
航 空 科 学 技 术
Aeronautical Science & Technology Jun. 25 2024 Vol. 35 No.06 44-50

展弦比对NACA0012弹性平直
机翼颤振临界特性影响研究
余秋阳，徐胜金
清华大学，北京  100084

摘 要：展弦比是飞行器机翼设计的重要参数，研究其对机翼颤振临界特性的影响具有重要的工程应用价值。本文采用三

维雷诺平均N-S方程和S-A湍流模型求解NACA0012弹性平直机翼的非定常气动力，结合由模态法建立的机翼结构动力学

方程，发展了计算流体力学（CFD）/计算结构力学（CSD）颤振时域数值模拟方法。利用该方法研究了不同展弦比条件下机翼

的颤振临界速度和频率。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垂向静弯曲变形。展弦比的增大

不会影响机翼模态固有振型，但是会导致机翼颤振临界速度、颤振频率和模态固有频率的降低。

关键词：展弦比； 颤振临界特性； 弹性平直机翼； 模态； 数值模拟

中图分类号：V215.34      文献标识码：A      DOI：10.19452/j.issn1007-5453.2024.06.006 

机翼展弦比的定义是展长 b 与平均弦长 cmean 的比值，也

可以表示为展长的平方 b2 与参考面积 S 的比值[1]。为了降低

诱导阻力，提高升阻比和任务载荷，高空长航时无人机、大型

运输机和大型客机等飞行器在追求结构轻量化的同时，普遍

采用展弦比在 10 以上的大展弦比机翼[2]。然而，轻量化结构

和大展弦比设计使得机翼容易与非定常流动进行耦合，诱发

出复杂的气动弹性问题，如颤振、弯曲和扭转发散等[3]，不仅

影响飞行器的运行性能，还可能导致机翼产生疲劳损坏甚至

结构破坏，产生严重后果[4]。因此，大展弦比弹性机翼颤振分

析对于提高飞行器的稳定性和安全性具有重要意义。

颤振临界特性（即颤振临界速度和频率）的预测是机翼

颤振分析的重要部分。对于飞行器机翼而言，随着来流速

度 U¥的增大，在一定 U¥范围内，由气流扰动引起的振动会

衰减。当 U¥达到某一临界值时，机翼振动幅值刚好维持不

变，这一速度在颤振分析中被称为颤振临界速度 Uf，等幅振

动的频率即为颤振频率ωf。当 U¥ 超过 Uf 后，振动会发散，

机翼会发生颤振[5]。当前，大展弦比弹性机翼颤振临界特

性的研究主要涉及两个科学问题：（1）颤振分析方法的构造

和验证；（2）外挂载荷分布[6]、根部迎角[7]、操纵面及其偏转

角[8]、材料刚度[9]和密度[10]等对机翼颤振临界特性的影响。

速度-阻尼比外推法[11]、颤振裕度法[12]和 p - k 法[13]均为学术

界和工程界中常用的颤振分析方法。然而，这些方法采用

的气动力计算手段（如西奥道森模型、涡格法和偶极子格网

法等）大多基于势流理论，未考虑气体的黏性效应。近年

来，随着计算机性能的发展和大规模并行计算的普及，以

N-S 方程为基础的计算流体力学（CFD）/计算结构力学

（CSD）时域数值模拟方法[14]已广泛应用于飞行器机翼的设

计。CFD/CSD 方法直接从流体和结构基本方程出发，合理

性和可靠性较高，而且除了颤振临界速度和频率以外，还能

够获得振动响应、瞬时气动力和流场等信息。

综上所述，现有的大展弦比弹性机翼颤振临界特性研

究大多在特定展弦比条件下开展，鲜有涉及展弦比对机翼

颤 振 临 界 速 度 和 频 率 的 影 响 。 本 文 以 大 展 弦 比

NACA0012 弹性平直机翼为研究对象，采用模态法进行机

翼的结构动力学分析，结合三维雷诺平均 N-S 方程和 S-A

湍流模型[15]，建立了 CFD/CSD 颤振时域数值模拟方法。

利用该方法对机翼颤振临界速度和频率随展弦比的变化

规律进行研究。

1 CFD/CSD 颤振时域数值模拟方法
1.1 流动控制方程

本文采用自研 CFD 软件求解大展弦比 NACA0012 弹性
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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，守恒矢量项 Q = [ 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 为对流通量矢量项；Fv，Gv 和 Hv 为黏性通量矢量项；Ω

