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摘要    提出了一种可同时考虑结构几何非线性效应和曲面气动力效应的大变形飞机静气

动弹性配平和载荷分析方法. 该方法利用三维曲面涡格法计算大变形飞机的曲面气动力 , 

引入非线性结构有限元计算方法考虑结构几何非线性效应, 采用曲面样条插值方法解决气

动/结构耦合问题, 然后结合全机在变形构型下的刚体运动平衡方程进行柔性飞机大变形状

态气动/结构耦合情况下的静气动弹性配平迭代求解. 以某常规布局大展弦比柔性飞机半展

长缩比模型为例, 应用该方法对其纵向静气动弹性配平特性及飞行载荷进行详细的分析与

研究, 并与 MSC Flightloads 线性方法的计算结果进行了对比. 分析结果表明结构变形较小

时, 本文非线性方法和线性方法的计算结果吻合较好. 而当结构具有较大变形时, 由于线性

方法无法考虑气动力曲面效应和结构几何非线性效应故不再适用, 而本文提出的非线性方

法可对大柔性飞机在大变形构型下的配平特性作出较为准确合理的预测, 并可满足飞机设

计各个阶段的工程应用需求, 完成考虑结构几何非线性静气动弹性配平特性的多轮次快速

分析.  
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1  引言 

高空长航时(high-altitude, long-endurance, HALE)

无人机是近年来航空领域的研究热点, 如 RQ-4A“全

球鹰”无人侦察机、Helios“太阳神”无人机, 及近期基

于飞翼布局[1]和联翼布局[2]的 Sensorcraft概念无人机

等. 这类飞机一般采用大展弦比机翼设计, 以获得较

好的升阻特性, 并使用轻质复合材料减轻结构重量, 

以满足长时间续航任务需求. 由于结构重量轻、柔性

大, 这类飞机的结构(特别是机翼)在气动载荷的作用

下会产生较大的弹性变形 , 结构几何非线性效应显

著.  

van Schoor和 von Flotow
[3]首先利用模态法综合

考虑大柔性飞机的弹性运动和刚体运动 , 对其气动

弹性特性进行了研究. Pendaries
[4]则对高空长航时飞

机的线性气动弹性特性和飞行动力学特性进行了分

析. 分析指出, 结构柔性会对这类飞机的气动弹性特

性及飞行动力学特性产生重要影响 , 但他们的研究

工作均未涉及结构大变形引起的几何非线性问题.  

而后国内外学者以大展弦比柔性机翼为对象开

展了相对较多的几何非线性气动弹性问题的研究工

作. Patil和 Hodges
[5~7]等人结合大变形几何非线性梁

理论和 ONERA 气动力模型[8]
, 采用动力学线性化方

法研究了几何非线性效应对大展弦比柔性机翼静、动
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气动弹性行为的影响. 谢长川等人[9, 10]分别采用推广

的片条理论及三维升力线理论 [11]对金属单梁式机翼

进行了非线性静气动弹性变形计算 , 并采用线性化

方法预测了机翼的颤振临界速度 . Palacios 与

Cesnik
[12]则采用计算结构力学(CSD)与计算流体力学

(CFD)耦合计算的方法研究了大展弦比机翼的非线性

静气动弹性响应问题.  

弹性飞机的全机配平分析和载荷计算是飞机设

计的重要内容, 是结构设计的重要依据. 目前线性静

气动弹性配平分析方法以 MSC Flightloads
[13]为代表, 

基于结构小变形假设 , 利用线性结构有限元方法考

虑结构弹性特性 , 并采用平面偶极子格网法计算气

动力, 通过求解气动弹性线性平衡方程组得到相关

配平结果. 当弹性飞机产生较大结构变形后, 全机气

动构型的改变使得在配平分析中须考虑气动力曲面

效应. 同时结构大变形还会引起全机刚度特性的变

化, 结构几何非线性效应无法忽略. 此时传统基于小

变形假设的线性气动弹性理论将无法精确的描述大

变形状态下的结构和气动特性 , 更难以准确反应大

变形柔性飞机的气动弹性物理本质.  

