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考虑间隙非线性的控制舵非线性气动弹性分析
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摘暋要:间隙结构的气动弹性系统非线性颤振问题是飞行器气动弹性力学工程领域的研究热点和难点,研究

考虑间隙非线性的控制舵系统的气动弹性特性具有重要意义。基于最小状态拟合方法获得时域降阶气动力模

型,并通过Lagrange方程获得系统非线性气动弹性方程;对比分析三种不同非线性控制舵系统的极限环颤振

及非线性动力学响应特性,并与等效线化法和时域仿真的结果进行一致性对比。结果表明:俯仰和扑动弹簧刚

度的变化对系统颤振边界有显著影响,当俯仰和扑动两个方向同时含有间隙非线性时,系统在线性颤振速度内

存在倍周期、混沌等复杂非线性动力学现象。
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Abstract:Thenonlinearflutterproblemofaero灢elasticsystemwithfree灢playnonlinearityhasbecomeoneofthe

hottestandmostchallengingtopicsintheengineeringfieldofaircraftaero灢elasticity.Thenonlinearaero灢elastic

behaviorsofthecontrolfinwithfree灢playnonlinearityareanalyzed.Thereduced灢orderaerodynamicmodelin

time灢domainisobtainedbyusingtheminimumstateapproximationmethod,andthenthenonlinearaero灢elastic

equationsofthecontrolfincanbeobtainedbasedontheLagrangeequation.Usingthenumericalmethod,the

aero灢elasticsystembehaviorswithfree灢playnonlinearityineitherpitchorplunge,orbothofthemarestudied,

includinglimitcycleoscillations(LCOs)andnonlineardynamicresponses.Thenumericalresultsarecompared

withthoseoftheequivalentlinearizationmethod.Theresultsshowthatthestiffnessofpitchandplungespring
isofsignificantinfluenceontheflutterboundaryofthesystem.Andwhenthefree灢playsarebothinpitchand

plunge,thereexistcomplexdynamicphenomenaincludingthemulti灢periodicLCOsandchaoticmotions.
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0暋引暋言

一直以来,飞行器气动弹性问题都是航空航天

领域研究的重点问题之一,备受关注,极大地推动

了我国飞机气动弹性力学的研究和发展。然而,现
代航空航天飞行器在具备更高飞行速度、更强机动

性能的同时,涉及的气动弹性问题越来越复杂,带
来的非线性问题也越发明显[1]。控制舵结构作为

飞行器典型升力面结构之一,相比其他结构部件,
其操纵刚度相对较低,更易发生颤振失稳。

在生产过程中,不可避免地出现超差、装配误

差等因素,同时飞行器运动过程中也会出现磨损等

现象,从而导致飞行器结构出现间隙非线性。它作

为最常见的一种集中非线性环节,在当前飞行器气

动弹性分析中需要被重点考虑[2]。杨智春等[3]从

建模方法、分析方法及动力学行为等方面对含结构

集中非线性的机翼颤振研究进行了探讨和总结,其
中,控制舵的舵轴连接处及其操纵刚度都可能存在

间隙非线性环节,这些都会改变系统的动力学特性

及操控性能。该问题也受到了国内外研究人员的

广泛关注[4灢12]。基于双协调自由界面法,WuZhi灢
gang等[13]建立了带间隙折叠翼的结构模型,并通

过地面振动试验验证了建模与辨识方法的有效性;

