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摘要　 基于带外挂大柔性机翼结构和气动特点，使用带有半解析半数值特性的传递函数方法进行处理．首

先，将变形后的柔性机翼视为曲梁，基于曲梁的运动微分方程，结合传递函数方法，将曲梁运动微分方程整

理成状态空间方程形式．然后，借鉴有限元方法的思想将单元进行组集，组集时结合机翼挂载处内力平衡和

位移协调条件，得到了机翼整体平衡方程，结合求解复特征值的方法，完成了带外挂大展弦比大柔性机翼的

动气动弹性稳定性分析．对比通过有限元方法得到的仿真结果，证实了文章提出计算方法的准确性和高效

性．文章结尾，分析了外挂质量、转动惯量、位置分布及数量等变量对带外挂大展弦比大柔性机翼的动气动弹

性稳定性的影响．

关键词　 大展弦比，　 柔性机翼，　 外挂，　 颤振，　 传递函数法

ＤＯＩ：　 １０．６０５２ ／ １６７２⁃６５５３⁃２０１８⁃０５６

引言

大展弦比大柔性的机翼具有重量轻、结构面密

度低的特性，在飞行载荷作用下机翼几何弯曲和扭

转变形程度大，机翼平衡态和未变形结构相比有明

显的几何差异，其气动弹性问题十分突出．特别会

在机翼下安装外挂，这将会很大程度上改变机翼的

气动弹性稳定性，如图 １ 所示．

图 １　 带外挂飞机

Ｆｉｇ．１　 Ｔｈｅ ｐｌａｎｅ ｗｉｔｈ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ

国内外学者针对此类问题进行的研究成果如

下：谢长川等分别结合机翼的片条理论和三维升力

线理论对大展弦比机翼颤振特性进行了分析［１－３］；

周洲等用几何精确地描述了柔性机翼的几何非线

性弹性变形，并使用有限元计算软件 Ｆｌｕｅｎｔ 求解气

动力， 从而进行流固耦合求解［４，５］； Ｐａｌａｃｉｏｓ 与

Ｃｅｓｎｉｋ 则采用计算结构力学（ＣＳＤ）与计算流体力

学（ＣＦＤ）耦合计算的方法研究了大展弦比机翼的

非线性静气动弹性响应问题［６］；王伟基于 ＣＲ 理论

和气动力的 ＯＮＥＲＡ 方法也对大柔性飞机非线性

气动弹性响应问题进行了计算［７］；张健等分析了侧

向随动力影响下大展弦比大柔性机翼颤振特

性［８，９］；叶炜梁等针对机翼翼梢带外挂情况，采取

ｖ⁃ｇ 法和 Ｔｈｅｒｄｏｒｓｏｎ 气动力的偶极子有限元划分法

来解决此类问题［１０］； Ｙａｎｇ Ｙ Ｒ 为解决极限环颤振

问题，采用 ＫＢＭ 方法分析了飞行器带外挂系统和

小展现比机翼两种模型的气动特性［１１］； Ｋａｒｐｅｌ Ｍ
运用一种根据模态分析建立的耦合技术，主要针对

机翼的气动弹性和气动主动控制问题［１２］；Ｌｉｖｉｕ Ｌｉ⁃
ｂｒｅｓｃｕ 等结合复合材料的特性及力学特性，分析了

带外挂复合材料机翼的颤振特性及其响应问

题［１３］；为解决飞行器带外挂滚转运动时的气动弹

性问题，Ｆａｚｅｌｚａｄｅｈ 等利用 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 变分原理提出
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气动弹性控制方程，数值模拟验证了机翼颤振速度

