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. 引言
机翼颤振是在气流激励下!结构的弹性力"惯性力和气动

力耦合作用产生的一种气动弹性失稳 8分岔和混沌:现象!能
给飞机带来灾难性后果#例如解体$!一般在达到一定飞行速
度时产生% 由于具有重要的理论和实际意义! 国内外均对此
进行了大量研究!例如应用等效线性化法研究机翼颤振的混
沌问题并找出混沌带!用 IJA 法研究带外挂机翼颤振问题!
用后继函数法研究分岔点类型!用描述函数法研究机翼颤振
的时"频域特点等 K9>LM& 通过这些研究!可以提供设计参数选择
建议! 尽量避免可能的颤振危害& 对于可能带来严重危害的
分岔现象!也可以有目的地引入控制器来改变其特征!包括
延迟分岔的发生’镇定不稳定的分岔轨道"改变分岔轨道的

介绍应用现代非线性动力学和控制的理论和方法对机翼颤振问题进行的一些研究!主要包括 / 部分"! 针对用活塞理论建立
的#高$超音速流中机翼的颤振方程!首先进行稳定性分析!证明 0,12 分岔导致系统颤振失稳% 然后应用规范型直接法推导出 0,12
分岔的规范型!分析其系数表明!随着飞行马赫数提高!0,12 分岔由超临界形式变成亚临界形式!对结构的危害性增大&" 针对不可
压缩流中具有立方非线性俯仰刚度的二元机翼颤振!应用 +&#34,5$ 滤波器技术进行主动控制% 对于引入的 +&#34,5$ 滤波控制器!
先按 0,12 分岔条件确定线性控制增益!再用规范型直接法得到受控系统的规范型!由分岔类型与规范型系数的关系确定非线性控
制增益!从而可以将危害性较大的亚临界 0,12 分岔变为危害性较小的超临界 0,12 分岔&# 基于空间 6,78’&%! 截面并引入轨迹追
踪技术!改进胞映射方法!分析初始条件对含双线性结构刚度因素的机翼颤振的影响% 结果显示!初始条件对系统动力学行为有着很

大的影响% 当两段刚度之比小于某临界值时!不同的初始条件会导致平衡点’极限环振动’复杂的周期运动’混沌和发散运动等不同

的运动形式%

机翼颤振&0,12 分岔&规范型&滤波器技术&胞映射方法
9:;; ! <...4=>?=#;@.A(.;4..?:4.A
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类型或形状!通过分岔控制来控制混沌等 !"#$%"
本文介绍应用现代非线性动力学和控制的理论和方法#

对机翼颤振问题进行的一些研究 !&#’(%#包括应用规范型直接法
研究高超音速流中的机翼颤振#重点分析某些气动!结构和
物理参数对颤振的影响$将 )*+,-./0 滤波器技术与规范型直
接方法相结合#研究机翼颤振的主动控制#通过选取适当的
非线性增益系数# 引入超临界 1.23 分岔从而压制原有的亚
临界 1.23 分岔#增强飞行稳定性$基于空间 4.567*8! 截面并
引入轨迹追踪技术#改进胞映射方法#用来分析初始条件对
含双线性结构刚度因素的机翼颤振的影响# 揭示极限环振
动!多周期运动!混沌和发散等复杂运动类型"

! 超音速流中机翼颤振分岔研究
当飞行马赫数 !"9:时#即认为是高超音速飞行"由于高

超音速流动本身十分复杂#流场存在真实气体效应!激波附
面层干扰!稀薄气体特征和热障#为高超音速流场的精确数
值模拟带来了巨大困难" 基于高超音速无黏流的分析#前人
给出了许多高超音速定常气动力的预测方法# 包括牛顿法!
切楔;切锥法!活塞理论以及激波膨胀波法等#其中活塞理论
是 <+,=>? 于 @A:" 提出的针对在%高&超音速流中机翼的颤振
方程" B5C8>+7/ 等应用活塞理论并采用李亚普诺夫函数法#分
析了含有立方结构和气动非线性机翼的颤振稳定性 !@D%" 作者
应用规范型直接法研究%高&超音速流中的机翼颤振#重点分
析某些气动!结构和物理参数对颤振的影响"

