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摘　 要：采用三维雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程和 Ｓ⁃Ａ 湍流模型求解展弦比为 １６ 的 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼的

非定常气动力，结合机翼动力学方程，建立了机翼颤振时域分析方法。 利用该方法对机翼的颤振特

性、颤振过程中的变形和振动响应，以及瞬时流场进行数值模拟和分析，并研究材料刚度和密度对机

翼颤振速度和频率的影响。 结果表明，由于展弦比较大，且材质轻柔，机翼会出现一定幅度的静弯曲

变形。 第二阶（垂向弯曲）和第三阶（扭转）振动模态的耦合作用是机翼发生颤振的原因，且颤振频率

介于这两阶模态固有频率之间。 对比不同材料刚度和密度下机翼的颤振速度和频率，发现材料刚度

的增大会提高颤振速度和频率，材料密度的增大会使颤振速度先降低然后趋于不变，颤振频率一直

降低。
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　 　 高空长航时飞行器因可执行大气监测、通信中

继、高空侦察、反导防御等多种军用或民用任务，受
到广泛关注。 为了提高气动效率，在追求结构轻量

化的同时，这类飞行器还普遍采用大展弦比的机翼

设计［１］。 展弦比的增大会导致机翼结构刚度的降

低，在气动载荷的作用下会出现较大变形和振动，变
形和振动反过来又影响机翼表面流动，产生复杂的

气动弹性现象，如静发散和颤振［２⁃４］。
对于大展弦比机翼颤振问题，现有的时域分析

方法普遍采用分区思想，将机翼的非定常气动力计

算和结构动力学分析在时间层面上交替进行，同时

在机翼表面上进行数据传递。 在每一个时间步内，
首先求解作用在机翼上的气动力载荷，然后求解机

翼的变形和振动响应并更新机翼的形状，为下一时

刻的气动力计算做准备。
大展弦比机翼的非定常气动力计算方法可以分

为片条理论、面元法和 ＣＦＤ 数值模拟三大类。 片条

理论的主要思想是将大展弦比机翼沿展向划分为若

干片条单元，采用 Ｔｈｅｏｄｏｒｅｎ 模型［５］、 ＯＮＥＲＡ 模

型［６］以及有限状态理论［７］ 等二维翼型气动理论求

解每个片条的气动力，根据展向片条之间的气动干

扰进行三维修正，由此获得整块机翼受到的气动力

载荷［８］。 涡格法［９］是一种具有代表性的面元法，该
方法由势流方程导出，将机翼离散成沿弦向和展向

分布的附着涡，并在机翼后缘布置自由涡，利用翼面

无穿透条件求解涡强，积分得到机翼的气动特

性［１０］。 随着计算机技术的发展，机翼颤振时域分析

逐渐采用以 Ｅｕｌｅｒ 方程或 Ｎ⁃Ｓ 方程为基础的 ＣＦＤ 数

值模拟方法来计算非定常气动力［１１⁃１２］，这类方法直

接求解流动基本方程，除了气动力以外还能获得瞬

时流场信息。 由此可得，目前常用的大展弦比机翼

的气动力求解方法大多基于势流方程或 Ｅｕｌｅｒ 方

程，忽略了气体黏性对气动力和流场的影响，应用到

颤振时域分析时可能无法得到合理的计算结果。
在大展弦比机翼颤振时域分析过程中，研究人

员常用梁模型来求解机翼的结构动力学响应，该方

法根据机翼的结构外形特征，将机翼抽象为非线性

细长梁，再利用有限元方法进行数值求解，如本征梁

模型［１３］ 和梁单元模型［１４］ 等。 Ｈｏｄｇｅｓ⁃Ｄｏｗｅｌｌ 梁［１３］

是一种典型的本征梁模型，该模型直接在变形后的
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梁坐标系下建立动力学变量特征，极大地减少了坐

