
第 31卷 专辑
2010年 12月

固 体 力 学 学 报
CHINESE JOU RN AL OF SOLID M ECH ANICS

Vol. 31 S. Issue

Decem ber 2010

考虑材料物性热效应飞行器
声振耦合动态特性分析

*

杨雄伟  李跃明**  闫桂荣
(西安交通大学强度与振动教育部重点实验室,西安, 710049)

摘  要 高超声速飞行器服役时严重的气动加热会引起结构声振耦合特性发生变化, 原因之一是高温改变了

材料物性.本文以高超声速飞行器 X43A 为例,根据飞行器结构各部分的材料物性随温度的变化规律, 对材料物性

热效应对声振耦合特性产生的影响进行研究.结果表明,高温引起的结构固有频率降低导致声振耦合特性的结构

加速度响应峰值发生改变及位置漂移;其分布云图与室温环境相似振型对应频率处的云图具有相似性. 内声场模

态频率不发生改变,相应的响应峰值有所改变而位置未发生改变;在结构类似振型频率处和声场相同频率处,高温

改变了内声场声压的分布,可能出现分布相似或反转现象.
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0  引言
高超声速飞行器服役时由于承受严重的气动加

热,对结构声振特性的影响可以考虑两个方面因

素
[ 1]

:一是材料特性随温度发生变化,即材料物性热

效应;二是气动加热使结构产生额外的热应力,影响

结构的动力特性.结构的振动特性发生改变, 必将引

起结构与其内声场组成的声振耦合系统的动态特性

变化.

关于飞行器结构声振动态特性以及热振特性研

究, 国内外都有学者进行了一定的探索. Erw in

Perl, T hinh Do等
[ 2]
从真实飞行器的遥测数据和实

验数据分析处理的角度论证了声振环境的重要性,

Bradfor d和 M anning 等 [ 3] 详细阐述了火箭发射过

程中声振环境. 李增文[ 4]针对高超声速翼面,首先通

过热应力分析得到热模态, 然后利用其进行颤振分

析,并通过对不同温度场和翼面材料进行计算,得到

热应力对翼面颤振的影响. 然而热环境下结构的声

振特性研究目前多针对平板等简单结构. P. Je-

yaraj, N. Ganesan等分别对各向同性板
[ 5]
和复合材

料板[ 6] 结构热环境中声振特性进行研究. M arlana

N. behnke 等[ 7]利用有限元法对高超声速飞行器的

一体化热防护壳结构在高温、气动和声载作用下的

动态响应进行了计算.

关于高温引起材料物性改变而导致结构振动特

性变化的研究大多针对功能梯度板
[ 8-10]

,其材料物性

与温度的关系可使用 Y. S. Touloukian 提出的多项式

表示.文[ 7]中通过调查不同温度下热防护结构材料

物性,考虑了高温引起各向同性材料物性变化.

本文以 X43A 高超声速飞行器为例, 根据结构

材料物性随温度的变化规律,利用有限元方法对高

温环境下结构与内声场的声振耦合动态特性进行数

值模拟分析,研究高温环境引起材料物性改变对飞

行器整体结构声振特性的影响.

1  考虑材料热效应的声振耦合方程

1. 1  声振耦合方程

声振耦合系统的响应必须同时求解结构和声场

方程才能获得.非耦合情形时,结构振动和声场方程

的有限元形式分别为[ 11] :

( [ K S ] + j X[ CS ] - X
2
[ MS ] ) # { w i }= { FS } (1)

( [ K A ] + j X[ CA ] - X
2
[ MA ] ) # { P i } = { FA } (2)

其中[ K S ]、[ CS ]、[ M S ]、{ FS }及[ K A ]、[ CA ]、[ M A ]、

{ FA }分别为结构和声场的刚度阵、阻尼阵、质量阵

和载荷向量; { w i }、{ P i }分别为结构位移向量和声

场声压向量.

