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摘暋要:随着飞机设计技术的提高和新型材料的应用,现代飞机气动弹性效应越来越显著,刚体运动和弹性体

振动互相解耦的关系不再明显,在分析弹性飞机相关问题时,应该综合地、统一地考虑飞行动力学与气动弹性

力学问题。在一般体轴系下综合考虑飞机刚体运动自由度和弹性振动自由度,建立弹性飞机刚弹耦合运动的

方程,通过在配平状态下引入小扰动运动假设,以及利用有理函数拟合技术将偶极子格网法计算所得到的频域

非定常气动力转化为时域形式,建立大柔性飞机刚弹耦合小扰动状态空间方程,并对纵向运动稳定性进行分析

计算。结果表明:运用本文所采用的方法计算所得结果与传统的线性及刚体计算所得结果进行对比分析,非线

性计算方法所得颤振速度更小,而且失稳模态亦发生变化,对于飞行力学模态而言,长周期模态稳定性变差,在
计算速度范围内出现失稳的现象。
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Abstract:Accompanyingwiththeimprovementsindesigntechnologyandapplicationofadvancedmaterials,the
structureofmodernaircraftismuchlighterandmoreflexible,whichinducedsignificantaeroelasticeffects.De灢
couplingoftherigid灢bodymotionandtheelasticvibrationisnotalwayspresent.Asaresult,thisdissertation
worksintheinterdisciplinaryfieldofflightdynamicsandaeroelasticitytosearchforanintegratedflightdynamic
modelingmethodologyforflexibleaircraft.TheLagrangeequationsofmotionoftheflexibleaircraftarede灢
rived,whichconsideredtherigid灢bodydegreesoffreedomandelasticdegreesoffreedom.Withtheassumption
ofsmalldisturbanceonthenonlineartrimequilibriumstate,thestate灢spaceequationsdescribingthemotion
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thefrequencydomainiscomputedbythedoublet灢latticemethod,andthenitistransferredintothetimedomain
bytherationalfunctionapproximation.Thestate灢spaceequationsareappliedtoanalyzethestabilityofthevery
flexibleaircraft,andtheresultsarecomparedtotherigidmethodandlinearmethod,inordertoillustratethe
effectsofgeometricnonlinearityandthecouplingbetweenrigid灢bodymotionandelasticvibration.
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0暋引暋言

随着飞机设计技术的提高和新型材料的应用,
现代飞机气动弹性效应越来越显著,在分析弹性飞

机相关问题时,不能简单地将飞行动力学与气动弹

性力学进行单独处理,而应该综合地、统一地考虑。

MayureshJPatil等[1]在研究柔性飞翼构型的飞行

动力学时,考虑了大尺度飞行运动与几何非线性结

构变形之间的耦合,也将大尺度运动下的气动模型

包含其中。研究结果发现柔性飞机在配平状态下

会出现大的结构变形,飞行力学特性与传统刚体分

析不同,在载荷作用下短周期特征根变成两个实根

而且 长 周 期 模 态 也 变 得 不 稳 定。CarlosE.S.
Cesnik等[2灢3]于非线性气动弹性分析的基础之上,
设计并制造了无人机 X灢HALE,并通过飞行试验

研究刚弹耦合问题。并以试验模型为基础,考虑结

构非线性和飞行力学自由度,计算了体自由度颤

振,并与放开不同自由度的颤振试验结果进行对

比。王立波[4灢5]于平均体轴系下建立了弹性飞机的

飞行动力学方程,进行了弹性飞机的刚弹耦合稳定

性分析,并与线性计算结果进行了对比。然而此描

述方式也有其一定的适用性,在平均体轴系下的动

力学方程不能准确的描述飞机大转角、大变形运动

时的问题。
考虑到飞机刚体运动与结构弹性自由振动的

耦合作用,本文从飞行动力学和气动弹性力学统一

化的思想出发,在一般体轴系下建立弹性飞机刚

体/弹性运动自由度统一的运动方程,并以此为基

础对弹性飞机稳定特性进行计算分析,进而阐明结

构弹性对飞机飞行特性、气动弹性特性的重要

影响。

1暋基本理论

1.1暋弹性飞机刚弹耦合运动方程

在推导弹性飞机飞行动力学方程时需使用大

地参考系(Oxyz)和一般体轴系(Oxyz),一般体轴

系原点选取在初始构型质心处,如图1所示。

图1暋弹性飞行器动力学中的参考系

根据lagrange方程可得到飞机运动动力学方

程,结合运动学方程与广义力的表达形式,弹性飞

机刚弹耦合运动方程组[6]可表达为
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式中:r为弹性体各点在体轴系下的原始位置(即
未变形位置);u为变形量;k为和变形相关的刚度

