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Ｋｒｉｇｉｎｇ气动力／热代理模型与热防护壁板热气动弹性分析

易子钧，冀春秀，谢　丹，唐　硕
（西北工业大学 航天学院，陕西 西安　７１００７２）

摘　要：针对高速气动力／热不同计算方法存在的效率和精度之间的矛盾，本文以典型高速飞行器的热
防护壁板为研究对象，基于Ｋｒｉｇｉｎｇ方法建立了气动力／热代理模型，将计算效率提升４个数量级。基于气动
力／热代理模型，并采用有限元方法和自编热传导程序搭建了热防护壁板的热气动弹性计算框架，开展了热
防护壁板的热气动弹性分析。该研究将为高速飞行器的气动力／热载荷快速准确计算、热防护系统设计和飞
行安全评估提供重要理论基础。
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　　高速飞行器作为新的战略制高点，在科研和
国防方面有广阔应用前景，成为各国研究热

点［１－２］。其研制和装备涉及多领域、多学科的交

叉前沿技术。高速飞行器与大气的剧烈摩擦，同

时强激波下的高压力梯度导致气体温度急剧上

升，产生气动加热效应，空气流动状态和物理性质

剧烈改变［３］，气动力／热为研究中的重点。另外，
高速流中飞行器的气动热会引发材料温变与温结

构热应力两方面影响，因此在流固耦合问题的基

础上，由流－固－热三个物理场耦合引发的热气
动弹性问题越发不可忽视。

典型的气动力／热计算方法包括实验测量、工
程算法和数值计算。然而工程算法效率高但精度

不足，数值计算具有较高精度但计算资源消耗大，

为解决这种矛盾，发展出模型降阶方法［４－６］，以建

立兼有精度和计算效率的气动力／热模型。
典型的基于系统辨识的气动力降阶模型方法

有Ｖｏｌｔｅｒｒａ级数法、Ｋｒｉｇｉｎｇ模型、人工智能模型、
模块式模型等［７］。Ｋｒｉｇｉｎｇ模型作为一种典型非
线性系统辨识和插值方法，同时描述系统全局特

性和局部细节。研究表明，使用Ｋｒｉｇｉｎｇ模型可以
建立高效、准确的气动力降阶模型，应用于气动弹
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性问题研究［８］。该方法参数均由数学方法回归

得到，无须参数调整和长时间数据训练。全局气

动热降阶方法模型［９］直接以气动热分布为输出。

王洋等［１０］使用本征正交分解 （ｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ
ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）结合 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型建立
快速求解气动热参数的降阶模型。

本文基于Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型，建立高速来流中
弹性壁板的气动力／热代理模型。结合有限元方
法构建气动弹性子系统，编写结构热传导程序构

建气动热子系统，搭建热防护（ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ
ｓｙｓｔｅｍ，ＴＰＳ）壁板热气动弹性计算框架，使用气
动力／热代理模型开展热防护壁板的热气动弹性
计算与分析。

１　研究对象与研究方法

典型高速飞行器多采用超燃冲压发动机及前

体－进气道－推进等诸多一体化设计，存在诸多
薄壁结构，其热气动弹性效应十分显著。本文针

对典型高速飞行器前体－进气道腹板处的热防护
壁板作为研究对象，飞行器外形简化为如图１所
示的高速流场中的半顶角 θ＝５°的尖楔形结构，
飞行高度为３０ｋｍ。在高速来流（１区）下，尖楔
前缘产生斜激波，波后气流（２区）平行于尖楔表
面流动，弹性壁板前缘（３区）的气体参数与２区
一致。２区参数通过斜激波理论得到。

尖楔结构前体表面的弹性板如图１所示，两
端简支，壁板长度为ａ，壁板厚度为ｈ。此外，假定
气流在壁板前缘上游方向１ｍ处发生层流到湍流
的转捩［１１］。

图１　热防护壁板
Ｆｉｇ．１　ＴＰＳｐａｎｅｌ

本文所研究的弹性壁板为飞行器表面具有热

防护功能的热防护壁板。由上中下三层构成，最

上层为ＰＭ－２０００蜂窝夹层的辐射层，中间层为
内部多屏隔热 （ｉｎｔｅｒｎａｌｍｕｌｔｉｓｃｒｅｅｎｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ，

ＩＭＩ）层，最下层为钛合金（Ｔｉ６Ａｌ２Ｓｎ４Ｚｒ２Ｍｏ）金
属板，如图 １所示。

热防护壁板三层结构之间为理想热接触，没

有热量损失。另外，由于辐射层为很薄的金属镀

层，隔热层为稀松的复合材料，忽略其刚度影响。

热防护壁板相关参数见表１。

表１　热防护壁板相关参数
Ｔａｂ．１　ＲｅｌｅｖａｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅＴＰＳｐａｎｅｌ

参数 取值

壁板长度ａ／ｍ １．５

辐射层厚度ｈ１／ｍｍ ２

隔热层厚度ｈ２／ｍｍ １０

金属板厚度ｈ３／ｍｍ ５

参数 取值

辐射层密度ρ１／（ｋｇ／ｍ
３）１０１０

隔热层密度ρ２／（ｋｇ／ｍ
３） ７３

金属板密度ρ３／（ｋｇ／ｍ
３）４５４０

金属板泊松比υ ０．３２

材料参数随温度变化显著，热防护壁板各层

材料比热ｃ、材料导热系数ｋ以及金属板弹性模量
Ｅ和热膨胀系数α等材料属性随温度的变化见文
献［１２－１４］，随温度升高，弹性模量降低，表现为
材料温变。

１．１　样本数据获取方法

本文使用计算流体力学（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄ
ｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）方法作为生成气动力／热样本数
据的方法。

本文采用三维可压缩非定常 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｃｋｅｓ
（ＮＳ）方程作为流动控制方程。直角坐标系下，
方程组的守恒积分形式为：


ｔ

Ω

ＱｄＶ＋
Ω

Ｆ·ｎｄＳ＝０ （１）

式中：Ｑ＝（ρＦ，ρＦｕ，ρＦｖ，ρＦｗ，ρＦｅ）
Ｔ为守恒能量，ρＦ

为流体密度，（ｕ，ｖ，ｗ）为直角坐标系下沿三个坐
标轴方向的速度分量，ｅ为单位质量气体的总能
量；Ω为某一固定流体域 Ω的边界；Ｖ为该控制
体的体积，Ｓ为其边界；ｎ是边界的外法向量；Ｆ
为矢通量。

空气属性动力黏性系数 μ通过 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公
式计算，根据空气属性表数据进行插值确定导热

系数ｋ的值。
本文使用国家数值风洞 ＮＮＷＨｙＦＬＯＷ软件

进行ＣＦＤ计算，采用 ｋωＳＳＴ湍流模型。数值计
算相关边界条件、网格设置等参考文献［１１］进行
设置，以满足转捩位置、计算收敛性等方面的

要求。

１．２　Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型

Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型的数学表达式可写成全局

·０４１·
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估计和当地差异的线性叠加：

ｆ（ｘ）＝Ｒ（ｘ）＋Ｃ（ｘ） （２）
式中：ｘ为输入参数向量；Ｒ（ｘ）为代表全局近似
估计的回归函数；Ｃ（ｘ）为表征当地差异的相关函
数。Ｃ（ｘ）的协方差矩阵可表示为：

Ｃｏｖ［Ｃ（ｘｉ），Ｃ（ｘｊ）］＝σ
２Ｒ［Ｒ（ｘｉ，ｘｊ）］ （３）

Ｋｒｉｇｉｎｇ的预测输出可写为：

ｙ^（ｘ）＝β＾＋ｒＴＲ－１（ｙ－１β＾） （４）

式中：β＾为β的估计值；Ｒ为ｍ×ｍ维相关矩阵；ｒ
为ｍ维相关向量；ｙ为采样样本点响应值组成的
ｍ维列项量。未知参数 β和 σ２通过最小二乘意
义下的估计得到。

１．３　热气动弹性耦合计算方法

热气动弹性问题是典型的流－固－热耦合问
题，将三场耦合系统分解为两个耦合子系统模块

（热模块和气动弹性模块）进行求解。

热模块是气动热和结构瞬态热传导耦合系

统，将气动热计算得到的热流传输给热传导模块，

再将热传导计算获得的结构瞬态温度分布传输给

气动热计算，更新下一时间步的热流；气动弹性模

块将气动力模型计算的非定常气动力传给结构动

力学模块，再将由结构动力学模型计算的弹性变

形传输给气动力计算，更新下一时间步的非定常

气动力。本文采用气动热－气动弹性的单向耦合
策略，将热模块得到的结构温度场传输给气动弹

性模块。

气动弹性模块中使用有限元方法进行结构动

力学求解，瞬态动力学分析中的基本运动方程为：

Ｍｕ̈＋Ｃｕ＋Ｋｕ＝Ｆ（ｔ） （５）
式中：Ｍ为质量阵；Ｃ为阻尼阵；Ｋ为刚度阵；̈ｕ为
节点加速度向量；ｕ为节点速度向量；ｕ为节点位
移向量；Ｆ（ｔ）为随时间ｔ变化的载荷矩阵。

热模块中，由于辐射层的存在，上表面为对流

边界，同时有气动热流 Ｑａｅｒｏ输入和辐射热流 Ｑｒａｄ
输出，因此，热防护壁板上表面的净热流通量为

Ｑ＝Ｑａｅｒｏ－Ｑｒａｄ。辐射热流与壁面温度 Ｔｗａｌｌ和环境
温度Ｔｅｎｖ之间的温差有关，计算式为：

Ｑｒａｄ＝σＳＢε（Ｔ
４
ｗａｌｌ－Ｔ

４
ｅｎｖ） （６）

式中：σＳＢ为 ＳｔｅｆａｎＢｏｌｔｚｍａｎｎ常数，取 σＳＢ ＝
５６６９×１０－８Ｗ·ｍ－２·Ｔ－４；辐射发生率ε＝０．７。

结构内部考虑热传导，二维壁板的瞬态热传

导偏微分方程为：

ρＳｃ
Ｔ
ｔ
＝ｋ

２Ｔ
ｘ２
＋

２Ｔ
ｚ( )２ （７）

式中，ｘ为壁板弦向坐标，ｚ为壁板厚度方向坐标，

ρＳ为材料密度，ｃ为材料比热，Ｔ为温度，ｋ为材料
导热系数，ｔ为时间。采用中心差分进行空间离
散，向前差分进行时间推进，前后缘端面与下表面

为绝热边界。基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型的热防护壁
板热气动弹性分析流程如图２所示。