声振耦合系统中声压沿声-结构接触面法向作

用在结构上,结构振动有限元方程:

( [ K S ] + j X[ CS ] - X
2
[ MS ] ) # { w i }+ [ K C ] { p i }=

  { FSi } (3)
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其中:

[ K C ] = - E
n
se

e= 1 Q8
se

( [ N S ]
T
{ n

e
} [ N A ] )d 8 ( 4)

为耦合刚度矩阵, 8se为沿着接触面 8 的结构单元面

积, { n
e
}为该单元的法向向量, n se为 8 上结构单元的

总数; { FSi }为包括声压在内的载荷向量.

声场和结构在接触面上还应满足法向速度连续

性条件,即结构单元的法向速度与声场单元的法向

速度相等.这是声振耦合系统中约束声场的附加边

界条件,声场振动方程:

( [ K A ] + j X[ CA ] - X2
[ M A ] ) # { P i }- X2

[ MC ] { w i }=

  { FAi } ( 5)

其中:

[ MC ] = - E
nse

e= 1 Q8
se

(Q0 [ N A ]
T
{ n

e
}

T
[ N S ] ) d8 ( 6)

为耦合质量矩阵, Q0 为声场介质的密度; { FAi }为考

虑速度连续性条件的载荷向量.

由式(4)和(6)可知:

[ M C ] = - Q0 [ K C ]
T

( 7)

最后由方程(3)、( 5)及(7) , 得到耦合系统的振

动方程:

K S K C

0 K A

+ j X
CS 0

0 CA

- X2
MS 0

- Q0 K
T
C M A

#

w i

p i
=

FSi

FAi

( 8)

1. 2  温度对耦合方程影响

高温环境下结构和声场介质的材料特性发生改

变时,方程(1)和(2)中会产生附加的刚度阵、阻尼阵

以及质量阵.由(4)可知, 材料物性变化不影响耦合

刚度阵[ K C ] .

首先分析高温环境引起材料变化对结构的刚度

阵的影响,即由温度升高导致材料弹性模量变化而

产生附加刚度阵.

根据若干温度下给定的弹性模量值,对于某一

温度区间[Hk- 1 , Hk ]的材料, 其任意温度 H下的弹性

模量可以使用线性插值获得,

Ee( H)= Ee( Hk- 1)+
Ee (Hk )- Ee (Hk- 1)

Hk- Hk- 1
# (H- Hk- 1) ,

Hk- 1 [ H[ Hk ( 9)

其中 Ee (Hk- 1)、Ee (Hk )分别为温度 Hk- 1、Hk 对应的弹

性模量.

对每一个温度区间线性插值, 这样温度 H下的

弹性模量E e (H)可写成

Ee(H)= E e(H0)+ $Ee (10)

其中 $Ee 是温度变化引起的弹性模量的改变量,

Ee (H0)为室温环境下材料的弹性模量.

对于线弹性材料单元弹性矩阵由弹性模量 E

及泊松比 L决定,因此温度 H下单元弹性矩阵[ D e]

可以表示为初始温度下的弹性矩阵与温差引起的附

加矩阵之和表示, 即

[ D e (H) ] = [ D e (H0) ] + [ $D e ] (11)

由单元刚度矩阵

[ K e ] = QO
e

[ B e]
T
[ D e] [ Be] dOe (12)

其中[ B e]为单元几何矩阵.将式(11)代入上式( 12)

中,可得温度 H下,单元刚度矩阵

[ K e( H) ] = QO
e

[ Be]
T
[ D e( H) ] [ Be] dOe =

 QO
e

[ Be ]
T
{ [ D e(H0) ] + [ $D e ] } [ B e] dOe =

 QO
e

[ Be ]
T
[D e(H) ] [ Be] dOe+ QO

e

[ Be]
T
[ $D e ] [ Be ] dOe

(13)

记[ K e(H0) ] = QO
e

[ Be]
T
[ D e(H0) ] [ Be] dOe, [ $K e(H) ]

= QO
e

[ Be]
T
[ $D e] [ Be] dOe 分别为室温度下单元刚

度矩阵和温度变化引起的刚度阵变化,则式( 13)可

写成

[ K e( H) ] = [ K e(H0 ) ] + [ $K e] (14)

高温环境下结构的密度通常也发生变化,产生

附加质量矩阵[ $M e ] ;若采用比例阻尼:

[ C] = A[ M] + B[ K ] (15)

温度变化也会产生附加的阻尼矩阵[ $Ce] .

