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[ 摘要 ]   钛合金超塑成型 / 扩散连接结构是一种

新型的结构形式。以某型空空导弹舵面结构为实例，对

钛合金超塑成型 / 扩散连接舵面颤振建模和设计进行

了研究。采用有限元软件，计算和分析了舵面气动外形、

舵面重心对颤振特性的影响，确定了满足导弹颤振裕度

要求的舵面结构形式。
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[ABSTRACT]   The structure of superplastic form-
ing/diffusion bonding of titanium alloy is a new kind of 
structure form. Based on a certain type of air-to-air missile 
rudder surface structure as an example, the superplastic 
forming/diffusion bonding of titanium alloy rudder flutter 
modeling and design are studied. The influence of aerody-
namic shape, rudder surface, gravity on flutter characteris-
tics is calculated and analyzed by finite element software,  
and the rudder surface structure is deteimined that could 
satisfy the requirement of missile flutter margin.
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钛合金超塑成型 / 扩散连接工艺技术，是利用钛合

金特定的显微组织，在适当的温度及压力下，其延伸率

超过 100%，甚至可达 1000% 的特性，进行超塑成型 [1]

和扩散连接。钛合金超塑成型 / 扩散连接结构具有重

量轻、比强度和比刚度高及成型性好等特点，是解决导

弹性能要求高、结构轻量化的有效途径。某型空空导弹

舵面采用 Ti-6AL-4V 材料的超塑成型 / 扩散连接 4 层

板结构，形成上下蒙皮加内部展向、弦向分布的加强筋

结构，其静力强刚度通过调整 4 层钛板的厚度和加强筋

的分布以满足设计要求。

飞行器在飞行中由于颤振造成失效或损坏是常见

事故之一。颤振现象的本质是气动弹性运动不稳定现

象，当升力面具有两个以上的自由度，在一定的临界速

度（或动压）及相位关系下，可能发生耦合的等幅简谐振

动。当速度超过临界值后，任一微小扰动均将引起发散

性振动，严重时会使飞行器完全解体 [2]。对于该型空空

导弹，其飞行速度高，结构重量比和导弹刚度裕度小，舵

面颤振设计是导弹能否满足全空域最大飞行动压要求

的关键技术。

1  颤振分析原理

1.1   气动弹性运动方程

根据分析力学理论，完整多自由度保守系统的拉格

朗日运动方程为 [3]：
d
dt

( ∂T
∂q̇i

) − ∂T
∂qi

+
∂U
∂qi

= Qi  ，i=1,2，...，m�  ，    （1）

式中，T 为系统的动能；U 为系统的变形势能；Qi 为对

应第 i 阶模态的广义力；qi 为第 i 阶广义坐标。

对于气动弹性系统，利用模态的正交性，其动能 T
可表示为：

T =
1
2

m
i=1

miiq̇2
i    ，�                       （2）

同理，气动弹性系统的变形势能 U 可以表示为：

U =
1
2

m
i=1

kiiqi
2 =

1
2

m
i=1

miiωi
2qi

2
   ，�                （3）

由广义力的定义，第 i 阶广义气动力 Qi 可以表示为

  Qi=f Ti y   ，                           �   （4）

式中，fi 为模态列阵，y=[y1y2...ym]
T 为气动力列阵。

当不计阻尼、忽略能量损耗时，气动弹性系统可认

为是完整的保守系统。运用拉格朗日运动方程，将式

（2）、（3）代入式（1）中，即得
miiq̈i + kiiqi = Qi   ，i = 1, 2, · · · , m    ，                

写成矩阵方程的形式为：

Mq..+Kq=Q     ，             �         （5）

式中，q=[q1 q2...qm]
T 为广义坐标列阵；M=diag[m11 ...，

mmm] 为广义质量对角矩阵；K=diag[k11 ...，kmm] 为广义刚

度对角矩阵； Q 为广义非定常气动力列阵，它也可表示

成：

  Q=
1
2
ρV2 Aq   ,      �                 （6）

式中，ρ 为气流密度；V 为相对气流速度；A 为广义非定
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常气动力影响系数矩阵。式（5）即为统一描述气动弹

