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一种大展弦比机翼几何非线性颤振
分析方法
胡志勇，高怡宁，赵晓倩
航空工业第一飞机设计研究院，陕西 西安 710089

摘 要：大展弦比飞机结构规模大，相对刚度较小，受载情况下的翼面变形大，且变形情况随飞行姿态的不同呈现复杂的变

化，导致飞机结构的动力学特性和气动载荷分布产生较大的不稳定变化，使得其颤振问题尤为突出。为此,本文采用几何非

线性结构有限元建模与非线性气动力计算技术相结合的方法,形成了一套满足工程研制需求的大展弦比机翼气动弹性设计

与分析技术。以某飞机机翼缩比模型为例进行计算分析与试验验证。结果表明，本文提出的几何非线性结构有限元建模方

法合理,提出的非线性颤振分析方法能有效分析大变形结构的几何非线性气动弹性特性,计算精度满足工程研制需求。
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随着复合材料的广泛应用，现代飞行器在飞行过程中，

机翼往往具有较大弯曲和扭转变形。以波音 787 飞机为

例，主翼巡航标准弯曲状态，翼尖变形达到半翼展的

13.1%；主翼最大承载弯曲状态，翼尖变形达到半翼展的

28.7%。这种大变形通常会大到足以改变气动载荷的分布

和作用方向，使得结构受载前后的平衡位置出现明显的差

异，常规的线性求解体系中所基于的小变形假设已不再适

用。2003年6月，美国国家航空航天局（NASA）的“太阳神”

无人机在夏威夷附近试飞时，由于飞行过程中遭遇湍流，机

翼产生了超大变形，并发生不稳定的俯仰振荡，进而导致解

体事故。“太阳神”事故使得人们意识到结构大变形带来的

几何非线性特点会严重影响大展弦比柔性飞机的气动弹性

稳定性[1-12]。

大展弦比柔性飞机几何非线性气动弹性分析的核心是

结构几何非线性问题。自该问题提出以来，国内外学者已

经开展了大量的研究工作。Waszak 等[13]使用拉格朗日方

程来建立柔性飞机的非线性运动方程。Hodges 等[14-15]把

20世纪 90年代的许多针对高空长航时飞机的研究结果联

系起来，所得到的结果清楚地显示了结构几何非线性对剪

裁、颤振速度和飞行动力学的影响。Cesnik等[16]通过有限

元的方法得到气动力载荷作用机翼的动力响应，对高空长

航时无人机柔性机翼的颤振现象进行了研究。Patil等[17-19]

对大展弦比机翼的非线性气动弹性进行了系统的分析，确

定了结构和气动力非线性对颤振速度的影响。他还分析了

高空长航时飞机的非线性气动弹性和飞行动力特性，并在

此基础上研究了结构和气动力几何非线性对大展弦比机翼

气动弹性特性的影响，提出了一套非线性气动弹性分析理

论，气动弹性分析使用精确的结构建模和曲面气动力理论

来说明气动载荷的几何精确性。

国内科研人员也对几何非线性气动弹性计算方法开展

了跟踪研究。谢长川等[5,20]用线性化方法计算大展弦比机

翼飞机在平飞设计载荷及阵风载荷作用下非线性静变形，

分析结构几何非线性对大展弦比机翼固有振动特性及颤振

特性影响。安效民等[21]用近似能量守恒几何大变形下壳体

结构非线性动态响应算法结合求解雷诺平均N-S方程的计

算流体力学（CFD）求解器发展的高效耦合格式，模拟流场

非线性及结构非线性气动弹性响应。刘湘宁等[22]研究结构

非线性对复合材料大展弦比机翼颤振特性影响，结果表明
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用非线性模型计算所得颤振速度小于线性模型所得颤振速

