一种基于亚临界响应的颤振边界预测新方法
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摘要：基于地面模态试验事先获取的结构模态参数，通过弹性机翼在气流中的亚临界响应，解算出作用在机翼上的非定常模态气动力系数。以弹性机翼的模态位移作为系统输入，模态气动力系数作为系统输出，通过辨识方法获得弹性机翼振动的气动力模型。在时域内耦合结构运动方程和气动力模型，建立基于试验数据的气动弹性稳定性分析模型。通过分析系统稳定性随动压的变化规律，获得弹性机翼的颤振稳定性特性。与经典颤振边界外推方法的主要区别在于该方法实质上只需要一次亚临界响应试验即可预测颤振临界点，可极大降低颤振试验的风险和成本。该方法既可用于颤振风洞试验，也可用于颤振试飞。
关键词：颤振预测，系统辨识，气动力建模，气动弹性，颤振试飞
中图分类号：V215.3
A New Flutter Prediction Method Based on a Structural Response at Sub-critical Speed
Zhang Weiwei  Yu Junjie  Quan Jingge  Ye Zhengyin
(National Key Laboratory of Aerodynamic Design and Research, Northwestern Polytechnical University, Xi'an 710072, China)
Abstract：Based on structural model from the ground vibration test (GVT) and the structural response at sub-critical speed, the generalized aerodynamic force coefficient vector can be solved. Generalized structural coordinate vector is designed as the input and generalized aerodynamic force coefficient vector is designed as the output. Identification technique is utilized to construct the reduced order aerodynamic model. The aeroelastic model based on experimental results can be constructed by coupling structural equation and aerodynamic equation in state space. Analyzing the characteristics of aero-structure coupling system changing with the dynamic pressure, the flutter onset behaviors can be solved by eigenvalue method. Different from the traditional flutter prediction method which needs a series of sub-critical responses, this new method only need one response at sub-critical speeds to predict the flutter onset. The new method can greatly reduce the cost and risk of flutter flight test or wind tunnel experiment.
Key words: Flutter prediction; System Identification; Aerodynamic Modeling; Aeroelasticity; Flutter flight test
颤振分析是飞行器设计中的重要环节。颤振分析的主要任务是求出颤振临界速度。目前的颤振研究手段主要包括理论计算、风洞实验和颤振试飞这三大类。虽然随着数值方法的发展和计算机性能的提高，理论计算在飞行器设计阶段的气动弹性分析中起到主导性作用，但是很多重要型号飞行包线的确定仍然离不开颤振试验。
研究者从20世纪30年代就开始颤振试验的研究。从颤振试验本身的研究内容来看，主要包括颤振激励方式的设计[1-4]，颤振试验数据的处理[5-7]以及颤振边界的预测方法[5, 8-14]。就颤振预测方法而言，Dimitriadis等人[8]和Lind[9]曾经作过详细的论述，这些方法包括阻尼外推法[5]、颤振余度法[10]、包线函数法[11]以及ARMA（Autoregressive Moving Average）方法[3]。其中前两种方法在国内型号试飞中使用较多[12]。阻尼外推法通过若干亚临界响应测得的系统阻尼直接外插求出颤振临界点，但是由于阻尼和动压（速度）是高度非线性关系，要求试验点尽量接近颤振临界点，而且保证有一定数量的有效点，才能获得较高的精度。颤振余度法最早由Zimmerman等人提出[10]。由于颤振余度与动压呈近似的线性关系，对亚临界响应测试点离临界点的距离要求不高，极大降低了试飞风险。经典的颤振余度法只适用于弯扭耦合两自由度模型，近年Lind等人[13]才将该方法推广到多自由度，但从结果来看，多自由度系统的颤振余度与动压的线性关系变差了。