性问题的基本运动方程。

1.2   颤振方程的求解

颤振方程一般写为：                                        

Mq..+Kq= 1
2
ρV2 Aq  ，�               （7）

式中，广义非定常气动力矩阵 A 是关于马赫数与减缩频

率 的复函数。颤振方程求解常用的有以下几种方法，

如 V-g 法、p-k 法等。由于 p-k 法可以反映一定的亚临

界特性，目前工程上普遍采用 p-k 法进行颤振求解。

设机翼做任意运动（并不需要谐振荡运动），即设

q=q-e pt    ，�                      （8）

式中，p=ω(γ+i)，这里 γ 为衰减率，结构阻尼 g=2γ。
假设非定常气动力仍然是谐振荡的，将颤振方程改

写为：
p2 M − ( 1

2ρbVIm[A]/k)p + K − 1
2ρV2Re[A]


q̄ = 0M


p2 M − ( 1
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
q̄ = 0A


p2 M − ( 1

2ρbVIm[A]/k)p + K − 1
2ρV2Re[A]


q̄ = 0K


p2 M − ( 1

2ρbVIm[A]/k)p + K − 1
2ρV2Re[A]


q̄ = 0


p2 M − ( 1

2ρbVIm[A]/k)p + K − 1
2ρV2Re[A]


q̄ = 0A


p2 M − ( 1

2ρbVIm[A]/k)p + K − 1
2ρV2Re[A]


q̄ = 0q-=0  ，�  （9）

这里，减缩频率 k = ωb
V

=
b
V

Im[p] 。

容易推得， 即是实数矩阵 [R] 的特征值，其中

R =


0 I

−M−1(K − 1
2 ρV2Re[A]) 1

2 ρbV M−1Im[A]