本文暂不考虑材料密度变化,即不考虑[ $M e] ,

且在计算中采用固定的结构阻尼, 忽略[ $Ce ]的影

响.即只考虑结构材料模量变化. 另外, 由于热防护

材料的使用,结构内部并不会承受过高的温度, 故本

文也不考虑温度对内声场介质物性的影响.

这样仅考虑结构材料弹性模量变化对声振耦合

方程产生的影响, 将式( 14)代入方程( 8)式后,得到

考虑材料热效应的耦合方程:

K S + $K S K C

0 K A

+ j X
CS 0

0 CA

-

 X
2

MS 0

- Q0K
T
C M A

w i

p i
=

FSi

FAi

(16)

$K S 为温升产生的附加刚度阵.
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2  有限元模型
根据文[ 12] ,建立 X43A飞行器的有限元模型,

将其简化为内部中空的壳体结构, 如图 1所示.壳体

结构中舱体采用氧化铝 ( Al2 O3 )防热瓷瓦、前舱段

采用钨、发动机段材料使用碳钛合金材料(材料物性

见文[ 13] ) ,垂直翼和水平翼采用海纳钴铬钨镍合金

( H aynes 合金,材料物性见文[ 14] ) .表 1、2为氧化

铝高温陶瓷和 H aynes合金的材料常数.

1  X43A 飞行器的简化有限元模型及材料分布

表 1 氧化铝( A l2 O3 )高温陶瓷材料参数

T / e 25 100 200 400 500

E/ GPa 409. 0 395. 0

T / e 600 800 1000 1200 1400

E/ GPa 353. 1 344. 8 322. 2 225. 5

表 2  Haynes 合金材料参数

T / e 25 100 200 300 400 500

E/ GPa 225 222 214 204 197 188

T / e 600 700 800 900 1000

E/ GPa 181 174 163 154 146

  图 2所示为所建立的内部声场模型, 图 3 所示

为声振耦合模型.

图 2  内声场有限元模型

图 3  声振耦合模型

3  数值计算
本文的数值分析思路如图 4所示.

图 4  数值分析思路

根据气动热计算首先获得热环境条件, 通过热传导

计算获得结构温度场分布,对有限元模型结点进行

温度插值.确定结构材料在不同温度下力学性能参

数,基于模态分别对高温环境和室温环境( 25 e )下

结构-内声场的耦合系统动态响应进行计算、比较,

研究高温导致材料物性变化对高超声速飞行器声振

特性的影响.

3. 1  温度场

首先对 X43A 在服役状态下进行气动热计算,

得到结构高温度场分布, 其中机身前舱段温度约为

1600 e ,进气道入口处温度高达 1900 e ,垂直翼与

水平翼温度后缘温度约为 1200 e ,机身大部温度则

为 820 e .然后据此温度边界条件,得到有限元模型

稳态温度场分布如图 5所示.

图 5 温度场分布
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3. 2  系统模态分析
作为动态响应分析的基础,首先对结构子在高

温及室温( 25 e )下的模态频率进行计算.表 3为室

温和高温结构前 20阶模态频率;图 6为室温和高温

环境下结构前 10阶振型.