图２　热防护壁板热气动弹性分析流程
Ｆｉｇ．２　ＡｅｒｏｔｈｅｒｍｏｅｌａｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｆｌｏｗｏｆＴＰＳｐａｎｅｌｓ

２　基于Ｋｒｉｇｉｎｇ的壁板气动力／热代理模型

图３展示了建立代理模型的一般流程，包括：
①确定系统的状态空间，将系统的输入输出变量
参数化，并确定参数边界；②参数状态空间取样，
使用一定的采样方法，从状态空间中选取样本集

和验证集；③样本点响应，高阶方法对样本集工况
进行计算，生成训练数据；④生成代理模型，基于
样本状态点与响应结果的输入输出，建立代理模

型；⑤精度评估，根据交叉验证思想在评估集对代
理模型精度进行评估；⑥应用代理模型进行预测。

图３　代理模型建立流程
Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｆｏｒｂｕｉｌｄｉｎｇｔｈｅｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌ

２．１　气动力／热样本数据计算方法验证

参考高速圆管绕流实验［１５］以及对给定形变

和表面温度的壁板进行计算来验证 ＣＦＤ方法的
准确性，以保证样本的精度。

图４（ａ）展示了高速流绕过圆管后的流场马
赫数云图以及１／４截面圆管表面位置在极坐标轴
下的角坐标表达。图 ４（ｂ）、图４（ｃ）为 ＣＦＤ计算

·１４１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４８卷

圆管表面的无量纲压强、热流与实验数据的对

比［１５］，ＣＦＤ计算结果与实验结果吻合。ＣＦＤ计算
驻点 热流为 ５０６２６ｋＷ／ｍ２，文献实验值为
４８３ｋＷ／ｍ２，两者相差４８２％。

（ａ）马赫数云图
（ａ）Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｌｏｕｄｃｈａｒｔ

（ｂ）压强分布
（ｂ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

（ｃ）热流分布
（ｃ）Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图４　高速圆管绕流马赫数云图和
表面压强及热流分布

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｌｏｕｄｃｈａｒｔｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｏｗ
ａｒｏｕｎｄａｔｕｂｅ＆ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄ

ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

使用壁板的模态表示壁板的结构位移，

式（８）验证工况壁板位移；式（９）验证工况壁板表
面温度分布。

ｗ（ｘ）＝∑
３

ｉ＝１
ηｉｓｉｎｉπ

ｘ( )ａ （８）

式中，η１ ＝η２ ＝０，η３ ＝３．５。
Ｔ（ｘ）＝７０１．６ｘ４－２０８７ｘ３＋１４７５ｘ２－

１９３．９ｘ＋１２４６ （９）
表２展示了 ＣＦＤ方法的网格无关性验证参

数，２号网格计算壁板表面最大压强与最大热流

与密网格结果相对误差都在０５％以下，为兼顾
计算精度与效率，本文使用２号网格设置。图５
展示了使用 ＣＦＤ方法计算表面的气动压强和表
面热流分布，与文献［１１］结果的对比。图中同样
展示了气动力、热工程算法，即活塞理论、参考焓

法的计算结果。

表２　网格无关性验证参数
Ｔａｂ．２　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｓｔｕｄｙｐａｒａｍｅｔｅｒ

参数
网格编号

１ ２ ３

网格量 １２×１０５ １４×１０５ １６×１０５

第一层厚度／ｍ １×１０－５ ５×１０－６ １×１０－６

法向增长率 １．０８ １．０５ １．０３

壁板表面最大压强／Ｐａ６８２２．３５６６３５．３７ ６６６５．２１

最大压强相对误差／％ ２．３６ ０．４５

壁板表面最大热流／

（Ｗ／ｃｍ２）
１６．１０５６１６．７７８３ １６．７３６８

最大热流相对误差 ３．７７％ ０．２５％

（ａ）气动力验证
（ａ）Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓｖａｌｉｄａｔｉｏｎ

（ｂ）气动热验证
（ｂ）Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｈｅａｔｉｎｇｖａｌｉｄａｔｉｏｎ

图５　ＣＦＤ方法进行气动力／热验证
Ｆｉｇ．５　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓ＆
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｈｅａｔｉｎｇｂｙＣＦＤｍｅｔｈｏｄ

ＣＦＤ计算结果与文献［１１］结果吻合，气动压

·２４１·
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强平均相对误差为３４％，而气动热流平均相对
误差为１５６％，考虑到采用的湍流模型与文献不
同，且不同数值计算模型的误差大于计算本身的

