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颤振边界高效精确预测分析

程芳，李俊杰

（航空工业第一飞机设计研究院  强度设计研究所， 西安  710089）

摘 要： 高效精确地确定多种飞机构型的颤振边界在飞机设计过程中具有重要意义。为了提高计算效率和计

算结果的准确性，针对亚声速和跨声速两种马赫数区域，提出分别采用线性和非线性方法进行非定常气动力分

析。非线性分析在引入精确的定常气动力的基础上，采用高效率跨声速小扰动方程进行求解；颤振求解统一采

用 g法。对大型飞机的梁架—减缩刚度组合模型的空机及 3 种典型燃油构型进行涵盖飞行包线的全马赫数变

高度颤振分析，结果表明：4 种构型的颤振边界与颤振试飞边界一致，与其他分析方法相比，效率明显提高，尤其

是对于多种飞机构型能够高效地获得准确的颤振边界，即说明本文采用的颤振边界预测方法是目前适用于工

程上的一种高效精确的预测大型飞机颤振边界的方法。
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Abstract： It is significant to efficiently and accurately determine the flutter boundary of various aircraft configura⁃
tions in the aircraft design. In this paper， the linear unsteady aerodynamic method and nonlinear unsteady aerody⁃
namic method are adopted for the subsonic and transonic areas， respectively. In the nonlinear method， the transonic 
small disturbance equation based on the accuracy steady CFD results is used as inputs. The g method is used in all 
flutter solutions for different Mach areas. The flutter analysis is used for an beam and reduced stiffness FEM model 
of the whole aircraft including empty aircraft and three special fuel cases for choosing the typical altitudes and Mach 
number covering the flight envelope and determine the flutter envelopes for the four aircraft configuration. Results 
show that the flutter boundary of the aircraft is consistent with flight flutter test. Compared with other analysis meth⁃
ods， the efficiency is obviously improved， especially for a variety of aircraft configurations. Therefore， the method 
adopted in this paper is an efficient and accurate method for predicting flutter boundary of large aircraft， which is 
suitable for engineering at present.
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0　引  言

