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大展弦比机翼非线性颤振剪裁设计新方法

任智毅　金海波　丁运亮
（南京航空航天大学航空宇航学院，南京　２１００１６）

摘要　针对大展弦比机翼水平弯曲模态参与耦合颤振问题，首先用考虑几何非线性的颤振分析方法研究了

某大展弦比机翼的颤振特性，结果表明水平一弯模态参与耦合降低了机翼传统模式的线性颤振速度；然后

研究了复合材料的铺层主刚度方向角对机翼非线性振动特性和颤振特性的影响规律，提出了大展弦比机翼

非线性颤振剪裁设计的新方法．结果表明主刚度方向角的变化主要引起了水平一弯模态振型的改变，一般

表现为主刚度方向角从机翼后梁向后缘偏转，该阶模态的相对扭转振型节线位置向前缘移动；反之，该节线

位置后移．进一步非线性颤振分析，发现水平一弯模态振型的变化引起了该阶模态参与耦合颤振速度的明

显改变，主要表现为该颤振型的颤振速度随该阶模态的相对扭转振型节线位置前移量的增加而增大．通过

两个算例验证了结论的正确性．
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引言

高空长航时飞行器要求留空时间长、航程远，

故大多采用高升阻比特性的大展弦比机翼布局形

式．由于大展弦比机翼柔性大、变形大，因此具有非
常显著的几何非线性特征，这改变了模态频率和振

型，从而使得机翼颤振特性发生显著变化．对于实
际机翼结构几何非线性颤振问题，由于结构变形复

杂多样，如果直接采用ＣＦＤ－ＣＳＤ耦合方式［１－３］求

解，其计算方法效率较低，在机翼初步设计阶段很

难开展有效分析，因此目前主要通过在非线性平衡

态附近应用动力学线性化方法［４］来预测大柔性机

翼的颤振临界速度．谢长川、扬超等［５－６］采用该方

法针对某大展弦比机翼结构进行研究，结果表明其

水平一弯频率一般低于一阶扭转频率，在机翼承载

变形时，几何非线性引起该两阶模态的运动耦合，

这使得处在低阶的水平弯曲模态振型耦合有扭转

分量，进而与临近的垂直弯曲模态相互耦合引起了

非常严重的非线性气动弹性问题．但这些研究仅分
析了水平弯曲模态参与耦合颤振的机理以及其对

颤振特性的影响，并没有提出具体的防颤振设计方

法，因此如何采用先进的气动弹性设计技术来解决

大展弦比机翼非线性气动弹性问题，成为了一个非

常具有研究价值的课题．
本文以某大展弦比复合材料机翼结构为对象，

尝试在不改变机翼结构重量前提下，利用复合材料

铺层方向的可设计性，从复合材料铺层角度入手，

通过改变铺层角度的方式来研究其对几何非线性

结构动力学特性以及非线性气动弹性特性的影响．

１　大展弦比机翼颤振分析

由于大展弦比机翼在飞行时，载荷作用下其翼

尖变形较大，这使得常规固有振动分析所依赖的结

构小变形假设不再适用，因此采用线性颤振分析方

法可能得不到实际的颤振速度．由于大展弦比机翼
在大变形后，材料仍满足线弹性本构关系，因此可通

过在非线性平衡态附近构造机翼的线性动力学模型

来计算结构在承载平衡态附近的动力学特性，然后

基于平衡位置处的动力学特性建立频域气动弹性运

动方程，并采用ＰＫ法求解该方程可得到机翼非线性
变形后的颤振临界速度．本文以某大展弦比复合材
料机翼为模型，该机翼采用的是单块式结构，其中翼
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肋采用的是垂直后梁的布局形式［７］．机翼有限元模
型见图１，其展弦比约为２５，机翼根部固支．

图１　机翼的有限元模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｗｉｎｇ

图２　颤振计算结果

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｏｆｔｈｅｆｌｕｔｔｅｒａｎａｌｙｓｉｓ

图２给出了在等效海平面飞行速度５０ｍ／ｓ～
３５０ｍ／ｓ范围，采用线性和非线性颤振分析方法计
算得出的颤振Ｖ－ｇ曲线图，其中在非线性颤振分
析中本文选用最大起飞状态为设计载荷情况．从图
２可知，在线性分析情况下，随着速度的变化，水平
一弯模态阻尼基本不变，而扭转模态阻尼发生很大

