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摘　 要:结合载荷设计中工程实际需求ꎬ研究一种适用于民用大型飞机的非线性静气动弹性配平分析和载荷计算方法ꎮ
以某民用飞机为算例进行大变形状态的非线性静气动弹性载荷设计分析ꎬ并对不同主梁刚度下的非线性配平分析和载

荷设计结果进行研究和比较ꎮ 研究表明:大变形情况下线性配平分析与非线性配平分析的结果差异较大ꎬ所得全机攻

角、结构变形以及载荷分布均存在一定程度的不同ꎬ说明在结构发生较大变形后ꎬ线性方法无法对载荷设计正确指导ꎻ
对比机翼不同主梁刚度计算结果可以看出ꎬ弹性载荷计算结果和机翼主梁刚度直接相关ꎬ主梁刚度越小ꎬ线性和非线性

配平结果差异越大ꎮ
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０　 引言

进入 ２１ 世纪以来ꎬ超大容量运输机开始研

制ꎬ其中当前比较著名的机型有 Ａ３８０、Ｂ７８７ 和

Ａｎ－２２５ꎮ 为了得到良好的升阻比和飞行性能ꎬ这
些飞机一般设计为大展弦比机翼ꎬ同时结构中大

量复合材料的应用使得飞机质量降低ꎬ柔性进一

步增大ꎬ在气动载荷作用下机翼发生较大的弹性

变形ꎬ从而产生比较显著的几何非线性效应[１]ꎮ
从公布的资料看ꎬＢ７８７ 飞机巡航状态翼尖变形达

到 １２％半展长ꎬ最大承载状态翼尖变形达到 ２６％
半展长[２]ꎮ 然而ꎬ据了解该飞机在设计时并未考

虑结构几何非线性问题ꎬ静力试验达到翼尖变形

３８％半展长而机翼未破坏ꎬ也说明机翼结构承载

效率还有待提高[３]ꎮ

非线性气动弹性问题一般来源于两类非线性

因素[４]ꎬ一是气动力的非线性问题如大攻角失速

颤振问题、跨声速非线性颤振问题、大变形曲面气

动力问题等ꎻ另一方面为结构非线性ꎬ包括结构间

隙、材料以及几何等方面的非线性问题等[５]ꎮ 其

中结构几何非线性对民用飞机的影响主要体现在

两个方面ꎬ一方面部件刚度属性会随着受力方式

和大小的差异发生改变ꎻ另一方面气动外形变形

也会导致载荷的大小和分布发生变化ꎮ 这些非线

性问题一直是困扰人们研究气动弹性的难题ꎬ也
是非线性气动弹性比较突出的研究方向ꎮ 目前国

内针对大型民用客机的几何非线性气动弹性理论

研究已有一定基础ꎬ包括北航的谢长川团队和中科

院力学所的杨国伟团队ꎬ其在气动方面分别采用曲

面涡格法和 ＣＦＤ 方法ꎬ前者计算速度快但精度较低ꎬ
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后者计算精度高但效率较低ꎬ并且在实际工程型号

