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摘要!基于
E9/F

方程和
FFG

湍流模型!采用飞翼无人机升力系数判据"俯仰力矩判据和表面极限流判据等对

抖振始发迎角度进行了预测估计#基于较为详细的结构模型和气动模型!构造了结构与气动的耦合求解技术!

同时采用弹簧近似光滑和局部重构组合方法对气动的动网格技术进行更新$然后分别在时频域内分析了飞翼无

人机的抖振载荷响应#研究结果表明%基于
HI>

的
E9/F

方程"

FFG

湍流模型及各类判据预计刚性飞翼无人机

在低速大迎角状态下的抖振始发迎角可以得到较为合理的结果$采用升力系数判据"俯仰力矩系数判据预测的

抖振始发迎角与表面极限流判据预测的始发迎角相比要保守一些$而表面极限流判据方法能给出翼面气流流动

的细节!采用此判据可以分析对比不同迎角下的翼面气流流动变化情况$与气动弹性及嗡鸣响应相比!抖振是一

种强迫振动!其响应频率并不单一#

关键词!无尾飞翼$

HI>

&

HF>

$无人机$抖振边界$着陆状态
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抖振是气流分离引起随机激励响应$抖振研究

可分为!低速抖振和跨音速激波抖振'对于抖振现

象的研究主要包括两个方面!抖振始发迎角的预测

和抖振载荷的计算$抖振研究主要有抖振始发边界

和抖振响应两方面'早期的抖振研究主要是采用

实验手段$即基于风洞试验方法可准确预计飞行器

抖振边界等$但该方法周期长且费用高$不适用无

人机或者飞行器初始研制阶段采用%近些年随着计

算方法的发展$采用数值理论计算研究抖振问题已

经成为可能$抖振边界数值仿真预计的研究越来越

得到重视'郭同庆等(

%

)对跨音速机翼抖振迎角估

计'吕志咏等(

#

)研究双立尾
C

三角翼布局的立尾抖

振实验'黄江涛等(

A

)建立了基于
J>>KF

的分离

流非定常数值模拟方法$耦合气动结构方程对某战

斗机大攻角下边条涡干扰引起的垂尾抖振问题进

行研究'韩冰等(

!

)采用耦合
E9/F

方程及结构运

动方程模拟了涡破裂诱导的垂尾简化模型抖振'

李劲杰等(

B

)利用激光片光源显示实验对边条翼双

垂尾布局模型流场进行研究'

[,+P1-

等(

&C"

)研究

马赫数对垂尾抖振的影响'

J(*7(+

等(

\

)基于

>KF

紊流模型数值模拟了
IC%"

大迎角状态下的

垂尾抖振响应'

U5,-5

8

(

%$

)对
IC%"

垂尾疲劳测试'

F751L-5

等(

%%

)研究了后掠翼的抖振机理'

目前大多数抖振边界预计研究是针对跨音速

抖振边界的预测$且大多集中于二维翼型$对于着

陆状态下无人机的低速抖振边界预计问题还未见

涉及(

%#C%A

)

'首先基于
E9/F

方程和
FFG

湍流模

型采用升力系数判据*俯仰力矩系数判据及极限流

判据等方式计算刚性飞翼无人机在低速大迎角状

态下的抖振始发迎角%然后基于
E9/F

方程和

HI>

"

HF>

耦合技术(

%!

)研究飞翼无人机在抖振始

发迎角附近的抖振载荷响应'

?

!

飞翼式无人机模型

飞翼式无人机模型如图
%

所示$无尾飞翼式无

人机采用内*外翼飞翼式布局$

+]%B L

$

,]

#A=BL

#

$

-]%&&%=%LL

$无尾飞翼无人机模型如

图
%

所示'

图
%

!

飞翼式无人机模型
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抖振始发迎角预测

本节首先对飞翼无人机低速飞行状态下抖振

边界进行预测$采用
I-)5+7

软件基于
E9/F

方程

和
FFG

湍流模型$根据升力特性曲线判据*俯仰力

矩特性曲线判据及表面流线判据这
A

种判据来预

测飞翼无人机在低速大迎角飞行时的抖振始发迎

角(

%

)

'采用非结构气动网格基于
E9/F

方程和二

方程的
FFG

湍流模型进行气动力的计算$初始计

算状态的计算参数如下!

. ]$=#YL

$

%&

^

]

$=%"

$

/0]&="!D_%$

&

'飞翼无人机半模的相关参

数如下!

,]%%=DBL

#

$

-]%=&L

'

@=?

!

表面极限流判据预测

产生抖振的直接原因是机翼表面的气流发生

分离'

图
#

给出了不同迎角状态下飞翼布局无人机

表面极限流线分布情况'从图
#

可看出各翼面上

气流分离随着迎角变化的情况如下!当迎角
!

]

#%̀

$即如图
#

#

,

&中所示主翼面和方向舵*升降舵上

的流线都没有表现出比较明显的气流分离特征'

@=@

!

