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飞行器壁板颤振分析与试验方法研究进展
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摘 要： 飞行器壁板颤振是一种典型的气动弹性稳定性问题，通常发生在超声速飞行阶段，具有气动力单侧作

用、结构与气动非线性特性显著等特征。本文从颤振分析方法与试验技术两个角度梳理了国内外壁板颤振问

题的研究现状，总结了工程界常用的壁板颤振分析与试验的技术手段：几何非线性模型与材料非线性模型等结

构非线性模型，包括活塞理论模型、CFD 气动力模型、非定常气动力降阶模型与当地流活塞理论等气动非线性

建模方法，空间离散化方法与模型降阶技术等颤振方程求解方法，以及风洞试验技术与地面颤振试验技术两种

试验方法，分析了这些研究方法的优缺点，展望了壁板颤振技术未来的研究方向。
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Abstract： Aircraft panel flutter is a typical aeroelastic stability problem that occurs during supersonic flight， and is 
characterized by aerodynamic unilateral effects and significant structural and aerodynamic nonlinearity. The current 
research status of panel flutter issues both domestically and abroad is reviewed from the perspectives of flutter analy⁃
sis methods and experimental techniques in this paper. The commonly used technical means for panel flutter analy⁃
sis and testing in the engineering community are summarized， including structural nonlinear models such as geomet⁃
ric nonlinear model and material nonlinear model； aerodynamic nonlinear modeling methods such as piston theoreti⁃
cal model， CFD aerodynamic model， reduced order model of aerodynamic nonlinear model， and local flow piston 
theory， flutter equation solving methods such as spatial discretization method and reduced order model technology， 
and two test methods such as wind tunnel test and ground flutter test. The advantages and disadvantages of these re⁃
search methods are analyzed， and the future research directions of panel flutter technology are progressed.
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0　引  言

