
第4卷 第1期

2020年1月

宇航总体技术

AstronauticalSystemsEngineeringTechnology

Vol.4No.1
Jan.2020

前缘钝度对高速翼型颤振边界的影响
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摘 要:高速飞行器控制面前缘不同的钝度对其气动特性具有影响,同时也影响了其气动弹性

特性。采用了CFD/CSD耦合计算方法,研究3种不同钝度的前缘对2维翼型在 Mach数为5时

的颤振边界的影响。计算结果显示,随着翼型的钝度增加,颤振边界不断提高,即前缘钝度增

加了气动弹性稳定性。
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0 引言

为了提高高速飞行器的装载比例,其结构的

刚度与质量下降,从而可能引起结构的气动弹性

振动问题。针对高速飞行器的气动弹性问题,Mc-
Namara 等[1] 采 用 NASA Lanley 研 究 中 心 的

CFL3D程序计算了 Mach数在2.5~28范围内高

速飞行器的控制面与整机的气动弹性问题,并与

活塞理论进行了对比,分析了活塞理论与CFD/

CSD耦合计算的误差范围。Lamorte等[2]针对高

速飞行器的控制面进行了气动弹性计算,考察了

真实气体效应、湍流模型、转捩位置对于颤振边

界的影响,发现上述效应通过影响热环境,影响

气动弹性性能。Ilie等[3-5]采用大涡模拟 (LES)方

法,对平板及翼型的气动弹性响应问题开展了算

例研究。季辰等[6]发展了在高超声速风洞中对结构

进行气动弹性实验的方法,研究了钝前缘梯形

翼[7]、舵面[8]的气动弹性特性,并获得了梯形舵面

的颤振边界。窦怡彬等[9]采用分层求解技术研究了

根部固支的高超声速舵面颤振响应和频率。叶坤

等[10]也采用分层求解技术分析了全动舵面结构的

热边界影响。
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国内外学者对于高超声速环境下的舵面气动

弹性问题进行了数值、实验探索,所研究的对象

具有工程实际意义,但所研究的外形变化较大,
较难形成系统性的认识。在高超声速条件下,为

了减小高超声速时激波产生的阻力,高速飞行器

的舵翼面大多采用尖前缘构型,同时为了降低加

热对结构的影响,需要对前缘进行钝化。本文以

二维翼型为研究对象,通过变化翼型前缘的钝化

程度,探讨单纯的钝度因素对翼型气动弹性性能

的影响,为高超声速下翼型前缘钝度对颤振特性

的影响研究提供参考。

1 计算模型

本文采用二维翼型作为模型考察高速下不同

前缘钝度对颤振边界的影响。本研究采用了3个不

同的前缘钝度进行了模拟,如图1所示。第一种为

尖前缘构型 (图1 (a)),此构型在高速来流条件

下会在前缘产生斜激波,激波的强度与正激波相

比较小,波后的压力增加与热流较小。后两种分

别为1/60m半径前缘 (图1 (b))与1/30m半径

前缘构型 (图1 (c))。这两种构型会在前缘产生

较强的正激波,产生的阻力较大。但是此类钝前

缘构型,有利于结构的防热设计,在气动加热效

应比较明显的高速速度范围能够较好地保持结构

的完整性。

(a)

(b)

(c)

图1 计算采用的翼型截面形状

Fig.1 Illustrationofwingsections

计算来流 Mach数为5,参考高度为10km。
为了得到翼型结构的颤振边界,通过增加来流密

度的方法增加动压。在高度10km时,Mach为5,

来流空气的动压为7.6×105Pa,为了得到颤振边

界,又分别考虑了来流动压为15.1×105Pa、30.2×
105Pa、60.5×105Pa这3种工况。通过对这4种

情况的考虑,得到了各个来流动压下的时域响应

曲线,并根据这些曲线提取阻尼比,通过插值得

到阻尼比为0时的动压即为颤振边界。
结构模型如图2所示。翼型结构为刚体,具有

沉浮与俯仰两个自由度。翼型的转动中心在翼型

的中心,质心在转动中心前0.1m。质量为10kg,
转动惯量为14kg·m2,沉浮刚度为2×105N·m,
扭转刚度为1×106N·m2。在计算过程中,结构

与气动力耦合,在俯仰与沉浮两个自由度上运动。

图2 结构模型示意图

Fig.2 Illustrationofstructuremodel

在实际计算过程中,由于考察的是系统的颤

振边界,只需要考虑结构振动的趋势,从中得到

振动的阻尼比,所以结构运动的振幅不需要较大,

只需要考虑小振幅就可以。根据此小振幅假设,
可以将振动的特征向量进行线性化,得到线性的

振动幅度,从而对转轴的转动位移进行线性组合

运算。翼型的质心在15%弦长处,翼型质量与转

动惯量均设为1,由此得到翼型的沉浮与俯仰两阶

模态的频率分别为ω1 和ω2, 如表1所示。

表1 两阶模态的固有频率

Tab.1 Frequenciesofthetwomodes

ω1 ω2

频率f/Hz 22.48 42.60

2 数值方法

为了方便描述动网格上的流体运动,流场采

用积分形式的任意拉格朗日-欧拉 (ALE)N-S方

程[11]描述,其表达式如下
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式 (1)~式 (3)中,ρ为密度,vi 为各个方向的