俯仰力矩系数判据预测

图
A

给出了低速状态下飞翼布局无人机俯仰

力矩系数
1

L

随迎角变化曲线'从图中可看出!在

给定计算条件下$随着迎角的增大$俯仰力矩系数

整体幅值有负增长的趋势且呈现有典型的转折$这

主要是因为纵向稳定性损失引起的$翼面出现气流

分离$无人机出现抖动$可以将俯仰力矩变化失稳

转折点定义为抖振边界的始发迎角'从俯仰力矩

曲线图中可看出!给定计算状态下飞翼布局无人机
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第
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图
#

!

不同迎角下表面极限流

I1

2

=#

!

F)*.,:5-1L17.-(O,7P1..5*5+7,+

2

-56

图
A

!

俯仰力矩系数曲线

I1

2

=A

!

V17:S1+

2

L(L5+7:(5..1:15+7.1

2

)*5

的抖振始发迎角为
!

]##̀

%在抖振始发迎角附近俯

仰力矩曲线变化特征较为明显$因此俯仰力矩曲线

判据作为抖振边界的预测估计更容易'

@=A

!

升力系数判据预测

图
!

给出了低速状态下飞翼布局无人机升力

系数
1

a

随迎角变化曲线'从图中可看出!在给定

计算状态下$随着迎角的变化$升力系数随着迎角

的增加基本呈现线性增长趋势$但当迎角增大到一

定值时$无人机表明出现气流分离区$升力线斜率

有些减小$无人机出现轻微的抖振'从图
!

还可看

出!当迎角为
!

]##̀

时$升力系数曲线斜率有些减

小$因此通过升力系数曲线可预测无人机的抖振边

界的始发迎角为
!

]##̀

'

图
!

!

升力系数系数随迎角变化曲线
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2

=!

!

a1.7L(L5+7:(5..1:15+7.1

2
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A

!
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"

:7B

抖振载荷计算

气动结构耦合作用仅发生在两者的耦合交界

面上$因此气动结构耦合问题可表示为

!"
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#

A

&

式#

%

&为结构动力学方程%式#

#

&为积分形式的非定

常
/CF

方程组%式#

A

&为耦合面的条件'基于

E9/F

方程和
HI>

"

HF>

耦合技术研究飞翼无人

机在抖振始发迎角附近的抖振载荷响应$并分别在

时频域内分析飞翼无人机的抖振载荷响应特性'

飞翼无人机气动结构耦合抖振载荷的计算采用半

模$基于较为详细的结构模型和气动模型$采用细

网格建模有利于气动结构之间耦合数据的高精度

传递'图
B

给出了无人机前
B

阶结构模态特性'

图
&

给出了抖振初始迎角状态下飞翼无人机外

翼前缘的位移时频响应'图
&

#

,

&给出了抖振初始迎

角状态下飞翼无人机外翼前缘的位移时域响应$从

图中可看出!刚开始时外翼前缘位移响应的波动比

较大$随着时间的增加外翼前缘位移响应波动有减

小的趋势%且当
4]%=&6

时外翼前缘的位移响应幅

值增幅较大'图
&

#

X

&给出了抖振初始迎角状态下
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图
B

!

飞翼无人机前
!

阶模态频率
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=BI1*67.()*L(P,-6(..-
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2

C
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39<

图
&

!

抖振初始迎角下外翼前缘位移响应

I1

2

=&

!

?)761P5O1+

2

P16

N

-,:5L5+7*56

N

(+656,7X)..5

C

71+

2

(+657,+

2

-5

飞翼无人机外翼前缘位移响应的频谱分析$从图中

的幅值频率曲线中可看出在频率
:

]D=$$#Uc

处首

先出现明显峰值$这与飞翼无人机的一阶模态频率

比较接近%且在频率
:

]#"=B%Uc

处出现第二次峰

值$在频率
:

]&#=B#Uc

处又一次出现峰值'

图
D

给出了抖振初始迎角状态下飞翼无人机

外翼前缘的加速度时频响应'图
D

#

,

&给出了抖振

初始迎角状态下飞翼无人机外翼前缘的加速度的

时域响应$从图中可看出!不同时刻状态下外翼前

缘的加速度响应波动比较明显%且当
4]%="6

时外

翼前缘的加速度响应波动有所减小'图
D

#

X

&给出

了抖振初始迎角状态下飞翼无人机外翼前缘加速

度响应的频谱分析$从图中幅值频率曲线中可看出

在频率
:

]D=$$#Uc

处首先出现明显峰值$这与

飞翼无人机的一阶模态频率比较接近%且在频率

:

]#"=B%Uc

处出现第二次峰值$在频率
:

]

&#=B#Uc

处又一次出现峰值'

图
D

!

抖振初始迎角下外翼前缘加速度响应

I1

2

=D

!

