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Abstract

基于准线性化隐式建模方法, 建立适用于大展弦比机翼的动力学模型, 研究分布式吊舱机翼的气动弹性特点。其中结构模型采用中等变形梁模型, 气动模型采用准定常理论, 利用小扰动和有限差分法, 建立求解机翼气弹稳定性的方法。在验证结构和气动模型准确性基础上, 研究吊舱的个数、质量、展向站位、弦向/法向偏置等参数对分布式吊舱机翼气动特性的影响。分析结果发现: 吊舱越靠近机翼中部、弦向和法向偏置越大机翼稳定性越高, 但质量分布不均时反而会降低稳定性; 机翼经历了振动收敛、单频简谐振动和倍频简谐振动, 其颤振形式为面内外弯曲和扭转耦合, 三维效应显著。文中的方法能够有效描述分布式吊舱机翼的气动弹性特性。

摘要

Based on the quasi-linearized implicit aeroelastic modeling method, the aeroelastic dynamics model for high-aspect ratio wing was established to study the aeroelastic characteristics. The structural model adopts the moderately deformed beam model, the aerodynamic model adopts the quasi-steady theory, and the small perturbation and finite difference method are used to establish the method to solve the aeroelastic stability of the wing. On the basis of verifying the accuracy of the structure and aerodynamic model, the influences of the number, mass, spanwise position, chord/vertical bias and other parameters on the aerodynamic characteristics of the distributed pod wing are studied. The results show that the closer the pod is to the middle of the wing, the greater the chord and vertical bias is, the higher the wing stability will be, but the uneven mass distribution will reduce the stability; the wing has experienced vibration attenuation, single-frequency harmonic vibration and multi-frequency periodic vibration, the fuller mode is the coupling of in-plane bending and out of plane bending and torsional motion, and the three-dimensional effect is significant. The method presented in this paper can effectively describe the aeroelastic characteristics of distributed pod wing.
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带吊舱的大展弦比机翼的气弹动力学问题是太阳能飞行器、重型倾转旋翼机、分布式多桨机翼和分布式推进垂直起降飞行器设计研究中需要重点关注研究的。分析机翼的气弹响应时，其结构几何非线性效应不能忽视。对于分布式吊舱机翼，在吊舱的集中质量及惯量和飞行气动载荷作用下，机翼会有更大的弯曲和扭转变形[1]，结构上的变形又对飞行载荷产生较大影响，形成结构/气动耦合现象，使得机翼气弹特性产生显著变化[2]。
自20世纪70年代开始，国内外就有大量科研人员对大变形悬臂梁变形和动特性等问题展开理论计算和试验研究。Dowell为验证中等变形梁模型的精确性，在1974年进行一系列大变形情况下的均匀悬臂梁静动态试验，被称作Princeton梁试验[3-4]，该试验后来成为评价非线性梁理论正确与否的标准。Tang和Dowell[5]采用H-D方程[6]，对带配重的悬臂梁机翼(Tang机翼)模型开展风洞试验，之后Arena[7]采用B-L理论对文献[5-6]结果进行验证。Patil[8]采用本征梁和修正非线性理论模型对大展弦比机翼的气弹动力学问题进行分析计算。Steven等[9]采用双重网格MSC Nastran和雷诺平均N-S的FUN3D2种空气动力学计算方法对分布式多桨机翼进行气动弹性分析。James等[10]针对分布式电动多桨机翼结构设计进行研究，提出一种动力学驱动的准-逆设计方法。NASA近几年也开展了分布式电驱动垂直起降飞行器(VTOL)的探索研究[11-12]。国内在大展弦比机翼理论建模和分析研究上仍处于学习跟踪阶段，建模方法主要有中等变形梁理论和商用软件等。谢长川等[13]采用线性化方法计算飞行及突风状态下大展弦比机翼非线性变形，研究结构非线性变形对机翼固有特性及气弹动特性的影响。付志超等[14]采用本征梁和有限入流理论模型对大展弦比机翼的几何非线性气弹动特性进行研究。至于分布式多桨机翼研究国内尚属理论研究阶段。
针对带有分布式吊舱的大展弦比机翼，本文基于中等变形梁和准定常理论模型对分布式吊舱机翼气动弹性进行计算。首先对Tang机翼[15]进行分析，在考虑重力的影响下计算该机翼气弹动特性，计算结果与文献[5, 15]吻合，证明本文采用理论模型和分析方法的正确性。沿机翼展向位置添加分布式吊舱，忽略吊舱气动力对机翼影响，研究吊舱参数对分布式吊舱机翼颤振的影响，最后采用时域积分法计算不同飞行速度下分布式吊舱机翼的时域响应，研究其气弹动特性。
1 分析方法
分布式吊舱机翼在飞行状态下会产生较大的结构变形，气动载荷的大小与方向会随机翼的变形而发生变化，且与机翼各剖面处的气流速度有关。故在气弹求解时，需通过机翼坐标变形前后的转换关系描述机翼上的位移和气动载荷。本文基于拉格朗日坐标系，相对翼根坐标系描述机翼上任一点在惯性坐标系中的位置形变，并采用Hamilton[16]原理推导机翼的动力学方程，其表达式为