中的应用还比较少[６]ꎮ 为应对我国下一代民用宽体

客机的设计需求ꎬ必须在飞机设计全周期的不同设

计阶段分层次开展系统的基础理论研究、应用方法

开发、试验验证研究和工程应用研究ꎮ
本文研究一种针对民用大型飞机的非线性全

机配平分析和载荷设计方法ꎬ其中气动载荷通过

高阶面元法中的气动影响系数矩阵进行迭代计

算ꎻ结构变形利用非线性结构有限元计算方法进

行分析ꎻ位移和载荷的传递分别引入曲面样条函

数和形函数面积坐标加权法进行插值ꎬ在保证计

算精度的同时可以很大地提升计算效率ꎬ便于工

程实际型号的大批量工况计算分析ꎮ 同时ꎬ基于

以上理论编写了相应的计算分析和结果处理程

序ꎬ以某民用客机为计算模型ꎬ分别进行了典型工

况下的线性与非线性配平计算和载荷分析ꎬ同时

研究了不同的机翼主梁刚度对配平结果的影响ꎬ
为今后大型民用客机基于非线性的弹性载荷计算

和分析提供设计依据和理论支持ꎮ

１　 理论基础

１.１　 高阶气动力计算

本文气动载荷通过高阶面元法中的气动影响

系数矩阵基于变形后新的气动外形进行迭代计

算ꎬ这样能够较好地模拟大变形产生的三维气动

力效应[７]ꎮ 求解思路表达如下ꎮ
首先是求解奇点强度分布{λ}ꎬ通过特定构

型 ＡＩＣ矩阵和相应的边界条件{ｂ}进行计算ꎬ如下

式所示ꎮ
ＡＩＣ{λ} ＝{ｂ} (１)

然后根据所得{λ}求出气动网格上下表面流

速的平均值 Ｗ 和差值 Ｗｄ:
[Ｗ] ＝[ＶＩＣ]{λ} (２)

[Ｗｄ] ＝[ＤＤ][λ]＋[ＤＳ][λ]ｎ / {Ｆａｃｔｏｒ} (３)
式中:ＶＩＣ为速度影响系数矩阵ꎻ[ＤＤ]和[ＤＳ]分别

为当地偶极子强度梯度和源强强度梯度ꎻｎ 为法

向量ꎻ{Ｆａｃｔｏｒ}表示当地压缩系数ꎮ
根据[Ｗ] ＋０.５[Ｗｄ]即可计算出不同网格外

侧扰动速度的大小和分布ꎬ进一步可以得出整个

气动模型不同位置处的压力系数ꎮ 本文所用压力

系数 ＣＰ 计算公式如下:
ＣＰ ＝Ｍａ２ (Ｖ¥􀅰ΔＶ) ２＋１－ Ｖ¥

＋ΔＶ ２ (４)
式中:ＣＰ 为压力系数分布ꎻＶ¥ 表示来流速度ꎻＭａ
表示马赫数大小ꎻΔＶ 表示对应的扰动速度ꎮ

１.２　 结构几何非线性理论

本文在进行几何非线性求解过程中引入更新的

Ｌａｇｒａｎｇｅ 增量法ꎬ其中相关表达式可以表示如下:

ｔεｉｊ ＝
１
２
( ｔｕｉꎬｊ＋ｔｕ ｊꎬｉ＋ｔｕｋꎬｉ

ｔｕｋꎬｊ) (５)

式中ｔｕｉꎬｊ为时刻 ｔ 位移 ｕｉ 对坐标 ｘ ｊ 进行偏导求解ꎮ
在逐代对增量部分线化操作之后ꎬ可以得到

如下积分方程:

∫ｔＶ ｔＤｉｊｋｌ
ｔｅｋｌδ ｔｅｉｊｄｔＶ ＋ ∫ｔＶ ｔτ ｉｊδ ｔη ｉｊｄｔＶ ＝ ｔ ＋ΔｔＱ －

∫ｔＶ ｔτ ｉｊδ ｔｅｉｊｄｔＶ (６)

式中ｔ＋ΔｔＱ 为新增量步的外载荷ꎮ
据此可以得出增量部分位移和应变之间的相

应关系如下:
ｔｅ＝ ｔＢＬｕ
ｔη＝ ｔＢＮＬｕ

{ (７)

将其代入系统积分方程(６)ꎬ可以建立单元

的矩阵方程:

( ｔＫＬ＋ｔＫＮＬ)ｕ＝ ｔ＋ΔｔＱ
－
－ｔＦ (８)

１.３　 非线性静气弹分析方法

本文中的非线性静气动弹性通过内外两方面

的循环进行求解ꎮ 其中ꎬ结构变形的更新历程对

应内部的小循环ꎬ气动载荷的求解换代对应外部

大循环ꎮ 在前者的计算过程中ꎬ通过弹性变形带

来的弹性载荷分量更新气动载荷ꎬ以此计算得到

新的结构变形ꎬ通过传递到新的气动外形产生下

一步迭代的增量载荷ꎮ 在后者计算过程中ꎬ通过

对内部循环结束后最新的气动载荷进行提取并和

目标过载或姿态进行比较ꎬ判断是否满足要求ꎮ
如果存在差异ꎬ根据气动数据库修正直至计算结

果满足条件ꎮ 具体的计算过程如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 非线性静气弹分析流程图
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２　 模型描述

