热系统由石英灯管辐射加热器、热电

偶、加温控制仪和可控硅等组成，如图 12所示。加热

系统工作原理可概括为：系统通过布置于被测结构

表面的温度传感器获取测点温度，加温控制仪根据

测得温度与预设温度计算加载修正量并通过可控硅

图 12 气动热环境模拟系统

Fig.12 Aerodynamic heating simulation system

图 11 扫频试验输入及输出信号

Fig.11 Input and output signals in frequency sweep test

图 10 隶属度函数

Fig.10 Subordinating degree function

图 8 被控系统伯德图

Fig.8 Bode diagram of the controlled system

图 9 被控系统时域加载数值偏差

Fig.9 Time domain loading deviation of the controlled sys‑
tem
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调整石英灯加热器功率，实现温度场的闭环控制。

依据 2.2节计算所得温度分布，将翼面划分

为 8个加热温区，翼面两侧温区对称布置，加热

方案如图 13 所示。正式试验温升时间设定为

70 s，其中 1/5与 2/6温区为一组，并始终保持同

温，温度由 450 ℃升至 720 ℃，温升速率为 4 ℃/s，
3/7温区温度由 250 ℃升至 390 ℃，温升速率为

2 ℃/s，4/8温区温度由 150 ℃升至 220 ℃，温升速

率为 1 ℃/s。

5. 2 结构激励与响应测量

结构激励采用模态激振器进行，同时设置隔热

连杆以保护激振器和力传感器免受高温影响。为提

高高温环境下响应测试信号质量，试验采用轻质陶

瓷杆将结构响应信号引出高温环境进行测量，如图

14所示，相关文献［15‑16］已经证明采用此类轻质引

申杆对结构模态特性的影响及动响应信号传递精度

均能满足工程要求，可以用于地面颤振试验。

6 试验测试与结果分析

利用第 5节所述气动热环境模拟系统与结构

激励/测量系统集成构建能够模拟气动热环境的

地面颤振试验系统，如图 15所示，其中采用激光

位移传感器测量节点位移信号并微分获得速度信

号，采用加速度传感器测量节点加速度信号。按

照实际包线飞行过程中结构的颤振临界边界时刻

改变，因此在试验系统中引入时变颤振边界跟踪

模块，该模块通过在试验过程中依据实时获取的结

构响应来调整试验风速，从而实现对时变颤振边界

的跟踪与测试［16］，该模块与非定常气动力模型、模

糊 PID加载控制器均由NI半实物仿真系统实现。

本次试验中，正式温升阶段的初始状态即为

大梯度温度场（450‑250‑150 ℃），考虑到传热特性

结构难以长时间保持该温度场作为预热状态。

为此，设定全结构 50 ℃作为预热温度场，并以 5.1
节设定的温升率从该预热温度场直接升温至最

终状态温度场，并在加热系统启动 100 s达到初

始状态温度场后开始正式试验，地面颤振系统在

加热开启时即以一个极低的空速运行，在即将达

到试验初始状态温度场前 5 s将空速调整为预实

验所得的初始值（对于本次试验为 1 500 m/s）并

开启时变颤振边界跟踪模块。试验所得结构监

测点响应与颤振临界速度曲线如图 16所示，图

中时间轴包括空速预调整的 0~5 s及正式试验

图 13 试验结构加热方案

Fig.13 Test structure’s heating scheme

图 15 地面颤振试验现场

Fig.15 Ground thermal flutter test site

图 16 地面颤振试验结果

Fig.16 Ground thermal flutter test results

图 14 结构测点处陶瓷杆引申装置

Fig.14 Ceramic rod extension device on measuring point
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的 5~75 s。
选取工况点处的数值计算结果（即图 16中三

角形标记点）与速度跟踪数据作对比，结果如表 1

所示，可以看出地面颤振试验结果与分析结果较为

接近，相对误差均在 10%以内，满足工程颤振测试

精度要求。

7 结 论

本文研究实现了高超声速飞行器热颤振特性

的地面测试与验证，证实了该技术的可行性与测

试结果的可信度，为高超声速飞行器的颤振测试

与评估提供了一种可行的试验手段。具体结论

如下：

（1）本文建立了多工况点气动力综合优化缩聚

方法，解决了时变结构的气动力降阶难题，满足了

全飞行包线内的地面颤振试验需求。

（2）针对现有激振器加载控制算法控制带宽

较窄的缺陷，本文基于模糊逻辑实现了 PID控制参

数的在线调节与整定，适应时变系统激振力控制，

确保了不同温度条件下的加载控制精度。

（3）本文搭建了地面热颤振试验系统，实现了

满足高超声速飞行器真实飞行条件的高温环境及

大温变区间下颤振边界的跟踪与测试，获得了温度

对颤振特性的影响趋势。

（4）对于本文所采用的悬臂结构，气动热效应

对结构颤振特性的影响主要来源于材料弹性模量

随温度变化导致的结构模态频率改变，而不均匀

温度分布造成的热应力对结构颤振特性影响不

大。数值分析及试验结果均表明，随着温度升高，

翼面结构的颤振频率及颤振临界速度均显著下

降，因此有必要研究高超声速飞行器在不同航迹

下的热颤振特性，确保其在全设计包线内的飞行

安全。
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