YangNing等[14]针对含间隙非线性舵结构,提出

了一种基于动态子结构法的气动弹性建模方法,用
于非线性颤振分析;何昊南等[15]从实验和仿真两

方面对含有间隙的折叠舵面建模方法及响应分析

进行了研究;R.D.Firouz灢Abadi等[16]建立了带有

间隙的三维双楔型机翼模型,考察了关键参数对非

线性动力学特性的影响规律;Tian Wei等[17]针对

含有间隙的三维全动舵面模型,考察了气动载荷和

热载荷作用下间隙对非线性气动弹性响应特性的

影响规律。然而,考虑局部结构间隙影响的舵面非

线性颤振机理研究尚有不足,尤其当含有多个非线

性环节时,间隙对系统颤振和非线性动力学响应是

如何影响的,这些都缺少系统的研究。
综上所述,本文针对考虑间隙非线性的控制舵

非线性气动弹性系统,着重考察间隙非线性对舵面

非线性颤振特性的影响机理。应用Lagrange方程

建立考虑俯仰和扑动方向的控制舵动力学方程,利
用基于样条插值函数获得气动力降阶模型,并应用

最小状态法将降阶频域气动力模型拟合成时域气

动力模型;分别考察仅有俯仰间隙、仅有扑动间隙

及两个自由度同时含有间隙情况下系统的颤振稳

定性及非线性动力学响应特性。

1暋理论模型

1.1暋控制舵结构建模

刚性全动舵面的结构模型如图1所示,可以在

其根部绕x轴和绕y 轴转动,分别代表全动舵面

扑动方向(毬)和俯仰方向(毩)的运动,并且舵面的根

部在扑动和俯仰方向上分别施加一个弹簧约束,即

K毬 和K毩。对于该全动舵面气动弹性模型,其动能

和势能可以由式(1)和式(2)得到:

T=1
2Ixx毬

·
2+1

2Iyy毩
·2+(Ixy -2mxy)毬

·
毩· (1)

U=1
2K毬毬2+1

2K毩毩2 (2)

式中:m 为舵面结构质量;Ixx、Iyy和Ixy为在参考坐

标系下相应弹性轴的质量惯性矩;x和y 为重心的

位置。

图1暋全动舵面模型的平面几何示意图

Fig.1暋Schematicofall灢movablefingeometry

通过应用Lagrange方程:

d
dt

毠T
毠q·

æ

è
ç

ö

ø
÷

i
-毠T

毠qi
+毠U

毠qi
=Qi (3)

建立系统的运动方程,其运动方程矩阵形式为

Mx·· +Kx=Q (4)
式中:x=[毬毩]T为状态向量;M 和K 分别为广义

质量阵和刚度阵;Q为广义外载荷。
当不考虑结构阻尼时:
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对于含有俯仰和扑动间隙非线性的控制舵模

型,其动力学方程可写为

Mx·· +M(x)=Q (5)
式中:M(x)=[g(毬)f(毩)]T,为弹性恢复力项。

俯仰和扑动方向的非线性恢复力矩表达式分

别为

f(毩)=

K毩(毩-毮毩) (毩曒毮毩)

0 (-毮毩 <毩<毮毩)

K毩(毩+毮毩) (毩曑-毮毩

ì

î

í

ï
ï

ïï )

(6a)

g(毬)=

K毬(毬-毮毬) (毬曒毮毬)

0 (-毮毬 <毬<毮毬)

K毬(毬+毮毬) (毬曑-毮毬

ì

î

í

ï
ï

ïï )

(6b)
式(6)中的恢复力矩可分写为线性项和非线性

项的形式,即:

f(毩)=K毩毩+f1(毩) (7a)

g(毬)=K毬毬+g1(毬) (7b)
其中,

f1(毩)=

-K毩毮毩 (毩曒毮毩)

-K毩毩 (-毮毩 <毩<毮毩)

K毩毮毩 (毩曑-毮毩

ì

î

í

ï
ï

ïï )

g1(毬)=

-K毬毮毬 (毬曒毮毬)

-K毬毬 (-毮毬 <毬<毮毬)

K毬毮毬 (毬曑-毮毬

ì

î

í

ï
ï

ïï )

最终,弹性恢复项可表示为 M(x)=K+FN,

FN=[g1(毬)f1(毩)]T。

1.2暋控制舵气动力建模

在对全动舵面动力学系统进行气动弹性求解

时,需要实时地计算广义外载荷的非定常气动力。
为了提高计算效率,本文采用升力面理论中的偶极

子格网法进行气动力建模,利用基于样条函数的降

阶方法对频域气动力进行降阶,从而得到降阶的气

动力模型,再应用最小状态法将频域气动力模型转

换到时域上。

1.2.1暋频域气动力模型降阶的理论方法

工程上常用的升力面方法,如偶极子格网法和

ZONA51等,则是通过气动力影响系数矩阵来计

算气动力[18灢19]。频域非定常气动力模型可以表

示为

Q=q曓A(氊)z (8)