与单独机翼的几何非线性气动弹性研究现状不

同, 目前针对全机开展结构大变形情况下的配平与

载荷分析、动气动弹性特性及飞行动力学特性的研究

较少, 且研究方法较为单一, 以 Patil 
[14]、张健等人[15]

采用的完全非线性梁/ONERA  气动力耦合模型为主. 

然而在工程应用中 , 特别是飞机设计进入打样设计

阶段和详细设计阶段 , 复杂的三维结构往往难以简

化为梁模型 , 而且目前采用的气动力计算方法如

ONERA 模型、推广的片条理论及三维升力线理论, 

其计算精度过多依赖于诸如翼剖面升力线斜率等经

验参数的取值, 若采用 CFD/CSD 耦合计算则需要较

大的计算耗费, 如此均不利于工程应用. 因此有必要

结合工程实际 , 开发一种可同时考虑结构几何非线

性效应和曲面气动力效应的大变形飞机静气动弹性

配平和载荷分析方法 , 为飞机设计人员提供决策依

据.  

本文利用三维曲面涡格法计算大变形飞机的曲

面气动力 , 引入非线性结构有限元计算方法考虑结

构几何非线性效应 , 采用曲面样条插值方法解决气

动/结构耦合问题, 然后结合全机在变形构型下的刚

体运动平衡方程进行柔性飞机大变形状态气动/结构

耦合情况下的静气动弹性配平迭代求解 , 最终解决

具有复杂三维结构的大柔性飞机几何非线性静气动

弹性配平分析问题 . 并以某常规布局柔性飞机半展

长缩比模型为研究对象, 对其纵向静气动弹性配平

特性及飞行载荷进行详细的分析与研究, 并与 MSC 

Flightloads线性方法的计算结果进行了对比.  

2  理论基础 

2.1  结构几何非线性 

大柔性飞机的结构(特别是其大展弦比机翼)承

受较大气动力时产生有限弯曲和扭转变形 , 因此小

变形假设不再满足 , 但是结构材料仍可认为没有超

出小应变范围, 由此产生几何非线性弹性力学方程, 

其中包括位移微分的二次项 , 并且需要在结构变形

后的构型下建立非线性的力平衡方程. 本文工作采

用更新 Lagrange格式(ULF)
[16]进行结构计算.  

Lagrange/Green应变与位移的非线性关系为 

 , , , ,

1
( ),

2

t t t t t
ij i j j i k i k ju u u u     (1) 

其中, 
t
ui,j为 t时刻位移 ui对坐标 xj的偏导数. 对偶的

t时刻 Kirchhoff应力张量满足 

 ,d d ,t t t t t
ji j i j jS n s x T  (2) 

其中, 
t
nj为微小面元 ds在时刻 t的方向余弦; dTj为对

应的表面力, 这里考虑了随动力效应. 线性的弹性本

构关系仍可表示为 

 ,t t
ij ijkl klS D   (3) 

其中, Dijkl是弹性张量.  

通过有限元法(FEM)对结构进行离散, 并将应变

分解为当前位移的线性部分和非线性部分来分别表

示, 即 

 .t t t
ij ij ije    (4) 

应力按增量进行分解,  

 .t t t t
ij ij ijS S    (5) 

在每一增长步内进行适当的线化处理 , 建立系

统的积分方程如下 

 

d d

d ,

t t

t

t t t t t t t
ijkl kl ij ij ij
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 



 


 

(6)

 

其中, 
t+Δt
Q为新增量步的外载荷.  
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通过有限个位移型函数可以建立应变与增量位

移的转换关系,  

 
,

.

t t
L

t t
NL

e u

u





B

B
 (7) 