!"! 超音速流中的机翼运动方程
二元机翼模型如图 @所示#考虑上下沉浮 # 和俯仰角 !#

且具有立方非线性俯仰刚度和非线性气动升力的无量纲运

动方程为
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引入无量纲变换
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其中#)#0&为单位翼展质量和惯性距$4&为静不平衡量$.&#.##

1&#1#为线性阻尼和刚度系数$%!F%# %&%其中 %#F 1#;)* #

%&F 1&;0&* &$1! &为非线性刚度" 无量纲气动升力 %"和扭矩 )"

由下式给出%下划线部分表示立方气动非线性项&’
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式中# -#’ 为来流密度和速度#)F);HN-,(K为无量纲质量参数#
678F6M,为俯仰轴到机翼前沿的距离#, 为气体等熵系数%空气
取 ,F@PN&#( 为气动修正系数 %近似取为 @&#!" 为飞行马赫
数" 在%高&超音速区域#飞行速度 ’ 与马赫数 !" 各自变化"

以下取系统参数’)F@MM# #&FMP(:# %!F@P(#&&FMP:#6MFM#9F:M#
$&F$#FM"
引入状态变量#化方程%@&为一阶常微分方程组形式’
!QF"O$I!E:O!R ’I !FO"R &R "#R &#ISFO6@R 6(R 6DR 6NIS %(&

其中#"O’I为线性项系数矩阵# :O!R ’I为非线性项%取到 D 次
项&"

!"# 分岔点确定与方程简化
显然#零解 !FM 是系统%(&的静平衡点" 线性矩阵 "O’I在

静平衡点的特征方程为

(N;"@(DE"(((E"D(E"NFM %D&
其中#系数 "@T"N中包含飞行速度 $ 与马赫数 <"#且 "@9M" 当

满足以下条件时#式%D&具有一对纯虚根 (@R (F&5..F&5 "D;"N*

%5F %@* &和一对具有负实部的根 (DR N’

"D

"@

"D

"@
%"(" $E"NFM "D

"@
%"(UM "D9M %N&

从式%N&的等式中解出失稳速度 $V#即系统的 1.23 分岔点"
当 $=’V时#机翼产生频率为 ..的极限环#所以也称 ’V为临

界颤振速度 " 考虑 5"F: 和 (M 两种情形 #分别计算得出

’@VF@:W$$M&D"( 和 ’(VFD@WN&D($N""
研究 5"F:的情况"令 ’2’@VE/# /是小参数"将式%(&在

/FM 展开并引入线性变换 !F#$#$FO>@R >(R >DR >NIS## 为与展开

项中线性矩阵%+OMI的特征根相应的特征向量方阵#得到方程
$#F&$E/’$E:O$I %:&

其中#& 和 ’ 均为实数矩阵#且 & 具有与%+OMI相同的特征根#
:O$I为 $的 D 次项函数"
!"$ 规范型
规范型方法是研究非线性振动的重要方法" 传统上首先

采用中心流形理论对高维方程进行降维#然后再用一系列近
恒同变换进行简化# 最后对简化后的方程进行非线性分析"

图 ! 二元机翼模型
%&’" ! ()*+,&-./0&*/12 1&34*&2 -*,.
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在这一过程中存在着大量矩阵计算!较为复杂" 通过改进!文
献!"#$给出计算规范形的直接方法!可省去中间计算中心流
形的过程" 令 !和 "分别代表中心流形和稳定流形上流的变
量!采用规范型直接法计算程序!得到式#%$直到三阶#! 至二
阶$的非线性变换 !&#’!( ")和规范型%
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令 !+&#678"!!9&#8:;"!将上式转化为极坐标形式
*#
*" &$!#3%#1 *"

*" &#&’#93(! #0$

其中!$&<+%/-,0+5! %&,-,,%+.+9! ’&+/0-95,,!(&<,-,,+%,1%!
#&<,-,.//0/1&由于 $) %异号!原系统在 *+=&+%-00,.1/9 处产
生超临界 >7?@分岔!见图 2#A$&
对于 +$&2, 的情形!同样可以推导得到如式#0$的分岔

