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摘 　要 : 为了对微型扑翼飞行器空气动力学基本特性进行定量研究 ,利用西北工业大学微型飞行器专用风洞

对微型扑翼飞行器机翼进行初步风洞吹风试验。试验中进行了扑动频率、风速、迎角、机翼平面形状、翼型弯

度对机翼气动特性影响的研究。通过试验得出了微型扑翼飞行器升力、推力产生的基本规律 ,为微型扑翼飞

行器总体设计和气动设计提供了参考。
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Abstract : In order to quantificationally investigate the aerodynamics of flapping2wing MAV (Micro Air Vehi2
cle) , the wind tunnel test of flapping2wing MAV is performed in special micro air vehicle wind tunnel of N PU

(Northwestern Polytechnical University) . The effect s of flapping f requency , wind velocity , angle of attack ,

plane shape of wing and cambered aerofoil are investigated. In this experiment the producing rules of lift and

thrust are found. The result of experiment can guide the conceptual design and aerodynamic design of the flap2
ping2wing MAV.
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　　微型扑翼飞行器 ( FMAV) 是 20 世纪末发展

起来的一种模仿鸟类飞行方式的仿生飞行器。与

鸟类飞行类似 ,微型扑翼飞行器仅仅通过机翼扑

动就能产生飞行所需的升力和推力 ,因此气动效

率较固定翼飞行器高出很多[ 1 ] 。

微型扑翼飞行器的雷诺数范围一般在

2 000～100 000 之间 ,在这一范围的流动非常复

杂 ,而且随着机翼的扑动 ,周围流场属非定常流

动 ,故用传统的空气动力学方法较难做出准确的

解释[ 2 ,3 ] 。微型扑翼飞行器空气动力学研究方法

一般分计算、风洞试验和外场试飞 3 种。在这一

领域内 ,迄今还没有合适的计算模型和方法。目

前外场飞行试验用的较多 ,但只能直观观察 ,无法

定量测试。而风洞试验可以在所研究的问题完全

相同或大体相同的条件下 ,进行模拟与观测 ,因此

所得结果较为真实、可靠[4 ] 。

基于以上原因 ,西北工业大学航空学院根据

微型飞行器的特点建立了中国第一座微型飞行器

专用风洞 ,并利用该风洞对微型扑翼飞行器机翼

进行了初步的风洞吹风试验。

1 　试验设备与试验模型

(1) 试验风洞及相关测量设备

如图 1 所示 ,试验中的风洞为直流闭口式 ,主

要性能指标如下 :

图 1 　西北工业大学微型飞行器专用风洞

Fig. 1 　The MAV wind tunnel of NPU

风洞全长 :61251 m ;

试验段尺寸 (长 ×宽 ×高) :017 m ×015 m ×

015 m ;

试验段 4 个洞壁各向外扩张 018°,以消除附

面层的影响 ;

试验风速范围 : 3 m/ s～2017 m/ s ;

动压稳定性 :01004～01008 ;
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气流紊流度 ≤012 % ;

平均气流偏角≤012°

迎角变化范围 : - 4°～22°;

迎角控制精度±6′。

应变天平为自行研制的 MP T0404 型二分力

微量程天平 ,主要性能参数如下 :

量程 :升力 Y = ±500 g

阻力 X = ±300 g

精度 :升力均方根误差 : ±015 g

升力相对均方根误差 :011 %

阻力均方根误差 : ±0145g

阻力相对均方根误差 :0115 %

该天平摒弃常用微力天平的长杆型设计 ,而

采用刚度较大、长度较短的倒 L 型 ,以防止机翼

扑动时 ,天平发生不必要的振动 ,影响测量的准确

性。

同时 ,试验中利用 D H3841 型应变放大器的

滤波功能对采集信号进行滤波 ,去除 10 Hz 以上

的杂波干扰 ,以满足扑动频率在 10 Hz 以下的机

翼气动力动态测量要求。

(2) 试验模型

试验模型为微型扑翼飞行器样机 P Y28C 的

其扑动机构及试验机翼 ,如图 2。该机翼扑动机

构的优良之处在于机翼扑动频率可以在 0～

10 Hz内以 015 Hz 为间隔进行调节 ,便于进行和

扑动频率有关的吹风试验研究。

图 2 　试验模型

Fig. 2 　Experiment model

试验中与扑动机构相配合的机翼平面形状有

矩形、梯形、倒梯形、1/ 4 椭圆形 ,翼展都为 36 cm ,

最大弦长都为 712 cm ,如图 3。

(3) 洞壁及天平支架干扰修正

由于目前扑翼风洞试验还属于全新的领域 ,

洞壁和天平支架干扰修正还只能参考常规固定翼

的修正方法 ,以使所得初步试验结果尽量接近于

干净机翼的理想状态 ,同时又有利于风洞试验的

顺利进行。

图 3 　试验机翼

Fig. 3 　Experiment wings

洞壁干扰主要包括阻塞效应干扰和升力效应

干扰 ,根据文献[ 5 ,6 ]所提供的方法对升、阻系数

进行如下修正 :