系数;fG、fA、fT 分别为作用在有限元节点上的重

力载荷、气动载荷以及发动机推力载荷矩阵;毜t、

毜r 为刚体平动模态矩阵和转动模态矩阵;L、D 为

转换矩阵;R 为体轴系空间位置;毴=[毤毴氉]T 为体
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轴系Oxyz与惯性系Oxyz之间的欧拉角。

1.2暋全机配平方法

在处理静气弹配平问题时,通常采用定常气动

力方法来计算空气动力。与此同时,还认为结构的

弹性变形是一个极为缓慢的过程,结构因弹性效应

所引起的惯性力和阻尼力比气动力要小得多,运动

引起的附加气动力也很小,均可略去不计。结构大

变形情况下全机静气动弹性配平分析的具体思路

是[7灢8]:引入非线性结构有限元描述几何非线性结

构,利用偶极子格网法计算大变形飞机的气动力,
采用曲面样条插值方法完成气动/结构之间力与位

移的传递问题,然后结合全机在变形构型下的刚体

运动方程进行大变形状态下的静气动弹性配平,通
过多轮次的迭代求解,解决大柔性飞机几何非线性

静气动弹性配平问题。其具体计算流程如图 2
所示。

图2暋结构几何非线性静气动言行配平分析流程

1.3暋小扰动方程

对于大柔性飞机而言,由于其在配平状态下的

刚度与气动外形发生变化,因此小扰动线化的基准

状态即为配平状态。假设弹性体在平衡位置作微

小振动,结构变形可用弹性振动模态[9]表示

u(r,t)=暺
n
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状态为q·=0,以弹性模态及广义坐标表示变形并

推导刚弹耦合动力学方程,并依据定直平飞条件对

方程进行小扰动线化,可得小扰动线化后的飞艇飞

行动力学方程[10]为
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运动方程小扰动线化后可得

殼X
·
=殼u

殼毤
·
=殼p

殼Y
·
=殼v+V曓殼氉

殼毴
·
=殼q

殼Z
·
=殼w-V曓殼毴

殼氉
·
=殼

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï r

(5)

其中各项含义为

广义质量矩阵:
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动量矩系数矩阵:

P=[P1P2 …Pn]=曇
m
氉dm (7)

角动量系数矩阵:

H=[H1 H2 … Hn]=曇
m

r暳氉dm (8)

因为在平衡位置的变 形 为 小 量,可 作 如 下

假设:

Jtotal=J=-曇
m

r~ 暳r~dm (9)

1.4暋非定常气动力计算

利用偶极子格网法计算得到某减缩频率下广

义非定常气动力可表示为

毜SfA(ik)=q曓Q(ik)qs(ik)

毮(ik{ })
(10)
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式中:Q(ik)为减缩频率为k时广义非定常气动力

影响系数矩阵;毜s 和qs 分别为弹性飞机结构运动

模态矩阵和模态坐标列向量;毮为控制面舵偏角列

向量。
采用 MS法进行有理函数拟合,得到拉氏域内

广义气动力[4]可表示为

毜SfA(s)=q曓Q(s)qs(s)

毮(s{ })
(11)

广义气动力影响系数矩阵Q(s)的具体表达式

如下

Q(S)=A0+ L
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式中:An(n=1,2,3)、D 和E 分别为拟合多项式系

数矩阵;L曓 为飞行速度;L 为参考长度,通常取参

考弦长的一半,L=cref/2;s为拉氏变量;Ir 为与Ra

同阶的单位阵;Ra 为滞后根矩阵。
定义气动力附加变量为
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可得时域下的非定常气动力
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1.5暋刚弹耦合运动的状态空间模型

进行稳定性分析需建立弹性飞机刚弹耦合的

状态空间方程,将推力扰动项看作一个控制变量

毮p 合并入控制向量毮项,最终整理得到方程[4]
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得到弹性飞机刚弹耦合小扰动运动方程的状