代入系统积分方程(6)即可建立单元的矩阵方程[17]
 

 ( ) .t t t t t
L NL

  K K u Q F  (8) 

2.2  曲面涡格法气动力求解 

气动力采用曲面涡格法进行求解 . 气动力求解

坐标系[18]的 x轴沿来流方向, y轴水平向右, z轴右手

定则确定. 如图 1所示取变形后机翼、尾翼等部件中

弧面并将其离散成若干个曲面涡格 , 在涡格内布置

涡环单元 , 每个涡环单元由四段等强度直线涡首尾

相接而成, 翼面自由涡由后缘涡格拖出, 平行于来流

方向, 其几何关系如图 2 所示. 选取涡格 1/4 弦线中

点为力作用点(图中用符号“○”表示), 涡格 3/4弦线中

点为控制点(图中用符号“× ”表示), 在控制点处满足

涡格法向不可穿透的边界条件.  

那么对于非后缘涡环网格而言 , 其涡环对空间

任意一点的诱导速度可看作四段直线涡在该点诱导

速度的线性叠加. 位于后缘的涡环网格对空间任意 

 

图 1  曲面涡格划分示意图 

 

图 2  曲面涡格中涡环单元布置情况 

一点的诱导速度可看作三段直线涡及两段半无限长

涡线在该点诱导速度的线性叠加. 所有涡格控制点

处的诱导速度根据 Biot-Savart定律[18]可表示为 

 

,

,

,

x Cx

y Cy

z Cz







V W Γ

V W Γ

V W Γ

 (9) 

其中, Vx, Vy, Vz分别为所有涡格控制点处诱导速度的

x, y, z轴向分量列向量; WCx, WCy, WCz分别为所有涡

格 x, y, z轴向诱导速度分量影响系数矩阵; 为所有

涡格涡强列向量.  

根据Neumann边界条件[19]
, 第 i个涡格控制点处

法向不可穿透的边界条件可表达为 

 ( ) 0,ii i  V V n  (10) 

其中, V∞为远前方来流速度, 若攻角和侧滑角较

小时有 V∞=[1 – ]
T
V∞; Vii为第 i个涡格控制点处的

诱导速度矢量, Vii=[Vixi Viyi Vizi]
T
; ni为第 i个涡格控制

点处的法向矢量.  

只在涡格边界条件中考虑控制面偏转产生的气

动力效应, 控制面对应的气动网格不作物理偏转. 那

么控制面偏转引起第 i 个涡格绕其转轴偏转角度 δi

后, 该涡格的法向矢量可表示为 

 0 ,i i i i n n c  (11) 

其中, n0i= [n0xi n0yi n0zi]
T
, 表示控制面未作偏转时第 i

个涡格的法向矢量; ci= [cxi cyi czi]
T
, 是与舵轴相关的

系数向量. 代入(10)式得到第 i 个涡格控制点处边界

条件为 

 
0 0 0

0 0 0 .

iyi iyiixi
xi yi zi

xi yi zi xi i

V VV
n n n

V V V

n n n c  

  

 

    

 

(12)

 

设全机有
1 2
, , ,

ncc c c   共个 nc控制变量, 令′=/V∞, 

并将上式写成矩阵的形式, 则有 

 AIC 0 ,
j jc c

j

        A Γ A A A A  (13) 

其中, AAIC 为法向诱导速度系数矩阵, 
0

A 是与涡格

初始攻角相关的系数列阵, Aa, A分别为与攻角, 侧

滑角相关的系数列阵, 
jcA 是与控制变量

jc 相关的

系数列阵.  