上述的这些颤振边界预测方法本质上是对结构和流体反馈耦合系统进行直接分析或建模，这使得一个亚临界响应只能表征该动压下的稳定性特征。本研究提出一种新的研究思路，希望利用试验中弹性体的亚临界响应构建一个马赫数下的非定常气动力模型，而该模型与动压（高度）无关。通过耦合结构状态方程和气动力模型，得到闭环系统的稳定性分析方程。通过分析随动压变化的稳定性特性，求解出系统的颤振临界特性（颤振动压、频率和速度等）。这种思路本质是借鉴了近年来计算气动弹性力学中的气动力降阶方法。该方法充分利用了结构在地面上的模态参数信息，并且在构建系统的气动弹性模型中分离出参数动压，使用一次亚临界响应就能获得系统的颤振临界特性，可以极大降低颤振试验的成本和风险。
在本研究的前期，曾经尝试运用亚临界响应的信息构建非定常气动力模型，并运用该模型反演其它动压（速度）下的响应，成功预测了系统的颤振临界点和超临界响应后的极限环振动特征[14]。近期Song等人[15]提出了目的相似的研究方法。该文献也是试图通过结构的亚临界响应获得气动弹性模型和颤振临界特性。其主要思路是通过亚临界响应获得结构的气动弹性模型，然后除去相应的结构模态，得到气动力系数模型。进而再耦合结构动力方程和气动力模型，研究系统稳定性随动压的变化。该方法建模分析过程复杂，实施过程中还需要采集机翼的非定常压力信息。本文在前期工作[14]的基础上，发展了一种新的基于亚临界响应的颤振预测方法，思路简洁明了，通过标准颤振算例验证了方法的可行性，并通过引入不同量级的噪声研究了该方法的实用性。
1. 研究方法

在试验之前，通过地面模态试验或有限元计算获得结构的模态参数，包括模态振型、模态质量和频率。加速度传感器是测量系统振动响应的常用传感器，亚临界响应的测试中以加速度响应为例。传感器的布置位置避免各阶模态振型的节线，传感器布置的个数不少于气动弹性稳定性分析所需的结构自由度个数。根据传感器的响应和模态振型，求得模态位移响应。然后根据结构运动方程反求广义气动力载荷响应。把模态位移和气动力作为训练的输入和输出信号，通过系统辨识方法得到气动力状态方程。耦合结构状态方程和气动力状态方程，得到气动弹性稳定性分析状态方程，求解系统稳定性随动压（速度）的变化，获得弹性机翼的颤振临界特性。该思路的具体流程图如下：

[image: image1.wmf]ÂË

²¨

½Ú

µã

¼Ó

ËÙ

¶È

 

 

.

Ä£

Ì¬

Õñ

ÐÍ

k

z

&&

Ä£

Ì¬

Î»

ÒÆ

Ïì

Ó¦

 

 

 

 

.

×î

Ð¡

¶þ

³Ë

()

t

ξ

()

a

qt

×+×+×=×

M

ξ

G

ξ

K

ξ

f

&&&

Ä£

Ì¬

Æø

¶¯

Á¦

Ïµ

Êý

 

 

 

 

 

 

.

()

a

t

f

Æø

¶¯

Á¦

×´

Ì¬

·½

³Ì

Ïµ

Í³

±æ

Ê¶

Æø

¶¯

µ¯

ÐÔ

ÎÈ

¶¨

ÐÔ

·Ö

Îö

·½

³Ì

Çó

½â

Ëæ

¶¯

Ñ¹

µÄ

ÎÈ

¶¨

ÐÔ

£¬

»ñ

µÃ

²ü

Õñ

ÁÙ

½ç

ÌØ

ÐÔ


图1颤振边界预测流程
Figure1 Flow chart of the flutter boundary prediction
以两自由度机翼安放4个加速度传感器为例说明由物理加速度响应得到模态位移响应的过程。设安放加速度传感器的四个结点的物理加速度为
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。设机翼的模态加速度为
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。四个结点的物理加速度可以表示为模态加速度与振型乘积的形式，写成矩阵形式为
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两边同时乘以振型矩阵的转置，则
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即
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为正定矩阵，方程有唯一解，得
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通过二阶中心差分，可得模态加速度与位移的计算关系 
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可得模态位移的求解公式
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信号的滤波处理是颤振试飞工作的一个重要内容，本文研究中选择了带通滤波方法。对于通常的颤振试飞，结构振动位移较小，只要流动不出现动态分离，流场的动力学特性仍可表现为动态线性特征。气动力建模可选择成熟的线性模型[16-18]。需要考虑流动的动态非线性影响时，可采用非线性动力学模型，RBF神经网络模型是很好的选择[14]。
当获得了气动弹性稳定性方程之后，若采用的是线性模型，可直接通过特征分析方法获得系统的稳定性根轨迹图，从而得出常用的
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图。若采用非线性模型，可直接在时域内进行微分方程的积分求解，得到不同动压下的响应特性。本文研究中选择了文献[17, 18]采用的动态线性模型，建模过程描述如下。
选用公式（7）所示的离散型输入输出差分模型对亚临界响应的气动力进行建模。
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y和u分别表示ny个输出和nu个输入组成的列向量。na和nb分别表示输出和输入的延迟阶数。矩阵A和B则表示待辨识的矩阵。对于气动力辨识而言，u即为测量的模态位移
[image: image15.wmf]ξ

