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摘要　伸缩机翼作为一种可变形翼，变形过程中，由于其结构时变特性严重且具有柔性体特点，翼面横向振

动特性实时变化从而影响飞行性能．基于伸缩机翼实验模型，分别开展了伸缩机翼模态实验研究和振动实

验研究，即通过ＰＬＣ控制系统控制伺服电机转速及转向，进而改变活动机翼外伸长度及伸缩速度，一方面利

用锤击法获得五种活动机翼外伸长度下前三阶模态参数；另一方面利用 ＩＣＰ加速度传感器、ＬＭＳ数据采集

分析系统采集并处理活动机翼伸缩过程中横向振动加速度信号，获得伸缩速度与最大振动幅值、最大响应

频率之间关系．结果表明，活动机翼外伸长度增加，结构固有频率值减小；伸缩速度作为参数激励，其等效激

励与活动机翼某一外伸长度下某一阶固有频率值相近而导致颤振．为伸缩机翼翼面振动控制和伸缩速度合

理选择提供理论依据和技术支持．
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引言

常规固定机翼飞行器几何外形通常只针对飞

行高度、航程、马赫数等指标选取其中一种或两种

进行最优设计，而对其它指标进行折衷处理．由于
在飞行任务过程中，不同飞行阶段飞行参数不断变

化，常规固定机翼飞行器则无法获得理想飞行性

能．与常规固定机翼飞行器不同，变形机翼飞行器
可在飞行过程中通过改变机翼参数进而改变其结

构，以最优气动特性满足不同飞行状态对于飞行动

力学要求，极大提高飞行器适用性和利用率［１－３］．
伸缩机翼可通过调整翼展长度改变机翼面积、展弦

比等，满足多任务点设计要求．如亚音速巡航任务
阶段翼展长度增长，展弦比增大，诱导阻力降低，升

阻比减小，航程明显增长；超音速攻击任务阶段翼

展长度缩短，展弦比减小，波阻降低，升阻比增大，

机动性能显著提高．
Ｂｌｏｎｄｅａｕ等［４－５］基于充气伸缩梁概念研制充

气伸缩机翼并开展低速风洞实验研究，研究结果表

明相较于固定机翼其气动特性更为优越．Ｍｅｓｔｒｉｎｈｏ
等［６－７］进行了伸缩机翼非对称翼展长度滚转率研

究分析并开展机翼弯曲测试，研究表明非对称翼展

长度伸缩机翼可代替副翼实现滚转控制．Ｖｏｃｋｅ
等［８］利用零泊松比蜂窝结构和纤维增强柔性复合

材料蒙皮制作了伸缩机翼模型，风洞试验研究表明

其翼展变形量可达 １００％．Ｋｒｖｖｏｋｈａｔｔｋｏ等［９］开展

了伸缩机翼无人机气动特性实验研究，研究表明当

伸缩机翼活动翼弦长与固定翼弦长之比不小于０．
８６时，关节涡流相较于翼尖涡流可忽略不计．张伟
等［１０］利用ＡＮＳＹＳ对不同翼展长度伸缩机翼进行
了有限元仿真，证明所设计传动系统可作为伸缩式

变形翼飞行器的变形方案．陈亚楠和余本嵩等［１１］

研究发现机翼伸展过程中升阻系数改变，飞行器将

发生变速沉浮运动．李士途和李军府等［１２］采用气

动力计算、风洞试验、缩比飞行模型研究等手段对

机翼展开与收缩等不同状态的气动特性进行了分

析，验证了其伸缩机翼变体飞机气动布局方案可

行．李闻和宋笔锋等［１３］基于钢索绞盘传动机构研

制飞翼布局变形机翼并进行风洞实验和外场飞行

试验，结果表明通过实时控制机翼气动外形可保持

较高气动效率．李伟和熊克等［１４］设计了一种用于变

体翼梢小翼的伸缩栅格，并采用计算流体力学与风
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洞实验相结合方法分析了变体翼梢小翼高度变化对

