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摘要：传统的热振耦合方法缺乏对材料热特性变化的考虑，影响仿真分析的精度。为此，文章提出

一种热特性参数与振动动态耦合的分析方法，建立动态变化的热振耦合方程，基于闪光瞬态法得到材料

的热特性参数并将其应用在结构传热过程的数值仿真计算中。结果表明，是否考虑材料的热特性变化会

对结构的传热过程仿真结果产生较大影响，并进一步影响结构的刚度特性仿真结果，从而造成结构模态

分析偏差。采用本研究提出的动态变化的热振耦合模拟方法可提高传热仿真分析的精度和可靠度。
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Abstract: The  conventional  thermal-vibration  coupling  method  lacks  the  consideration  for  the  changes  in
the  thermal  characteristics  of  materials,  which  affects  the  accuracy  of  simulation  analysis.  Therefore,  in  this
paper,  an  analysis  method  by  dynamic  coupling  of  thermal  characteristics  and  vibration  was  proposed,  and  a
dynamic thermal-vibration coupling equation was established.  Based on the flash transient  method,  the thermal
characteristic  parameters  of  materials  were  obtained  and  applied  in  the  numerical  simulation  of  structural  heat
transfer process. The results show that whether or not the variation of heat transfer characteristics of materials is
considered  exhibits  a  great  impact  on  the  heat  transfer  process  simulation  results  of  the  structure,  which  will
further affect the simulation results of the stiffness characteristics of the structure, resulting in errors in structural
modal analysis. The accuracy and reliability of heat transfer simulation analysis can be improved by the proposed
dynamic thermal-vibration coupling simulation method.

Keywords: rocket  instrument  cabin;  thermal-vibration  coupling;  numerical  simulation;  flash  transient
method; stiffness change
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0    引言

在火箭飞行过程中，其机体结构表面与高速气

流摩擦会产生气动加热现象。气动加热环境对火箭

的影响主要体现在两方面：一是可能改变火箭结构

本身的动力学特性；二是向内传热使结构内部的仪

器或元器件升温甚至受损失效，从而影响火箭的可

靠性。目前，针对火箭本体结构的气动加热防护已

有相对成熟有效的措施
[1]
。而热环境对航天器结构

的动力学特性影响主要体现在对结构固有频率的

影响，Heeg等[2]
对典型的航天飞机真实飞行状态

进行研究并发现，航天飞机表面温度可以从常温升

至 2700 ℃ 以上，相应地，结构固有频率及阻尼也

可剧烈变化高达 30%以上。工程中常利用数值仿

真与试验相结合的方法对结构进行热振分析
[3-10]
，

但在有关研究中普遍存在的问题是：进行传热分析

时将结构材料的热特性参数视为常量，但实际上材

料的热特性参数（如热导率和比热容）在传热过程

中并非恒定不变，而是会随温度的变化发生改变；

即使考虑到此影响而将这些材料参数设为变量，依

然无法保证真实反映材料参数的变化，导致热振耦

合特性预示出现偏差。

本文提出一种材料热特性参数与振动动态耦

合的分析方法，在进行结构传热分析中考虑材料热

特性随温度的变化，同时结合振动方程，对某火箭

仪器舱气动过程进行热振耦合机理分析。 

1    热振耦合机理分析

在火箭的飞行过程中，针对热环境对火箭结构

的影响：一方面要关注固有频率对结构动力学特性

的影响；另一方面要关注结构传热过程，从而对结

构内部元器件和部件的温度变化做出预示。常规的

结构动力学分析是从振动方程出发
[7]
。然而，本文

所讨论的是结构的固有特性，与外力无关，并且为

简化模型而忽略结构自身的阻尼项，因此振动方程

中的阻尼和激励项为 0，对结构的模态分析可以围

绕公式

M
{
X′′

}
+K {X} = {0} (1)

展开，其中：K为结构的总刚度矩阵；M为结构的质

量矩阵。

加入温度场变化的主要影响体现在改变振动

方程中的刚度项：一方面，温度的改变使材料的弹

性模量发生改变，进而影响结构的刚度，即

KT =
w
Ω

BT DTBdΩ， (2)

