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摘要：目的 研究大展弦比机翼在飞行过程中，由于大变形造成几何非线性效应带来的几何非线性颤振问题。

方法 针对几何非线性颤振问题，设计相应的风洞试验模型，并完成不同变形下的颤振风洞试验，对机翼不

同变形下的试验结果进行比较，摸清其几何非线性颤振特性。结果 在几何非线性的影响下，机翼的颤振速

度随着变形的增大而下降，并且发散模态及颤振频率都发生改变，大变形下的颤振速压下降到小变形时的

71.7%。结论 在研究大柔性、大展弦比机翼的气动弹性特性时，必须考虑几何非线性效应的影响，否则其颤

振特性结论会存在较大的误差。 
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Geometrical Nonlinear Flutter Research of a High-aspect-ratio  

Wing through Wind Tunnel Test 

ZENG Hui-hua, LIU Zhong-kun 
(Shenyang Aircraft Design & Research Institute, Shenyang 110035, China) 

ABSTRACT: Objective To research geometrical nonlinear flutter problem induced by geometrical nonlinear effects because of 

large structure deformation of high-aspect-ratio wing during flying. Method A wind tunnel test model corresponding to the 

geometrical nonlinear flutter problem was designed to carry out wind tunnel test under different wing deformations, compare the 

test results and get the geometrical nonlinear flutter characteristics. Results Under the influences of geometrical nonlinear, the 

flutter speed was decreased with the increase of deformation. The divergency mode and flutter frequency were also changed be-

cause of the influence of geometrical nonlinear. In large deformation, flutter speed was decreased to 71.7 percent of small de-

formation. Conclusion When the aeroelastic character of high-aspect-ratio flexible wing is analyzed, the influence of geometri-

cal nonlinear must be considered; otherwise it will cause large error for the conclusions of flutter character. 
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高空长航时飞行器通常在 20 km 以上高度进行

长时间飞行。近 20 年来，由于其独特的飞行能力，

可以作为科研、侦查及远程通信中转平台使用，使其

得到广泛的关注及发展。为了提高飞行性能，这类飞

机通常都采用大展弦比柔性机翼，这将导致机翼结构

在气动载荷作用下产生很大的变形，翼尖最大变形量

甚至可达半展长的 25%。这一特点导致传统基于线性

假设的气动弹性设计和分析方法已经不适用于大展

弦比机翼结构的设计，采用线性方法进行气动弹性分

析将会带来较大的误差。因此，解决大展弦比柔性机

翼的非线性气动弹性问题对提高高空长航时飞机的

飞行性能及飞行安全具有十分重要的意义。 

对于大展弦比柔性机翼的几何非线性气动弹性问

题，在 20 纪 90 年代末至 21 世纪初 Patil 和 Hodges[1-4]
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首先将几何非线性引入到飞机气动弹性问题中，他们

