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弹性特征对跨声速抖振边界的影响研究 

高传强，张伟伟，叶正寅 
(西北工业大学翼型叶栅空气动力学国家重点实验室，西安 710072) 

摘  要：跨声速抖振直接影响飞机结构强度和疲劳寿命，易引发飞行事故。对于刚性静止翼型，其跨声速抖振特

性仅与来流状态参数(马赫数、迎角和雷诺数)有关。该文通过释放翼型的俯仰自由度，采用非定常雷诺平均 N-S

方程建立了流场和结构的耦合求解方法，研究翼型结构弹性特征对跨声速抖振始发边界的影响。研究发现，结构

固有频率对弹性支撑翼型的抖振边界影响较大，系统会在更小的来流迎角下失稳；而质量比对抖振边界影响较小。

弹性支撑翼型的抖振始发迎角较刚性静止翼型的抖振起始迎角降低了近 1°，因此翼型的弹性特征是跨声速抖振研

究的重要因素。 
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STUDY ON THE EFFECTS OF ELASTIC CHARACTERISTICS ON 
TRANSONIC BUFFET ONSET 

GAO Chuan-qiang , ZHANG Wei-wei , YE Zheng-yin 

(National Key Laboratory of Aerodynamic Design and Research, Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China) 

Abstract:  Transonic buffet has a negative impact on the structural strength and fatigue life of aircraft, which may 

lead to flight accidents. For stationary airfoils, transonic buffet characteristics are associated with the freestream 

conditions, namely, the Mach number, angle of attack and Reynolds number. In this paper, a coupled method is 

established based on Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes (URANS), and the effect of the elastic 

characteristics on buffet onset boundary is studied by releasing the pitching degree of freedom to serve as a variable 

quantity. It is discovered that the structure natural frequency has a great influence on the buffet onset boundary of the 

spring suspended airfoil, the system becoming unstable at a smaller angle of attack, while the mass ratio has a weak 

impact. The buffet onset boundary of the spring suspended airfoil is 1 degree less than that of the rigid stationary 

airfoil, making the elastic characteristics of the airfoil an important factor in transonic buffet studies. 
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跨声速抖振表现为激波的大幅振荡以及附面

层的周期性分离[1－3]，直接影响飞机结构强度和疲

劳寿命。因此，跨声速抖振研究在航空工程领域具

有重要的理论意义和应用价值[4―6]。文献[6]对跨声

速抖振的研究进展作了较详细的综述。 

随 着 计 算 流 体 力 学 (Computational Fluid 

Dynamics, CFD)技术的发展，基于 CFD 技术的数值

仿真已经成为跨声速抖振研究的主要手段，其中非

定常雷诺平均 N-S(Unsteady Reynolds Averaged 

Navier-Stokes, URANS)方法[7―11]具有较高的精度和

效率。 

在经典的气动弹性定义中，跨声速抖振是一种
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强迫运动，即激励飞行器发生抖振的非定常气动载

荷与结构运动无关。长期以来，学术界普遍认为跨

声速抖振问题的流固耦合特性较弱，不必像颤振问

题研究那样进行耦合分析；在跨声速抖振试验研究

中，较大的静气动载荷会破坏结构，而满足动力学

相似的弹性模型的静强度常常不足，所以风洞试验

中也经常采用刚性模型开展研究。因此，不论是在

计算仿真还是风洞实验中，很多跨声速抖振的研  

究[1―9]都是基于刚性静止翼型开展流动的稳定性和

非定常特征的分析。然而，实际上引起机翼振动的

气动载荷不仅与流动状态有关(马赫数、迎角等)，

还或多或少与结构的运动相关，结构的运动又会反

过来影响流动特性。近年来部分学者[10―11]在跨声速

抖振流动中，开展了翼型的强迫振荡对抖振载荷特

性的影响研究，发现在某些振荡频率下，抖振载荷

会迅速增大，该现象也得到了实验的进一步验   

证[12]。强烈的抖振载荷如果作用在弹性机翼上可能

会造成机翼的大幅振荡。Steimle等[13]开展了弹性机

翼在跨声速抖振流动中的响应特性研究，实验明确

显示激波与分离流耦合产生了很强的压力脉动，并

且抖振载荷也导致了较强的流固耦合效应。这些研

究主要是在刚性静止翼型抖振起始边界之上开展

的弹性支撑翼型的抖振响应问题研究；而在刚性静

止翼型抖振边界之下，研究弹性特征对流固耦合系

统稳定性的影响很少。 

跨声速抖振边界被认为是纯粹的流动稳定性

的问题[14]，但是当考虑结构弹性特征时，其稳定性

边界有可能发生变化。例如圆柱绕流问题是一个非

常经典的流动稳定性分析模型[15―16]。Mittal[15]针对

弹性支撑圆柱的临界雷诺数开展研究，发现弹性支

撑的圆柱流动可在 Re=22 附近就出现失稳，远低于

绕静止刚硬圆柱流动的失稳雷诺数(Re=48)。鉴于此

研究的发现，本文基于 URANS 方法，耦合结构运

动方程，建立结构和流场的耦合求解方法，针对弹

性支撑下 NACA0012 翼型的跨声速抖振起始边界

开展了相关研究。 

1  研究方法 

1.1  非定常气动力求解 

本文采用URANS方程求解非定常气动力。在直

角坐标系下，无量纲化的二维URANS方程组的积分

形式为： 

c v sd ( ) d d
Ω Ω

V S V
t 


  