标的转换。 但是，除了梁的速度以外，该模型还需要

预先求解梁的内力，未知量个数大幅增加。 共轭旋

转（ＣＲ）法［１４］ 是最常用的梁单元模型之一，该方法

的核心思想是将梁的变形分解为刚体的平动和转

动，以及单元坐标系内的线弹性变形，动力学平衡方

程在单元坐标系内建立，通过坐标转换矩阵构造总

体切线刚度矩阵［１５］。 ＣＲ 法将梁变形本身的位移作

为变量，物理意义明确，缺点是计算过程中需要不断

更新切线刚度矩阵，计算效率有所降低。 除了梁模

型以外，另一类常用的结构动力学分析方法是模态

法［１６］，该方法以结构的主要固有振型为广义坐标

系，基于模态坐标建立动力学方程。 相比于梁模型，
模态法的优势在于建立的方程形式更为简单，并且

广义质量和广义刚度矩阵都是对角矩阵，计算效率

也更高。
综上所述，大展弦比机翼的颤振时域分析主要

关注颤振速度和频率［１７⁃１８］，部分研究也有涉及根部

攻角［１９］、展弦比［２０］、扭转刚度［１２］ 等参数对机翼颤

振特性的影响。 机翼的变形和振动响应有助于认识

和揭示颤振诱发机理，目前仍然缺乏详细的研究。
本文以展弦比为 １６ 的 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼为

研究对象，结合三维雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程、Ｓ⁃Ａ 湍流模

型［２１］和机翼动力学方程，建立了机翼颤振时域分析

方法。 利用该方法对机翼的颤振特性、颤振过程中

的变形和振动响应，以及瞬时流场进行数值模拟和

分析，探究机翼发生颤振的原因，研究材料刚度和密

度对机翼颤振速度和频率的影响。

１　 大展弦比机翼颤振时域分析方法

１．１　 非定场气动力计算方法

本文采用自研 ＣＦＤ 软件求解展弦比为 １６ 的

ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼的非定常气动力，其控制

方程为积分形式的守恒型三维非定常雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ
方程，直角坐标系下的形式为
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式中，守恒向量项 Ｑ为 ［ρ ρｕ ρｖ ρｗ ｅ］ Ｔ，ρ 为气体密

度，（ｕ ｖ ｗ） 为直角坐标系下速度分量，ｅ为单位质量

气体总能量。 Ｆ，Ｇ和Ｈ为 ３个方向的对流通量矢量

项，Ｆｖ，Ｇｖ 和 Ｈｖ 为 ３ 个方向的黏性通量矢量项。 Ω
表示控制体。 对流通量项采用迎风型的 Ｒｏｅ 格式进

行离散，黏性通量项采用标准的二阶中心格式进行

离散，时间推进采用双时间步法，为了封闭方程引入
Ｓ⁃Ａ湍流模型［２１］。
１．２　 机翼动力学方程

本文以展弦比为 １６ 的 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机
翼为研究对象，通过模态法［１６］求解机翼的变形和振
动响应

Δｒ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
Φｉ（ｘ，ｙ，ｚ）·ξｉ（ ｔ） （２）

式中： Δｒ 为机翼的变形矢量；Ｎ 为所选取的固有振
型阶数；Φｉ（ｘ，ｙ，ｚ） 为第 ｉ 阶模态的固有振型矢量；
ξ ｉ（ ｔ） 为第 ｉ 阶模态的广义位移。

机翼动力学方程可用矩阵形式表示为

Ｍ·ξ̈ ＋ Ｇ·ξ̇ ＋ Ｋ·ξ ＝ Ｆ （３）
式中： ξ̇ 和 ξ̈ 分别为广义速度和广义加速度；Ｍ为广
义质量矩阵；Ｇ 为广义阻尼矩阵；Ｋ 为广义刚度矩

阵；Ｆ 为广义气动力矩阵。
为了便于时域求解，引入状态变量 Ｅ ＝ ［ξ １，ξ ２，

…，ξＮ，ξ̇１，ξ̇２，…，ξ̇Ｎ］，将（３） 式转换为状态空间的

形式
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式中

Ａ ＝
Ｏ Ｉ

－ Ｍ －１Ｋ － Ｍ －１Ｇ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ， Ｂ ＝

Ｏ
Ｍ －１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

　 　 采用基于预估－校正技术的四阶杂交线性多步

法［２２］对（４）式进行时域推进求解，将（４）式展开为
（５）式， Δｔ 为计算时间步长。 该方法通过气动力插

值技术将气动力部分由隐式格式转变为显式格式，
实现了每个物理时间步内仅需求解一次非定常流

场，兼具隐式稳定性好和显式效率高的优点。
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　 　 通过有限元模态分析得到大展弦比机翼的结构

