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全动翼面间隙非线性气动弹性响应分析

王斐，冉玉国，谭光辉，李秋彦

（航空工业成都飞机设计研究所 强度设计研究部，成都 610091）

摘 要：战斗机全动翼面操纵系统中普遍存在间隙，其非线性特性不但影响系统地面振动试验数据的有效性，

而且可能导致飞行器气动弹性稳定性边界产生偏差，因此有必要开展考虑间隙非线性的气动弹性响应分析研

究。以全动翼面旋转方向间隙为研究对象，基于虚拟质量法线性化模态振型，建立一组可以表达整个响应域变

形的统一模态振型；采用有理函数拟合，将频域非定常气动力转换到时域，分析不同间隙参数对应的极限环响

应特性。结果表明：当全动翼面结构系统中存在间隙时，在低于线性颤振边界的特定飞行区域，翼面会出现非

线性极限环振荡现象，间隙参数会影响极限环振荡幅值、频率以及极限环振荡的进入临界速压和发散临界

速压。
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Abstract：The nonlinearity of free play is common existed in the control system of warcraft fully moving wing，
which may not only affect the validity of the system ground vibration test data，but also lead to the deviation of air⁃
craft aeroelastic stability boundary. Therefore it is necessary to carry out the aeroelastic response analysis consider⁃
ing the nonlinearity of free play. The free play in rotation direction of fully moving wing is taken as the research ob⁃
ject. The fictitious mass method is used to normalize the modal shapes. A set of unified modal shapes that can ex⁃
press the whole response domain is established. The rational function is used to transform the unsteady aerodynamic
force to the time domain. The limit cycle response characteristics corresponding to different parameters of free play
are studied. The results show that，when there is free play in the fully moving wing structure system，the nonlinear
oscillation phenomenon called limit cycle oscillation will occur when the velocity is lower than the linear flutter
boundary. The parameters of free play will affect the amplitude and frequency of the limit cycle oscillation，as well
as the entry critical velocity pressure and divergence critical velocity pressure.
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0 引 言

全动翼面凭借优良的操纵性和高效的结构形

式深受现代战斗机青睐，其操纵系统主要包括转

轴、转轴内外轴承、摇臂、作动器及安装支座等部

分。在实际工程结构制造与使用中，由于设计公

差、生产超差、装配误差及飞机服役过程中运动部

件的固有磨损等因素，具有相对运动的不同部件

连接处普遍存在非线性因素，由此导致操纵系统

刚度具有一定程度的非线性特征，其中最受气动

弹性研究人员关注的是间隙非线性［1-2］。间隙非线

性的存在会使基于线性计算理论的气动弹性计算

方法不再适用，可能导致结构产生极限环振荡等

非线性现象，影响飞机操稳特性及飞行品质，引起

结构疲劳问题；同时，间隙问题也将显著影响地面

振动试验，使测试结果分散性较大，如 F-22控制面

的地面振动试验中出现了间隙非线性现象［3］。因

此有必要开展间隙非线性对飞机气动弹性特性的

影响分析研究。

美国 F-16A战斗机外挂构型在试飞中出现了

极限环振荡现象，研究表明其可能为间隙导致，此

后间隙非线性越来越受到颤振研究人员关注［4］。

根据型号设计经验，工程上对全动翼面操纵系统

的间隙影响普遍达成了共识，美国军用规范MIL-
A-8860 和 我 国 军 用 飞 机 结 构 强 度 规 范 GJB
67. 7A—2008都对全动翼面操纵系统总间隙值做