以及可用的理论和实验结果［１４］；周秋萍等通过颤

振边界曲线得到极限环相图方法，解决了飞行器气

动系统极限环分析［１５］；Ｏｚｃａｎ 等通过机翼气动建

模，然后进行数值计算方法和实验测试对带外挂机

翼的颤振结果分析［１６］；为解决间隙非线性问题，
Ｄｅｍａｎ Ｔａｎｇ 等利用冯卡门板理论对翼结构进行理

论模拟，从而得到了带外挂刚性机翼的气动特

性［１７］； Ｃｈｅｎ Ｙ Ｍ 等将谐波平衡的方法用于解决带

外挂机翼的非线性气动弹性问题［１８］；许军等由

Ｈａｍｉｌｔｏｎ 原理求得带外挂刚性机翼的颤振微分方

程，得到了带外挂刚性机翼在进行弯扭运动时的气

动弹性结果［１９］；Ｐ．Ｈａｍｉｄ 等采用 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 原理和

Ｐｅｔｅｒ′ｓ 有限状态空气动力学模型，研究了带外挂飞

机机翼的气动弹性颤振分析［２０］；段静波等将传递

函数方法应用于大展弦比机翼颤振分析，研究了大

展弦比机翼的颤振特性［２１］ ．
本文将基于传递函数方法解决带外挂大柔性

机翼的气动弹性问题．基于曲梁的运动微分方程，
结合传递函数方法进行整理运算，借鉴有限元思想

对单元进行组集时考虑机翼挂载处内力平衡和位

移协调条件，通过求解特征值方法完成对带外挂柔

性机翼的颤振分析．

１　 机翼颤振模型

对图 ２ 所示带外挂柔性机翼进行颤振分析，本
文的求解思路如下：大展弦比柔性机翼静变形后可

视为一根曲梁，根据曲梁单元运动微分方程和机翼

非定常气动力模型，得出单元柔性机翼颤振微分方

程，而后得出机翼单元的传递函数，组装单元时，对
机翼外挂通过内力平衡与位移状态条件处理，最后

进行求解计算．

图 ２　 带外挂柔性机翼

Ｆｉｇ．２　 Ｔｈｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｗｉｎｇ ｗｉｔｈ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ

１．１　 机翼的颤振微分方程

选取曲梁单元如图 ３，ｘ 坐标轴沿曲梁切向，ｙ

坐标轴沿曲梁径向，ｚ 坐标轴沿曲梁竖向，曲率用 Ｒ
表示．

图 ３　 曲梁单元自然坐标系

Ｆｉｇ．３　 Ｔｈｅ ｎａｔｉｏｎａｌ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｏｆ ｃｕｒｖｅ ｂｅａｍ ｅｌｅｍｅｎｔｓ

基于曲梁六自由度振动方程和 Ｔｈｅｏｄｏｒｓｏｎ 气

动模型，推导出柔性机翼单元的颤振微分方程：
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（１）
其中，ｕ，ｗ，ｖ 表示曲梁单元沿坐标轴 ｘ，ｙ，ｚ 三个方

向的位移，ψｚ，ψｙ，φｘ 表示为曲梁单元绕 ｚ，ｙ，ｘ 坐标

轴的扭转角．ｕ̈，ｗ̈，ｖ̈，ψ̈ｚ，ψ̈ｙ，φ̈ｘ 分别表示 ｕ，ｗ，ｖ，ψｚ，
ψｙ，φｘ 对时间的两阶导数．ρ 为曲梁的密度，Ａ 为曲

５２２
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梁单元截面积．Ｅ 表示拉伸弹性模量，Ｇ 表示剪切弹

性模量，ｋ 表示剪切刚度修正系数． ｚａ 为弹性轴到质

心轴的距离．Ｉｚ，Ｉｙ，Ｊ 分别为绕坐标轴 ｚ，ｙ，ｘ 三个方向

的惯性矩．ｔ 为时间．ｋ ＝ωｂ ／ Ｖ 表示机翼折合频率，为
无量纲参数，Ｃ（ｋ）是 Ｔｈｅｏｄｏｒｓｅｎ 函数，因为 ｋ 为 ω
和 Ｖ 的函数，可以把 Ｃ（ｋ）表示成 Ｃ（ω，Ｖ），公式中

其它变量含义参考文献［２２］ ．
１．２　 机翼单元的传递函数

将颤振计算微分方程进行傅里叶变换，化简处

理，可得出状态空间方程：
∂ηｅ（ｘ，ω）

∂ｘ
＝Ｆｅ（ω，Ｖ）ηｅ（ｘ，ω）＋ｇｅ（ｘ，ω） （２）

其中，ｇｅ（ｘ，ω）＝ ０，ηｅ（ｘ，ω）为单元状态向量，

ηｅ（ｘ，ω）＝ [ｕ ∂ｕ
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转移矩阵 Ｆｅ（ω，Ｖ）为 １２×１２ 的方阵，矩阵中非零元