式中:q曓 为动压;A(氊)为非定常气动力影响系数矩

阵;氊为简谐振动圆频率;Q和z分别为力向量和位

移向量。

常用的样条插值函数有面样条函数和梁样条

函数[20],它们都是通过样条矩阵来实现力与位移

的插值。假设将式(8)的频域气动力模型降阶到

Ns 个节点上,则有如下样条插值关系:

Qs=GT
sQ

z=Gsz{
s

(9)

式中:Qs 和zs分别为Ns 个节点上的气动力、位移

组成的列向量;Gs 为插值矩阵。

将式(9)代入式(8)即可得到基于样条函数的

非定常气动力降阶模型:

Qs=q曓Ass(氊)zs (10)

式中:Ass(氊)=GT
sA(氊)Gs。

1.2.2暋气动力模型的时域拟合

经过上述过程可以得到降阶频域气动力模型,

下面通过最小状态法将该模型转换到拉式域中,从
而用于时域分析[19]。这里,最小状态法将已知的

空气动力矩阵Q(k,M曓 )在 Laplace域中进行近

似,具体形式如下:

Q(s)曋A0+A1s+A2s2+Ds(Is-Rs)-1Ess
(11)

式中:s为无量纲的拉普拉斯变量;A0、A1、A2、Ds、

Es 及Rs 为最小状态法得到的系数矩阵;I为单位

矩阵。

气动力经过最小状态法近似后,运动方程表

示为

Mz··s+Kzs-qd·

[A0+A1s+A2s2+Ds(Is-Rs)-1Ess]zs=0
(12)

引入的状态变量为

xa=(Is-Rs)-1Esszs (13)

由此,可以得到系统状态空间方程:

z·s

z··s

x·
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î

í

ï
ï
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ï

ï
ï

a

=

0 I 0

-M-1K -M-1C qdM-1Ds

0 Es
V
bR

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ús

zs

z·s
x

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

ü

þ

ý

ï
ï

ï
ï

a

(14)
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式中:M=M-qd
bæ

è
ç

ö

ø
÷

V
2

A2;C=C-qd
b
VA1;

K=K-qdA0。

上述过程得到的是 Ns 个节点上的时域降阶

气动力,但对于刚性全动舵面只需要扑动和扭转两

个自由度的运动,因此,需要通过变换矩阵得到扑

动和俯仰两个自由度上的位移毬和毩,以及广义力

Q毬 和Q毩。具体关系如下:

zs=R
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

毬
毩

=Rq (15)

QR =
Qh

Q
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

毩
=RTQs (16)

式中:R为变换矩阵。

R具体为

R=
y1 y2 … yi … yNs

-x1 -x2 … -xi … -xN

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

s

T

(17)
式中:xi 和yi 分别为降阶点到俯仰和扑动轴的

距离。
因此,通过上述变换,系统状态空间内的气动

弹性方程式(14)变为

q·

q
··

x·

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

ü

þ

ý

ï
ï

ï
ï

a

=

0 I 0

-M-1
RKR -M-1

RCR qdM-1DsR

0 EsR
V
bR

é

ë
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ê
ê
ê

ù
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úsR

q
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x
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í
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ï
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ü

þ

ý

ï
ï

ïï
a

(18)

式中:MR =M-qd
bæ

è
ç

ö

ø
÷

V
2

RTA2R;CR =C-qd
b
VRT·

A1R;KR=K-qdRTA0R;DsR =RTDs;EsR =EsR;