结构模型中ꎬ飞机被简化为相互连接的梁单

元结构ꎬ机身、机翼、平尾及垂尾被简化为位于各

部件刚轴上的弹性梁并用若干梁单元模拟ꎮ 全机

的质量被离散化为若干集中质量并挂载在对应的

结构节点上ꎮ 算例气动力模型为基于真实外形的

三维曲面模型ꎮ 图 ２ 为算例的结构有限元模型和

气动力计算模型ꎮ
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图 ２　 模型示意图

３　 算例分析

本节以上述模型为例进行非线性静气动弹性

分析流程方法验证与结果分析ꎬ并对线性、仅考虑

结构几何非线性以及综合考虑气动和结构非线性

的计算结果进行研究比较ꎮ 表 １ 为算例的计算工

况参数ꎮ

３.１　 线性配平分析

基于 ＮＡＳＴＲＡＮ ＳＯＬ１４４ 对模型进行线性的

静气动弹性配平分析ꎬ结构和气动变形情况分别

如图 ３ 所示ꎮ 可以看出ꎬ本工况下线性分析得到

的翼尖最大垂向位移为 ２ ９３６.１５ ｍｍꎬ达到了半翼

展的 １６.４％ꎬ已经属于大变形的范畴ꎮ

表 １　 算例计算工况飞行参数

总质量 / ｋｇ 马赫数 高度 / ｍ 速压 / Ｐａ 法向过载 俯仰角速度 / (° / ｓ) 俯仰角加速度 / (° / ｓ２) 平尾微动角 / (°)

７８ ２０５ ０.６９８ ６ ０９６ １５ ８９３ ２.５０ ３.８２０ ４ ０.０００ ０ －０.８００ ７
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图 ３　 结构和气动模型变形前后对比

３.２　 非线性配平分析

基于图 １ 所示的非线性静气动弹性配平流

程ꎬ得到考虑大变形的非线性配平结果如表 ２ 所

示ꎮ 翼尖最大垂向位移为 ２ ７２９.１７ ｍｍꎬ占半翼展

的 １５.２５％ꎮ

表 ２　 线性与非线性配平结果对比

配平参数 线性 非线性

攻角 / (°) １０.２３ １０.６５

翼尖垂向位移 / ｍｍ ２ ９３６.１５ ２ ７２９.１７

翼尖展向位移 / ｍｍ ７２０.９０ １ ０６７.８０

　 　 由表 ２ 可以看出ꎬ非线性配平的攻角比线性

的配平攻角略大ꎬ相对线性结果增加了 ４.１％ꎮ 翼

尖垂向位移相对线性分析减少了 ７％ꎬ而展向位移

增加了 ４８.１％ꎮ

　 　 线性方法由于是基于小扰动理论ꎬ气动载荷

采用 ＤＬＭ 方法进行求解ꎬ力和位移都是基于原始

结构模型的小范围内计算得出ꎮ 当结构变形很大

时ꎬ显然不符合实际情况ꎮ 而在非线性配平分析

流程中ꎬ弹性气动载荷利用高阶面元法修正计算ꎬ
在静气弹迭代中始终根据结构变形更新气动模

型ꎮ 三维气动载荷作用会对计算结果产生影响:
１)结构模型主要升力面变形之后投影面积降低ꎬ
目标载荷下对应更大的攻角ꎻ２)刚轴的扭转会使

得不同站位的局部攻角发生变化ꎬ影响载荷的最

终分布结果ꎮ
图 ４ 给出了右机翼不同站位的两个方向的变

形大小结果ꎮ 对比得出ꎬ垂向结果中ꎬ非线性计算

结果稍小于线性ꎬ展向结果差异较大ꎬ非线性结果

中展向变形远大于线性情况ꎬ更能反映机翼变形

的真实情况ꎬ同时产生明显的侧向载荷影响ꎮ 而

侧向变形大小和机翼的弯曲情况正相关ꎬ因此会

使得线性和非线性分析展向位移产生不同结果ꎮ
图 ５ 给出了线性与非线性得到的机翼气动载荷沿

展向的分布情况ꎮ 可以看出ꎬ非线性配平分析采

用三维高阶气动力方法ꎬ机翼结构弯曲会导致载

荷内移ꎬ造成气动力臂减小ꎮ
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图 ４　 机翼主梁结点垂向和展向位移情况
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图 ５　 气动力沿展向分布情况

