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飞机结构气一弹耦合非线性颤振的控制 
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摘 要 ：非 线性 气动 弹性 理论 研 究 为先进 飞机 结 构设 计提 供 了理 论指 导 ，也 为 消除和 预 

防不 希望 发 生的 气 弹不稳 定 振 动奠 定 必要 的基 础 ． 智 能材料 的应 用应 是 先进 飞机 颤振 抑制 

技术走向 实用化的有效途径．由于形状记忆合金具有高阻尼 、大回复 力、大应 变容量及其抗 

疲 劳I}生能强等 方 面 的优 势 ，在今 后 的 颤振抑 制 应 用研 究 中必将 发挥 更 大作 用． 
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0 引言 

飞机结构与气流相互作用，一定条件下会形成气弹耦合自激振荡——颤振(flutter)，这种复杂气动力诱 

发产生的气弹动力失稳(发散)现象的发生机理与空气动力、结构弹性特性和惯性特性等因素有关．从20 

世纪20年代开始，飞机结构动力学设计中对气弹耦合动力问题研究，已经提出比较明确的要求．20世纪 

30年代的航空工程师们首先提出气动弹性(Aeroelasticity)的概念，随后气动弹性理论开始获得较大的发展 
[1]

，线性气动弹性力学(结构线性，气动力线性)理论基础开始形成．1988年 Dowell E H教授出版了非线性气 

动弹性力学比较完整的第一部专著嘲，提出了飞机结构非线性气动弹性研究的框架体系．近年来，航空技术 

领域对发展新一代高性能飞机的渴求不断增长，具有超高速、超高空和超大型等特殊功能机种的研制在结 

构强度、动力稳定性等许多方面面临重大挑战B_5]㈠ ，作为指导先进飞机结构动力学设计关键技术之一的 

非线性气动弹性力学理论及其分析方法研究 ，开始受到普遍重视．颤振抑制是振动工程领域的一个重要分 

支内容，也是非线性气动弹性动力学研究的出发点与归宿．由于飞机在其服役过程中受环境因素的干扰， 

颤振的发生在所难免，因而，探索抑制结构非线性颤振的有效方法，使原先不稳定的模态具有所要求的稳 

定裕度，从而确保系统的可靠性与安全性，具有十分重要的现实意义．本文将围绕非线性因素、如温度效应 

对颤振的影响总结与评述，介绍关于飞机结构非线性颤振抑制研究的一些最新进展，并对今后飞机非线性 

气弹动力学及其颤振抑制发展前景进行展望． 

1 非线性因素与温度效应 

气动弹性系统中的非线性因素，可以来源于飞机结构或者空气动力．其中，结构非线性有：①集中(局 

部)非线性(控制面铰链、间隙、干摩擦等)，②分布(连续)非线性(几何、材料、屈曲等)；空气动力非线性有： 

①跨音速流中的激波阻力(波阻)，②分离流或者大迎角．非线性气弹耦合响应行为表现为两种基本特征： 
一

是有限幅值的稳态振动——极限环振荡(Limit Cycle Oscillation--LCO)，而且无论飞行速度是在低于或者 

在高于线性系统颤振边界的情况下，LCO对于外界任何扰动都是稳定的．因此在流速与LCO幅值之间存在 
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如图1所示的定性关系．很明显，非线性效应使LOC幅值比线性系统响应幅值有所减小，二是存在如图2 

所示的另一种形式的响应特征，即对于小扰动稳定的 LCO，在大扰动下将会丧失其稳定性，出现跳跃和迟 

滞特性，稳定的LCO周期可能会演化为分叉和混沌运动． 

量 
I---I 

莹 

著 

FLIGift SPEED 

图1 SchematiC of LCO response for a benign 

nonlinearity leading to(only)stable LCO 

图 2 Schematie of LCO response for a detrimental 

nonlinearitY leading to both stable(— — ) and 

unstable (一一)LCO．Arrows denote path of systme 

response when flight speed is increasing(一 )or 

decreasing (一 ) 

