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某全机跨声速颤振模型颤振特性仿真与试验验证
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摘　要：针对某全机结构相似跨声速颤振模型，进行了有限元（ＦＥＭ）模型结构模态分析和偶极子网格法（ＤＬＭ）法

颤振计算以及ＣＦＤ方法的跨声速颤振特性仿真。在ＦＬ－２６风洞中完成了跨声速颤振风洞试验。通过试验结果与

仿真结果的相关性分析，验证了一种全机复杂耦合的颤振形式。通过对基于Ｎ－Ｓ方程的跨声速颤振仿真程序进行

评估与验证，证实在飞机非定常ＣＦＤ仿真上取得了进展并且具有足够的精度。综合ＣＦＤ仿真与跨声速颤振风 洞

试验，可以对全机复杂耦合的颤振特性进行工程颤振设计。
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０　引　言

　　对于高机动飞机，经典颤振边界在跨声速区往往

存在一个凹坑，因此跨声速颤振特性是飞机设计限制

的关键设计参数。根据规范［１］要求，在设计初期就应

进行颤振模 型 风 洞 试 验，以 验 证 规 定 的 速 度 安 全 余

量，并验证变参数颤振的分析结果。

　　美国ＮＡＳＡ兰利研究中心ＴＤＴ风洞从１９６０年

至今，对各种飞机型号进行了大量的跨声速颤振风洞

试验［２］，主要解决飞机型号的跨声速颤振设计问题和

跨声速 颤 振 仿 真 程 序 的 评 估 与 验 证。尤 其 是 在Ｆ－
１６，Ｂ－７７７，Ｆ１８Ｅ／Ｆ等 飞 机 的 颤 振 风 洞 试 验 中 取 得

的数据，对发展颤振仿真程序作出很大贡献。科罗拉

多大学对Ｆ－１６的飞行状态进行了完整的ＣＦＤ／ＣＳＭ
耦合的仿真，结构ＦＥＭ模型有１６８　７９９自由度，ＣＦＤ
网格有４０３　９１９空间点，６３　０４４表面点（小攻角欧拉方

程仿真）［３－６］。对于ＣＦＤ跨 声 速 颤 振 仿 真，波 音 公 司

进一步发展了ＮＡＳＡ基于欧拉／Ｎ－Ｓ方程的ＣＦＤ程

序ＣＦＬ３Ｄ，进行跨声速颤振 仿 真，并 使 用 ＨＳＲ项 目

的ＴＤＴ风洞模型试验结果对程序进行了修正，取得

比较大的进展［７］，波音公司还使用ＣＦＬ３Ｄ对Ｂ－１飞

机的极限环振动（ＬＣＯ）进行的全面的仿真研究［８－１０］。
美国在战斗机的工程 颤 振 设 计 中 从Ｆ－１８到Ｆ－２２仍

然采用线 化 理 论 偶 极 子 网 格 法（ＤＬＭ）进 行 颤 振 计

算，同时通过跨声速颤振风洞试验进行验证［１１－１２］。近

年，ＺＯＮＡ公 司 发 展 了 简 化 的 欧 拉 方 程 颤 振 仿 真 软

件ＺＥＵＳ　Ｃｏｄｅ，可以进行飞机的跨声速颤振仿真［１３］。

　　国内基于偶极子网格法（ＤＬＭ）的颤振设计工作

已形成比较 完 整 的 体 系［１４］，受 跨 声 速 风 洞 试 验 条 件

的限制，跨声速颤振设计的准确性受到一定的限制。
近年国内在 跨 声 速ＣＦＤ颤 振 仿 真 上 取 得 很 大 的 进

展，对全机状态，实现了跨声速颤振仿真［１５］，但一直

缺乏对跨声速颤振仿真结果的验证。

　　飞机跨声速颤振评估的难点在于强的气动力非

线性造成颤 振 耦 合 机 理 比 较 复 杂，目 前 基 于 非 定 常

ＣＦＤ的仿真成 熟 度 不 高，基 于 缩 比 弹 性 相 似 模 型 的

全机跨声速颤振风洞试验技术难度很大，尤其是全机

弹性结构相似模型，国内在本文之前没有先例。

　　针对某全机复杂耦合的颤振现象，本文成功设计

了全机缩比 结 构 相 似 跨 声 速 颤 振 模 型，在ＦＬ－２６风

洞开展了全机 颤 振 风 洞 试 验，同 时 使 用 基 于 Ｎ－Ｓ方

程的ＣＦＤ仿真程序进行了跨声速颤振仿真。通过仿

真结果与跨声速风洞试验结果的对比，验证了一种全

机复杂耦合的跨声速颤振形式。

１　全机跨声速颤振风洞试验

１．１　全机结构相似跨声速颤振模型

　　中国空气动力发展中心ＦＬ－２６风洞是一座试验

段尺寸为２．４ｍ×２．４ｍ的引射式、半回流、暂冲式跨

声速 增 压 风 洞。该 风 洞 具 备 一 套 全 机 颤 振 模 型 的 悬



浮式支持系统，是目前国内唯一具备全机颤振风洞试

验条件的跨声速风洞。

　　根据该风洞试验段的条件，设计了全机缩比弹性

相似颤振模型，模型主要使用玻璃纤维复合材料＋碳

纤维复合材 料＋泡 沫 组 成 主 要 结 构，局 部 连 接 使 用

铝，钢等金属材料。具体见图１。

图１　全机缩比弹性相似颤振模型

Ｆｉｇ．１　Ｆｕｌｌ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｉｍｉｌａｒ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ

　　该模型主要结构传力形式与飞机相似，利用玻璃

钢、碳纤维和泡沫塑料的混合结构，实现了全机缩比

弹性结构相似。蒙皮主要使用阴模，采用湿法在常温

下加工分区变厚度的蒙皮构件。机翼上的梁、肋和蒙

皮可以组成多闭室薄壁结构，承受机翼的载荷。梁、
肋和蒙皮主要依靠粘接形成结构，见图２。

　　模型安装在ＦＬ－２６风洞的全机悬浮式颤振风洞

试验系统上，模型在风洞中的安装见图３。

图２　全机缩比弹性相似颤振模型的制作

Ｆｉｇ．２　Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ

１．２　模型的ＦＥＭ仿真与地面ＧＶＴ试验

　　对模型进行了地面共振试验（ＧＶＴ），测量模型的

频率、模态，在试验中把模型安装在风洞悬浮式支持系

统上，试验采用多点随机激励的方法进行，见图４。

　　对风洞模型进行了结构动力学限元模型（ＦＥＭ）
仿真，仿真模型具有约１０００　０００自由度，见图５。模

型主要频率、模态计算结果见图６。

图３　全机颤振模型在风洞中的安装

Ｆｉｇ．３　Ｆｕｌｌ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ　ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ

图４　模型地面ＧＶＴ试验

Ｆｉｇ．４　ＧＶＴ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ

图５　结构动力学仿真有限元模型（ＦＥＭ）
Ｆｉｇ．５　ＦＥＭ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ

图６　主要模态计算结果

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｄｅｓ　ｏｆ　ＦＥＭ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　模型的主要模态试验结果与仿真计算结果振型

基本一致，频率对比见表１。
表１　仿真计算与ＧＶＴ结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ＧＶＴ

ＦＥＭ／Ｈｚ　 ＧＶＴ／Ｈｚ
Ｗｉｎｇ　１ｓｔ　ｂｅｎｄ　 ２５．００　 ２６．１３
Ｆｕｓｅｌａｇｅ　１ｓｔ　ｂｅｎｄ　 ４０．２７６　 ４２．３
Ｗｉｎｇ　２ｎｄ　ｂｅｎｄ　 ６４．０８８　 ６６．６２
Ｗｉｎｇ　１ｓｔ　ｔｏｒｓｉｏｎ　 ９４．４５８　 ９８．３
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　　使用亚声速偶极子网格法（ＤＬＭ）进行了颤振计

算，软 件 采 用 ＭＳＣ／ＮＡＳＴＲＡＮ－Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ，非 定 常

气动力网格见图７。

图７　ＤＬＭ法非定常气动力网格

Ｆｉｇ．７　Ｍｅｓｈ　ｏｆ　ＤＬＭ

２　跨声速颤振ＣＦＤ仿真计算

　　采用ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合的方法对此模型的风洞 试

验状态进行了仿真，非定 常 气 动 力 通 过 求 解 Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ方程（混 合 网 格）获 得，结 构 变 形 由 广 义 结 构

运动方程计算。将流体方程与结构运动方程分别构

造为含子迭代的二阶隐式时间推进格式，通过子迭代

提高整个计算的时间精度。计算模型的气动外形和

风洞模型外形完全一致。

　　本文采用的方法里将所有阶模态都进行参数统

计，根据计算出的广义位移增长率最大的那阶模态的

增长率等于０时判断为颤振临界点。而随着时间步

的推进，所有 模 态 的 频 率 逐 渐 靠 近 为 一 个 统 一 的 频

率，就是颤振频率。

　　本文采用含有附面层网格的混合网格进行计算，
计算 中 采 用 的 机 翼 表 面 和 空 间 非 结 构 网 格 如 图８。
其中模型表面的三角形网格数为５５５　１９０个，附面层为