参数矩阵（ Ｍ，Ｇ 和 Ｋ） 和固有振型，通过 ＣＦＤ 数值

模拟得到气动力（Ｆ）。 由于 ＣＦＤ 翼面网格点和模

态分析控制点一般是不重合的，在每一个时间步内，
通过结构固有振型在翼面处进行数据传递，即压力

分布通过振型转化为广义气动力，进而求解机翼动

力学方程获得广义位移，广义位移通过振型再转化

为翼面物理位移，作为 ＣＦＤ 下一时刻求解的边界条

件。 模态分析得到的结构固有振型通过径向基函数

（ＲＢＦ）插值法［２３］转换为 ＣＦＤ 翼面网格点描述下的

振型分布，并采用基于径向基函数插值的网格变形

技术［２３］实现机翼变形后 ＣＦＤ 网格的运动。
１．３　 算例验证

ＡＧＡＲＤ４４５． ６ 机翼颤振特性风洞实验是由

ＮＡＳＡ 兰利研究中心在其跨声速动态风洞中完成

的［２４］。 目前，该机翼模型已经成为国际上颤振计算

程序考核的标准算例［２５］。
该机翼模型沿流向翼型为 ＮＡＣＡ６５Ａ００４，展弦

比为 １．６４４，根梢比为 ０． ６５９ ２，１ ／ ４ 弦线后掠角为

４５°，来流攻角为 ０°。 机翼模型采用桃花心木制成，
颤振分析取前四阶振动模态，其中，第一阶和第三阶

模态为弯曲模态，第二阶和第四阶模态为扭转模态。

图 １　 ＡＧＡＲＤ４４５．６ 机翼的颤振速度和频率

图 １ 给出了本文仿真得到的 ＡＧＡＲＤ４４５．６ 机翼

颤振速度和频率随马赫数 Ｍａ 的变化关系，并与实

验结果［２４］和文献结果［２５］ 比较。 可以看出，颤振速

度和频率均出现了明显的凹坑现象。 本文结果在亚

声速状态（Ｍａ ＝ ０．４９９，０．６７８，０．９０１ 和 ０．９６）时和实

验结果吻合很好，在超声速区（Ｍａ ＝ １．０７２ 和 １．１４１）
略高于实验结果，但是仍然明显优于文献［２５］的结

果，表明本文建立的机翼颤振时域分析方法准确

可靠。

２　 结果与分析

２．１　 主要振动模态

展弦比为 １６ 的 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼颤振

是本文研究的重点。 机翼模型的几何参数、材料参

数和飞行环境如表 １ 所示。 颤振分析取前五阶振动

模态，表 ２ 给出了模态名称和固有频率，机翼的第

一、二和五阶模态为垂向弯曲模态，第三阶为扭转模

态，第四阶为弦向弯曲模态。
表 １　 大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼模型参数

类型 名称 数值

几何参数
弦长 ｃ ／ ｍ
展弦比

１
１６

材料参数

垂向弯曲刚度 ／ （Ｎ·ｍ２）
弦向弯曲刚度 ／ （Ｎ·ｍ２）

扭转刚度 ／ （Ｎ·ｍ２）
质量 ／ ｋｇ

２×１０４

４×１０６

１×１０４

１２

飞行环境

飞行高度 ／ ｋｍ
空气密度 ρ ／ （ｋｇ·ｍ－３）

根部攻角 ／ °

２０
０．０８８ ９

０

表 ２　 大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机

翼前五阶振动模态的固有频率

阶数 模态名称 固有频率 ／ （ ｒａｄ·ｓ－１）

１ 垂向弯曲 ２．２５

２ 垂向弯曲 １４．１０１

３ 扭转 ３０．６７１

４ 弦向弯曲 ３１．３４４

５ 垂向弯曲 ３９．４７８

·３７０１·
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２．２　 颤振速度和频率

不同来流速度 Ｕ∞ 时大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性

平直机翼的广义位移时间响应曲线如图 ２ 所示。 可

以看出，第一和二阶振动模态广义位移（ξ１ 和 ξ２） 在

Ｕ∞ 为 ２０ ｍ ／ ｓ和 ２８．５ ｍ ／ ｓ时出现了一定幅度的静漂

移，说明由于展弦比较大，且材质轻柔，机翼发生了

静弯曲变形。 当 Ｕ∞ 为 ２０ ｍ ／ ｓ 时，各阶模态广义位