度。付志超等[23]采用本征梁结构模型和有限状态入流模

型，对典型大展弦比机翼的几何非线性效应进行了研究，结

果表明几何非线性对机翼静变形存在影响，对柔性机翼的

气动弹性行为影响显著。

因此，有必要对大展弦比柔性飞机的几何非线性气动

弹性问题进行研究。虽然目前已经开展了许多的研究工

作，但研究内容相对分散、不成体系，缺乏实际工程应用背

景，技术成熟度不高。因此，迫切需要对大展弦比机翼非线

性气动弹性分析方法进行深入研究，形成技术体系，并通过

大量的型号项目应用快速提升技术成熟度，为未来高空长

航时飞行器的发展以及复合材料在机翼上的广泛应用提供

技术支撑。

本文以某大展弦比飞机机翼为研究对象，结合几何非

线性结构有限元建模方法与非线性气动力计算技术，给出

一种满足工程研制需求的大展弦比机翼几何非线性气动弹

性设计与分析方法，并以该机翼的缩比模型为例进行计算

分析以及试验研究。试验与计算吻合度较高，检验了本文

所提方法的有效性，对研究类似飞行器的几何非线性颤振

问题有一定参考价值。

1 非线性颤振分析方法
考虑结构几何非线性的颤振分析是建立在变形后的结

构上的，因此首先需要对机翼气动载荷和变形进行估计，在

新的变形位置求解结构的振动模态；然后修正气动面，使其

与结构变形协调；最后使用变形后的结构振动特性和气动

面进行颤振特性分析。具体分析流程如图1所示。具体计

算方法如下：（1）结构几何非线性计算采用非线性动力有限

元方法进行求解。可借助 Nastran 的非线性求解序列

SOL106模块，对结构进行非线性静力分析以及模态分析。

（2）大展弦比机翼几何非线性颤振由机翼在定常载荷作用

下大变形所致。求解机翼非线性颤振特性前必须先求解机

翼在定常载荷下的静变形，在收敛的大变形构型下得到考

虑结构几何非线性效应的刚度矩阵，再进行机翼的准模态

分析及颤振特性分析。（3）研究几何、气动非线性对大展弦

比机翼的颤振特性影响，分析时要寻求静气动弹性变形和

颤振之间的匹配关系，即颤振速压为产生静气动弹性变形

的动压，静气动弹性变形则为颤振分析的平衡状态。要满

足这样的关系，需要反复进行静气动弹性和颤振计算，不断

迭代使二者关系达成一致。

1.1 几何非线性结构有限元建模方法

结构几何非线性对大展弦比飞机的影响，主要体现在

两个方面：一是结构整体刚度依赖不同的载荷状态而改变，

二是机翼平面形状的改变影响到气动力的分布。对于大展

弦比轻质飞机，其结构平衡方程的建立基于变形后的飞机

构型，可以近似认为结构是在大的静变形平衡位置附近作

微幅振动，因而可以沿用线性系统振动理论中的固有频率

和模态的概念。方程在形式上仍与传统线性方程具有相同

形式，不过方程中各项均需要通过非线性求解得到。具体

来说，其结构应变与位移的非线性关系，以及受力平衡的非

线性关系可以通过考虑结构非线性应力分析得到的节点位

移变化来体现，而其基于新的静变形平衡位置的模态分析

可以认为是线性的，即

MT ẍ +KT x = 0 （1）

式中，MT为结构静平衡构型下的惯性矩阵；KT 为相应的刚
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图1　考虑结构几何非线性的颤振分析流程

Fig.1　Flow chart of the geometric nonlinear flutter

analysis process                                
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度矩阵；x为微幅振动位移。对式（1）进行特征值和特征矢

