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摘要    建立了一种基于高阶面元法与模态法的静气动弹性分析方法, 并基于此方法对弹性

机翼进行了静气动弹性分析. 基于机翼几何实体模型建立了三维气动力模型, 利用高阶面元法

计算气动力, 通过模态法实现气动与结构的耦合, 以AGARD445.6机翼和一个小展弦比机翼为

研究对象, 分析了机翼结构弹性变形对气动力的影响. 本文重点研究了机翼的气动力系数、翼

根载荷、结构变形、不同展向位置的压力分布等参数的变化趋势, 并将部分结果与风洞试验、

基于风洞试验气动力所得弹性结果进行了对比. 结果表明: 高阶面元法计算所得气动力具有较

高的精确性; 基于高阶面元法与模态法的静气动弹性分析方法具有可行性、可靠性和高效性,

可以提供较为全面的静气动弹性数据为飞机初步设计参考.  
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静气动弹性分析是飞机设计过程中必不可少的

部分, 是飞机设计的重要依据之一. 静气动弹性分析

包括飞机结构静变形引起的飞行载荷、静稳定性及操

纵性导数等飞行性能的变化[1].  

现阶段飞机型号初步设计中静气动弹性分析大

多基于低阶面元法计算所得线性气动力[2, 3]. 这种分

析方法计算效率高、使用简单, 但分析结果较为粗略. 

在详细设计阶段, 飞机静气动弹性分析一般基于试

验气动力, 这种方法可以获得与飞行试验数据较为

接近的结果[4~9], 但需要大量的风洞试验作为计算分

析基础.  

要预测准确的飞机静气动弹性特性就需要精确

的气动力分布[10]. 尤其在飞机设计初期, 获得准确的

静气动弹性数据可以避免后期结构设计的反复修改. 

因此, 有必要发展一种计算效率高、使用简便、分析

精度好的飞机静气动弹性快速分析方法.  

高阶面元法可以在飞机设计初期提供较为精确

的气动力预测飞机静气动弹性特性. 相比低阶面元

法, 高阶面元法具有较高的精度[11, 12], 其气动力计算

模型基于三维实体几何外形, 可通过 CAD 软件实现

快速三维建模, 因此可以模拟复杂外形飞机气动力. 

对于压力梯度变化较大的机翼前后缘, 分析结果可

以得到较为接近实际情况的气动力分布, 同时也可

得到较好的流场特性[13].  

静气动弹性分析中考虑结构弹性变形对于气动

力的影响一般有两种方法: 柔度法和模态法. 柔度法

基于有限元方法, 具有较高的精度, 但对于复杂结构

的飞机, 求解矩阵会变得庞大, 计算耗费也随之变大. 

模态法采用降阶方法, 相比柔度法计算耗费较小, 此

外, 使用模态法进行分析时不需要有具体结构模型, 

只需要结构模态, 有利于技术专业部门之间协调和

数据传递. 在飞机设计初期, 模态法可以较好地与高
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阶面元法结合进行气动弹性分析.  

本文基于高阶面元法与模态法对弹性机翼进行

静气动弹性分析. 通过与试验分析结果的对比, 验证

了该方法的可行性与可靠性, 以期为飞机初步设计

阶段静气动弹性分析提供一种新方法.  

1  理论基础  

1.1  高阶面元法  

亚音速小扰动位势流方程可写为[14] 

 
2 2 2

2
2 2 2

(1 ) 0,M
x y z

  


  
   

  
 (1) 

其中 M 为自由来流的马赫数,  为扰动位函数. 气

动力分析坐标系如图 1 所示.  

线性气动力计算方法可分为基于小扰动位势流

理论的低阶面元法和高阶面元法. 本文气动力计算

采用高阶面元法, 其气动力计算模型可以为两种类

型: 平板气动力模型和三维实体气动力模型. 对于平

板气动力模型, 低阶面元方法在压力点和控制点的

分布位置上受到一定的限制, 分别分布在每个气动

网格四分之一和四分之三弦线上. 相反, 高阶面元方

法不需要特定位置的奇点分布, 压力点和控制点分

布基于大量不同翼型和气流条件下的数值模拟 [11]. 

