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飞翼式柔性飞机纵向动力学建模与稳定性分析

沈华勋　徐亮　陆宇平　何真
（南京航空航天大学自动化学院，南京　２１１１０６）

摘要　柔性飞行器在飞行过程中容易发生大变形，这种变形将导致机翼甚至整个飞行器的气动弹性和飞行

动力学特性发生变化，特别是对稳定性的影响．本文采用三段式刚体假设，以变上反角的方式来描述机翼的

展向弯曲变形，对一类飞翼式柔性飞行器进行了纵向动力学建模，并进一步分析了操纵面、推力和迎角与上

反角的关系，以及变上反角对飞行稳定性的影响．结果表明，在保持速度和高度不变的情况下，稳定性受上

反角的影响比较明显，如果变形过大，飞行器将变为动不稳定，且短周期模态不能保持．因此，为了保持飞机

的纵向稳定性，必须要控制飞机的变形．

关键词　柔性飞行器，　上反角，　动力学建模，　稳定性

ＤＯＩ：　１０．６０５２／１６７２６５５３２０１５０５４

引言

第一次关于柔性飞行器的研究来自于 ＮＡＳＡ
的Ｄａｅｄａｌｕｓ项目，目的是设计一款高空长航时飞行
器［１］．在此基础上，ＮＡＳＡ又提出飞机环境研究和
传感器技术计划，从而研制出以Ｈｅｌｉｏｓ为代表的一
类飞翼式飞行器［２］．与常规飞行器相比，这类飞行
器最显著的特点是飞行高度高，续航时间长，机翼

轻且展弦比大．
然而大量的研究表明［３－１４］：这样的结构使得

飞机在飞行过程中机翼容易发生大幅度的变形，这

种变形会改变机翼的质量分布和气动载荷分布，从

而导致机翼甚至整个飞行器的气动弹性和飞行动

力学特性发生变化．且其气动弹性与变形过程动力
学特性具有时变、非线性、多自由度和多状态变量

的特征，使其动力学特性分析变得相当复杂．因此，
针对这类飞行器，由基于线性、小变形假设推导的

传统模型得到的结果不一定可靠．
例如，２００３年６月２６日，ＮＡＳＡ的 Ｈｅｌｉｏｓ无人

机在飞行试验时坠毁，这与机翼的弹性效应不无关

联．ＮＡＳＡ调查后指出，这次事故的根本原因在于
缺乏对柔性特性的认识以及设计、分析柔性飞行器

的相关工具［２］．此外，还指出：“建立一个多学科
（结构、空气动力学、控制等）模型，用来描述这种

飞行器变形时的非线性动态特性是必要的［２］”．
近年来，国内外学者对各种柔性飞行器的飞行

动力学特性以及气动弹性问题进行了大量的研究．
Ｐａｔｉｌ和Ｈｏｄｇｅｓ［３－４］首先将几何非线性引入到飞机
气动弹性和结构当中，他们采用有限元法对飞翼式

飞机的飞行动力学稳定性进行了分析以及非线性

仿真．在单独机翼研究的基础上，Ｃｅｓｎｉｋ和 Ｓｕ［５－８］

的研究团队进一步采用组合梁模型对全机几何非

线性气动弹性和飞行动力学稳定性问题进行了广

泛的研究．张健等人［９－１１］采用 Ｈｏｄｇｅｓ几何精确完
全本征梁模型和 ＯＮＥＲＡ气动失速模型对梁式飞
机模型进行了较为深入的研究．谢长川和杨
超［１２－１４］的研究团队基于 ＭＳＣ／ＮＡＳＴＲＡＮ对大柔
性飞机气动弹性问题进行了深入的研究，并提出了

可同时考虑结构几何非线性效应与曲面气动力效

应的大柔性飞机静气动弹性配平和载荷分析方法．
然而，以上研究者虽然对柔性飞机进行了大量且深

入的研究，且研究成果能够真实的反应出机翼变形

对飞行动力学特性的影响，但模型过于复杂，不利

于控制研究．
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本文以Ｈｅｌｉｏｓ飞行器为研究对象，在考虑多个
螺旋桨发动机以及多个操纵面的基础上，以变上反