k

 。          

�           （10）

因而，颤振求解转化为关于实数矩阵 R 的特征值问

题。当特征值为实数时，对应静气动弹性发散；当特征

值为共轭复数对时，对应于动气弹颤振。

在具体的特征值求解过程中，由于矩阵 R 中的元素

与减缩频率 k 有关，因而需要采用反复的迭代来求解。

给定一系列的飞行速度 Vi，对于每一个速度 Vi，迭代求

得 m 组收敛的 g，ω，k 值。于是，可以绘制出 V-g 图和

V-ω 图。从 V-g 图中可以确定 g 由负变正的临界点，

即 g=0 时，相应的 V 为颤振速度，相应的 ω为颤振频率。

MSC.Nastran 是一种用于结构分析的大型有限元程

序。其中的气弹分析模块 MSC.FLD 提供亚音速升力面

理论（偶极子网格法）、超音速升力面理论（Zona51）、马

赫数盒子法、活塞理论及片条理论等 5 种颤振分析的非

定常气动力计算方法，可用于飞行器亚音速或超音速飞

行的颤振计算。工程上常采用 MSC.Nastran 进行空空导

弹的颤振分析与设计。

2  舵面颤振特性设计

2.1   舵型对颤振特性的影响

2.1.1   舵形选型及颤振模型的建立

空空导弹舵面外形常见的有三角形、梯形、蝶形和

五边形等，如图 1 所示。对超声速、大攻角飞行的空空

导弹，舵面多为大后掠角、小展弦比的气动外形。舵面

外形设计中需考虑具有小的绞链力距、失速攻角大、良

好的操纵性和颤振特性等要求，综合考虑该型空空导

弹的系统要求，舵面外形初步选取碟形和五边形 2 种舵

型。

采用厚度 6mm 的铝合金碟形舵和五边形舵面进行

颤振特性对比分析研究。舵面颤振模型中气动模型采

用 MSC. Nastran 软件中气动 CAERO1 卡格式进行网格

划分；结构模型由 shell 单元（三角形和矩形）和梁元构

成，对舵面的支撑舵轴采用圆形截面梁元模拟。两种舵

型结构网格如图 2 所示。

2.1.2   固支舵面颤振对比分析

对舵面的支撑梁元进行固支，采用 3 组不同的梁元

截面惯性距进行舵面固有频率和颤振特性的分析，不同

舵型的颤振特性对比如表 1 所示。

2.1.3   同频率舵面颤振对比分析

根据初步方案舵面实测固有频率，选取舵面典型频

表1   不同舵型的颤振特性对比

序号

碟形舵 五边形舵

一阶固
有频率

/ Hz

二阶固
有频率

/ Hz

颤振速度
/（m·s-1）

一阶固
有频率

/ Hz

二阶固
有频率

/ Hz

颤振速度
/（m·s-1）

1 70 103 1125 85.5 132 525

2 71 105 1150 88 135 540

3 70 107 1230 86 137 575

注：上述颤振速度为参考马赫数（Ma）为 2.5 时的颤振值。

图2   五边形舵和碟形舵网格图

Fig.2   Lattice of pentagonal and butterfly rudder

图1   舵面外形

Fig.1   Outline of rudder
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率组合（见表 2）, 调整舵面的支撑梁元刚度，使 2 种舵

