
书书书

第１２卷第１期２０１４年３月
１６７２６５５３／２０１４／１２⑴／０４４６

动 力 学 与 控 制 学 报
ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＤＹＮＡＭＩＣＳＡＮＤＣＯＮＴＲＯＬ

Ｖｏｌ．１２Ｎｏ．１
Ｍａｒ２０１４

２０１２０６１５收到第１稿，２０１２０７０６收到修改稿．
国家自然科学金（９１０１６０２２）、长江学者和创新团队计划（ＩＲＴ０９６８）、高等学校基础研究（ＮＳ２０１２０３４）资助项目
通讯作者 Ｅｍａｉｌ：ｊｉｎｄｐ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

机翼伸展对低速飞行状态的影响
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摘要　变翼飞行器在飞行过程中因机翼构型、面积等发生变化，引起质量分布、惯性及气动特性发生相应改

变，飞行动力学因此受到影响．基于Ｌａｇｒａｎｇｅ方程，本文首先建立变形机翼飞行器的动力学模型，简化后得到

伸展变翼的纵向运动方程，并通过气动仿真获得伸展机翼飞行器的低速气动特性．然后，借助线性插值确定气

动参数随翼展的变化关系，研究了伸展变翼过程对于飞行器平飞、爬升、俯冲和盘旋的作用．结果表明，因变翼

过程中升阻系数改变，飞行器将发生变速沉浮运动，此时为保持飞行状态的稳定，需对飞行器加以控制．
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引言

为使飞行器在不同的飞行任务和飞行状态中

保持与之相匹配的气动特性，人们提出了伸展机

翼、折叠翼、变后掠翼等不同形式的变翼飞行器［１］．
与固定翼飞行器不同，变翼飞行器能以最优的气动

特性满足不同飞行状态对于飞行动力学的要求．例
如，在爬升、平飞、盘旋、俯冲和格斗等不同飞行状

态，变翼飞行器会以不同的翼展构型来达到其相应

的最优气动特性，高效率地执行飞行任务．可展机
翼飞行器因机翼伸展或收缩使飞行器翼面构型发

生改变，以致重心与气动中心变化，继而引起飞行

器动力学特性的改变：当机翼伸展时，提高飞行器

低速性能和着陆性能；当机翼收缩时，提高飞行器

的机动性能．王盼乐等设计了一种螺旋传动机构来
实现机翼的伸缩，从机翼伸展速度和机翼振动、滑

块和滑轨间摩擦力及驱动功率等方面对伸展机构

进行了动力学仿真，证明所设计的螺旋传动机构可

作为伸缩机翼飞行器的变形方案［２］．张伟等设计了
可伸缩的机翼结构，并对该伸缩机翼在伸展过程中

的振动进行了实验研究，发现伸展速度对机翼的横

向振动具有较大影响［３］．Ｏｂｒａｄｏｖｉｃ和 Ｓｕｂｂａｒａｏ考
虑气动、惯性等随时间的变化，通过非定常涡格法

确定气动力并求解六自由度的非线性运动方程，研

究了微小型飞行器变翼过程的飞行动力学，分析了

鸥型翼飞行器在对称变形、反对称变形及不对称变

形过程中飞行状态及变翼驱动力和力矩等［４－５］．
乐挺等建立了解耦并简化的 Ｚ型翼变体飞机纵向
多体动力学方程，在机翼折叠角速度较小且忽略非

定常气动效应情况下，对变形过程中不同机翼折叠

角速度下变体飞机的纵向动响应进行了数值仿真．
结果表明，折叠过程中气动特性的变化是影响飞机

动态特性的主要因素，机翼折叠后飞机的速度和迎

角增加且飞行高度有较大幅度下降［６］．
本文针对沿翼展方向可伸展的变翼飞行器，研

究变翼伸展对于低速飞行（小于０．４Ｍａ）状态的影
响．基于Ｌａｇｒａｎｇｅ方程建立带有发动机推力的可伸
展变翼飞行器纵向动力学模型，通过涡格法获得变

翼过程低速气动力参数，经二次曲线拟合获得机翼

伸展长度与升力和阻力系数的对应关系，详细研究

了变翼过程对于飞行状态的作用．

１　变翼飞行器纵向运动方程

设对称布局飞行器以飞行速度 Ｖ在其纵向对
称面内飞行，攻角为α，爬升角为θ，如图１所示．建
立固结于地球的惯性坐标系 ｏｘｙｚ和机体坐标系
ｏｂｘｂｙｂｚｂ，其中ｘｂ沿机身纵向并指向机尾，ｙｂ垂直
于飞行器纵向对称面，ｚｂ位于飞行器纵向对称面内
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且由右手定则确定．机体坐标系原点相对惯性系位
置和速度为Ｒ０和Ｖ０，飞行器质心Ｃ相对惯性系和
机体系的位置矢量为Ｒｃ和ｒｃ．在惯性系中，飞行器
质心速度可表示为