角方式来描述机翼的展向弯曲变形，建立一类面向

控制的飞翼式柔性飞机的纵向非线性动力学模型，

并研究操纵面、迎角以及螺旋桨推力与上反角的关

系，以及上反角对飞行器纵向稳定性的影响．

图１　飞行中的Ｈｅｌｉｏｓ

Ｆｉｇ．１　Ｈｅｌｉｏｓｉｎｆｌｉｇｈｔ

１　Ｈｅｌｉｏｓ飞行器模型

１．１　几何模型描述及简化
在航天领域中，对具有弹性结构的附件进行建

模时，主要分为两种［１５］：一种是将其简化为多个刚

体，并用含有弹簧和阻尼的接点相联；另一种是将

其等效为柔性梁／板，再用有限元思想和分析力学
相关理论进行推导建模．本文采用第一种方法对
Ｈｅｌｉｏｓ进行建模．

图２　简化的Ｈｅｌｉｏｓ飞行器刚体模型

Ｆｉｇ．２　ＡｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｒｉｇｉｄｂｏｄｙｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅＨｅｌｉｏｓ

图３　气流坐标系与机体坐标系之间的关系

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｗｉｎｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｆｒａｍｅａｎｄｔｈｅｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

从图１可以看出Ｈｅｌｉｏｓ飞行器结构比较复杂，
为了便于研究，将该飞行器平分为３段，２为内翼，
１、３为外翼；其中，每段翼又由一个螺旋桨推力发
动机、带有副翼的主翼和配有升降舵的尾翼３部分
组成．外翼与内翼通过含有阻尼的扭簧联接，外翼
可以通过绕扭簧转动来改变上反角，且左右两上反

角变化是同步的．
模型建立时，忽略扭簧的尺寸，以相对邻接刚

体固定的几何点表示各扭簧．将该飞行器的模型视
为３块刚体翼联结成的刚体系，组成一个系统．简
化模型如图２所示，ａ、ｂ、ｃ为各个刚体翼的质心，ｄ
为机体重心，ｊ为扭簧中心．
１．２　运动学分析

从图２和图３可分别得到刚体翼２、３坐标系
之间的转换矩阵Ｒｘ（η）和气流坐标系 Ｓａ与机体坐
标系Ｓｂ之间的转换矩阵Ｈ

Ｂ
Ｗ（α，β）

Ｒｘ（η）＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓη ｓｉｎη
０ －ｓｉｎη ｃｏｓ









η

（１）

ＨＢＷ（α，β）＝
ｃｏｓαｃｏｓβ －ｃｏｓαｓｉｎβ －ｓｉｎα
ｓｉｎβ ｃｏｓβ ０
ｓｉｎαｃｏｓβ －ｓｉｎαｓｉｎβ ｃｏｓ









α
（２）

设飞行器重心处的速度在气流坐标系下为 Ｖ，
迎角为α，侧滑角β，三者与机体坐标系的速度分量
之间的关系如下：

Ｖ＝ ｖ　α＝ａｒｃｔａｎ（ｖｚ／ｖｘ）　β＝ａｒｃｓｉｎ（ｖｙ／Ｖ）

（３）
在上反角η＝０时，ｂ、ｄ重合，当上反角改变，

机体重心的位置也会随之改变，因此，３块刚体翼
的速度、迎角及侧滑角也各不相同．根据刚体之间
的几何运动关系，依次得出第 ｉ（ｉ＝１，２，３）块刚体
翼的速度在体轴系中的分量如下

ｖｄ＝Ｈ
Ｂ
Ｗ（α，０）Ｖ

ｖ２＝ｖｄ＋ｒ＋ω×ｒ

ｖ１＝Ｒｘ（－η）ｖ２－（Ｒｘ（－η）ω＋ω１）×ｒ１
ｖ３＝Ｒｘ（η）ｖ２＋（Ｒｘ（η）ω＋ω１）×（－ｒ１










）

（４）
ω＝ ０ ｑ[ ]０Ｔ

ω１＝ ξ[ ]０ ０Ｔ

ｒ＝ ０ ０ ｓ·ｓｉｎη／[ ]３Ｔ

ｒ１＝ ０ ０．５ｓ[ ]０










Ｔ

（５）

２４２
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式中ｑ是俯仰角速度，ｓ是主翼展长．
由（１）（２）（３）（４）（５）式分别可得各刚体的速