出了规定，要求必须控制在 0. 034°以内，以使间隙

非线性对气动弹性特性的影响降到最低［5］。

目前国内外关于间隙非线性气动弹性分析方

法的研究主要有等效线性化法［6-7］、谐波平衡法［8］、

数值积分法［9-10］以及动态子结构法［11］等。张伟伟

等［12］采用等效线性化方法分析了带有间隙非线性

的舵面颤振特性；B. H. K. Lee等［13］采用谐波平衡

法研究了二元翼段的间隙非线性问题；Yang N
等［14］基于双协调自由界面动态子结构法，建立了

一种适用于多自由度工程结构的非线性动力学建

模方法，开展了折叠翼的非线性响应分析，并与风

洞试验结果对比；李家旭等［15］针对控制舵结构模

型，通过 Lagrange方程获得了间隙非线性气动弹

性方程，分别研究了俯仰和扑动方向间隙非线性

的影响；章飞等［16］采用时域方法开展了操纵面间

隙非线性颤振分析，并与频率描述函数法进行

对比。

综上所述，间隙非线性研究主要侧重于分析

方法和非线性效应，大部分研究对象为二维低速

模型，面向工程应用的复杂三维模型相对较少，对

间隙非线性参数研究主要有间隙值、摩擦、预载以

及迟滞等因素。

本文面向工程应用，针对战斗机全动翼面开

展间隙非线性气动弹性分析。采用虚拟质量线性

化模态振型，应用有理函数法将频域非定常气动

力转换到时域，求解气动弹性响应，分别研究间隙

值、间隙刚度特性以及阻尼系数对结构非线性响

应的影响，以期为型号设计提供参考。

1 理论背景

1. 1 间隙非线性气动弹性方程

为了提高分析效率，工程上一般将气动弹性

方程转换到模态空间下求解，间隙非线性气弹方

程可表示为

ΦTMΦq̈+ΦTCΦq̇+ΦTKΦq= q∞ΦT ΑΦq

（1）
式中：M为结构质量矩阵；C为结构阻尼矩阵；K为

结构刚度矩阵；q为广义坐标向量；q∞为动压；A为

气动力系数矩阵；Φ为模态振型。

间隙非线性主要体现在刚度矩阵 K和模态

振型Φ。

1. 2 虚拟质量法

为了降低间隙非线性方程的求解难度，采用

虚拟质量法线性化模态振型，基本思想是建立一

组可以表达全响应域变形的统一模态振型，确保

时域积分过程中结构的连续变形［17-18］。

该方法通过在不考虑间隙的结构模型上施加

虚拟质量，建立虚拟质量模态振型，施加位置一般

选择在结构间隙环节附近。忽略阻尼项，施加虚

拟质量后的结构自由振动方程可表示为

[ - ωFM 2 (M+ΔM )+ K 1 ] ΦFM = 0 （2）
式中：ΔM为虚拟质量；Φ FM为虚拟质量模态振型；

ωFM 为虚拟质量模态频率；K 1 为无间隙结构刚度

矩阵。

用虚拟质量模态振型Φ FM替代间隙非线性气
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动弹性方程中的非线性模态振型Φ，间隙非线性方