方程 !其中 $&45-%,.%45,! %&,-,,,5+0+! ’&<+2/-20+B0+,!
(&<,-,,+,%+/! #&<,-,B4B+.%& 由于 $’% 同号!原系统在 *9=&
4+-B.490B/处产生亚临界 >7?@分岔!见图 9(C$& 数值模拟验
证了理论分析结果&

!"# 参数对颤振的影响
图 9 表明! 超临界 >7?@ 分岔产生较小幅值的缓变极限

环!危害性较小&亚临界 >7?@分岔产生较大幅值极限环!导致
机翼的强烈振动! 危害性较大& 计算得到系统参数变化与

>7?@ 分岔类型的关系!如图 4 所示 $ 与 +$ 的关系(% 始终大

于 ,$& $,+$ 曲线与 +$ 轴截点对应着临界马赫数 +$6! 即 $
由负变为正!分岔由超临界变为亚临界&

+$ 规一化非线性刚度系数 - 增加会导致临界马赫数增
大!飞行更安全& 当 -&<9% 时!$ 始终为正!>7?@ 分岔只能是
危害性较大的亚临界形式&

9$ 由于 $,+$ 曲线与 DA 轴截点不变! 因此无量纲质量
参数 $的改变不影响临界马赫数&

"$ 沉’俯固有频率比#%增加会导致临界马赫数减小!飞行
更不安全&
图 B给出了临界马赫数 +$6与 - 和 ., (悬挂点与质心位

置之比$的关系!表明增大悬挂点与质心的距离有助于提高
临界马赫数&

$ 基于 %&’()*+, 滤波器技术的机翼颤振控制
有目的地引入控制器可以改变系统的分岔特征E 包括延

迟分岔的发生’镇定不稳定分岔轨道’改变分岔轨道类型或
形状’ 通过分岔控制来控制混沌等 & 常用的控制手段有%

图 $ 机翼的 -*./ 分岔!!!超临界分岔"!"01#
"&#和亚临界分岔"!"0$2#"3#

456" $ -*./ 35/+78&,5*9 :5&67&;’< ’+.=7875,58&>
35/+78&,5*9 ?!"01@ ?&A &9: ’+3875,58&>

35/+78&,5*9 ?!"0$2A ?3A

图 B 不同条件下参数 " 与飞行马赫数 !" 的关系
456" B C=>&,5*9’ 3=,%==9 ,(= 9*7;&> /*7; .&7&;=,=7
" &9: />56(, D&8( 9+;3=7 +9:=7 :5//=7=9, 8*9:5,5*9’
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!"#$%&’(滤波器法!线性和非线性反馈法!频域分析和逼近方
法!以及标准型理论等" 其中!!)*+,&’( 滤波器法是一种扩充
的线性或非线性状态反馈法!利用分岔反控制原理!通过引
入新的分岔来改变系统原有的动力学特性" 它具有以下优
点#控制器结构简单!易于工程实现$可以利用较小的控制代
价实现分岔控制或者混沌控制$可以应用于高维系统并且具
有一定的鲁棒性等!因此 !-*$%&’( 滤波器技术在工程中得到
了广泛的应用"
亚临界 .&/0分岔产生较大幅值极限环!使机翼产生强烈

振动" 针对含结构立方非线性机翼颤振!作者将 !-*$,&’( 滤
波器技术与规范型直接方法相结合进行主动控制研究"

!"# 机翼运动的 $%&’分岔
考虑上下沉浮 !和俯仰角 !! 不可压缩流中具有黏性阻

尼和立方型非线性俯仰刚度的机翼运动方程为

!!12345!!1267!"1264!1267!"82

2645!!1265!!1267!"1#!1$!9!262:!%82

!
#
##
"
#
##
$

%;&

其中!#’&%842&和 % 分别为线性俯仰刚度系数’非线性刚度
因子和广义气流速度" 稳定性分析可知!存在临界线性俯仰
刚度系统 #2%2374<!当 #’#2时产生超临界的 .&/= 分岔!#>#?