壁板颤振是壁板结构在高速气流中产生的一

种自激振动，属于典型的气动弹性问题，常见于超

声速和高超声速飞行器。壁板颤振引发的非线性

振动将对高速飞行器结构的疲劳强度、飞行性能

和飞行安全带来不利的影响，引起结构的局部振

动疲劳或者结构破坏等安全事故。

有关壁板颤振问题的最早记录是德国的 V2
导弹，由于早期对壁板颤振问题缺乏认识，导致多

起飞行事故［1］。20 世纪美国在高超声速飞行器研

制中也出现由于壁板颤振导致的一系列问题，包

括 X-15 整流罩的剧烈颤振［2］、F-117A 的复合材料

蒙皮大范围撕裂［3］，并在土星五号［4-5］与 X-33 等高

超声速飞行器研制中对壁板颤振问题进行了深入

研究［6］。而在 20 世纪 80 年代末期，我国某系列飞

机方向舵上的蒙皮也由于壁板颤振出现了严重的

裂纹，后来采用美国《飞机结构通用规范》中的防

壁板颤振设计要求才解决了这个问题［7］。

在高超声速飞行器服役过程中，壁板颤振对

飞行器安全与寿命的影响更加显著。与常规低速

飞行器不同的是，高超声速飞行器在飞行过程中

同时承受着严酷的气动力载荷和气动热载荷，且

随着飞行器速度的提高，气动加热及边界层对流

辐射引起的热效应会更加突显。壁板作为超声速

飞行器上重要的组成部分，其面临的环境更加恶

劣，发生颤振后可能会导致更严重的后果，因此研

究壁板颤振相关问题对于高超声速飞行器的安全

飞行非常重要。

相较于经典翼面颤振，壁板颤振问题由于存

在显著的非线性特性，其响应通常具有典型的非

线性特征，表现为极限环振荡或者混沌运动。针

对壁板颤振分析验证，通常做法是参照经典翼面

颤振的验证流程开展分析和验证，目前主要研究

手段为仿真分析与风洞试验，但现有方法在处理

复杂非线性问题及气动加热效应等问题时仍存在

一定的局限性。

本文参考壁板颤振研究的分析与试验方法，

包括结构非线性建模、气动力非线性建模、颤振方

程求解方法、壁板颤振风洞试验、壁板地面颤振试

验，梳理国内外壁板颤振问题的研究现状，总结工

程界常用的壁板颤振分析与试验的技术手段，分

析壁板颤振不同研究方法的优缺点，展望壁板颤

振技术未来研究方向，以期为后续研究工作提供

参考。

1　壁板颤振分析方法

壁板颤振主要有两个研究方向：一是定性研

究壁板稳定性，即获取壁板颤振边界；二是定量研

究壁板颤振响应，即研究壁板颤振后极限环振荡

现象及响应抑制。作为一种流固耦合现象，要对

其进行数值计算必须先建立其结构模型与气动力

模型，壁板颤振研究的一般流程如图 1 所示。

超声速流场中，激波和分离流都是自身空气

动力非线性过程的结果，但在进行经典翼面颤振

研究时，可视为定常流动的一部分，气动力建模时

通常忽略非线性效应。但是壁板颤振的响应表现

为以极限环振荡为代表的非定常流场下典型非线

性响应，气动力模型的非线性效应不能忽略，此时

采用线性气动力理论获得的响应不够准确。由于

壁板在振动时其横向振动幅值与厚度为同一量

级，因此也不宜再采用传统的小变形假设进行结

构建模，而必须考虑非线性几何关系，同时由于超

声速流场带来的气动加热效应，壁板的材料力学

性能也会表现出非线性特征。综上，为了准确表

征壁板的颤振特性及颤振后极限环振荡现象，必

须同时考虑到结构及气动力的非线性特性。

1. 1　结构非线性建模方法

早期壁板颤振研究采用基于小变形假设的线

性结构模型，即此时结构应力—应变关系为线弹

性。但壁板在发生极限环振荡后其横向振动与厚

度为同一数量级，导致小变形假设失效。因此线

性结构模型只能用来计算壁板无变形平衡位置的

图 1 壁板颤振研究一般流程

Fig. 1　General process of panel flutter research
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稳定性，有着较大的局限性。计算机技术的发展