根据 Kutta-Jukovski 理论[18]
, 第 i 个涡格力作用

点处的气动力 fAi为 

 ,Ai Fi  f V Γ  (14) 
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其中, 为大气密度, Fi为第 i个涡格 1/4弦线处总涡

强, 满足Fi=li′FiV∞, li为第 i个涡格 1/4弦线处涡线

段的长度方向矢量, li=[lxi lyi lzi]
T
, 当该涡格为前缘涡

格时, 该涡格的总涡强等于该涡格的涡强 , 即′Fi= 

′i, 当该涡格为非前缘涡格时 , 该涡格的总涡强等

于该涡格涡强与前方相邻涡格涡强之差 , 即′Fi= 

′i′i1.  

上式展开可表达为 

 2 .

yi zi

Ai zi xi Fi

xi yi

l l

V l l

l l

 

  





  
 

   
 
 

f  (15) 

取线性气动力部分, 并将所有涡格气动力 x, y, z轴向

分量写成列阵的形式有 

1
AIC 0

1
AIC 0

1
AIC 0

2 ,

2 ,

2 ,

j j

j j

j j

Ax D x c c

j

Ay D y c c

j

Az D z c c

j

Q

Q

Q

   

   

   

  

  

  







 
    

 
 

 
    

 
 

 
    

 
 







F C T A A A A A

F C T A A A A A

F C T A A A A A

 

(16) 

其中, QD为飞行动压; Cx, Cy, Cz分别为 x, y, z轴向气

动力分量系数矩阵; T为涡强转换矩阵.  

2.3  结构与气动界面插值 

利用曲面样条插值理论解决结构/气动界面耦合

问题. 认为弹性结构的各种构型可看作嵌在三维空

间中的集合, 未变形的构型可以是一维、二维或三维

的, 考虑大变形情况变形后构型通常都是三维情况.  

已知 n个结构结点坐标为 XS, 其变形矢量为 US, 

根据结构结点坐标写出矩阵形式的曲面样条插值拟

合函数方程为[20]
 

 S S ,A C W  (17) 

其中, AS, WS是与已知结构结点坐标与变形相关的常

值矩阵, T T
S 3 4 S=[  ] ;0W U  C 为曲面样条拟合函数系

数矩阵, 当 AS为非奇异矩阵时, 可得 

 1
S S.C A W  (18) 

根据曲面样条插值函数可得 m 个气动网格结点

XA处的变形矢量 UA为 

 1
A A S S,U A A W  (19) 

其中, AA 是与已知气动网格结点坐标相关的常系数

矩阵. WS前 4行元素均为零, 则上式化为 

 A S ,U GU  (20) 

其中, G即为结构结点与气动结点之间的位移插值矩

阵, 由矩阵 1
A S


A A 去掉前 4列元素得到.  

设结构虚位移为US, 气动界面的虚位移为UA, 

气动界面的载荷为 FA, 结构界面上的等效载荷为 FS, 

则他们满足虚功原理[21]
 

 T T
A A S S. U F U F  (21) 

根据前文定义的气动与结构界面的位移插值关

系及虚位移的任意性 , 已知气动界面的载荷为

FA=[FAx FAy FAz], 可得到结构界面的载荷 

 T
S A.F G F  (22) 

2.4  静气动弹性配平理论及分析流程 

本文提出的几何非线性静气动弹性配平计算由

配平与气动力计算模块、结构非线性有限元静力分析

模块 2大部分相互耦合迭代计算来完成. 其具体计算

流程如图 3所示.  

进行几何非线性静气动弹性配平分析时 , 先根

据实际情况建立求解对象的结构有限元模型和气动

力模型, 而后进行迭代求解. 在每一轮迭代计算中, 

根据上一轮计算所得结构变形结果 , 更新三维曲面

涡环网格气动力模型 , 并基于该变形后的构型建立

全机刚体配平方程, 求解配平参数(如全机攻角、配

平舵偏cj 等), 进而给出配平状态下的气动载荷. 然

后将上述配平载荷作用于初始未变形的结构上 , 考

虑气动力的随动效应, 采用更新的 Lagrange 增量方

法求解结构非线性静力平衡 , 从而得到新一轮的结

构变形状态. 最终以结构变形量作为迭代收敛准则, 

得到收敛的配平结果.  

