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折叠翼的理论建模与实验研究

胡文华　张伟　曹东兴
（北京工业大学机械工程与应用电子技术学院，北京　１００１２４）

摘要　折叠翼是可变体飞行器设计最有前景的方案之一．在折叠变形过程中，飞行器的气动特性以及振动

特性将会发生变化．为了研究折叠翼可变体飞行器机翼的振动特性，本文设计制作了折叠板结构，介绍了建

立复杂结构力学模型的方法，用力学实验得到用于离散折叠板结构的低阶模态，并且考察了系统可能存在

的内共振频率．
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引言

从早期的木头帆布等高柔性结构，到高强度的

金属结构，再到复合材料，飞行器经历了高柔性，高

刚度再到柔性等阶段．时至今日，智能材料等日新
月异的技术发展催生了以可控刚柔耦合结构为基

础的可变体飞行器的研究热潮．几十年来，不同种
类的飞机被设计出来应对不同的飞行任务，如运输

机强调巡航性能，侦察机需要长时间滞空，而战斗

机追求速度和敏捷性．而可变体飞行器可通过改变
自身结构而获得不同气动外形来提高性能，达到全

航程最优的飞行效益，适应多种飞行任务，例如在

同一航程里实现短距离起降，高速机动以及低功耗

巡航．很多国家对可变体飞行器进行了研究，但基
本上都处于起步阶段．目前，几种主要的可变体飞
行器设计方案是波音的连接翼方案、下一代公司的

滑动蒙皮翼方案、雷神公司的伸缩翼方案、洛克希

德马丁公司的Ｚ型折叠翼方案和鸬鹚方案．
可变体飞行器涉及的学科很广，包括气动、材

料、结构、控制和优化等，各方面的问题之间相互耦

合，应当采取分散难点、各个突破、相互推进的方

法，开展一些侧重于不同难点的项目，使得各个项

目既能解决其所针对的难点问题，又能促进其他方

面的研究．折叠翼是最有前景的可变体方案之一．
但是，折叠翼比普通平直翼更容易发生扭转变形，

可能导致低阶的弯曲和扭转耦合振动．本文主要针
对以折叠翼为背景的折叠机构的力学性能开展工

作，进行理论建模以及实验研究，初步探讨折叠翼

的振动特性．

１　折叠翼的设计与制作

折叠翼可变体飞行器如图１（ａ）所示，能不断
切换外形，其结构的时变和非线性特性严重，具有

多体系统的特点，而且小尺度的变形又具有柔性体

的特点，给可变体飞行器建模和飞行控制的研究带

来了很大挑战．

图１　折叠翼

Ｆｉｇ．１　ＦｏｌｄｉｎｇＷｉｎｇｓ

折叠翼实物制作如图１（ｂ）所示，文章将折叠
翼简化成折叠板结构，建立理论模型，设计制作了

金属实验结构，利用力锤实验和 ＬＭＳ系统对结构
进行了实验研究，得到了折叠板结构的模态和频

率，分析了其振动特性．
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２　力学建模

针对折叠结构的研究，早期的文献多集中于直

角折叠梁结构．Ｎａｙｆｅｈ等［１］研究一个Ｔ型梁和质量
块的耦合结构．Ｊｉ等［２］研究了带有集中质量块的 Ｔ
型梁的运动．Ｗａｎｇ等［３］研究了端部带质量块的多

梁结构．梁模型可以很好地近似板条等长宽比较大
的结构，但对于长宽接近的结构，板模型能得到更