量计算，可得到系统承载变形后为辅振动的固有振动频率

及固有振型。

具体计算方法如下：（1）几何非线性的平衡关系需要

对平衡关系进行线性化、迭代求解。大柔性机翼的变形与

气流的作用有关，而气动力又与机翼在空中的形状和位置

有关，两者是相互影响相互制约的非线性关系。对于考虑

几何非线性的大展弦比机翼，其静气动弹性分析方程是复

杂的非线性方程，需对其进行适当简化，选用合适的迭代

流程进行近似计算。（2）首先需要求得系统的平衡位置，即

以线性气动参数与结构线性应力及静变形状态所得到的

线性静气动弹性结果为非线性迭代初始状态，再通过非线

性静力学的多次迭代过程，以达到结构与气动力的静平衡

状态。

1.2 非线性气动力计算方法

由于结构平衡方程的建立基于变形后的飞机构型，气

动力的计算也必须基于变形后的曲面气动构型。这样传

统基于小变形线性假设的平面气动力计算方法就不再适

用，需要考虑变形后的曲面气动面之间的相互干扰以及变

形带来的迎角和有效升力面积的变化。

常规颤振计算采用偶极子网格法[24]计算非定常气动

力，对于翼面颤振通常将其简化成一个平板，然后通过小

扰动假设确定其在平衡位置（未变形结构）的边界条件。

对于结构发生大变形时，由于结构平衡位置发生了变化，

网格无法跟随结构运动形成曲面，因此近似边界条件不再

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，选用非定常涡格法[25]来

求解非定常气动力，涡格的形状较为灵活，沿展向两条端

线也无须满足平行于来流的限制，可形成任意曲面形状，

与偶极子网格法的另外一个主要差别是涡格法计算非定

常流动时采用的是时域法，比偶极子网格多出了从后缘到

远场的尾涡网格。

2 颤振试验模型
某大展弦比机翼颤振试验模型如图2所示。其展长为

2.5m，弦长为 0.2m，雷诺数为 326000。模型结构采用传统

的“梁+维形翼段”形式，金属梁提供主要刚度，通过改变梁

的截面尺寸来模拟机翼的刚度分布；维形翼段采用轻质框

段+热缩膜的形式，主要用于维持翼型和安装配重。模型质

量分布数据的模拟是在现有结构质量的基础上，通过配重

配平来实现的。要求每个框段的质量、质心位置及绕轴惯

量与目标值基本一致，并满足一定的频率和节线要求[26]。

为了便于计算实体模型的动力学特性，需要建立与实

体模型对应的有限元计算模型（见图3），其刚度和质量数据

与实体模型保持一致，操纵面采用“摇臂+连杆”的操控形

式，通过调节连杆的横截面面积实现操纵面模态与实体模

型对应一致。

模型翼面定常气动力的计算，采用曲面涡格法。其气

动网格划分情况如图4所示，共划分了2184个气动网格，取

106个结构插值点。

模型线性构型翼面非定常气动力的计算，采用偶极子

格网法。其气动网格划分情况如图5所示，总共划分7个气

动区，共划分了 1160 个气动网格，其中主翼面划分为 6 个

区，副翼单独划分为1个区，取106个结构插值点。

模型非线性构型翼面非定常气动力的计算，采用修正

后的偶极子格网法。其气动面分为20个气动分区，共1230

个气动网格，取 106个结构插值点。机翼非线性分析气动

网格及分区如图6所示。

图3　有限元计算模型

Fig.3　The finite element model

图2　太阳能无人机机翼缩比模型

Fig.2　The sub-scaled model of solar UAV wing

图5　非定常气动力计算模型

Fig.5　Unsteady aerodynamic calculation model

图4　定常气动力计算模型

Fig.4　Steady aerodynamic calculation model
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3 计算分析
分别采用常规线性及前文提到的非线性分析方法对太