RsR =Rs。
这样,即可利用数值方法来实现带间隙非线性

的全动舵面模型的气动弹性响应仿真。

2暋算例与分析

三维控制舵在 MSC.Adams软件平台上建立

的动力学模型如图2所示,可以看出:在舵面根部

作用有万向节和两个转动弹簧,其中,万向节用于

约束系统的3个平动自由度和绕z 轴的转动自

由度。
在本文算例中,三维舵面的结构参数若无特别

说明均如表1所示。

图2暋三维控制舵的 MSC.Adams动力学模型

Fig.2暋Dynamicmodelofthree灢dimensional(3灢D)

controlfinbyusingMSC.Adams

表1暋三维控制舵的结构参数

Table1暋Structuralparametersof3灢Dcontrolfin

参暋数 描暋述 值

K毬/(N·m·rad-1) 扑动弹簧刚度 5000

K毩/(N·m·rad-1) 俯仰弹簧刚度 5000

毮毬,毮毩/(曘) 扑动和俯仰间隙大小 0.02

Ixx/(kg·m-2) 质量惯性矩 0.2195532

Iyy/(kg·m-2) 质量惯性矩 0.05412561

Ixy-2mxy/(kg·m-2) 质量惯性矩 -0.07318440

m/kg 全动舵面质量 2.088

b/m 平均半弦长 0.2

2.1暋线性颤振分析

对于三维控制舵线性颤振系统,通过系统矩阵

特征值分析获得线性系统的颤振特性,如图3所

示。线性颤振速度和频率分别为259.63m/s和

44.91Hz,并将该时域结果(TimeDomain,简称

TD)与 Nastran频域和 Adams时域仿真结果进行

对比,如表2所示,可以看出:三种方法计算得到的

颤振结果吻合得很好,系统颤振是由扑动-俯仰模

态耦合振动导致。上述对比结果验证了该分析模

型的有效性和准确性。

(a)实部
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(b)虚部

图3暋系统矩阵特征值随速度的变化

Fig.3暋Variationsofrealandimaginarypartsofeigenvalues

表2暋线性颤振速度和频率的结果

Table2暋Linearfluttervelocityandfrequency

方暋法 颤振速度/(m·s-1) 颤振频率/Hz

Nastran频域分析 258.80 45.13

Adams时域仿真 262.62 44.85

时域计算 259.63 44.91

暋暋在三维控制舵线性颤振系统中,俯仰和扑动弹

簧刚度对系统颤振特性有着很大的影响。线性颤

振速度和颤振频率随俯仰弹簧刚度的变化规律如

图4所示,可以看出:系统的颤振速度和频率随着

俯仰弹簧刚度系数的增加而增加。这是因为俯仰

弹簧刚度的增加,使得俯仰模态分支的频率增加,
推迟了两个运动模态分支频率的接近,从而导致颤

振速度提高,相应的颤振频率也提高。

图4暋颤振速度随俯仰弹簧刚度系数的变化

Fig.4暋Variationoffluttervelocitywithpitching
springstiffness

线性颤振速度和颤振频率随扑动弹簧刚度的

变化规律如图5所示,可以看出:与俯仰弹簧刚度

不同,随着扑动弹簧刚度系数的增加,系统颤振速

度降低。产生该结果的原因是由于扑动弹簧刚度

的增加,使扑动模态分支的频率增加,两个模态分

支的频率更接近,导致系统颤振速度降低。

图5暋颤振速度随扑动弹簧刚度系数的变化

Fig.5暋Variationoffluttervelocitywithflapping

springstiffness

综上可知,提高俯仰弹簧刚度可以提高颤振速

度,增加系统的稳定性;而扑动弹簧刚度的增加,会
降低颤振速度,不利于系统的颤振稳定性。

2.2暋仅考虑俯仰间隙非线性

利用等效线化方法(EquivalentLinearization

Method,简称ELM)[21]进行非线性颤振分析。俯

仰间隙非线性的等效线性刚度曲线如图6所示,可
以看出:当幅值在间隙大小之内,等效刚度系数为

零;当幅值大于间隙值时,随着幅值的增加,等效线

性刚度增加,表现出“硬弹簧暠特性;当幅值继续增

大时,等效线性刚度将趋近线性刚度。

图6暋间隙非线性的等效线化刚度系数

Fig.6暋Equivalentlinearizationstiffnessof

freeplaynonlinearity
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系统俯仰角幅值与间隙值之比随速度和频率