型前两阶固有频率相同情况下进行颤振特性分析，同频

率舵面的颤振特性对比如表 2。

分析结果表明：舵面平面形状对导弹颤振速度影响

较大，碟形舵颤振特性明显优于五边形舵，综合导弹系统

对舵面气动特性的要求，确定该型空空导弹选用碟形舵。

2.2   舵面重心设计

空空导弹主要有舵面颤振和舵面＋弹身组合体颤

振两种模式。由于舵面＋弹身组合体颤振计算中包含

舵面的颤振特性，一般采用舵面＋弹身组合体建模型式

进行舵面及导弹的颤振分析，下文采用舵面＋弹身组合

体颤振模型进行舵面重心设计。　

2.2.1   颤振模型建立

（1）结构模型。

舵面＋弹身组合体采用半模进行有限元建模。按

照弹身的实际壳体结构和分系统质量分布，采用 CBAR

梁元和质量节点元（CONM2 单元）模拟弹身；其中梁元

体现弹身的刚度特性，弹身的质量通过加在 CBAR 的节

点上的质量元模拟；弹身节点对称自由度约束。弹身模

型共有 27 个梁元素和 28 个质量节点元构成。舵翼面

采用质量和刚度分布基本等效的 shell 单元构成。舵面

＋弹身组合体模型如图 3 所示。

（2）气动模型。

舵面＋弹身组合体气动模型采用半模进行网格划

分，弹身采用气动 CAERO1 卡格式进行网格划分。亚

音速气动力采用偶极子理论、超音速采用 ZONA 理论。

弹身采用 30 个元素划分；翼面采用展向为 3、弦向为 25

的网格划分，共 75 个元素；舵面分 4 区，共 70 个元素划

分。气动网格如图 4 所示。

2.2.2   不同舵面重心的颤振特性分析

根据初步方案舵面实测固有频率，选取两种舵面典

型频率组合，对质心在舵轴前 1~12mm 状态舵面进行导

弹颤振分析，分析结果如表 3~4 和图 5~6。

上述分析数据表明，舵面质心在 1~12mm 变化范围

内，在典型 Ma 数下颤振速度呈降低趋势，在舵面质心超

过一定限度后颤振速度才迅速提高。

1800
1700
1600
1500
1400
1300
1200
1100
1000
900
800
700
600
500
400
300

颠
振

速
度

/（
m·

s-1
）

舵面质心 /mm 

0.8 Ma
1.5 Ma
2.0 Ma

0           2            4           6            8            10         12

图5   质心位置-颤振速度曲线1

Fig.5   Curve 1 of barycenter and  flutter velocity

表3   不同质心舵面颤振特性1

质心在舵
轴前的距

离 /mm

舵面 1
阶频率

/ Hz

舵面 2
阶频率

/ Hz

颤振速度
（Ma 0.8） 
/（m·s-1）

颤振速度
（Ma 1.5） 
/（m·s-1）

颤振速度
（Ma 2.0） 
/（m·s-1）

1 153 199 525 750 1000

3 147.6 197 460 625 800

5 142.6 196 380 540 >1760

7 138 195 860 1325 >1760

10 129 194 850 1310 >1760

12 125.7 193 840 1300 >1760

注：弹身采用被动段模态：一阶频率：49Hz，二阶频率：135Hz。

表4   不同质心舵面颤振特性2

质心在舵
轴前的距

离 /mm

舵面 1
阶频率

/ Hz

舵面 2
阶频率

/ Hz

颤振速度
（Ma 0.8）
 /（m·s-1）

颤振速度
（Ma 1.5） 
/（m·s-1）

颤振速度
（Ma 2.0） 
/（m·s-1）

1 166 210 660 950 1390

3 160 209 610 850 1175

5 154 208 550 760 990

7 149 207 485 660 840

10 140 206 340 1400 >1760

12 136 206 900 1400 >1760

注：弹身一阶频率：49Hz，二阶频率：135Hz。

图3  舵面＋弹身组合体有限元模型

Fig.3   FEM model of assembly of rudder surface and shell

Y
O

Z

X

图4　舵面＋弹身组合体气动网格模型

Fig.4   Lattice model of assembly of rudder surface and shell

Y
X

表2  同频率舵面颤振特性对比

序
号

碟形舵 五边形舵

一阶固
有频率 /

Hz

二阶固
有频率 /

Hz

颤振
速度 /

（m·s-1）

一阶固
有频率 /

Hz

二阶固
有频率 / 

Hz

颤振
速度 /

（m·s-1）

1 148 214 1520 147 217 775

2 158 218 >1760 155 224 825

注：上述颤振速度为参考 Ma 2.5 时的颤振值。
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综合 2.1、2.2 节中分析和导弹系统对舵面重量等的

要求，确定舵面采用碟形，舵面质心在舵轴前 1~3mm。

在此基础上，结合舵面静力强刚度分析，确定的超塑成

型 / 扩散连接舵面结构为：钛合金 4 层结构，每层钛板

厚度为 0.55mm，前缘结构采用实心钛板结构，保证舵面

的质心设计。舵面内部结构及强度分析如图 7 所示。

3  舵面颤振特性分析

3.1   颤振模型建立

舵面前缘为实心钛板结构，中后部采用外面 2 层钛

板成型舵面的外蒙皮，其厚度为 1.1mm，中部两层钛板

形成沿展向、弦向的加强梁，提高舵面的整体刚度和蒙

皮刚度。单片舵面质量 500g，质心在舵轴前 1~3mm。

整个舵面模型由 shell 单元（三角形和矩形）和梁元

构成；对舵面舵接头、前缘区域和其他区域，采用 shell

单元划分，按照结构实际厚度或等效刚度进行属性定

义，对于舵面中的沿展向和弦向的加强梁，采用矩形截

面梁元模拟，全部模型共有1221个元素和1047个节点。

全模质量：0.4952kg，舵面质心：舵轴前 1mm。详细模型

如图 8 所示。

舵面模型与 2.2.1 中弹身模型组合形成舵面＋弹身

组合体结构模型，舵面＋弹身组合体气动网格同 2.2.1

节中气动模型。

3.2   舵面频率拉偏颤振组合分析

按确定的舵面结构方案进行产品试制和地面模态

试验，舵面一阶频率在 150~165Hz，二阶频率在 200Hz

以上，按此频率段进行适当的频率拉偏，采用迭代法进

行颤振速度分析，分析结果见表 5~6，表中频率单位为

Hz，颤振速度单位为 m/s。

对舵面频率边界点进行不同马赫数下的颤振特性

分析，分析结果见表 7~8，表中频率单位为 Hz，颤振速度

图7   舵面内部结构及强度分析结果

Fig.7   Analysis of inner structure and strength of rudder surface

图8   舵面结构和有限元模型

Fig.8   Structure and FEM model of rudder surface

表5   舵面质心舵轴前1mm颤振分析

一阶
二阶

180 190 200 210 220 230

145 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190

150 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190

155 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190

160 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190

165 - >1190 >1190 >1190 >1190 >1190

170 - - >1190 >1190 >1190 >1190

注：弹身一阶频率 49Hz，二阶频率 135Hz；表中部分太偏离实测频率
的组合未进行颤振计算，结果为“-”。

表6   舵面质心舵轴前3mm颤振分析

一阶
二阶

180 190 200 210 220 230

145 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190

150 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190

155 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190 >1190

160 - - >1190 >1190 >1190 >1190

165 - - >1190 >1190 >1190 >1190

170 - - -- >1190 >1190 >1190

注：弹身一阶频率 49Hz，二阶频率 135Hz；表中部分太偏离实测频率
的组合未进行颤振计算，结果为“-”。 

1800
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1600
1500
1400
1300
1200
1100
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900
800
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300