素见附录 Ａ．
边界条件：
Ｍｂηｅ（０，ω）＋Ｎｂηｅ（ ｌ，ω）＝ γｅ（ω） （３）

其中，ｌ 表示单元长度，Ｍｂ、Ｎｂ 表示由机翼单元端

点条件得到的选择矩阵，均为 １２×１２ 的方阵，其非

零元素为：
Ｍｂ（１，１）＝ １， Ｍｂ（２，３）＝ １， Ｍｂ（３，５）＝ １
Ｍｂ（４，７）＝ １， Ｍｂ（５，９）＝ １， Ｍｂ（６，１１）＝ １
Ｎｂ（７，２）＝ １， Ｎｂ（８，４）＝ １， Ｎｂ（９，６）＝ １
Ｎｂ（１０，８）＝ １， Ｎｂ（１１，１０）＝ １， Ｎｂ（１２，１２）＝ １
γｅ（ω）内有力和位移等元素，具体为：
γｅ（ω）＝ ｕ（０，ω）[ ｗ（０，ω）ψｚ（０，ω）

ｖ（０，ω）ψｙ（０，ω）φｘ（０，ω）
ｕ（ ｌ，ω）ｗ（ ｌ，ω）ψｚ（ ｌ，ω）
ｖ（ ｌ，ω）ψｙ（ ｌ，ω）φｘ（ ｌ，ω） ] Ｔ

方程（２）的传递函数解为：
ηｅ（ｘ，ω）＝ Ｈｅ（ｘ，ω，Ｖ）γｅ（ω） （４）

其中，
Ｈｅ（ｘ，ω，Ｖ）＝ ｅＦｅ（ω，Ｖ）ｘ Ｍｂ＋ＮｂｅＦｅ（ω，Ｖ） ｌ[ ] －１ （５）

１．３　 外挂的传递函数

ｍ０ 表示单个外挂质量，对应转动惯量表示为

Ｉ０，外挂距机翼截面刚心的长度表示为 ｚ０，β（ ｔ）为

外挂相对机翼根部截面弦线的偏转角，Ｋβ 表示外

挂与机翼连接处的扭转刚度．Ｋβ（β（ ｔ） －φｘ）表示外

挂因为俯仰方向上转动产生的对弹性轴的扭矩，通

过傅里叶变换得到 Ｋβ（β（ω）－φｘ）；ｍ０ｚ０
∂２ｗ
∂ｔ２

表示外

挂自身重力在挂载处对机翼弹性轴的扭矩，通过傅

里叶变换得到－ｍ０ｚ０ω２ｗ，ｍ０
∂２ｗ
∂ｔ２

表示外挂由于其自

身重力在机翼挂载处的剪力，通过傅里叶变换得到

－ｍ０ω２ｗ．
以上在确定外挂挂载处平衡方程时，引入了新

的变量 β（ ｔ），因此需要多加一个求解方程．对于外

挂，其俯仰振动微分方程为：

（ Ｉ０＋ｍ０ｒ２０）
∂β２

（ ｔ）
∂ｔ２

＋Ｋβ（β（ ｔ）－φｘ）＝ ０ （６）

其中，ｒ０ 表示外挂挂载处到外挂质心的长度，且

ｒ０ ＝ ｙ２
０＋ｚ２０ ，其中，ｙ０、ｚ０ 分别表示集中外挂质心和

机翼截面刚心的弦向和铅垂长度．
对公式（６）进行 Ｆｏｕｒｉｅｒ 变换，并整理得：

β（ω）＝
Ｋβφｘ

Ｋβ－ω２（ Ｉ０＋ｍ０ｒ０ ２）
（７）

将公式（７）代入 Ｋβ（β（ω）－φｘ）并整理得：
Ｋβω２（ Ｉ０＋ｍ０ｒ０ ２）
Ｋβ－ω２（ Ｉ０＋ｍ０ｒ０ ２）

φｘ

１．４　 单元组装

这里将有限元的求解思路引入，把大柔性大展

弦比机翼看作是由若干曲梁单元组成．具体处理方

法如下：
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其中，Ｍｙ，Ｍｚ 表示此曲梁单元对 ｙ、 ｚ 坐标轴的弯

