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摘 要:针对大展弦比机翼的柔性大、变形大的特点，基于非定常涡格法求解机翼的非定常气动力，考
虑了大展弦比机翼的几何非线性效应，提出了计算大展弦比机翼非线性颤振分析的新方法。以某平
板机翼为例: 计算了机翼静气动弹性变形、振动特性和颤振特性随着攻角增大的变化规律;比较了颤
振结果线性解与非线性解的差别。相关的分析结果表明:大展弦比机翼颤振分析需同时考虑几何非
线性效应和气动网格变形。
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大型运输机、高空长航时无人机都具有展弦比
大、柔性大、变形大等特点，飞机在飞行载荷作用下
会产生弯曲和扭转变形，一方面结构平衡状态相对

于未变形结构有一定差异，结构存在预应力，各振型

和频率也有差别;另一方面，变形前后气动面的差异

也会导致非定常气动力的不同。这两方面综合将使
机翼的颤振特性发生变化

［1］。
随着数学计算工具的进步和对复杂系统非线性

空气动力学认识的加深，飞行器颤振问题得到了更

深入研究。在 20 世纪 90 年代早期，Van Schoor
等
［2］
基于完全线性理论对一个大柔性飞机进行了

气动弹性分析，讨论了结构弹性对气动弹性和飞行

动力学稳定性的影响。Patil 等［3］研究了高空长航
时飞行器的气动稳定性和飞行力学特性，并在考虑

几何非线性的基础上，分析了大展弦比机翼的颤振

特性。Mayuresh和 Dowell［4］结合理论和实验方法研
究了大展弦比机翼的气动弹性相应问题，并由此掀

起了大展弦比机翼非线性气动弹性研究的热

潮
［5-6］。国内方面，杨智春等［7］研究了非线性大展
弦比柔性机冀模型的静气动弹性特性，并通过提取

静平衡位置的剩余刚度，计算了颤振特性。谢长
川、杨超［8］基于动力学小扰动假设，建立了具有大

展弦比机翼柔性飞机的全机几何非线性气动弹性稳

定性分析的线性化方法和工程求解流程。崔鹏、韩
景龙
［9］
考虑了几何非线性，进行了切尖三角翼的非

线性颤振和极限环振荡的研究。
本文综合考虑机翼结构的几何非线性和气动力

非线性，详细地分析了大展弦比机翼的非线性颤振

特性。以平板机翼为例，计算了机翼在不同攻角下
的静弹性变形、模态特性以及颤振特性。通过比较
颤振计算线性解与非线性解的差别，说明对大展弦

比机翼进行颤振分析时，必须同时考虑结构几何非

线性和气动力非线性。

1 计算方法

常规颤振计算采用偶极子网格法计算非定常气

动力，当结构发生变形，偶极子网格无法跟随结构运

动形成曲面，因此它不适用于大变形的非线性颤振

分析。针对大变形计算气动网格要跟随结构形成曲
面的特点

［10］，本文选用非定常涡格法来求解非定常

气动力，涡格的形状较为灵活，沿展向 2 条端线也无
须满足平行于来流的限制，可形成任意曲面形

状
［10-11］，另外一个主要差别是用涡格法计算非定常
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流动时采用时域法，比偶极子网格多出了从后缘到

远场的尾涡网格。
1． 1 涡格模型
涡格模型示意图如图 1 所示［12］。将拓展到远

场的马蹄涡拆分成若干个独立涡格，而这些涡格一

部分附着于物面上，一部分则形成尾涡，将尾涡网格

布置到距翼面后缘 30 倍弦长为止。

图 1 涡格模型示意图

设物面上的涡格共有 N = Nc·Ns个(Nc为物面

沿弦向的网格数，Ns 为沿展向的网格数)，尾涡格共

M = Nw·Ns个(Nw为尾涡沿弦向的网格数)，则法向

洗流速度和涡强度的关系可写成如下的矩阵

形式
［11］:
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式中:上标‘～’表示尾涡。
对于定常问题:

vn = － V∞·n (2)
对于非定常问题:

vn = (Vs － V∞ )·n (3)
式中: Vs 为物体在该控制点处的运动速度，对于非

定常问题，单元法向矢量 n 随物体的运动而不断
变化。
求解该方程可得各涡格的强度 Γ = A－1v'n。

1. 2 载荷计算

涡格上作用的空气动力与涡强度有关，它由两

部分组成，一部分是与涡强度时间导数相关的 Ft，

另一部分是与涡强度空间导数相关的 Fs。

Fi，j
t = ρ∞ S

Γ i，j

t
= ρ∞ S

Γ t
i，j － Γt －Δt

i，j

Δt
(4)

式中: ρ∞ 为来流密度，S为涡格面积。Ft 作用于涡格

的中心，方向沿单元的法向。
当涡格位于机翼前缘时:

Fi，j
s = ρ∞ V∞ bΓi，j

i = (m － 1)·Nc + 1，m = 1，2，…，Ns (5)
当涡格不位于机翼前缘时:

Fi，j
s = ρ∞ V∞ b(Γi +1，j － Γi，j)

i≠ (m － 1)·Nc + 1，m = 1，2，…，Ns (6)
式中: b为涡格沿展向的跨度，FS作用于涡格前端涡

线的中点，方向沿单元的法向，通过杠杆原理将 Ft

和 Fs 分配到角点上
［11］。

1. 3 增量法求结构静变形

本文只考虑翼面大变形产生的几何非线性影

响，不考虑材料非线性等因素，采用增量法计算，结

构的增量平衡方程如下:

KTΔq = ΔP － ΔＲ (7)
式中: ΔP为载荷增量，ΔＲ为内力增量，Δq为增量位
移，KT 为切线刚度矩阵:

KT = K0 + Kσ (8)
式中: K0 为线弹性刚度矩阵，Kσ 为几何刚度矩阵

(初应力阵)。
1. 4 模态分析
在变形后的平衡位置求结构响应还需求解结构

在该位置的动态特性，在平衡位置的结构动力方

程为:

MΔq̈ + KTΔq = f (9)
通过模态法求解该方程，将(9)式表示为模态

坐标下的减缩形式如下:

M'Δẍ + K'TΔx = f' (10)

式中: q = φx，M' = φTMφ = Im×m，K'T = φTK'Tφ =
diag ω2

1 ω2
2 … ω2[ ]m ，f' = φTf。在不同载荷下，由

于结构平衡时的位移不同，切线刚度矩阵不同，所以

振型和频率都会有所差异，从而对颤振特性产生影

响。
1. 5 分析流程图
本文使用改进的“松耦合”方式来联合推进结

构和气动方程。分析时寻求二者之间的匹配关系，
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颤振速压即为产生静弹变形的速压，静弹变形则为

颤振分析的平衡状态。反复进行静弹和颤振计算，
不断迭代使二者关系达成一致，图 2 给出了分析流
程图。

图 2 非线性颤振分析流程图

2 非定常气动力验证

建立一个展弦比为 24 的长直机翼，网格数为
20 × 40，给它施加一个强迫俯仰运动:

 = msin(kt) (11)
式中: m 为俯仰角的振幅，k 为减缩频率，t 为无量
纲时间，转动的轴线为机翼沿展向的中心线，减缩频

率 k = 0. 2时，升力和俯仰力矩响应历程与经典 the-
odorson理论计算结果比较如图 3 所示。二者的响
应曲线吻合好，验证了涡格法计算的正确性。

图 3 涡格法与 theodorson气动力的比较(k = 0. 2)

3 算例及结果分析

3. 1 计算模型
计算选用的平板机翼根弦长为 1 m，根梢比为

1，展长为 4 m，展弦比为 4，前缘后掠角为 8°。结构
模型如图 4 所示，平板的厚度为 0. 03 mm，材料弹性
模量 E = 71 GPa，密度为 2 700 kg /m3，泊松比为

0. 33。主要前 5 阶振动频率见表 1。

图 4 结构有限元模型

表 1 主要振型及频率

模态名称 频率 /(Hz)

机翼一弯 1. 555

机翼二弯 9. 700

机翼一扭 12. 470

机翼三弯 27. 311

机翼二扭 38. 526

气动网格分为物面网格和尾涡网格两部分，物面

网格数量为 20 ×30，与结构网格数一致，为了便于数
据交换，尾涡网格一致延伸到距后缘 30倍弦长。
3. 2 线性颤振分析
来流密度 ρ∞ = 2 kg /m3，通过调整来流速度，判

断结构响应是否等幅震荡来判断是否发生临界颤

振，得到 Vf = 171. 47 m /s，ωf = 6. 115 Hz。在颤振速
度下的广义位移响应如图 5 所示。由图可见，颤振
形态是典型的弯扭耦合型颤振，参与颤振的模态主

要是机翼一弯、二弯和一扭。

图 5 广义位移响应
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3. 3 非线性颤振分析
计算攻角取 α = 0° ～ 10°，攻角增量的间隔取

Δα = 1°。当 α1 = 0°时，取 v1 = 171. 47 m /s。按图 2
所示的流程图进行静弹和颤振的匹配计算。颤振速
度和频率随攻角的变化如图 6、图 7 和表 2 所示。