式中：B为几何矩阵；DT 为与材料弹性模量 ET 和

泊松比 μ 有关的弹性矩阵。

另外一方面，当结构的温度变化时会产生热应

力并影响结构的刚度，即

Kσ =
w
Ω

GTΓGdΩ， (3)

式中：G为形函数矩阵；Γ为结构热应力矩阵。

在实际试验过程中，温度场和应力场是同时存

在的，故通过模态叠加后结构的刚度可以表示为

K = KT+Kσ (4)

或

K = g (ET,B,µ,T )。 (5)

对于某确定结构而言，其泊松比 μ 是不变的，

而弹性模量 ET 以及结构热应力 Γ 均随着结构温度

T 的变化而发生改变，因此掌握结构温度的变化规

律是研究热振耦合机理的关键。

在飞行过程中，飞行器结构表面与气体摩擦产

生的热量是通过热传导的方式传递到结构内部的。

热传导方程是典型的抛物线型二阶偏微分方程（见

式 (6)），
∂T
∂τ
=
λ

ρcp

(
∂2T
∂λ2 +

∂2T
∂y2 +

∂2T
∂z2

)
， (6)

式中：λ 为材料的热导率；ρ 为材料的密度；cp 为材

料的比热容。式 (6)为笛卡儿坐标下的非稳态导热

方程，反映的是三维非稳态热传导的传热情况。由

式 (6)可推导出

T = f (x,y,z, τ)， (7)

式中：T 为结构某点的温度；x, y, z 为该点的坐标位

置；τ 为传热时间。式 (7)揭示了温度与位置和传热

时间的关系，可以得到某一时刻结构的热分布以及

在传热过程中结构某点的温度变化。

温度 T 与弹性模量 ET 间存在映射关系，而材

料的热特性参数（如热导率 λ 和比热容 cp）会随温

度的变化而发生改变。根据温度−弹性模量以及温

度−热特性参数这 2组对应关系，可以建立材料的

弹性模量和热特性参数之间的对应关系，

ET = h(λ,ρ,cp)。 (8)
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综上，热振耦合机理的研究是从热环境对结构

的刚度影响出发，关注影响结构刚度参数中随温度

的变化而发生改变的量，从而对热环境下结构的振

动特性做出预示。因此，考虑热特性参数变化的仿

真计算更加真实、可靠性更高。 

2    闪光瞬态法测量材料热特性

为在热振耦合分析中引入材料热特性的变化，

需要得到材料热特性与温度之间的对应关系。目

前，主要利用稳态法和瞬态法测量材料的热导率
[11]
。

稳态法根据 Fourie方程直接测量热导率，但该方法

适用的温度和热导率范围均较窄，主要是在中等温

度下测量中低热导率材料。瞬态法则应用范围较为

宽广，尤其适合于高热导率材料在高温下的测试。

闪光瞬态法测量原理见图 1[12]。
 
 

红外检测器

试样

激光束

 
图 1    闪光瞬态法测量原理示意

[12]

Fig. 1    Measurement  principle  schematic  of  flash  transient
method[12]

如图 1所示，通过仪器向待测试样底部发出激

光束，由试样上方的红外检测器跟踪监测试样的升

温过程，得到电信号与升温时间的关系曲线，通过

转化得到试样材料热扩散系数与升温时间的关系

曲线。

α = 0.138 88×d2/t0， (9)

式中：α 为试样材料的热扩散系数；d 为试样厚度；

t0 为半升温时间，即试样温度达到设定温度一半所

用的时间。

得到材料热扩散系数后，根据热扩散系数与热

导率及比热容的关系，利用已知材料参数的标样共

同进行测试，可推导得到待测试样材料的热导率及

比热容。具体方法为：使用一个与待测试样截面形

状相同、厚度相近、热物性相近、表面光滑程度相

同且比热容值已知的参比标样，与待测试样同时进

行表面涂覆；在理想的绝热条件下，依次进行测量

得到 2条测试曲线。由于 2试样加热时间相同，因

此吸收的热量可以认为是相同的，故可通过公式 (10)
得到待测试样的比热容。

cp1/cp2 = (Q1/∆t ·m1)/ (Q2/∆t ·m2)， (10)

cp1 cp2式中： 和 分别为待测试样和参比标样的比热

容；Q1 和 Q2 分别为待测试样和参比标样所吸收的

热量，在此认为 Q1=Q2；Δt 为升温时间；m1 和 m2 分

别为待测试样和参比标样的质量。

然后，可根据

λ = α · cp ·ρ (11)