矩，Ｔｘ 表示此曲梁单元对 ｘ 坐标轴的扭矩，Ｎｘ 表示

沿 ｘ 坐标轴方向的轴力，Ｑｙ 和 Ｑｚ 表示沿 ｙ、ｚ 坐标

轴的剪力．
曲梁单元内力可以表示为

Ｑｅ（ｘ）＝ Ｑｅη（ｘ）ηｅ（ｘ，ω） （９）

其中，Ｑｅ（ｘ）＝ ＮｘＱｙ ＭｚＱｚ Ｍｙ Ｔｘ[ ] Ｔ，Ｑηｅ（ｘ）为
６×１２ 的矩阵，其非零元素为：

Ｑηｅ（１，２）＝ ＥＡ， Ｑηｅ（１，３）＝ ＥＡ ／ Ｒ

６２２
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Ｑηｅ（２，１）＝ －ｋＧＡ ／ Ｒ， Ｑηｅ（２，４）＝ ｋＧＡ
Ｑηｅ（２，５）＝ －ｋＧＡ
Ｑηｅ（３，５）＝ ＥＩｚ
Ｑηｅ（４，８）＝ ｋＧＡ， Ｑηｅ（４，９）＝ ｋＧＡ
Ｑηｅ（５，１０）＝ ＥＩｙ， Ｑηｅ（５，１１）＝ ＥＩｙ ／ Ｒ
Ｑηｅ（６，９）＝ －ＧＪ ／ Ｒ， Ｑηｅ（６，１２）＝ ＧＪ

把（４）式代入（９）式，令 ｘ ＝ ０、ｌ，即曲梁单元端点的

内力可表示为：
ｆｅ ＝Ｋｅ（ω，Ｖ）γｅ（ω） （１０）

其中，

ｆｅ ＝
Ｑｅ（０）

Ｑｅ（ ｌ）{ } ，

Ｋｅ（ω，Ｖ）＝
Ｑηｅ（０）Ｈｅ（０，ω，Ｖ）

－Ｑηｅ（ ｌ）Ｈｅ（ ｌ，ω，Ｖ）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

类似有限元方法中的节点力处理方法，ｆｅ 等效

为节点两端的内力，Ｋｅ（ω，Ｖ）等效为刚度矩阵，γｅ

（ω）等效为节点运动产生的位移向量．
设外挂位于某单元端点处，此处机翼内力包括

扭矩、弯矩和剪力应处于平衡状态，可以表示为：

Ｎ′ｘ ＝Ｎｘ ＝ＥＡ
∂ｕ
∂ｘ

＋ ｗ
Ｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｍ′ｚ ＝Ｍｚ ＝ＥＩｚ
∂ψｚ

∂ｘ

Ｍ′ｙ ＝Ｍｙ ＝ＥＩｙ
∂ψｙ

∂ｘ
＋
φｘ

Ｒ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｑ′ｚ ＝Ｑｚ ＝ ｋＧＡ
∂ｖ
∂ｘ

＋ψｙ
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｑ′ｙ ＝Ｑｙ－ｍ０ω２ｗ＝ ｋＧＡ ∂ｗ
∂ｘ

－ ｕ
Ｒ
－ψｚ

æ

è
ç

ö

ø
÷ －ｍ０ω２ｗ

Ｔ′ｘ ＝Ｔｘ＋Ｋβ（β（ ｔ）－φｘ）－ｍ０ｚ０ω２ｗ

＝ＧＪ
∂φｘ

∂ｘ
－
ψｙ

Ｒ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋Ｋβ（β（ ｔ）－φｘ）－ｍ０ｚ０ω２ｗ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（１１）
根据公式（９）及外挂传递函数可得