表 3  结构前 20 阶固有频率( H z)对比

阶数 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

室温环境 150. 7 159. 4 174. 3 176. 6 180. 1 184. 5 210. 1 235. 9 246. 8 263. 6

高温环境 132. 4 139. 9 143. 6 145. 3 154. 4 176. 3 197. 3 224. 2 229. 0 246. 8

阶数 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20

室温环境 273. 3 292. 7 322. 4 344. 4 362. 0 380. 9 388. 1 389. 7 398. 5 399. 2

高温环境 264. 1 272. 8 303. 2 317. 2 320. 0 323. 6 324. 5 332. 1 337. 2 356. 8

图 6 结构前 10 阶振型对比

  由表 3, 结构高温环境下各阶频率较室温下有

所降低,这是由于结构材料的弹性模量 E 随温度的

升高而降低,导致结构在高温时变/软0.事实上由于

高温下结构可能出现新的振型, 同阶振型也可能表

示不同结构的振动.例如,由图 6可知, 结构在高温

环境下,前 10阶振型 132. 4H z处增加了一个垂直

翼的局部振型, 而室温下的第 6阶振型消失. 因此本

文将高温和室温下类似振型(如 7、8、9、10阶)作为

相互对比的对象,对其进行分析.

由于忽略内声场介质的温度变化, 高温环境下

内声场的固有频率与室温下相差不大.

3. 3  结构响应

在结构底部的全部节点上, 施加具有白噪声性

质的大小为 1 N、方向向上的力,对图 4所示声振耦

合模型在高温和室温环境下进行动态响应计算, 得

到结构在 800 H z频域范围内的加速度响应.取图 7

所示结构上的 A、B、C、D 四点进行考察, 图 8为相

应各点的加速度响应曲线.

由于高温环境下结构模态频率降低, 高温下的

加速度峰值较室温下对应峰值(指类似振型频率处
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图 7  结构声振响应的典型考察点

的峰值)位置偏左.由图 8,在约 350 H z以下的频率

范围内高温下结构响应峰值向低频处移动,曲线变

化形式与室温相似;而当频率高于约 200 H z之后高

温曲线的变化形式发生较大的变化.下面以 B点在

200~ 300 H z范围内的响应曲线进行详细说明.

由表 3及图 6, 图 9中高温环境下的曲线中 229

H z、247 H z 分别为结构固有模态的第 9、10 阶频

率,室温环境曲线中的 247 H z、264 H z分别为对应

类似振型的模态频率(同样是结构第 9、10阶频率) .

高温环境下结构的第 9、10阶模态频率分别由室温

下的 247 H z、264 H z降至 229 H z、247 H z,高温曲

线峰值较室温曲线对应峰值偏左.

图 8 高温、室温环境下典型点处加速度响应曲线对比

图 9  高温环境与室温环境下 B 点处加速度

响应曲线对比

  图 10 为室温、高温环境下结构模型在第 9、10

阶模态频率处的加速度幅值响应云图. 尽管结构各

分材料力学性能不同, 但由于其均有随温度升高而

下降的趋势,室温与高温环境下类似振型下的加速

度响应云图具有很高的相似性. 由此可知高温使结

构振动响应幅值向低频处移动, 但类似振型所对应

的整体加速度响应幅值云图相似.

3. 4  内声场响应

在图 7所示模型 A、B、C、D 四点处取横截面,

定义截面中点 a、b、c、d, 列出其在高温环境和室温

下的声压值, 如图 11所示,高温环境下声压值均发
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生显著变化.声场曲线的峰值明显较结构响应曲线

的峰值数量多, 包括了除结构模态频率之外还有内

声场模态频率引起的峰值. 从图中可以看出高温声

压极值在某些频率处与室温曲线重合, 这些频率为

内声场的模态频率.由于忽略内声场介质温度变化,

内声场的模态频率未发生改变, 其对应的声压响应

峰值位置也未发生改变.

图 10  加速度响应幅值云图

图 11  高温环境与室温环境下声场节点声压曲线对比

  图12为 b点 200~ 300 H z响应的局部放大图,

其中标出了在该范围内的部分极值.由表 3可知, 高

温曲线上的 229、247、273 H z 以及室温曲线上的

247、264、292 H z 分别为高温和室温环境下结构类

似振型处的模态频率(第 9、10、12阶) .可以看出,温

度引起的结构固有频率改变导致内声场声压发生改
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图 12  b 点局部放大图

变, 峰值位置左移, 峰值大小变化无明显特点. 213

和259 H z为内声场介质的模态,该处的声压级也发

生了显著变化. 由于声场模态频率没有改变, 峰值大

小改变而峰值位置没有发生改变.