为精确的结论．鉴于折叠翼的实际情况，用板理论
研究会比用梁理论研究好，和实际模型的动力学特

性更为接近．

图２　简化模型

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｍｏｄｅ

为研究折叠翼的振动特性，本文将其简化成折

叠板机构，如图２所示．图２（ｂ）中斜纹部分为钢夹
具，夹具的两部分间可在任一角度时一定程度锁

死，锁死后的夹角刚度用扭簧模拟．模型中，几个局
部坐标系取在关键连接点处，如．与平直梁板等柔
性结构相比，带一定角度的折叠结构的研究难度在

于模态函数的选取更为复杂．
简单平直板结构的模态函数有比较成熟的形

式，而由于折叠角的影响，多板折叠结构很难找到

合适的模态函数，这使得很多学者不再拘泥于研究

研究单板的思路中，而发展出各种针对特定模型的

具体方法．Ｔｏｓｈｉｈｉｒｏ等［４］研究了悬臂折叠板的自由

振动，用悬臂梁和曲柄梁的模态函数的乘积作为折

叠板振型函数来研究结构的自由振动，用Ｒｉｔｚ法得

到系统的频率方程和模态振型．Ｌａｉ［５］用分段函数

和Ｎａｖｉｅｒ方法研究了 Ｖ形折叠板的受迫振动响
应，计算了简支Ｖ型板自用振动的频率方程，分析

结果与有限元结果吻合得很好．Ｌｅｅ等［６］基于三阶

剪切变形理论研究了复合材料层合折叠板，分了折

叠角、边界条件、加载方式和铺设方式对暂态响应

的影响．Ａｔｔａｒ等［７］将折叠翼模型固定于不同折叠

角，用Ａｎｓｙｓ得到的振型离散动力学控制方程，研

究了不同折叠角时折叠翼的气动弹性问题．郭述
臻［８］对折叠翼飞机进行建模并运用计算流体力学

软件进行数值计算．刘玮［９］等通过仿真分析，指出

在鲁棒变增益控制器的作用下，变体飞行器在机翼

折叠过程中波动较小．
为得到系统的控制方程，我们先给出该结构的

位移场：

Ｒｉ＝Ｒ

ｉ－１（Ｌｉ－１）＋［Ｔｉ］

ｘｉ＋ｕｉ
　ｖｉ
　ｗ

{ }
ｉ

（１）

其中，ｕｉ，ｖｉ和ｗｉ分别是ｘｉ，ｙｉ和ｚｉ方向的位移，Ｒ

０＝

Ｆｃｏｓ（Ωｔ）ｚ，［Ｔｉ］是局部坐标和全局坐标之间的转
换矩阵，ｉ＝１，２，３，４．

假设系统受到小振幅激励，即Ｆ＝ε２Ｆ．采用三
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其中，Φ ∈ ｛ｗｉ，φｉｘ，φｉｙ，ｕｉ０，ｖｉ０｝，ｎ为截断阶数，

ｑｉ（ｔ）为全局自由度的时域变量，ｉ（ｘ，ｙ，ｚ）是模态
函数．对于简单结构，模态函数可以理论推导．复杂
结构的模态函数通常是用数值方法或者实验方法

１３２
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得到．本文将以实验方法初步了解结构的低阶模态
函数和可能存在的耦合共振频率．

将方程（１～７）代入哈密顿原理

∫
ｔ２

ｔ１
（δＴ－δＶ＋δＷ）ｄｔ＝０ （８）

由方程（８），考虑阻尼，可得到如下形式的控
制方程：

Ｍｑ̈＋Ｋｑ＋Ｃｑ＋Ｎ（ｑ，ｑ，̈ｑ）＝Ｘ （９）
式中，Ｍ、Ｋ、Ｃ分别为系统的质量矩阵、刚度矩阵和
阻尼矩阵，Ｎ（ｑ，ｑ，̈ｑ）为非线性项，Ｘ为激励项．给
定参数，利用方程（９）可以计算结构的振动响应．

