舵结构系统的飞行自激振动特性
王成华，及红娟，童轶男
（北京航天长征飞行器研究所，北京 丰台 100076）

摘要：该文针对舵结构系统在飞行当中出现的自激振动现象，提出了含间隙和库仑干摩擦舵结构系统在非定常气动力作用下的振动力学模型，基于理论分析揭示了舵结构系统飞行自激振动现象的发生机理，并通过数值计算模拟了包含高次谐波的舵结构系统自激振动，得到了与飞行实测结果一致的现象和规律。
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引言
间隙和干摩擦等环节的存在使舵结构系统的非线性问题突出，产生一些有别于线性系统的特殊振动现象，改变系统原有的频响特性，使系统的工作品质和效率下降、使飞行器的动力学环境恶化，给控制系统和伺服系统的设计乃至设备的环境适应性设计都带来困难。文[1]已就舵结构系统的非线性动力学问题，基于理论分析进行了一定程度研究，但分析工作仅局限于结构系统自身，未涉及舵面非定常气动力对系统响应的影响，因此对于在飞行中发生的一些特殊振动现象仍给不出合理确切的解释。本文基于文献[1]工作基础，将舵面非定常气动阻尼效应引入舵结构系统的振动响应分析中，进一步研究了飞行器在低动压或稀薄大气中飞行时所经历的一类特殊自激振动现象。基于本文方法与认识，飞行当中舵面的非定常气动载荷—特别是俯仰阻尼力矩—会影响自激振动的发生和发展过程，因此首先借助当地流活塞理论[2~3]，确定出舵面气动俯仰阻尼力矩沿弹道的变化情况，将俯仰阻尼力矩作为附加粘性阻尼项引入系统；忽略高次谐波项，采用等价线性化方法[4~5]研究了舵结构系统发生自激振动的机理和振动的响应特性；通过数值积分模拟了舵结构系统倍周期自激振动的各次谐波解，得到了与飞行试验遥测结果相一致的现象和规律。
1舵结构系统非线性振动力学模型
1.1舵结构系统的主要动力学特征参数
舵结构系统典型结构形式和受力情况见图1：舵轴通过轴承安装固定于支撑舱段上；伺服系统作动器一端与支撑舱段铰连，一端通过作动器连杆推动摇臂、带动舵面相对支撑舱段偏转。舵结构系统固有频率
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决定于舵系统的转动惯量Jδ及其扭转刚度kδ。阻尼则包括两部分：由轴承润滑和结构产生可作为粘性阻尼（Viscous Damping）考虑的线性部分，本文用阻尼系数c1表示；以及干摩擦（Coulomb Friction）或类似非线性阻尼部分，伺服系统[6~9]和舵结构系统各传动环节均可产生此类阻尼，本文用符号fc表示。舵结构系统不可避免会存在间隙，间隙量大小本文用2e表示。飞行当中舵面会受气动载荷作用，包括静载荷和非定常载荷，非定常载荷对舵系统响应的影响不可忽视，影响程度则决定于舵面形状和来流参数如马赫数、攻角、飞行动压等。
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图1 舵结构系统形式和动力学描述示意