  图 13为室温和高温环境下内声场声压在结构

第 9、10阶模态频率处的响应云图.在结构模态频率

第 9阶处,室温和高温环境下声压分布有一定的相

似性,而在第 10阶处则发生了明显的变化,响应的

最小值从内声场的一端反转至另一端.

图 14为室温和高温环境下内声场声压在声场

模态频率213、259 H z处的响应云图.在声场模态频

率第213 H z处,高温和室温环境下声压分布有较高

的相似性,而在第 259 H z处则发生了明显的变化,

声压的分布则发生反转.

由图 13、14,在室温和高温环境下,在结构相似

振型频率处和声场相同频率处, 温度变化改变了内

声场声压的分布, 可能出现分布相似、反转现象. 虽

然各种热防护措施使结构内声场不会承受高温环

境,但由于结构物性随温度变化明显,高温环境下内

声场声压也会发生显著变化.

图 13  室温和高温环境下结构某些频率处内声场声压分布云图

图 14  室温和高温环境下声场某些频率处内声场声压分布云图
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4  结束语
本文利用气动热计算获得 X43A 飞行器的温度

边界条件对模型进行热传传导计算得到结构温度

场, 然后对结构-内声场的耦合模型在高温、室温两

种环境,白噪声激励下的动态响应进行数值计算, 对

比分析高温热环境导致材料性能变化对声振动态特

性产生的影响.

结构材料的弹性模量随温度升高而减小, 导致

飞行器结构在高温环境中固有频率降低; 由此引起

声振耦合模型中结构加速度响应以及内声场声压峰

值大小发生改变,且位置左移.由于忽略高温对内声

场的影响,由内声场模态引起的响应峰值的频率位

置未发生改变.

尽管结构各分材料的力学性能不同,高温使结

构振动响应幅值整体向较低频率处移动, 且分布云

图与室温环境下相似振型所对应频率处的云图具有

一定相似性.

在高温和室温环境下, 在结构相似振型频率处

和声场相同频率处,温度变化改变了内声场声压的

分布,出现分布相似或反转现象.

上述结果, 对飞行器结构设计有一定参考意义.
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VIBRO-ACOUSTIC DYNAMIC ANALYSIS OF AIRCRAFT WITH

TEMPERATURE-DEPENDENT MATERIAL PROPERTY

Xiong-Wei Yang   Yue-M ing Li   Gu-i Rong Yan

( MOE K ey L aboratory f or Str ength and Vibration, X i. an J iaotong Univer sity , X i. an 710049, China)

Abstract  Due to the aerodynam ic heating, hypersonic vehicles service in high temperature env iron-

m ent , in w hich the vibro-acoustic dynamic character ist ics w ould be influenced since the m aterial pr operty is

temperature-dependent . A num er ical simulat ion is carried on to invest ig ate the effect of the tem perature-de-

pendent m aterial pr operty on the vibr o-acoust ic response. T he results show that the high temperatur e env-i

r onment r educes the natural f requencies of the st ructure, changes the accelerat ion response peak obviously

and shif t s it to f requency low er direct ion. T he distribution contour in the high tem peratur e has certain sim-i

larity as that in the room temperatur e. Since the f requency change of interior acoust ic f ield is neglected, the

relev ant peak has amplitude- change but without shift . At the frequency o f the st ructure. s similar modes o r

at the sam e mode frequency of interior acoust ic f ield in the high tem peratur e and the room tem perature en-

v ir onm ents, the dist ribut ion of acoust ic pressure may occur inver ting.

Key words  material therm al ef fect, high temperature environment , v ibro-acoustic dynamic char acteris-

t ic
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