对于基于真实几何外形建立的三维气动力模型, 在

每个面元上和结点上分别分布连续点源和偶极子 . 

这种线性的偶极子分布就是所谓的元素奇点分布[13], 

如图 2 所示.  

在每个面元上, 定义两个边界条件来求解点源

和偶极子强度: 诺艾曼边界条件
n





  


V n , 狄利

克雷边界条件 0 L . 零力条件 0



x
用来满足尾流

影响. 通过建立定常的边界条件可以得到气动压力、

气动力导数等[13].  

1.2  静气动弹性响应分析基本方法 

在给定的飞行条件下, 飞行载荷可表示为气动

力与惯性载荷之差[15, 16]: 

 A I , Ku F F  (2) 

其中 K为结构刚度矩阵; u为结构位移矢量; AF 与  

 

图 1  气动力分析坐标系 

 

图 2  结点元素奇点分布 

IF 分别为气动力载荷矢量和惯性载荷矢量.  

Ku代表结构内应力, 气动力 AF 可分为两部分: 

飞机刚体气动力 ARF 与结构变形引起的附加弹性气

动力 AEF : 

 A AR AE . F F F  (3) 

飞机刚体气动力可表示为配平变量的函数形式 

 AR AR ( , , , , , , ),ip q r   F F  (4) 

其中 为攻角;  为侧滑角; p, q, r 分别为滚转速率、

俯仰速率、侧滑速率; i 代表第 i 个控制面的偏转角.  

结构弹性变形引起的附加气动力可以由气动力

影响系数矩阵表示为 

 T
AE ,q q  F G AGu Au  (5) 

其中 q 为动压; G为结构结点和气动结点之间的位

移插值矩阵; A为气动力影响系数矩阵; A为 A定

义在结构结点的气动力影响系数矩阵.  

惯性力由飞机的加速度产生,  

 I ,F Mu  (6) 

其中 M 为结构质量矩阵; u为包含结构变形加速度

向量和刚体加速度向量的加速度向量.   

相比刚体机动加速度可以忽略结构弹性变形加

速度, 故由结构弹性变形产生的惯性力可以忽略. 由
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刚体运动加速度引起的惯性力可以由飞机的刚体模

态来表示,  

 I  R R , F M u  (7) 

其中  R 为刚体模态; Ru 为刚体运动的加速度.  
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其中 x , y , z分别为 x, y和 z方向的运动加速度, p , 

q和 r分别为 x, y 和 z 方向的角加速度.  

综上所述, 飞机静气动弹性响应方程可表示为  

  R R AR AE .  Ku M u F F  (9) 

1.3  模态法 

模态法中结构位移可以写成飞机刚体模态 R 和

弹性模态  E 的线性组合[15, 16]:  

   R
 R  E

E

,
 

  
 


 


u  (10) 

其中 R 和 E 分别为刚体和弹性广义位移, 弹性模态

在配平分析中占有一定的数量.  

在广义坐标系下(9)式可写为 

 
ARRR RE R RR RE R
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其中 
T

RR  R  R ,M M   

T
EE  E  E ,M M   

T T
ER RE  E  R , M M M   

T
EE  E  E ,K K   

T T
ER RE  E  R , K K K   

T
RR  R  R . K K  

由于飞机的刚体与弹性模态的存在正交性, 综

上所述可以得到  

T
AR R A ,F F  

 T
AE  E A .F F  (12) 

相比刚体机动加速度可以忽略弹性加速度, 飞

机的静气动弹性平衡方程可写为两个独立的等式方

程, 一个是关于刚体运动,另一个是关于弹性运动.  