颠
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速
度

/（
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舵面质心 /mm 

0.8 Ma
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0           2            4           6            8            10         12

图6   质心位置-颤振速度曲线2

Fig.6   Curve 2 of barycenter and  flutter velocity
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单位为 m/s。

3.3   颤振裕度分析

经弹道计算分析，该型空空导弹 20m 高度发射条件

下，导弹飞行动压为全空域最大动压：740179Pa。按照

GJB1544-1992《战术导弹强度和刚度通用规范》中要求：

导弹及其部件在全部设计规定的飞行高度和机动载荷

条件下，在达到 1.15VL（VL 为极限速度）的全部速度范

围内都不应发生颤振 [4]，导弹颤振速度应至少有 15% 的

裕度，0km 高度颤振速度不低于 1190m/s。

表 5 和表 6 中分析数据表明：导弹颤振速度均大于

1190m/s。对舵面边界频率组合，在主动段和被动段进

行了典型马赫数下颤振分析，各马赫数下颤振裕度都大

于 1.15，该型导弹颤振裕度满足设计要求。

4  结论

本文给出了钛合金超塑成型 / 扩散连接 4 层结构

舵面颤振的设计方法。对某型空空导弹舵面外形及舵

面重心对颤振特性的影响进行了对比分析，确定了满足

全空域导弹颤振裕度的舵面结构。仿真表明：

（1）舵面平面形状对舵面颤振特性影响较大，舵面

外形设计中，不仅要考虑具有好的气动特性，还需兼顾

具有良好的颤振特性，外形上尽量选取形心在舵轴前的

舵面平面形状。

表8   舵面质心舵轴前1mm颤振分析

频率组合
/ Hz

颤振速度
（Ma0.8）
/（m·s-1）

颤振速度
（Ma1.2）
/（m·s-1）

颤振速度
（Ma1.5）
/（m·s-1）

颤振速度
（Ma3.0）
/（m·s-1）

145~180 585 1210 >1760 585

145~200 780 1077 >1760 780

155~180 586 883 >1760 586

155~200 810 1150 >1760 810

155~230 771 1024 >1760 771

170~200 826 1226 >1760 826

170 ～ 230 585 1210 >1760 585

注：弹身采用主动段模态：一阶频率：42Hz，二阶频率：103Hz。

表7   舵面质心舵轴前1mm颤振分析

频率组合 / 
Hz

颤振速度
（Ma0.8）
/（m·s-1）

颤振速度
（Ma1.2）
/（m·s-1）

颤振速度
（Ma1.5）
/（m·s-1）

颤振速度
（Ma3.0）
/（m·s-1）

145~180 410 480 565 >1760

145~200 490 560 665 >1760

155~180 385 470  550 >1760

155~200 485 575  700 >1760

155~230 600 700  825 >1760

170~200 575 675  825 >1760

170~230 725 850  1050 >1760

注：弹身一阶频率 49Hz，二阶频率 135Hz。

 	 
3  结论

通过对 2198 铝锂合金进行铣削试验，分析其铣削

表面质量和表面形貌，得到以下结论。

（1）	受机床主轴振动和实际进给量变化的影响，同

一切削参数下平直处表面质量要好于拐角处表面质量。

（2）	对于平直处表面粗糙度，每齿进给量对其影响

最大；而对于拐角处表面粗糙度，对其影响最大的因

素为切削宽度。在选定的切削参数范围内，无论平直

处和拐角处，当 vc=628.32m/min、fz=0.08mm/z、ap=1mm、

ae=3.5mm 时，能够获得最好的表面质量。

（3）	对铣削表面形貌进行观察可以发现，表面缺陷

极易在交叉刀纹处出现，因此应尽量避免刀具跳动和表

面划痕。
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图5   试验3铣削表面形貌

Fig.5   Surface topography of test 3

250μm 250μm

（a） 平直处铣削表面 （b） 拐角处铣削表面

（2）合理的舵面重心可提高导弹颤振速度，舵面重

心布局应尽量在舵轴前，设计中舵面重心需综合导弹颤

振特性和系统对舵面重量要求综合确定。
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