度Ｖｉ、迎角αｉ及侧滑角βｉ．

２　动力学模型建立

２．１　飞行器的线运动和角运动
刚体动力学方程的使用条件是惯性坐标系，忽

略地球曲率和转速，重力加速度不随飞行高度变

化．根据牛顿第二定律可以建立飞行器在合外力 Ｆ
作用的线运动和合力矩Ｍ作用下的角运动方程．

线运动方程

Ｆ＝ｍｄｄｔＶ （６）

角运动方程

Ｍ＝ｄｄｔＨ＝
Ｉω＋Ｉω （７）

Ｉ是飞行器的转动惯量张量，表达式为

Ｉ＝∑［ｍ（〈ｌｉ，ｄ，ｌｉ，ｄ〉Ｅ－ｌｉ，ｄｌｉ，ｄ）］＋
　Ｒｘ（η）Ｉ ＋Ｉ ＋Ｒｘ（－η）Ｉ （８）

式中ｍ是单块刚体翼的质量（ｍ＝３ｍ），Ｉ为刚

体相对自身固连惯性主轴的惯性张量，Ｅ是３×３

单位矩阵，ｌｉ，ｄ是点 ｉ到点 ｄ的空间向量（ｉ＝ａ，ｂ，
ｃ）．

根据１．１节，改变上反角时，需要克服内外翼
之间的扭簧力矩，力矩为

Ｈｊ ＝
ｄ
ｄｔＬ


ｊ

Ｌｊ ＝－ｒ１×ｍｖ３＋Ｉ（Ｒｘ（η）ω＋ω１）
（９）

２．２　含参量的纵向运动非线性模型
飞行器所受总的空气动力为Ｐ，总空气动力沿

气流坐标系各轴的分量分别为 Ｘａ，Ｙａ和 Ｚａ，又通
常用Ｄ和Ｌ分别表示阻力和升力，于是 Ｄ＝－Ｘ，Ｌ
＝－Ｚ根据气流坐标系与机体坐标系之间的转换
关系，有

Ｐ＝ＨＷＢ（α，β）（Ｐｗ＋Ｐｔ） （１０）

其中ＨＷＢ（α，β）＝［Ｈ
Ｂ
Ｗ（α，β）］

－１．
气流坐标系下每块刚体翼的主翼和尾翼所受

的空气动力：

Ｗｗ，ｉ＝ －Ｄｗ，ｉ ０ －Ｌｗ，[ ]ｉ Ｔ

Ｗｔ，ｉ＝ －Ｄｔ，ｉ ０ －Ｌｔ，[ ]ｉ Ｔ
（１１）

由（１）（２）（１１）式分别可得主翼和尾翼在机体

坐标系下的空气动力：

Ｐｗ＝Ｒｘ（η）Ｈ
Ｂ
Ｗ（α１，β１）Ｗｗ，          １
Ｐｗ，１

＋ＨＢＷ（α２，β２）Ｗｗ，      ２
Ｐｗ，２

＋

　Ｒｘ（－η）Ｈ
Ｂ
Ｗ（α３，β３）Ｗｗ，          ３
Ｐｗ，３

Ｐｔ＝Ｒｘ（η）Ｈ
Ｂ
Ｗ（α１，β１）Ｗｔ，          １
Ｐｔ，１

＋ＨＢＷ（α２，β２）Ｗｔ，      ２
Ｐｔ，２

＋

　Ｒｘ（－η）Ｈ
Ｂ
Ｗ（α３，β３）Ｗｔ，          ３
Ｐｔ，３

（１２）

由于上反角的变化会引起机体重心的变化，从

而使得重心与机体轴系不重合，同时也导致各刚体

翼间的气动力不同，故需在传统模型的基础上对飞

机的角运动进行修正，得飞行器所受的总力矩：

Ｍ ＝ ０ Ｍ[ ]０Ｔ；Ｍｉ ＝ ０ Ｍｉ[ ]０Ｔ

Ｍ ＝∑
３

ｉ＝１
（Ｍｉ ＋ｌｗ，ｉ×Ｐｗ，ｉ＋ｌｔ，ｉ×Ｐｔ，ｉ）

（１３）

式中ｌｗ，ｉ，ｌｔ，ｉ分别表示主翼１／４弦线和尾翼１／４弦

线到机体质心的空间向量，ｃｗ是主翼弦长．

内外翼间的扭簧力矩沿ｘ方向的分量如下

Ｈｊ，ｘ＝Ｍｊ，ｘ－κｃξ－κｋη

Ｍｊ＝－ｒ×［（Ｐｗ，３＋Ｐｔ，３）＋ｍｇ′］

（１４）
最终可以得到气流坐标系下飞行器纵向动力

学方程：

ｍＶ＝Ｔｃｏｓα－Ｄ－ｍｇｓｉｎμ
ｍＶα＝－Ｔｓｉｎα－Ｌ＋ｍＶｑ＋ｍｇｃｏｓμ
θ＝ｑ
Ｉｙｑ＝Ｍ－Ｉｙｑ
ｈ＝Ｖｓｉｎμ
η＝ξ
ｄ３ξ＝Ｍｊ，ｘ－κｃξ－κｋη＋ｄ１－ｄ

