速度,vm,j 为各个方向的控制体表面速度,p 为

压力,E 为总能量,T 为温度。计算过程中空间离

散采用Roe格式,时间推进采用双时间步的LU-
SGS方法。

采用模态方法计算结构位移z。根据各个频率

下的模态ψ,将物理空间的位移转化为模态坐标

zψ = zψ
1,zψ

2,…,zψ
n{ }, 再通过加权求和得到最

终的位移

z=ψzψ (4)
模态坐标的方程为

z̈ψ +Ωψzψ =Fψ (5)
式中,Ωψ =diag(ω2

1,ω2
2,…,ω2

n)为各个模态的

频率组成的对角矩阵,Fψ 为模态力。结构变形到

网格位移的插值与气动力到结构载荷的插值采用

径向基函数 (RBF)方法[12]。

3 颤振分析结果

3.1 流场分析

在 Mach数为5.0时,各个构型的流场如图3
所示。对于尖前缘的翼型,在翼型周围形成了斜

激波,激波的倾角由尖前缘的前缘角决定。对于

钝前缘的两个截面,在前缘前方形成了弓形激波。
前缘钝度的增加,使得前面的弓形激波强度增加,
并且后面的斜激波的倾角增加。

(a)

(b)

(c)

图3 不同翼型截面与对应的定常流场

Fig.3 Flowfieldsofthe3wingsectionshapes

3.2 不同来流动压下的时域数据

计算初始时刻对翼型施加初始速度扰动,通

过计算得到其时域响应数据,对得到的时域数据

进行分析可以得到系统的阻尼比和特征频率。
(1)尖前缘外形变动压得到的时域数据

从图4中看到,随着动压的增加,振动幅度增

大,并最终发散。
(2)1/60m 半径前缘外形变动压得到的时域

数据

从图5中看到,随着动压的增加,振动幅度增

大,并最终发散。1/60m 半径前缘的时域数据与

尖前缘的时域数据相比,从定性角度看到发散

较慢。

94
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(a)

  
(b)

(c)

  
(d)

图4 不同动压下尖前缘翼型位移时域数据

Fig.4 Timeshistoryofsharp-edgewingtipdisplacements

(a)

  
(b)

05
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(c)

  
(d)

图5 不同动压下1/60m半径前缘翼型位移时域数据

Fig.5 Timeshistoryof1/60mblunted-edgewingtipdisplacements

(3)1/30m 半径前缘外形变动压得到的时域

数据

通过对上面两组计算从定性角度观察,即使

对于相同的动压增长趋势,1/60m 半径前缘与尖

前缘相比发散趋势减小。反映到计算颤振边界上,
可以预计,前缘钝度的增加会使得颤振边界增加。
为了进一步确认此趋势,更进一步增加了前缘的

钝度,采用图1 (c)中的翼型进行了颤振计算。
计算采用的 Mach数与动压增加梯度与前面两组计

算相同,并通过固定在翼型前缘的点的位移得到

了时域数据。

1/30m半径前缘的计算的时域数据如图6所

示,与尖前缘与1/60m半径前缘的计算相比,从

定性上看,随着动压的增加,发散的趋势更加不

明显,同时在最大动压点时域数据未显示出发散

的趋势,而是呈现出等幅振动的趋势。

3.3 颤振频率与阻尼比分析

3.3.1 锐前缘翼型

采用自回归移动平均方法[13] (ARMA)对锐前

缘翼型前缘的位移时域数据进行了分析,分别得到

了不同动压下的频率与阻尼比,如表2所示。时域

分析得到的频谱图如图7所示。从频率上可以看出,
随着动压的增加,最高频率与最低频率逐渐靠近。
在颤振没有发生时,时域数据的频谱分析具有两个

峰值,分别对应两个模态的振动频率。当颤振发生

时,时域数据发散,此时只有一个对应的频率。
将来流动压表示为阻尼比的函数,则在阻尼

比为0时对应的动压为颤振动压。阻尼比与颤振动

压的函数关系通过已知的动压-阻尼比数据插值得

到。相应的插值曲线与数据点如图8所示。根据此

函数关系,得到阻尼比为0时对应的颤振动压为

3.01×106Pa。

(a)

  
(b)

15
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(c)

  
(d)

图6 不同动压下1/30m半径前缘翼型位移时域数据

Fig.6 Timeshistoryof1/30mblunted-edgewingtipdisplacements

表2 锐前缘翼型频率与阻尼比

Tab.2 Dampingratioandfrequenciesofsharp-edgewing
来流动压/Pa ω1/Hz ω2/Hz 频率1阻尼比 频率2阻尼比