式中: δU为机翼应变能; δT为机翼动能; δW为机翼外力虚功。
1.1 结构模型
将机翼简化为弹性梁, 机翼上变形前后任一点的坐标分别为(x, 0, 0)和(x+u, v, w), 其转换矩阵为TDU, 其中u, v, w分别为该点位移形变。
机翼应变能δU

机翼动能δT

1.2 气动模型
翼型的气动力计算是在翼型剖面坐标系中进行的, 对于弹性机翼来说就是在机翼变形后坐标系中进行的, 翼型剖面相对气流速度来自于: ①来流速度VW; ②机翼运动Vb的贡献。得到气流速度为

机翼变形坐标下气流速度

通过推导机翼来流速度分量, 采用片条理论, 计算剖面气动载荷为

式中，气动环量部分用下标C表示, V为来流速度, Cl, Cd, Cm分别为机翼剖面升力、阻力和俯仰力矩系数。考虑可压流效应, 对升力线斜率进行修正: Cl=Cl|M=0/β; 其中, β为Prandfl-Glauert因子, β= [image: equation]。则气动力的环量项为

Λ为来流速度UR引起的扭转角, ed为气动中心到弹性轴的间距。有如下近似公式

因此, 在机翼未变形坐标系下的环量气动力为

翼型剖面的气动合力等于准定常环量气动力和非环量气动力的叠加, 即是

则外力虚功及其变分可写为

1.3 气动弹性方程
耦合结构与气动模型, 得到机翼气弹理论模型。对机翼进行有限元划分, 将应变能、动能和外力虚功的质量、阻尼、刚度和载荷向量项离散到对应单元结点上, 组集得到机翼的气弹动力学方程

式中：q(t)是机翼广义坐标；F(t)是常量项力；[image: equation]是与响应有关的力(包含结构的非线性项和气动力项)。(11)式是一个非线性方程, 令(11)式第k次迭代后平衡位置的解为qk(t), [image: equation], [image: equation]。通过有限差分近似来求[image: equation]关于平衡位置[image: equation]的导数[17], 导数矩阵即为气动质量、阻尼、刚度阵, 其表达式为

则由(12)式有

式中

(13) 式可以写为

式中：I是N×N单位矩阵；0是N×N零矩阵。
令运动[image: equation], 则(14)式可写成

式中

即可得到一个2N阶微分方程。(15)式只有在M(t)不奇异时才成立。令F(t)=0即G=0, 求解(15)式的特征值, 特征值的实部代表了模态阻尼, 而虚部代表该模态的频率, 由此分析机翼的气弹稳定特性。
2 计算结果
2.1 Princeton梁
本文选用Princeton悬臂梁作为结构模型验证算例, 梁的结构参数和试验方法见文献[3-4], 采用本文的结构模型开展理论计算, 计算结果与试验结果[3-4]如图 1所示。
从图 1可以发现, 梁尖端在受到法向(90°)和弦向(0°)方向载荷时, 本文方法计算的法向和弦向位移与试验相符合, 验证本文结构模型的准确性。
	[image: thumbnail]	图1 梁尖端静变形