另外，飞机在超音速和高超音速飞行状态下，温度对结构颤振特性的影响不容忽视网，尤其是对于广泛 

使用的轻质材料(如纤维增强复合材料)而言，温度对气弹稳定性的作用机理更为重要．温度变化从两个方 

面影响结构性能，即材料弹性性能随温度变化以及温度变化引起热应力 (依赖温度分布及边界条件 )． 

Tomar&Gupta【7 研究定常热梯度及其温度沿厚度线性变化对正交各向异性矩形板自由振动的影响，研究中 

仅考虑材料性能随温度变化，结果表明，板的振动频率发生了变化，但变化幅度不大．而 Bailey[铂仅考虑温 

度诱发面内载荷的情形，发现此时振动频率的变化要显著得多．Locke J E 采用 Ritz法研究具有可动边界 

的石墨／环氧正交各向异性板由于材料粘弹性模量随温度改变及其有面内温度载荷产生的动力特性，结果 

表明，在温度沿x方向面内二次函数分布(y方向及其厚度方向定常)板扰动频率经历先硬化一频率升高后 

软化—频率降低的变化过程．Houbouh∽ 研究温度均匀分布二维壁板的屈曲稳定性和颤振边界，Yang& 

HanE加 采用FEM研究热屈曲二维壁板线性颤振特性 ，Xue&Mei[“ 采用 FEM及其 Van—Karman大挠度板理 

论预测非均匀温度分布条件下热屈曲板的颤振边界的影响，Cheng G F等Ⅱ。 考虑温度诱发热面力及其热弯 

矩对超高速大挠度复合材料壁板气弹耦合动稳定性影响问题，模型中也计入气流偏转角和气动阻尼．研究 

表明，面力产生软化作用，弯矩产生刚化作用，两种作用的综合效应是使颤振边界的减小变得平缓．需要指 

出的是，目前大多数相关问题研究基本上考虑较多的是温度载荷(热面力，热弯矩)作用效应，很少考虑材 

料性能随温度变化，特别是对于温度变化相当敏感的树脂基复合材料结构，粘弹性特性对于颤振特性的影 

响问题，迄今未见有相关报道． + 

2 非线性颤振控制方法 

颤振抑制一般有对构件的质量分布及刚度分布特性进行调整的被动设计方法和采用空气动力控制表 

面调节空气动力流场的主动设计方法两种．被动控制自适应性差而且附加质量对飞行性能会产生不利影 

响；而主动抑制由于构件柔性导致的气动弹性效应往往削弱控制面的性能使颤振性能变差，于是，只能通 

过加强构件强度或者再附加其他控制面来进行弥补．主动控制力(力矩)一般由液压系统(伺服气弹装置) 

提供，能量转换形式复杂(机、电、液)，组成部件多(潜在故障点多)，液压管网容易受损．而智能材料的出现 

为飞机结构颤振抑制技术的发展带来新的机遇．采用智能材料抑制飞机结构颤振的一个重要思路是利用 

埋入结构内部的智能材料驱动体产生控制力(力矩)，抵消颤振运动；或者通过改变构件刚度，解耦颤振频 

率吸收空气动力，从而延迟颤振发生．NASA兰利研究中心的Scott( ’于1990年首次应用压电材料技术抑 

制小展弦比机翼在超音速中的颤振，Scott&WeisshaaE 朝通过比较压电材料与形状记忆合金材料对超音速壁 
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板线性颤振抑制的性能之后指出，SMA由于能够诱发产生较大面力，但响应速度较慢，适合于构件被动式 