阳能无人机机翼缩比模型进行颤振分析，振动模态频率计

算结果对比见表 1，颤振特性计算结果对比见表 2，颤振计

算结果速度—阻尼曲线和速度—频率曲线如图 7、图 8 所

示。从振动计算结果可以看出，考虑非线性变形后，机翼水

平弯曲模态以及副翼旋转模态的频率降幅明显，其他模态

的频率差别较小，但随着变形的加大，机翼各模态的振型有

明显弯扭耦合振动的趋势，振型节线发生明显偏离，如图9

所示。从颤振计算结果可以看出，考虑结构几何非线性变

形前、后机翼的颤振机理发生了显著变化，从机翼一扭与二

弯模态的耦合颤振，变为机翼一扭与水平二弯模态的耦合

颤振。特别是机翼水平二弯模态成为几何非线性颤振的主

参与模态之一，这与线性颤振计算结果完全不同，充分说明

了进行非线性颤振分析的必要性。

4 试验验证
4.1 地面共振试验

为了验证试验模型的振动特性与计算结果的一致性，

首先要对试验模型进行地面共振试验，如图10所示。试验

测得的模态频率与计算结果的对比参见表3、表4。从表3、

表 4中的比较可以看出，试验模型的振动特性与计算结果

基本一致，满足前9阶的频率和节线相似性要求，说明该试

验模型设计合理，加工偏差较小，能够有效模拟真实缩比机

翼的动力学特性。

4.2 风洞试验

为了校验颤振计算结果，需要对试验模型进行颤振风

洞试验，如图11所示。试验结果与计算结果的对比参见表

5。从表5中的试验数据可以看出，模型的非线性颤振临界

速度为 15.5m/s，颤振频率为 6.89Hz，颤振机理为机翼水平

二弯为主的弯扭耦合颤振，与考虑结构几何非线性的颤振

计算结果非常接近。图 12、图 13 分别给出了模型在风速

15m/s和19m/s时的响应信号频谱分析结果，从图中信号可

以明显看出主颤振模态的更替情况。需要说明的是，模型

非线性颤振分支中速度较低的以机翼水平二弯模态为主的

颤振属于驼峰形颤振，实际吹风过程中出现显著的周期性

表1 振动特性计算结果

Table 1 The calculation results of vibration characteristics

模态名称

机翼垂直一弯

机翼水平一弯

机翼垂直二弯

机翼水平二弯

副翼旋转

机翼一扭

机翼垂直三弯

机翼水平三弯

机翼垂直四弯

机翼水平四弯

线性构型/Hz

1.0989

1.2540

5.8009

6.9136

10.4651

15.2763

16.1556

18.7611

29.1129

34.4476

非线性构型/Hz

1.0944

1.2458

5.8136

6.8408

10.1347

15.2310

16.1267

18.6525

29.0701

34.2594

差额百分比/%

-0.40

-0.65

0.22

-1.05

-3.16

-0.30

-0.18

-0.58

-0.15

-0.55

表2 颤振特性计算结果

Table 2 The calculation results of flutter characteristics

项目

线性

非线性

颤速度/（m/s）

20.866

15.297

19.108

频率/Hz

8.045

6.802

8.033

颤振机理

机翼一扭为主弯扭耦合

机翼水平二弯为主弯扭耦合

机翼一扭为主弯扭耦合

图6　非线性构型非定常气动力计算模型

Fig.6　The nonlinear unsteady aerodynamic calculation model

图7　线性颤振分析结果

Fig.7　The calculation results of linear flutter
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振荡（见图14），但没有发散；随着风速的增加，这支颤振的

幅值逐渐衰减，另一支以机翼一扭模态为主的颤振分支逐

步占据主导地位，最终彻底发散。

5 结论
本文发展了一种面向工程研制需要的机翼几何非线

性颤振分析技术，并以典型大展弦比机翼模型为例开展了

非线性颤振的计算分析与风洞颤振试验验证。数值分析

得到的颤振边界与颤振试验结果吻合较好，可以得到以下

结论：

（1）机翼大变形导致的几何非线性问题对飞机的颤振

特性有显著影响，颤振速度变化幅度超过20%，颤振模态明

显变更。

图8　非线性颤振分析结果

Fig.8　The calculation results of nonlinear flutter

(a) 3�AO (b) L3�AO

图10　机翼模型地面共振试验

Fig.10　Ground vibration test of wing model

表3 线性振动特性计算结果与试验结果的比较

Table 3 The comparison between linear calculated results of

        the model vibration with experimental results

模态名称

机翼垂直一弯

机翼水平一弯

机翼垂直二弯

机翼水平二弯

副翼旋转

机翼一扭

机翼垂直三弯

机翼水平三弯

机翼垂直四弯

试验/Hz

1.107

1.237

5.929

6.950

10.409

15.539

16.328

19.363

29.416

计算/Hz

1.0989

1.2540

5.8009

6.9136

10.4651

15.2763

16.1556

18.7611

29.1129

差额百分比/%

-0.74

1.37

-2.16

-0.52

0.54

-1.69

-1.06

-3.11

-1.03

图9　非线性构型准平衡状态

Fig.9　The nonlinear quasi-equilibrium state

表4 非线性振动特性计算结果与试验结果的比较

Table 4 The comparison between nonlinear calculated results

        of the model vibration with experimental results

模态名称

机翼垂直一弯

机翼水平一弯

机翼垂直二弯

机翼水平二弯

副翼旋转

机翼一扭

机翼垂直三弯

机翼水平三弯

机翼垂直四弯

试验/Hz

1.108

1.249

5.866

6.943

9.806

15.348

16.313

19.304

29.436

计算/Hz

1.0944

1.2458

5.8136

6.8408

10.1347

15.2310

16.1267

18.6525

29.0701

差额百分比/%

-1.23

-0.25

-0.89

-1.47

3.35

-0.76

-1.14

-3.38

-1.24
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（2）翼面大变形对机翼振动频率的影响较小，但随着变

形的加大，机翼各模态的振型有明显弯扭耦合振动的趋势。

（3）与常规线性颤振不同，水平振动模态成为几何非线

性颤振问题的关键影响因素之一。
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An Analysis Method of Geometric Nonlinear Flutter for High-aspect-ratio Wings

Hu　Zhiyong， Gao　Yining， Zhao　Xiaoqian

AVIC the First Aircraft Institute， Xi’an 710089， China

Abstract: Due to the large scale and small relative stiffness of the large-aspect-ratio aircraft, the deformation of the 

airfoil under load condition is large and complicated with different flight attitudes, which leads to unstable change of 

the dynamic characteristics and aerodynamic load distribution of the aircraft structure, and makes the flutter problem 

especially prominent. In this paper, a set of aeroelastic design and analysis technique for large aspect ratio wing is 

developed by combining geometric nonlinear structural finite element modeling with nonlinear aerodynamic 

calculation. Taking the model of a sub-scale flexible wing as an example, geometrical nonlinear aeroelastic calculation 

and analysis are carried out, and the results are compared with the experimental results. The results show that the 

finite element modeling method of geometrical nonlinear structures proposed is reasonable. The proposed nonlinear 

flutter analysis method can effectively analyze the geometrical nonlinear aeroelastic characteristics of large deformed 

structures, and the calculation accuracy meets the requirements of engineering development.

Key Words: geometrical nonlinear; high-aspect-ratio; aeroelastic; wind tunnel test; nonlinear aerodynamic
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