移响应均表现为振动衰减。 当 Ｕ∞ 提高至 ２８．５ ｍ ／ ｓ
时，广义位移均表现为近似等幅响应。 进一步提高

Ｕ∞ 至 ４０ ｍ ／ ｓ 时，广义位移表现出明显的振动发散

趋势。 综合以上计算结果，可以得出，机翼在 Ｕ∞ 为

２８．５ ｍ ／ ｓ 时处于临界稳定状态，即颤振速度 Ｕｆ 约为

２８．５ ｍ ／ ｓ。

利用结构固有振型将机翼的广义位移转化为翼

面物理位移。 图 ３ａ） 给出了颤振速度为 ２８．５ ｍ ／ ｓ）
时大展弦比 ＮＡＣＡ００１２弹性平直机翼翼尖位置的垂

向弯曲位移响应，图 ３ｂ） 则给出了对应的 ＦＦＴ 频

谱。 可以看出，位移响应主频率为 ２２ ｒａｄ ／ ｓ。 因此，
可以得出，机翼的颤振频率 ωｆ 为 ２２ ｒａｄ ／ ｓ。

图 ４ 给出了来流速度 Ｕ∞ ＝ ４０ ｍ ／ ｓ 时机翼的整

体变形特征以及 ｚ ＝ １５ ｍ 展向位置的压力云图。 可

以看出，当 ｔ ＝ ０．００ ｓ 时，机翼未发生变形，压力关于

机翼弦向平面对称，从前缘到尾缘，压力先减小然后

增大。 随着时间 ｔ 的推进，机翼的振动幅值逐渐增

大，变形愈发明显，其局部剖面的形状和扭转角都发

生变化，机翼背风面附近的负压区也逐渐增大。

图 ２　 不同来流速度 Ｕ∞ 时大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼的广义位移时间响应曲线

图 ３　 Ｕ∞ ＝ ２８．５ ｍ ／ ｓ 时大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼翼尖位置的垂向弯曲位移响应及其 ＦＦＴ 频谱

·４７０１·
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图 ４　 Ｕ∞ ＝ ４０ ｍ ／ ｓ 时大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼的整体变形特征以及 ｚ＝ １５ ｍ 展向位置的压力云图

２．３　 颤振诱发机理研究

频率重合理论的颤振机理为：机翼 ２ 个振动模

态的频率随着来流速度的增大而相互接近，这时这

两阶模态的耦合作用增强，最终引发颤振［１６，２６］。 通

过比较和分析大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼的

颤振频率（２２ ｒａｄ ／ ｓ）和各阶振动模态固有频率，可
以看出，第一阶和第五阶模态频率均与颤振频率相

差较大，颤振频率基本介于第二阶和第三阶模态频

率之间，因此，很有可能是这两阶模态耦合导致了机

翼颤振，这也符合经典颤振的诱发机理，即弯扭耦合

作用［２６］。 然而，第三阶和第四阶模态频率十分接

近，第二～四阶模态对机翼颤振的影响仍不明确，需
要作进一步详细分析。

将第二～四阶振动模态分别固定，重新仿真得

到颤振速度时机翼其他模态广义位移的时间响应曲

线，如图 ５ 所示。 图 ６ 给出了第四阶模态固定时机

翼翼尖位置的垂向弯曲位移响应及其 ＦＦＴ 频谱。
可以看出，当第二阶或第三阶模态固定时，广义位移

均振动衰减，意味着颤振消失。 当第四阶模态固定

时，广义位移和翼尖位移均呈现近似等幅响应，机翼

图 ５　 不同振动模态固定时 Ｕ∞ ＝ ２８． ５ ｍ ／ ｓ 时大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼其他模态广义位移时间响应曲线

图 ６　 第四阶模态固定时 Ｕ∞ ＝ ２８．５ ｍ ／ ｓ 时大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼翼尖位置的垂向弯曲位移响应及其 ＦＦＴ 频谱

·５７０１·
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颤振速度和频率没有变化。 以上结果说明，第二阶

