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高超声速折叠翼展开动力学研究

蔡正政　 孙加亮　金栋平
（南京航空航天大学 航空学院 机械结构力学及控制国家重点实验室，南京　２１００１６）

摘要　折叠翼飞行器在飞行过程中通过机翼的展开与折叠，来满足不同飞行任务时的最优飞行性能．在飞

行过程中，折叠翼能够顺利展开并安全锁定是折叠翼飞行器顺利完成任务的根本原因之一．因此，针对高超

声速折叠翼被动展开过程，研究其精确动力学建模与仿真，优化系统参数与飞行姿态，使得折叠翼展开锁定

后的冲击响应满足结构要求．首先，采用绝对节点坐标法建立柔性折叠翼的柔性多体系统动力学模型，采用

活塞理论建立气动力模型，从而形成折叠翼的柔 －流耦合动力学模型，并采用广义 ａ算法求解．其次，研究

被动展开扭杆参数、阻力扭簧参数与飞行姿态等对高超声速折叠翼被动展开动态过程的影响，优化系统参

数，有效降低展开锁定后的冲击响应．

关键词　折叠翼，　展开动力学，　柔性多体系统动力学，　 绝对节点坐标法，　 活塞理论

中图分类号：Ｏ３１３．７ 文献标志码：Ａ

引言

固定翼飞行器针对特定的飞行情况进行设计，

一般采用固定的气动外形．为了使飞行器满足更多
任务的需求，人们希望飞行器能够主动或被动地改

变自身的外形结构，提高综合性能，于是，“变体飞

行器”的概念应运而生．
高超声速折叠翼具有收拢空间小、可变速域飞

行、灵活性高、飞行任务多样化等特点．在高超声速
情况下，气动载荷的复杂性导致高超声速折叠翼的

气动弹性问题更加复杂．在飞行过程中，机翼折叠、
展开与变形产生附加的气动力，气动力反过来又会

影响机翼的折叠、展开，这样的耦合作用增加了高

超声速折叠翼展开动力学研究的难度．
首先，需要建立折叠翼的柔性多体系统动力学

模型．王立新等［１］将飞行器看作机身和各部分机翼

组成的多刚体系统，建立了其多体动力学模型，对

飞行器的动态响应进行了仿真分析，研究了气动特

性变化对飞行器变形过程的动态影响规律．杨智春

等［２］采用准静态的处理方法，将折叠翼展开过程分

成多个代表构型，分别建立其动力学模型．将复杂
的时域非线性问题简化为每个构型下的简单线性

问题，进而进行动力学特性分析．郭晓光等［３］通过

折叠翼飞行器试飞，得到飞行特征参数，之后通过

有限元分析软件Ａｂａｑｕｓ对不同折叠角的动态特性
进行分析．张炜等［４］将变体飞行器视作多刚体系

统，基于ＭＡＴＬＡＢＳｉｍｕｌｉｎｋ仿真环境，建立非线性
数值仿真模型进行了动态变量分析．薛辰等人［５］通

过分析机翼折叠与气动特性之间的关系，将折叠角

的变化作为附加操作，建立了纵向动态模型．胡文
华等人［６］鉴于折叠翼的实际情况将其看作简单平

直板结构．
其次，还需要研究折叠翼展开过程的气动力模

型．甄文强等［７］考虑发射过程中扰动对迎角的影

响，对发射环境下折叠翼进行了展开试验，与计算

流体力学结果进行对比分析．Ｘｕ等［８］基于 ＣＦＤ结
果修正气动模型的影响，在 ＡＤＡＭＳ二次开发的基
础上构建了气动弹性飞行仿真平台，验证了翼型厚
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度对折叠过程的影响．Ｃｈａｎｇ等［９］通过混合移动网

格的非定常求解器进行了模拟，调节有效迎角来控

制非定常流分离．Ｚｈｏｕ等［１０］基于子结构综合和分

段线性理论，将机翼的气动力用分段参数化的线性

子系统表示．Ｍａｒｃｏｓ等［１１］通过非定常涡格法来预

测气动模型，并基于联合仿真方案考虑其与结构模

型的相互作用．
可以看出，这些研究大多将折叠翼模型看作多

刚体，并没有考虑结构柔性与气动力模型的耦合．
因此，本文基于绝对节点坐标法和活塞理论，建立

高超声速柔性折叠翼的柔 －流耦合多体系统动力
学模型，研究高超声速折叠翼被动展开策略与优

化，显著改善了折叠翼展开锁定后的冲击响应．

１　基于绝对节点坐标法的结构建模

１．１　矩形板单元

基于绝对节点坐标法［１２］（ＡｂｓｏｌｕｔｅＮｏｄａｌＣｏｏｒ
ｄｉｎａｔｅＦｏｒｍｕｌａｔｉｏｎ，ＡＮＣＦ）描述的矩形板单元如
图１所示．图中 ＯＸＹＺ为全局坐标系，ｏｘｙｚ为局部
坐标系．板单元的节点坐标在全局坐标系内表示，
单元内任一点的相对位置用局部坐标系表示．一个
板单元包含４个节点，每个节点包含了９个节点自
由度，因此一个矩形板单元包含了３６个节点自由
度，不包含转角自由度，因此使用增量迭代的方法，