Ｖｃ＝Ｖ０＋ω×ｒｃ＋ｖｃ （１）
式中ω为机体系相对惯性系的角速度，ｖｃ为机体
系下飞行器的质心速度．

图１　机体坐标系与惯性坐标系

Ｆｉｇ．１　ＴｈｅｂｏｄｙａｎｄＥａｒｔｈｆｉｘｅｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｒａｍｅｓ

飞行器在其全域Ω上的动能为

Ｔ＝１２∫Ω‖Ｖｃ＋ｖ‖２ｄｍ

＝Ｔｃ＋
１
２∫Ω‖ｖ‖２ｄｍ＋∫ΩＶｃ·ｖｄｍ （２）

式中Ｔｃ＝０．５∫Ω‖Ｖｃ‖２ｄｍ，ｖ为飞行器质元ｄｍ相

对质心之速度．若质元在机体坐标系下的平动速度
为 ｖ，则上式中

１
２∫Ω‖ｖ‖２ｄｍ＝１２∫Ω‖ω×ｒ＋ｖ‖２ｄｍ

　 ＝１２ω
ＴＪω＋∫Ω［１２‖ｖ‖２＋（珟ω·ｒ）·ｖ］ｄｍ

（３）
和

∫ΩＶｃ·ｖｄｍ＝Ｖｃ·∫Ω（珟ω·ｒ）＋ｖ］ｄｍ （４）

式中Ｊ和珟ω分别为飞行器相对机体坐标系的惯量
矩阵和反对称角速度矩阵．将式（３）和（４）代入式
（２），可得

Ｔ＝Ｔｃ＋
１
２ω

ＴＪω＋∫Ω［１２‖ｖ‖２＋（珟ω·ｒ）·ｖ］ｄｍ＋
　Ｖｃ·∫Ω（珟ω·ｒ＋ｖ）ｄｍ （５）

设飞行器质点坐标ｘ＝ｘ（ｑ１，ｑ２，…，ｑｎ），ｑ１，ｑ２，

…，ｑｎ为广义坐标．定义 Ｐｊ＝
Ｔ
ｑｊ
，ｊ＝１，２，…，ｎ，则

根据式（５）得到

Ｐｊ＝Ｖｃ·∫Ω ｒｑｊｄｍ＋∫Ω（珟ω·ｒ＋ｖ）·
ｒ
ｑｊ
ｄｍ

（６）
和

Ｐ·ｊ＝（Ｖ
·

ｃ＋２珟ω·Ｖｃ＋珟ω·ｒ＋２珟ω·珟ω·ｒ＋３珟ω·

　ｖ·ｖ）·∫Ω ｒｑｊｄｍ＋∫Ω（Ｖｃ＋珟ω·ｒ＋ｖ）·
ｒ
ｑｊ
（７）

及

Ｔ
ｑｊ
＝∫Ω（Ｖｃ＋珟ω·ｒ＋ｖ）·ｖｑｊｄｍ＋

　∫Ω（珟ω·Ｖｃ＋珟ω·ｖ）·ｒｑｊｄｍ （８）

基于Ｌａｇｒａｎｇｅ方程，有

　∫Ω（Ｖ·ｃ＋珟ω·Ｖｃ＋珟ω·ｒ＋２珟ω·珟ω·ｒ＋２珟ω·ｖ＋
　 ｖ）·ｒ

ｑｊ
ｄｍ＋∫Ω（Ｖｃ＋珟ω·ｒ＋ｖ）·ｒｑｊｄｍ－

　∫Ω（Ｖｃ＋珟ω·ｒ＋ｖ）·ｖｑｊｄｍ＝Ｑｊ （９）

式中Ｑｊ为广义力．为简化上述方程，这里考虑纵向
对称面内机翼匀速伸展的情形，如图２所示．假设
质量为 ｍ的飞行器在密度为 ρ的静止大气中飞行
且发动机推力Ｆ沿机身方向．因而，可获得简化的
纵向运动方程