   W E E n R   (1) 

其中： T[ ]u v E    W  为守恒变的向

量形式；Ω为控制体，  表示控制体单元的边界，

n为控制体边界外法向单位矢量；Ec为无粘通量(考
虑网格速度)；Ev为粘性通量；源项 sR 仅针对湍流

模型有效。控制方程采用伪时间推进方法，子空间

采用基于当地时间步长的四阶龙格-库塔法，并且采

用残值光顺方法。关于数值方法的更多介绍参考文

献[17]。 

采用非结构混合网格进行空间离散，运用基于

径向基函数(Radial basis functions, RBFs)插值的方

法实现网格的变形[18]。RBFs 的网格变形方法首先

根据插值条件求解物面节点的权重系数方程，然后

对计算域网格进行更新。对于二维问题，RBFs 方

法的变形效率较高，变形后网格质量较好。 

1.2  结构运动方程的求解 

对于单自由度俯仰运动，其无量纲化(按平均气

动弦长c和来流音速 a以及无量纲时间 = t  无量

纲化)的结构运动方程表示为： 
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为质量比，m 为机翼质量，b 为半弦长，

s 为结构的俯仰模态固有频率；Cm 是俯仰力矩系

数；rs 为机翼对刚心的无量纲回转半径。 

本文采用具有四阶精度的四阶杂交预估-校正

方法求解结构运动方程，获得耦合系统的稳定性。

该方法精度高、效率高，稳定性好[19―20]。公式如下： 
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式中：物理符号的上标“~”表示预估值；下标 n代

表第 n个时间迭代步；t 为时间步长。 

结构的弹性特征可以由结构固有频率s 和质

量 m 表示，无量纲化后的参数分别为结构固有减缩 
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频率 s s /k b v  和质量比。本文即通过改变 ks和

来研究结构弹性特征对跨声速抖振边界影响。 

2  结果与分析 

2.1  静止翼型的抖振特性 

对于刚性静止翼型的跨声速抖振研究，文献[3]

给出了丰富的实验数据。NACA 0012 翼型在状态

Ma= 0.7, Re= 3×106 时的抖振起始迎角为 4.74°，频

率为 74 Hz，折合成减缩频率为 f f /k b v   

0.176。图 1 给出了来流迎角分别为=4.8°和=4.6°

时的力系数响应，=4.8°时的升力系数幅值为 0.04，

而=4.6°时的流动几乎是定常的，所以认为=4.8°

是该状态下的抖振起始攻角。图 2 给出了=4.8°时

的升力系数响应的功率谱密度(PSD)分析，其减缩

频率为 0.18，与实验结果几乎相等。图 3 给出了

=4.8°时 1 个周期内 4 个时刻的压力云图和激波位

置，其中 T 表示抖振周期，xs 表示激波位置。可以

看出激波的振荡范围从 0.23c~0.31c，激波振荡和激

波后分离泡的演化过程如下： 

1) 激波位于后缘最大位置处，翼型上表面全部

为附着流动，如图 3(a)所示； 

2) 激波向前运动至中间位置，分离泡从激波根

部逐渐向后发展，如图 3(b)所示； 

3) 激波继续向前运动至前缘最大位置处，分离

泡发展至尾缘，上表面全部分离，如图 3(c)所示； 

4) 激波开始向后运动至中间位置，分离泡开始

减弱，如图 3(d)所示。 

升
力

系
数

力
矩

系
数

 
(a) =4.6° 

升
力

系
数

力
矩

系
数

 

(a) =4.8° 

图 1  刚性静止翼型的力系数响应，Ma=0.7, Re=3106 

Fig.1  Time history of the responses for stationary airfoil at 

Ma=0.7, Re=3106 
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图 2  升力系数响应的功率谱分析, Ma=0.7, =4.8° 

Fig.2  Power spectral analysis of the lift coefficient response 

at Ma=0.7, =4.8° 
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(a) t=0, xs /c=0.31          (b) t=1/4T, xs /c =0.27 
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(c) t=2/4T, xs /c =0.23       (d) t=3/4T, xs /c =0.26 