误差［１１］，该偏差是可接受的。

综上，认为 ＣＦＤ方法气动力／热计算精度满
足要求。此外，ＣＦＤ方法计算的气动压强、气动
热流与工程算法的计算结果在壁板上的分布不

同，凸显了建立保留高保真特性的代理模型带来

的预测精度提升的意义。

２．２　气动力／热代理模型的建立与评估方法

２．２．１　状态空间参数化
气动力／热代理模型的输入为来流马赫数

Ｍａ１、壁板形变以及壁板表面温度。马赫数作为
标量可直接作为模型输入参数，壁板形变和表面

温度通过空间坐标进行参数化处理。

壁板形变ｗ（ｘ）用其前六阶模态函数叠加表
示，如 式 （１０）所 示，模 态 函 数 Φ（ｘ）＝
ｓｉｎ（ｉｘπ／ａ），ｈ为壁板厚度；表面温度分布Ｔ（ｘ）用
壁板弦向的坐标ｘ的ｎ阶多项式表达，如式（１１）
所示，已有研究表明，三次多项式可满足精度

要求［１１］。

ｗ（ｘ）＝η１Φ１（ｘ）＋η２Φ２（ｘ）＋…＋η６Φ６（ｘ）

（１０）
Ｔ（ｘ）＝Ｔ１＋Ｔ２ｘ＋Ｔ３ｘ

２＋Ｔ４ｘ
３ （１１）

参考已有的研究工作［１１］，参数空间如表３所
示。此外，为优化样本点对应壁板变形和壁板表

面温度在参数空间内的分布，设置位移振幅和表

面温度极值约束：壁板的无量纲形变幅值≤１０，
２００Ｋ≤壁板表面温度极值≤２０００Ｋ。本文使用
有约束的拉丁超立方取样方法进行样本点和评估

点的选取。

表３　代理模型参数空间
Ｔａｂ．３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｐａｃｅｏｆｔｈｅｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌ

来流参数和壁板表面温度参数空间 壁板形变参数空间

７．０≤Ｍａ１≤１１．０

３００Ｋ≤Ｔ１≤１８００Ｋ

－１０００Ｋ／ｍ≤Ｔ２≤１０００Ｋ／ｍ

－６６６Ｋ／ｍ２≤Ｔ３≤６６６Ｋ／ｍ
２

－４４４Ｋ／ｍ３≤Ｔ４≤４４４Ｋ／ｍ
３

－１５≤珔η１≤１５

－７．５≤珔η２≤７．５

－３．７５≤珔η３≤３．７５

－１．９≤珔η４≤１．９

－０．８≤珔η５≤０．８

－０．４≤珔η６≤０．４

２．２．２　代理模型的生成输入与预测输出
参考式（２），基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ的气动力／热代理

模型可以表示为局部偏差 Ｃ（ｄ，Ｘ）和全局估计

Ｒ（ｄ，Ｘ）的和：
ｙ（ｄ）＝Ｒ（ｄ，Ｘ）＋Ｃ（ｄ，Ｘ） （１２）

ｄ＝（Ｍａ１，珔ηｉ，Ｔｊ）
Ｔ　ｉ＝１，２，…，６；ｊ＝１，２，３，４

Ｘ＝（ｄ（１），ｄ（２），…，ｄ（ｎ）{ ）

（１３）
其中：ｙ（ｄ）为代理模型对参数空间内某状态点的
预测输出；ｄ为某状态点所对应的输入参数组成
的向量；Ｘ为训练样本点的输入参数矩阵；ｎ为建
立模型所用样本数量。

为减少数据量级对模型的干扰，使用无量纲

参数气动压强系数ＣＰ和斯坦顿数Ｓｔ作为模型的
输出。通过式（１４）和式（１５）得到气动压强和气
动热流。

Ｐｓｔｅａｄｙ（ｘ）＝
１
２ｙＣＰ（ｄ）ρ３Ｕ

２
３ （１４）

式中，ｙＣＰ（ｄ）是壁板表面压强系数的预测值，ρ３
和Ｕ３为３区密度和速度。

Ｑａｅｒｏ＝ｃｐＵ３ρ３（Ｔｓ（ｘ）－Ｔ０，３）ｙＳｔ（ｄ） （１５）
式中，ｙＳｔ（ｄ）是壁板表面斯坦顿数的预测值，ｃｐ为
恒压比热，Ｔｓ（ｘ）为壁板表面温度分布，Ｔ０，３为３区
总温。

２．２．３　代理模型的精度评估方法
本文基于交叉验证的思想，选取与构建代理

模型所用样本点不重合的３００个评估点，通过将
代理模型预测结果与 ＣＦＤ方法计算结果进行对
比，对模型精度进行量化评价。

归一化均方根误差（ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｒｏｏｔｍｅａｎ
ｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒ，ＮＲＭＳＥ）和最大值误差为：