机翼翼尖尾涡流动结构和升阻特性影响，结果表明

增大翼梢小翼高度可显著降低翼尖尾涡强度、阻力

系数．
本文基于伸缩机翼实验模型，利用加速度传感

器、移动式数据采集前端、软件分析系统等搭建实

验平台，分别开展伸缩机翼模态实验研究和振动实

验研究，探讨活动机翼不同外伸长度下模态参数变

化规律及伸缩速度和翼面振动特性之间关系．

１　伸缩机翼实验模型

伸缩机翼实验模型如图１，主要由固定机翼、
活动机翼、传动系统、安装平台及 ＰＬＣ控制系统五
部分组成．

图１　伸缩机翼试验模型

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌｏｆｔｅｌｅｓｃｏｐｉｎｇｗｉｎｇ

固定机翼和活动机翼均由前缘、盒式梁、翼肋、

后缘、蒙皮、桁条组成，材质为航空铝７０７５，其翼展
长度及翼肋基本参数如表１．

表１　基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｗｉｎｇｓｐａｎ
（ｍｍ）

Ｃｈｏｒｄ
（ｍｍ）

Ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ
（ｍｍ）

Ｄｉｓｔａｎｃｅ
（ｍｍ）

Ｆｉｘｅｄｗｉｎｇ １１６６ ５００ ５ ２００
Ａｃｔｉｖｅｗｉｎｇ １０１６ ４５０ ５ ２００

传动系统由电机、锥齿轮、滚珠丝杠组成．伺服
电机型号为 ＰａｎａｓｏｎｉｃＭＳＭＤ０４２Ｐ１Ｕ交流伺服电
机；锥齿轮传动比为２∶１，齿轮模数１，大锥直齿轮
齿数４０，小锥直齿轮齿数 ２０；滚珠丝杠为双头螺
纹、直径２０ｍｍ、螺距５ｍｍ．

伸缩机翼实验模型工作原理为 ＰＬＣ控制系统
控制伺服电机旋转速度及旋转方向，电机与小锥齿

轮通过键连接同步转动，将电机转动转换为与其垂

直安置左右两个大锥齿轮转动，大锥齿轮与丝杠通

过键连接同步转动，丝杠螺母与活动机翼通过螺栓

固定，丝杠转动转换为活动机翼收缩运动进而实时

改变活动机翼外伸长度．

２　模态实验研究

伸缩机翼一般可简化为可伸缩梁模型进行理

论研究，而梁、板等结构的各种理论研究离不开动

力学实验研究给予验证．在本实验中，采用锤击法
对伸缩机翼实验模型进行模态实验，研究活动机翼

外伸０ｍｍ、外伸２００ｍｍ、外伸４００ｍｍ、外伸６００ｍｍ、
外伸８００ｍｍ五种长度实验模型振型和固有频率变
化规律，模态实验设备和测试系统如图２，实验流
程示意图如图３．

图２　实验设备和测试系统

Ｆｉｇ．２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｖｉｃｅｓａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

图３　实验流程

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｆｌｏｗｃｈａｒｔ

利用移动激励点、固定响应点锤击法开展模态

实验研究．首先，确定测点位置并粘贴ＩＣＰ加速度传
感器（Ｂ＆Ｋ４５１７型），测点布置应遵循：反映实验模
型基本外形和特征；非对称布置；避开振型节点位

置．其次，通过线缆连接力锤（联能ＬＣ－０２Ａ型）、传
感器、数据采集前端（ＬＭＳＳＣＡＤＡＳＭｏｂｉｌｅＳＣＭ０１移
动式）、计算机．再次，在 ＩｍｐａｃｔＴｅｓｔｉｎｇ模块中标定
传感器灵敏度值，建立几何模型并将实际测点与几

何模型对应点进行关联，设置相关参数（通道设置、

采样参数及窗函数等），控制锤击力度以微小振幅激

励实验模型，通过力传感器（联能ＣＬ－ＹＤ－３１２型）

２７５
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和加速度传感器，同步通过数据采集前端，采集脉冲

激励和加速度响应信号．最后，在ＭｏｄａｌＡｎａｌｙｓｉｓ模
块中处理脉冲激励和加速度响应信号，采用 Ｐｏｌｙ
ＭＡＸ模态参数识别法进行模态参数识别．活动机翼
五种外伸长度实验模型前３阶固有频率如表２．

