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应用惯性释放方法的静气动弹性发散分析
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摘 要：翼面发散作为静气动弹性的重点分析对象，传统的分析方法通常将翼面根部固支约束，不考虑刚体模

态的影响。根据咨询通告 AC 25.629-1B的要求，刚体模态或短周期模态也可能会造成发散。因此，在民用飞

机静气动弹性分析及适航符合性验证中，要计及刚体模态对发散的影响。通过对惯性释放方法的研究，在发散

分析中计及刚体模态，给出考虑刚体模态的模态法发散分析方法；以某型民用飞机为例，应用本文方法分别计

算空机状态、不同燃油和商载的静气动弹性发散结果，并和不考虑刚体模态的模态法、考虑/不考虑刚体模态的

颤振法的发散计算结果进行对比分析。结果表明：考虑刚体模态后的发散速度有所提高，临界发散模态不变，

发散速度随燃油和商载的增加而降低。
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Abstract：Lifting surface divergence plays an important role in static aero-elasticity analysis.Traditional static aero⁃
elasticity analysis of airplane lifting surface makes the root part fixed without considering the influence of rigid
mode. According to AC 25.629-1B，divergence may occur for a structural mode or the short period mode. Inertia
relief method is studied and used to take rigid mode into account in divergence analysis. The method is used to com⁃
pute the divergence results of empty airplane and different payload and fuel for certain airplane. Results are com⁃
pared with that calculated by flutter method and mode method. Comparison shows divergence results with rigid
mode are larger and divergence speed decreases with the increase of payload and fuel，while critical divergence
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0 引 言

发散属于静气动弹性［1-3］稳定性问题，它是由

结构弹性力与定常气动力之间的相互耦合产生

的［4-5］，在飞行器设计中应该避免这种现象。杜子

亮等［6］对静气弹分析常用的柔度法［7］和模态法［8-9］

进行了介绍，并提出模态影响系数的概念来评估

模态的选取对气动弹性分析的影响；万志强等［10］

对常用的发散分析方法进行了介绍，从理论上证

明了柔度法、模态法和颤振法三种方法的一致性，

并和模型风洞试验结果进行了对比。但是传统的

机翼静气弹问题通常只考虑机翼的刚度，并不涉

及机翼、机身、尾翼的质量和惯量特性，约束时通

常将机翼根部固支。然而，实际上飞机在自由飞

行时并不能全都处理成这种约束方式。由于飞机

存在刚体模态，气动力的扰动不仅会引起弹性力

的变化，同时还会导致出现附加惯性力。因此，机

翼根部固支的约束方式只有在机身的质量和绕各

轴的惯量远大于机翼时是适用的。有些飞机的机

翼（含短舱、发动机）质量并不比其他部件的质量

总和小很多［11］，因此，发散分析需要考虑惯性力的

影响。

根据咨询通告 AC 25. 629-1B［12］第 7. 1. 2. 3节
的要求，升力面发散分析需要考虑刚体模态自由

度的影响，因为刚体模态或短周期模态也可能会

造成发散。但是自由飞行的飞机是无约束的，无

法直接求解结构静力或动力问题，需要利用结构

的惯性力来平衡外力，消除方程的奇异性，从而求

解结构方程。这种方法称之为惯性释放。

本文通过对惯性释放方法的研究，给出考虑

刚体模态的模态法发散分析方法，以某型飞机为

例，计算考虑刚体模态的气动弹性发散结果，与常

用的静气动弹性发散结果进行对比，并分析不同

燃油、商载情况对发散计算结果的影响。

1 应用惯性释放的发散分析方法

1. 1 惯性释放分析方法

参考文献［13-17］的惯性释放方法，不考虑结

构阻尼，飞机结构动力学方程为

mẍ+ kx= f （1）
式中：m、k、x、f分别为质量矩阵、刚度矩阵、节点位

移向量和外载荷向量。

对方程（1）进行正则模态分析，得到模态坐标

下的结构动力学方程：

Mü+ Ku= F （2）
式中：M、K、u、F分别为广义质量矩阵、广义刚度

矩阵、广义位移向量和广义外载荷向量。

其中，
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式中：Φ为模态振型矩阵，表征振动形态。

自由—自由的飞机模态由刚体运动模态和弹

性模态组成，其广义位移分别用 u r和 u e来表示，则

方程（2）可表达成以下形式：
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（5）

那么刚体模态坐标下的广义加速度矢量 ü r 为

ü r=M r
-1F r=Φ r

T f （6）
附加惯性力 f ine为

f ine =mΦ r ü r （7）
惯 性 释 放 就 是 用 惯 性 力 f ine 对 外 载 荷 进 行

修正：

f '= f - f ine = Lf （8）
其中，

L= I- mΦ rΦ r
T （9）

将式（9）代入方程（1），得：

kx= Lf （10）
方程两端同时左乘矩阵Φ e

T，得：

Φ e
T k (Φ ru r +Φ eu e) =Φ e

T ( )I- mΦ rΦ r
T f

（11）
根据模态正交性，有：

Φ e
T kΦ r=Φ e

TmΦ r= 0 （12）
代入式（11）可将该式简化为

K eu e= F e （13）

1. 2 发散速压计算方法

考虑了惯性释放的静气动弹性方程为
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K eu e= qA jju e （14）
式中：q为来流速压；A jj为零频下弹性模态广义气