提高了运算精度．

图１　ＡＮＣＦ矩形板单元［１３］

Ｆｉｇ．１　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｌａｔｅｅｌｅｍｅｎｔｏｆＡＮＣＦ［１３］

对于节点Ａ，其广义坐标可以表示为
ｅＡ ＝ （ｒＡ）Ｔ （ｒＡｘ）

Ｔ （ｒＡｙ）[ ]Ｔ Ｔ （１）

式中，ｒＡ为Ａ节点的全局位置坐标，ｒＡｋ（ｋ＝ｘ，ｙ）
表示相对于ｋ轴的斜率坐标，则矩形板单元的节点
坐标为

ｅ＝ ｅＴＡ ｅＴＢ ｅＴＣ ｅＴ[ ]Ｄ
Ｔ （２）

式中，Ａ、Ｂ、Ｃ、Ｄ为逆时针排序，且 Ａ在矩形单元的
左下方．接下来利用插值法，可以将单元内任一点
在全局坐标系中的位置表示为

ｒ＝Ｓ（ｘ，ｙ）ｅ （３）
式中，Ｓ为单元形函数矩阵，（ｘ，ｙ）为节点在单元
的局部坐标，Ｓ写为

Ｓ＝ Ｓ１Ｉ Ｓ２Ｉ … Ｓ１２[ ]Ｉ （４）

式中，Ｉ为单位阵，系数具体表达式见文献［１４］．
公式（３）对时间进行求导，得到绝对速度的定

义式，即ｒ· ＝Ｓｅ·．通过速度来表示定义板单元的动
能［１５］

Ｔ＝１２∫ｖρｒ·Ｔｒ·ｄＶ＝
　 １２ｅ

·Ｔ（∫ｖρＳＴＳｄＶ）ｅ· ＝１２ｅ·ＴＭｅｅ· （５）

式中，Ｍｅ为单元的质量阵，其表达式为

Ｍｅ ＝∫ｖρＳＴＳｄＶ （６）

利用虚功原理，将任意一个外力 ｆ施加在单元
的任一点上，则虚功定义为

δＷ ＝ｆＴδｒ＝ｆＴＳδｅ （７）
则外力ｆ的广义力向量为

Ｑｅ ＝Ｓ
Ｔｆ （８）

板单元应变能可以表示为

Ｕ＝１２∫εＴＥεεｄＶ０＋１２∫κＴＥκκｄＶ０ （９）

式中，Ｖ０为变形前板单元的体积，Ｅε和Ｅκ分别表
示面内拉伸剪切引起的应变能的弹性系数矩阵和

弯曲扭转引起的应变能的弹性系数矩阵，ε和κ分
别为应变和曲率分量［１６］．

根据连续介质力学理论，弹性力是单元应变能

对广义坐标的偏导，表示为［１６］

Ｆｅ ＝∫（εｅ）
Ｔ

ＥεεｄＶ０＋∫（κｅ）
Ｔ

ＥκκｄＶ０ （１０）

１．２　三角形板单元
矩形板单元中，局部坐标由 （ｘ，ｙ）表示，但是

三角形板单元中很难用这种方法表示．因此，本文
中用三角形的面积坐标表示三角形单元的局部坐

标．如图２所示，三角形顶点逆时针排列，点 （ｘ，ｙ）
与三角形顶点相连形成了三个子三角形，记三角形

面积为Δ，三个子三角形面积分别为Δ１，Δ２，Δ３，那

么点（ｘ，ｙ）可以由三角形面积比Δｉ＝Δｉ／Δ，（ｉ＝

６８
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１，２，３）来表示．且根据三角形的关系，表示法唯
一．