表２　活动机翼五种外伸长度前３阶固有频率

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｌｔｈｉｒｄｏｒｄｅｒｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆａｃｔｉｖｅｗｉｎｇ

ｉｎｆｉｖｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｏｒｄｅｒ
Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ（Ｈｚ）

０（ｍｍ） ２００（ｍｍ） ４００（ｍｍ） ６００（ｍｍ）８００（ｍｍ）
１ ８．９７ ８．８４ ７．７７ ６．８２ ５．５６
２ ２０．４６ １９．４７ １７．１７ １５．６３ １２．９８
３ ６４．５６ ６２．４７ ５９．２９ ４３．８８ １５．１５

由表２可知，随着活动机翼外伸长度增加，各
阶模态对应固有频率值随之降低，即结构越长振动

频率越小．
活动机翼外伸４００ｍｍ前三阶振型如图４．

图４　外伸４００ｍｍ前三阶振型

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｉｔｉａｌｔｈｉｒｄｏｒｄｅｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄａｌｆｏｒｅｘｔｅｎｄｅｄ４００ｍｍ

由图４可知活动机翼外伸４００ｍｍ第一阶模态
振型为弯曲振动，第二阶模态振型为扭转振动，第

三阶模态振型为扭转振动．
活动机翼外伸８００ｍｍ前三阶振型如图５．

图５　外伸８００ｍｍ前三阶振型

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｉｔｉａｌｔｈｉｒｄｏｒｄｅｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄａｌｆｏｒｅｘｔｅｎｄｅｄ８００ｍｍ

由图５可知活动机翼外伸８００ｍｍ第一阶模态

振型为弯曲振动，第二阶模态振型为弯扭耦合振

动，第三阶模态振型为扭转振动．由此可见，结构模

态随着活动机翼外伸长度增加，第一阶模态振型一

致，一阶以上各阶模态振型不再一致．

３　振动实验研究

通过增大伸缩速度从而减少变形所需时间，将

显著提高伸缩式变形机翼飞行器在不同飞行环境

下适应能力．但伸缩速度作为参数激励，当其与伸

缩机翼某一阶固有频率相接近时会导致颤振产生，

严重影响飞行器飞行性能．

３７５
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为了研究伸缩速度与翼面振动响应之间关系，

确定伸缩速度为控制因素进行振动实验研究．首
先，确定固定机翼最外端和活动机翼最外端两点为

测点并粘贴ＩＣＰ加速度传感器（Ｂ＆Ｋ４５１７型）．其
次，通过线缆连接传感器、数据采集前端（ＬＭＳ
ＳＣＡＤＡＳＭｏｂｉｌｅＳＣＭ０１移动式）、计算机．再次，在
ＳｉｇｎａｔｕｒｅＴｅｓｔｉｎｇ模块中标定传感器灵敏度值，设置
相关参数（通道设置、采样参数及触发方式选择

等），改变活动机翼伸缩速度即速度以４ｍｍ／ｓ为单
位从７０ｍｍ／ｓ逐渐增加至１４２ｍｍ／ｓ，传感器通过数
据采集前端采集加速度响应信号．最后，在 Ｓｉｇｎａ
ｔｕｒｅＴｅｓｔｉｎｇ模块中对加速度振动信号进行去直流
分量、重采样、滤波、积分、傅里叶变换等处理分别

获得位移时间历程图、频谱图．对位移时间历程图
进行分析处理可得，外伸速度与最大振动幅值关系

如图６，收缩速度与最大振动幅值关系如图７．

图６　外伸速度与最大振动幅值关系

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｅｘｔｅｎｄｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄ

ｍａｘｉｍｕｍｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅ

图７　收缩速度与最大振动幅值关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｅｔｒａｃｔｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄ

ｍａｘｉｍｕｍｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅ

由图６、图７可知：

１）活动机翼外伸状态振动曲线变化趋势与收

缩状态一致，活动机翼振动幅值较固定翼大；

２）伸缩速度在７０ｍｍ／ｓ至７８ｍｍ／ｓ和１０２ｍｍ／
ｓ至１３４ｍｍ／ｓ两段区间，随着速度增加，翼面最大
振动幅值呈现增大趋势；

３）当速度分别增至 ７８ｍｍ／ｓ和 １３４ｍｍ／ｓ时，
横向振动十分剧烈，振动幅值达到最大；

４）速度在７８ｍｍ／ｓ至１０２ｍｍ／ｓ和１３４ｍｍ／ｓ至
１４２ｍｍ／ｓ两段区间，随着速度增加，翼面最大振动
幅值呈现减小趋势；

５）当速度为１０２ｍｍ／ｓ时，横向振动幅值相比
于其它速度为最小．

对频谱图进行分析处理可得，外伸速度与最大

响应频率值之间关系如图８，收缩速度与最大响应
频率值之间关系如图９．

图８　外伸速度与最大响应频率关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｅｘｔｅｎｄｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄ

ｍａｘｉｍｕｍｒｅｓｐｏｎｓｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

图９　收缩速度与最大响应频率关系

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｅｔｒａｃｔｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄ

ｍａｘｉｍｕｍｒｅｓｐｏｎｓｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

由图８、图９可知：
１）活动机翼外伸状态响应频率曲线变化趋势

与收缩状态基本一致，速度增大，最大响应频率随

之增大，呈线性变化趋势；
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２）当伸缩速度增至７８ｍｍ／ｓ时，外伸状态和收
缩状态对应最大响应频率值分别为 ７．８６Ｈｚ和
７９９Ｈｚ，与模态实验活动机翼外伸４００ｍｍ时一阶
弯曲固有频率值７．７７Ｈｚ相近，表明此刻速度对机
翼激励频率与该阶固有频率相近而达到共振，导致

颤振产生；

３）当电机转速增至１３４ｍｍ／ｓ时，外伸状态和
收缩状态对应最大响应频率值分别为１３．１５Ｈｚ和
１３．４１Ｈｚ，与模态实验活动机翼外伸８００ｍｍ时二阶
弯扭耦合固有频率值１２．９８Ｈｚ相近，表明此刻速度
对机翼激励频率与该阶固有频率相近而达到共振，

导致颤振产生．

４　小结

本文以伸缩机翼实验模型为研究对象，采用锤

击法开展了伸缩机翼模态实验研究，分别获取活动

机翼不同外伸长度 即 ０ｍｍ，２００ｍｍ，４００ｍｍ，
６００ｍｍ，８００ｍｍ结构前三阶固有频率和振型，发现
随着外伸长度增加，各阶对应固有频率呈现递减趋

势．此外，第一阶模态振型均为弯曲振动，而一阶以
上各阶对应模态振型不同．

完成了伸缩机翼振动实验研究．分析表明，活
动机翼外伸状态振动曲线变化趋势与收缩状态一

致，且活动机翼振动幅值较固定翼大．当伸缩速度
分别为７８ｍｍ／ｓ、１３４ｍｍ／ｓ等效激励与活动机翼外
伸长度分别为４００ｍｍ一阶固有频率、８００ｍｍ二阶
固有频率相近而达到共振，导致颤振产生．伸缩速
度自７０ｍｍ／ｓ至７８ｍｍ／ｓ和１０２ｍｍ／ｓ至１３４ｍｍ／ｓ，
随着速度增大，翼面振动幅值呈现增大趋势．伸缩
速度 自 ７８ｍｍ／ｓ至 １０２ｍｍ／ｓ和 １３４ｍｍ／ｓ至
１４２ｍｍ／ｓ，随着速度增大，翼面振动幅值呈现减小
趋势．伸缩速度为１０２ｍｍ／ｓ，翼面横向振动幅值相
较于其他速度为最小．文章为伸缩式可变体飞行器
活动机翼伸缩速度合理选择和翼面振动控制提供

重要参考依据．
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