时产生亚临界 .&/0分岔!见图 5%#"232;7<&"虽然线性分岔点
"7@%735A 但在速度 "’"B%23C 后D当初始值或扰动较大时!响
应会跳跃到一个较大幅值的极限环上!导致突发剧烈的机翼
颤振!危及飞行安全" 本文将利用 !"*$,&’( 技术!在 "E%26C
点引入超临界 .&/0分岔!从而压制原有的亚临界 .&/0 分岔!

降低极限环的幅值"

!"! 应用 ()*+,%-.滤波器技术设计非线性控制器
引入新的控制状态变量 (!并将系统%;&写成状态方程的

形式

!!8"!1)F!GH#( %C&

其中!!8F!D !" D !D !" IJ!" 和 *F!I分别为常系数矩阵和立方非线
性项!$8F?A ?A ?A KIJ" 显然!零点%?A ?A ?A ?&是系统的平衡点!
控制状态变量 ( 必须满足以下条件#

+8"" 8,-!." (8/F+I8#0+H#1+9 %K?&
其中! #0! #1为控制器的线性和非线性增益! ,-为被控状态变

量 F可以是 ! 的任一分量I!. 为滤波器时间常数!" 为新引入
状态变量" 将 %8?3C 代入式%C&的线性矩阵 %中A 得到的特征
值 #KA 4和 $9A :均具有负实部!此时原系统零解稳定"引入变换

!8&’!& 为 % 对应 $KA 4和 $9A :的特征向量矩阵!将式%C&的线
性部分 LMNO-P化后得到

’!8%" ’1*# Q’IH$" ( ’8F2KA 24A 29A 2:IJ %KK&

其中!$"8R3# KA 3# SA 3# 9A 3# :TJ8&!K$A *# F’I8&!K*F&’I" 由于控制状态变

量 ( 的每个一次项系数3# -%-8KA SA 9A :&都不为零!因此每个状
态变量 2-都是可控的!并且原则上可以对每个 LMUO-P 块进行
控制"为使控制代价较小!研究对实部更接近零的 $9A :对应的

LMNO-P 块所进行的控制" 取变换 %82:V3# :D &829!3# 92:V3# :!并令 2K
和 2S取平衡点的值%即等于零&!系统%KK&对应于特征根 $9D :

的部分变为

%"84KF%5 &I1(

&"84SF%5 &
&

I
+8"" 8%!." (8/F+I8#0+1#1+9 %KS&

如果原系统的零解稳定!则时间常数 . 只需要大于零即
可!本文取 ."?35" 线性增益 #0的取值必须满足使得受控方程

线性矩阵有一对实部为零的特征根!即 .MW=分岔的条件" 为
此!文献RK5T推导出 #0计算公式%K9&"而非线性增益 #1则要确

保控制后的 .MW= 分岔为超临界的! 将通过规范性直接法求
得"

#08! F4KK14SSIR.S!.F4KK14SSI14KK4SS!4KS4SKT
F.!4KK!4SSI4SK

%K9&

图 / 临界马赫数与 ! 和 "0的关系
1234 / 567).2%8* 96.(668 .+6 :;2.2:)7 ’723+. <):+ 8-=96; )8> ! )8> "?

图 @ 亚临界 $%&’分岔
1234 @ A-9,:;2.2:)7 $%&’ 92’-;:).2%8
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! 胞映射法分析机翼颤振
分岔是非线性动力系统的基本特性! 超过分岔点后"系

统可以有几个不同的稳态解及吸引域"即不同的解取决于不
同运动初值!胞映射法及引入空间 !"#$%&’! 映射后产生的#类

(")$*+’!简单胞映射法$%&(")$*&’!线性插值胞映射法$等是研
究非线性动力系统全局运动性态的有效数值分析方法 ,-./-01" 但
应用于较高维动力系统时"存在胞数目巨大%误差放大%状态
空间选定要求严格等局限’ 为此"我们将积分轨迹追踪技术

其中"!"-23!!"4!"5 365"!"728!!"4!#9 369""2-"7!计算得到 #$26:6-6.;<<!