２

（１５）

其中ｈ是高度，航迹倾斜角μ＝θ－α，并且

ｄ１＝
ｓ
２ｍ

［（Ｖｓｉｎα＋Ｖαｃｏｓα）ｃｏｓη－

　Ｖξｓｉｎαｓｉｎη－２ｓ３ξ
２ｃｏｓηｓｉｎη］

ｄ２＝（Ｉｙｙ－Ｉｚｚ－ｍ
ｓ２
１２）ｑ

２ｓｉｎηｃｏｓη－

　 ｓ２ｍ
Ｖｑｃｏｓηｃｏｓα

（１６ａ）

３４２



动　力　学　与　控　制　学　报 ２０１６年第１４卷

ｄ３＝Ｉｘｘ＋ｍ（
ｓ２
４－
ｓ２
６ｃｏｓ

２η）

Ｉｙ＝Ｉｙｙ＋２Ｉｙｙｃｏｓη＋ｍｓ
２ｓｉｎ２η／６

Ｔ＝Ｔ１ ＋Ｔ２ ＋Ｔ３

（１６ｂ）

式中：Ｔｉ 是每块刚体翼上螺旋桨推力，κｃ为扭簧
阻尼系数，κｋ为扭簧弹性常数．

３　配平

飞翼式柔性飞机几何模型如图２所示，飞机其
他参数如表１．在飞行高度为１２１９２ｍ飞行速度为
９．１ｍ／ｓ的条件下，对飞机在不同上反角情况下进
行配平，由平衡原理可知，升力与重力、螺旋桨发动

机推力与阻力合力为零，俯仰力矩以及飞机内部力

矩都为零．
表１　基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｖａｒｉａｂｌｅ Ｖａｌｕｅ Ｖａｒｉａｂｌｅ Ｖａｌｕｅ
ＣＭ０ ０．０２５ ＣＭδ －０．２５
ＣＬα ２π ＣＬδ ２
ＣＤ０ ０．００７ κＤ ０．０７
κｃ １８９８１．５ κｋ ６６４３．５
Ｉｘｘ ３９９６．３ｋｇ·ｍ２ Ｉｙｙ ２６５９．８ｋｇ·ｍ２

Ｉｚｚ ６６５６．１ｋｇ·ｍ２ ｍ ５９０ｋｇ

图４　推力随二面角变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｒｕｓｔｄｉｈｅｄｒａｌａｎｇｌｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓ

图５　舵偏角及迎角随二面角变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｄａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

ｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｈｅｄｒａｌａｎｇｌｅ

其中δａｏ＝δａ，ｉ，δａｃ＝δａ，２，δｅｏ＝δｅ，ｉ，δｅｃ＝δｅ，２，ｉ＝

１，３，配平结果如图４、５所示．外翼的操作面舵偏角
随上反角的变化很小，因此可以忽略其对飞行器的

影响．内翼操作面舵偏角受上反角的影响比较大：
升降舵随上反角的增大而减小，副翼先减小后增

大．此外，推力随上反角变化也比较明显．当机翼发
生大变形时，外翼有效迎角变小，从而导致升力减

小，使得飞机高度下降，因此，为了保持飞行器速度

和高度的不变，需要在加大推力时，同时上偏升降

舵和副翼，以产生抬头力矩，增大迎角弥补升力损

失以及辅助爬升，这也与图５反应的迎角变化相
符．

４　纵向稳定性分析

飞行器的非线性模型一般可以描述为 ｘ＝Ａｘ

＋Ｂｕ，其中Ａ＝ｆｘ（ｘ０，ｕ０）
，Ｂ＝ｆｕ（ｘ０，ｕ０）

．Ａｎｄｒéｓ分析

了３种由系统非线性模型转换为线性模型的方法：
雅克比线性化（Ｊａｃｏｂｉａｎｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ）、状态变换
（Ｓｔａｔｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ）、方程替换（Ｆｕｎｃｔｉｏｎｓｕｂｓｔｉｔｕ
ｔｉｏｎ），其中第１种是最常用的［１６］．考虑到 Ｊａｃｏｂｉａｎ
线性化本身也是传统飞行器分析的基本方法，本文