Cy = Cyu (1 - 2ε) (1)

Cx = Cxu (1 - 2ε) +δ
δ
A

[ Cyu (1 - 2ε) ]2 (2)

ε= 0174 V
A 3/ 2 +

S
4 A

C xu (3)

式中 :V 为试验模型体积 ; A 为风洞试验段截面

积 ; S 为模型参考面积 ;δ为翼展与风洞宽度之

比、试验段截面形状等因素的因子 ; Cy , Cx 为修正

后的气动力系数 ; Cyu , Cxu为未经修正的气动力系

数。

本次试验中 , V = 2193 ×10 - 6 m3 , A =

0125 m2 ,S = 01026 m2 ,δ= 01168。

支架干扰主要来源于天平支架及扑动机构的

气动力对扑翼升力和阻力的影响。因此 ,在正式

试验前对天平支架及安装在其顶端的扑动机构进

行了预吹风 ,测得的升力和阻力干扰量如表 1 和

表 2 所示。为了减小试验工作量 ,可以近似地认

为相近模型状态的支架干扰量是相同的[5 ] 。

表 1 　不同风速和迎角下的支架升力干扰量/ g

Table 1 　The interfere of brackets on lift force/ g

　　　　　迎角/ (°)

风速/ (m·s - 1) 　　　　
- 3 0 5 10 15 20

3 - 21 0 - 015 01 1 01 2 01 7 11 0

4 - 21 0 - 110 01 2 01 2 11 2 11 5

6 - 21 0 - 114 01 4 11 4 11 7 21 0

8 - 21 7 - 211 01 9 11 9 21 5 21 4

10 - 31 0 - 214 11 0 21 7 31 6 31 9
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表 2 　不同风速和迎角下的支架阻力干扰量/ g

Table 2 　The interfere of bracket on drag force/ g

　　　迎角/ (°)