态空间形式如下:

x·ae =Aaexae +Bae毲 (19)
式中:xae为状态矢量;毲 为控制矢量;Aae为特征系

数矩阵;Bae为控制矩阵,具体表达式为

R
·

s

V
·

s

x·

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

a

=

LR1 I

Ks Bs D

EsLR1 Es R

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

a

Rs

Vs

X

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

s

+

0ns暳nc I

KC BC MC

Ec 0ns暳

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

nc

毮s

毮
·

毮

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú··

(20)

分析状态空间模型中特征矩阵Aae的特征值和

特征向量,根据状态空间方程稳定性判据可知,若
系统所有特征值实部均为负,则系统稳定;若存在

实部为正的特征值,则系统不稳定;若存在纯虚数

的特征值,且其余特征值实部均为负值,则系统临

界稳定。对于刚体飞行动力学小扰动状态空间方

程,只需去掉式中和弹性相关项即可得到。

2暋弹性飞机稳定性分析算例

2.1暋模型对象描述

选取某大展弦比柔性飞机缩比模型,该模型的

相关总体参数如表1所示,其半模的总体布局如图

3所示[5]。机翼为单梁式结构,材料为合金弹簧

钢,弹性模量为230GPa,密度为7.6暳103kg/m3,
主梁 位 于 50% 弦 长 处,其 横 截 面 为 7.03暳
1.14mm的矩形。左右机翼外形各由12个轻木盒

段来维持,每个盒段由轻木骨架与热塑模蒙皮组

成,为减小由于弯曲变形使得盒段相互挤压而产生

对机翼刚度的影响,盒段与主梁单点连接并且相邻
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盒段之间留有一定间隙。翼尖添加配重,防止机翼

变形过大。机身为单梁形式,平尾和垂尾的结构与

机翼相似,与机翼相比,机身、平尾以及垂尾的刚度

较大,具体计算分析时可看作刚体情况。

表1暋大展弦比柔性飞机模型总体参数

参暋数 数暋值 参暋数 参暋数

机翼展长/mm 960 机翼弦长/mm 60

平尾展长/mm 144 平尾弦长/mm 36

机翼翼型 NACA0015 平尾翼型 NACA0009

平尾容量 0.293 机身长度/mm 305

重心纵向位置 机翼30%弦线处空机结构重量/g 170

平尾转轴 平尾39%弦线处 方向舵位置 垂尾75%弦线处

图3暋大展弦比柔性飞机半模布局示意图

根据实际结构各项参数建立气动弹性分析模

型,其中初始状态气动力模型如图4所示。结构有

限元模型如图5所示,机身、机翼、平尾以及垂尾等

结构的刚度特性均采用梁单元模拟,节点处的短梁

为随动载荷加载提供指向,用以做非线性分析,维
形盒段以及机身的质量特性用分散于翼面、尾翼、
机身的多个集中质量单元模拟。为使在计算速度

范围内,翼尖变形达到半展长的10%以上,在模型

质心处添加集中重量,使结构质量达到300g,用以

对比非线性计算与线性计算的区别。

图4暋大展弦比柔性飞机气动力模型

图5暋大展弦比柔性飞机结构有限元模型

2.2暋纵向刚弹耦合稳定性研究

弹性飞机运动看作是基准运动和扰动运动的

线性叠加,选定全机配平计算得到的平衡状态作为

基准运动状态,应用小扰动线化理论,将描述刚弹

耦合运动的非线性方程组线化为小扰动线性方程

组,并根据有理函数拟合将偶极子格网法计算得到

的频域非定常气动力转化为时域形式,综合刚弹耦

合小扰动运动方程和非定常气动力模型,最终得到

描述刚弹耦合系统稳定性的状态空间方程,通过特

征值分析技术求解系统的稳定性。
考虑弹性飞翼纵向对称飞行情况,故约束飞翼

重心处侧向平动、滚转和偏航等三个刚体运动自由

度,进行全机结构固有振动特性分析,计算得到3
阶刚体运动模态和前7阶对称的弹性振动模态特

性如表2所示。对于非线性刚弹耦合分析而言,其
选取的模态为非线性模态,在每个飞行状态下由于

结构的变形大小不同而使得其模态发生变化。

表2暋弹性飞机结构纵向固有振型

序暋号 频率/Hz 模态名称

mode1 0.0 刚体前后平动

mode2 0.0 刚体沉浮

mode3 0.0 刚体俯仰

mode4 2.62 机翼垂直一弯

mode5 15.55 机翼面内一弯

mode6 18.84 机翼垂直二弯

mode7 19.83 机翼一扭

mode8 55.16 机翼垂直三弯

mode9 90.53 机身纵向一弯机翼四弯

mode10 100.56 机翼面内二弯

暋暋选择前七阶对称弹性模态进行颤振分析,所得

结果如图6所示,选择表2中所列该飞机的3阶纵

向刚体运动模态、7阶弹性振动模态和1个气动力
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滞后根,建立刚弹耦合状态空间方程,计算得到该