为了提高阻力发散马赫数，现代运输类飞机

常采用超临界翼型［1］等技术手段，将巡航马赫数设

计到跨声速范围内，进而达到提高飞行经济效率

的目的。在跨声速范围内，由于激波的出现，相对

于线性可压流产生的颤振边界而言，会出现跨声

速凹坑现象，这使得跨声速颤振边界准确预估成

为飞机设计中一个突出性的关键难题［2-4］。

在跨声速区域的颤振分析，必须考虑激波的

影响［5］，导致气动弹性现象很难预测在跨声速区；

由于风洞尺寸、速压带范围限制和模型设计难点、

试验经费等问题，进行全机跨声速风洞试验难度

很大［6-7］，国内大型飞机全机跨声速风洞试验仍是

空白；对于具有明显跨声速区颤振“凹坑”特性的

飞机来说，低空跨声速区也是颤振试飞的最危险

区域。因此，在试飞之前获得较为可信的颤振边

界显得尤为重要。准确地预测颤振边界，可以给

颤振试飞提供参考，保证飞行安全。

20 世纪 90 年代以来，国外陆续发表了基于计

算流体动力学（CFD）和计算结构动力学（CSD）耦

合的飞行器时域气动弹性研究文献［8-10］。2000 年

以后，以高校为代表，国内针对 CFD/CSD 耦合求

解也陆续开展了许多研究［11-13］。

在 20 世纪 90 年代中期，为了解决 CFD/CSD
耦合求解气动弹性问题计算耗费太大的难题，以

Duke 大学的 E. H. Dowell［14］，NASA 的 W. A. Silva
等［15］为代表的研究人员率先提出了基于 CFD 数值

模拟方法构造非定常流场降阶模型的思想。针对

降阶方法，国内外开展了大量的研究［14-17］。

近 5 年来国内在跨声速分析方面多见于基于

二维翼型或三维单机翼对跨声速气动弹性现象及

其机理的研究［18-19］；或从提高计算效率出发，继续

在气动弹性模型降阶和计算广义气动影响系数矩

阵方面做工作［20-21］；国外近几年也是采用不同的分

析方法，包括线性偶极子格网法、欧拉方程、平均

纳维—斯托克斯（RANS）等对单机翼进行分析［22］；

或者在颤振主动抑制领域的跨声速区域采用跨声

速小扰动方程对机翼进行分析［23］。 U. K. Kaul
等［24］指出采用精确的 CFD 方法［25-26］虽然可以比非

定常势流获得更为精确的结果，但计算耗时太长，

于是采用一种修正的 Theodorsen 方法，可以与

CFD 取得较为一致的结果，且在经典翼型和单机

翼上得到了验证。总的来说，近年来国内外都在

寻求具有较高计算效率的气动弹性边界计算方

法，但目前国内外的探索基本上都是基于二维模

型或简单的三维单机翼，推广到全机的复杂外形

还存在着很大差距。

目前工程单位多采用线性分析方法，该方法

不能预测凹坑的存在，通常得到的颤振边界较高。

为了考虑凹坑影响，采用压缩性修正系数来评估，

但也存在问题：一是压缩性修正系数采用经验值，

一般取 1. 15~1. 20，二是根据部件跨声速风洞试

验结果给出跨声速凹坑修正系数，这均会导致颤

振边界预测不够准确。大型飞机的跨声速风洞试

验，由于受模型设计、风洞尺寸等诸多难点的限

制，国内没有开展过。因此，在跨声速区域迫切需

要寻找适合工程应用的非线性分析方法。

本文采用的非定常气动力分析方法［27］均基于

ZAERO 软件，颤振求解采用 ZAERO 软件中的 g
法，来确定大型飞机的跨声速颤振边界。为了进

行高效精确地求解，针对不同的飞行区域，分别采

用 线 性 和 非 线 性 分 析 方 法 进 行 非 定 常 气 动 力

求解。

1　非定常气动力求解方法

1. 1　线性方法

线性方法的控制方程为线性小扰动方程：

( 1 -M 2
∞ )Φxx + Φyy + Φzz - 2 M∞

a∞
Φxt -

1
a2

∞
Φtt = 0

（1）
式中：M∞ 为来流马赫数；a∞ 为来流声速；Φ为全速

度势函数。

Φ= ϕ 0 + ϕ 1 （2）
可以看出，全速度势函数由两部分组成：定常

速度势 ϕ 0 和非定常速度势 ϕ 1。

把式（2）带入式（1），并把 ϕ 0 和 ϕ 1 阶数类似项

归类，可得：

( 1 -M 2
∞ )ϕ0xx + ϕ 0yy + ϕ 0zz = 0 （3）

(1 -M 2
∞ )ϕ1xx + ϕ1yy + ϕ1zz - 1

a2
∞
ϕ1tt - 2 M∞

a∞
ϕ1xt = 0

（4）
式（3）和式（4）分别为定常和非定常线性小扰
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动方程。由于式（1）是线性方程，故定常和非定常

速度势在上述公式中是解耦的。分别基于定常和

非定常边界条件采用式（3）~式（4）求解定常和非

定常流动。

对式（4）应用格林公式写成积分形式并采用

面元法求解。

1. 2　非线性方法

控制方程为跨声速小扰动方程：

( 1 - Kϕx )ϕxx + ϕyy + ϕzz - 2 M
2

∞

β 2 ϕxt -
M 2

∞

β 2 ϕtt = 0

（5）

式 中 ：K= ( γ+ 1 )M 2
∞

β 2 ，β= 1 -M 2
∞ ，γ 为 比

热比。

令 ϕ= ϕ 0 + ϕ  eikt，这里 ϕ≪ ϕ 0，即振幅线性，则

定常跨声速小扰动方程为

ϕ 0xx + ϕ 0yy + ϕ 0zz = K
∂

∂x ( ϕ 2
0x

2 ) （6）

非定常时间线性 TSD（TLTSD）方程［28］为

ϕxx + ϕyy + ϕzz - 2 ikM
2

∞

β 2 ϕx + k 2M 2
∞

β 2 ϕ= ∂
∂x ( σv )