建立全机配平方程时, 选取地轴系 OXYZ
[22]为惯

性参考系, 选取弹性飞机的平均体轴系 oxyz
[23]作为

机体参考系, 平均体轴系原点 o与弹性飞机瞬时质心

重合, x轴沿机身轴线向后, y轴垂直于纵向对称面向

右, z 轴由右手定则确定. 根据系统能量和 Hamilton

原理[24]得到平均体轴系下变形后飞机的刚体运动方

程为 

 

T

Ar Tr m

Ar Tr

,

,

M M M   

  

V ω V F F g

Iω ωIω M M
 (23) 
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图 3  几何非线性静气动弹性配平分析流程 

其中, M为全机质量; I为变形构型下的全机惯量矩阵; 

V, 分别为平均体轴系 oxyz相对于地轴系OXYZ运动

的速度矢量和角速度矢量; FAr, MAr分别为全机瞬时

质心处的气动力的合力和合力矩; FTr, MTr 分别为全

机瞬时质心处的推力等其他外力的合力和合力矩; gm

为平均体轴系下重力加速度矢量.  

将飞行状态参数带入上式即可得到相应的配平

求解方程 . 以 1g 定直平飞状态为例 , 可知 0,V  

0,ω  0,ω  令全机配平攻角为, 升降舵配平偏

角为e, 并认为阻力可通过调整推力平衡, 则第 s 迭

代步全机刚体配平方程为 

 

1 1 1

0

1 1 1

0

,

0,

e

e

s s s s s

e

s s s s s

e

L L L Mg

M M M

 

 

 

 

  

  

  

  
 (24) 
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其中, 
s-1
L, -1

e

s L , 
s-1
M, -1

e

s M 分别为第 s-1迭代步

计算得到的变形构型下全机升力和俯仰力矩对攻角

和升降舵偏角的导数, 
s-1
L0, 

s-1
M0 为攻角和升降舵偏

角均为零时的全机升力和俯仰力矩 , 上述参数均根

据气动力表达式(16)求得; g为重力加速度值.  

3  算例分析 

3.1  计算模型 

以某大展弦比柔性飞机半展长缩比模型为例, 进

行全机纵向情况静气动弹性配平分析. 该飞机为正常

式布局, 采用大展弦比平直机翼, 全动的矩形水平尾

翼, 总体布局如图 4所示, 相关总体参数详见表 1.   

机翼为单梁式结构, 弹性主梁位于 50%弦长处, 

材料为弹簧刚, 材料密度 7.6× 10
3 

kg/m
3
, 弹性模量为

230 GPa, 主梁横截面为矩形, 其平均宽度为 7.03 

mm, 平均厚度为 1.14 mm. 机翼外形由 12个轻木盒

段来保证, 每个盒段由轻木骨架与棉纸蒙皮组成, 并

与主梁单点连接, 相邻盒段之间留有 2 mm缝隙以减 

 

图 4  大展弦比柔性飞机布局示意图 

表 1  大展弦比柔性飞机缩比模型总体参数 

Item Value 

Semispan of the wing (mm) 487 

Chord of the wing (mm) 60 

Airfoil of the wing NACA0015 

Length of the fuselage (mm) 305 

Semispan of the horizontal tail (mm) 72 

Chord of the horizontal tail (mm) 36 

Airfoil of the horizontal tail NACA0009 

Horizontal tail volume 0.293 

Rotation axis of the horizontal tail 39% Cht
 a) 

Longitudinal location of the center of gravity 30% Cw
 b) 

Weight of the structure (g) 85 

Note: a) Chord of the horizontal tail; b) chord of the wing. 

小盒段对机翼刚度影响. 此外为调整机翼的颤振速

度, 在翼尖设置了配重杆, 配重杆总长 150 mm, 重

31.5 g. 机身为单梁形式, 平尾结构与机翼相似. 与

机翼相比, 机身和平尾的刚度较大, 可近似看作刚体

情况.  