 ARRR R ,M F  (13) 

 AEEE E .K F  (14) 

(13)式用来求解气动力配平参数, 如攻角、侧滑

角、控制面偏角、滚转速率. 弹性变形影响包含在广

义力矢量 ARF . (14)式用来求解相关气动力参数和设

定飞行条件下的弹性变形. 在进行分析时可以利用

风洞试验数据修正获得更精确的结果.  

2  计算模型 

本文弹性机翼计算模型分别为 AGARD445.6 机

翼与一小展弦比机翼. AGARD445.6 机翼翼型采用

NACA65A004, 机翼展弦比为 1.6526, 梢根比为 0.66, 

展长为 0.762 m, 翼根弦长为 0.5587 m, 四分之一弦

线后掠角为 45°, 它是国际上用于检验颤振的标准模

型, 有着较为完备的风洞试验数据[17].  

 

 

图 3  AGARD445.6 机翼三维气动力模型 

 

图 4  小展弦比机翼三维气动力模型 
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小展弦比机翼前缘外段与内段具有不同的后掠 

角, 具备详细的风洞试验数据. AGARD445.6 机翼与

小展弦比机翼三维气动力模型如图 3 和 4 所示.  

3  计算分析 

3.1  AGARD445.6 机翼静气动弹性分析 

本文基于高阶面元法与模态法对固支状态下

AGARD445.6 机翼的静气动弹性进行了分析. 分析

时选取了机翼的前 5 阶弹性模态, 如表 1 所示.  

分析参考坐标系原点位于机翼根部前缘点, x 轴

顺气流平行机翼弦向, y 轴沿翼展向右, z 轴垂直向上.  
 

表 1  机翼模态描述 

 F (Hz) Modal description 

1 9.57 symmetrical first bending mode of the wing 

2 38.17 the first torsion of the wing 

3 48.35 symmetrical second bending mode of the wing 

4 91.55 the second torsion of the wing 

5 118.11 symmetrical third bending mode of the wing 

 

 

图 5  翼展 27%处翼剖面压力系数分布(刚性) 

 

图 6  翼展 50%处翼剖面压力系数分布(刚性) 

为了验证本文计算所得机翼压力分布准确性, 本文 

分析了 Ma 0.85, 攻角 2°状态下沿翼展 27%, 50%, 

90%处翼剖面的刚性机翼压力系数分布, 并将分析结

果与风洞试验结果进行了对比, 如图 5~7 所示.  

从结果可以看出: 机翼 3个展向位置的翼剖面压

力分布与风洞试验结果的趋势保持了较好的一致性; 

机翼的前后缘压力分布与试验结果吻合较好, 误差

保持在一定的范围内, 这在飞机设计初期是可以接

受的.  

在飞机设计初期获得比较准确的弹性载荷是非

常重要的, 可以帮助设计人员有效地改进飞机的设

计. 机翼发生弹性变形后对机翼表面的压力分布会

有一定的影响, 本文分析了 2°攻角状态下机翼翼展

90%的翼剖面弹性状态压力系数分布, 并与基于风洞

试验气动力/CFD 修正分析的弹性结果进行了对比, 

如图 8 所示.  

从对比的结果可以得到: 两种方法计算结果在

分布趋势上保持了较好的一致性; 差异主要集中在

机翼的前后缘, 但误差在可以接受的范围内; 相比上 

 

 

图 7  翼展 90%处翼剖面压力系数分布(刚性) 

 

图 8  弹性状态下翼展 90%处翼剖面压力系数分布(弹性) 
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面刚性结果, 弹性结果有所减小, 结果符合机翼后掠

的特性.  

机翼翼尖变形位移是机翼静气动弹性分析的重

点之一, 本文基于高阶面元法计算所得气动力和风 

洞试验气动力对 Ma 0.85, 攻角 2°状态下翼尖位移进

行了分析, 结果如图 9 和 10 所示.  

从分析结果可以看出, 两种方法计算所得翼尖

位移较为接近, 也说明了两种不同气动力在机翼表

面分布情况差异较小.  