（7）
式中：σv = Kϕ 0xϕx；k为减缩频率。

翼面流动示意图如图 1 所示。

TLTSD 方程在点（x0，y0，z0）可写成：

ϕ ( x 0，y0，z0 )= ϕs + ϕv + ϕ sh ock （8）
其中，

ϕs = ∬
s+ wake

Δϕ ∂G
∂n dA-∬

s

∂ϕ
∂n GdA，

ϕv = -∭
V

∂
∂x σvGdV，

ϕ shock = - ∬
shock

Δσv GdA，

G= 1
R
e

- ikM 2
∞

β 2 ξ

e
- ikM∞

β 2 R

，

R= ξ 2 + η2 + ς 2 ，

ξ= x0 - x，

η= y0 - y，

ζ= z0 - z。

上述公式中，G为非定常源核函数。由于跨声

速流动时，压缩性的影响很大，公式中 ϕv和 ϕ shock 项

必须保留。

R. Voss［29］提出体源 σv采用 Murman finite 微分

算子可写成如下形式：

σv = ( 1 - μi ) σvi + μi- 1σvi- 1 + μiϕxi - μi- 1ϕxi- 1

  （9）
Mi < 1 时，μi = 0；Mi ≥ 1 时，μi = 1。
该方法可正确模拟激波，能自动从亚声速的

中心差分格式转化成超声速的后差分格式。

对 σv引入 Murman finite微分算子，则 σv = Tϕ。

2　颤振求解 g法

g法［30］推广了 p-k、k法对真实阻尼的预测。g
法在颤振方程中加入了第一阶阻尼项来预测阻

尼，采用减缩频率清扫技术求解颤振方程的根。

该方法比传统的 p-k法优越在它更能反映系统的

亚临界及过临界的频率和阻尼特性。

利用阻尼预测方法，颤振方程可以包含第一

阶阻尼项，第一阶阻尼项来自拉普拉斯时域气动

力，这种颤振求解方法称为 g法。

g法控制方程［31］为

é

ë
ê
êê
êV

2

L2 Mp
2+K- 1

2 ρV
2Q ′( ik ) g- 1

2 ρV
2Q ( ik ) ù

û
úúúú q=0

（10）
式中：L为参考弦长；V为来流速度；k为减缩频率，

k= ωL
V

，ω为振动频率；M为广义质量；K为广义

刚度；Q ( ik )为广义气动系数；q为广义位移；g为阻

尼系数。

把 p= g+ ik带入式（10），产生 g的二阶线性

系统项：

图 1 翼面流动示意图

Fig. 1　The flow for airfoil
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[ g 2A+ gB+ C ] q= 0 （11）
其中，