Fig.1 Typical structure and dynamic description for a rudder system
1.2 舵结构系统的非线性振动模型
不失一般性，考虑扭转刚度低于弯曲刚度情况。在控制和伺服系统作用下，舵面相对支撑舱段发生偏转、令偏转角速度为v，建立图2所示非线性振动力学模型，其中：干摩擦环节施加在舵和支撑舱段之间，以体现干摩擦力矩产生的真实状态；间隙施加在舵轴和作动器之间，只当舵轴运动首先“吃掉”间隙后，舵轴刚度才起作用。
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图2 飞行状态舵结构系统振动力学模型
Fig.2 Vibration mechanic model of rudder in flight
坐标系固连于作动器，建立舵结构系统扭转振动方程：
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上式右端项代表舵面非定常气动力矩，
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代表间隙诱导弹性力矩损失附加项，表达式为：
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代表非线性干摩擦阻尼力矩，注意动摩擦系数一般小于静摩擦系数的特性[10~11]，假定动摩擦力矩在舵面角速度vm时达到最小、最小动摩擦力矩与静摩擦力矩Mf之比为k0，采用Stribeck干摩擦模型[12]并经一定变换，干摩擦阻尼力矩
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将具如下形式：
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(3)
上式中sgn()表示符号函数，k1，k2为动摩擦力矩曲线方程系数、具体形式如下： 
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1.3舵面非定常气动力矩
舵面绕舵轴微幅振动时，图1所示坐标系下舵面中性面挠度方程为：
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由当地流活塞理论，振动引起舵面任意位置处的扰动压力可以表示为： 
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上式中：上舵面取正号、下舵面取负号；
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， p∞、ρ∞、M∞表示远前方来流压力、密度和马赫数，pL、ρL、ML表示当地气流压力、密度和马赫数；μ(x)为翼型切线与中性面X轴夹角的余弦。B(x)、C(x)均可以通过定常激波与膨胀波理论并辅以工程修正加以确定。

将式(5)带入式(6)，得：
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将式(7)确定的压力值对翼轴取矩并沿翼面积分，即可得到舵面非定常气动阻尼力矩，形式如下：
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上式中：
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代表舵面俯仰阻尼力矩系数，
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代表舵面俯仰力矩系数，A为参考面积，b为参考长度，q∞和V∞分别为来流动压和速度。以本文分析针对的楔型后掠小展弦比三角舵（a/b=0.42、b0/b=0.635、θ=3º）为例，图3给出按上述方法计算得到的
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随攻角和马赫数的变化曲线。
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图3典型三角舵
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随α和M∞的变化

Fig.3 Variation of 
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 for typical wedge section delta wing with M∞ and α
2 舵结构系统的自激振动特性
2.1舵结构系统飞行自激振动机理分析
舵面非定常气动力矩将以附加粘性阻尼和附加刚度的形式作用于舵结构系统，定义附加粘性阻尼
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，则飞行当中舵结构系统的总阻尼c将由c1和cq两部分组成、总刚度k也将由kδ和kq两部分组成：
c=c1+cq 、k=kδ+kq 

将(8)式带入(1)式并除去常值力项，得：


[image: image25.wmf](

)

0

,

v

.

v

.

..

=

+

+

÷

÷

ø

ö

ç

ç

è

æ

-

+

÷

÷

ø

ö

ç

ç

è

æ

-

+

e

k

f

k

c

f

c

J

d

d

d

d

d

d

  (9)
上式为自治系统振动方程，不需要外界激振、舵面相对舱体转动本身即能引起系统发生自激振动。忽略高次谐波项、文[1]推导出系统自激振动角位移的振动频率ωe和振幅ρ控制方程为：
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式中：
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，舵结构系统固有频率
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并将ω0和ξ的具体表达代入式（11），即可得到舵结构系统自激振动临界条件的工程近似表达式：
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由式(10)~(12)可以看出：

(1).存在干摩擦情况下，只要粘性阻尼足够小，一定速度以下舵结构系统即可发生自激振动；

(2).间隙能够影响自激振动频率、使抖振频率低于舵结构系统固有频率，但它不是自激振动发生的主因，干摩擦及其曲线特征是舵结构系统产生自激振动的根源；

(3).舵结构系统一经装配完成，干摩擦及其曲线特征以及结构粘性阻尼即得以确定，但气动附加阻尼会沿弹道发生变化，因此飞行当中舵结构系统是否能够发生自激振动、及其具体持续情况，还将取决于气动附加阻尼沿弹道的变化。