将被控变量变换为原始变量 !"并带回方程(;)得到

!!2"!=%3!9=#&

$! 2’2""6:>$2-:0?--.0.(-=-:->@?.77(7=7:;-<;?.@(<"6:>$
&2)8’926:6-6.;<<’=#*’

!
#
#
#
#
"
#
#
#
#
$

<

(-@)
其中"""% 和 $ 与方程(;)相同* 若将 $ 看作一个状态变量"
可令 $2(>"将方程(-<)重写为

!!2%!=+8!9 !28(-A (7A (<A (@A (>9B (->)
其中 % 为线性矩阵"+8!9为 !的高次项"其系数中含有非线性
增益 #** 根据控制器设计的原则"当 ,26:;时"方程(->)的线
性矩阵 % 有一对零实部的特征根+

%-A 72#6:<;>06>.# %<2"6:><;-?;@
%@" >$"6:->-0<0;=6:<-.?.-<#

并满足产生 C"DE分岔的条件* 文献,->1还给出了一维系统实
现超临界 C"DE分岔所需的 #*与 #$的关系" 但对于二维以上
的系统"只能采用数值模拟的方法计算 #** 为应用规范型直
接法"首先将 , 也看作一个状态变量"令 ,26:;%(."得到如下
方程

!!2&!=+" 8!9 !28(-A (7A (<A (@A (>A (.9B (-.)

其中"&为线性矩阵"+" 8!9为 ! 的高次项"其系数中含有 #** 计
算得出方程(->)极坐标形式的含参数规范型+

F-
F. 2/&-=0-< F’

F. 2$12-7=3& (-?)

其中 -"’ 为 分 岔 解 的 幅 值 和 相位 "系 数 / 26:6.6>??;"
0 26:67->>?0 =6:66;>-<.#*"$ 2/6:<;>06>."2 $"6:66;0@77 %
6:66.;0<0#*" 326:67?;?.0" &2,"6:; 为分岔变量*
为使系统在 &26 点产生超临界 C"DE分岔"要求 /0G6* 由

于一次项系数 /H6(且与非线性增益 #*无关)"所以必须有 0G

6* 由图 .所示 0与 #*的关系"可以求得 I+JK/"LM 滤波控制器
的非线性增益应满足 #*G"7:7..66@>* 令式(-?)中 N-4N.2N’4N.2
6"计算得到 #*取不同值时的分岔图"见图 ?* 可见受控机翼系
统均在 ,26:;处产生超临界 C"DO分岔" 并且分岔后的颤振极
限环幅值与非线性增益 #* 有关+ #* 越大"颤振幅值越小*

取 #*$/-6" 计算得到原系统产生亚临界 C"DO 分岔后的
颤振响应时间历程和受控系统产生超临界 C"DO 分岔后的颤
振响应时间历程"见图 0* 比较可知"控制前后的振幅相差大
约 0&-6 倍A 因此施加控制明显有利于飞行的稳定性*

图 " 系统 #$%& 分岔类型与 !"的关系
’()* " +,-./($012(% 3,/4,,0 #$%& 3(&567./($0

/8%, .09 !"

图 : 受控系统的分岔图
’()* : ;(&567./($0 9(.)6.<1 $& 7$0/6$--,9 181/,<

图 = 颤振响应时间历程!#>?*""
’()* = @(<, 2(1/$68 $& /2, 181/,< (0 &-5//,6 A#>?B"C

!." 原系统
A.C D6()(0.- 181/,<

!3" 受控系统
A3C E$0/6$--,9 181/,<
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其中!!! !!" 和 !!" 分别是机翼弯" 扭方向的惯性距及其惯性
积!’! 是弯曲刚度# "!#!% 和 * 为翼长"翼半展"柔性轴到空气
动力中心的无量纲距离和两维截面升力斜率$’+,为扭转方向

的双线性刚度$ 参数关系为

-!!.#%*’ -"!."+*’/%*’
".,.-/".!/0.%

-!"!.-/".!/0.$/&0# ’!!-&!.%-! ’"!-%$!.%."%*1%
其中!. 为机翼质量!/".!1".为质心坐标!/0!$/0" 为柔性轴与
机翼前缘距离$
方程%12&是根据准稳态空气动力学原理!结合代表主要