的变化规律如图7所示。从图7(a)可以看出:随

着速度的增加,系统俯仰角与间隙大小之比呈增加

趋势;从图7(b)可以看出:俯仰角幅值与间隙值之

比越大,相应的运动频率也越大,并且系统发生极

限环颤振的频率小于线性颤振频率。

(a)系统俯仰自由度的运动幅值随速度的变化规律

(b)系统俯仰自由度的运动幅值随频率的变化规律

图7暋等效线化法和时域分析的对比结果

Fig.7暋Comparisonbetweenequivalentlinearization

methodandtimedomainanalysis

俯仰弹簧刚度对系统颤振速度和颤振频率的

影响规律如图8所示,可以看出:在A/毮>1时,系

统颤振边界随俯仰弹簧刚度增加而提高。因此,对

于含俯仰间隙的控制舵系统,俯仰弹簧刚度的增加

可以提高系统的颤振边界。

(a)颤振速度

(b)颤振频率

图8暋不同俯仰弹簧刚度系数下,等效

线化法和时域分析的对比结果

Fig.8暋Underdifferentpitchspringstiffnesscoefficients,

comparisonbetweenequivalentlinearization

methodandtimedomainanalysis

2.3暋仅考虑扑动间隙非线性

系统颤振速度随扑动角与间隙大小之比的变

化规律如图9所示,并将时域计算结果与等效线化

法得到的结果进行比较。

238 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第11卷



图9暋系统扑动方向运动幅值随速度的变化规律

Fig.9暋Variationsofamplitudeofflappingmotionwith

increasingflowvelocity

从图9可以看出:两种方法的结果吻合一致,

并且当扑动方向带有间隙非线性时,随着扑动运动

幅值的增加,系统颤振边界降低,而颤振频率随之

增加。这一规律与线性颤振系统中改变扑动弹簧

刚度的结果是类似的。

在系统受到一定扰动后,系统振幅超过当前运

动幅值,则系统进入不稳定区域从而导致运动发

散,而当系统振幅小于当前运动幅值,系统运动收

敛。因此,含有扑动间隙非线性的系统不能得到稳

定的极限环运动。而在时域分析中,需要通过调整

不同速度来寻找系统不稳定的极限环运动,而此时

对应的速度就是系统的不稳定颤振边界。

U* =271.75和U* = 271.76时,时域响应

和相平面图分别如图10~图11所示,可以看出:

在0.3s左右之前存在一段等幅运动,并且两个相

邻速度下等幅运动的幅值基本相同,但0.3s之后

的响应分别为收敛和发散,因此,该等幅运动的幅

值所对应的颤振速度和频率即为系统的不稳定颤

振边界上的点。

(a)时域历程

(b)相平面图

图10暋U* =271.75时系统扑动方向运动

Fig.10暋FlappingmotionofthesystematU* =271.75

(a)时域历程

(b)相平面图

图11暋U* =271.76时系统扑动方向运动

Fig.11暋FlappingmotionofthesystematU* =271.76

综上可知,在扑动自由度带有间隙非线性的控

制舵气动弹性系统中,系统的颤振边界大于线性颤

振速度,并且该系统的颤振速度随振幅的增加而

降低。

2.4暋同时考虑俯仰和扑动间隙非线性

对于控制舵系统两个方向同时含有间隙的情

况,系统俯仰和扑动运动的分岔图分别如图12~
图13所示,可以看出:在线性颤振速度内,系统会
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出现有限幅值的动力学响应,而当速度大于线性颤