同时本文计算分析了Ma 0.85下固支机翼的升力

系数、俯仰力矩系数以及翼根载荷随攻角变化的趋势, 

分析时都考虑了机翼结构弹性变形的影响 , 如图

11~15 所示.  

本文结果数据采用以下基准进行无量纲化: 剪

力(mg), 弯矩(mgl), 扭矩(mgc); 其中, m 为机翼质量,  

 

 

图 9  结构弹性变形在气动力模型上的显示(基于高阶面元

法计算气动力) 

 

图 10  结构弹性变形在气动力模型上的显示(基于风洞试验

气动力) 

 

图 11  升力系数随攻角变化 

 

图 12  俯仰力矩系数随攻角变化 

 

图 13  翼根剪力随攻角变化 

 

图 14  翼根弯矩随攻角变化 

 

图 15  翼根扭矩随攻角变化 
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g 为重力加速度, l 为参考半展长, c 为参考弦长.  

从分析结果可以看出: 考虑机翼结构弹性影响

后, 结果相比刚性状态都有所减小; 这些趋势与机翼

的后掠和结构刚度有密切关系, 所得结果符合后掠 

机翼的共性.  

从图13~15的载荷分析结果可以看出: 由于分析

对象是后掠机翼, 考虑结构弹性影响后, 机翼的翼根

载荷弹性增量起着卸载作用; 在较大攻角情况下, 翼

根载荷随攻角变化出现了一定程度的非线性趋势.  

3.2  小展弦比机翼静气动弹性分析 

本文对小展弦比机翼进行静气动弹性分析时选

取了机翼前 10 阶弹性模态, 插值后气动力模型显示

的机翼一阶模态如图 16所示. 本文分析了 0.6马赫数

下固支机翼的升力系数随攻角变化的趋势, 分析时

考虑了机翼结构弹性变形的影响, 并将结果与基于

试验气动力分析结果、基于低阶面元法分析结果进行

了对比, 如图 17 所示.  

从分析结果可以看出: 由于机翼较为刚硬, 结构

弹性变形对气动力的影响较小; 刚性和弹性状态下, 

升力系数随攻角变化基本呈线性趋势; 在攻角较大

的情况下, 基于高阶面元法与试验气动力方法计算  
 

 

图 16  插值后气动力模型显示的机翼一阶模态 

 

图 17  升力系数随攻角变化 

所得机翼升力系数随攻角变化呈现一定程度的非线 

性趋势, 且结果相差较小; 对于此算例, 基于低阶面

元法计算所得机翼升力系数与基于试验气动力的分

析结果相差也偏小.  

本文分析了 4°攻角状态下刚性机翼翼展 37%, 

52%处的弦平面压力系数分布, 并将分析结果与低价

面元法计算所得气动力、风洞试验结果进行了对比, 

如图 18 和 19 所示. 机翼发生弹性变形后翼展 37%, 

52%处弦平面弹性压力系数分布如图 20 和 21 所示, 

并将结果与基于试验气动力、低阶面元法分析所得的

弹性结果进行了对比.  

从分析结果可以看出: 高阶面元法与风洞试验

所得到的机翼压力分布保持了较好的一致性, 在弹

性状态下, 基于两种方法所得结果同样保持了较好

的一致性; 基于低阶面元法所得刚性和弹性结果与

试验结果在趋势上保持了一定的一致性, 相比基于

高阶面元法所得结果误差偏大; 基于高阶面元法所 

 

 

图 18  机翼展向 37%处弦平面压力系数分布(刚性) 

 

图 19  机翼展向 52%处弦平面压力系数分布(刚性) 
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图 20  机翼展向 37%处弦平面压力系数分布(弹性) 

 

图 21  机翼展向 52%处弦平面压力系数分布(弹性) 

得刚性和弹性状态下的压力分布与试验结果的差异

主要集中在机翼的前后缘, 但误差可以接受; 由于机

翼较为刚硬, 结构弹性变形对压力分布影响较小.  