不稳定空气动力效应的无量纲空气动力扭转阻尼导数 &
"!
导

出的$ 引入如下无量纲变量’ 2)!#"2!!*!!*33 ")!"*33 %*!-!*3 ") )4!得

到无量纲化的双线性刚度’*+)-") )’

图 ! 机翼模型和扭转方向的双线性刚度
"#$% ! &’()*+,#’ -#+$.+* /0 ,() .)’,+1$23+. 4#1$ */-)3 +1- ,() 5#63#1)+. 7,#001)77 #1 ,/.7#/1+3 -#.)’,#/1

引入基于空间 56789:;" 截面的胞映射法中!使计算中所需胞
的数目大大减少!计算时间缩短!运动特征的确认更为准确$
应用改进的胞映射技术!作者研究了具有双线性型结构刚度
因素的复杂机翼颤振!揭示依赖于初始条件的稳定边界$

8%9 改进的胞映射方法
通过数值积分! 将 4 维自治或非自治动力系统转化成

点<点映射的形式
&(5,1.!6(&(5.. 7=89+89 %1>&

6定义在空间 56789:;"截面 $ 上!即 6=$+$!$是 9 维状态空
间中与系统轨迹横截的一个 9<1 维超平面!胞的构造与算法
就是基于积分轨迹与 $的一系列交点进行的$ 定义取自初值
区域 ’ 的初始条件为 &$!其后形成的交点为 &1!&%!(!同时构

造相应的胞 (1!(%!(!形成 9<1 个 9<1 维向量 )-(.$ &:也称为
:%:,1&的标识点!即 8;-(:.!/:;! ;!1! %! (! 9<1$ 在构建胞系
列 (1!(%!(的过程中!每一步 (:有以下 &种可能性$

1& 新胞$ &:被记录下来作为该胞的标识点%即 &:+)-(:.&
及继续积分的初始点$

%& 在本过程中已出现过$当新得到的点 &:与该胞标识点

之间的距离-)-(:.<&:-小于一给定小量 <1时!认为找到了一

个新的周期解!结束本过程并给所得到的胞赋予所发现的运

动特性$ 否则记录 &:以代替该胞原有标识点并继续本过程$

’& 在前面某一过程中出现过$若所得点 &:与该胞标识点

之间的距离-)-(:.<&:-小于一给定的小量 <%!则认为本过程
的轨迹被吸引到该胞所代表的轨道上$ 结束本过程并给所得
到的胞赋予运动特性$ 否则! 继续本过程且该胞标识点 )-(:.
保持不变$

&& 轨迹跑出选定状态空间区域 *$ 依旧计算得到 &:!但
不再构建相应的胞$ 结果有两种’经过若干步映射后!轨迹返
回 *!接着进行胞的构建并按前述方法进行处理)轨迹远离 *
至判定为发散!结束本过程$
在以上所述处理过程中!为提高精度!用线性插值方法

精确定位映射点 &:$ 由于 $ 上的映射点实际位置被记录下来
用以标识胞并一直被追踪%即使暂时离开域 *&!这一处理方
法称为*映射轨迹追踪+$ 以上改进使得总胞数减少!可以选
取较小 * 域!周期运动能够准确确定!因此更适于研究高维
动力系统!特别是初值吸引域的确定$

8!: 双线性结构刚度机翼的稳定性
图 2 所示的刚性机翼的弯曲和扭转变形用绕根部支撑

点的转动角 !%下弯为正&和 "%仰角为正&表示!其运动微分方
程为

!%!,-%=",+. %",-%=%#,$.%!$ %12&
其中 %!-!> ".4! % 是空气密度!= 是飞行速度$ 式中 !!"!+!#
和 $ 分别是质量,空气动力阻尼"结构阻尼%分析中忽略&"空
气动力刚度和结构刚度矩阵$
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图 !" 运动状态初值吸引域!!#"$!"
%&’$ !" ()*+&,- ). +//0+1/&), 2!#"$!3

2+4 !!2"4#" 254 !2"4#"

214 "#!6 *7- 894 "#:" *7- 2;4 "#<6 *7-

!!"#!!!"#
!!! !! $%
!!&!!% !!’%
!!!!&% !!$!