A= ( V 2

L ) M，

B= 2ik ( VL ) 2

M- 1
2 ρV

2Q'( ik )+ ( VL ) Z，
C= -k 2( VL ) 2

M+ K- 1
2 ρV

2Q ( ik )+ ik ( VL ) Z。
  式（11）中，包含模态结构阻尼矩阵 Z，可以写

成状态方程形式：

[D- gI ] X= 0 （12）
其中，

D= é
ë
êêêê ù

û
úúúú0 I

-A-1C -A-1B
，

式中：X为状态方程的右特征向量。

3　算  例

3. 1　全机有限元模型

全机梁架—减缩刚度组合模型指：对于能够

准确计算刚心和刚度的部件，如机翼、垂尾、平尾，

直接建立梁架模型；对于难以准确计算刚心和刚

度的部件或区域，如机身大开口、翼身连接区，则

通过 Guyan 减缩方法［32］得到减缩刚度矩阵的形式

来模拟其刚度特性。建立的全机梁架模型示意图

如图 2 所示。

3. 2　振动分析结果

对梁架—减缩刚度组合模型空机状态和 3 种

燃油状态进行固有振动特性计算，全机模态分布

图如图 3 所示，可以看出：低频非常密集。

为了更清楚地看出机翼模态随燃油变化趋

势，给出全机主要频率随燃油构型变化柱状图，如

图 4 所示，可以看出：燃油质量的增加对机翼的模

态影响较大，例如机翼弯曲模态和机翼扭转模态

等都随着燃油质量的增加而减小；燃油质量的增

加也导致了发动机反俯仰模态频率减小；对其他

部件频率基本无太大影响。

3. 3　非定常气动力计算网格

3. 3. 1　线性方法

全机气动网格的操纵面铰链线位置通过气动

网格的弦向和展向百分比指定。在此基础上，考

虑升力面的翼型形状。

3. 3. 2　非线性方法

1） 定常气动力求解

非线性方法在进行颤振分析时，需从外部引

入定常气动力求解结果。因此，首先进行定常

CFD 分析。CFD 求解的空间离散格式选用 Roe 分

图 3 全机模态分布图

Fig. 3　The distribution diagram for the modes of aircraft

图 4 全机主要模态频率随燃油构型变化柱状图

Fig. 4　The histogram for the main frequencies of the whole 
aircraft changes with different fuel configurations

图 2 全机梁架—减缩刚度组合模型

Fig. 2　The beam and reduced stiffness 
FEM model of whole aircraft
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裂格式，时间离散格式采用隐式格式。计算攻角

取 0°（机身攻角）。计算马赫数范围选跨声速区域，

根据颤振边界的走势适当选取计算马赫数的个

数，例如在颤振速压急剧减小或增大的地方进行

加密计算以保证颤振边界走势的准确性。来流密

度固定为海平面空气密度（ρ= 1. 225 kg/m3）。

全流场网格如图 5 所示，全机结构网格分为

284 块，约 1 700 万个网格。

2） 非定常气动力求解

把非定常流动假设为定常流动叠加非定常小

扰动流动，跨声速小扰动理论是适用的。如果非

定常扰动传播的基础定常流动可以被准确模拟，

基于小扰动方法的简化理论可以提供精确的非定

常流动预测［33］；同时，也可以考虑 T 尾构型颤振分

析时不能被忽略的平尾静升力的影响。在线性方

法表面网格的基础上，在机翼、平尾、垂尾及吊挂

上/下表面生成涵盖附面层的空间网格。由于跨

声速区域的激波通常不会在机身和发动机短舱上

产生，故在其上不布置空间网格。

3. 4　计算结果

3. 4. 1　计算工况

选取空机构型作为基础构型，此外再选择 3 种

典型燃油构型。根据飞行包线，选择全包线马赫

数。按照飞行包线选取典型高度，按照递增的顺

序标记为 0、H1、H2、H3、H4 及 H5，计算工况在飞行

包线的分布示意图如图 6 所示，可以看出：计算工

况已经涵盖了整个飞行包线。

3. 4. 2　计算结果分析

不同飞机构型和不同马赫数下最低的两支颤

振为垂尾弯扭（主要参与模态为垂尾一弯、垂尾一

扭和机翼反一弯等）和机翼反弯扭（主要参与模态

为发动机反俯仰、机翼反一弯和垂尾一扭等）。空

机构型颤振分析结果如图 7 所示（图中数据为处理

后的结果），可以看出：垂尾弯扭颤振支随马赫数

和高度增加颤振速度基本呈降低的趋势，在 H5 高

度出现了较弱的凹坑现象。

（a） 垂尾弯扭

（b） 机翼反弯扭

图 7 空机构型颤振分析结果

Fig. 7　The flutter results for empty aircraft

图 6 计算工况在飞行包线分布示意图

Fig. 6　The diagram for computation cases 
distribution on the aircraft envelope

图 5 全机 CFD 气动网格

Fig. 5　The CFD grids for aircraft
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不同飞机构型下的机翼反弯扭颤振跨声速凹