程可表示为

M̄ FM q̈+ C̄FM q̇+ K̄FMq= q∞ΩFMq （3）
其 中 ，M̄ FM =ΦT

FMMΦ FM，C̄FM =ΦT
FMCΦ FM，

K̄FM =ΦT
FMKΦ FM，ΩFM =ΦT

FMAΦ FM。

采用虚拟质量模态振型，将结构质量矩阵、阻

尼矩阵、刚度矩阵以及气动力影响系数矩阵广义

化后，此时间隙非线性方程中的非线性项只有刚

度矩阵K。

1. 3 有理函数拟合

非定常气动力计算采用偶极子格网法，该方

法是基于小扰动线性化位势流频域方程的面元

法。间隙非线性方程求解需要非定常气动力在时

域状态作出描述，通常的方法是以拉普拉斯变量

描述的有理函数来近似拟合非定常气动力。本文

为获得较高的拟合精度并产生最小的气动力位

数，采用最小状态（MS）法进行非定常气动力的有

理函数拟合［19］。

MS法有理函数近似公式为

Q= Α 0 + Α 1 s+ Α 2 s2 + D ( sI- R )-1Es （4）
式中：Q为广义气动力矩阵；A 0、A 1、A 2、D、E为待

定系数矩阵；R为滞后根矩阵；s为无量纲的拉普拉

斯变量。

1. 4 分析流程

在无间隙模型上施加虚拟质量，通过模态分

析，建立虚拟质量模态振型，替代间隙非线性系统

的非线性模态振型，对质量矩阵、阻尼矩阵、刚度

矩阵以及气动力矩阵进行广义化。非线性系统的

响应将非线性系统分成若干线性子系统，采用离

散时域状态空间法求解全动翼面的间隙非线性方

程。通过给定初始条件，迭代系统瞬态响应和线

性子系统，得到每个时间步长内的系统响应，具体

流程如图 1所示。

分析流程中间隙非线性气弹方程的离散时域

状态空间形式可表示为

{X }
k+ 1
= A{X }

k
+ B{u}

k
（5）

式中：X为结构状态和气动状态矩阵；u为外部干

扰；k为时间增量索引。

矩阵A和 B由式（3）和式（4）联立，引入状态变

量可得，包含了非线性系统状态参数，在每个时间

步长内根据响应状态更新。

2 算例与分析

2. 1 模型基本参数

全动翼面基本参数示意图如图 2所示，转轴提

供弯曲刚度，翼面法向线弹簧提供旋转刚度，假设

模型在旋转方向存在间隙，通过该线弹簧模拟间

隙非线性刚度。

本文以双线性间隙为研究对象，如图 3所示，

系统刚度是随响应位移变化的非线性参数。当模

型位移绝对值小于间隙值 b时，线弹簧刚度为 K0，

当模型位移绝对值大于或等于间隙值 b时，线弹簧

刚度为 K1。翼面采用单梁式结构，翼肋、主梁及蒙

皮均采用玻璃纤维复材，梁架间填充硬泡沫，基本

参数如表 1所示。

图 1 分析流程图

Fig. 1 Analysis flow chart

图 2 翼面参数示意图

Fig. 2 Sketch map of wing parameters
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2. 2 虚拟质量模态

虚拟质量采用有限元集中质量单元模拟，为

了研究虚拟质量大小和位置对分析结果的影响，

本文采用 5种虚拟质量，施加位置如图 2所示，线

弹簧刚度 K都取 1 100 N/mm，不同虚拟质量大小

和位置计算结果如表 2所示，其中Φ1~Φ3对应位置

1，Φ4对应位置 2，Φ5对应位置 3。采用这 5种虚拟

质量对应的模态振型（Φi，i=1，2，…，5），基于频域

方法，分别针对线弹簧刚度为 0和 1 100 N/mm的

模型（目标模型，无虚拟质量）开展振动和颤振分

析，与直接计算结果进行对比，如表 3~表 4所示，

可以看出：Φ2对应的计算结果误差最小，振型如图

4所示。后续分析采用该虚拟质量，其施加于位置

1，大小为 10 kg，绕重心的旋转方向转动惯量为

9. 5×104 kg·mm2；而翼面绕自身重心旋转方向的

转动惯量为 3. 8×104 kg·mm2，可见虚拟质量的大

小与模型在同一数量级即可。

图 3 间隙非线性刚度示意图

Fig. 3 Diagram of nonlinear stiffness of free play

表 1 模型参数

Table 1 Model parameters

参数

展长/mm
根部弦长/mm
翼尖弦长/mm

数值

360
408
248. 4

参数

主梁位置

后掠角/（°）
结构质量/kg

数值

40%弦长

50
3. 51

表 2 不同虚拟质量模态频率计算结果

Table 2 Calculation results of mode frequencies with
different fictitious mass

振 型

无虚拟质量

Φ1（1 kg）

Φ2（10 kg）

Φ3（100 kg）

Φ4（10 kg）

Φ5（10 kg）

旋转频率/
Hz
29. 56

29. 41

27. 84

15. 54

9. 63

6. 95

面内频率/
Hz
39. 95

39. 49

35. 69

19. 63

16. 39

11. 35

一扭频率/
Hz
67. 70

65. 05

49. 93

35. 89

32. 75

41. 16

二弯频率/
Hz

109. 11

108. 54

105. 70

47. 92

63. 12

82. 20

表 3 K=0 N/mm下不同虚拟质量模态振型计算结果

Table 3 Calculation results with different fictitious mass modal shape at K=0 N/mm
振 型

无虚拟质量

Φ1（1 kg）

Φ2（10 kg）

Φ3（100 kg）

Φ4（10 kg）

Φ5（10 kg）

旋转频率/Hz

0

14. 4

0. 7

0

15. 9

15. 9

面内频率/Hz

39. 9

40. 0

40. 0

40. 0

39. 9

40. 2

一扭频率/Hz

48. 0

49. 8

48. 0

48. 0

50. 7

50. 7

二弯频率/Hz

107. 9

107. 9

107. 9

107. 9

108. 1

108. 1

颤振速压/kPa

73. 2

53. 2

72. 1

61. 3

39. 5

49. 6

颤振频率/Hz

38. 8

41. 8

39. 0

39. 9

44. 4

43. 1

表 4 K=1 100 N/mm下不同虚拟质量模态振型计算结果

Table 4 Calculation results with different fictitious mass modal shape at K=1 100 N/mm