分析角加速度时不能忽略高次谐波项，问题更加复杂，但可以采用四阶Runge-Kutta-Fehlberg法直接对式(9)进行常微分方程数值积分，研究其高次谐波项的振动响应规律。
2.2 舵结构系统飞行自激振动现象及其模拟
舵结构系统的飞行自激振动现象已在多个飞行器的试验数据中观测到。以装有图3所示楔型剖面小展弦比后掠三角舵的某飞行器为例，试验测得弹体典型部位振动加速度时间历程和加速度功率谱曲线见图4和图5，从中可以看出：在32s~63s时段飞行器出现严重抖振，且抖振加速度功率谱包含明显倍周期振动成分。试验数据分析表明：抖振时段不存在机械振源，且飞行动压尚小、气动噪声诱导的振动量级不会超出63s以后量级水平，机械振源或气动噪声诱发抖振的可能性可以被排除。
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图4 典型部位振动加速度实测时间历程

Fig.4 Measured vibration acceleration history curve of typical part on missile body
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图5典型部位振动加速度响应谱实测结果

Fig.5 Experimental PSD result of typical part on missile body
基于本文模型和方法，取舵结构系统典型设计和实测参数：固有频率
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、阻尼比系数ξ=1.05%，干摩擦负载力矩Mf=2.5Nm、k0=0.2，间隙量e=0.015º。由弹道数据和图3曲线可算得cq和kq，cq沿弹道的变化情况见图6，由于kq相对kδ是小量因而可以忽略不计。
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图6 cq沿弹道变化的时间历程曲线

Fig.6 cq history curve alone trajectory
给定v和vm，将cq、kq连同上述各项参数带入式(9)进行数值积分,首先验证2.1节理论方法的正确性，结果表明：任意给定vm，只要舵面转速小至满足式（12）关系式，舵结构系统即可发生自激抖振，数值模拟与理论方法给出的结论和规律一致。

依照舵面偏转情况，取典型偏转角速度
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，计算得到舵结构系统自激振动沿弹道的发生和持续情况见图7、振动加速度响应谱情况见图8。
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图7自激振动时间历程计算模拟结果

Fig.7 Simulated self-excited vibration acceleration history curve
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图8自激振动加速度响应谱计算模拟结果

Fig.8 Simulated self-excited vibration PSD 
对比自激振动现象的模拟和试验结果，情况表明：二者均在舵结构系统操纵起控时刻现象开始发生，随附加粘性阻尼提高、现象持续约30s后现象自行消失；且自激振动加速度功率谱模拟结果包含与实测结果几近相同的倍周期振动成分。自激振动模拟计算结果与试验结果的现象和规律一致。
3 结论
飞行器在低动压或稀薄大气中飞行时，常会经历一类特殊的自激振动现象，设计上需对其发生机理和规律进行了解和把握。本文针对工程应用需求，在含间隙和库伦摩擦舵结构系统非线性振动理论模型基础上，考虑舵面非定常气动阻尼力矩影响效应，提出舵结构系统飞行自激振动的分析方法。基于本文方法对舵结构系统自激振动的发生、持续和消失过程进行预示，能够得到与试验测量结果相一致的现象和规律，结果表明：

(1).存在干摩擦及类似非线性环节时，只要粘性阻尼足够小，一定速度条件以下舵结构系统即可发生自激振动；

(2).舵面非定常气动力矩能够发挥粘性阻尼的效果，随弹道变化当其升至一定水平时，即可拟制自激振动使其消失。
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Self-excited vibration for a rudder structure system in flight
WANG Cheng-hua, JI Hong-juan, TONG Yi-nan
(Beijing Institute of Space Long March Vehicle, Beijing 100076)
Abstract: Aiming at the self-excited vibration of a rudder structure system in flight, vibration mechanic model for the rudder structure system under unsteady aerodynamics with dry friction and clearance are established. Theoretical analysis method is used to study the mechanism of the self-excited vibration phenomenon in flight, and self-excited vibration with high-order harmonics is simulated by numerical integration method. The simulated phenomenon and law in this paper accord well with the recorded results in flight test.
Key words: rudder structure system; self-excited vibration; unsteady aerodynamics 
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