坑如图 8 所示，可以看出：机翼反弯扭颤振支在不

同高度时跨声速凹坑在Ma1~Ma2 之间移动，其余

3 种燃油构型颤振分析结果与空机构型类似；轻质

量构型跨声速凹坑不移动，较重质量构型在高高

度时跨声速凹坑出现变化。由于燃油质量的变化

导致机翼和发动机模态频率发生变化，致使出现

这一现象。

3. 4. 3　与试飞结果对比

燃油构型Ⅱ在 H1 和 H2 高度时颤振试飞外插

得到颤振边界与分析结果对比，如图 9 所示，可以

看出：该构型在 H1 和 H2 高度大约在Ma1 和Ma2 左

右发生颤振现象，分析与试飞结果一致。

3. 4. 4　高效性分析

跨声速颤振分析常用的 3 种方法求解 4 种构

型 6 种马赫数所用时间对比，如表 1 所示。对于

CFD/CSD 耦合求解，一个马赫数下，比较理想的

情况是计算 4~5 个计算状态（4~5 个动压或者高

度），假设一个计算点需要 3 天时间（对于大型飞机

1 700 万网格计算时间不止 3 天），则得到一个马赫

数下的颤振结果需要 12~15 天。对于大型飞机一

个飞机构型来说，需要求解 6 个马赫数，则至少需

要 72~90 天。4 种飞机构型则至少需要 288~360
天。对于采用系统辨识方法建立的非定常气动力

降阶模型，一个马赫数下只有一个计算点，则对于

4 种构型全包线分析需要的时间至少为：3 天×6 个

马赫数×4 种构型=72 天。本文采用的方法优势

在于一旦确定了该马赫数下的非定常影响系数矩

阵，不同飞机构型，不同高度可以反复调用，这样

就节省了大量的非定常气动力求解时间。假设本

文采用的方法非定常气动力求解时间为 3 天，实际

上求解时间远小于前两种求解方法。6 个马赫数

下的非定常气动力求解时间为 18 天。对于 4 种构

型可以反复调用非定常气动力矩阵，那么 4 种构型

颤振求解每个状态只需要不到 20 min。每种构型

根据包线选取 6 个典型高度并考虑 6 个马赫数，则

一共 36 个计算点。36 个计算点颤振求解时间仅为

0. 5 天。4 个构型跨声速边界确定只需要 19. 5 天。

求解飞机构型越多，该方法的效率越高。以上采

用的均为单个微机求解所需的时间。

此外，本文采用的梁架—减缩刚度模型，与传

统的杆板模型相比，模型自由度大幅缩减，特别适

用于跨声速分析；与梁架模型相比，对于机身大开

口、翼身连接结构这种难以准确采用梁架模型模

拟的部件采用减缩刚度矩阵进行模拟，可保证刚

度的准确性。

4　结  论

1） 针对亚声速和跨声速马赫数区域，分别使

用线性和非线性方法，相对于非定常气动力降阶

方法计算时间降至其 27% 以下，计算效率高。

2） 不同燃油构型和不同高度下，在Ma1~Ma2

之间出现了跨声速凹坑，为颤振危险区域。

表 1　跨声速颤振边界求解方法所用时间对比

Table 1　The analysis time of different 
method for flutter envelope

构型

空机构型

燃油构型Ⅰ

燃油构型Ⅱ

燃油构型Ⅲ

用时/天

非定常小扰
动方法

18

0. 5

0. 5

0. 5

CFD/CSD 耦合求解

≫72~90

≫72~90

≫72~90

≫72~90

非定常气
动力降阶

>18

>18

>18

>18

图 8 不同飞机构型下的机翼反弯扭颤振跨声速凹坑

Fig. 8　The transonic dip of anti-bending and torsion wing 
mode for different aircraft configurations

图 9 燃油构型Ⅱ颤振边界计算结果与试飞结果对比

Fig. 9　The comparison of analysis and flutter 
flight test results for flutter envelope
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3） 试飞结果与计算结果均表明在 H1 和 H2 高

度，燃油构型Ⅱ分别大约在Ma1和Ma2出现了颤振

现象，两者结果一致，表明本文采用的分析方法

可信。

4） 本文采用的预测方法可以高效精确的预测

飞机颤振边界。
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