计算出材料的热导率 λ。 

3    数值分析

热振耦合机理的研究通常包括以下步骤：1）设
计模型并进行数值分析；2）设计试验装置及夹具，

并制定试验条件；3）完成热振试验；4）对试验结果

进行数据处理，包括材料的热振耦合特性预示。本

文详述开展模型设计并进行数值分析的过程，其余

步骤会在之后的文章中进行论述。 

3.1    试验模型设计

以某型号火箭仪器舱为研究对象，建立其几何

模型，如图 2所示。
  

Z

X

Y
Z

X

Y

 
图 2    火箭仪器舱筒形舱段三维模型

Fig. 2    Three-dimensional  model  of  the  rocket  cylindrical
instrument cabin

筒形舱段由筒与十字梁 2部分结构组成，其中

十字梁用来安装火箭内部部件及其他元器件。对该

模型进行数值仿真计算，筒的材料为钢，通过闪光

瞬态法测得的结构材料参数如表 1所示。
 
 

表 1    火箭仪器舱筒形舱段的材料参数

Table 1    Material  parameters  of  the  rocket  cylindrical
instrument cabin

 

温度/
℃

弹性模量/
GPa

热导率/
(W·m-1·K-1)

比热容/
(J·kg-1·℃-1)

20 206 52.34 472
100 203 48.85 480
200 182 44.19 498
300 153 41.87 524
400 141 34.89 560

　　注：材料的泊松比为0.3，密度为7900 kg/m3
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3.2    数值计算
 

3.2.1    传热计算

本文对筒形舱段模型的处理作出以下假设：

1）筒外侧受到均匀温度场的影响，即结构纵向

不存在温度梯度，可简化为二维平面；

2）筒的厚度远小于舱段的长度，即可忽略筒的

厚度，将舱段简化为薄壁壳结构；

3）舱段结构为对称结构，在传热过程中十字梁

结构的温度分布具有对称性，可简化为矩形平板。

经上述简化的筒形舱段传热模型如图 3所示，

传热过程被简化为第一类边界条件的一维热传导

问题：给定模型外侧固定温度值，分析中间矩形结

构部分的温度与传热时间的关系，得到

T = f (x, τ)， (12)

τ

式中：T 为结构某点的温度；x 为该点的坐标位置；

为传热时间。
  

x

 
图 3    筒形舱段简化传热模型

Fig. 3    Simplified heat transfer model of the cylindrical cabin

在实际传热过程中，筒外侧边界条件为恒温

400 ℃，结构其他部分的初始温度为 20 ℃，即传热

的边界条件为 
∂u
∂τ
= α
∂2u
∂x2

u (x,0) = 20
u (0, τ) = 400
u (l, τ) = 400

， (13)

式中 u(x, τ)为与位置和时间相关的传热方程，l 为
筒纵向长度。

采用分离变量法求解该传热模型的偏微分方

程得到 
u (x, τ) =

∞∑
n=1

αnsin
(nπx

1

)
e-

(nπ)2ατ
l2

αn =
760
nπ

[cos(nπ)−1]

， (14)

通过式 (14)可以得到模型上各点的温度变化，即结

构上任意位置、任意时刻的温度值。

在热振耦合试验中，通常使用石英灯阵对试件

进行温度加载来模拟飞行器在飞行过程中所受到的

气动加热。因此需要对所使用的石英灯的个数、功

率以及加热时间等进行传热仿真分析。同时，需要

通过仿真模态分析对试验结果的可靠性进行验证。

本研究中，将由闪光瞬态法得到的材料热特性参数

代入有限元计算软件 ABAQUS进行仿真计算得到

结构的温度分布。热量以热传导方式从筒外侧传递

到结构内部，在十字梁上选取 3个位置的特征点与

理论模型计算的结果进行对比，特征点（T1～T3）的
位置及结构网格如图 4所示。在考虑及不考虑材料

热特性（即材料的热导率和比热容）随温度变化而改

变的情况下，计算得到 50 000 s传热时间内 3个位

置点的温度变化曲线，如图 5～图 7所示。
  

T1

T2

T3

x

z
y

 
图 4    模型中的特征测点位置

Fig. 4    Positions  of  characteristic  measuring  points  on  the
model
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图 5    T1位置的温度曲线