采用非线性有限元方法对系统进行了稳定性分析，并

计算了系统极限环响应，但是其所用的完全非线性方

法仅适用于较为简单模型的响应分析。21 世纪初，

Dowell[5]等人指出，对于大展弦比柔性机翼的几何非

线性气动弹性问题可以认为是一个静态非线性而非

动态非线性问题，那么流体-结构（气动弹性）系统

的非线性动稳定性问题的分析就能够通过在非线性

平衡态附近等效成线性动态扰动分析来实现。因此，

对复杂机翼结构，在平衡位置的动力学线化方法就成

为确定或分析几何非线性颤振边界最为有效的工程

分析手段。近来，这种方法逐渐被应用于工程领域，

Strong[6]，Carlos[7]等人粗略地研究了预应力作用下复

杂机翼的气动弹性特性，并与完全线性的计算结果进

行了对比。陈时、张超、王伟、谢长川[8-13]等人也采

用此方法分别研究了大展弦比机翼的颤振特性，大变

形的几何非线性使得机翼面内弯曲与扭转产生运动

耦合。随着载荷和变形量的增加，这两阶模态中频率

较低的进一步下降，而频率较高的则会增加。同时面

内弯曲振型具有明显的扭转分量，而扭转振型具有面

内弯曲分量。因此在考虑几何非线性后，具有较大扭

转分量的面内弯曲模态会引起相当严重的非线性气

动弹性问题，导致颤振速度的下降。 

理论分析结果表明，几何非线性可能导致机翼颤

振速度的下降。基于此，文中设计了相应的风洞试验

模型，通过风洞试验研究几何非线性对大展弦比机翼

颤振特性的影响，验证了大变形带来的几何非线性会

导致颤振速度的下降的结论。通过试验发现，由于几

何非线性的影响，随着机翼变形的增大，机翼的颤振

速度显著下降，并且发散模态及颤振频率都发生改

变，大变形下的颤振速压下降到小变形时的 71.7%。 

1  方案 

以一个典型的大展弦比机翼为目标对象，研究几何

非线性对大展弦比机翼颤振特性的影响，其结构有限元

模型如图 1 所示。采用 Dowell 提出的平衡位置动力学

线化方法评估其颤振速度，具体流程如图 2 所示。给定

初始攻角 α0=2°，逐步加大来流速度，当机翼翼尖变形

达到展长的 15%后，计算得到颤振速度为 110 m/s。 
 

 
 

图 1  目标对象有限元模型 

 
 

图 2  几何非线性颤振分析流程 

 
对于该试验方案，试验拟在 2.4 m×2.4 m 高速风

洞进行。风洞试验的初始设计点为：马赫数 Ma=0.7，

试验速压 P0=30 kPa。模型拟采用半模形式支持在洞

壁的天平上如图 3 所示，为保证流场品质，在机翼根

部设计整流罩如图 4 所示。 
 

 
 

图 3  模型支持 

 

 
 

图 4  整流罩 

 
根据目标对象的初步颤振评估结果和试验方案

的设计点，确定模型基本比例尺：尺度比 Kl =1︰7，

速压比 Kq =2.2︰1，密度比 Kρ =1.329︰1。根据相关

公式[14-15]，由基本比例尺可以导出质量比、刚度比、

柔度比、频率比、速度比等其他比例尺进行模型的缩

比设计。 
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2  模型设计及分析 

风洞试验模型采用结构相似的双梁式设计，包括

蒙皮、工字梁、肋等部件，均采用复合材料加工，其

中梁、肋和蒙皮均采用玻璃钢，机翼中间采用泡沫填

充，前后端整流罩采用轻木，中间和机翼连接处整流

罩采用铝合金。复合材料均采用胶接，翼根部还用螺

钉固定；金属与复合材料间使用胶接、螺栓和螺钉混

合连接；金属材料间使用螺栓、螺钉连接。机翼及整

流罩的整体装配如图 5 所示，机翼整体装配如图 6 所

示，机翼骨架如图 7 所示。 
 

 
 

图 5  风洞试验模型整体 
 

  
 

图 6  风洞试验模型机翼 
 

 
 

图 7  风洞试验模型机翼梁肋分布 

 
依据缩比风洞试验模型的三维结构，使用板-体

单元结合的形式进行风洞试验模型的有限元建模分

析。填充泡沫、金属接头采用三维结构实体单元，

蒙皮、梁肋结构则采用线性板单元。最终完成的风

洞试验模型有限元如图 8 所示，典型受载后静平衡

位置变形如图 9 所示。计算得到模型的前 5 阶模态

见表 1。 

  
 

图 8  风洞模型的有限元模型 

 

 
 

图 9  模型受载后的变形云图 
 

表 1  模型频率表 

模态名称 模态频率/Hz 

机翼一弯 6.24 

机翼二弯 24.42 

水平一弯 36.00 

机翼三弯 60.70 

机翼一扭 101.30 

 

3  试验 

3.1  模型地面试验 

在风洞试验前进行模型地面试验，验证理论有限

元模型能否真实反映实际模型的结构动力学特性。试

验分为地面刚度试验和模态试验，以上两个试验均在

模型小变形下进行，试验结果可以认为是没有几何非

线性影响下的线性结果。对于刚度试验，在机翼上均

布 10 个点，逐级加载测量模型的刚度矩阵，最终试

验刚度矩阵和理论计算刚度矩阵的误差见表 2。从结

果上看，计算结果和试验吻合得较好，其对角项最大

误差均在 5%以内。 

对于模态试验，通过试验得到的各阶模态频率和

理论计算结果比较见表 3。试验结果和理论计算结果

也吻合较好，误差均在 5%以内。因此，从地面试验

结果上看，理论有限元模型能够较好地反映实际模型

的结构动力学特性。 
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 表 2  刚度矩阵理论试验误差 % 