使得经典结构理论难以精确描述的壁板结构非线

性问题可以使用有限元法直接求解，然而随着结

构复杂度的提升，有限元法的计算效率越来越低，

因此高效率的结构非线性模型是壁板颤振研究的

重要课题。根据模型考虑的非线性效应来源，可

以将非线性模型分为几何非线性模型与材料非线

性模型。

几何非线性模型是考虑结构大挠度变形带来

的非线性效应建立的模型，通常采用 Von Karman
应力—应变关系。在实际工程中，飞行器壁板为

薄板，厚度尺寸远小于平面尺寸，因此一般采用经

典板理论。由于工程实际中壁板结构复杂，在进

行非线性分析时存在计算量大、耗时长的问题，研

究人员通常对非线性模型进行降阶处理。Mura⁃
vyov 等［8］将非线性项表示成二阶及三阶模态位移

和的形式完成非线性结构模型降阶，有效降低了

计算量；Xie Changchuan 等［9］提出了一种用模态公

式描述非线性刚度的结构建模方法；郭瑜［10］利用

模态降阶技术构建非线性降阶模型，并对降阶基

底的选取进行了探究。然而上述研究大多存在模

态选取阶次不明确，且精度的提升需以计算效率

的降低为代价。为了解决这些问题，张兵等［11］对

文献［8］的方法进行了改进，通过合理的训练、模

态选取，增加额外的线性模态构建降阶模型，这样

只需较少的非线性模态即可达到与非线性有限元

相近的计算精度，从而降低了计算规模。

材料非线性模型主要考虑气动加热效应导致

的温度变化对壁板力学性质的影响。一般而言，

金属材料随着温度升高，其弹性模量会下降而热

膨胀系数会升高。目前，对材料非线性模型仍是

基于稳态温度场假设［1］，该分析方法忽略结构变形

对气动加热的影响，认为气动加热引起的温度变

化相对于颤振响应是一个缓慢的过程。Houbolt［12］

首次研究了热载荷为均匀分布的二维壁板的热屈

曲稳定性与颤振边界；Xue D Y 等［13］采用有限频域

法分析了在非均匀分布的热载荷下壁板的非线性

大幅值极限环振荡响应，采用准定常热应力理论

模拟在给定温度下的热效应。

1. 2　气动非线性建模方法

气动力模型的建立对于研究壁板颤振这一流

固耦合现象十分重要，研究人员对此进行了深入

探索，先后发展了活塞理论模型、CFD 气动力模

型、非定常气动力降阶模型与当地流活塞理论等

技术来对气动力进行仿真。

1. 2. 1　活塞理论模型

对于经典颤振问题而言，工程上最常见的分

析方法是引入基于结构小扰动的线化气动力假

设，进而构建其在颤振临界状态下受气动力作用

的运动平衡方程，实现对颤振特性的求解［14］。对

于壁板颤振问题，在早期研究中研究者同样延续

上述方法进行求解并在之后的研究中逐步发展完

善了活塞理论。当前，活塞理论是壁板颤振分析

当中应用最为广泛的气动力模型。该理论认为，

当飞行器以超声速飞行且结构自身厚度很小时，

可以认为飞行器上某一点的扰动对结构上其他点

所产生的影响很小，该点上的压力只与该点的下

洗速度有关，这样就可以把飞行器附近的气流运

动简化为一维管道或气缸运动［15］。活塞理论的简

化示意图如图 2 所示。

图 2 中 a∞、p∞ 与 ρ∞ 分别为未受扰动地方的声

速、压强与密度，W为活塞前进速度，也就是下洗

速度。在该经典模型中，结构上某点的下洗速度

与压强满足如下关系［16］。

∆p ( )x，y，t = p- p∞ = 
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ê
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（1）
式中：p为结构上某点压强；γ为气体绝热比，空气

通常取 γ= 1. 4。
当下洗速度小于声速时，活塞理论可根据麦

克劳林级数保留项阶次称为一阶、二阶或三阶活

塞理论［17］。需要注意的是，由于活塞理论的推导

过程基于等熵假设，在计算非等熵流场时会产生

较大的误差。

该计算模型的线性形式最早由 Ashley 等［17］、

图 2 活塞理论简化示意图

Fig. 2　Simplified schematic diagram of piston theory
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Lighthill［18］提出，其认为壁板表面某一点的压力只