0.0 22.48 42.60 — —
7.6×105 22.23 41.67 0.0476 0.00261
15.2×105 23.31 40.79 0.0249 0.00450
30.4×105 39.11 — -2.9×104 —
60.9×105 34.50 — -0.0498 —

(a)

  
(b)

(c)

  
(d)

图7 锐前缘翼型频率分析

Fig.7 Frequencyofsharp-edgewing

25
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图8 锐前缘翼型阻尼比与颤振动压

Fig.8 Sharp-edgewingdampingratiovs.incoming
flowdynamicpressure

3.3.2 1/60m半径前缘翼型

对1/60m半径前缘翼型前缘的位移时域数据

进行分析,分别得到了不同动压下的频率与阻尼

比,如表3所示。时域分析得到的频谱图如图9所

示。从频率上可以看出,随着动压的增加,最高

频率与最低频率逐渐靠近。在颤振没有发生时,
时域数据的频谱分析具有两个峰值,分别对应两

个模态的振动频率。当颤振发生时,时域数据发

散,此时只有一个对应的频率。

表3 1/60m半径前缘翼型频率与阻尼比

Tab.3 Dampingratioandfrequenciesof1/60m

blunted-edgewing

来流动压//Pa ω1/Hz ω2/Hz
频率1
阻尼比

频率2
阻尼比

0.0 22.48 42.60 — —

7.6×105 22.33 41.87 5.09×10-2 3.2×10-3

1.52×106 21.98 41.22 3.982×10-1 6.3×10-3

3.04×106 40.05 — 3.14×10-3 —

6.09×106 36.21 — -4.58×10-2 —

(a)

(b)

(c)

(d)

图9  1/60m半径前缘翼型频率分析

Fig.9 Frequencyof1/60mblunted-edgewing

将来流动压表示为阻尼比的函数,则在阻尼

比为0时对应的动压为颤振动压。阻尼比与颤振动

压的函数关系通过已知的动压-阻尼比数据插值得

到,相应的插值曲线与数据点如图10所示。根据

此函数关系,得到阻尼比为0时对应的颤振动压为

3.25×106Pa。

35
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图10 1/60m半径前缘翼型阻尼比与颤振动压

Fig.10 1/60mblunted-edgedampingratiovs.

incomingflowdynamicpressure

3.3.3 1/30m半径前缘翼型

同样对1/30m半径前缘翼型前缘的位移时域

数据进行了分析,分别得到了不同动压下的频率

与阻尼比,如表4所示。时域分析得到的频谱图如

图11所示。从频率上可以看出,随着动压的增加,
最高频率与最低频率逐渐靠近。在颤振没有发生

时,时域数据的频谱分析具有两个峰值,分别对

应两个模态的振动频率。与锐前缘和1/60m半径

前缘算例不同的是,1/30m 半径前缘即使在8倍

动压的情况下仍没有发散。

表4 1/30m半径前缘翼型频率与阻尼比

Tab.4.Dampingratioandfrequenciesof

1/30mblunted-edgewing

来流动压/Pa ω1/Hz ω2/Hz
频率1
阻尼比

频率2
阻尼比

0.0 22.48 42.60 — —

7.6×105 22.69 41.18 0.0125 0.0166

1.52×106 22.43 40.56 0.1476 0.1467

3.04×106 22.67 36.84 0.2862 0.0695

6.09×106 21.57 30.81 0.0831 0.8602

将来流动压表示为阻尼比的函数,相应的数

据点如图12所示。可以看出,即使在最大动压状

态下,振动仍没有发散,因此1/30m半径前缘的

翼型颤振边界高于前面两种构型。虽然在计算设

置的动压情况下没有得到结构振动发散,从而没

有得到具体的颤振边界数据,但是此结果与前面

结果的趋势一致,说明了随着翼型前缘钝度的增

加,颤振边界逐渐提高。

(a)

(b)

(c)

(d)

图11 1/30m半径前缘翼型频率分析

Fig.11 Frequencyof1/30mblunted-edgewing
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图12  1/30m半径前缘翼型阻尼比与颤振动压

Fig.12 1/30mblunted-edgedampingratiovs.

incomingflowdynamicpressure

4 结论

根据从锐前缘到1/30m半径前缘的气动弹性

分析,发现随着前缘钝度的增加,即使翼型的刚

度、质量不发生改变,颤振边界也会不断提高。
随着翼型前缘钝度的增加,在高速下,头部激波

结构从斜激波转变为脱体的弓形激波。激波结构

的变化使得翼型在运动情况下产生的使得翼型发

生俯仰运动的力矩发生了变化。而只有翼型在平

动过程中产生力矩并与沉浮运动耦合,才会出现

翼型结构的自激振动,从而发散出现颤振现象。
在锐前缘情况下,力矩较大,随着前缘钝度的增

加,翼型上受到的力矩逐渐减小。一个极端的情

况为球形,此时如果忽略黏性作用,球形受到的

力矩 为0。因 此,增 大 前 缘 钝 度 可 以 提 高 颤 振

边界。
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