代表控制体；t 为时间。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，

时域推进采用隐式双时间法，为了封闭流动控制方程引入

S-A 湍流模型[15]。

1.2 结构动力学方程

在 CSD 方 面 ，本 文 通 过 模 态 法[16] 描 述 大 展 弦 比

NACA0012 弹性平直机翼的变形和振动响应

∆r ( xyzt ) =∑i = 1

N Φi( xyz ) •ξ i( )t （2）

式中，∆r 为机翼的变形矢量；N 为所选取的固有振型阶数；

Φ i( xyz )表示第 i 阶模态的固有振型矢量；ξ i(t )表示第 i 阶

模态的广义位移。

机翼的结构动力学方程可以用矩阵形式表示为

M · ξ
¨

+G · ξ̇ +K · ξ =F （3）

式中，ξ̇，ξ
¨

分别为广义速度和广义加速度；M，G，K 和 F 分别

为广义质量矩阵、广义阻尼矩阵、广义刚度矩阵和广义气动

力矩阵。

为了便于时域求解，引入状态矢量 E = [ξ1ξ2ξN     

]ξ̇1ξ̇2ξ̇N

T

，将式（3）转换为状态空间的形式

Ė = f (Et ) =A·E +B·F (Et )
（4）
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采用基于预估-校正技术的四阶杂交线性多步法[17]对

式(4)进行时域推进求解。

图 1 给出了大展弦比 NACA0012 弹性平直机翼颤振时

域数值模拟流程图。可以看出，机翼的结构参数矩阵 M、G

和 K 和固有振型由有限元模态分析获得，气动力矩阵 F 由

CFD 数值模拟确定。一般而言，翼面的 CFD 网格点和模态
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图 1　大展弦比 NACA0012 弹性平直机翼颤振时域数值模拟流程图

Fig.1　Time-domain numerical simulation process diagram of high-aspect-ratio NACA0012 flexible straight wing flutter
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分析控制点是不重合的，因此在每一个时间步内，需要通过

结构固有振型在翼面处进行数据传递：压力分布通过振型

转化为广义气动力，进而求解机翼结构力学方程获得广义

位移，广义位移再通过振型转化为翼面物理位移，作为下一

个时间步 CFD 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插值法[18]转化为翼面 CFD 网格点

描述下的振型分布。机翼振动后 CFD 网格的变形和运动

也采用基于径向基函数插值的动网格技术[19]实现。

1.3 算例验证

AGARD445.6 机翼颤振特性风洞试验是由美国国家航

空航天局（NASA）兰利研究中心完成的。目前，该机翼模

型已成为国际上颤振程序考核的标准三维算例。

该机翼模型的几何参数为：展弦比为 1.644，根梢比为

1.517，1/4 弦线后掠角为 45°，翼型为 NACA65A004。机翼

试验模型的材料为桃花心木。机翼颤振分析取前四阶振动

模态，其固有振型依次为一阶垂向弯曲、一阶扭转、二阶垂

向弯曲和二阶扭转。

图 2 给出了 CFD/CSD 时域数值模拟得到的 AGARD445.6

机翼颤振临界速度和频率，并与试验结果[20]和文献仿真结

果[21]比较。图 2 中，U *
f 为无因次颤振临界速度，ωθ为一阶扭

转模态固有频率。从图 2 中可以看出，颤振临界速度和频率

均出现了明显的凹坑现象。本文计算结果在亚声速状态时

和试验结果吻合得很好，而在超声速区时略高于试验结果。

整体而言，本文结果明显优于文献[21]的仿真结果，说明本文

构建的时域数值模拟方法准确可靠。

2 结果与分析
本文的研究重点在于展弦比对 NACA0012 弹性平直

机翼颤振临界特性（即颤振临界速度和频率）的影响。机

翼模型的几何参数、材料参数和飞行环境见表 1，考虑 10、

12、14 和 16 的 4 个展弦比 AR 工况。颤振数值模拟取前五

阶振动模态，图 3 给出了不同展弦比条件下机翼模态固有

频率。从图 3 中可以看出，随着展弦比的增大，机翼模态

固有振型不变，固有频率逐渐降低。机翼的第一、二和五

阶振动模态为垂向弯曲模态，第三阶为扭转模态，第四阶

则为弦向弯曲模态。

以展弦比 AR=12 工况为例，图 4 给出了不同来流速度

U¥时 NACA0012 弹性平直机翼的广义位移时间响应曲线。

可以看出，当 U¥ = 30m/s 和 38.6m/s 时，第一阶振动模态广

义位移（ξ1）存在一定幅度的静漂移，说明由于展弦比较大，

且材质轻柔，机翼发生了垂向静弯曲变形。当 U¥ = 30m/s

时，各阶模态广义位移响应表现为振动衰减。当 U¥提高至

38.6m/s 时，广义位移均表现为近似等幅响应。进一步提高

U¥ 至 50m/s 时，广义位移表现出明显的振动发散趋势。综

合以上数值模拟结果可以得出，机翼在 U¥ = 38.6m/s 时处于

临界稳定状态，即 AR=12 时，机翼的颤振临界速度 Uf=

38.6m/s。
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图 2　AGARD445.6 机翼的颤振临界速度和频率