是其下洗速度的函数，并且不考虑与其他点的相

互作用；但 Lee 等［19］指出，当飞行器飞行速度大于

声速时，气动力的非线性特征更为显著，采用线性

气动力理论获得的响应不精确，并且在研究临界

颤振速度后壁板的气动弹性响应时，采用线性理

论无法获得壁板极限环振动以及混沌等非线性响

应。为表征壁板颤振的非线性特性，Thuruthimat⁃
tam 等［20］采用三阶活塞理论研究了高超声速来流

中翼面的气动弹性响应，并证明（2~15）Ma时，采

用非线性活塞理论模拟气动力获得的翼面响应能

够满足工程精度的要求。

但是经典活塞理论存在以下局限性［21］：其一，

对结构的形状及来流马赫数有要求；其二，不能考

虑膨胀、扰流、翼身干扰等三维效应；其三，虽然高

阶活塞理论可以扩大适用范围，但其在状态空间

复杂的非线性表达式会给系统的分析和设计带来

很大的不便。

1. 2. 2　CFD 气动力模型

计算机技术在 20 世纪末开始高速发展，计算

流体力学（CFD）技术也被逐步应用于壁板颤振分

析中。在跨声速及超声速范围内，传统的线性化

气动力模型很难准确模拟气动力由于激波导致的

较强的非线性特性，非线性的高阶活塞理论面对

非等熵流场等问题也难以处理。相比之下 CFD 技

术在适用范围上具有显著优势，且采用 CFD 技术

作为气动力计算工具可以显著提升颤振计算的

精度。

Nydick 等［22］、Bein 等［23］分别采用活塞理论以

及基于 Eular方程、Navier-Stocks 方程的 CFD 技术

计算了壁板的气动弹性响应，研究发现在高马赫

数的情况下采用这三种气动力理论获得的结果基

本一致，而当马赫数较小时由于黏流影响，采用活

塞理论和 Eular方程的结果基本一致，而采用 Navi⁃
er-Stocks 方程得到的结果有所不同。这一研究验

证了 CFD 技术应用于壁板颤振领域研究的可

行性。

虽然 CFD 技术在计算精度及非线性处理能力

方面均具有显著优势，但庞大的计算规模使其对

计算周期和设备能力都有较高的要求。特别是针

对壁板颤振这类气动弹性问题，采用 CFD 技术虽

然可以考虑到高超声速来流的非线性，但计算规

模非常庞大、效率很低［24］，从而限制了 CFD 技术在

部分工程问题中的应用。

1. 2. 3　非定常气动力降阶模型

为了解决 CFD 技术计算量大、计算成本高的

问题，科研人员提出了基于 CFD 技术的非定常气

动 力 降 阶 模 型（Reduced Order Model，简 称

ROM），以期在保证计算精度符合需求的条件下提

高计算效率，满足工程研制需求。

基于 CFD 技术的非定常气动力降阶模型不仅

具有形式简洁的显式表达，可以计算激波运动等

定常流动的非线性特征，而且计算效率也较未降

阶 的 CFD 模 型 直 接 计 算 提 高 了 1~2 个 数 量

级［21，25-30］。此外，降阶模型获取的时域气动力能够

直接应用到伺服颤振和颤振主动抑制等气动伺服

弹性研究，应用也不再仅局限于常规颤振的分析，

在突风响应、极限环分析、颤振主动抑制、气动伺

服弹性分析及优化方面也成功获得了应用［30-34］。

目前常用的 CFD 降阶方法主要有谐波平衡法与系

统辨识法。

谐波平衡法主要有时域谐波平衡法与频域谐

波平衡法两种形式。Hall 等［35］提出时域形式的谐

波平衡法，但求解过程复杂，不利于工程应用；

Thomas 等［36］完善了时域谐波平衡法，简化了求解

过程，并应用时域谐波平衡法完成了 F-16 机翼在

跨 声 速 流 动 时 的 颤 振 与 圆 柱 绕 流 等 问 题 的 模

拟［37-41］；Mc Mullen 等［42］提出了频域形式的谐波平

衡法，相比于时域形式计算难度和计算量有所降

低；Blanc 等［43］、Woodgate 等［44］利用谐波平衡法分

析了外激励作用下的气动弹性特性。

系统辨识方法主要以 Silva 等［45-47］发展的 Volt⁃
erra 级 数 模 型 和 Gupta 等［48］提 出 的 ARMA 模

型［49-51］为代表。国内，徐敏等［52-54］、吴志刚等［55］、

Wang Y H 等［56-57］基于 Volterra 理论辨识出降阶气

动力并应用于气动弹性系统分析；张伟伟等［58］进

行了基于 ARMA 辨识气动力模型的颤振计算研

究；聂雪媛［59-60］、徐敏等［61］还应用该方法研究了跨

声速颤振的主动抑制问题。

除了谐波平衡法与系统辨识法，Romanows⁃
ki［62］、Hall 等［63］、Thomas 等［64］和 Lieu 等［65］还发展

了本征正交分解法（Proper Orthogonal Decomposi⁃
tion，简称 POD）。国内陈刚等［34］、Yang C 等［66］对

POD 进行了研究，主要用于颤振分析和颤振控制

律的设计。

经过长时间的研究，对于降阶模型的研究已
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经有了许多成果，相比于原始 CFD 模型，降阶模型