振速度时,系统响应将发散。

图12暋控制舵俯仰运动的分岔图

Fig.12暋Bifurcationdiagramofpitching

motionofthecontrolfin

图13暋系统扑动方向运动的分岔图

Fig.13暋Bifurcationdiagramofflapping

motionofthecontrolfin

从图12可以看出:在U*/U*
L 曑0.492时,系

统俯仰运动收敛到幅值大小相同的稳定平衡点处,
在U*/U*

L >0.492后,系统将出现复杂的动力学

响应。
从图13可以看出:与俯仰方向运动不同,在

U*/U*
L 曑0.492,系统扑动方向运动收敛到某一稳

定平衡点,而其平衡点位置随速度的增加而增加。
当U*/U*

L 在0.492~0.631区间内,系统的

运动为混沌运动。以U*/U*
L =0.550为例,如图

14所示,从Poincare映射图可以看到具有精细几

何结构的吸引子,由此可以判断系统的响应为

混沌。
当U*/U*

L 在0.631~0.733区间内,系统响

应表现为倍周期运动,U*/U*
L =0.680时系统的

运动状态如图15所示,可以看出:系统做周期为3
的极限环振荡(LCO)运动。

当U*/U*
L 在0.733~0.807和0.850~0.886

区间内,系统运动均为混沌响应。

(a)相平面图

(b)幅值谱

(c)Poincare映射图

图14暋U*/U*
L =0.550时系统俯仰方向运动

Fig.14暋PitchingmotionofthesystematU*/U*
L =0.550

图15暋U*/U*
L =0.680时系统俯仰方向运动

Fig.15暋PitchingmotionofthesystematU*/U*
L =0.680
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根据上述分析可知,当俯仰和扑动方向同时含

有间隙非线性时,系统的运动与仅含有俯仰间隙非

线性系统类似,即在线性颤振边界内存在有限幅值

的非线性动力学响应。并且,控制舵在颤振边界内

表现出多周期LCO、混沌等复杂动力学响应。

3暋结暋论

(1)采用本文建立的时域模型,相比于 Nas灢
tran频域和 Adams时域仿真结果,具有足够精度

可用于预测三维控制舵模型的颤振稳定性及非线

性动力学响应。
(2)提高俯仰弹簧刚度可以提高颤振速度,增

加系统的稳定性,而扑动弹簧刚度的增加会降低颤

振速度。
(3)对于含有俯仰间隙的控制舵系统,在颤振

边界内会出现稳定的极限环运动;而对于含有扑动

间隙控制舵系统,系统不存在稳定极限环运动,并
且系统颤振速度随振幅的提高而持续下降。

(4)对于控制舵系统同时含有俯仰和扑动间

隙非线性的情况,在颤振边界内存在多周期LCO、
混沌等复杂动力学响应。

参考文献

[1] 田玮.高超声速非线性气动弹性问题研究[D].西安:西北

工业大学,2018.

TIAN Wei.Studiesonwingnonlinearaeroelasticityinhy灢
personicflow[D].Xi暞an:NorthwesternPolytechnicalUni灢
versity,2018.(inChinese)

[2] 田玮,杨智春,谷迎松.全动舵面的非线性气动弹性特性分

析[C]曃 第十四届全国空气弹性学术交流会.西安:中国

力学学会,2015:1灢9.

TIAN Wei,YANG Zhichun,GU Yingsong.Analysisof

nonlinearaeroelasticcharacteristicsofall灢movablefin[C]曃

14thChinese Aeroelasticity Congress.Xi暞an:CSTAM,

2015:1灢9.(inChinese)

[3] 杨智春,田玮,谷迎松,等.带集中非线性的机翼气动弹性

问题研究进展[J].航空学报,2016,37(7):2013灢2044.

YANGZhichun,TIANWei,GUYingsong,etal.Advance

inthestudyonwingaeroelasticitywithconcentratednon灢
linearity[J].Acta Aeronauticaet Astronautica Sinica,

2016,37(7):2013灢2044.(inChinese)

[4] 杨享文,武洁,叶坤,等.高超声速全动舵面的热气动弹性

研究[J].力学学报,2014,46(4):626灢630.