表 2 颤振速度和频率随攻角的变化

α /(°) 颤振速度 /(m·s － 1) 颤振频率 /Hz

0 171. 47 6. 115

1 171. 60 6. 130

2 171. 48 6. 155

3 170. 56 6. 156

4 168. 80 6. 139

5 166. 50 6. 102

6 163. 92 6. 054

7 161. 30 6. 003

8 158. 70 5. 950

9 156. 17 5. 900

10 153. 80 5. 849

图 6 颤振速度随攻角的变化

图 7 颤振频率随攻角的变化

图 8 不同攻角，颤振速压下，机翼前缘的静变形

表 3 不同攻角下机翼平衡位置的模态频率

α /(°) 一弯 二弯 一扭 三弯 二扭

0 1. 555 9. 700 12. 470 27. 311 38. 526

1 1. 564 9. 705 12. 266 27. 256 32. 417

2 1. 579 9. 706 11. 692 27. 561 26. 216

3 1. 588 9. 690 10. 914 27. 132 23. 433

4 1. 590 9. 657 10. 141 26. 868 21. 943

5 1. 589 9. 620 9. 472 26. 608 21. 147

6 1. 587 9. 572 8. 930 26. 361 20. 683

7 1. 584 9. 527 8. 496 26. 135 20. 396

8 1. 581 9. 482 8. 142 25. 929 20. 202

9 1. 578 9. 440 7. 849 25. 742 20. 064

10 1. 576 9. 400 7. 605 25. 573 19. 962

如图 6 可见，颤振速度呈现出随攻角先略微增
大，后逐渐减小的过程(拐点在 α≈2°)，说明结构非
线性将给颤振带来不利影响。图 8 给出了机翼前缘
线随攻角的变化，由于结构非线性的影响，随着攻角

的增大，每 1°攻角产生的位移增量逐渐减小。表 3
给出了振动模态的频率随攻角的变化，随着攻角的

增大，机翼弯曲频率变化幅度不大，相比之下扭转频

率减小的幅度很大，10°攻角时机翼一扭频率只有
0°攻角时机翼一扭频率的 61%，这也正是颤振速度
随攻角减小的主要原因。
3. 4 结果比较
以下讨论不考虑非线性或是部分考虑非线性对

计算结果的影响。对以下 3 种情况的计算结果进行
比较:

a) 结构非线性 +气动力非线性;
b) 结构非线性 +气动力线性;
c) 结构线性 +气动力线性

·935·
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结果如图 9 所示。可见，当只考虑结构非线性
变形，气动网格不随平衡位置变化时，计算出来的颤

振速度变化趋势与考虑气动网格变化的结果趋势完

全相反，原因解释如下:

图 9 考虑非线性对计算结果的影响

如图 10 所示，非线性模态振型基本垂直于变形
后的网格，若气动网格随结构变化，则(2)式中 vn =

图 10 气动力线性与非线性差异示意图

| Vs·n | ≈| Vs |，而当气动网格不变时，运动速度
Vs 和法向量n之间存在夹角，则 vn = |Vs·n | ＜ |Vs |，
且随着变形的增大，vn 减小的幅度越大。由(1) 式可
知，vn减小会直接导致涡强度的减小，相应的非定常
气动力减小，从而使计算的颤振速度偏高。所以，在
结构非线性求解中考虑气动面的变形是十分必要

的，否则得出的结果不准确，甚至可能得出相反的

结果。

4 结 论

本文针对大展弦比机翼进行了静气动弹性分析

与颤振分析，并通过考虑结构变形和内应力对系统

刚度的影响，形成了机翼几何非线性气动弹性分析

的实施方法。计算结果表明:
1) 随着攻角的增大，由于结构非线性的影响，
每 1°攻角产生的位移增量逐渐减小。

2) 攻角的增大对机翼弯曲频率影响较小，相比
之下扭转频率减小的幅度很大。

3) 颤振速度随攻角的增大呈现出先略微增大
而后减小的趋势，说明结构非线性将给大展弦比机

翼颤振带来不利影响。
4) 气动网格随平衡位置变化与保持不变 2 种
情形下计算结果表明考虑气动网格变形的必要性。
从研究结果来看，传统的线性分析方法对于大

展弦比机翼不适用，因此进一步研究大展弦比机翼

的几何非线性气动弹性分析方法是很有必要的。
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Studying Nonlinear Flutter of High-Aspect-Ｒatio Wing
Based on Fluid Solid Coupling

Ma Yanfeng1，2，He Erming1，Zeng Xian'ang2，Li Junjie2，Tang Changhong2
1． College of Aeronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi'an 710072，China
2． The First Aircraft Insititute，Xi'an 710089，( )China

Abstract: Large deformation and flexibility are significant for high-aspect-ratio wings． In this paper，unsteady vor-
tex-lattice method is used to solve for the unsteady aerodynamic force． It considered the effect of structural geomet-
ric nonlinearity on the high-aspect-ratio wing in the structure calculation． It presents a new method for calculating
the nonlinear flutter analysis of high-aspect-ratio wing． As the angle of attack increases，the characteristics of static
aeroelasticity，vibration and flutter are calculated around a flat board wing． Additionally，we compare numerically
the linear solution with the nonlinear one． The results and their analysis prove preliminarily that high-aspect-ratio
wing flutter must consider both geometrically nonlinear and grid deformation．

Key words: Nonlinear flutter，static aeroelasticity，angle of attack，high-aspect-ratio wings
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