降低了计算量。然而随着高超声速飞行器的蓬勃

发展，对于壁板颤振研究的要求也不断提高，复杂

工况下的壁板颤振研究也越来越受到重视，至今，

对于部分复杂工程问题，即使采用降阶模型其计

算规模仍然十分巨大，计算效率还需要进一步

提升。

1. 2. 4　当地流活塞理论

活塞理论与 CFD 气动力模型各有优缺点，活

塞理论计算量较小但是对适用范围有要求，部分

情况下的使用会增加分析和设计的难度；CFD 气

动力模型虽然适用范围较广，但面对部分问题即

使在进行降阶处理后仍然具有庞大的计算量。为

了将 CFD 和活塞理论两种方法的长处结合，研究

人员发展了当地流活塞理论。

当地流活塞理论认为，在超声速颤振的非定

常流场中，非定常的脉动项相对于定常项是个小

量，可以先用 CFD 计算一次定常项再以活塞理论

的思路去求解非定常的脉动项，从而结合 CFD 技

术与活塞理论的长处。

假设非定常扰动像气缸中的活塞一样沿翼面

法向传播，则当地流活塞理论压力计算公式为

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

P= Pl + ρlalω
ω= Vl ∙δn+ Vb ∙n
δn= n 0 - n

（2）

式中：l为当地参数；n 0 为物面变形前外法线单位矢

量；n为物面变形后的外法线单位矢量；Vb为物面

振动速度；ω为物面变形与振动的合成。

在用 CFD 技术完成定常流计算后，使用公式

（2）可以得到非定常流的数据，相比于直接使用

CFD 计算非定常流可以显著减小计算规模。同时

相比于原始活塞理论，其没有使用等熵假设，在存

在弓形激波和大激波角的斜激波等不满足等熵条

件的流场中所得结果比原始活塞理论更精确［67］。

陈劲松等［68］、杨炳渊等［69］于 20 世纪 90 年代初

发展了当地流活塞理论，该理论基于激波膨胀波

法获取定常流，再使用活塞理论完成后续非定常

气动力计算。但该研究在每一时间步都进行了定

常流计算，计算量过大。对此，张伟伟等［67］发展了

一种新的当地流活塞理论，使用 CFD 技术替代了

文献［68-69］采用的激波膨胀波法，实现定常 CFD
和活塞理论两种方法长处的完美结合；之后，张伟

伟等［70］将该方法推广用于超声速、高超声速气动

弹性仿真和分析。

1. 3　壁板颤振方程求解方法

根据壁板颤振的结构模型与气动力模型可以

构建出反映壁板颤振时间与空间信息的偏微分方

程组。对于复杂的壁板颤振问题难以获得方程组

的精确解，多采用空间离散化方法获取壁板颤振

的近似解。

1. 3. 1　空间离散化方法

伽辽金法与里茨法作为数值分析中一种常用

的离散化方法很早就被用于壁板颤振问题的研究

中。在 20 世纪 60 年代，Dowell［71-73］就利用伽辽金

法建立了一个超声速流下的二维壁板颤振模型，

发现在结构基函数选择中，至少需要选取前六阶

模态才能获得较准确的解；2012 年，Song Z G 等［74］

利用里茨法研究了壁板的气弹动力学和气弹热动

力学，发现结构模态会被气动力改变，同时还发现

在部分经典和弹性边界下，里茨法的计算结果不

准确。

随着计算机技术的发展，计算量庞大的有限

元法也被用于壁板颤振的空间离散化中。在计算

机技术的帮助下，有限元法相比于伽辽金法与里

茨法具有便利性与精确度上的优势，还可以处理

一些复杂的非线性响应问题。夏巍［6］利用有限元

法发现了超声速流中复合材料壁板的二次失稳现

象；Cheng G 等［75］利用有限元法获得了高超声速流

中的壁板响应，发现壁板由极限环振荡转换为混

沌运动的方式在不同来流速度下有所不同。

壁板颤振系统同时包含结构模型与气动力模

型，伽辽金法、里茨法与有限元法主要用于结构模

型的空间离散化，现今的气动力模型的离散化主

要采用有限体积法。尤其是 CFD 技术的出现使得

有限体积法有了更广阔的应用前景。Atsushi等［76］

利用有限体积法对基于 Navier-Stocks 方程建立的

壁板表面气动力 CFD 模型进行了空间离散化处

理，得到的结果与基于活塞理论与伽辽金法的计

算结果相符。

综上所述，使用空间离散化方法可以将壁板

颤振这一连续系统的偏微分方程离散为容易求解

的常微分方程，从而获得壁板颤振的近似解。其

中，结构模型多使用伽辽金法、里茨法与有限元

法，而气动力模型多使用有限体积法。在分析中

同时采取多种空间离散化方法处理结构模型与气
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动力模型也是可行的。