图 3  一周期内压力云图及流线的变化，Ma=0.7, =4.8° 

Fig.3  Pressure contours and stream lines along one cycle at 

Ma=0.7, =4.8°  

上述结果与实验观测结果[4]类似，升力和力矩

的振荡都是激波的周期性振荡及其诱导的周期性

分离的结果。 

2.2  弹性翼型的抖振特性 

对于单自由度俯仰翼型，其基本参数为
2

s 1.036r  ，支撑位置为 0.224c。来流迎角都小于刚

性静止翼型的抖振起始迎角。 

1) 研究结构固有频率的影响 

当质量比=200，通过耦合仿真发现，在某些

结构固有频率下也会出现流动失稳。图 4 给出了在

Ma=0.7, Re=3×106, =4.5°来流状态下，ks=0.14 时的

响应，其升力系数幅值与刚性静止翼型在=4.8°时

几乎相等，弹性系统响应频率约 0.187 与刚性静止

翼型的脉动载荷频率 0.18 较接近。 
进一步地在更大的范围内研究 sk 的影响，来流

迎角分别为=4.5°，=4.2°和=4.0°，如图 5 所示。

可以看出在=4.5°迎角下，当 ks<0.14 或 ks>0.42 时

的响应幅值很小，流动是定常的；而当 0.14<ks<0.42
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时，响应幅值随着 ks 的增加先增加后减小。同样的

在 4.2°和 4°状态下也发现了类似的现象，只是使流

动不稳定的结构频率范围要窄一些，在=4.2°迎角

下 的 不 稳 定 范 围 是 0.21<ks<0.43 ， =4.0° 是

0.25<ks<0.45。 
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图 4  ks=0.14 时弹性支撑翼型的力系数响应， 

Ma=0.7, =4.5° 

Fig.4  Time history of the responses for elastic airfoil with 

ks=0.14 at Ma=0.7 and =4.5° 

 
图 5  不同结构减缩频率下的升力系数响应幅值 

Fig.5  Amplitudes of Cl with changing structural frequency 

2) 研究质量比的影响 

图 6 给出了不同质量比下耦合系统的流场稳定

性特征随固有减缩频率的变化，其中来流状态为

Ma= 0.7, Re= 3×106, =4.5°。对比发现质量比对抖

振边界的影响较小，=500 的抖振边界与=60 的抖

振边界仅相差 10%左右。这说明通过增大质量比并

不能很好的改善耦合系统流场的抖振特性。 

3) 抖振边界的降低 

由以上研究可以发现，机翼的弹性特征改变了

耦合系统的稳定性特征，使跨声速抖振提前出现。

单自由度俯仰支撑的 NACA 0012 翼型在 Ma=0.7, 

Re= 3×106 的抖振起始迎角可以降低至 3.95°，较刚

性静止翼型的抖振边界 4.8°降低近 1°。图 7 给出了

该状态下的力系数响应，其幅值与刚性静止翼型在

4.8°下的响应幅值接近，但响应频率约为 0.21。 
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图 6  不同质量下抖振边界的比较，Ma=0.7, =4.5° 

Fig.6  Comparison of the buffeting boundary for different 

mass ratios, Ma=0.7, =4.5° 

进一步地图 8 给出了马赫数从 0.7~0.8 范围内

的刚性静止翼型和弹性支撑翼型的抖振起始迎角

及其刚性静止翼型的实验结果的对比，发现刚性静

止翼型的 CFD 仿真结果与实验结果几乎重合，这

也进一步说明了仿真结果的准确性。而弹性支撑 
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图 7  弹性翼型的力系数响应，Ma=0.7, =3.95° 

Fig.7  Time history of the responses for elastic airfoil at 

Ma=0.7 and =3.95° 

 
图 8  马赫数 0.7~0.8 时的抖振边界 

Fig.8  Buffet onset with Ma from 0.7 to 0.8 
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翼型的抖振起始迎角较刚性静止翼型降低了近 1°，

这对真实的弹性机翼来说是不利的，抖振的提前出

现，限制了飞机的设计飞行包线。 

3  结论 

本文基于URANS方程，对单自由度俯仰支撑的

弹性翼型，建立结构和流场的耦合求解方法，研究

了结构弹性对跨声速翼型抖振边界的影响，得到以

下结论： 

(1) 基于S-A湍流模型的URANS方法，可以较

精确地预测跨声速抖振起始迎角，及其激波的周期

性晃动和流动分离特性； 

(2) 结构固有频率对弹性支撑翼型的抖振特性

影响较大，由于流固耦合特征，会导致系统提前发

生抖振，造成抖振始发迎角降低； 

(3) 质量比对弹性支撑翼型的抖振边界影响较

小，增加质量比并不能很好改善耦合系统流场的失

稳特性。 
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