YANGXiangwen,WUJie,YEKun,etal.Studyonaer灢
other灢moelasticityofahypersonicall灢movablecontrolsur灢
face[J].ChineseJournalofTheoreticalandApplied Me灢

chanics,2014,46(4):626灢630.(inChinese)

[5] 陈识,李秋彦,冉玉国.具有二维间隙非线性的全动舵面动

力特性研究[J].四川理工学院学报(自科版),2017,30
(1):60灢64.

CHENShi,LIQiuyan,RAN Yuguo.Researchonthevi灢
brationcharacteristicsofanall灢movablewingwithtwodi灢
mensionalfreeplaynonlinearity[J].JournalofSichuanUni灢
versityofScienceandEngineering (NaturalScienceEdi灢
tion),2017,30(1):60灢64.(inChinese)

[6] TIAN Wei,YANGZhichun,ZHAOTian,etal.Nonlinear

vibrationsandchaoticresponsesofthree灢dimensionalall

mova灢blefinwithfreeplaynonlinearity[C]曃 25thInterna灢
tional Congress on Sound and Vibration. Hiroshima:

ICSV,2018:1灢8.
[7] 隋鑫,韩敬永,刘博,等.含间隙舵面非线性动力学分析

[J].导弹与航天运载技术,2020(3):107灢110,116.

SUIXin,HANJingyong,LIU Bo,etal.Nonlineardy灢
namicalanalysisoftherudderwithgaps[J].Missilesand

SpaceVehicles,2020(3):107灢110,116.(inChinese)

[8] 倪迎鸽,侯赤,万小朋,等.具有结构非线性的折叠机翼气

动弹性分析[J].振动与冲击,2016,35(18):165灢171.

NIYingge,HOUChi,WANXiaopeng,etal.Aeroelastic

analysisofafoldingwingwithstructuralnonlinearities[J].

JournalofVibrationandShock,2016,35(18):165灢171.
(inChinese)

[9] ABBASLK,CHENQ,O暞DONNELLK,etal.Numeri灢
calstudiesofanon灢linearaeroelasticsystem withplunging
andpitchingfreeplaysinsuperson灢ic/hypersonicregimes
[J].AerospaceScienceandTechnology,2007,11(5):405灢

418.
[10] DAIHonghua,YUE Xuekui,YUANJianping,etal.A

comparisonofclassicalRunge灢KuttaandHenon暞smethods

forcapturingchaosandchaotictransientsinanaeroelastic

systemwithfreeplaynonlinearity[J].NonlinearDynamics,

2015,81(1/2):169灢188.
[11] TIAN Wei,YANGZhichun,GUYingsong.Dynamicanal灢

ysisofanaeroelasticairfoilwithfreeplaynonlinearityby

preciseintegration methodbasedon Pad湨approximation
[J].NonlinearDynamics,2017,89(3):2173灢2194.

[12] HEShun,YANGZhichun,GU Yingsong.Nonlineardy灢
namicsofanaeroelasticairfoilwithfree灢playintransonic

flow[J].NonlinearDynamics,2017,87(4):2099灢2125.
[13] WUZhigang,YANGNing,YANGChao.Identificationof

nonlinearstructuresbytheconditionedreversepathmethod
[J].JournalofAircraft,2015,52(2):373灢386.

[14] YANGNing,WANGNan,ZHANGXin,etal.Nonlinear

flutterwindtunneltestandnumericalanalysisoffolding
finswithfreeplaynonlinearities[J].ChineseJournalof

Aeronautics,2016,29(1):144灢159.
[15] 何昊南,于开平,唐宏,等.有间隙折叠舵面的振动实验与

非线性建模研究[J].力学学报,2019,51(5):1476灢1488.
(下转第850页)

538第6期暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋李家旭等:考虑间隙非线性的控制舵非线性气动弹性分析



[15] OSHERSJ,SANTOSAF.Levelsetmethodsforoptimi灢
zationproblemsinvolvinggeometryandconstraints:I.fre灢
quenciesofatwo灢densityinhomogeneousdrum[J].Journal

ofComputationalPhysics,2001,171(1):272灢288.
[16] SETHIANJA,WIEGMANN A.Structuralboundaryde灢

signvialevelsetandimmersedinterfacemethods[J].Jour灢
nalofComputationalPhysics,2000,163:489灢528.