1. 3. 2　模型降阶技术

随着壁板颤振研究对象复杂程度提升，采用

有限元法绘制的网格密度也会增大，从而带来常

微分方程组的自由度数目过大不利于计算的问

题，此时需要对模型进行降阶处理减缩系统自

由度。

模态叠加法是很多研究人员在进行壁板颤振

研究时采取的降阶方法，主要思路是利用壁板在

初始平衡位置的线性模态来缩减系统自由度。

Zhou R C 等［77］在使用该方法进行受热壁板的颤振

分析中，发现不考虑气流偏角时至少需要前 6 阶线

性固有模态才能保证计算精度；Abdel-Motagaly
等［78］发现考虑气流偏角时需要前 36 阶线性固有模

态才能保证精度；Guo X Y 等［79］为了提高效率，提

出了气动弹性模态的概念，发现采用前两阶气动

弹性模态降阶计算得到的结果与采用前 6 阶线性

固有模态降阶的计算结果完全吻合。

综合国内外壁板颤振分析技术的研究现状，

可以得到以下结论。

1） 壁板颤振分析的基本流程是先完成结构与

气动力的建模，得到颤振系统的偏微分方程组，再

进行空间离散化得到系统常微分方程组并求解。

由于壁板颤振系统具有非线性的特征，进行结构

与气动力建模时需要同时体现其结构与气动力的

非线性特点。

2） 活塞理论模型最早被用于壁板颤振研究当

中，虽然具有一定的局限性（对结构的形状及来流

马赫数有要求，不能考虑三维效应，状态空间复杂

的非线性表达式不便于系统的分析和设计），但由

于其计算效率高，计算结果基本满足工程需要，被

广泛应用于壁板颤振研究当中。而 CFD 技术虽然

具有高精度的优势，但是计算规模庞大，效率较

低，虽然研究人员进行了降阶 CFD 以及与活塞理

论结合的当地流活塞理论研究，显著降低了计算

规模，提高了效率，但依旧具有庞大的计算规模，

因此活塞理论模型还有很大的发展空间。

3） 壁板颤振系统方程求解的本质是将连续系

统的偏微分方程通过空间离散化与降阶等手段转

化为易于求解的常微分方程。目前结构与气动力

模型已发展出了成熟的空间离散化方法，而具有

大数目的自由度系统的模型降阶方法仍然存在效

率低下的问题，还需要进行深入研究。

2　壁板颤振试验技术

虽然壁板颤振的仿真分析技术经过长时间的

发展，已形成了较为成熟且精度可靠的技术体系，

但随着结构与气动设计的日趋复杂化，仿真模型

难以完全准确描述各类非线性特性，因此试验技

术尤为重要。风洞试验技术是目前壁板颤振中最

常用的试验技术，同时部分研究人员也进行了壁

板地面颤振模拟试验技术的探索。

2. 1　风洞试验技术

风洞是一种人工产生并控制气流、模拟实体

周围流场并测量气流对实物作用效果的实验设

备，是目前空气动力试验研究中最常用、最有效的

工具之一，被广泛用于研究空气动力学基本规律，

用于发展相关理论。现代飞行器研制对风洞依赖

性很大，设计新的飞行器必须经过风洞试验，在各

种飞行器的研制过程中，风洞被用来确定飞行器

的气动布局并评估其气动性能。

自 20 世纪 60 年代起，NASA 兰利研究中心资

助了一系列金属壁板的超声速风洞试验，对壁板

约束条件、壁板颤振临界速压以及壁板热颤振等

问题进行了研究与试验，在风速为（1. 6~3. 0）Ma
范围内均能获取良好的试验数据［80-83］。而随着当

前飞行器设计马赫数的逐步提高，现有的常规高

超声速风洞实验能力不再能完全满足研究需要，

为了扩展风洞试验技术的适用范围，研究人员逐

步发展了诸如加热轻气体、自由活塞驱动以及爆

轰驱动等激波超声速风洞，但此类风洞同样存在

着工作时间短、马赫数控制精度不足、难以模拟气

动加热过程、缩比效应使结果不准确等问题，只能

针对某一特定问题开展实验研究，难以完全满足

高超声速飞行器的实际工程研制需要［84］。

由于高超声速风洞存在工作时间短、复杂环

境模拟难度高、成本高等问题，限制了风洞试验在

壁板颤振研究中的适用范围。迄今为止的壁板颤

振风洞试验基本以定性研究壁板颤振边界为主，

对于定量研究如颤振后力学行为、热耦合等问题

难度较大，这些问题需要一种新的试验方法进行

完善和补充。

2. 2　地面颤振试验技术

地面颤振试验技术是近年来发展的一项半实
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物仿真颤振验证试验技术，其核心思想是采用激