"
$
$
$$
#
$
$
$$
% %

!# $"!
$!

!()"

去掉"!#!&上的短横#得到形式仍为!%*"的无量纲系统运动方
程!!#!#其他矩阵中各元素均有变化"#令其中所有导数项等
于 )#可求得两种平衡位置及其稳定性$

%" ) 平衡位置!+!+$%"$%#)!"#!#)"% 解出临界速度 &,#当

&’&,时产生振动频率为 #,的颤振!极限环振动"%

(" 非 )平衡位置!+!+’%"$

"%- (#’ $’(()!%!!"&(

.$"!%! $’
((*)
($!

&("
!%- (## %!!

%! $’
((*)
($!

&(
!(%"

显然#+!%- (+随速度 & 而增大% 令+!%- (+#%#解得 &", #(!$!/!$’((*)"%
因此只有当 &’&"+时- 才存在非 ) 平衡位置 !如 !#)0% 时#&", #
(10( 2/3"% 内!+!+$%"&外!+!+’%"两区域刚度比 ! 代表双线性刚
度的非线性程度#计算发现#当 !$!4()056 时#系统的 ) 平衡
位置局部稳定#小扰动不会产生颤振% 尽管如此#当速度 &大
于某一临界值时#对系统的较大扰动仍可能导致其产生极限

环振动%

:$: 用改进的胞映射法研究机翼颤振
由于系统既有平衡点也有极限环#为保证瞬态和稳态的

积分轨迹都能与其相交#将!!#) 定义为 %#系统轨迹单向穿越

% 得到的交点定义为点7点映射!%6"% "#"!和 ! 5 个方向上胞
的尺寸分别取为 ,%#)0)8#,(#)0)(#,5#)0)89)0%%对于状态空间"
的选定 #通过初步计算发现 #在 " 方向上取7%08)"$%08#

7)01)"!$)01 即可包括至少部分稳态轨迹与 % 的交点% 令-!#

,(
% &,(

( &,(
5* /(#取 -%#)0)%9)0)5-!# -(#)0%9)05-!% 为了简便#总

取 "!)"#"! !)"#)%
如前所述#若 !$!4#则当 &$&",时 )平衡位置是稳定的%令

!#)0%- 用改进的胞映射法确定的不同运动在 &9!!)"- &9!! !)"和

!!)" 9!! !)"平面上的吸引域如图 %) 所示% 运动类型有平衡点&
极限环振动!周期#%"&复杂的周期运动!周期+("&混沌和发
散运动% 其中极限环振动有的对称于 !#)#有的围绕 !##% 但
在 ! 方向不对称% 对于混沌运动#可以将其作为周期非常长
的周期运动来识别%

图 %)!:"&%)!;"给出了!&#!!)""和!&#!! !)""平面上运动类

型的初值吸引域% 对于较小的扰动!+!!)"+$%08或+!! !)"+$)01"- 当
&$&", #(10( 2/3 时#平衡点是稳定的’当 & 在 (10(9.5 2/3 之间
时#产生不对称极限环’随后是复杂周期运动和混沌运动#并
在 &(8( 2/3之后颤振发散% 对于比较大的扰动!+!!)"+’%08 或

专题论文!=>;1&+? @--A;-"

科技导报 B""C#BD!B" 6C

C M Y K



图 !! ! 角相图
"#$% !! &’()* +,-.-(#.) #/ (/$0* !