ｅｊＮＲＭＳＥ ＝

１
ｐ∑

ｐ

ｉ＝１
（Ｓｊｉ－Ｃ

ｊ
ｉ）槡
２

Ｃｊｍａｘ－Ｃ
ｊ
ｍｉｎ

（１６）

Ｌｊ∞ ＝
Ｓｊ－Ｃｊｍａｘ
Ｃｊｍａｘ－Ｃ

ｊ
ｍｉｎ

（１７）

其中，Ｓ为代表模型预测结果，Ｃ为 ＣＦＤ方法计
算结果，ｉ为壁板弦向节点标号，ｊ为评估点标
号，ｐ为板上节点总数。在以上指标的基础上，
计算四个值作为量化评价整个代理模型的评价

指标：平均均方根误差 珋ｅＮＲＭＳＥ、平均最大值误差
珔Ｌ∞、最大最大值误差 Ｌ∞ｍａｘ以及 Ｌ∞小于 １０％的
评估点数量占比 ｐＬ∞≤１０％。同时，检验上述四个
评价指标随样本数量变化情况，以验证模型的

收敛性。

此外，由式（１８）计算预测值与ＣＦＤ方法计算
结果的平均相对误差在壁板弦向位置的分布：

ｅａｒｅ（ｉ） ＝
１
ｎ∑

ｎ

ｊ＝１

Ｓｊｉ－Ｃ
ｊ
ｉ

Ｃｊｉ
（１８）

·３４１·
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２．３　基于Ｋｒｉｇｉｎｇ的气动力代理模型

２．３．１　气动力代理模型精度评估
表４给出了使用不同样本数量所建立的气动

力代理模型的精度评价指标和前人研究评价指

标［１１］作为参考。由表 ４可知，使用 １２００个和
１５００个样本点得到的气动力代理模型，评价指
标全部优于文献［１１］。

表４　不同样本数量的气动力代理模型评价指标
Ｔａｂ．４　Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｒｉｃｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｒｏｇａｔｅ

ｍｏｄｅｌｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅｓ
％

精度指标
样本数量

１０００ １２００ １５００
文献［１１］

珋ｅＮＲＭＳＥ １．２３ １．０４ １．０３ ２

珔Ｌ∞ ４．１２ ３．５４ ３．４４ ≈５

Ｌ∞ｍａｘ ２０．９０ １３．０７ １１．４６ ≈２０

ｐＬ∞≤１０％ ９７．３３ ９９．３３ ９９．３３ ９５

图６展示了气动力代理模型评价指标随样本
数量的变化。样本数量从２００增加到１５００，代理
模型的精度评价指标不再提升，验证了生成代理

模型所用样本数量的收敛性。

图６　气动力代理模型评价指标随样本数量的变化
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌｓ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｒｉｃｓｗｉｔｈｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ

图７展示了１５００个样本点生成的气动力代
理模型的气动压强系数计算结果与 ＣＦＤ方法计
算结果的相对误差分布。差异较大的地方发生在

壁板前后缘处，可见Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型作为广义插
值算法存在插值模型在边缘区域预测精度下降的

通病。有待后续进一步探索以提高代理模型在边

缘的预测精度。

２．３．２　非定常气动力代理模型
对于非定常气动力的预测，在代理模型预测

稳态气动力的基础上，结合三阶活塞理论非定常

图７　气动力代理模型平均相对误差位置分布
Ｆｉｇ．７　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｆｏｒ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌｓ

效应项，建立热防护壁板的非定常气动力代理模

型。代理模型非定常压强系数计算公式为：

　ＣＰ（ｘ，ｔ）＝ＣＰ，ｖｅｌ（ｘ）＋珔ＣＰ（ｘ，ｔ）＋ｙＣＰ（ｄ） （１９）
式中，ｙＣＰ（ｄ）为代理模型输出的壁板表面压强系

数的预测值，ＣＰ，ｖｅｌ与 珔ＣＰ为基于三阶活塞理论气
动阻尼项。

最终，壁板表面非定常气动压强的计算式为：

ｑａ（ｘ，ｔ）＝
１
２ＣＰ（ｘ，ｔ）ρ３Ｕ

２
３ （２０）

２．３．３　非定常气动力模型验证
使用气动力代理模型对指定运动形式的壁板

的非定常广义气动力进行预测，验证基于代理模

型的非定常气动力模型的准确性。

广义气动力计算式为：

ＦＧ（ｔ）＝∫（Φ（ｘ）·ｑａ（ｘ，ｔ））ｄｘ （２１）

式中，Φ（ｘ）为模态函数。壁板振动方程为：

ｙ（ｘ，ｔ）＝０．００５ｓｉｎ（２πｆｔ）∑
ｎ

ｉ＝１
ηｉｓｉｎｉπ

ｘ
１．( )５
（２２）

图８展示了运动壁板非定常广义气动力的结
果。选取一阶模态作为壁板的运动形式，珔η１＝１２，
频率ｆ＝１４０Ｈｚ。计算工况：来流马赫数为１０，壁
板表面温度均为１２００Ｋ。结果表明，代理模型预
测的非定常广义气动力结果与 ＣＦＤ非定常计算
结果一致，验证了基于代理模型计算非定常气动