图２　三角形面积坐标［１３］

Ｆｉｇ．２　Ｔｒｉａｎｇｕｌａｒａｒｅａｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ［１３］

三角形面积坐标满足

Δ１＋Δ２＋Δ３＝１ （１１）
那么可以实现三角形面积坐标与笛卡尔坐标系的

转化

ｘ＝ｘ１Δ１＋ｘ２Δ２＋ｘ３Δ３
ｙ＝ｙ１Δ１＋ｙ２Δ２＋ｙ３Δ３ （１２）

联立上述两式，即可得到三角形坐标的表达式

Δｉ＝
１
２Δ
［（ｙｊ－ｙｋ）ｘ＋（ｘｋ－ｘｊ）ｙ＋

　ｘｊｙｋ－ｘｋｙｊ］，ｉ＝１，２，３ （１３）
一个三角形板单元包含３个节点，每个节点包

含９个节点自由度，因此一个三角形板单元包含
２７个节点自由度．该单元的节点坐标表示为

ｅ＝ ｅＴＡ ｅＴＢ ｅＴ[ ]Ｃ
Ｔ （１４）

式中，Ａ点节点坐标与矩形板单元类似

ｅＡ ＝ （ｒＡ）Ｔ （ｒＡｘ）
Ｔ
（ｒＡｙ）][ Ｔ Ｔ （１５）

单元形函数矩阵为

Ｓ＝［Ｓ１１Ｉ Ｓ１２Ｉ Ｓ１３Ｉ … Ｓ３１Ｉ Ｓ３２Ｉ Ｓ３３Ｉ］

（１６）
式中，Ｉ为单位阵，系数具体表达式见文献［１７］．三
角形板单元的广义质量阵、广义力、应变能和弹性

力推导过程与矩形板单元相同，这里不再赘述．

２　基于活塞理论的气动力建模

活塞理论是简化的高超声速气动力理论，高超

声速时可以忽略翼面上一点对其他点扰动的影响，

那么翼面一点的扰动可看作沿该点的法向传播．并
且将流经翼面的流体看作圆柱体，与翼面垂直接

触，因此可以将翼面看作压缩流体的活塞，翼面的

表面压力可以由此计算出来．
２．１　气动力推导

通过动量定理和等熵关系式得到作用在活塞

表面的瞬时压强

Ｐ
Ｐ

!

＝（１＋ｋ－１２
Ｖｎ
ａ
!

）
２ｋ
ｋ－１ （１７）

式中，Ｐ
!

为无穷远处的气压；ｋ为比热比；对于空
气而言可取ｋ＝１．４；Ｖｎ为飞行器表面在其外法线
方向相对于平稳气流的速度，以离开机翼表面为

正；ａ
!

是无穷远处的声速．
对于小变形的机翼，按照 ＣｏｌｉｎＭａｃｌａｕｒｉｎ级数

展开到一阶

Ｐ
Ｐ

!

＝１＋
ｋＶｎ
ａ
!

（１８）

代入理想气体状态方程ｐ＝ρＲＴ和声速公式ａ２ ＝
ｋＲＴ可得一阶线性活塞理论公式

Ｐ＝Ｐ
!

＋ρ
!

ａ
!

Ｖｎ （１９）

代入修正因子γ＝Ｍａ
!

／ Ｍａ２
!

－槡 １得修正后更精
确的活塞理论表达式，其中 Ｍａ

!

为无穷远处未经

扰动的气体马赫数

Ｐ＝Ｐ
!

＋γρ
!

ａ
!

Ｖｎ （２０）
从上式可以看出，活塞理论问题的关键是求出

翼面的洗法速度，翼面的中性面位置和翼面厚度使

来流在翼面法向的速度分量发生变化，进而导致了

气动力的变化，翼面上下表面的Ｖｎ分别为
［１８］

Ｖｎ１ ＝（Ｖ

ｘ
＋
ｔ
）Ｚ（ｘ，ｙ，ｔ）＋

　Ｖ 
ｘ
Ｈ（ｘ，ｙ）－ｓｉｎα[ ]０

Ｖｎ２ ＝－（Ｖ

ｘ
＋
ｔ
）Ｚ（ｘ，ｙ，ｔ）＋

　Ｖ 
ｘ
Ｈ（ｘ，ｙ）＋ｓｉｎα[ ]０ （２１）

式中，Ｈ（ｘ，ｙ）为翼型的型面方程，Ｚ（ｘ，ｙ，ｔ）为翼
面中面位置函数，α０为迎角，Ｖ为来流速度．上下
表面的压差为

ΔＰ＝２γρ
!

ａ
!

Ｖｓｉｎα０＋

ｔ
Ｚ（ｘ，ｙ，ｔ[ ]） （２２）

式中，Ｚ（ｘ，ｙ，ｔ）／ｔ为翼面振动产生的速度．上式
并未考虑侧滑角，因此 α０为来流速度与机向夹角
的余角，现考虑侧滑角与机翼的折叠角，有

ｓｉｎα０ ＝
ｎＴ１ｎ２

‖ｎ１‖·‖ｎ２‖
（２３）

７８
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式中，ｎ１为折叠翼的翼面法向，ｎ２为来流方向，如
图３所示