９层网格，空间四面体网格数为１０　０９４　９２０个。

　　为提高计算中繁重的流体／结构之间的数据转换

效率，将ＦＥＭ模型的结构模态数据插值到飞机物面

的计算网格点上，通过结构运动方程计算物面的广义

位移也转换到物面的计算网格点上。

　　对非结构网格，本文采用一种基于弹簧模型的动

网格生成技术，通过迭代得到内网格每一网格点的变

形量，将变形量叠加在原网格点的坐标值上，得到下

一时间步的计算网格。

　　首先在马赫数为０．２时的计算颤振边界，主要与

ＮＡＳＴＲＡＮ的 ＤＬＭ 方 法 对 比，主 要 采 用 变 来 流 速

度方法，计算结果见图９。然后根据风洞试验中的气

流参数特性完全仿真风洞试验过程，计算马赫数取为

０．９，来流速度为２８１．０４ｍ／ｓ，进行变来流密度颤振计

算，通过改变来流密度计算得到了振动等幅时的来流

密度，见图１０。

（ａ）风洞模型的全机表面网格

（ｂ）模型的机头表面网格

（ｃ）模型的附面层及空间网格

图８　模型ＣＦＤ网格

Ｆｉｇ．８　ＣＦＤ　ｍｅｓｈ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ

图９　Ｍ＝０．２变来流速度的颤振计算结果

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ＣＦＤ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｕｓｉｎｇ　ｖａｒｉａｂｌｅ
ａｉｒｆｌｏｗ　ｓｐｅｅｄ（Ｍ＝０．２）
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图１０　Ｍ＝０．９变来流密度的颤振计算结果

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ＣＦＤ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｕｓｉｎｇ　ｖａｒｉａｂｌｅ
ａｉｒｆｌｏｗ　ｄｅｎｓｉｔｙ（Ｍ＝０．９）

３　跨声速颤振风洞试验及综合分析

　　在ＦＬ－２６风 洞 进 行 了 全 机 模 型 颤 振 风 洞 试 验，
风洞试验采用固定Ｍ 数改变来流速压的吹风方式进

行，通过应变测量和加速度传感器测量模型的动响应

判断模型是 否 发 生 颤 振，模 型 在 风 洞 中 的 安 装 见 图

３。在马赫数０．９，速压４８．１ｋＰａ，发生了颤振现象，通
过风洞紧急关车使模型退出了颤振。颤振发生时的

动响应见图１１，所有传感器都达到同一个振动频率。

　　综合以上的计算和试验结果，ＣＦＤ仿真在Ｍ＝
０．２时与ＤＬＭ法的结果颤振频率基本一致，颤振速

度有一定的误差，原因可能因为ＤＬＭ法对于小阻尼型

颤振在阻尼为０的点误差比较大，一般取１％～３％左

右的阻尼点作为颤振边界，具体对比结果见表２。

图１１　Ｍ＝０．９颤振模型动响应

Ｆｉｇ．１１　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ（Ｍ＝０．９）

表２　ＣＦＤ计算与ＤＬＭ计算结果的对比（Ｍ＝０．２）

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＣＦＤ　ａｎｄ　ＤＬＭ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（Ｍ＝０．２）

ＣＦＤ　 ＤＬＭ
ａｉｒｆｌｏｗ　ｄｅｎｓｉｔｙ　 １．２２５　 １．２２５

Ｆｌｕｔｔｅｒ　ｓｐｅｅｄ／（ｍ·ｓ－１） ３０４．０　 ２７７（０ｄａｍｐ）／２９０（３％ｄａｍｐ）

Ｆｌｕｔｔｅｒ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ／Ｈｚ　 ３５．２　 ３６．２

　　ＣＦＤ仿 真 的 颤 振 速 压 与 风 洞 试 验 结 果 进 行 对

比，在Ｍ 数０．９时误差约为９％左右，这个结果已经

能够满足工程设计的需求，具体对比结果见表３。

表３　ＣＦＤ计算与风洞试验结果的对比（Ｍ＝０．９）

Ｔａｂｌｅ　３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＣＦＤ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ａｎｄ

ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｔｅｓｔ（Ｍ＝０．９）

ＣＦＤ　 Ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｔｅｓｔ
ａｉｒｆｌｏｗ　ｄｅｎｓｉｔｙ　 １．３３５　 １．３３５

Ｆｌｕｔｔｅｒ　Ｄｙｎａｍｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ／ｋＰａ　 ５２．７２　 ４８．１０
Ｆｌｕｔｔｅｒ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ／Ｈｚ　 ３２．９　 ３２．８

４　结　论

　　通过以上的计算与试验研究获得以下结论：

　　（１）全机缩比弹性结构相似颤振模型，满足全机

模态的模拟要求；

　　（２）基于Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程（混合网格）的ＣＦＤ
仿真，在采用固 定 密 度，Ｍ 数，改 变 来 流 速 度 的 条 件

下，与ＤＬＭ方法对比，结果符合比较好；

　　（３）基于Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程（混合网格）的ＣＦＤ
仿真，对应风洞试验状态，采用固定 Ｍ 数，改 变 来 流

密度的方法，与风洞试验结果符合比较好；

　　（４）通过全机缩比弹性相似颤振 模 型 的 跨 声 速

颤振风洞试验以及基于 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方 程（混 合 网

格）的ＣＦＤ仿真，验证了一种全机复杂耦合的颤振形

式，在飞机非定常ＣＦＤ仿真上取得了进展，可以对全

机复杂耦合的颤振特性进行仿真，用于飞机的工程颤

振设计。
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