振设备模拟结构在飞行过程中承受的气动力，进

而达到颤振测试的目的。试验采用真实结构作为

试验对象，能够有效规避颤振理论分析中难以充

分考虑结构非线性、试验中复杂环境模拟不充分

的问题，对现有研究方法能起到很好的补充验证

作用。目前地面颤振试验技术已经可以满足结构

（如图 3（a）所示）、全机（如图 3（b）所示）以及热颤

振（如图 3（c）所示）等课题的试验验证需求，以其

周期短、开放性强、成本低、风险小的优势，受到研

究人员越来越多的关注。

（a） 舵面风洞模型地面颤振试验现场

（b） 全机地面颤振试验现场

（c） 翼板地面热颤振试验现场

图 3 地面颤振试验现场［85］

Fig. 3　Ground flutter test［85］

20 世纪 60 年代，Kearns［86］提出了采用相关设

备模拟气动载荷的颤振试验设想，但受限于当时

的试验技术条件仅完成了单通道的原理性验证；

20 世纪 80 年代，潘树祥等［87］开展了热颤振地面试

验的初步研究，但是受限于计算机技术，存在没有

进行激励的控制设计等诸多问题，导致试验结果

仍然有一定误差；21 世纪初，随着计算机技术的高

速发展，Smyslov 等［88］、Zeng J 等［89］先后提出了较

为完整的地面颤振试验方案并进行了试验验证。

自此地面颤振试验技术的框架基本成熟。 2012
年，Wu Z G 等［90］对细长体导弹模型进行了地面颤

振试验；在此基础上，许云涛等［91］将遗传算法用于

激振点/拾振点位置的优化并验证了该方法的合

理性；2017 年，邵崇晖［92］探索了用于超声速环境壁

板地面颤振试验系统，但仍然沿用经典翼面颤振

的理论、模型与方法，没有针对壁板颤振非线性特

点深入研究；2019 年，王彬文［93］对地面颤振试验中

的气动力重构、激励力控制以及系统集成和测试

等进行了系统研究，在现有研究基础上对试验验

证技术及数据处理方法进行了改进；2023 年，陈浩

宇等［94］针对翼板结构开展了引入时变热环境的地

面 颤 振 试 验 并 获 取 了 颤 振 边 界 随 温 度 变 化 的

数据。

综合国内外壁板颤振试验技术的研究现状，

可以得到以下结论。

1） 目前壁板颤振研究中使用最广的是风洞试

验技术。然而高超声速风洞存在工作时间短、复

杂环境模拟难度高、成本高等问题，限制了风洞试

验在壁板颤振研究中的适用范围。迄今为止的壁

板颤振风洞试验基本以定性研究壁板颤振边界为

主，对于定量研究如颤振后力学行为、热耦合等问

题难度较大，因此这些问题需要一种新的试验方

法进行完善和补充。

2） 虽然目前地面颤振试验技术研究内容多集

中在翼面经典颤振的相关问题，但是国内外的大

量研究证明了地面颤振试验技术在多场（流、固、

热）耦合研究中具有广阔的应用前景。与经典翼

面颤振不同，壁板颤振气动力模型是非线性的，响

应表现为以极限环振荡为代表的非线性限幅振

动，因此经典翼面颤振地面试验中使用的理论、方

法与模型不再适用于壁板颤振地面试验。关于壁

板颤振地面试验所需的理论、方法与模型需要进
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行深入研究。

3　展  望
通过总结国内外的研究进展可以发现，目前

壁板颤振的研究成果更多集中在数值分析方面。

特别是随着计算机硬件水平及算法技术的不断发

展，涌现了大量关于高保真气动力模型及非线性

结构模型的研究成果，推动着壁板颤振分析精度

的不断提高。

相比于发展相对成熟的数值仿真技术，壁板

颤振的试验技术发展则显得较为滞后。考虑到风

洞试验技术在处理高超声速问题时的不足，发展

地面颤振试验技术进行互补验证在工程层面是非

常必要的。此前地面颤振试验技术的研究主要聚

焦于经典颤振问题，而缺乏对壁板结构颤振特性

及颤振后极限环振荡特性的研究。

综上，壁板颤振的地面颤振试验技术在非线

性气动力复现、控制方法以及非线性响应研究方

面仍有广阔的研究前景，研究基于地面颤振试验

方法的壁板颤振试验技术，尤其是壁板颤振与经

典颤振显著不同的非线性特性在地面的复现方

法，可以进一步完善飞行器强度验证体系，更好地

服务于未来的高超声速飞行器型号研制工作。

4　结束语

壁板颤振是一个包含空气动力学、结构力学、

热力学的交叉学科，在未来高超声速飞行器研制

中具有巨大的工程价值。但国内外当前研究成果

集中在数值分析层面，而针对试验技术的研究较

为匮乏，今后需要在这一领域进一步探索与研究，

特别要加大对地面试验技术的研究力度，以满足

未来国家重大型号研制的迫切需求。
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