ｎ１ ＝［－ｓｉｎθ，０，－ｃｏｓθ］
Ｔ

ｎ２ ＝［ｔａｎβ，－ｃｏｓα，ｓｉｎα］
Ｔ （２４）

式中，α为迎角，β为侧滑角，θ为折叠角．

图３　折叠翼展开示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ

２．２　广义气动力及其雅可比矩阵
考虑到微元情况，用节点广义坐标来表示ｎ１

ｎ１ ＝
ｒｘ×ｒｙ
‖ｒｘ×ｒｙ‖

＝ ｎ
‖ｎ‖

（２５）

翼面振动产生的速度沿着 ｎ１方向，为
ｒ·Ｔｎ１
‖ｎ１‖

ｎ１．

根据公式（８）的广义力推导，得到广义气动力

Ｆａ ＝２γρ∞ａ∞∫∫Ｖ ｎＴ２
‖ｎ２‖

＋ｒ·( )Ｔ ｎ１ＳＴｎ１ｄＳ
（２６）

那么气动力对广义坐标的偏导数为

Ｆａ
ｅ
＝２γρ∞ａ∞ｚ∫∫（Ｖ ｎＴ２

‖ｎ２‖
[ ＋

　ｒ·Ｔｎ１Ｓ
Ｔｎ１
ｅ
ｄＳ＋∫∫ＳＴｎ１（Ｖ ｎＴ２

‖ｎ２‖
ｒ·Ｔ）
ｎ１
ｅ
ｄ]Ｓ
（２７）

式中，

ｎ１
ｅ
＝ １
‖ｎ‖

ｎ
ｅ
－ ｎ
‖ｎ‖２

‖ｎ‖
ｅ

ｎ
ｅ
＝
（ｒｘ×ｒｙ）
ｅ

＝
（（Ｓｘｅ）×（Ｓｙｅ））

ｅ
＝

　（Ｓｘｅ）×Ｓｙ－（Ｓｙｅ）×Ｓｘ
‖ｎ‖
ｅ

＝ １
２‖ｎ‖

‖ｎ‖２

ｅ
＝

　 １
２‖ｎ‖

‖（Ｓｘｅ）×（Ｓｙｅ）‖
２

ｅ
＝

　 １
‖ｎ‖

［（Ｓｘｅ）×（Ｓｙｅ）］
Ｔｎ
ｅ

（２８）

　　此外，气动力对广义速度的偏导数为

Ｆａ
ｅ·
＝２γρ∞ａ∞∫∫ＳＴｎ１ｎＴ１ｒ

·

ｅ·
ｄＳ＝

　２γρ∞ａ∞∫∫ＳＴｎ１ｎＴ１ＳｄＳ （２９）

３　系统动力学方程求解

通过ＡＮＣＦ法的结构建模，得到了系统各个单
元的质量阵，弹性力与气动力，将其代入第一类拉

格朗日方程，并考虑约束条件，可以得到描述多体

系统动力学特性的微分－代数方程组
Ｍｑ··＋Ｆ（ｑ）＋ΦＴｑλ＝Ｑ（ｑ，ｑ

·
）

Φ（ｑ，ｔ）＝{ ０
（３０）

式中，Ｍ为质量阵，ｑ为广义坐标，Ｆ（ｑ）为弹性
力，Ｑ（ｑ，ｑ·）为广义外力，Φ（ｑ，ｔ）为约束方程，Φｑ
为其对广义坐标的Ｊａｃｏｂｉ矩阵，λ为Ｌａｇｒａｎｇｅ乘子
向量．将上式经过差分直接离散成代数方程进行求
解，过程如下

Ｍｑ··ｎ＋１＋Ｆ（ｑｎ＋１）＋Φ
Ｔ
ｑλ－Ｑ（ｑｎ＋１，ｑ

·

ｎ＋１）＝０

Φ（ｑｎ＋１，ｔｎ＋１）＝
{ ０

ｑｎ＋１ ＝ｑｎ＋ｈｑ
·

ｎ＋
ｈ２
２（（１－２η）ｑ

··

ｎ＋２ηｑ
··

ｎ＋１）

ｑ·ｎ＋１ ＝ｑ
·

ｎ＋ｈ（（１－γ）ｑ
··

ｎ＋γｑ
··

ｎ＋１） （３１）
式中，ｈ为积分步长，η，γ是和计算效率与计算精
度有关的参数．

在此方法的基础上，用Ａｒｎｏｌｄ等的广义ａ算法
来求解上述公式［１９］

ｑｎ＋１ ＝ｑｎ＋ｈｑ
·

ｎ＋ｈ
２（
１
２－β）ａｎ＋ｈ

２βａｎ＋１

ｑ·ｎ＋１ ＝ｑ
·

ｎ＋ｈ（１－γ）ａｎ＋ｈγａｎ＋１ （３２）

４　折叠翼展开动力学仿真与优化

４．１　折叠翼动力学模型
折叠翼选取高超声速的三角翼，分为可折叠和

不可折叠两部分．其中不可折叠部分建立刚性机翼
模型，可折叠部分由于具有大范围转动和较大变

形，故建立柔性机翼模型，采用绝对节点坐标法来

建立其模型，并通过三角形板单元和矩形板单元对

其进行网格划分．刚性机翼与柔性机翼用三个约束
关节连接．柔性机翼材料为碳化硅，参数如表 １
所示．
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表１　柔性机翼模型参数
Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ

Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｌｅｎｇｔｈ
／ｍ

Ｗｉｄｔｈ
／ｍ

Ｅｌａｓｔｉｃ
Ｍｏｄｕｌｕｓ
／Ｇｐａ

Ｐｏｉｓｓｏｎ’ｓ
Ｒａｔｉｏ

Ｄｅｎｓｉｔｙ
／（ｋｇ／ｍ３）

ＳｉＣ ２．４ １．２ ４１０ ０．１４ ３１００

选取实心扭杆作为折叠翼展开的驱动．扭杆的
材料为５０ＣｒＶ４，详细参数如表２所示．

表２　扭杆材料参数
Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｔｏｒｓｉｏｎｂａｒ

Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｌｅｎｇｔｈ
／ｍ

Ｒａｄｉｕｓ
／ｍ

Ｅｌａｓｔｉｃ
Ｍｏｄｕｌｕｓ
／Ｇｐａ

Ｐｏｉｓｓｏｎ’ｓ
Ｒａｔｉｏ

５０ＣｒＶ４ １．５ ０．０２５ ２０７ ０．２９

根据扭杆材料参数，可以计算出扭杆的扭矩

Ｔ＝ＧＩｐ
ｄφ
ｄｘ＝

ＧＩｐ
Ｌ（θｆｉｎａｌ＋π－θ） （３３）

式中，Ｇ为材料的剪切模量，根据泊松比与弹性模
量可计算出来．Ｉｐ为扭杆的极惯性矩，对于实心圆
柱而言只与扭杆横截面直径有关．ＧＩｐ为扭杆的抗
扭刚度，根据表２中的参数可计算出来．θ为折叠
角，θｆｉｎａｌ为展开后扭杆转角．

初始条件下机翼处于折叠状态，折叠角记为刚

性机翼翼面与柔性机翼翼面的夹角，初始折叠角为

π／３．在扭杆作用下机翼展开至π，展开完成时约束
处会受到极大的冲击力矩．展开过程如图４所示．

图４　折叠翼展开过程
Ｆｉｇ．４　Ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ

４．２　展开后扭杆转角的影响
假设此时折叠翼飞行器飞行高度为１０ｋｍ，ａ

!

＝２９９．４１ｍ／ｓ，ρ
!

＝０．４１３５ｋｇ／ｍ３．并且假设此时
飞行速度为５马赫．研究迎角１°、侧滑角０°的实际

气动力情况下展开后扭杆转角对展开过程的影响．
展开后扭杆转角取如下三种工况，ｃａｓｅ１：θｆｉｎａｌ

＝０．５π，ｃａｓｅ２：θｆｉｎａｌ ＝０．３５π，ｃａｓｅ３：θｆｉｎａｌ ＝０．
３４π．气动力矩随折叠角的变化，折叠角和锁定后
的最大冲击力矩随时间的变化如图５所示．

由图５可知，此时展开后扭杆转角对气动力矩
的影响不大．扭杆转角为０．３４π时展开失败，能否
顺利展开的临界扭杆转角为０．３５π．扭杆转角从０．
５π到０．３５π时折叠翼顺利展开，冲击力矩从１．９７
×１０５Ｎ·ｍ降低到２．９８×１０４Ｎ·ｍ．
保持飞行条件 ｃａｓｅ１不变，将折叠翼视为刚

体，记为ｃａｓｅ０，并将结果与ｃａｓｅ１对比，气动力矩随
折叠角的变化，折叠角随时间的变化，锁定后的最

大冲击力矩随时间的变化如图６所示．

（ａ）气动力矩随折叠角变化曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｆｏｌｄｉｎｇａｎｇｌｅ

（ｂ）折叠角随时间变化曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｏｆｆｏｌｄｉｎｇａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｉｍｅ
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（ｃ）冲击力矩随时间变化曲线
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｏｆｉｍｐａｃｔｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

图５　折叠翼展开过程动响应
Ｆｉｇ．５　Ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ

由图６可知，ｃａｓｅ０与ｃａｓｅ１两种工况下的气动
力矩随时间变化与折叠角随时间变化曲线差别不

大，锁定后的最大冲击力矩由２．５６×１０５Ｎ·ｍ降
低到１．９７×１０５Ｎ·ｍ，且锁定后的最大冲击力矩随
时间缓慢减小，更符合实际情况．

（ａ）气动力矩随折叠角变化曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｆｏｌｄｉｎｇａｎｇｌｅ

（ｂ）折叠角随时间变化曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｏｆｆｏｌｄｉｎｇａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

