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某型飞机操纵面间隙非线性颤振时域分析
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摘 要：操纵面间隙作为一种常见的结构非线性，是由飞机设计、制造、装配等众多环节产生，有可能引起极限

环振荡（LCO）。极限环振荡通常表现为等幅振动，如果其振幅过大，也会影响机体结构完整性，引发结构失效。

本文对操纵面间隙非线性颤振的时域分析方法进行研究，采用时域分析方法计算某型飞机的非线性颤振响应，

并与频域描述函数法计算结果进行对比分析。结果表明：极限环振荡的临界速度和频率基本一致，时域分析方

法能够准确计算全机操纵面间隙的非线性颤振临界速度，用来预测操纵面的极限环振荡是可行的，可以将其作

为民用飞机适航符合性验证的理论分析方法之一。
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Abstract：The freeplay of control surfaces is one of typical types of structural nonlinearity，which is caused by de⁃
sign，manufacture，assembly，and it may easily lead to the limit cycle oscillation（LCO）. LCO is usually shown as
equal amplitude vibration，and it may influence the integrity of structure and cause structural failure if the amplitude
is too large. Nonlinear flutter analysis method in time domain for control surface with freeplay is investigated and
used to compute the nonlinear flutter result of certain aircraft. The calculation result is compared with that achieved
by frequency domain method. The results show that the critical flutter velocity of LCO is good compliance with fre⁃
quency. The time domain analysis method can precisely calculate the nonlinear critical velocity of aircraft control
surface freeplay，and is feasible to predict the LCO of control surface，which can also be a method to verify if it
meets the airworthiness standards．
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0 引 言

现代飞机操纵面驱动系统通常采用伺服控制

操纵系统，这种操纵系统是不可逆的［1-2］。实际上

操纵面与不可逆装置之间会有间隙的存在［3-5］，随

着速度的增加，操纵面会发生非线性气动弹性响

应，即操纵面发生极限环振荡［6-9］。这种由于气动

和/或结构的非线性影响形成的极限环颤振，不像

常见的颤振那样具有破坏性，通常表现为等幅振

动，如果其振幅过大，也会影响机体结构完整性，

引发结构失效。对于采用不可逆操纵面设计的民

用 飞 机 ，在 适 航 取 证 过 程 中 需 满 足 CCAR
25. 629［10］“在气动弹性包线内不得出现任何气动

弹性不稳定现象”的要求［11］。按照咨询通告 AC
25. 629-1B第 6. 3. 4节的要求，可以将操纵面间隙

的 影 响 等 效 成 操 纵 刚 度 的 变 化 来 进 行 颤 振

分析［12］。

Ni K等［13］、Hu P等［14］基于 CFD/CSD耦合技

术分析了含有间隙非线性的全动平尾极限环振

荡，计算结果与试验数据一致，但是 CFD/CSD耦

合技术要求建模精度高，同时计算量庞大。描述

函数法是从频率域的角度研究非线性控制系统稳

定性的一种高效的等效线性化方法，是求解非线

性颤振常用的方法。Tang D M等［15］应用描述函

数法求解直升机叶片的非线性颤振，将结果和数

值计算及试验数据进行了比较，验证了描述函数

法解的有效性；陈文等［11］对常用的间隙非线性颤

振分析方法的优缺点进行了总结，并提出基于地

面共振试验的结果获得等效操纵刚度，使用改进

的描述函数法分析得到临界发散速度，其结果与

颤振风洞试验结果是一致的，虽然方法可行，计算

结果准确，但是不能得到详细的振动特性。目前，

行业内对间隙非线性颤振的研究大都基于二元机

翼模型，对全机模型的间隙非线性颤振研究鲜见。

本文通过对间隙非线性颤振时域分析方法的

研究，以某型民用飞机为例，计算全机带操纵面间

隙的极限环振荡结果，分析飞机在不同速度下受

扰后操纵面间隙引起的极限环振荡响应历程及特

性，并与频域描述函数法计算结果进行对比分析。

1 间隙非线性颤振时域分析方法

考虑典型的中心间隙型非线性环节，如图 1所
示，其中 α为偏转角，M为回复力矩，Kα 为线性操

纵刚度，间隙值为 2δ。在对称间隙区间［-δ，δ］
内，对应操纵刚度为 0，操纵面自由旋转；而在该区

间外对应线性操纵刚度。该模型可表述为分段线

性函数［16-17］如式（1）所示。

M ( α )= {Kα ( α+ δ )
0

Kα ( α- δ )

( α<-δ )
(-δ≤ α≤ δ )
( α> δ )