开关型大幅值颤振抑制；压电材料由于在诱发产生响应速度快方面的优越性，更适合于构件的主动式小幅 

值颤振抑制．上述观点仅仅是初步的，还需要通过大量的研究来检验．有关压电材料近来在直升机柔性桨 

叶及其飞机固定机翼线性颤振抑制的实验室研究和部分实际应用成果，在 Giurgiutiu V近来的论文中 给 

出比较完整的总结．飞机构件非线性颤振抑制研究相对较为缺乏，而且也仅限于壁板．Lai等 ’用连续型结 

构模型研究具有压电表层的超音速壁板的大挠度颤振抑制问题，但只能处理压电材料沿整个板面连续分 

布以及形状规则的壁板．Zhou R C等[153采用有限元方法建模研究在壁板表面局部粘有压电片的情形，其中 

还考虑板内具有均匀温度变化的影响，提出由线性系统优化控制理论控制非线性 LCO运动的策略．其理论 

根据是，当时(为临界气动压参数)由于线性系统颤振的不稳定会产生稳定的 LCO非线性响应，于是为抑制 

非线性LCO响应，需要控制线性系统，使其达到稳定．数值仿真结果表明，通过压电片的合理配置，在优化 

控制增益确定的基础上，对于范围内的 LCO响应，可完全得到抑制．同时也指出，适当温度下的响应是周期 

响应 ，温度增量较大时，LCO能够演变为具有跃变特性的混沌运动，而且抑制效果也随之下降．Moon S H& 

Kim S j[,63近来将压电分流被动控制技术引入壁板非线性颤振抑制研究 ，并且与采用压电材料的主动抑制 

效果进行比较，结果表明，在温度变化不大情况下，两种方法对于 LCO的抑制效果是相同的，但是，当温度 

升高时，两种方法的性能都降低，其中压电分流控制的效果相对差一些．然而，从实用性角度考虑，采用压 

电分流被动阻尼抑制方法的优越性是显而易见的．目前，先进飞机部件颤振抑制的主要发展趋势是结合结 

构颤振的特点 ，将先进的智能材料结构的概念融人颤振抑制设计 ，充分发挥智能材料的优势．常见的智能 

材料是磁(电)流变液(MR／ER)、压电材料(PZT)和形状记忆合金(SMA)．MR(ER)阻尼性能优异，常做成阻 

尼器，用于颤振半主动抑制[17-18]，但是需要容器，而且一般要多个阻尼器联合使用，存在结构安装与重量等 

问题；PZT层粘贴结构表面产生驱动力矩常用于颤振主动抑制口 ，但它变形量小，难以提供大冲程作动． 

Weisshaar T A 发现部分表面粘贴 SMA层的壁板的临界颤振速度显著提高．Scoot R C等人∞ 发现粘贴 

SMA层产生的面力显著地提高了壁板的面内刚度，增强了气弹稳定性．Chu LC ’将SMA用于抑制超音速复 

合材料壁板(SSCP)的非线性颤振，结果表明，SMA纤维含量及其初始应变的增加有利于扩大颤振边界． 

Ostachowicz W M等 研究了将 SMA纤维置于基体内的细管的埋设方式下，对含有结构损伤的SSCP颤振 

特性的调节问题和颤振抑制的效果．Park J s等 研究了用 SMA纤维增强的 SSCP的热后屈曲和颤振特 

性，其中考虑了温度对复合材料基体的材料性能的影响．作者从严格的SMA受限回复的力学行为的描述出 

发，采用Rayleigh～Ritz解析法，建立SMA纤维混杂SSCP在SMA纤维的驱动作用下的颤振性能预测的近似 

分析模型，揭示出混杂SMA纤维的复合材料层合壁板的一些颤振特性及其 SMA对壁板颤振的抑制规律 ． 

3 结论 

各种先进飞机，如大展弦比机翼超高空长航时无人机、最大飞行速度为(马赫数)>2．0的高速民航机的 

研制，以及各种超轻型材料如泡沫复合材料、合成树脂与轻金属的普遍使用，使得结构、材料和气动力等方 

面的非线性效应问题日益突出．常规的、以小扰动为基本假设的颤振分析理论，由于无法揭示非线性气动 

弹性现象的发生机理，面对这样一类非线性气弹耦合问题时，显得无能为力．开展非线性气动弹性理论研 

究有助于认识与理解各种气弹现象发生的规律及其相互转换条件，为先进飞机结构设计提供理论指导，同 

时也将为消除和预防不希望发生的气弹不稳定振动奠定必要的基础．目前 ，飞机气动弹性系统中已成功建 

模的非线性包括结构间隙非线性与结构几何非线性(小展弦机翼、壁板和大展弦比机翼)、分离流非线性 

(低马赫数 ONERA气动力模型)、无粘流激波非线性气动力模型也已用于预测 LCO响应及其颤振分析．空 

气动力学的发展离不开风洞实验技术，实验室空气动力学仍将是非线性气动弹性力学研究与飞机设计的 
一

个基本手段但也是相对薄弱的环节．翼型、大小展弦比机翼和壳体等，已有模型颤振实验结果 7)[26-283，但 

相应于跨音波阻非线性气动弹性的实验研究仍然不足．NASA兰利研究中心科研人员近来的努力将为此提 

供基础 刊 ．大挠度非线性壁板或圆柱壳非线性气弹系统LCO响应具有硬弹簧特性，低于线性颤振边界不 

存在 LCO．此外，结构间隙非线性、分离流及波阻非线性气动力引起的 LCO~j应具有软弹簧特性，无论其 

低于或者高于线性颤振边界，都有 LCO存在，而且响应具有迟滞特性．非线性响应的性质取决于非线性模 
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型的类型及其所处的特殊飞行环境与飞行参数．超音速或者高超音速气流中复合材料壁板的温度效应研 

究，通常是将材料看作是弹性的，很少考虑材料在温度作用下的粘弹性性质，这显然不利于对温度对壁板 

非线性颤振特性影响作出合理的解释与正确估计．非线性气弹动力系统的自由度缩聚，至今仍普遍沿用线 

性系统的振型叠加原理，这种做法的合理性，尚缺乏严格的理论依据．非线性效应最一般的结果就是系统 

出现幅值有限的周期运动LCO．虽然非线性限制了LCO的幅值，但随着动压力的增加．，大幅值LCO仍会带 

来结构完整性问题或者给飞行操纵带来困难．智能材料的应用是先进飞机颤振抑制技术走向实用化的有 

效途径．注意到形状记忆合金具有高阻尼、大回复力、大应变容量及其抗疲劳性能强等方面的优势，在今后 

的颤振抑制应用研究中必将发挥更大作用． 
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