（ｃ）冲击力矩随时间变化曲线
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｏｆｉｍｐａｃｔｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

图６　折叠翼展开过程动响应
Ｆｉｇ．６　Ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ

４．３　阻力扭簧的影响
保持此时的飞行姿态不变，展开后扭杆转角为

０．４π，研究阻力扭簧对展开过程的影响．例如在折
叠角为ｔπ处施加阻力扭簧，即扭簧在ｔπ角度开始
作用，且劲度系数为ｓ时的扭杆扭矩为

Ｔ＝
ＧＩｐ
Ｌ（０．４π＋π－θ），θ＜ｔπ

ＧＩｐ
Ｌ（０．４π＋π－θ）－ｓ

ＧＩｐ
Ｌ（θ－ｔπ）ｔπ＜θ＜

{ π

（３４）
在此基础上继续施加更多的阻力扭簧的公式

与此类似．阻力扭簧的施加考虑如下两种工况，
ｃａｓｅ４：在２π／３处施加劲度系数０．４１的阻力扭簧；
ｃａｓｅ５：在２π／３处施加劲度系数０．２的阻力扭簧，
在３π／４处施加劲度系数０．３５的阻力扭簧．气动力
矩随折叠角的变化，折叠角随时间的变化，锁定后

的最大冲击力矩随时间的变化如图７所示．
由图７可知，此时施加的阻力扭簧对气动力矩

和展开时间的影响都很小．通过施加合适的阻力扭
簧，可以进一步将冲击力矩从２．９８×１０４Ｎ·ｍ降
低到５．０×１０３Ｎ·ｍ．
４．４　飞行姿态的影响

保持此时的迎角不变，重复上述过程，研究侧

滑角对冲击力矩的影响．侧滑角考虑如下两种工
况，ｃａｓｅ６：侧滑角 －１°；ｃａｓｅ７：侧滑角１°．气动力矩
随折叠角的变化，折叠角随时间的变化，锁定后的

最大冲击力矩随时间的变化如图８所示．
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（ａ）气动力矩随折叠角变化曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｆｏｌｄｉｎｇａｎｇｌｅ

（ｂ）折叠角随时间变化曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｏｆｆｏｌｄｉｎｇａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

（ｃ）冲击力矩随时间变化曲线
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｏｆｉｍｐａｃｔｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

图７　折叠翼展开过程动响应
Ｆｉｇ．７　Ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ

由图８可知，侧滑角为－１°时与之前的工况类
似，侧滑角为１°时气动力矩有明显的变化，开始先推
动折叠翼展开，之后的阻碍作用也相对较小．然而此
时为了减小锁定后的最大冲击力矩，须采用较小的

扭杆力矩，导致展开时间变长，冲击力矩也较大．

（ａ）气动力矩随折叠角变化曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｆｏｌｄｉｎｇａｎｇｌｅ

（ｂ）折叠角随时间变化曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｏｆｆｏｌｄｉｎｇａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

（ｃ）冲击力矩随时间变化曲线
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｏｆｉｍｐａｃｔｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

图８　 折叠翼展开过程动响应
Ｆｉｇ．８　Ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ

５　结论

本文基于柔性多体系统动力学理论与活塞理
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论研究了高超声速折叠翼被动展开过程的动力学

建模和计算，进行了动力学仿真与分析，研究了驱

动扭杆参数、阻力扭簧参数，以及不同飞行姿态对

折叠翼展开过程动响应与展开锁定后冲击响应的

影响，得到如下结论：

（１）当折叠翼受到实际的非定常气动力时，气
动力矩的影响是变化的．扭杆产生的力矩应先大于
气动力矩以便于展开，之后应小于气动力矩以减小

冲击，这对设计扭杆具有指导意义．
（２）可以通过施加阻力扭簧使最终的折叠过

程得到缓冲，从而达到减小锁定力矩的目的．
（３）侧滑角为－１°时，气动力对展开起阻碍作

用，需增大扭杆力矩．侧滑角为１°时，气动力先推
进其展开，需减小扭杆力矩，必要时可直接施加阻

力扭簧．
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～１４（ＸｕｅＣ，ＸｕＬ，ＬｖＲＲ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍｏｒｐｈｉｎｇａｉ

ｄｅｄｍａｎｅｕｖｅｒｏｆｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｓｌｉｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃｓａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１９，

１７（１）：７～１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

６ 胡文华，张伟，曹东兴．折叠翼的理论建模与实验研

究．动力学与控制学报，２０１５，１３（３）：２３０～２３４（Ｈｕ

ＷＨ，ＺｈａｎｇＷ，ＣａｏＤＸ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｏｄ

ｅｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｏｆｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇｓ．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃｓ

ａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１５，１３（３）：２３０～２３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

７ 甄文强，杨奇，姬永强，等．发射环境下导弹折叠翼

的展开试验及仿真分析．兵工学报，２０１８，３９（９）：

１７５６～１７６１（ＺｈｅｎＷ Ｑ，ＹａｎｇＱ，ＪｉＹＱ，ｅｔａｌ．Ｔｅｓｔ

ａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｆｏｌｄｉｎｇ

ｗｉｎｇｓｄｕｒｉｎｇｌａｕｎｃｈｉｎｇ．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１８，３９

（９）：１７５６～１７６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

８ ＸｕＨ，ＨａｎＪＬ，ＹｕｎＨＷ，ｅｔａｌ．Ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆ

ａｉｒｆｏｉｌｔｈｉｃｋｎｅｓｓｅｆｆｅｃｔｉｎｈｉｎｇｅｍｏｍｅｎｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆａ

ｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，３３

（３）：９２２～９３２

９ ＣｈａｎｇＸＨ，ＺｈａｎｇＬＰ，ＭａＲ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉ

ｇａｔｉｏｎｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｂｉｏｎｉｃｆｌａｐｐｉｎｇ

ｗｉｎｇ．ＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓａｎｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ（ＥｎｇｌｉｓｈＥｄｉ

ｔｉｏｎ），２０１９，４０（１１）：１６２５～１６４６

１０　ＺｈｏｕＸＨ，ＨｕａｎｇＲ．Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃａｎａｌ

ｙｓｉｓｏｆａｍｏｒｐｈｉｎｇｗｉｎｇｖｉａｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚｅｄｆｉｃｔｉｔｉｏｕｓｍｏｄｅ

ｍｅｔｈｏｄ．ＮｏｎｌｉｎｅａｒＤｙｎａｍｉｃｓ，２０２１，１０５（１）：１～２３

１１　ＭａｒｃｏｓＬ，Ｖｅｒｓｔｒａｅｔｅ．Ａｃｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｔｏ

ｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｂｅｈａｖｉｏｒｏｆａｆｏｌｄｉｎｇ

ｗｉｎｇｃｏｎｃｅｐｔｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ

Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１９，９８（２）：９０７～９２７

１２　张君茹，程耿东．绝对节点坐标法下斜率不连续问题

处理方法讨论．动力学与控制学报，２０２０，１８（２）：２１

～２８（ＺｈａｎｇＪＲ，ＣｈｅｎｇＧＤ．Ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎｏｎｓｌｏｐｅｄｉｓ

ｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙｕｓｉｎｇｔｈｅａｂｓｏｌｕｔｅｎｏｄａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｏｒｍｕｌａ

ｔｉｏｎ．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃｓａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０２０，１８（２）：

２１～２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

１３　ＤｕｆｖａＫ，ＳｈａｂａｎａＡＡ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｉｎｐｌａｔｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

ｕｓｉｎｇｔｈｅａｂｓｏｌｕｔｅｎｏｄａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＭｕｌｔｉｂｏｄｙＤｙｎａｍｉｃｓ，２００５，２１９（４）：３４５～３５５

１４　赵将．柔性结构的自旋动力学分析［博士学位论文］．

南京：南京航空航天大学，２０１３（ＺｈａｏＪ．Ｄｙｎａｍｉｃａｎａｌ

ｙｓｉｓｏｆｓｐｉｎｎｉｎｇｆｌｅｘｉｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｐｈ．ＤＴｈｅｓｉｓ］．Ｎａｎ

ｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

１５　张炜华，刘锦阳．考虑刚 －柔 －热耦合的板结构多体

系统的动力学建模．动力学与控制学报，２０１６，１４

２９
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（５）：４３８～４４７（ＺｈａｎｇＷ Ｈ，ＬｉｕＪＹ．Ｒｉｇｉｄｆｌｅｘｉｂｌｅ

ｔｈｅｒｍａｌｃｏｕｐｌｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒｈｕｂｐｌａｔｅｍｕｌｔｉ

ｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍ．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃｓａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１６，１４

（５）：４３８～４４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

１６　ＳｈａｂａｎａＡＡ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｉｎｕｕｍｍｅｃｈａｎｉｃｓ．Ｃａｍ

ｂｒｉｄｇｅ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００８

１７　ＺｉｅｎｋｉｅｗｉｃｚＯＣ，ＴａｙｌｏｒＲＬ．Ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

（ＳｏｌｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ）２ｒｄｅｄ．Ｌｏｎｄｏｎ：Ｂｕｔｔｅｒｗｏｒｔｈ，２０００