（1）

忽略结构阻尼影响，考虑单个操纵面自由间

隙时的结构运动方程如式（2）所示。

ì

í

î

ïï
ïï

MẌ + K fX - K fδ= q∞QX ( α> δ )
MẌ + K 0X = q∞QX (-δ≤ α≤ δ )
MẌ + K fX + K fδ= q∞QX ( α<-δ )

（2）

式中：K f为线性情况下的刚度矩阵；K 0为将K f在操

纵面偏转自由度对应的元素置 0后的刚度矩阵。

将 X =Φ ⋅ ξ代入式（2），得到模态坐标表示的

气动弹性运动方程如式（3）所示。

ì

í

î

ïï
ïï

-
M ξ̈+ -K fξ- ϕTK fδ= q∞

-
Q ξ ( α> δ )

-
M ξ̈+ -K 0ξ= q∞

-
Q ξ (-δ≤ α≤ δ )

-
M ξ̈+ -K fξ+ ϕTK fδ= q∞

-
Q ξ ( α<-δ )

（3）
式中：X为物理向量；Φ为模态振型矩阵；

-
M为广义

质量矩阵；
-
K 0和

-
K f 分别为 | α | ≤ δ和 | α |> δ时的

广义刚度矩阵；
-
Q为广义气动力系数矩阵。

如果考虑两个操纵面同时存在中心型间隙的

情况（比如具有对称布局的副翼或升降舵），其结

构运动方程如式（4）所示。

图 1 中心间隙型操纵刚度

Fig. 1 Control stiffness of central freeplay
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-
M ξ̈+ -K 0ξ- q∞

-
Q ξ= 0 ( || αR ≤ δR， || αL ≤ δL )

-
M ξ̈+ -K Rξ- q∞

-
Q ξ= ϕTK f{ }⋯ 0 ⋯ δL ⋯ T ( || αR ≤ δR，αL > δL )

-
M ξ̈+ -K Rξ- q∞

-
Q ξ= ϕTK f{ }⋯ 0 ⋯ -δL ⋯ T ( || αR ≤ δR，αL <-δL )

-
M ξ̈+ -K Lξ- q∞

-
Q ξ= ϕTK f{ }⋯ δR ⋯ 0 ⋯ T ( αR > δR， || αL ≤ δL )

-
M ξ̈+ -K fξ- q∞

-
Q ξ= ϕTK f{ }⋯ δR ⋯ δL ⋯ T ( αR > δR，αL > δL )

-
M ξ̈+ -K fξ- q∞

-
Q ξ= ϕTK f{ }⋯ δR ⋯ -δL ⋯ T ( αR > δR，αL <-δL )

-
M ξ̈+ -K Lξ- q∞

-
Q ξ= ϕTK f{ }⋯ -δR ⋯ 0 ⋯ T ( αR <-δR， || αL ≤ δL )

-
M ξ̈+ -K fξ- q∞

-
Q ξ= ϕTK f{ }⋯ -δR ⋯ δL ⋯ T ( αR <-δR，αL > δL )

-
M ξ̈+ -K fξ- q∞

-
Q ξ= ϕTK f{ }⋯ -δR ⋯ -δL ⋯ T ( αR <-δR，αL <-δL )

（4）

式中：δL、δR 分别为左、右操纵面的自由间隙；
-
K 0、

-
K L、

-
K R、

-
K f分别为两侧间隙、单独左侧间隙、单独

右侧间隙以及无间隙时的广义刚度矩阵。

用最小状态法对式（4）的气动力系数矩阵
-
Q

进行有理函数拟合，将频域方程转化成时域状态

空间方程，然后进行数值求解。

Q ( s )= A 0 +
L
V
A 1 s+

L2

V 2 A 2 s2 +

D ( )Is- V
L
R

-1

Es （5）

式中：s为拉普拉斯变量；L为参考长度；V为飞行

速度；A 0，A 1，A 2，D，E 为拟合矩阵；R 为滞后根

矩阵。

将频域方程转化成时域状态空间方程：

Ẋ ae = A aeX ae + B aeU ae （6）
式中：Xae为气动弹性系统状态变量；Uae为间隙偏

移量；Aae和 Bae分别为时域空间的系数矩。
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0 I 0
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~-
M
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( K- q∞A 0 )

~-
M

-1 ( )q∞L
V

A 1 q∞
~-
M

-1
D
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V
L
R

B ae =
é

ë

ê

ê
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ù

û

ú

ú
úú

0
~-
M

-1
ΦTK f{ }eR eL

0

（7）

式（7）中，
~-
M =-M - q∞ (

L
V
)2A 2，K根据式（4）的

操纵面偏角 α所在范围确定，eL、eR分别为左、右操

纵面的单位偏转位移向量，取值为

eL ( i) = {0 ( i≠ iL )
1 ( i= iL )