变化，并在某个临界速度下，阻尼变为正值，对振动

产生正激励，发生颤振，其颤振临界速度为 ２７６．
０５ｍ／ｓ．在非线性情况下，机翼的水平一弯模态阻尼
随速度发生很大变化，并在较低速度下，阻尼变为

正值，从而发生颤振，其颤振临界速度为１５３．８５ｍ／ｓ，
这远低于线性颤振计算结果．从以上分析可知考虑

几何非线性影响后，水平一弯模态参与耦合的颤振

型成为了决定机翼飞行安全的最低颤振形式，故有

必要对该颤振型的防颤振设计方法进行深入研究．

２　主刚度角对机翼非线性振动特性的影响

在实际复合材料机翼结构设计中，由于受加工

工艺的限制，铺层角度不能为任意值．根据复合材
料层合板的一般铺层设计要求，尽量采用 ０°，±
４５°，９０°的标准铺层角，这四个铺层角一般可以满
足载荷设计要求，同时也能简化分析和制造，因此

本文采用这四个标准铺层角度．由于气动弹性问题
通常只考虑结构的总体刚度，复合材料铺层顺序对

机翼结构的总体刚度影响不大，为了简化问题，本

文把机翼结构的层合板的对称均衡铺层模型简化

为［（±４５°）ｎ１，（９０°）ｎ２，（０°）ｎ３］，其中ｎ１、ｎ２、ｎ３表
示层合板结构±４５°、９０°、０°的铺层厚度．

图３　机翼上、下蒙皮铺层角度的示意图

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｌａｙｅｒａｎｇｌｅｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｗｉｎｇｕｐａｎｄｄｏｗｎｓｋｉｎ

上述处理就将一个复杂的铺层顺序模型用三

个设计变量来表达，使得所研究问题得到了简化．
根据单块式机翼结构的受力和传力特点，机翼主要

是通过蒙皮传递机翼的弯矩和扭矩，因而影响机翼

弯曲和扭转刚度的主要参数是机翼上、下蒙皮的铺

层参数．由于大展弦比机翼的弯曲刚度较低，较小
范围内增加复合材料的铺层数对结构的弯曲频率

影响不大，而且增加铺层数不利于结构的轻量化设

计，因此本文保持四个标准铺层角度的铺层厚度不

变，即结构的质量特性不变，通过改变复合材料上、

下蒙皮的铺层方向角来研究其对大展弦比机翼非

线性颤振特性的影响规律．对于本文研究的复合材
料机翼蒙皮，０°铺层方向角为蒙皮的主刚度方向，
并假定０°方向角的初始方向沿机翼的后梁，各个
铺层方向角示意图如图３所示．复合材料蒙皮铺层
角度的设计方法是：以零铺层主方向角θ作为设计
变量，其中零铺层主方向角相对于机翼后梁顺时针

偏转时θ定为正值，±４５°、９０°方向角的变化方式
分别为±４５°＋θ、９０°＋θ．
２．１　主刚度方向角对机翼非线性模态频率的影响

对于实际机翼结构几何非线性颤振问题，其颤

振特性受到结构非线性振动特性的影响，因此本文

首先分析复合材料蒙皮主刚度方向角对机翼振动

４８２
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特性的影响规律．假定本文研究的复合材料蒙皮主
刚度方向角θ的变化范围是－５°～５°．在设计载荷
作用下采用非线性模态求解方法得到不同 θ情况

下机翼的振动特性，其主要模态频率计算结果见表

１．从表１中可知，主刚度方向角θ的变化对静平衡
条件下机翼振动频率的影响较小．

表１　不同θ时，机翼非线性模态频率计算结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｗｉｎｇａｔｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔθ

θ／° －５ －４ －３ －２ －１ ０ １ ２ ３ ４ ５
Ｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ／Ｈｚ ２．２２ ２．２３ ２．２４ ２．２５ ２．２５ ２．２６ ２．２７ ２．２６ ２．２５ ２．２５ ２．２４
Ｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｂｅｎｄｉｎｇ／Ｈｚ ６．１０ ６．１２ ６．１４ ６．１５ ６．１６ ６．１７ ６．１７ ６．１６ ６．１５ ６．１３ ６．１１
Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ／Ｈｚ ９．０９ ９．１４ ９．１９ ９．２２ ９．２４ ９．２６ ９．２７ ９．２６ ９．２５ ９．２３ ９．２０
Ｔｈｅｔｈｉｒｄｏｒｄｅｒｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ／Ｈｚ ２１．８ ２１．９ ２２．０ ２２．０ ２２．１ ２２．１ ２２．１ ２２．１ ２２．１ ２２．０ ２２．０

Ｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｔｏｒｓｉｏｎ／Ｈｚ ３８．９ ３８．８ ３８．７ ３８．６ ３８．６ ３８．５ ３８．５ ３８．６ ３８．６ ３８．７ ３８．８
Ｔｈｅｆｏｕｒｔｈｏｒｄｅｒｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ／Ｈｚ ３９．５ ３９．６ ３９．７ ３９．９ ３９．９ ４０．０ ４０．０ ４０．０ ４０．０ ３９．９ ３９．８

２．２　主刚度方向角对模态振型节线位置的影响
由于结构模态振型涉及复杂的几何形式表达，

工程上一般不直接对结构振动的模态振型进行设

计，而是抓住模态振动的关键信息 －节线．传统的
节线概念反映的是模态振型中不动点的连线［８］，大

展弦比机翼在大变形条件下，其水平弯曲模态是和

扭转模态相互耦合的，这种耦合导致很难采用传统

概念定义本文应用的节线概念．因此本文在原有节
线概念定义的基础上，提出了一种相对扭转振型节

线的概念，处于该位置上的点，仅仅是在相对扭转

振型中处于不动位置点的连线．具体的计算方法采
用的是双向单侧搜索法［９］来搜索模态振型上垂向

振幅为零的节点，进而将搜索到的节点连线作为节

线．不同主刚度方向角 θ下，机翼水平一弯和一阶
扭转模态的相对扭转节线位置如图４～图６．

图４　θ＝０°，３°，５°时，水平一弯模态的节线位置

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｓｅｃｔｉｏｎｌｉｎｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｂｅｎｄｉｎｇｍｏｄｅａｔｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔθ

图５　θ＝０°，－３°，－５°时，水平一弯模态的节线位置

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｓｅｃｔｉｏｎｌｉｎｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｂｅｎｄｉｎｇｍｏｄｅａｔｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔθ

从图４～图６可知，对于水平一弯模态振型，
主刚度方向角θ为正时，这会使得水平一弯模态的
相对扭转节线位置有较为明显的前移（向前缘方向

移动），且随着 ＋θ的增加，该节线位置前移量增
大；当θ为负值时，其结果与此相反．而对于一阶扭

转模态振型，主刚度方向角的变化对该阶模态的相

对扭转节线位置影响较小．

图６　不同θ时，一阶扭转模态的节线位置

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｓｅｃｔｉｏｎｌｉｎｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｔｏｒｓｉｏｎｍｏｄｅａｔｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔθ

２．３　改变节线位置的影响因素
为了分析节线位置变化的影响因素，以 Ｍ．Ｊ．

Ｐａｔｉｌ和Ｄ．Ｈ．Ｈｏｄｇｅｓ［１０］研究的ＨＡＬＥ梁式机翼标准
模型来说明影响节线位置改变的主要因素，其有限

元模型见图７．首先为了保证ＨＡＬＥ机翼模型和本文
研究的机翼模型具有一定的相似性，本文要求这里

采用的ＨＡＬＥ模型要和所研究的机翼模型具有相近
弯曲变形和振动频率．相应的展向和弦向弯曲刚度
以及扭转刚度分别为９×１０５Ｎ·ｍ２、７×１０６Ｎ·ｍ２、
５．５×１０５Ｎ·ｍ２，其它结构数据参见文献［１２］．外载
为在机翼上施加单位展向气动力３００Ｎ／ｍ．

图７　ＨＡＬＥ机翼有限元模型

Ｆｉｇ．７　ＴｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅＨＡＬＥｗｉｎｇ

为了分析相对扭转振型节线位置的改变规律，

本文从如下两种情况进行讨论：（１）机翼质量特性
和刚度性不变，调整 ＨＡＬＥ机翼的扭转变形，即在
机翼上加载不同的单位展向扭矩．（２）机翼刚度特
性和外载不变，改变 ＨＡＬＥ机翼的质量分布，即通
过如下两种方式进行对比研究：①把ＨＡＬＥ梁式机
翼前缘位置的结构配重提高０．５倍；②把ＨＡＬＥ梁
式机翼后缘位置的结构配重提高０．５倍．

５８２
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对于情况一，其主要模态频率计算结果见表

２，其中使机翼抬头的扭矩定义为正；机翼水平一弯
和一阶扭转模态的相对扭转节线位置见图８．从表
２中可知，扭矩对静平衡条件下机翼振动频率的影
响较小．从图８中可知，扭矩对机翼水平一弯模态
的相对扭转振型节线位置影响较大，而对一阶扭转