?)761P5O1+

2

,::5-5*,71(+*56

N

(+656,7X)..5

C

71+

2

(+657,+

2

-5

图
"

给出了抖振初始迎角状态下飞翼无人机

不同舵面的位移时频响应'图
"

#

,

&给出了抖振初

始迎角状态下飞翼无人机不同舵面的位移时域响

应$从图中可看出!与其他舵面如副翼*升降舵及襟

翼相比$方向舵和副翼的位移响应幅值最大$而襟

翼和升降舵的位移响应幅值最小'图
"
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抖振初始迎角下不同舵面位移响应
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抖振初始迎角状态下不同舵面位移的频率分析'

从图中的幅频曲线中可看出不同舵面位置如方向

舵*副翼*升降舵及襟翼的频谱响应曲线仅仅是幅

值上的差别$舵面不同位置对位移响应的频率并没

有影响$因此也可以通过分析方向舵舵面的位移频

率特性来研究其他副翼*升降舵及襟翼的位移响应

频率特性'在频率
:

]D=$$#Uc

处方向舵位移响

应出现明显峰值$而此频率值与飞翼无人机结构模

型的一阶结构模态频率比较接近%副翼和升降舵的

明显峰值也可以通过位移频率分析看出$而襟翼的

峰值不明显$主要是因为襟翼与其他方向舵*副翼

及升降舵相比位移的幅值比较小'

图
\

给出了抖振初始迎角状态下飞翼无人机不

同舵面的加速度时频响应'图
\

#

,

&给出了抖振初始

迎角状态下飞翼无人机不同舵面的加速度响应$从

图中可看出!不同时刻状态下不同舵面位置的加速

度响应波动比较明显%且当
4]%="6

后不同舵面位

置的加速度响应波动均减小'图
\

#

X

&给出了抖振

初始迎角状态下飞翼无人机不同舵面如方向舵*副

翼*升降舵及襟翼的加速度频率分析'从图中的幅

频曲线中还可看出$不同舵面位置如方向舵*副翼*

升降舵及襟翼的频谱响应曲线仅仅是幅值上的差

别$舵面不同位置对加速度响应的频率并没有影响$

因此也可以通过分析方向舵舵面的加速度响应频率

特性来研究其他的如副翼*升降舵及襟翼的加速度

响应频率特性'在频率
:

]D=$$#Uc

处方向舵加速

度响应出现明显峰值%且在频率
:

]#"=B%Uc

处出

现第二次峰值$又在频率
:

]&#=B#Uc

处出现较为

明显的峰值%副翼的明显峰值也可以通过加速度响

应频率分析图看出$而襟翼和升降舵的峰值不明

显$主要是因为襟翼与其他的如方向舵*副翼及升

降舵相比加速度响应的幅值比较小'

图
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!

抖振初始迎角下不同舵面加速度响应
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图
%$

给出了抖振状态下不同迎角下的方向舵

位移时频响应'图
%$

#

,

&给出了抖振状态下不同迎

角下的方向舵位移时域响应历程$从图中可看出!刚

开始时方向舵位移响应的波动比较大且波动位移幅

值比较小$随着时间的增加位移响应波动有减小的

趋势但是响应增大'图
%$

#

X

&为抖振状态下不同迎

角下的方向舵位移的频谱分析'从图中可看出!方

向舵位移响应的频率峰值主要集中于
&=B$#Uc

'

图
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分别给出了抖振状态下不同迎角下

的副翼*升降舵及襟翼位移时频响应'
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不同迎角下襟翼位移响应
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图
%!

给出了抖振状态下不同迎角下方向舵的

加速度时频响应'图
%!

#

,

&给出了抖振状态下不

同迎角下方向舵的加速度响应'图
%!

#

X

&为抖振

状态下不同迎角下的方向舵加速度的频谱分析'

从图中可看出!升降舵加速度响应的频率峰值首次

出现在
&=B$#Uc

$第二次波峰出现在
#"=B%Uc

$又

在频率
&#=B#Uc

出现峰值'

图
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不同迎角下方向舵加速度响应
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图
%B
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%D

分别给出了抖振状态下不同迎角下

的副翼*升降舵及襟翼的加速度时频响应'

图
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不同迎角下副翼加速度响应
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图
%D

!

不同迎角下襟翼加速度响应
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基于
E9/F

方程和
FFG

湍流模型采用飞翼

无人机升力系数判据*俯仰力矩判据和表面极限流

判据等对刚性飞翼布局无人机在低速大迎角状态

下的抖振始发迎角度进行了预测估计$得出此低速

状态下的抖振始发迎角为
!

]##̀

%对抖振始发迎角

附近的抖振载荷进行了气动结构耦合计算%分别在

时频域内分析飞翼无人机的抖振载荷响应$主要研

究结论如下!

#

%

&采用升力系数判据*俯仰力矩系数判据预

测的抖振始发迎角与表面极限流判据预测的始发

迎角相比要保守一些'

#

#

&表面极限流判据预测方法却能给出翼面气

流流动的细节$采用此判据可以分析对比不同迎角

下的翼面气流流动变化情况'

#

A

&与气动弹性及嗡鸣响应相比$抖振是一种

强迫振动$其响应频率并不是单一的'
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