对于本文小展弦比机翼算例, 基于低阶面元法

和高阶面元法进行静气动弹性分析时, 效率都较高.

在配置为 Pentium (R) D CPU, 2GB内存, Windows XP

操作系统的计算机上, 基于低阶面元法和高阶面元

法完成算例分析耗费的时间分别为 20 和 30 s. 两者

差异主要体现在机翼气动力模型的建立, 三维气动

力模型建立相对平板气动力模型较为复杂, 但所需

时间工程上可以接受.  

4  结 论  

本文建立了一种基于高阶面元法与模态法的飞

机静气动弹性分析方法, 文中该方法虽然只用于分

析机翼固支状态下的静气动弹性特性, 但也适用于

弹性飞机的全机配平计算.  

通过与风洞试验数据的对比可以看出, 高阶面

元法计算的气动力具有一定的合理性和有效性. 在

飞机设计初期, 高阶面元法可以与模态法结合成为

一种高效的静气动弹性分析方法.  

基于高阶面元法与模态法的静气动弹性分析方

法可以提供较为全面的弹性飞机静气动弹性特性 , 

包括刚性、弹性状态下压力分布、飞行载荷、静稳定

性导数等. 该方法分析结果可信, 可以为飞机初步设

计阶段提供有效的参考.  

 

 

参考文献  

1 陈桂彬, 邹丛青, 杨超. 气动弹性设计基础. 北京: 北京航空航天大学出版社, 2004. 64–74 
2 Rodden W P, Johnson E H. MSC/Nastran Aeroelastic Analysis User’s Guide V68. Los Angeles: MSC Software Corporation, 1994. 44–65 
3 Neill D J, Herendeen D L, Venkayya V B. ASTROS Enhancements. ASTROS Theoretical Manual, AD-A308134, 1995 
4 MSC. Nastran Version 2001 Release Guide. Los Angeles: MSC Software Corporation, 2001. 127–165 
5 邓立东, 李天. 柔性飞机的非线性飞行载荷计算研究. 飞行力学, 2004, 22: 85–88 
6 Raveh D E, Karpel M. Structural optimization of flight vehicles with nonlinear aerodynamic loads. AIAA 98-4832, 1998 
7 万志强, 邓立东, 杨超, 等. 基于非线性试验气动力的飞机静气动弹性响应分析. 航空学报, 2005, 26: 439–445 
8 严德, 杨超. 基于试验气动力的纵向机动飞行载荷分析. 北京航空航天大学学报, 2007, 33: 253–256 
9 邵珂, 万志强, 杨超. 基于试验气动力的弹性飞机舵面效率分析. 航空学报, 2009, 30: 1612–1617 

10 Vipperla B V, Victoria A T. Force and displacement transformations for aero-Structure interaction analysis, AIAA 2004-4328, 2004 
11 Chen P C, Danny D L, Darius S. High-order panel vs. low-order panel methods for unsteady subsonic lifting surfaces. J Aircraft, 2004, 41: 

957–959 
12 Chen P C, Lee H W, Liu D D. Unsteady subsonic aerodynamics for bodies and wings with external stores including wake effect. J Aircraft, 

1993, 30: 618–628 
13 ZONAIR Users Manual. Scottsdale: 9489 E. Ironwood Square Drive, AZ 85258, 2010 
14 徐华舫. 空气动力学基础. 北京: 北京航空学院出版社, 1987 
15 Daniella E R. Maneuver load analysis of overdetermined trim systems. J Aircraft, 2008, 45: 119–129 
16 ZONA. ZAERO Version 8.2 Theoretical Manual. ZONA Technology Inc., Scottsdale, AZ, 2008 
17 Cai J, Liu F, Tsai H M. Static aero-elastic computation with a coupled CFD and CSD method. AIAA-2000-0717, 2000 