2.2 Tang机翼
采用本文模型和分析方法对Tang大展弦比机翼进行气弹分析, 其结构参数如表 1所示。
对Tang机翼进行固有特性分析, 结果如表 2所示, 计算结果与Arena理论和试验结果[7]相对误差都在5%以内, 说明本文结构理论模型是正确的。
接下来验证气弹模型, 采用本文分析方法对Tang机翼进行气弹分析, 同时考虑机翼和吊舱重力及惯性的影响。利用牛顿-拉斐逊方法, 分别对1°和2.2°攻角不同飞行速度下机翼平衡位置的气弹响应进行计算, 其求解结果如图 2所示。
由图 2可知, 本文计算的翼尖法向和扭转响应随飞行速度的变化曲线与Tang和Arena的理论及试验结果基本一致, 仅在2.2°攻角且高速飞行(大于30 m/s)时, 翼尖扭转角与Tang的理论和试验结果略有误差, Tang理论和试验结果大于本文和Arena计算的结果。但本文和Arena结果是吻合的, 说明本文气动模型在中低速下与试验结果更符合。
在图 2中机翼平衡位置对(14)式求解其特征值, 得到此处机翼的模态阻尼和模态频率, 便可分析机翼气弹稳定性。计算出1°攻角下机翼随来流的阻尼和根轨迹如图 3所示。
从图 3可以看出, 1°攻角下计算颤振速度Vf为34.2 m/s, 颤振频率为21.6 Hz, 与试验结果接近。
图 4~5为Tang机翼在1°攻角、34.2m/s飞行速度下翼尖时域响应。在颤振速度下, 法向和扭转响应均发生简谐振动, 且其振动频率一样, 说明Tang机翼颤振为面内外弯曲和扭转运动耦合的极限环振动形式。
为了更为广泛地比较, 分别对初始攻角为0.25°, 0.5°, 0.7°, 1.0°, 1.2°, 1.5°, 1.7°状态下的机翼开展颤振分析, 结果如图 6所示。
从图 6可以看出, 机翼颤振速度随攻角变大有先变小后变大的规律, 在攻角为1°处颤振速度最小; 颤振频率在小于1.5°时变化不大, 后随攻角变大而逐渐变大; 本文计算结果与试验相吻合, 说明本文气动模型和气弹计算方法是可靠准确的。
表1 
Tang机翼结构参数

表2 
Tang机翼带和不带配重固有频率对比 Hz

	[image: thumbnail]	图2 翼尖响应与飞行速度的关系



	[image: thumbnail]	图3 1°攻角下机翼模态阻尼和根轨迹图



	[image: thumbnail]	图4 翼尖响应(34.2 m/s, 1°攻角)



	[image: thumbnail]	图5 翼尖响应极限环(34.2 m/s, 1°攻角)