３.３　 结构刚度对配平分析影响

为了研究结构刚度对配平分析的影响ꎬ这里分

别选取了 Ｅ 为 ３０ＧＰａ、４０ＧＰａ、５０ＧＰａ ３ 种主梁弹性

模量进行本工况的配平分析ꎬ并对配平攻角、结构变

形以及气动载荷分布进行对比ꎬ如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 不同主梁刚度下配平情况对比

Ｅ / ＧＰａ 项目 线性 非线性

３０

攻角 / (°) １０.６２ １１.２７

翼尖垂向位移 / ｍｍ ３ ４８５.０ ３ １４９.４

翼尖展向位移 / ｍｍ ８４３.４ １ ２７６.１

４０

攻角 / (°) １０.２３ １０.６５

翼尖垂向位移 / ｍｍ ２ ９３６.１ ２ ７２９.１

翼尖展向位移 / ｍｍ ７２０.９ １ ０６７.８

５０

攻角 / (°) ９.８９ １０.３０

翼尖垂向位移 / ｍｍ ２ ５４３.３ ２ ３６７.８

翼尖展向位移 / ｍｍ ６３１.９ ８９２.０

　 　 由表 ３ 可以看出ꎬ无论是线性还是非线性配

平分析ꎬ机翼主梁的刚度越小ꎬ配平时结构变形越

大ꎬ且飞机所需配平攻角均随着变形的增加而增

大ꎮ 这一变化是由机翼在飞行载荷作用下产生负

的扭转变形以及机翼有效升力面积减小所导

致的ꎮ
对比线性与非线性配平计算的结果可以看

出ꎬ对于 ３ 种不同的结构刚度ꎬ均有非线性配平攻

角略大于线性结果ꎬ最大垂向位移相比线性分析

减小ꎬ最大展向位移相比线性显著增加ꎮ 同时ꎬ机
翼结构刚度越小ꎬ线性与非线性配平分析结果差异

越大ꎮ 为具体展示结构变形的差异ꎬ图６ 给出了３ 种

主梁刚度情况下ꎬ线性与非线性配平分析得到的机

翼主梁结点垂向和展向位移的分布情况ꎮ
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图 ６　 不同主梁刚度下主梁结点垂向和展向位移情况

４　 结语

本文结合载荷设计中工程实际需求ꎬ研究出

一种适用于民用大型飞机的非线性静气动弹性配

平分析和载荷计算方法并编写了相应的计算分析

和结果处理程序ꎮ 同时ꎬ以某民用客机为例进行

全机非线性弹性配平分析ꎬ与传统线性分析的结

果进行了对比ꎬ并对不同主梁刚度下的非线性配

平分析和载荷设计结果进行了研究和比较ꎮ 具

体如下:
(下转第 １９１ 页)
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　 　 １)本文研究的方法中气动模型能够跟随结构

位移不断修正ꎬ同时在结构静力分析时可进行随

动加载ꎬ可对民用大型飞机在大变形构型下的配

平特性作出较为准确的预测ꎬ为载荷设计提供重

要依据ꎻ
２)对比线性与非线性计算结果可以看出ꎬ载

荷严重工况线性配平分析与非线性配平分析的结

果差异较大ꎬ所得全机攻角、结构变形以及载荷分

布均存在一定程度的不同ꎬ说明在结构发生较大

变形后ꎬ线性方法无法对载荷设计正确指导ꎻ
３)对比机翼不同主梁刚度计算结果可以看

出ꎬ弹性载荷计算结果和机翼主梁刚度直接相关ꎬ
主梁刚度越小ꎬ线性和非线性配平结果差异则

越大ꎮ
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