和第三阶模态的耦合作用是机翼发生颤振的根本

原因。
２．４　 材料刚度对颤振速度和频率的影响

材料刚度和密度是机翼设计的重要参数。 本节

研究材料刚度对大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼

颤振速度和频率的影响。 将机翼的垂向弯曲刚度、
弦向弯曲刚度和扭转刚度等比例同时变化，选取了

６ 组刚度值，如表 ３ 所示，其中 ＲＳ 为刚度比，表征机

翼材料刚度的变化。 可以看出，最小的一组为原刚

度的 ２５％，即 ＲＳ 为 ０．２５，最大的一组刚度的 ＲＳ 为

１．５。 相应的，图 ７ 给出了这 ６ 组刚度下机翼前五阶

振动模态的固有频率，随着刚度的增大，模态固有频

率也在逐渐升高。
图 ８ 给出了不同刚度比下大展弦比 ＮＡＣＡ００１２

弹性平直机翼的颤振速度和频率。 可以看出，对于

表 ３　 大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼的不同材料刚度

序

号

垂向弯曲

刚度 ／
（Ｎ·ｍ２）

弦向弯曲

刚度 ／
（Ｎ·ｍ２）

扭转

刚度 ／
（Ｎ·ｍ２）

刚度比

ＲＳ

１ ５×１０３ １×１０６ ２．５×１０３ ０．２５
２ １×１０４ ２×１０６ ５×１０３ ０．５
３ １．５×１０４ ３×１０６ ７．５×１０３ ０．７５
４ ２×１０４ ４×１０６ １×１０４ １
５ ２．５×１０４ ５×１０６ １．２５×１０４ １．２５
６ ３×１０４ ６×１０６ １．５×１０４ １．５

最小的一组刚度，其颤振速度比原刚度时减小了约

５０％，颤振频率减小了约 ４９％。 对于最大的一组刚

度，其颤振速度和频率分别提高了约 ２３％和 ２０％。
这说明了随着材料刚度的增大，机翼的颤振速度和

频率都会提高。

图 ７　 不同刚度比下大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性 图 ８　 不同刚度比下大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性

平直机翼前五阶振动模态的固有频率 平直机翼颤振速度和频率

２．５　 材料密度对颤振速度和频率的影响

本节研究材料密度对大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性

平直机翼颤振速度和频率的影响。 定义 ρｓ ／ ρ 为密

度比，用于表征机翼材料密度 ρｓ 的变化。 图 ９ 给出

了不同密度比下机翼前五阶振动模态的固有频率，
可以看出，最小的 ρｓ 为原材料密度的 ２５％，最大的

为原来的 ２．５ 倍。 随着 ρｓ ／ ρ 的增大，模态的固有频

率逐渐降低。

图 ９　 不同密度比下大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性 图 １０　 不同密度比下大展弦比 ＮＡＣＡ００１２ 弹性

平直机翼前五阶振动模态的固有频率 平直机翼颤振速度和频率
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　 　 图 １０ 给 出 了 不 同 密 度 比 下 大 展 弦 比

ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼的颤振速度和频率。 可以

看出，对于最小的材料密度，原 ρｓ 时的颤振速度和

频率分别比其降低了约 １６％ 和 ５１％。 对于最大的

ρｓ，其颤振速度和频率分别比原 ρｓ 下降低了约 ２％和

３９％。 说明了随着材料密度的增大，颤振速度会先

明显降低然后趋于不变，颤振频率会一直降低。

３　 结　 论

本文采用以三维雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程和 Ｓ⁃Ａ 湍流

模型为基础的 ＣＦＤ 数值模拟方法来求解展弦比为

１６ 的 ＮＡＣＡ００１２ 弹性平直机翼的非定常气动力，结

合机翼动力学方程，建立了机翼颤振时域分析方法，
进而对机翼的颤振特性、振动响应、整体变形特征和

瞬时流场特征进行了数值模拟研究，主要得到以下

结论：
１） 由于展弦比较大，且材质轻柔，机翼会发生

一定幅度的静弯曲变形。 机翼颤振由第二阶（垂向

弯曲）和第三阶（扭转）振动模态的耦合作用所致，
颤振频率也介于这两阶模态的固有频率之间。

２） 通过对具有不同材料刚度和密度的机翼进

行数值模拟，对比其颤振速度和频率，发现适当地增

大材料刚度或者减小材料密度，可以提高大展弦比

机翼的颤振速度和频率。
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