，eR ( i) = {0 ( i≠ iR )
1 ( i= iR )

式（6）中 的 U ae 为 间 隙 偏 移 量 ，根 据 式（4）
得到：
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U ae = { }0，0 T ( || αR ≤ δR， || αL ≤ δL )

U ae = { }0，δL
T

( || αR ≤ δR，αL > δL )

U ae = { }0，- δL
T

( || αR ≤ δR，αL <-δL )

U ae = { }δR，0
T

( αR > δR， || αL ≤ δL )

U ae = { }δR，δL
T

( αR > δR，αL > δL )

U ae = { }δR，- δL
T

( αR > δR，αL <-δL )

U ae = { }-δR，0
T

( αR <-δR， || αL ≤ δL )

U ae = { }-δR，δL
T

( αR <-δR，αL > δL )

U ae = { }-δR，- δL
T
( αR <-δR，αL <-δL )

（8）
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给方程（6）中的向量 X ae 施加任意扰动，采用

四阶龙格库塔法在时域内求解该方程，可以得到

操纵面偏角乃至全机各点位移的响应历程。

2 算例分析

2. 1 模 型

以某型民机为例，对于能够准确计算剖面刚

心和刚度的部件，如机身、机翼、垂尾、平尾等，直

接建立单梁模型；而对于翼身连接区等难以准确

计算刚度的区域，采用减缩刚度矩阵［18］的形式来

模拟其刚度特性。非定常气动力采用亚声速偶极

子格网法模拟，全机气动网格如图 2所示，机翼、平

尾、垂尾都简化为升力面，机身和发动机简化为细

长体和干扰体。

采用软件MD Nastran2010. 1进行振动和气动

力计算并提取相关质量、刚度和气动力系数矩阵，

计算时取海平面空气密度为 1. 225 kg/m3。

2. 2 计算结果及分析

本文以升降舵间隙、副翼间隙、方向舵间隙为

例进行计算（其中左、右升降舵及左、右副翼考虑

具有相同中心型间隙的情形，即 δL=δR=δ），计算

速度为 0~160 m/s。
采用描述函数法［19］计算的间隙非线性颤振特

性临界结果与本文时域计算结果对比如表 1所示，

可以看出：两种方法得出的结果基本一致，针对方

向舵间隙两种方法均未出现 LCO。

本文以升降舵间隙为例对其间隙非线性颤振

计算结果展开说明。升降舵无量纲等效刚度系数

与无量纲振幅 αf/δ之间的关系曲线如图 3所示。

升降舵无量纲极限环振幅随飞行速度的变化

如图 4所示。

升降舵极限环频率随飞行速度的变化如图 5
所示。

典型速度下升降舵无量纲偏角时域响应曲线

如图 6~图 8所示。

图 5 升降舵极限环频率随飞行速度的变化曲线

Fig. 5 Curve of LCO frequency curve v. s. velocity

图 3 升降舵刚度折减系数曲线

Fig. 3 Stiffness reduction factor curve of elevator

图 4 升降舵无量纲极限环振幅随飞行速度变化曲线

Fig. 4 Curve of LOC amplitude v. s. velocity

图 2 全机气动力模型

Fig. 2 Aerodynamic model of the entire aircraft

表 1 时域/描述函数法计算结果对比

Table 1 Results comparison of two methods

方法

时域
方法

描述
函数法

速度/（m·s-1）
升降舵

34. 00

30. 95

副翼

25. 40

25. 74

频率/Hz
升降舵

4. 23

4. 20

副翼

3. 36

3. 29

误差/%
升降舵

9

-1

副翼

-1

2
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从图 6~图 8可以看出：升降舵从 V=34 m/s
开始出现极限环，极限环频率随速度的增大而增

大，在 0~VD速度范围内无量纲极限环幅值不大

于 1. 6。
通过频域描述函数法计算的升降舵间隙非线

性颤振特性临界结果的 V-f、V-g图如图 9~图 10
所示。

从图 9~图 10可以看出：时域方法计算的临界

颤振速度与频域方法计算结果一致，频域方法对

应的无量纲等效参数为 0. 012。

3 结 论

（1）操纵面间隙非线性颤振时域分析方法能

够预测到 LCO临界颤振速度，可以直观地得到在

飞 行 包 线 内 操 纵 面 是 否 有 发 生 极 限 环 振 荡 的

可能。

（2）操纵面间隙时域与频域非线性颤振特性

计算结果一致性符合较好，时域分析法可以用于

预测操纵面间隙非线性临界颤振速度，在工程中

支持民机气动弹性的适航符合性验证工作。
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