首先根据实际结构建立气动弹性分析模型 , 其

中结构有限元模型如图 5所示, 机身、机翼、平尾等

结构的刚度特性均采用梁单元模拟 , 质量特性用分

散于翼面的多个集中质量元模拟 . 初始状态气动力

模型如图 6所示. 然后分别采用MSC Flightloads线性

方法(Linear)与本文非线性方法(Nonlinear)对该飞机

在不同飞行状态下的静气动弹性配平特性进行计算, 

并对计算结果作对比分析.  

3.2  不同飞行重量情况的纵向配平计算结果 

在质心处添加不同质量的配重 , 使全机质心纵

向位置保持不变 , 进行全机纵向静气动弹性配平分

析, 得到计算结果如图 7~13 所示, 图中刚体计算结

果(Rigid)表示不考虑结构弹性的配平计算结果 , 利

用 MSC Flightloads刚体配平方法计算得到.  

图 7~9 分别列出了不同飞行重量的飞机以 30 

m/s的飞行速度作 1 g定直平飞时, 全机攻角 α、升降

舵配平偏角e、机翼翼尖位移量 Tx, Ty, Tz与翼尖扭角

等参数随全机重量的变化曲线. 计算结果显示当全

机质量较小(M<200 g)时, 机翼变形量较小, 翼尖垂

向位移小于机翼半展长的 15%, 此时非线性计算结 

 

图 5  大展弦比柔性飞机结构有限元模型 

 

图 6  大展弦比柔性飞机初始状态气动力模型 
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果与线性计算结果较为吻合 . 但随着全机质量的增

加, 机翼变形量加大, 机翼产生明显的侧向(y 轴向)

变形, 其有效升力面积减小, 配平所需全机攻角、升

降舵配平偏角呈非线性趋势增长 , 与线性计算结果

的差异逐渐扩大. 当全机质量较大(M>400 g)时, 翼

尖垂向位移超过机翼半展长的 55%, 机翼侧向变形

量急剧增加(超过半展长的 20%, 甚至达到半展长的

50%以上), 造成配平所需全机攻角快速增加 , 由此

引起的全机俯仰力矩变化还导致配平所需升降舵偏

角快速增加. 机翼翼尖的位移量和扭转角亦随着全

机飞行重量的增加而呈非线性增长的趋势 , 并逐渐

趋近于某一有限值 , 这与有限展长机翼的变形形式

是吻合的.  

线性静气动弹性配平分析方法基于小变形假设, 

气动力采用平面偶极子格网法计算 , 载荷和变形在

结构初始未变形状态的邻域内求解. 由图可知, 线性

计算方法得到的全机攻角、升降舵偏角、机翼翼尖垂

直位移与翼尖扭角等参数均随全机重量的增加而线

性增加. 此外线性方法认为气动力构型一直保持初

始的平面形状 , 只对气动网格边界条件中的等效攻

角按气动平面法向的结构弹性变形进行修正 , 因此

全机攻角与升降舵偏角均小于对应刚体计算和非线

性计算结果.  

图 10列出了不同重量的飞机以 30 m/s速度作1 g

定直平飞时, 机翼弹性主梁根部承受的气动载荷(剪

力 FAero、弯矩 MAero、扭矩 TAero)和总载荷(剪力 FTotal、

弯矩 MTotal、扭矩 TTotal)随全机质量的变化曲线, 其中

载荷坐标系采用翼剖面局部法向坐标系 , 剪力向上

为正, 弯矩使机翼上表面受压为正, 扭矩使机翼前缘

上偏为正, 总载荷为气动载荷与惯性载荷之和. 与弹

性变形计算结果类似, 随着飞行重量的增加, 机翼变

形加大, 外侧机翼产生的很大一部分气动力均为侧

向力的形式, 升力效率较低, 同时结构变形引起机翼

质量分布发生改变 , 从而影响机翼结构的惯性载荷

分布, 故非线性计算得到的机翼根部弯矩、扭矩均呈

现非线性增长的趋势, 且机翼变形量越大, 其根部弯

矩增长速度越快. 而线性计算得到的机翼根部剪力、

弯矩、扭矩等载荷均随着飞行重量的增加而线性增

长.  