Fig. 5    Temperature curve for T1
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图 6    T2位置的温度曲线

Fig. 6    Temperature curve for T2

46 航  天  器  环  境  工  程 第 41 卷



 

160

140

120

100

80

60

40

20
0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 4.5 5.0

温
度

/℃

时间/(×104 s)

变参数
不变参数

 
图 7    T3位置的温度曲线

Fig. 7    Temperature curve for T3

可以看出，是否考虑材料参数随温度的变化对

传热过程的仿真计算结果有很大的影响，并且越靠

近结构中心（即实际安装仪器位置）的误差越大。 

3.2.2    热振耦合仿真计算

热环境对结构模态的影响主要体现在对结构

刚度的影响，因此结构刚度在热环境中的变化规律

能够反映出结构的热振耦合作用机理。用有限元方

法对结构进行模态分析时会对结构的刚度矩阵和

质量矩阵进行计算，对比不同温度场下输出的结构

刚度矩阵可得到结构在热环境中的刚度变化。由于

输出矩阵的单元数过多，选出前 50个单元的刚度

矩阵大小绘制曲线，如图 8所示。
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图 8    不同温度下的结构单元刚度曲线

Fig. 8    Stiffness  curves  of  structural  units  at  different
temperatures

从图 8可以看到，典型结构的前 50个单元的

刚度随温度变化发生明显改变：一方面，刚度曲线

的峰值发生了改变，总体表现在随着温度的升高，

刚度的峰值降低，符合仿真分析计算结果；另一方

面，刚度曲线峰值的位置发生了改变，甚至有峰值

缺失或者增大现象。由此可见，温度对结构刚度的

影响不仅仅体现在数值大小的变化上，还会改变结

构刚度的最值位置。因此，在实际结构设计中，通

过刚度计算可以预示在不同温度场下的结构刚度

薄弱位置，为更深层次的热振耦合机理研究奠定

基础。

将计算的温度场结果作为预定义场导入热应

力计算中，在温度场和热应力场叠加作用下进行模

态计算，得到结构的振型和固有频率。在进行网格

无关性检验后得到的网格数计算结果收敛性良好。

设定 4种温度工况（20 ℃、200 ℃、300 ℃ 和 400 ℃），
得到温度场、应力场以及 2个场共同作用对结构固

有频率的影响，结果表明模态振型没有明显变化，

不同温度下结构的前 6阶固有频率如表 2所示。
  

表 2    不同温度下结构的前 6阶固有频率

Table 2    The  first  six  natural  frequencies  of  the  structure  at
different temperatures

 

温度/℃ 结构固有频率/Hz
1阶 2阶 3阶 4阶 5阶 6阶

20 24.697 47.871 184.76 189.01 216.72 229.77
200 24.544 47.564 183.83 188.03 215.25 228.45
300 24.407 47.288 183.14 187.31 214.19 227.50
400 24.249 46.970 182.25 186.38 212.79 226.27

 

4    结束语

本文提出一种材料热特性参数与振动动态耦

合的分析方法，用来提高传热分析的精度以及获取

热环境下结构的振动特性。针对某火箭筒形仪器舱

段结构进行建模以及仿真计算，首先进行传热计

算，得到温度分布后计算结构的热应力，然后在温

度场和应力场叠加情况下进行结构模态分析，并对

比不同热环境下的计算结果。结果显示：

1）针对该结构，在计算过程中考虑材料的热特

性参数随温度的变化可提高结构传热仿真精度，继

而提高结构热振耦合分析的温度场加载准确性。

2）热环境对火箭仪器舱结构的影响主要体现

在结构固有频率随温度升高小幅降低，对结构的振

型基本没有影响。温度场升高使材料热退化导致结

构的固有频率下降，由于温度场产生的热应力导致

结构的固有频率上升，而对火箭仪器舱的热振耦合

分析显示温度导致的材料热退化占主导地位。

综上，考虑材料热特性随温度变化的动态热振

耦合方程可提高传热仿真分析的精度和可靠度，可

为建立热振耦合试验装置提供参考，并可推广到火

箭仪器舱在热环境中的动力学特性变化的预测中。
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