飞机的各阶模态的根轨迹如图7~图8所示。

(a)Vg 图

(b)Vf 图

图6暋全机颤振Vg灢Vf 图

(a)根轨迹图

(b)局部放大图

图7暋大柔性飞机线性刚弹耦合根轨迹及局部放大图

(a)根轨迹图

(b)局部放大图

图8暋大柔性飞机非线性刚弹耦合根轨迹及局部放大图

对于经典气动弹性颤 振 计 算,其 颤 振 速 度

38.45m/s,对应模态频率为9.64Hz,其发生颤振

的对应模态为垂直二弯;对于线性刚弹耦合分析,
飞行速度达到35.9m/s时,机翼对称垂直二弯模

态的根轨迹穿越虚轴使系统失稳,发生颤振,对应

频率为12.38Hz;对于非线性计算而言,飞行速度

达到33.6m/s时,机翼对称面内一弯模态的根轨

迹穿越虚轴使系统失稳,发生颤振,对应频率为

12.1Hz。可以看出:加入刚体运动模态后,全机

颤振速度有所下降,说明刚体运动会对气动弹性特

性产生一定的影响;对比两种刚弹耦合分析方法,
可以看出两种分析方法所得到的失稳速度有所不

同,非线性计算结果比线性计算结果略小,除此之

外,其失稳模态分支也有所不同,线性计算为弹性

第三阶垂直二弯,非线性计算为弹性第二阶面内

一弯。
进一步对短周期和长周期模态根轨迹的细节

进行说明,并将线性与非线性计算结果刚体飞行动

力学计算结果作对比,如图9~图10所示。

71增刊1暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋胡锐等:大展弦比飞机运动稳定性建模及分析



(a)短周期图

(b)长周期图

图9暋刚体及线性分析长短周期根轨迹图

(a)短周期图

(b)长周期图

图10暋非线性分析长短周期根轨迹图

对于刚体飞机而言,其纵向短周期模态的阻尼

和频率均随着飞行速度的增加而增加。而对于线

性与非线性两种情况而言,采用刚弹耦合理论考虑

结构弹性的影响后,两种分析方法所得结果呈现基

本一致的走势,短周期模态频率随着飞行速度的增

加呈减小趋势,且频率值小于刚体情况。飞行速度

超过24.78m/s与29.3m/s之后,线性与非线性

计算所得短周期模态特征值先后变为两个负实根,
振荡收敛的短周期模态转变为单调收敛的形式,其
根轨迹分别向复平面正负实轴方向发展,但在颤振

速度范围内均未发生失稳。
对于长周期而言,刚体飞机和弹性飞机的长周

期模态根轨迹变化趋势基本一致;对于非线性计算

而言,在计算速度范围内则会出现发散,主要是由

与长周期模态属于弱模态,受许多小量的影响较为

明显,非线性情况下,刚度与构型都发生了变化,这
种多重因素的综合影响会导致长周期模态发散。
可见在结构弹性效应会对经典的飞行力学模态产

生影响,从而影响飞行力学特性。

3暋结暋论

(1)刚弹耦合的分析方法会对颤振产生一定

的影响,比较线性计算与非线性计算,不仅在颤振

数值上存在差异,在颤振的主要模态上也存在

差异。
(2)对纵向运动而言,线性与非线性在短周期

上呈现基本一致的趋势,在达到某一速度后,振荡

收敛的短周期模态转变为单调收敛的形式;而对比

长周期则可以得到,非线性计算所得长周期更不稳

定,其受到的影响更大。
(3)刚弹耦合系统分析飞机的稳定性所得颤

振速度和飞行力学模态均与传统的经典分析方法

有所差别,而非线性的分析方法在理论上更能准确

的描述飞机的真实状态,因此不能忽视非线性的

影响。
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