，y即为计算出的模态气动力系数
[image: image16.wmf]a

f

。

采用最小二乘方法估计系统模型中的未知量A和B。由于输入输出数据是一次性成批处理的，故采用精度较高的一次性最小二乘估计。参数辨识前需要对输出参数进行稳态清零，使系统满足零输入－零输出特性。

为了便于进行气动弹性稳定性分析，可将（7）式的差分模型转化为状态空间模型。如（8）式所示。
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上述气动力建模过程可详见文献[16-18]。

应用拉格朗日方程，弹性结构的运动方程可以写为下面的矩阵形式： 
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其中M为质量矩阵，G为结构阻尼矩阵，K为刚度矩阵，F为广义气动力，q为来流动压。为了便于系统的耦合和求解，引入结构状态变量：
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，则结构运动方程可以表达为如下形式的状态方程：
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其中
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耦合结构状态方程（10）和气动状态方程（8）得到气动弹性系统的稳定性分析状态方程为：
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这样气动弹性稳定性分析就转化为求解状态矩阵的特征值问题了。求解不同动压下状态矩阵的特征值，可绘出系统阻尼和频率随动压（速度）变化的V-g图和V-ω图。通过V-g图和V-ω图即可判读出系统的颤振临界特性。
2. 算例与分析

选择一个跨音速矩形机翼作为研究算例。该模型是NASA在20世纪末完成的一个标准气动弹性模型—BACT （Benchmark Active Control Technology）模型[19]，该模型以NACA 0012翼型生成的矩形机翼，如图2所示。该模型的运动形式主要是沉浮模态和俯仰模态，实际上可以在结构上近似成为一个经典的两自由度颤振问题，结构参数如表1所示，相关结构参数如图3所示。无因次速度 
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为来流速度，
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为俯仰模态固有频率，
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为机翼半弦长，
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为质量比。所有的无因次频率都用俯仰模态频率进行无量纲化。对该结构方程的无量纲化具体过程和其它参数可详见文献[20]。
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图2 BACT 风洞实验模型              图3 二元弹性翼段的参数说明
Figure 2 Wind tunnel model of BACT Figure 3 Parameter descriptions of the two dimensional wing

表1  BACT模型结构参数

Table 1 Structural parameters of BACT model
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在缺乏飞行试验数据的情况下，研究者通常采用数值方法获得相关数据来研究所发展的颤振预测方法的有效性[13, 21, 22]。本研究中采用CFD仿真方法获得弹性结构的亚临界响应。基于CFD技术的流固耦合仿真方法的详细实现格式可参见文献[20]，该套程序已经过大量的算例验证，该程序计算的BACT模型随马赫数变化的颤振边界与试验结果吻合[23]。
本文取计算马赫数M=0.8，试验的无量纲颤振速度和频率比分别为0.595、0.787，计算结果分别为0.555、0.738，计算结果与试验结果吻合。图4给出了BACT模型在M=0.8，无因次速度
[image: image41.wmf]*

0.5

V

=

状态下前后缘加速度的响应。通过时间积分，可计算出结构的沉浮和俯仰位移响应，如图5所示。通过结构运动方程和结构的位移响应，解算出作用于结构上的广义气动力系数响应，如图6所示。通过图5和图6对应的参数，采用系统辨识方法，构建该马赫数下对应的非定常气动力模型，模型辨识结果与训练信号结果的对比如图7所示。结果显示，模型给出的结果与训练信号结果吻合很好。耦合结构运动方程和气动力方程，构建气动弹性稳定性分析模型。通过分析系统随速度的变化特性可得到颤振临界特性。图8给出了V-g和V-ω图，从图中可判别出无量纲颤振速度为0.5605，频率比为0.7205。值得注意的是，图8的V-g在小速度范围内沉浮模态出现了极小负阻尼（最大幅值
[image: image42.wmf]4