３　力学实验

梁、板等结构的各种理论研究都离不开力学实

验．李银山［１０］研究了轴对称周边固支圆板在简谐

载荷作用下的非线性动力学行为，实验发现了混

沌、对称破缺和超谐分岔等现象．Ｔｈｏｍａｓ［１１］用接近
圆板非对称模态所对应的频率的外载使系统做非

线性受迫振动，该实验准确测量了两组不同参数时

系统的振幅，实验显示系统振幅和相位是外激励频

率的函数．Ｓｉｎｇｈａｔａｎａｄｇｉｄ等［１２］以锤击实验分析了

同材料以及不同材料的形状相似的不同尺寸的矩

形板的固有频率之间的相似准则，发现工程上常用

的相似原理也可以应用于振动响应实验．张伟［１３］

等设计了一种可伸缩机翼实验装置并进行振动实

验，详细分析了在不同的外伸速度和收缩速度情况

下，可伸缩机翼的横向振动响应．郭其威［１４］等介绍

了模态分析－试验体系工程研制流程在理论上的
可行性，并以某缩比舱段为例，基于 Ｖｉｒｔｕａｌａｂ－
Ｎａｓｔｒａｎ软件平台，完整实施模态分析 －试验体系
过程．

表１　实验参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｍａｔｅｒｉａｌ ｍｏｄｅｌ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ／（ｍｍ·ｍｍ·ｍｍ）
ａｌｕｍｉｎｕｍ ７０７５ ４００·４００·２．５
ａｌｕｍｉｎｕｍ ７０７５ ４００·４００·１．５
ｓｔｅｅｌ ３０１ ４００·６０·２

按照上节所设计的折叠板结构，表１给出折叠板的
材料和几何参数．第一行是板一的参数，第二行是
板二的参数，第三行是钢夹具的参数．实验流程示
意图如图３（ａ）所示，采用 ＬＭＳ公司的锤击实验模
块对铝合金板钢连接的折叠板进行模态实验．图３

（ｂ）是实验现场．

图３　实验

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

实验中，控制力锤力度，以较小振幅激励结构，

使式（９）线性化结论与实验相符．将实验结构固定
在刚性基座上，连接好信号采集器、传感器、力锤和

计算机，接上电源．加速度传感器粘贴到实验结构
上，保证其与梁紧密接触．打开计算机和信号采集
器，进入ＬＭＳ，画出结构的几何模型，设置相应节
点，完成相关参数（如信号通道设置，存盘路径，采

样参数等）的设置．调整折叠角度，开始锤击实验．

图４　共振频率

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｒｅｓｏｎａｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

图４中给出了实验测得结构前三阶频率随折
叠角度变化的曲线，表示实验测得的前三阶频率．
图４（ａ）显示二阶频率与２倍的一阶频率有相交
点，如果系统有平方非线性项则该处存在一阶模态

和二阶模态的１：２内共振点．图４（ｂ）显示三阶频
率与３倍的一阶频率也有相交点，如果系统有立方
非线性项则该处存在一阶模态和三阶模态的１：３
内共振点．

利用ＬＭＳ进行分析，可以得到结构的振型．图
５给出了９０°折叠角的前三阶振型，由图可清晰看

２３２



第３期 胡文华等：折叠翼的理论建模与实验研究

出一阶模态主要是板二的弯曲振动，二阶模态是板

一的扭转振动和板二的弯曲振动的耦合，三阶模态

主要表现为板二的扭转振动．由此可见，折叠板结
构的全局模态即有可能主要表现为某部分的局部

模态，也有可能为各部分以相似量级振动的耦合．
利用本节所得到的振型作为方程（７）中的模态函
数，可以得到系统的常微分运动控制方程，进而利

用方程（９）研究系统动力学响应．

图５　折叠角９０°的前三阶振型

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｆｉｒｓｔｔｈｒｅｅｍｏｄｅｓａｔａ９０°ｆｏｌｄｉｎｇａｎｇｌｅ

４　结论

文章将折叠翼简化成折叠板结构，讨论用假设

模态法分析折叠板，建立了理论模型，设计制作了

折叠板的实验装置，利用ＬＭＳ，通过锤击实验，得到
了不同角度时结构的各阶频率和振型，指出随折叠

角度的变化，结构可能出现不同模态之间的内共

振，结构的模态可表现为局部振动模态，也可能是

各部分以相似量级振动的耦合．实验中所得到的振
型可以作为系统离散的模态函数，得到系统的常微

分运动控制方程，进而研究系统的动力学响应．文
章为对折叠结构的非线性动力学分析和刚柔耦合

动力学分析提供一定的参考．
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