点号 10 9 8 7 6 5 4 3 2 1 

10 2.5  2.9  3.6  3.9  1.5  1.5  0.8  0.0  1.8  0.6  

9 3.6  4.3  5.0  5.1  2.8  2.5  0.5  1.0  2.8  1.6  

8 2.4  3.4  3.6  3.7  1.4  1.6  0.7  0.3  1.6  1.0  

7 3.4  4.3  4.5  4.6  2.6  2.5  0.3  1.0  2.7  1.2  

6 0.3  0.7  0.7  1.1  0.7  0.1  2.0  1.2  0.0  0.7  

5 0.7  1.6  2.0  2.0  0.8  0.6  0.7  0.5  1.2  0.1  

4 2.4  1.4  1.1  1.1  2.1  1.8  3.1  2.4  0.5  2.3  

3 1.5  0.6  0.1  0.2  1.1  1.1  2.1  1.9  0.2  0.7  

2 2.2  0.8  0.8  0.7  2.0  1.0  3.0  1.7  3.9  3.1  

1 1.9  0.7  0.4  0.3  1.2  0.9  2.5  1.4  0.4  1.4  

 
表 3  模态频率试验计算结果比较 

模态 试验结果 计算结果 误差/%

机翼一弯 6.23 6.24 0.16 

机翼二弯 24.81 24.42 1.57 

水平一弯 34.97 36.00 2.95 

机翼三弯 61.69 60.70 1.60 

机翼一扭 105.11 101.30 3.62 

 

3.2  风洞试验 

风洞试验在 2.4 m×2.4 m 跨音速风洞中完成。为

了研究机翼在不同几何变形下的颤振特性，分别在不

同迎角下变速压吹风。为了消除由于空气压缩性带来

的气动非线性的影响，试验马赫数范围为 0.3~0.6。 

试验时，在迎角为4°及3°情况下模型实际发生

颤振，试验终止时的速压即为颤振速压。在迎角为2°

及1°情况下模型处于亚临界状态，颤振速压通过插

值外推得到（2°状态最大速压吹到 43.5 kPa，1°状

态最大速压吹到 31 kPa）。试验得到颤振速压和频率

随翼尖变形的变化如图 10 及图 11 所示（图中翼尖变

形以翼尖上翘为正）。图 12 为试验时翼尖垂直及水平

加速度时间历程曲线，图 13 为图 12 所示的阴影部分

发生颤振时加速度的局部波形。 
 

 
 

图 10  颤振速压随翼尖变形变化曲线 

 
 

图 11  颤振频率随翼尖变形变化曲线 

 

 
 

图 12  颤振试验曲线（翼尖垂直及水平加速度时间历程） 
 

 
 

图 13  发生颤振时的局部波形 
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4  结论 

从结果上看，在小变形下模型的颤振为典型的机

翼弯扭颤振，颤振速压为 47.4 kPa。而模型在大变形

下（不论机翼翼尖是向下还是向上），由于结构非线

性的影响，模型的颤振变为水平一弯与垂直二弯耦合

颤振，颤振速压也下降为 30 kPa 左右。通过对试验

结果的分析可以得到如下结论。 

1）从地面试验结果上看，理论有限元模型基本

上能够反映实际模型的结构动力学特性。 

2）在高速风洞试验中观察到了大变形下的几何

非线性气动弹性现象，试验结果表明，在大变形下，

机翼颤振边界较线性结果下降较多，并且颤振型也发

生了变化，这验证了几何非线性会导致颤振速度下降

这一结论。 

3）对于大变形下的几何非线性颤振，从试验结

果上看，不论变形是上翘还是下垂，颤振速度均随着

变形量的增加而下降。颤振速压最大可以下降 30%左

右，而且只要翼尖变形大于机翼半展长的 5%，在几

何非线性的影响下机翼颤振速度就开始下降。 

综上所述，对于大柔性的大展弦比机翼，由于几

何非线性的影响其颤振速度会随着变形的增加而降

低，并且在大变形下机翼的水平一弯会参与到机翼的

颤振当中。因此在研究大柔性的大展弦比机翼气动弹

性特性时，必须考虑几何非线性效应的影响，否则其

颤振特性结论会存在较大的误差。 
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