210

-

´

，小于通常的结构阻尼比）。从图8的频率特征看，此时也没有频率耦合现象。严格来说对于任何飞行器设计来说不允许出现真实的负阻尼，本算例中出现的负阻尼速度较小，
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，阻尼值本身也很小（小于0.0005），这是由于训练信号的频率带宽相对较窄，而无量纲频率特征与速度相关，
[image: image44.wmf]b

k

V

w

×

=

，该亚临界响应并不能很好覆盖较低速度下的气动力频率特征，故而出现了伪小负阻尼现象。这一现象在常规的气动弹性分析和试验中有时也会出现，可以排除是模态耦合形成的颤振不稳定。
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图4 机翼前后缘加速度响应
图例翻译：leading edge-前缘；training edge-后缘

Figure 4 Accelerate responses of the leading edge point and training edge point of the wing
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图5 计算出结构的沉浮和俯仰位移响应
Figure 5 The computed plunging and pitching responses
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图6通过控制方程返算的广义气动力系数响应
Figure 6 The computed aerodynamic coefficient responses from the structural equation
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（a）升力系数响应

(a) Response of lift coefficient
（b）力矩系数响应

(b) Response of moment coefficient
图例翻译：Train signal-训练信号；Identical model-辨识模型
图7 模型辨识的气动力结果与训练信号的对比
Figure 7 The comparison between identified signal and training signal
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（a）V-g图
(a) V-g figure

（b）V-ω图
(b) V-ω figure

图例翻译：Plunge-沉浮；Pitch-俯仰
图8 通过特征分析获得的V-g图和V-ω图
Figure 8 V-g figure和V-ω figure by eigen-analysis
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图例翻译：Plunge-沉浮；Pitch-俯仰
图9 图8对应V-g图的局部放大图
Figure 9 Detail with enlarge scale in figure 8 (V-g figure)

上述仿真算例中并没有考虑实际情况下存在的噪声。图10给出了对机翼沉浮和俯仰位移响应信号施加20 dB噪音后的响应以及通过适当滤波后的结果。研究中采用带通滤波。基于该亚临界响应信号计算的临界颤振速度因子为0.5649，频率比为0.7260。表2给出了不同信噪比情况下计算的颤振特性。
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（a）沉浮位移响应

(a) Response of plunging displacement

（b）俯仰位移响应

(b) Response of pitching displacement

图例翻译：Before filter-滤波前信号；Filtered signal-滤波后信号
图10 含有20 dB噪音的机翼位移滤波前后响应对比
Figure 10 The compared displace responses with 20 dB noise before and after filter
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（a）V-g图
(a) V-g figure

（b）V-ω图
(b) V-ω figure

图例翻译：Plunge-沉浮；Pitch-俯仰
图11 经加噪滤波后建模分析得到的V-g图和V-ω图
Figure 11 V-g figure和V-ω figure by using the signal with noises
表2 不同信噪比情况下计算的颤振临界特性
Table 2 The flutter characteristics at different signal to noise rate
	方法/亚临界响应
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	备注

	直接的CFD数值仿真
	0.555
	0.738
	无低速不稳定现象

	无噪声亚临界响应
	0.5605
	0.7205
	0~0.1212小阻尼不稳定

	5dB噪声亚临界响应
	0.4994
	0.7021
	对系统参数不稳定

无小阻尼不稳定

	10dB噪声亚临界响应
	0.5487
	0.7227
	0~0.1113小阻尼不稳定

	20dB噪声亚临界响应
	0.5649
	0.7260
	0~0.1757小阻尼不稳定

	30dB噪声亚临界响应
	0.5661
	0.7282
	0~0.2073小阻尼不稳定

	40dB噪声亚临界响应
	0.5649
	0.7290
	0~0.1951小阻尼不稳定

	50dB噪声亚临界响应
	0.5649
	0.7260
	0~0.1756小阻尼不稳定


3. 结论

论文发展了一种基于亚临界响应的颤振稳定性预测新方法。该方法与传统的阻尼外推或其它稳定性分析方法相比，最大的不同在于仅需要一个亚临界响应就可获得该飞行状态下（Ma数和迎角）的颤振临界特性，可极大降低现有颤振试飞或风洞试验的成本和风险。该方法充分利用了系统的内在物理信息，包括结构的地面模态数据以及流场和结构闭环反馈耦合的本质特征。以标准的二自由度颤振模型说明了该研究思路的可行性。对于三维复杂结构，由于测试模态不完备，加速度响应测试点数少于关键模态个数，这些问题有待进一步研究，以验证该方法对复杂机翼结构模型和气动外形的适用性。
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