振 型

无虚拟质量

Φ1（1 kg）

Φ2（10 kg）

Φ3（100 kg）

Φ4（10 kg）

Φ5（10 kg）

旋转频率/Hz

29. 6

29. 6

29. 6

29. 6

29. 6

29. 6

面内频率/Hz

39. 9

40. 0

40. 0

40. 0

39. 9

40. 2

一扭频率/Hz

67. 7

67. 8

67. 7

67. 7

67. 7

67. 7

二弯频率/Hz

109. 1

109. 1

109. 1

109. 1

109. 1

109. 1

颤振速压/kPa

55. 8

55. 8

56. 3

55. 8

55. 8

55. 3

颤振频率/Hz

55. 6

55. 6

56. 6

56. 4

56. 1

55. 7
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2. 3 间隙非线性瞬态响应分析

为了与间隙非线性分析结果对比，针对间隙

值 b为 0 mm，刚度 K1为 1 100 N/mm的状态开展

时域线性瞬态响应分析，结果如图 5~图 6所示，可

以看出：线性时域响应结果有明确的分界线，当速

压低于 58. 5 kPa时，响应收敛；当速压高于或等于

58. 5 kPa时，响应发散。

取间隙值 b为 0. 5 mm，间隙段内刚度 K0为

0 N/mm，间隙段外刚度 K1为 1 100 N/mm，以模型

翼尖一点为监测点，研究间隙非线性对气动弹性

响应的影响，仿真结果如图 7~图 12所示，本文仅

截取了稳定段时域结果，可以看出：与线性时域响

应结果不同，当速压达到 46. 3 kPa时，模型动态响

应逐渐进入等幅振荡，幅值不随时间变化，相轨迹

图呈环形，振动频率固定不变，系统表现为极限环

振荡；随着速压增大，系统运动保持等幅振荡；当

速压达到 58. 5 kPa时，模型响应发散，发生颤振。

间隙型非线性会导致系统在速压小于颤振速压时

先发生极限环振荡，运动形式与颤振不同，其振幅

不会无限增大，并在一定的速压范围内，维持有限

幅值运动，但系统的发散速压与线性分析结果一

致，因此间隙非线性不影响系统的发散速压。

（a）一阶

（c）三阶

（b）二阶

（d）四阶

图 4 考虑虚拟质量的典型模态振型图

Fig. 4 Typical modal shape considering fictitious mass

图 6 速压 58. 5 kPa线性响应结果

Fig. 6 Linear response result of dynamic
pressure at 58. 5 kPa

图 5 速压 58. 1 kPa线性响应结果

Fig. 5 Linear response result of dynamic
pressure at 58. 1 kPa

图 7 速压 46. 3 kPa非线性响应结果

Fig. 7 Nonlinear response result of dynamic
pressure at 46. 3 kPa
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2. 4 间隙非线性参数研究

等效线性化法是目前工程上普遍采用的含间

隙非线性结构动力特性分析方法，本文通过算例

与之进行对比。为了研究间隙非线性参数对极限

环响应的影响，分别针对间隙值 b、间隙段外刚度

K1、间隙段内刚度 K0以及阻尼系数等参数展开分

析，找出各参数对结构非线性特性的敏感性变化

规律。

2. 4. 1 与等效线性化方法对比

本文方法与等效线性化方法的对比结果如图

13所示，其中间隙值 b为 0. 5 mm，间隙段内刚度K0

为 0 N/mm，间隙段外刚度 K1为 1 100 N/mm。两

种方法计算得到的振动幅值随速压的变化趋势基

本一致，但同一幅值下等效线性化方法计算得到

的速压低于本文方法，主要原因是等效线性化方

法为频域方法，间隙非线性刚度采用等效线性化，

而本文方法为时域方法，间隙非线性刚度模拟是

准确的，但是模态振型和非定常气动力是近似拟

合的。因此两种方法计算结果存在差异，但计算

结果显示两种方法最大误差不超过 5%。

图 8 速压 46. 3 kPa相图

Fig. 8 Phase plot of dynamic pressure at 46. 3 kPa

图 10 速压 58. 1 kPa相图

Fig. 10 Phase plot of dynamic pressure at 58. 1 kPa

图 9 速压 58. 1 kPa非线性响应结果

Fig. 9 Nonlinear response result of dynamic
pressure at 58. 1 kPa

图 12 速压 58. 5 kPa相图

Fig. 12 Phase plot of dynamic pressure at 58. 5 kPa

图 11 速压 58. 5 kPa非线性响应结果

Fig. 11 Nonlinear response result of dynamic
pressure at 58. 5 kPa

图 13 与等效线性化方法结果对比

Fig. 13 Comparison of results with equivalent
linearity method
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2. 4. 2 间隙值 b的影响