动力系数矩阵。

在发散速压 qD处，方程（14）奇异，应满足：

| K e- qDA jj |= 0 （15）

方程（15）可最终转化为如下特征值问题：

( 1qD I- K e
-1A jj) u0= 0 （16）

因此，求出矩阵K e
-1A jj的最小正实特征值，其

倒数即为发散速压 qD，进而得到发散速度 vD。

2 算例与分析

2. 1 模 型

以某型民用飞机为例，对于能够准确计算剖

面刚心和刚度的部件，如机身、机翼、垂尾、平尾

等，直接建立单梁模型；而对于翼身连接区等难以

准确计算刚度的区域，采用减缩刚度矩阵的形式

来模拟其刚度特性。发散计算的非定常气动力采

用亚声速偶极子格网法模拟，全机气动模型如图 1
所示，机翼、平尾、垂尾都简化为升力面，机身和发

动机简化为细长体和干扰体。

采用软件 MD Nastran 2010. 1进行振动和气

动力计算并提取相关质量、刚度和气动力系数矩

阵。计算时取海平面空气密度为 1. 225 kg/m3。

零高度时，根据气动弹性稳定性边界确定的

发散临界速度（vD）要求为

{ vD≥ fs× VD

fs× VD= 1.15× 570/3.6= 182.08 m/s
即，vD≥ 182.08 m/s，其中，fs=1. 15，为条款要求的

速度安全系数。

2. 2 空机状态发散分析

采用软件MD Nastran 2010. 1进行模态分析，

取前 64阶自由—自由的弹性模态，主要模态及频

率参数如表 1所示。

对使用空机状态，分别按照考虑刚体模态的

模态法（即第 1节的应用惯性释放的发散分析方

法，后文中的考虑刚体模态的模态法发散分析皆

指此方法）和不带刚体模态的模态法计算发散速

度。最低的发散速度为 453. 8 m/s，为机翼对称一

弯发散（根据特征向量确定）。分别进行考虑/不
考虑刚体模态的颤振分析，其 V-g-F曲线如图 2
所示，图中给出最低两支频率掉零的模态，分别为

机翼对一弯和发动机对俯仰，V-g曲线穿越 g=0
线的速度即为发散速度［18-19］。可以看出：最低发散

速度为 453. 9 m/s，与模态法结果基本一致。发散

模态同样为机翼对称一弯发散，计算结果如表 2
所示。

（a）V-g图

图 1 全机气动力模型

Fig. 1 Aerodynamic model of the entire aircraft

表 1 主要模态参数

Table 1 Parameters of main modes

阶数

1

2

3

4

5

6

7

8

模态振型

机翼对一弯

机翼反一弯

发动机反对称俯仰

发动机对称俯仰

发动机反对称偏航

发动机对称偏航

机翼反二弯

机翼对二弯

频率/Hz

3. 26

5. 26

3. 85

3. 89

7. 16

7. 28

9. 94

10. 22
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（b）V-F图

图 2 使用空机状态V-g-F曲线

Fig. 2 V-g-F curve of empty aircraft

2. 3 变燃油质量发散分析

在商载为 0的情况下分别采用模态法和颤振

法进行燃油质量对全机的发散特性影响分析，选

取的燃油质量为 900、1 950、3 070及 5 000 kg。计

算结果如表 3所示，可以看出：临界发散速度随机

翼燃油质量的增大略有减小。

2. 4 变商载质量发散分析

在燃油质量为 0的情况下采用模态法和颤振

法进行商载质量对全机的发散特性影响分析，选

取 4种典型商载质量进行变参数分析。计算结果

如表 4所示，可以看出：临界发散速度随商载质量

的增大略微降低。

2. 5 结果分析

在相同的燃油或者商载质量下，考虑刚体模

态后的发散速度高于不考虑刚体模态的发散速

度；增加燃油质量后发散速度有所减小，增加商载

后发散速度小幅降低；临界发散模态为机翼对称

一弯发散，且不随燃油或商载的变化而变化。

3 结 论

（1）考虑刚体模态后的发散速度有所提高，但

临界发散模态不变，仍为机翼对称一弯发散。

（2）发散速度随燃油质量的增加略有减小，随

商载质量的增加小幅降低。

（3）本文通过惯性释放方法求解发散速度只

考虑了刚体模态惯性的影响，未考虑弹性模态和

刚体模态之间的气动耦合影响，这将在未来进一

步展开研究。
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