力的准确性。图８同样展示了文献［１１］和本文
使用非定常三阶活塞理论的计算结果，与 ＣＦＤ非
定常计算的结果存在明显差异，再一次展示了建

立具有高精度预测的代理模型的重要意义。

注意到壁板振动最大无量纲幅值为１２，超过
了代理模型的状态空间，而代理模型仍可以进行

准确非定常广义气动力预测。这说明 Ｋｒｉｇｉｎｇ模
型作为典型插值模型，具有一定的外插泛化能
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图８　运动壁板非定常ＦＧ
Ｆｉｇ．８　ＵｎｓｔｅａｄｙＦＧｏｆｍｏｖｉｎｇｐａｎｅｌ

力。图 ９显示了三个不同壁板振动幅值对应的
代理模型预测结果和 ＣＦＤ计算非定常广义气动
力的结果，珔η１＝１５时误差最大为 １３４％，而
珔η１＝２０时代理模型预测误差最大为１７２％，超
过参数边界越多，泛化能力越差，因此实际应用

时可在参数空间基础上适当拓展应用范围，但

是不建议太多。

图９　不同振动幅值代理模型和ＣＦＤ非定常ＦＧ结果

Ｆｉｇ．９　ＳｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌａｎｄＣＦＤｕｎｓｔｅａｄｙＦＧｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ

计算效率方面，使用三阶活塞理论以及气动

力代理模型，计算验证工况所用时间均在 ０５ｓ
以内。而使用 ＣＦＤ方法进行非定常气动力计算
的耗时在８ｈ以上，是代理模型的６万倍（ＣＰＵ：
Ｇｏｌｄ６１５２２１０ＧＨｚ）。因此代理模型方法相较于
ＣＦＤ方法，将计算效率提高了４个数量级。

２．４　基于Ｋｒｉｇｉｎｇ的气动热代理模型

２．４．１　基于遗传算法的气动热代理模型参数优化
本文在建立气动热代理模型时，使用遗传算

法（ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＡ），以模型精度评价指标
为优化目标，对Ｋｒｉｇｉｎｇ模型中的相关参数θ进行
寻优。

表５展示了使用遗传算法前后，由１２００个
样本数据生成的气动热代理模型的评价指标。由

表５可知，使用遗传算法后，珋ｅＮＲＭＳＥ、珔Ｌ∞、Ｌ∞ｍａｘ减
小，ｐＬ∞≤１０％增大，模型的精度得到了提升。

表５　遗传算法优化前后的模型评价指标
Ｔａｂ．５　Ｍｏｄｅｌｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｒｉｃｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｂｙｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ
％

评价指标 未使用ＧＡ 使用ＧＡ

珋ｅＮＲＭＳＥ 　２．９４ 　１．８７

珔Ｌ∞ 　９．２６ 　６．０６

Ｌ∞ｍａｘ ４７．４１ １５．７０

ｐＬ∞≤１０％ ６９．００ ８７．６７

２．４．２　气动热代理模型精度评估
表 ６给出了使用不同样本数量所建立的气

动热代理模型的精度评价指标，并给出文献［１１］
中的评价指标作为参考。由表 ６可知，使用
２０００个和２４００个样本点得到的气动力代理模
型的评价指标全部优于文献［１１］。

表６　不同样本数量的气动热代理模型评价指标
Ｔａｂ．６　Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｒｉｃｓｏｆａｅｒｏｔｈｅｒｍａｌｓｕｒｒｏｇａｔｅ

ｍｏｄｅｌｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅｓ
％

精度指标
样本数量

１２００ ２０００ ２４００
文献［１１］

珋ｅＮＲＭＳＥ 　１．８７ 　１．４８ 　１．３７ ２

珔Ｌ∞ 　６．０６ 　４．７８ 　４．２５ ≈５

Ｌ∞ｍａｘ １５．７０ １３．２９ １２．７２ ≈２０

ｐＬ∞≤１０％ ８７．６７ ９５．６７ ９７．６７ ９０

图１０　气动热代理模型评价指标随样本数量的变化
Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｔｈｅｒｍａｌｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌｓ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｒｉｃｓｗｉｔｈｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ

图１０展示了气动热代理模型评价指标随样
本数量的变化。样本数量从２００增加到２４００，代
理模型的精度评价指标不再提升，验证了生成代
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理模型所用样本数量的收敛性。图 １１展示了
２２００个样本点生成的气动热代理模型的斯坦顿
数计算结果与 ＣＦＤ方法计算结果的相对误差分
布。差异较大的地方发生在壁板后缘处，同样可

解释为是由插值模型对边缘区域预测能力不足引

起，同样有待进一步探索。

图１１　气动热代理模型平均相对误差位置分布
Ｆｉｇ．１１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｆｏｒ

ａｅｒｏｔｈｅｒｍａｌｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌｓ

由表５和表６可知，生成相似精度的气动热
代理模型相比气动力代理模型需要更多的样本数

量。此外，生成气动热代理模型的过程还用到了

遗传算法进行参数优化。结果表现出生成气动热

代理模型的复杂性。主要原因在于气动热的计算

不仅与马赫数和壁板形变有关，还受到壁板表面

温度分布的影响，影响参数更多，生成代理模型的

各项成本也就越高。

３　基于代理模型的热防护壁板热气动弹性
分析

　　考虑典型气动响应条件下的壁板形变快照
和壁板刚体外形（即平板）两种外形作为气动热

模块的输入。使用气动热代理模型，在气动热

模块进行热防护壁板结构瞬态热传导计算，将

某时刻的温度场快照作为热载荷输入气动弹性

求解模块，使用气动力代理模型，进行热气动弹

性计算。典型形变快照［１６］为：珔η１＝６，珔η２＝－３，
珔η３＝１。
本文进行了如表７所示的四组工况的热气动

弹性计算，其中来流条件均为１区参数 Ｍａ１。由
于气动力和气动热非定常特征时间差异较大，模

拟高速飞行器进行诸如加速突防机动动作的情景

时，飞行速度大幅增大而飞行器结构温度变化不

大，工况３相比工况２模拟了类似的情形，热传导
计算来流马赫数相同，而热气动弹性计算来流动

压更大。四组热气动弹性工况得到以下典型非线

性响应。

表７　热防护壁板热气动弹性计算工况
Ｔａｂ．７　ＡｅｒｏｔｈｅｒｍｏｅｌａｓｔｉｃｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆＴＰＳｐａｎｅｌ

参数
工况

１ ２ ３ ４

热传导计算马赫数 １０ ８ ８ １１．５

热传导计算壁板形变 快照 平板 平板 平板

热气动弹性计算马赫数 １０ ８ １１．５ １１．５

３．１　热屈曲

工况２中，在传热６０ｓ、１００ｓ和１８０ｓ时刻温
度场下，壁板热气动弹性响应形式均为热屈曲。

图１２（ａ）展示了６０ｓ时刻温度场下，壁板响应时
程图。图１２（ｂ）展示了０ｓ、６０ｓ、１００ｓ和１８０ｓ时
刻温度场下，壁板热屈曲响应收敛达到稳定后，壁

板位移形变挠曲线，可见在加入温度场之后，壁板

产生了失稳。图１３展示了该四个温度场下壁板
的静力学分析得到的热形变和金属板中性层无量

纲热应力分布。０ｓ时刻结构没有升温，热应力为
０。随着热防护壁板热传导的进行，温度场板内温
度越高，热膨胀所引起的热应力越大，也导致热屈

曲位移极值越大。

（ａ）时程图
（ａ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍ

（ｂ）屈曲壁板位移
（ｂ）Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆｂｕｃｋｌｅｄｐａｎｅｌ

图１２　屈曲时程图和稳定时刻壁板位移
Ｆｉｇ．１２　Ｂｕｃｋｌｉｎｇｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙ＆ｐａｎｅｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｔ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ

３．２　极限环运动

工况３中，在传热３００ｓ时刻温度场下，壁板
热气动弹性响应形式为极限环运动。图１４展示
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（ａ）热形变
（ａ）Ｔｈｅｒｍａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

（ｂ）中性层无量纲应力
（ｂ）Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｓｔｒｅｓｓｏｆｔｈｅｎｅｕｔｒａｌｌａｙｅｒ

图１３　热形变和中性层无量纲应力
Ｆｉｇ．１３　Ｔｈｅｒｍａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓ

ｓｔｒｅｓｓｏｆｔｈｅｎｅｕｔｒａｌｌａｙｅｒ

了壁板响应时程图和相平面图。极限环运动的时

程图中，壁板振动形式呈现一定的周期性规律，

图１４（ａ）中将部分响应曲线进行了放大以直观展
示。相应相平面图中只有单条封闭的相平面曲线。

（ａ）时程图
（ａ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍ

（ｂ）相平面图
（ｂ）Ｐｈａｓｅｐｌａｎｅｄｉａｇｒａｍ

图１４　极限环运动响应图
Ｆｉｇ．１４　Ｌｉｍｉｔｃｙｃｌｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｄｉａｇｒａｍ

３．３　倍周期运动

工况３中，在传热１００ｓ时刻温度场下，壁板

热气动弹性响应形式为倍周期运动。图１５展示
了壁板响应时程图、频谱图和相平面图。倍周期

运动的时程图中，壁板振动形式呈现一定的周期

性规律，图１５（ａ）中同样进行了放大，但比极限环
运动的振动形式更加复杂。频谱图中各波峰对应

的频率为１０２２Ｈｚ、２０Ｈｚ、３０２２Ｈｚ和４０Ｈｚ，为
１、２、３、４倍整数关系。相平面图呈多条封闭曲线
绕成的带状。

（ａ）时程图
（ａ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍ

（ｂ）频谱图
（ｂ）Ｓｐｅｃｔｒｕｍｄｉａｇｒａｍ

（ｃ）相平面图
（ｃ）Ｐｈａｓｅｐｌａｎｅｄｉａｇｒａｍ

图１５　倍周期运动响应图
Ｆｉｇ．１５　Ｐｅｒｉｏｄｄｏｕｂｌｉｎｇｍｏｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｄｉａｇｒａｍ

３．４　准周期运动

工况４中，在传热３００ｓ时刻温度场下，壁板
热气动弹性响应形式为准周期运动。图１６展示
了壁板响应相关结果图。准周期运动与倍周期运

动类似，振动呈现一定的周期性（时程图中进行

了放大），但频谱图中各波峰对应的频率之间不

存在整倍数关系，相平面图呈多条封闭曲线绕成

的带状。
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（ａ）时程图
（ａ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍ

（ｂ）频谱图
（ｂ）Ｓｐｅｃｔｒｕｍｄｉａｇｒａｍ

（ｃ）相平面图
（ｃ）Ｐｈａｓｅｐｌａｎｅｄｉａｇｒａｍ

图１６　准周期运动响应图
Ｆｉｇ．１６　Ｑｕａｓｉｐｅｒｉｏｄｉｃｍｏｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｄｉａｇｒａｍ

３．５　混沌运动

工况１中，在传热１００ｓ时刻温度场下，壁板热
气动弹性响应形式为混沌运动。图１７展示了壁板
响应相关结果图。混沌运动响应中，时程图表现的

壁板振动没有明显规律，频谱图中多个峰值在一定

频率范围内连续分布，相平面曲线分布杂乱。

３．６　结果分析

表８展示了本文计算工况下的热气动弹性响
应形式。除表８中的算例外，所有工况加载热传导
０ｓ时刻的温度场的响应结果均为静稳定收敛。这
说明壁板内温度升高而引起的热应力和材料温变

是热防护壁板热气动弹性失稳的主要因素。此外，

随着所加载的温度场时刻越来越靠后，壁板的热气

动弹性响应形式一般呈现由简单到复杂再到简单

的发展规律。在响应幅值方面，随着壁板内温度越

来越高，热应力增大，响应幅值增大。

（ａ）时程图
（ａ）Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍ

（ｂ）频谱图
（ｂ）Ｓｐｅｃｔｒｕｍｄｉａｇｒａｍ

（ｃ）相平面图
（ｃ）Ｐｈａｓｅｐｌａｎｅｄｉａｇｒａｍ

图１７　混沌运动响应图
Ｆｉｇ．１７　Ｃｈａｏｔｉｃｍｏｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｄｉａｇｒａｍ

如表８中工况４相对工况３，热混沌发展为
极限环运动出现所对应的温度场时刻更靠前。这

说明来流马赫数越高，热防护壁板温度升高越快，

周期运动、热混沌、极限环运动等失稳时刻提前。

如工况１和其余工况的响应结果所示，得到的壁
板热气弹响应形式随温度场时刻增大的变化趋势

表８　各工况热气动弹性响应形式
Ｔａｂ．８　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｆｏｒｍｓｏｆａｅｒｏｔｈｅｒｍｏｅｌａｓｔｉｃｕｎｄｅｒ

ｖａｒｉｏｕｓｃａｓｅｓ

工况
选取温度场时刻／ｓ

６０ １００ １８０ ３００

１ 准周期运动 混沌运动 倍周期运动

２ 热屈曲 热屈曲 热屈曲 倍周期运动

３ 倍周期运动 倍周期运动 混沌运动 极限环运动

４ 倍周期运动 混沌运动 极限环运动 准周期运动
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相同。因此对于单向耦合策略，壁板响应形式随

壁板温度的变化规律并不受热防护壁板热传导计

算时的壁板形变形式的影响。

４　结论

本文针对高速来流中的热防护壁板，基于

Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型方法，对建立高速流中的热防护
壁板非定常气动力／热代理模型开展了研究。使用
基于有限元法的结构动力学建立气动弹性模块，编

写结构瞬态热传导程序建立气动热模块，搭建热防

护壁板热气动弹性分析框架。最终，使用基于

Ｋｒｉｇｉｎｇ的气动力／热代理模型，开展热防护壁板热
气动弹性计算与分析。得到以下结论：

１）对于气动力／热代理模型：使用 Ｋｒｉｇｉｎｇ代
理模型方法建立的气动力／热代理模型，除了能够
准确、高效预测气动力／热，还具有一定的泛化能
力；对于气动力代理模型，建立气动热代理模型需

要更多的样本和方法成本；代理模型方法相比传

统ＣＦＤ方法，计算效率提高了４个数量级。
２）对于热气动弹性分析：气动热效应引起的

面内热应力和材料温变是热防护壁板在高速流中

失稳的主要因素；随着壁板内温度的升高，热防护

壁板的热气动弹性响应幅值逐渐增大，响应形式

一般呈现由简单到复杂再到简单的发展规律。

综合来看，本文所建立的基于Ｋｒｉｇｉｎｇ的气动
力／热代理模型，能够弥补工程算法（如活塞理
论、参考焓法等）在气动力／热预测精度方面的不
足，且保留了工程算法效率高的特点，极大提升了

效率。该方法为非定常气动力／热的快速准确计
算提供了有效手段，能够为高速飞行器的气动力／
热载荷准确预估、热防护结构设计、飞行安全评估

等提供重要理论依据。
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