Fig.2　The critical flutter velocities and frequencies of the

AGARD445.6 wing                                   

表1 大展弦比NACA0012弹性平直机翼模型参数

Table 1 High-aspect-ratio NACA0012 flexible straight

wing model parameters                 

几何参数

材料参数

飞行环境

弦长 c/m

展弦比 AR

垂向弯曲刚度/（N·m2）

弦向弯曲刚度/（N·m2）

扭转刚度/（N·m2）

密度ρs /（kg/m3）

飞行高度/km

空气密度ρ/（kg/m3）

根部迎角/（°）

1

10，12，14，16

2×104

4×106

1×104

10.607

20

0.0889

0
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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 5 给出了 AR=12 的 NACA0012 弹性平直机翼

在颤振速度（Uf = 38.6m/s）时翼尖位置的垂向弯曲位移

（以向上为正）和扭转角响应。图 6 则给出了翼尖响应的

快速傅立叶变换（FFT）频谱。可以看出，垂向弯曲位移

的平衡位置不为 0，而扭转角的平衡位置为 0°，表明机翼

在垂向出现了静弯曲变形。机翼的振动幅值随时间 t 基

本 保 持 不 变 ，翼 尖 弯 曲 位 移 和 扭 转 角 的 主 频 率 均 为

31.04rad/s。因此，可以得出，AR=12 时，机翼的颤振频率

ωf=31.04rad/s。

采用颤振数值模拟方法对其他 AR 条件下 NACA0012

弹性平直机翼的颤振临界特性进行计算，图 7 给出了机翼颤

振临界速度和频率随展弦比的变化趋势。可以看出，当 AR

从 10 增大至 16，机翼的颤振临界速度会减小约 45.71%，而

颤振频率会减小约 33.16%。说明了 AR 的增大会引起机翼

颤振临界速度和频率的降低。
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图 5　NACA0012 弹性平直机翼翼尖位置的垂向弯曲位移和扭转角响应(AR= 12，U¥ = 38.6m/s)

Fig.5　Vertical bending displacement and torsion angle response at the tip position of NACA0012 flexible straight wing with

aspect-ratio of 12 at U¥ = 38.6m/s                                                                                                                          
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Fig.4　Generalized displacement time response curves of NACA0012 flexible straight wing with aspect-ratio of 12
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图 3　不同展弦比下 NACA0012 弹性平直机翼前五阶

振动模态的固有频率                                

Fig.3　The natural frequencies of the first five vibration

       modes of NACA0012 flexible straight wings

with different aspect-ratios                     

47



航空科学技术 Jun. 25 2024 Vol. 35 No.06

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 数值模拟方法求解 NACA0012 弹性平直机翼

的非定常气动力，结合模态法构造的机翼结构动力学方程，

发展了 CFD/CSD 颤振时域数值模拟方法，进而研究了展弦

比对机翼颤振临界特性的影响，主要得到以下结论：

（1）由于展弦比较大，且材质轻柔，机翼在垂向上会发

生一定幅度的静弯曲变形。

（2）机翼展弦比的增大不会带来结构模态固有振型的

变化，但是会降低颤振临界速度、颤振频率和结构模态固有

频率。
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Fig.6　FFT spectra of vertical bending displacement and  
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NACA0012 flexible straight wing with      

aspect-ratio of 12 at U¥ = 38.6m/s              
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图 7　不同展弦比条件下 NACA0012 弹性平直机翼的

颤振临界速度和频率                                

Fig.7　The critical flutter velocities and frequencies of

                 NACA0012 flexible straight wings with different

aspect-ratios                                         
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Effect of Aspect-ratio on Flutter Critical Characteristics of NACA0012 Flexible 
Straight Wing

Yu　Qiuyang， Xu　Shengjin

Tsinghua University， Beijing 100084， China

Abstract: Aspect-ratio is an important parameter in the design of aircraft wings, and studying its influence on the 

flutter critical characteristics of wings has significant engineering application value. This paper uses the three-

dimensional Reynolds Averaged N-S equations and the S-A turbulence model to solve the unsteady aerodynamic 

forces of high-aspect-ratio NACA0012 flexible straight wings. Combining with the wing dynamic equation established 

by the modal method, a CFD/CSD flutter time-domain numerical simulation method is developed. This method is 

employed to study the influence of aspect-ratio on the flutter critical characteristics of the wing. The results indicate 

that due to the high-aspect-ratio and soft material, the wing has a certain range of vertical static bending deformation. 

The increase in aspect-ratio does not affect the natural mode shape of the wing, but reduces the modal natural 

frequency, flutter critical velocity, and flutter frequency.
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