保持刚度值 K0 和 K1 不变，间隙值 b分别取

0. 5，1. 0和 2. 0 mm，研究间隙值大小对全动翼面

极限环响应的影响，仿真结果如图 14~图 15所示，

可以看出：速压从 46. 3 kPa增大到 58. 1 kPa，三种

间隙值对应的非线性系统运动形式都表现为极限

环振荡，间隙值大小不影响极限环振荡的进入速

压和发散速压；随着速压的增大，极限环振荡的幅

值和频率都会增大，且速压越大，极限环振荡幅值

的增大幅度越大，但频率变化相对缓慢，与速压近

似线性相关，并逐渐趋近于线性颤振频率；相同速

压下，间隙值越大，极限环振荡幅值越大，而频率

保持不变，可见间隙值大小不影响系统极限环振

荡的频率。

不同间隙值之间的幅值比变化如图 16所示，

其中幅值比 1为间隙 1. 0与 0. 5 mm的极限环振幅

比值，幅值比 2为间隙 2. 0与 0. 5 mm的极限环振

幅比值，可以看出：幅值比与间隙值基本保持一

致，间隙值增大一倍，极限环振荡幅值也近似增大

一倍；相同速压下，单位间隙值对应的极限环振荡

幅值基本保持不变。

2. 4. 3 K0、K1及阻尼系数的影响

间隙值 b保持 0. 5 mm不变，分别研究刚度值

K0、刚度值 K1以及阻尼系数对极限环响应特性的

影响。

刚度值 K1取 1 100 N/mm，刚度值 K0变参结果

如图 17所示，可以看出：刚度值K0只会影响极限环

振荡发生的进入速压，不影响系统发散速压；刚度

值 K0越大，进入极限环振荡的临界速压越大，当 K0

逐渐增大到与 K1相当时，系统变化为线性系统，不

再出现极限环现象。

刚度值 K0取 0 N/mm，K1变参结果如图 18所
示，可以看出：刚度值 K1越大，系统的发散速压越

大，而进入极限环振荡的临界速压基本维持不变，

系统出现极限环振荡的速压带越宽，因此刚度值

K1主要影响系统的发散速压，对极限环振荡的进

入速压影响较小。

图 14 间隙对极限环振荡幅值的影响

Fig. 14 Influence of free play on response amplitude

图 15 间隙对极限环振荡频率的影响

Fig. 15 Influence of free play on response frequency

图 16 不同间隙条件下的极限环振荡幅值比的变化

Fig. 16 Variation of LCO amplitude ratio with different
free play condition

图 17 K0对极限环响应特性的影响

Fig. 17 Influence of K0 on LCO
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刚 度 值 K0 取 0 N/mm，刚 度 值 K1 取 1 100
N/mm，阻尼系数变参结果如图 19所示。

从图 19可以看出：阻尼系数主要影响系统的

临界发散速压，阻尼系数越大，系统的发散临界速

压越大，但不影响系统的极限环振荡速压带宽度，

进入极限环振荡的临界速压也随之提高。

3 结 论

（1）基于虚拟质量的非线性气动弹性响应分

析方法，考虑非线性刚度的影响，针对复杂工程问

题开展非线性结构动力特性或气弹特性分析研

究，能够满足工程设计基本需求。本文采用的模

态法具有气动弹性方程阶数低的优点，计算过程

中当刚度发生变化时，不需要重新建模和计算结

构固有模态振型。

（2）通过对全动翼面开展间隙非线性气动弹

性分析，并与等效线性化方法进行了对比。当全

动翼面结构系统中存在着间隙时，在低于线性颤

振边界的特定速度区域，翼面会发生非线性振荡

现象，即极限环振荡。

（3）间隙值大小仅影响极限环振荡幅值，不影

响极限环振荡的频率和临界速压；刚度值 K0和刚

度值 K1分别影响极限环振荡的进入临界速压和发

散临界速压，而阻尼系数对两者都有影响，导致极

限环振荡速压区域平移。
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