Ｑ′ｅ（ ｌ）＝ Ｎ′ｘ Ｑ′ｙ Ｍ′ｚＱ′ｚ Ｍ′ｙＴ′ｘ [ ] Ｔ

Ｑ′ηｅ（ ｌ）是 ６×１２ 的矩阵，其中非零元素如下：
Ｑ′ηｅ（１，２）＝ ＥＡ， Ｑ′ηｅ（１，３）＝ ＥＡ ／ Ｒ

Ｑ′ηｅ（２，１）＝ －ｋＧＡ ／ Ｒ， Ｑ′ηｅ（２，３）＝ －ｍ０ω２

Ｑ′ηｅ（２，４）＝ ｋＧＡ， Ｑ′ηｅ（２，５）＝ －ｋＧＡ
Ｑ′ηｅ（３，５）＝ ＥＩｚ
Ｑ′ηｅ（４，８）＝ ｋＧＡ， Ｑ′ηｅ（４，９）＝ ｋＧＡ

Ｑ′ηｅ（５，１０）＝ ＥＩｙ， Ｑ′ηｅ（５，１１）＝ ＥＩｙ ／ Ｒ

Ｑ′ηｅ（６，３）＝ －ｍ０ｚ０ω２， Ｑ′ηｅ（６，９）＝ －ＧＪ ／ Ｒ

Ｑ′ηｅ（６，１１）＝
Ｋβω２（ Ｉ０＋ｍ０ｒ０ ２）
Ｋβ－ω２（ Ｉ０＋ｍ０ｒ０ ２）

Ｑ′ηｅ（６，１２）＝ ＧＪ
带外挂单元的节点内力和刚度矩阵为：

ｆｅ ＝
Ｑｅ（０）

Ｑ′ｅ（ ｌ）
{ } ，

Ｋｅ（ω，Ｖ）＝
Ｑηｅ（０）Ｈｅ（０，ω，Ｖ）

－Ｑ′ηｅ（ ｌ）Ｈｅ（ ｌ，ω，Ｖ）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

结合有限元思想，将各个单元组集进行拼接，
从而得出整个机翼的平衡方程：

Ｋ（ω，Ｖ）γ（ω）＝ ｆ （１２）
其中，Ｋ（ω，Ｖ）表示整个机翼的刚度矩阵，γ（ω）表
示机翼节点位移向量，ｆ 表示各个单元的内力拼装

向量．

２　 颤振特性的求解

机翼整体由外部气动力、机翼结构和外挂组

成，而不受其他外力影响，所以，整个机翼处于平衡

状态，推出公式（１２）中：
ｆ＝ ０ （１３）
按照机翼的假设状态，结合有限元思想将刚度

矩阵 Ｋ（ω，Ｖ）按边界条件整理［２３，２４］ ．
若机翼发生颤振，γ（ω）一定存在非零解，所以

应该满足：
ｄｅｔ Ｋ（ω，Ｖ）[ ] ＝ ０ （１４）
因为 Ｋ（ω，Ｖ）是复矩阵，只有满足行列式实部

和虚部都等于零，才可使矩阵 Ｋ（ω，Ｖ）行列式的值

为零，可得：
Ｒｅ ｄｅｔ Ｋ（ω，Ｖ）[ ]{ }＝ ０
Ｉｍ ｄｅｔ Ｋ（ω，Ｖ）[ ]{ }＝ ０{ （１５）

由公式（１５）可以得到两个方程，而矩阵 Ｋ（ω，Ｖ）
中恰好有两个未知数变量分别为空速 Ｖ 和圆频率

ω，可以定解．求解上述（１５）式，可得到满足方程组

（１５）的解，但可能得到多组（Ｖ，ω）满足方程（１５） ．
根据机翼空速在超过颤振临界速度就会发生颤振，
所以求得的一组解（Ｖ，ω）中，空速 Ｖ 最小的这组解

可以反映出机翼的颤振特性．
这里需要说明的是：为了得到（１５）式的解，采

取 用 ＭＡＴＬＡＢ 绘 制 Ｒｅ ｄｅｔ Ｋ（ω，Ｖ）[ ]{ } 和

Ｉｍ ｄｅｔ Ｋ（ω，Ｖ）[ ]{ } 的等值线图，通过等值线的交

７２２
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点判断出相对应的解；为了增加求解速度和精度，

可以先在大区间
Ｖ∈（Ｖ０，Ｖ１）

ω∈（ω０，ω１）{ 内找到机翼颤振速

度所在的较小区间
Ｖ′∈（Ｖ′０，Ｖ′１）

ω′∈（ω′０，ω′１）{ ，在此区间内划

分更细的区间范围 ΔＶ′和 Δω′，然后利用 ＭＡＴＬＡＢ
绘制 Ｒｅ ｄｅｔ Ｋ（ω，Ｖ）[ ]{ } 和 Ｉｍ ｄｅｔ Ｋ（ω，Ｖ）[ ]{ } 的

等值线图，最终求得机翼的颤振速度和颤振频率．

３　 算例验证

方法正确性验证通过采用本文方法计算机翼

携带外挂的情形与有限元软件 ＭＳＣ 的计算结果对

比．外挂主要物理参数如表 １ 所示．
表 １　 外挂的物理参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ

Ｂａｓｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ Ｖａｌｕｅ
Ｍａｓｓ（ｋｇ） ｍ０ ＝ ２

Ｍｏｍｅｎｔ ｏｆ ｉｎｅｒｔｉａ（ｋｇ·ｍ２） Ｉ０ ＝ ０．１
Ｃｈｏｒｄ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｅｌａｓｔｉｃ ａｘｉｓ（ｍ） ｙ０ ＝ ０
Ｖｅｒｔｉｃａｌ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｅｌａｓｔｉｃ ａｘｉｓ（ｍ） ｚ０ ＝ ０

Ｐｉｔｃｈ ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ（Ｎ·ｍ２） Ｋβ ＝∞

为提高方法验证的效率，令机翼重心到机翼截

面刚心的长度 ｘα ＝ ０，表 ２ 为机翼其他主要参数．
表 ２　 机翼主要参数

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｔｈｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｗｉｎｇ

Ｂａｓｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ Ｖａｌｕｅ
Ｈａｌｆ ｏｆ ｓｐａｎ（ｍ） Ｌ＝ １６．０
Ｈａｌｆ ｏｆ ｃｈｏｒｄ（ｍ） ｂ＝ ０．５

Ｍａｓｓ ｏｆ ｕｎｉｔ ｌｅｎｇｔｈ（ｋｇ ／ ｍ） ｍ＝ ０．７５
Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｅｌａｓｔｉｃ ａｘｉｓ（％ｃｈｏｒｄ） ａ＝ ０
Ｄｉｓｔａｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｃｅｎｔｅｒ ｏｆ ｇｒａｖｉｔｙ

ａｎｄ ｔｈｅ ｅｌａｓｔｉｃ ａｘｉｓ
ｚα ＝ ０

Ｒｏｔａｒｙ ｉｎｅｒｔｉａ ｏｆ ｕｎｉｔ ｌｅｎｇｔｈ（ｋｇ·ｍ２） Ｉα ＝ ０．１
Ｂｅｎｄｉｎｇ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｏｆ ｖｅｒｔｉｃａｌ（Ｎ·ｍ２） ＥＩｚ ＝ ２．０×１０４Ｎ·ｍ２

Ｂｅｎｄｉｎｇ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｏｆ ｃｈｏｒｄ（Ｎ·ｍ２） ＥＩｙ ＝ ４．０×１０６Ｎ·ｍ２

Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｏｆ ｔｗｉｓｔ（Ｎ·ｍ２） ＧＪ＝ １．０×１０４

Ａｉｒ ｄｅｎｓｉｔｙ（ｋｇ ／ ｍ３） ρ＝ ０．０８８９

如图 ４ 所示，这里主要采用 ＭＳＣ．Ｐａｔｒａｎ 软件

进行仿真，先对带外挂机翼模型进行建模，划分网

格时使用二维网格，每个机翼分成 ６０ 个结构性单

元，为模拟具有质量和转动惯量的外挂特性，这里

采用质量单元，这里取三种典型变形进行分析，记
变形一、变形二和变形三，对应的翼尖位移取半展

长的 ３．１２５％、６．２５０％和 １２．５０％，分别对三种变形

机翼携带一个外挂情形进行模态仿真，并利用 ＭＳＣ

中的分析模块 ＦｌｉｇｈｔＬｏａｄｓ 进行气动弹性分析．

图 ４　 带外挂柔性机翼有限元模型

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ＦＥＭ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｗｉｎｇ ｗｉｔｈ ａｎ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ

为验证上一节提出的计算方法对柔性机翼携

带多个外挂同样适用，本文不仅对柔性机翼带单个

外挂情形进行仿真对比，还分别对三种变形机翼携

带多个外挂进行有限元建模仿真，图 ５ 以变形二机

翼为例展示携带 １ 至 ３ 个外挂机翼的仿真模型．

图 ５　 带不同外挂数目的机翼有限元模型

Ｆｉｇ．５　 Ｔｈｅ ＦＥＭ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｗｉｎｇ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅｓ

如表 ３ 所示，将机翼携带不同数量外挂的算例

分别用本文算法和有限元方法进行计算．通过表 ３
的对比结果可以得出，采用两种方法计算得到的颤

振速度和频率具有比较好的一致性，从而验证了本

文方法的正确性．可能的误差原因在文献［２１］给予

了分析说明，不在此赘述．
表 ３　 机翼带不同数量外挂颤振特性

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｆｌｕｔｔｅｒ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａｉｒｃｒａｆｔ ｗｉｎｇｓ ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｍｏｕｎｔ ｏｆ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ

Ｔｈｅ ｆｌｕｔｔｅｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙｍ ／ ｓ（Ｔｈｉｓ ａｒｔｉｃｌｅ ／ ｔｈｅ ＭＳＣ ｓｏｌｕｔｉｏｎ）
Ｎｏｎｅ Ｏｎｅ Ｔｗｏ Ｔｈｒｅｅ

Ｃａｓｅ １ ３５．７ ／ ３６．６ ４０．０ ／ ３９．３ ４１．４ ／ ４０．４ ４３．３ ／ ４２．４
Ｃａｓｅ ２ ２７．３ ／ ２５．７ ３１．７ ／ ２８．４ ３３．４ ／ ３１．３ ３６．７ ／ ３５．１
Ｃａｓｅ ３ ２５．２ ／ ２３．２ ２７．１ ／ ２５．５ ２８．１ ／ ２７．３ ３０．２ ／ ２９．１

４　 机翼颤振特性分析

从引言可知，当外挂的物理参数发生改变时，
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相应机翼的气动弹性也会发生改变，这直接影响整

个飞行器的颤振特性，所以本节专门针对此问题进

行了讨论．本节主要以机翼带单个外挂和多个外挂

两种情况为例，从以下几个方面进行分析：外挂质

量、转动惯量、挂载位置分布情况和外挂数量．表 １
和表 ２ 为计算所需的基本参数．
４．１　 单个外挂对机翼颤振特性的影响

以机翼挂载单个外挂为例，挂点展向位置为

０．５Ｌ（Ｌ 为机翼半展长），弦向位于弹性轴上，分别

改变外挂质量和转动惯量，研究其对机翼颤振特性

的影响规律．外挂质量的改变会影响机翼的气动特

性，如图 ６ 所示，其横坐标表示外挂质量 ｍ，其纵坐

标表示颤振速度 Ｖ．同样的，转动惯量的改变也对机

翼气动特性产生较大影响，如图 ７ 所示，其横坐标

为外挂的转动惯量 Ｉ０ 和机翼单位长度转动惯量 Ｉα
之比，其纵坐标表示颤振速度 Ｖ．图 ６ 和图 ７ 均为柔

性机翼在三种变形条件下的颤振速度．从两图可以

看出，随着外挂质量和转动惯量的增加，机翼几种

变形条件下颤振速度也不断增加．机翼处于大变形

条件下，颤振速度增加趋势相对较缓；随着机翼变

形程度的减小，颤振速度增加趋势更加明显．

图 ６　 机翼外挂质量对颤振速度的影响

Ｆｉｇ．６　 Ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ ｏｎ

ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｗｉｎｇ ｆｌｕｔｔｅｒ

机翼弹性轴在机翼上的相对位置会影响机翼

的颤振特性，外挂的存在又会改变机翼的受力特

性，因此，外挂的弦向位置变化，即与弹性轴的相对

位置变化，也会对机翼颤振特性产生较大影响．仍
以带单个外挂柔性机翼为例，图 ８ 水平轴表示外挂

挂载处弦向位置 ｚ 与机翼半弦长 ｂ 之比，弦向位置

ｚ 位于弹性轴前时取值为负，位于弹性轴后时取值

为正，纵坐标为机翼颤振速度 Ｖ．从图中可以看出，

随着外挂弦向位置从机翼前缘到后缘的过程中，机
翼在三种变形情况下，颤振速度不断降低，其中机

翼在大变形情况下，颤振特性最为稳定，颤振速度

变化最小，综上机翼为获得较好的颤振特性，应将

外挂置于靠近机翼前缘的位置．

图 ７　 机翼外挂转动惯量对颤振速度的影响

Ｆｉｇ．７　 Ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｍｅｎｔ ｉｎｅｒｔｉａ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ

ｏｎ ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｗｉｎｇ ｆｌｕｔｔｅｒ

图 ８　 外挂在机翼弦向位置对颤振速度的影响

Ｆｉｇ．８　 Ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ

ｏｎ ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｗｉｎｇ ｆｌｕｔｔｅｒ

本文建立的机翼气动模型是三维结构及引入

了机翼长度因素，图 ９ 给出了外挂挂载位置沿展向

位置变化对机翼气动特性的影响．仍以带单个外挂

柔性机翼为例，图上水平轴表示机翼外挂展向位置

坐标 ｘ 与机翼半展长 Ｌ 之比，纵轴表示机翼颤振速

度 Ｖ．根据图中的变换曲线可以得到，随着外挂挂载

位置从翼根到翼梢，机翼颤振速度先增加后降低，
当外挂位于翼展中部位置时，可获得最优的颤振特

性，其中机翼变形程度较大时，颤振特性较为稳定，
颤振速度变化幅度较小，随着机翼变形程度减小，
颤振速度变化得越明显．此规律结合外挂弦向分布

规律对带大展弦比柔性机翼飞行器的设计具有指

９２２
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导意义，为提高此类飞行器机翼颤振特性，应尽量

使外挂位于机翼中部且靠近前缘位置．

图 ９　 外挂在机翼展向位置对颤振速度的影响

Ｆｉｇ．９　 Ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ

ｏｎ ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｗｉｎｇ ｆｌｕｔｔｅｒ

４．２　 多个外挂对机翼颤振特性的影响

上节讨论了单个外挂对机翼颤振速度的影响，
本小节在前面的基础上拓展到机翼带多个外挂的

情形，通过计算发现在外挂数目不变的情况下，外
挂质量、转动惯量、挂载位置分布情况等因素对机

翼颤振速度的影响与上一小节讨论的结果基本一

致，这里不再重复讨论．
外挂数量也是影响机翼气动特性的重要参数．

因此，本文研究了外挂数量对机翼颤振的影响，其
中，外挂挂点沿机翼展向均匀分布．以下从两个角

度进行分析：
一是单个外挂质量不变，随着数量的增加，外

挂总质量增加，颤振特性如图 １０ 所示，其横坐标表

示外挂数量，其纵坐标表示机翼颤振速度 Ｖ．当单个

外挂质量不变，随着数量增加，机翼颤振速度变化

基本与图 ６ 相同，即随着数量的增加（总质量增

加），机翼颤振速度提高，其中机翼变形程度较大

时，颤振特性较为稳定，颤振速度变化较小；机翼变

形程度越小时，颤振速度提高得越明显．
二是外挂总质量不变，随着数量增加，单个外

挂质量减小，颤振特性如图 １１ 所示，其横坐标表示

外挂数量，其纵坐标表示机翼颤振速度 Ｖ．当外挂总

质量不变，外挂数量增加，颤振特性较上一种情况

发生改变，随着数量的增加，即外挂质量更加均匀

地分布在机翼上，当机翼变形程度较大时，颤振特

性非常稳定，颤振速度几乎不变；当机翼变形比较

小时，颤振特性提高明显．所以在进行机翼设计时，

当外挂总质量不变且机翼变形程度较大，外挂挂载

的均匀程度对机翼颤振特性几乎没有影响．

图 １０　 单个外挂质量不变

Ｆｉｇ．１０　 Ｔｈｅ ｍａｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓｉｎｇｌｅ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ ｉｓ ｃｏｎｓｔａｎｔ

图 １１　 外挂总质量不变

Ｆｉｇ．１１　 Ｔｈｅ ｍａｓｓ ｏｆ ａｌｌ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｓｔｏｒｅ ｉｓ ｃｏｎｓｔａｎｔ

５　 结论

本文基于带外挂大柔性机翼结构和气动特点，
使用带有半解析半数值特性的传递函数方法进行

处理，经过与 ＭＳＣ． ＦｌｉｇｈｔＬｏａｄｓ 算例相比较，证明了

本文计算方法的正确性和高效性，同时探讨了机翼

在大变形条件下，外挂质量、转动惯量、位置分布及

数量对颤振特性的影响，得出如下结论：
１）随着外挂质量和转动惯量的增加机翼颤振

速度也不断增加．机翼的变形程度越大，机翼的颤

振特性越稳定，外挂质量和转动惯量的变化对颤振

速度的影响越小．
２）使外挂位于机翼中部且靠近前缘位置，可有

效提高飞行器大展弦比柔性机翼颤振特性．机翼在

大变形情况下，外挂位置分布对机翼颤振特性影响

较小．

０３２
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３）随着外挂数目的增多，机翼颤振特性有所提

高，但随着机翼变形程度的增大，外挂数目对机翼

颤振速度的影响在减小，尤其在外挂总质量不变的

条件下，外挂分散程度对机翼颤振特性几乎没有影

响．
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第 ３ 期 张忠源等：基于传递函数法的带外挂大柔性机翼颤振分析
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