飞机结构设计中, 翼根弯矩是机翼一项重要的

设计载荷 , 载荷计算的精度会对结构设计产生重要

的影响. 图 11 表示翼根气动弯矩和总弯矩的线性计

算值与非线性计算值之间的差异百分比(eM)随翼尖

垂向弯曲变形的变化趋势 , 可知当翼尖变形约为机

翼半翼展的 22%时, 2 种计算方法所得的翼根气动弯

矩相差 2%, 翼根总弯矩相差 5%; 当翼尖变形约为半

翼展的 33%时, 其 2种计算方法所得的翼根气动弯矩

相差为 5%, 翼根总弯矩载荷相差 9%. 图 12和 13分

别给出了飞机飞行重量为 400 g, 以 30 m/s定直平飞

时变形前后的气动构型对比及机翼各剖面承受气动

载荷和总载荷沿展向的分布情况, 该结果显示机翼的

结构大变形会对载荷大小和分布形式产生较大影响.  

3.3  不同飞行速度时的纵向配平计算结果 

为更好地了解大展弦比柔性飞机在大变形状态

下的静气动弹性配平特性, 文章还对飞机重量为 400 

g时各纵向配平参数随飞行速度的变化规律进行了研

究, 相关计算结果如图 14~16所示.  

根据图 14与图 15中配平攻角、升降舵偏角及机

翼翼尖弹性变形随飞行速度的变化曲线可知 , 在给

定飞行重量的情况下算例大柔性飞机机翼的配平攻

角和升降舵偏角先随着飞行速度的增加而减小 , 其 

 

 

图 7  全机攻角和升降舵配平偏角随全机质量的变化曲线(V∞=30 m/s) 
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图 8  翼尖位移随全机质量的变化曲线(V∞=30 m/s) 

 

图 9  翼尖扭角随全机质量的变化曲线(V∞=30 m/s) 

 

图 10  翼根载荷随全机质量的变化曲线(V∞=30 m/s) 
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图 11  翼根弯矩线性计算值与非线性计算值的差异和翼

尖垂向弯曲变形的关系 

 

 

图 12  变形前后全机气动构型对比(V∞=30 m/s, M=400 g) 

变化趋势与线性计算结果较为一致 , 只是由于非线

性计算方法考虑了结构的侧向(y 轴向)的变形以及气

动力的随动效果 , 故所需攻角和升降舵偏角的非线

性计算值较线性计算值要大 . 随着飞行速度的进一

步增加, 机翼结构变形加大, 飞机所需配平攻角和升

降舵偏角随着飞行速度的增加而增加. 这一变化是 2

种因素共同作用的结果. 一方面, 机翼在气动载荷的

作用下产生正的弹性扭转变形 , 增大了外侧机翼各

剖面的有效攻角, 使配平所需全机攻角(等效于翼根

攻角)有所减小 ; 另一方面 , 随着飞行速度的增加 , 

结构变形加大, 机翼侧向变形愈加明显, 等效于机翼

有效升力面积的减小 , 使配平所需全机攻角有所增

加. 飞行速度较小时, 机翼侧向变形量较小, 前一方

面因素起支配作用 , 故配平攻角随飞行速度的增加

而减小, 当飞行速度增加至一定值, 机翼侧向变形显

著加大, 后一方面因素起支配作用, 故配平攻角随着

飞行速度的增加而增加.  