ｘ̈＝Ｄｃｏｓθ／ｍ＋Ｌｓｉｎθ／ｍ－Ｆｃｏｓ（α＋θ）／ｍ
ｚ̈＝Ｆｓｉｎ（α＋θ）／ｍ＋Ｌｃｏｓθ／ｍ－Ｄｓｉｎθ／ｍ－ｇ

θ¨＝（Ｍ＋Ｍｚ）
{

／ｍ

（１０）
式中 Ｌ＝０．５ＣＬρＶ

２Ｓ、Ｄ＝０．５ＣＤρＶ
２Ｓ和 Ｍ ＝

０．５ＣＭρＶ
２Ｓｌ分别为气动升力、阻力和力矩，ＣＬ、ＣＤ

和ＣＭ为相应的升力、阻力和力矩系数，这里 Ｓ和 ｌ
分别为翼展面积和展长．Ｍｚ为飞行控制力矩，ｇ为
重力加速度．

图２　机翼伸展示意图

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｓｋｅｔｃｈｏｆｐｌａｎａｒｄｅｐｌｏｙａｂｌｅｗｉｎｇ

５４
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２　气动模型

为认识变翼对飞行动力学的影响，需要获知作

用于机翼的气动力．这里采用定常涡格法计算低雷
诺数、低马赫数下固定展长的气动参数，然后根据

线性插值获得气动参数随展长的变化关系．根据文
献［７］对伸缩机翼气动特性的估算研究，采用固定
展长的升力系数计算方法与 ＣＦＤ计算结果的最大
相对误差仅为４．４６％，能够有效反映展长变化时
的情形．作为算例，本文采用双弧线翼型，翼型参数
如表１所示．

表１　翼型参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｉｒｆｏｉｌｐｒｏｆｉｌｅ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ Ｖａｌｕｅ
Ｒｅｌａｔｉｖｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｃ ７．８％
Ｐｏｓｉｔｉｏｎｘｃ ３０％

Ｒｅｌａｔｉｖｅｃａｍｂｅｒｒａｔｉｏｆ
－ １．５８％

Ｐｏｓｉｔｉｏｎｘｆ ４１．３％
Ｓｔａｌｌｉｎｇａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ １６．８°
Ｚｅｒｏｌｉｆｔａｎｇｌｅ －１．３°

当机翼完全展开时，飞行器的升力参数计算结

果如图３所示．从图３（ａ）可见，在一定的攻角范围
内，升力系数与攻角近似成比例关系．

考虑攻角α＝１°的情况，并设可展机翼飞行器
基本参数如表２所示．由此可知飞行器升力系数和
阻力系数随展长 ｌ变化的关系，如图４所示．通过
二次曲线拟合，可得升力系数和阻力系数与展长的

关系为

ＣＬ ＝１０
－２×（－７．７×１０－３ｌ２＋０．６２ｌ＋６．２）

ＣＤ ＝１０
－３×（－２．４×１０－４ｌ２－９．５×１０－３ｌ＋１．８{

）

（１１）
在上述气动模型的基础上，我们可研究飞行器在变

翼过程中的飞行动力学行为．
表２　飞行器参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ Ｖａｌｕｅ
Ｂｏｄｙｌｅｎｇｔｈ １６ｍ
Ｗｉｎｇａｒｅａ ５０．４～７２．８ｍ２

ＲｏｔａｔｉｏｎａｌｉｎｅｒｔｉａＩｙｙ １５５４６．３ｍ２

Ｗｉｎｇｓｐａｎ ２０～２８ｍ
Ｍａｓｓ １３４０ｋｇ
Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ３４～１４４ｍ／ｓ

图３　机翼完全展开时的气动系数

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｌｉｆｔｖｅｒｓｕｓａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｗｉｔｈｆｕｌｌｓｃａｌｅｗｉｎｇ