	[image: thumbnail]	图6 机翼攻角对颤振速度和频率的影响



2.3 分布式吊舱机翼
Tang机翼仅在翼尖重心处施加配重吊舱, 可用于倾转旋翼构型的机翼仿真分析, 但对于近年来发展的电动多桨机翼、分布式多桨机翼、分布式推进垂直起降飞行器等构型就不再适用。因此为研究分布式吊舱机翼的气弹问题, 本文在Tang机翼的基础上再添加1个或2个吊舱配重(P2和P3), 其中P1始终在翼尖处, P2和P3沿机翼展向分布, 考虑吊舱的个数(nr)、质量(mp)、展向站位(y)、弦向(x)和法向(z)偏置等参数对机翼结构和气动的影响, 分析研究分布式吊舱机翼气弹动特性。分布式吊舱机翼结构如图 7所示。
吊舱质量范围为(0.2mp, 1.5mp), 展向分布范围为(0.3R, 0.85R), 重心弦向和法向坐标分别在(-1c, 0c)和(-0.8c, 0c)之间; 忽略吊舱气动力的影响, 研究分布式吊舱机翼准定常状态下的气动弹性问题。
分布式吊舱机翼的固有频率计算结果见表 3, 表中nr=2时，短舱分布在0.5R处，nr=3时，短舱分别分布在0.4R和0.7R处。可见随吊舱个数增加, 机翼固有频率都有所降低, 说明机翼上的外挂对固有特性有很大影响, 尤其是对于分布式多旋翼飞行器, 需要重点关注机翼与旋翼短舱耦合后可能发生的结构和气弹动力学问题。
2.2°攻角不同吊舱质量下机翼颤振速度和频率如图 8所示。吊舱无法向和弦向偏置, 从结果可以看出: ①随着吊舱的质量增大, nr=1时颤振速度先减小后变大, 变大是由于吊舱惯性及其产生的低头力矩影响变大。②nr=2时若P1和P2质量同时改变, 颤振速度一直减小; 若只有P2质量变化时, 颤振速度却逐渐变大, 这是因为吊舱惯性及低头力矩和P2使得机翼整体质量分布更均匀的影响。③对于机翼颤振频率, 随着吊舱的质量增大机翼颤振频率都逐渐减小。
nr=2时, 2.2°攻角下P2不同展向站位和弦向偏置下机翼颤振速度如图 9所示。此时P2质量为0.02 kg, 无法向偏置, 从结果可以看出: ①P2在0.5R处时机翼颤振速度是最大的, 而越处于两端特别是靠近翼根时颤振速度反而是减小的, 说明机翼集中质量和载荷的分布不均会使系统稳定性下降; ②随着弦向偏置增大, 即吊舱向前缘方向偏置增大时, P2在0.5R处时, 颤振速度也随之增大, 说明此时吊舱的低头力矩会提高机翼的稳定性; P2在靠近翼根时颤振速度是先变小后变大的, 但是在靠近翼尖时是一直变小的, 说明此时质量分布的不均匀性对稳定性的影响大于吊舱的低头力矩。
2.2°攻角下, nr=3时不同弦向偏置(无法向偏置)下机翼颤振速度如图 10a)所示, 不同法向偏置(无弦向偏置)下机翼颤振速度如图 10b)所示。其中P1质量为0.041 7 kg、P2和P3质量为0.02 kg, 从结果可以看出: ①随着弦向偏置增大, 颤振速度也增大; ②P2和P3越靠近0.5R处机翼颤振速度越大, 而越处于两端颤振速度反而是减小的; ③随着法向偏置增大, 即吊舱向机翼下方偏置增大时, 颤振速度也随之增大, 说明吊舱对机翼产生的惯性矩会提高机翼稳定性。
以nr=3, P2和P3分别在机翼0.4R和0.7R处, P1质量为0.041 7 kg, P2和P3质量为0.02 kg, 吊舱无法向和弦向偏置的分布式吊舱机翼为标准模型。计算1°攻角飞行速度小于30 m/s、等于36.2 m/s、略大于38 m/s和大于45 m/s，临界颤振速度Vf(36.2 m/s)情况下的分布式吊舱机翼气弹响应时域响应, 计算结果如图 11~15所示。
从响应时域曲线可以发现：随飞行速度逐渐变大，分布式吊舱机翼的法向和扭转变形也逐渐变大，其模态频率渐渐靠近，直到发生颤振，此时法向和扭转响应都产生简谐振动。说明分布式吊舱机翼颤振为面内外弯曲和扭转运动耦合形式。
随飞行速度逐渐变大，在小于颤振速度时，机翼响应经历了振动收敛形式；在等于颤振速度时，机翼响应振幅较小，机翼呈现了小幅单频振动形式；在略大于颤振速度时，机翼响应振幅变大，机翼呈现大幅单频振动形式；在飞行速度大于颤振速度(45 m/s)时，机翼二阶法向弯曲模态频率(21.7 Hz)正好为一阶法向弯曲模态频率(10.8 Hz)的2倍，同时由于面内外弯曲和扭转运动发生了耦合，使得机翼极限环出现分岔，翼尖响应相图呈现出2个极限环，此时机翼出现倍频简谐振动形式。当飞行速度进一步增大时，机翼极限环将会出现更多倍频或多频简谐振动直至发生机翼颤振发散现象。
分布式吊舱机翼的颤振模式表现为面内外弯曲和扭转运动耦合振动，三维效应明显。这正是大展弦比柔性机翼气弹动特性的特点。
	[image: thumbnail]	图7 分布式吊舱机翼结构示意图



表3 
分布式吊舱机翼和Tang机翼固有频率对比

	[image: thumbnail]	图8 吊舱质量对颤振速度和频率的影响(2.2°攻角)



	[image: thumbnail]	图9 展向站位和弦向偏置对颤振速度的影响(nr=2, 2.2°攻角)



	[image: thumbnail]	图10 2.2°攻角下机翼颤振速度
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3 结论
本文基于准线性化隐式建模方法，采用中等变形梁模型和准定常理论，利用小扰动和有限差分法，建立大展弦比机翼的动力学模型。通过对Tang机翼和分布式吊舱机翼的气弹动特性开展分析计算，得到以下结论：
1) 对悬臂梁模型，静变形计算结果与试验相吻合，验证结构模型的准确性。
2) 计算Tang机翼气弹动特性，表明本文气弹模型是准确有效的；Tang机翼的颤振为面内外弯曲和扭转运动耦合形式；随机翼攻角变化，颤振速度先变小后变大，且在1°攻角处最小，而颤振频率变化不大。
3) 对分布式吊舱机翼，随吊舱质量增大颤振速度和颤振频率都减小，而只改变P2(或P2/P3)质量时，颤振速度反而略有变大；吊舱P2(或P2/P3)越靠近0.5R处颤振速度越大，在此条件下一定范围内弦向和法向偏置越大颤振速度也越大；机翼集中质量和载荷的分布不均会使系统稳定性下降。
4) 分析分布式吊舱机翼气弹时域响应计算结果可得，随飞行速度逐渐变大，分布式吊舱机翼经历了振动收敛、小幅单频振动、大幅单频振动、倍频简谐振动形式；分布式吊舱机翼的颤振形式一样是面内外弯曲和扭转运动耦合，三维效应显著。
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