图 !1 分岔图
"#$% !1 2#34-5(.#,/ 6#($-(7)

!(" "!!89 !:" "!!8;9%! !5" "!!8 ;9%<

!!! "#$!%&’(!"!%)& *+,后产生对称的极限环"!!)- *+, 之后系

统受扰运动发散#图 )&$.!/)&$0!给出了$!"&$" !! "&$!平面上的
运动类型初值吸引域$!1)2"3&"42 *+,!%选定 !在 !方向上的
范围分别为&54’2"4’2!’&5)’3")’3!和&53"3!"虽然在前两种情
况下"! 比 " 的范围要小" 暂态轨迹必定在某些时段内离开

!" 但由于应用了轨迹追踪手段" 运动状态吸引域都能正确确
定#
分别选自图 )& 上带圈和框的点作为初始值" 计算扭转

方向的相图如图 )) 所示"运动类型依次是(&6!平衡点)&7!"
&.!对称和不对称极限环振动)&8!"&0!周期为 9 和 : 的周期
运动%

由于可以及时判断积分轨迹是否达到稳态"应用改进的
胞映射法计算系统分岔图大大节约了计算时间% 图 )9 是扭

转响应的分岔图&分岔参数为 !"!!!1&"5&’)"5&’2!"为显示扰
动对系统动态行为的影响" 均在前一速度下的稳态响应上加

一个扰动 !!!"作为计算下一速度下运动的初值% 无扰动时"在

! 为 9(’9/43 *+, 之间会产生围绕 !15) 或 ) 的非对称极限
环"且中心位置一直不变"其后进入分岔和混沌区域% 但若有

小扰动&!!!15&’)!作用"当速度超过 3- *+, 后"极限环的中心

位置会在 !15) 和 )之间变化% 而更大的扰动&!!!15&’2!还会
使运动提前失稳%
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! 结论
本文介绍了应用现代非线性动力学和控制的理论和方

法!对机翼颤振问题进行的一些研究" 飞行器结构的非线性
气动弹性问题和主动控制技术涉及多门前沿学科领域的交

叉与融合!一向是航空领域十分关注的重要问题 !"#$"这方面的
研究!也成为中国研制和发展大飞机和高速飞行器所需关键
创新技术的重要基础"
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!科技导报"#博士生创新研究资助计划$
第一批资助名单公布

!学术动态!

!科技导报"#博士生创新研究资助计划$第一批 !" 名受资助的博
士生名单%在 #$$% 年 ! 月 " 日至 &’ 日公示期间未接到投诉%现予以
正式公布并将于 &$$% 年 ( 月开始予以资助& 科技导报社将视资金募
集情况逐年增加’博士生创新研究资助计划(资助名额& 欢迎社会机构
及有志之士捐资助研& 请博士研究生继续关注我社第二批资助计划启
动预告&

#科技导报$第一批%博士生创新研究资助计划&资助名单
以下 0 名博士生材料评价为优’每人资助 1 万元&

周景文 江南大学生物工程学院%发酵工程%指导教师陈坚
孙 赫 中科院地质与地球物理研究所%矿床学%指导教师秦克章
宋强辉 后勤工程学院%地质力学%指导教师刘东升
申仕康 云南大学生命科学学院%生物多样性保护%指导教师王跃华
岳新成 北京大学工学院航天动力学与控制%指导教师黄琳
孙璟琰 中国农业大学农学与生物技术学院%昆虫毒理学%指导教师

高希武

王帅帅 北京理工大学宇航科技学院%多金属氧酸盐的合成及抗肿瘤

研究%指导教师冯长根
刘艳辉%贵州大学理学院%理论生物物理%指导教师胡林
以下 0名博士生材料评价为良’每人资助 2 万元(

孟庆勇 中科院海洋研究所%地磁场相对强度%指导教师李安春
许 策 海军大连舰艇学院信息与通信工程系%水声信号处理%指导

教师章新华

宫凤强 中南大学资源与安全工程学院%岩石冲击动力学%指导教师
李夕兵

刘 军 中国科学院微生物研究所%生物化学与分子生物学%指导教
师高福

董文博 中科院自动化研究所%生物特征识别%指导教师谭铁牛
王龙强 甘肃农业大学农学院%药用植物资源与利用%指导教师蔺海明
马保东 东北大学资源与土木工程学院%矿区环境遥感监测%指导教

师吴立新

苑严伟 中国农业机械化科学研究院% 虚拟现实技术及其农业应用%
指导教师张小超
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