图 16 表示的是相应状态下翼根气动弯矩和总弯

矩随飞行速度的变化曲线 , 线性计算结果和非线性

计算结果之间也存在着较大的差异 . 通过上述计算

结果也可以看出当飞机结构产生较大变形后 , 利用

基于小变形假设的线性气动弹性配平计算方法将无

法精确描述结构特性与气动特性, 无法准确预测全

机攻角、舵面偏角等配平参数的变化趋势, 其载荷计

算结果偏小, 难以正确指导结构设计.  

4  结论 

本文结合工程实际需求, 提出了一种可同时考

虑结构几何非线性效应和曲面气动力效应的大变形

飞机静气动弹性配平和载荷分析方法 . 该方法利用

三维曲面涡格法计算大变形飞机的曲面气动力 , 引

入非线性结构有限元计算方法考虑结构几何非线性

效应, 采用曲面样条插值方法解决气动/结构耦合问

题, 然后结合全机变形构型下的刚体运动平衡方程

进行柔性飞机大变形状态气动/结构耦合情况下的静

气动弹性配平迭代求解. 并以某常规布局大展弦比

柔性飞机半展长缩比模型为例 , 对其纵向静气动弹

性配平特性及飞行载荷进行详细的分析与研究 , 并

与 MSC Flightloads 线性计算结果进行了对比, 相关

结论整理如下. 

1)分析结果表明当结构变形较小时 , 对于本文

算例而言, 翼尖垂直位移小于机翼半翼展的 15%时, 

由线性方法和本文非线性方法得到的全机配平结果

吻合较好. 而当结构具有较大变形时, 因传统的线性

静气动弹性分析方法基于小变形假设 , 无法考虑气

动力曲面效应和结构几何非线性效应故不再适用 , 

所得全机攻角、升降舵配平偏角、结构变形及载荷分

布均小于非线性计算结果 , 且两者偏差随着变形的

加大而急剧扩大.  

2)本文提出的几何非线性静气动弹性配平方法

中气动力模型跟随结构变形不断修正 , 同时在结构

变形求解中考虑气动力的随动效应 , 可对大柔性飞

机在大变形构型下的配平特性如结构变形、载荷分布

等作出较为准确的预测. 同时采用有限元非线性静
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力学求解方法可适应复杂的结构模型 , 曲面涡格法

具有较高的计算效率 , 且计算过程不依赖于经验数

据, 可满足飞机设计各个阶段的工程应用需求, 完成

考虑结构几何非线性静气动弹性配平特性的多轮次

快速分析.  

3)算例指出, 大展弦比柔性飞机的配平攻角、升

降舵偏角、翼尖位移与扭角均随飞行重量的增加呈非

线性增长趋势. 对飞行重量一定的大展弦比柔性飞

机而言, 其配平攻角和升降舵偏角随飞行速度的增

加呈先减小后增加的趋势. 结构大变形会降低全机 

 

图 13  机翼气动载荷和总载荷沿展向分布情况(V∞=30 m/s, M=400 g) 

 

图 14  全机攻角和升降舵配平偏角随飞行速度的变化曲线(M=400 g) 

 
图 15  翼尖位移垂向位移与翼尖扭角随飞行速度的变化曲线(M=400 g) 
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图 16  翼根气动力弯矩和总弯矩随飞行速度的变化曲线(M=400 g) 

升力效率, 并造成结构载荷的快速增长. 故对于高空

长航时一类的飞机而言, 在追求结构质量更轻的同

时应避免产生过大的结构变形进而影响全机气动特

性. 在飞机设计过程中可将本文的几何非线性静气

动弹性配平分析方法与优化方法结合在结构重量、结

构变形及气动特性之间作出合理权衡 . 此外需要说

明的是本文算例采用金属平直机翼 , 当分析对象采

用后掠(或前掠)机翼布局或改用复合材料时部分配

平参数的变化规律可能与本文算例有所不同 , 但本

文提出的分析方法依然适用.  
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