模态的相对扭转节线位置影响较小．其主要表现
为：正扭矩使得机翼水平一弯模态的相对扭转振型

节线位置前移，且随着正扭矩的增加，该节线位置

前移量加大；反之，负扭矩的增加使得该节线位置

后移量加大．对于情况二，其主要模态频率计算结
果见表３，水平一弯和一阶扭转模态的相对扭转振
型节线位置如图９所示．从表３中可知，两种质量
分布下，机翼的振动频率相等．从图９中可知，前缘
加配重使得机翼的水平一弯和一阶扭转模态的相

对扭转振型节线位置均发生了变化．其主要表现
为：前缘加配重，机翼重心前移，该两阶模态的相对

扭转振型节线位置前移；后缘加配重与此相反．
表２　不同扭矩时，机翼非线性模态频率计算结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｗｉｎｇａｔｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｏｒｑｕｅｓ

Ｔｈｅｍｏｍｅｎｔｏｆｔｏｒｓｉｏｎ／Ｎ·ｍ －３５０ －３００ －２５０ －２００ －１００ ０ １００ ２００ ２５０ ３００ ３５０
Ｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ／Ｈｚ ２．４３７ ２．４３７ ２．４３７ ２．４３７ ２．４３７ ２．４３７ ２．４３７ ２．４３７ ２．４３７ ２．４３７ ２．４３７
Ｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｂｅｎｄｉｎｇ／Ｈｚ ６．４４０ ６．４４２ ６．４４４ ６．４４５ ６．４４６ ６．４４７ ６．４４６ ６．４４５ ６．４４４ ６．４４２ ６．４４０
Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ／Ｈｚ １５．０３ １５．０３ １５．０２ １５．０２ １５．０１ １５．０１ １５．０１ １５．０２ １５．０２ １５．０３ １５．０３

Ｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｔｏｒｓｉｏｎ／Ｈｚ ３６．３２ ３６．３３ ３６．３４ ３６．３４ ３６．３５ ３６．３５ ３６．３５ ３６．３４ ３６．３４ ３６．３３ ３６．３２
Ｔｈｅｔｈｉｒｄｏｒｄｅｒｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ／Ｈｚ ４１．５８ ４１．６６ ４１．７３ ４１．８０ ４１．８９ ４１．９４ ４１．８９ ４１．８０ ４１．７３ ４１．６６ ４１．５８

表３　两种质量分布下，机翼非线性模态频率计算结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｗｉｎｇａｔｔｗｏｍａｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

Ｍｏｄｅｔｙｐｅ
Ｔｈｅｆｉｒｓｔ

ｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ
Ｔｈｅｆｉｒｓｔ

ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｂｅｎｄｉｎｇ
Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄ
ｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ

Ｔｈｅｆｉｒｓｔ
ｔｏｒｓｉｏｎ

Ｔｈｅｔｈｉｒｄ
ｖｅｒｔｉｃａｌｂｅｎｄｉｎｇ

Ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｅｉｇｈｔ／Ｈｚ ２．１８０ ５．７６６ １３．４２ ３３．０１ ３７．４７
Ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｗｅｉｇｈｔ／Ｈｚ ２．１８０ ５．７６６ １３．４２ ３３．０１ ３７．４７

图８　不同扭矩时，水平一弯（左）和一阶扭转（右）的振型节线位置

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅｓｅｃｔｉｏｎｌｉｎｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｂｅｎｄｉｎｇ（ｌｅｆｔ）ａｎｄｔｏｒｓｉｏｎ（ｒｉｇｈｔ）ｍｏｄｅａｔｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｏｒｑｕｅｓ

图９　两种质量分布下，水平一弯左）和一阶扭转（右）振型节线位置

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｅｓｅｃｔｉｏｎｌｉｎｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｂｅｎｄｉｎｇ（ｌｅｆｔ）ａｎｄｔｏｒｓｉｏｎ（ｒｉｇｈｔ）ｍｏｄｅａｔｔｗｏｍａｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ
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对于２．２节中的复合材料机翼，由于主刚度方向角
的变化没有改变机翼的质量分布，通过上述分析，