１８　王乐，王毅，南宫自军．活塞理论及其改进方法在超

声速翼面颤振分析中的应用．导弹与航天运载技术，

２０１１（４）：１３～１７（ＷａｎｇＬ，ＷａｎｇＹ，ＮａｎｇｏｎｇＺＪ．Ａｐ

ｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｉｓｔｏｎｔｈｅｏｒｙａｎｄｉｔｓｉｍｐｒｏｖｅｄｍｅｔｈｏｄｓｔｏｔｈｅ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｗｉｎｇｆｌｕｔｔｅｒ．ＭｉｓｓｉｌｅｓａｎｄＳｐａｃｅＶｅ

ｈｉｃｌｅｓ，２０１１（４）：１３～１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ））

１９　ＬｉｕＣ，ＴｉａｎＱ，ＨｕＨＹ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｌａｒｇｅｓｃａｌｅｒｉｇｉｄ

ｆｌｅｘｉｂｌｅｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍｃｏｍｐｏｓｅｄｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔ

ｅｄｐｌａｔｅｓ．ＭｕｌｔｉｂｏｄｙＳｙｓｔｅｍＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１１，２６（３）：

２８３～３０５

ＤＥＰＬＯＹＭＥＮＴＤＹＮＡＭＩＣＳＯＦＡＨＹＰＥＲＳＯＮＩＣＦＯＬＤＩＮＧＷＩＮＧ

ＣａｉＺｈｅｎｇｚｈｅｎｇ　ＳｕｎＪｉａｌｉａｎｇ　ＪｉｎＤｏｎｇｐｉｎｇ
（ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＣｏｎｔｒｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ　２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ　Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｍｅｅｔｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎｓ，ｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇｓｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ
ａｉｒｃｒａｆｔｓｃａｎｂｅｆｏｌｄｅｄｏｒｄｅｐｌｏｙｅｄｄｕｒｉｎｇｔｈｅｆｌｉｇｈｔ．Ａｓｏｎｅｏｆｔｈｅｋｅｙａｓｐｅｃｔｓｏｆｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｓ，ｓｕｃｃｅｓｓ
ｆｕｌｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔａｎｄｌｏｃｋｉｎｇｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇｓｍａｔｔｅｒｓ．Ｈｅｎｃｅ，ｉｎｔｈｉｓｗｏｒｋ，ｔｈｅｐａｓｓｉｖｅｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｓ
ｏｆａｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ａｎａｃｃｕｒａｔｅｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｎｄｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒｄｅｐｌｏｙ
ｍｅｎｔｉｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｆｏｒｔｈｅｐｕｒｐｏｓｅｏｆｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｓｈｏｃｋｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇａｆｔｅｒｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，
ａｆｌｅｘｉｂｌｅｍｕｌｔｉｂｏｄｙｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇｓｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｖｉａｔｈｅａｂｓｏｌｕｔｅｎｏｄａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｏｒｍｕｌａ
ｔｉｏｎ（ＡＮＣＦ），ｗｈｉｃｈｃａｎａｃｃｕｒａｔｅｌｙｄｅｓｃｒｉｂｅｔｈｅｌａｒｇｅｒｏｔａｔｉｏｎｓａｎｄｌａｒｇｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇｓ．Ｔｈｅ
ｐｉｓｔｏｎｔｈｅｏｒｙｉｓｕｔｉｌｉｚｅｄｔｏｄｅｒｉｖｅｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇｄｕｒｉｎｇｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ．Ｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄα
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｓｙｓｔｅｍｄｙｎａｍｉｃｅｑｕａｔｉｏｎｓ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｔｏｒｓｉｏｎｂａｒ，
ｔｈｅｒｅｔａｒｄｉｎｇｓｐｒｉｎｇ，ａｎｄｔｈｅｆｌｉｇｈｔａｔｔｉｔｕｄｅｏｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｓｙｓｔｅｍ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄｔｏｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｅｔｈｅｓｈｏｃｋｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ　ｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇ，　ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｓ，　ｆｌｅｘｉｂｌｅｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍｄｙｎａｍｉｃｓ，　ａｂｓｏｌｕｔｅｎｏｄａｌｃｏｏｒ
ｄｉｎａｔｅｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎ，　ｐｉｓｔｏｎｔｈｅｏｒｙ

Ｒｅｃｅｉｖｅｄ１Ｊａｎｕａｒｙ２０２１，ｒｅｖｉｓｅｄ３１Ｍａｒｃｈ２０２１．
ＴｈｅｐｒｏｊｅｃｔｓｕｐｐｏｒｔｅｄｂｙｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１２００２１５３），ｔｈｅＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ
（ＢＫ２０２００４３４），ａｎｄｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（ＮＳ２０２１００３）

ＣｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒＥｍａｉｌ：ｓｕｎｊｉａｌｉａｎｇ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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