采用该方法对非线性动力学方程线性化处理，其基

本思路是将柔性飞行器不同 η下的非线性模型在
各自的平衡点处线性化，得到一组小扰动线性模

型，对这组模型进行插值运算就得到一个独立的包

含η的线性模型，基于该线性模型，可以分析系统
的运动模态．

图６　根轨迹

Ｆｉｇ．６　Ｒｏｏｔｌｏｃｕｓ

注意到 Ｊａｃｏｂｉａｎ线性化方法依赖于平衡点的

４４２
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选取，在前文已经得到了模型在不同上反角下的平

衡点．根据上述思路，最终可以得出柔性飞行器纵
向运动的线性化模型：

ｘ＝Ａ（η）ｘ＋Ｂ（η）ｕ （１７）

式中，控制变量 ｕ＝［ΔδａｃΔδａｏΔδｅｃΔδｅｏΔδＴ］
Ｔ；状态

变量ｘ＝［ΔＶΔαΔθΔｑΔｈΔηΔη］Ｔ．

柔性飞行器的长、短周期运动模态随η变化如
图６所示．随着η的增加，长周期模态的频率先减
小后增大，阻尼逐渐变小，且阻尼线穿过虚轴，在 η
＝２０°时，由动稳定变为动不稳定．因此，系统在不
加控制的情况下，为了保持飞行器仍能稳定飞行，

上反角不易大于２０°．长周期模态随 η变化的根轨
迹曲线如图６（ａ）所示．

短周期模态的根轨迹如图６（ｂ）所示．从图中
可以看出，短周期模态特征根随η的改变有很大的
变化，并且在 η＝３５°时，由共轭根变为一对实数

根；上反角η的增大，导致俯仰转动惯量 Ｉｙ增大，

相应的频率也就变小，因此，短周期模态并不能很

好的反应出柔性飞行器的变形状态．这一变化趋势

与ＮＡＴＡＳＨＡ［３］和 ＵＭ／ＮＡＳＴ［７］的基本一致，但本

文研究的是以变上反角方式描述机翼的展向弯曲

变形对飞机纵向动稳定性的影响，且所得根轨迹的

频率变化较大，而文献［３］、［７］研究的是中心挂载
对飞机纵向动稳定性的影响，故存在差异．表２和
表３分别给出了本文和文献［３］、［７］的长短周期
模态特征值结果．
表２　柔体飞行器的长、短周期模态随η变化特征根

Ｔａｂｌｅ２　ＲｏｏｔｏｆＰｈｕｇｏｉｄａｎｄｓｈｏｒｔｐｅｒｉｏｄｍｏｄｅｆｏｒ

ｖｅｒｙｆｌｅｘｉｂｌｅａｉｒｃｒａｆｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｈｅｄｒａｌａｎｇｌｅ

η（°） ０ １０ ３０ ４５

ｓｈｏｒｔｐｅｒｉｏｄ
－０．５３７１±
９．８７６９ｉ

－０．１８１８±
６．２４５６ｉ

－０．２３５８±
０．９４８２ｉ

－０．３１８３／
－０．２０５９

Ｐｈｕｇｏｉｄ
－０．０３５８±
１．０２５１ｉ

－０．０２０２±
１．０９１７ｉ

０．０２６４±
１．３３６７ｉ

０．０４０７±
１．７８５６ｉ

表３　不同挂载下的长短周期模态

Ｔａｂｌｅ３　Ｐｈｕｇｏｉｄａｎｄｓｈｏｒｔｐｅｒｉｏｄｍｏｄｅｓｆｏｒ

ｌｉｇｈｔａｎｄｈｅａｖｙｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌ Ｐｈｕｇｏｉｄ ｓｈｏｒｔｐｅｒｉｏｄ

Ｅｍｐｔｙｐａｙｌｏａｄ
ＮＡＴＡＳＨＡ －０．１０８±０．１４２ｉ －２．７４±１．７６ｉ
ＵＭ／ＮＡＳＴ －０．０７７１±０．０８５８ｉ－１１．７／－８．２８

Ｆｕｌｌｐａｙｌｏａｄ
ＮＡＴＡＳＨＡ －０．１４７±０．５８６ｉ —

ＵＭ／ＮＡＳＴ －０．１０７±０．４９８ｉ －７．５３／－０．９１

５　结论

本文在考虑多推进系统、多操纵面的基础上，

以变上反角的方式来描述机翼的展向弯曲变形，采

用三段式刚体假设和传统刚体飞机六自由度方程

相结合的方法，建立了飞翼式柔性飞行器的纵向动

力学模型，并对飞行器在１ｇ的飞行条件进行了稳
定性分析，得出如下结论：

（１）上反角增加，则螺旋桨推力增大，迎角增
大，内翼升降舵舵偏角减小，副翼偏角先减小后增

大，外翼的操纵面舵偏角随着上反角的增大而变

小，但变化幅度很小．
（２）上反角的变化对飞行器的稳定性有较大

的影响．当η较小时，长周期模态仍能保持稳定；当

η＝２０°时长周期变为不稳定．短周期模态的变化很
明显，由共轭根变为实数根．
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