[17] 朱继宏,张卫红,田军,等.基于连续密度变量的结构支撑

布局优化设计[J].机械科学与技术,2004,23(9):1113灢

1116.暋

ZHUJihong,ZHANG Weihong,TIANJun,etal.Opti灢
mallayoutofstructuralsupportconditionsbaseduponcon灢
tinuousdensityvariables[J].MechanicalScienceandTech灢
nology,2004,23(9):1113灢1116.(inChinese)

[18] 张飞.基于 GSFP方法的连续体结构选材与拓扑协同优化

设计[D].大连:大连理工大学,2015.

ZHANGFei.Theconcurrentoptimizationdesignofmateri灢
alselectionandstructuretopologybasedonGSFP method
[D].Dalian:DalianUniversityofTechnology,2015.(in

Chinese)

[19] GRIHONS,KROGL,BASSIRD.Numericaloptimization

appliedtostructuresizingatAIRBUS:amulti灢stepprocess
[J].InternationalJournalforSimulationandMultidiscipli灢
naryDesignOptimization,2009,101:771灢779.

[20] GRIHONS,CARPENTIER A,RAICK C.Rapidsizing
forconceptualdesignatAIRBUS[C]曃 LMS Aerospace

Conference.Toulouse:LMS,2012:36灢42.

作者简介:
王暋娆(1972-),女,学士,高级工程师。主要研究方向:航空

飞行器结构设计。

赵树军(1986-),男,学士,高级工程师。主要研究方向:飞机

结构设计。

付友波(1982-),男,学士,高级工程师。主要研究方向:飞机

结构设计。

(编辑:马文静

崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟

)

(上接第835页)

暋暋暋HE Haonan,YU Kaiping,TANG Hong,etal.Vibration

experimentandnonlinearmodellingresearchonthefolding

finwithfreeplay[J].ChineseJournalofTheoreticalandAp灢

pliedMechanics,2019,51(5):1476灢1488.(inChinese)

[16] FIROUZ灢ABADIRD,ALAVISM,SALARIEH H.Anal灢

ysisofnon灢linearaeroelasticresponseofasupersonicthick

finwithplunging,pinchingandflap灢pingfree灢plays[J].

JournalofFluidsandStructures,2013,40:163灢184.
[17] TIAN Wei,YANGZhichun,ZHAOTian.Nonlinearaero灢

elasticcharacteristicsofanall灢movablefinwithfreeplayand

aerodynamicnonlinearitiesinhypersonicflow[J].Interna灢
tionalJournalofNon灢linear Mechanics,2019,116:123灢

139.暋
[18] SEO YJ,LEESJ,BAEJS,etal.Effectsofmultiple

structuralnonlinearitiesonlimitcycleoscillationofmissile

controlfin[J].JournalofFluidsandStructures,2011,27:

623灢635.
[19] HU Wei,YANGZhichun,GU Yingsong.Aeroelasticst灢

udyforfoldingwingduringthemorphingprocess[J].Jour灢

nalofSoundandVibration,2016,365:216灢229.
[20] HARDERRL,DESMARAISRN.Interpolationusingsur灢

facesplines[J].JournalofAircraft,1972,9(2):189灢

191.暋
[21] CHENFeixin,LIUJike,CHEN Yanmao.Flutteranalysis

ofanairfoilwithnonlineardampingusingequivalentlinear灢
ization[J].ChineseJournalofAeronautics,2014,27(1):

59灢64.

作者简介:
李家旭(1983-),男,学士,高级工程师。主要研究方向:气动

弹性力学及结构动力学设计。

田暋玮(1990-),男,博士,副教授。主要研究方向:非线性气

动弹性力学及结构动力学。

谷迎松(1981-),男,博士,副教授。主要研究方向:飞行器气

动弹性力学及气动伺服弹性。

(编辑:马文静)

058 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第11卷