可以得知，该机翼的水平一弯模态的相对扭转振型

节线位置的前移主要是由于主刚度方向角从机翼

后梁向后缘偏转，导致机翼产生附加的正扭矩，该

扭矩使得机翼的相对扭转振型节线位置前移；反

之，该节线位置后移．前面分析表明，蒙皮主刚度方
向角的变化对机翼模态频率影响较小，而对水平弯

曲模态振型影响较大．由于水平弯曲模态振型的变
化就有可能引起其参与耦合颤振特性的改变．因
此，下面进一步研究复合材料蒙皮主刚度方向角变

化对机翼非线性颤振特性的影响．

３　主刚度角对机翼非线性颤振特性的影响

３．１　主刚度方向角对机翼颤振速度的影响
由初步非线性颤振分析图２可知，机翼出现了

两个颤振分支，第一分支为水平一弯模态参与耦合

颤振型；第二分支为一阶扭转模态参与耦合颤振

型．本文进一步评估机翼不同主刚度方向角对该两

种颤振型的颤振速度的影响，其计算结果见表４，
表中Ｎ表示在所选海平面飞行速度范围内没发生
颤振．

从表４中可知，当 θ为正时，能够较为明显地
提高水平弯曲模态参与耦合颤振型的颤振临界速

度，且随着＋θ的增加，该颤振型的颤振临界速度
逐渐增大；反之，－θ会减小该颤振型的颤振临界
速度．由于主刚度方向角的变化对机翼非线性振动
频率影响较小，而对机翼水平一弯模态振型影响显

著，因此水平一弯模态参与耦合颤振型的颤振临界

速度的变化是由该阶模态振型的改变引起的．当 θ
为正时，由２．２节内容分析表明，该阶模态振型的
相对扭转振型节线位置向前缘方向移动，进一步非

线性颤振特性研究表明，该颤振型的颤振临界速度

提高，故本文认为节线前移能够提高机翼颤振临界

速度；节线后移与此相反．对于第二支颤振模态，由
于主刚度方向角的变化对一阶扭转模态频率和模

态振型节线位置影响较小，因此其对该颤振型的颤

振临界速度影响不明显．
表４　不同θ时，机翼非线性颤振计算结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｌｕｔｔｅｒｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｗｉｎｇａｔｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔθ

θ／° －５ －４ －３ －２ －１ ０ １ ２ ３ ４ ５
Ｔｈｅｆｉｒｓｔｂｒａｎｃｈｅｓ（ｍ／ｓ） １１４．２ １１９．７ １２５．５ １３３．２ １４２．２ １５３．９ １７０．１ １９３．６ ２３２．９ ２９２．８ Ｎ
Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｂｒａｎｃｈｅｓ（ｍ／ｓ） ２９６．３ ２９４．７ ２９３．５ ２９２．５ ２９１．８ ２９１．４ ２９１．３ ２９１．５ ２９２．０ ２９２．８ ２９３．９

３．２　结论验证
为了进一步说明相对扭转振型节线位置前移能

够提高机翼颤振速度，本文进一步对２．３节中两种
情况下ＨＡＬＥ机翼模型的非线性颤振临界速度进行
评估，情况一和情况二的计算结果分别见表５和表
６．从颤振计算结果上看，正扭矩和重心前移均引起
水平一弯模态的相对扭转振型节线位置前移，其参

与耦合的颤振速度均得到提高，这进一步说明相对

扭转振型节线位置的前移能够提高颤振速度．

４　结论

在大展弦比机翼非线性颤振剪裁设计时，通过

控制复材蒙皮主刚度方向角，使得诱发机翼颤振的

扭转型模态的振型节线位置向前缘移动，能够在不

增加结构重量的前提下提高机翼的非线性颤振临

界速度．

表５　不同扭转时，ＨＡＬＥ梁式机翼非线性颤振计算结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｌｕｔｔｅｒｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｗｉｎｇａｔｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｏｒｑｕｅｓ

Ｔｈｅｍｏｍｅｎｔｏｆｔｏｒｓｉｏｎ／Ｎ·ｍ －３５０ －３００ －２５０ －２００ －１００ ０ １００ ２００ ２５０ ３００ ３５０
Ｔｈｅｆｉｒｓｔｂｒａｎｃｈｅｓ（ｍ／ｓ） ４７．５４ ４７．３４ ４６．７２ ４６．６５ ５０．２０ ５７．９４ ７１．２０ ９５．００ １１５．２ １６６．７ Ｎ
Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｂｒａｎｃｈｅｓ（ｍ／ｓ） ２３４．９ ２３３．９ ２３４．１ ２３４．１ ２３４．１ ２３４．０ ２３３．８ ２３３．５ ２３３．３ ２３２．９ ２３２．６

表６　两种质量分布下，ＨＡＬＥ梁式机翼非线性颤振计算结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｌｕｔｔｅｒｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｗｉｎｇａｔｔｗｏｍａｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

Ｆｌｕｔｔｅｒｔｙｐｅ Ｔｈｅｆｉｒｓｔｂｒａｎｃｈｅｓ（ｍ／ｓ） Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｂｒａｎｃｈｅｓ（ｍ／ｓ）
Ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｅｉｇｈｔ ６８．６６ ２９０．５０
Ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｗｅｉｇｈｔ ４９．５５ ２０１．００
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