图４　气动参数随展长的变化

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｖｅｒｓｕｓｗｉｎｇｓｐａｎｃｈａｎｇｅｓ

６４
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３　变翼对飞行状态的影响

保持攻角 α＝１°，取 ρ＝１．２９ｋｇ／ｍ３，ｇ＝９．８

ｍ／ｓ２．飞行器初始位于（ｘ０，ｚ０）＝０，作平飞飞行θ＝

０．初始平飞速度４０ｍ／ｓ、初加速度为零．设机翼以

０．０５ｍ／ｓ的速度匀速收缩，并在 Δｔ＝８０ｓ内完成

变翼过程，发动机推力Ｆ＝４００Ｎ．根据式（１０）可计

算变翼过程飞行器的飞行状态，结果如图５所示．

从图５可见，机翼收缩使得飞行器沿水平方向作匀

加速运动；在铅垂方向，因机翼收缩导致飞行器升

力系数变小，由升力计算公式可知飞行器升力逐渐

增大，以致飞行器发生加速沉浮运动．变形结束时

沉浮运动速度为１１７．０８ｍ／ｓ，继而通过升力和阻力

之改变而影响飞行状态．

对于匀速爬升情形．设机翼仍以０．０５ｍ／ｓ的速

度收缩并在Δｔ＝８０ｓ内完成变翼过程，爬升角和发

动机推力匀速增加，即θ＝π／７２０ｒａｄ／ｓ和Ｆ＝４０Ｎ／ｓ．

其它条件为（ｘ０，ｚ０，θ０）＝０，（ｘ０，ｚ０）＝（－４０ｍ／ｓ，０），

初始发动机推力Ｆ０＝９００Ｎ，计算结果如图６所示．

图６（ａ）表明，飞行器以匀速增加的爬升角爬升时，

最大速度并未出现在变形结束时刻．随着发动机推

力的增大，飞行器速度不断增大，在此过程中重力和

阻力沿机身的分力增大使得飞行器加速度减小，从

而导致飞行器在后一阶段的速度减小．

对于俯冲情形．当机翼完全展开时，以固定攻

角俯冲，即 θ＝π／１８．设机翼收缩速度为０．５ｍ／ｓ，

发动机推力Ｆ＝４００Ｎ，ｘ＝４０ｍ／ｓ，Δｔ＝８ｓ．飞行速

度和纵向加速度计算结果如图７所示．从图７（ａ）

可见，俯冲时飞行器速度增加较快，为保证飞行器

速度在１０２ｍ／ｓ以内，机翼变形需在较短时间内完

成．图７（ｂ）表明，飞行器在俯冲过程中，铅垂方向

会产生加速度，在变形结束时沉浮速度为 １５．２２

ｍ／ｓ，继而通过升力和阻力之改变而影响飞行器的

俯冲状态．

图５　变翼对平飞的影响

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｗｉｎｇｓｐａｎｃｈａｎｇｅｏｎｌｅｖｅｌｆｌｉｇｈｔ

图６　变翼对爬升的影响

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｗｉｎｇｓｐａｎｃｈａｎｇｅｏｎｃｌｉｍｂｉｎｇｆｌｉｇｈｔ

７４
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图７　变翼对俯冲的影响

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｗｉｎｇｓｐａｎｃｈａｎｇｅｏｎｄｉｖｉｎｇｆｌｉｇｈｔ

图８　变翼对盘旋的影响

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｗｉｎｇｓｐａｎｃｈａｎｇｅｏｎｔｕｒｎｉｎｇｆｌｉｇｈｔ

　　对于盘旋情形．设机翼完全展开时以一定倾角

α＝π／１８０和速度盘旋，机翼收缩速度为０．０５ｍ／ｓ，

θ０＝π／９，θ＝－π／１４４０ｒａｄ／ｓ．其它参数设为 ｘ０＝
４０ｍ／ｓ，Ｆ０＝９００Ｎ，Ｆ＝１５Ｎ／ｓ，Δｔ＝８０ｓ．盘旋时飞
行速度、铅垂方向加速度及盘旋半径变化如图８所
示．图８（ｂ）表明，铅垂方向产生了加速度，在变形
结束时铅垂向速度为２９４．０２ｍ／ｓ，进而通过升力和
阻力的改变而影响飞行器的盘旋运动．通常性能较
好的飞行器盘旋半径约在３００ｍ以内．从图８（ｃ）
可见，本算例得出的盘旋半径位于该范围内．

需要指出的是，由于所飞行控制力矩与飞行器

重心、机翼压力中心等有关，在建立飞行器气动模

型过程中，为使机身获得一定质量配比，只是给予

其一定的总质量．因此，以上四个算例均未计算飞
行器在变形过程中力矩的变化．在飞行器平飞、俯
冲和盘旋过程中，若要飞行器在机翼构型发生较大

改变时保持其飞行状态，则需沿铅垂方向施加控制

以抑制变翼产生的加速度．显然，飞行器在变翼过

程中，因升力系数和阻力系数的变化率不同以致飞

行器在保持某个方向的飞行状态时，在另外的飞行

方向会产生加速运动，因此需要对变翼飞行器进行

稳定性控制．比如，若要始终维持飞行器的平飞状
态，则需要不断调整飞行器的攻角．

４　结论

通过建立变翼飞行器的动力学模型，研究了可

展机翼飞行器在低速气动力作用下的飞行动力学

问题，包括平飞、俯冲和盘旋时的动力学响应计算．
数值计算表明，采用基于定常涡格法的气动力来分

析变翼对于飞行状态的作用，结果与实际飞行情况

相一致．在飞行器变翼过程中，若要保持其原有飞
行状态，则需对飞行器进行稳定性控制．注意到，更
准确的动力学建模是基于柔性机翼模型，可能带来

变翼过程更加复杂的非线性动力学行为，比如颤

振、失速等问题．此外，高超声速下飞行器结构与气
动相互耦合动力学是一项值得研究的重要问题．
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