风速/ (m ·s - 1) 　　　
- 3 0 5 10 15 20

3 110 110 11 5 21 0 213 21 8

4 114 113 21 7 21 8 314 31 9

6 310 311 31 8 41 2 419 51 1

8 415 419 51 6 51 7 614 61 9

10 619 713 71 8 81 0 813 91 0

2 　试验结果及分析

(1) 机翼扑动时周期性变化的气动力

如图 4 ,机翼最大瞬时升力达 90 g ,是 P Y28C

重量的 2125 倍 ,由此可见机翼扑动对气动力的影

响还是十分巨大的 ,只是瞬时最大升力对于微型

扑翼飞行器的稳定飞行没有特别意义。图中机翼

升力变化曲线接近于正弦曲线 ,其平均值约 40 g ,

阻力在 0 附近上下波动 ,也接近于正弦曲线 ,其平

均值略微小于 0 ,也就是说此时机翼产生了小的

正推力。当扑动频率达到 8 Hz ,飞行速度稳定在

6 m/ s 时 ,对应于真实的飞行状态 ,此时重量 40 g

的 P Y28C 是可以实现稳定飞行的 ,分析外场成功

飞行录像资料也证明了这一推断。

图 4 　扑翼周期性变化的气动力

Fig. 4 　Lift and drag force versus time

从研究方便的角度考虑 ,为了使试验结果清晰、直

观 ,仅取某一扑动稳定段的若干完整扑动周期的

气动力平均值 ,来表示机翼在某一状态下的升力

和阻力。另外需要说明的是 :限于目前的试验条

件 ,只能将平行于来流方向的纯推力、型阻和升致

阻力等气动力放在一起测量 ,称为论文中的“阻

力”。

(2) 机翼升、阻系数随扑动频率的变化

如图 5 ,机翼扑动轴与来流 V ∞的夹角即迎角

α为 5°时 ,3 种风速下阻力系数都随扑动频率的增

加而呈明确的下降趋势 ,即扑翼产生的推力在在

随着扑动频率的增加而增大 ,但机翼平均升力系

数并无显著变化。

图 5 　机翼升、阻系数随扑动频率的变化

Fig. 5 　Lift and drag coefficient s vs flapping f requency

可用图 6 所示的扑翼气动力简化模型来解释扑翼

飞行时升力和推力产生的机理。

图 6 　扑翼气动力简化模型

Fig. 6 　Simplified flapping wing aerodynamic force model

如图 6 (a) 所示 ,当机翼向下扑动时 ,除来流

速度 V ∞外 ,气流相对于机翼有一垂直向上的相

对速度 V down ,因此机翼总的相对来流速度为 V =

V 2
∞ + V 2

down ,作用在机翼上的气动力 Fdown 指向

前上方 ,其在垂直和水平方向的分量 FL , FT 即为

机翼下扑时的正升力和正推力。

反之 ,如图 6 (b) ,机翼上扑时 ,气流相对于机

翼有一垂直向下的速度 V up ,机翼总的相对来流

速度大小为 V = V 2
∞ + V 2

up ,这时机翼上的气动

力 Fup指向前下方 ,其在垂直和水平方向的分量

FL , FT 即分别为机翼下扑时的负升力和正推力。

增大扑动频率会增大 V down和 V up ,因此会增

大机翼总的气动力 Fdown , Fup在平行于 V ∞方向上

的分量 FT ,即扑翼产生的推力。机翼的总阻力是

型阻 (主要是摩擦阻力和压差阻力) 、升致阻力和

机翼扑动产生的推力 FT 共同作用的结果 ,也就

是说机翼扑动产生的推力 FT 随着扑动频率的增

加而增大 ,同时由于扑动加剧导致机翼表面产生

的分离更加剧烈 ,压差阻力和摩擦阻力都增大 ,但

二者的增量比推力增量小 ,故机翼总的推力系数
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呈现增大趋势。

随着扑动频率的增加 ,机翼下扑时的正升力

显著增大 ,机翼上扑时的负升力也显著增大[3 ] ,但

由于正迎角的影响 ,机翼下扑产生的正升力要大

于上扑产生的负升力 ,故整个扑动周期的平均升

力仍为正值 ,可见机翼扑动时的平均正升力主要

是迎角的作用 ,因此图 5 中的升力系数并没有因

扑动频率的增加而发生显著变化。

由以上可知迎角是升力产生的决定因素之

一 ,而扑动频率主要影响推力的产生。这一结论

以及试验结果与文献 [ 7 ]的理论计算和试验结果

相同。

(3) 机翼升、阻系数随前进比 J 的变化

扑翼飞行的气动力除受风速的影响外还要受

到扑动频率的影响 ,这里用前进比代替风速表征

风速与机翼升、阻系数的关系[8 ] 。前进比 J 为风

速与扑翼翼尖运动的平均速度之比 ,即

J =
V ∞

2Φf R
(4)

式中 :V ∞为风速 ; R 为半翼展 ; f 为扑动频率 ;Φ

为弧度表示的扑动幅度。

如图 7 ,两迎角下的阻力系数随着前进比的

增加而增大。当 J 较小时 ,风速 V ∞较低 ,型阻和

升致阻力较小 ,扑动的剧烈程度相对较高 ,扑翼推

力较大 ,故总的阻力系数是负值。J 较大时 ,风速

V ∞较高 ,型阻和升致阻力增加较多 ,扑动的剧烈

程度相对减小 ,扑翼产生的推力变小 ,故总的阻力

系数变大。

图 7 　机翼升、阻系数随风速的变化

Fig. 7 　Lift and drag coefficient s vs wind speed

同时 ,随着风速的增加 ,两迎角下的机翼升力系数

有所下降 ,可能的原因是 :由于实验机翼刚度不

大 ,增加的风速使机翼发生弦向弯曲变形 (实验中

也观察到了这种弯曲变形) ,从而造成机翼的实际

迎角减小 ,故升力系数有所减小。迎角 20°的机

翼升力系数明显大于迎角 10°的机翼升力系数 ,

这一规律与常规固定翼类似。

虽然 ,两迎角下的机翼升力系数稍有下降 ,但

升力的增加还是非常显著的。以迎角 20°的机翼

为例 ,风速 3 m/ s 时的升力为 1712 g ,风速 10 m/ s

时的升力为 12015 g ,增加了大约 7 倍 ,由此可见

风速对升力的影响还是非常显著的。

(4) 机翼升、阻系数随迎角的变化

如图 8 ,在 3 种风速下 ,随着迎角α的增大 ,

升力系数增大 ,阻力系数增大 ,这一变化规律与常

规固定翼类似 ,主要原因是正的迎角造成机翼上

下流动的不对称 ,机翼上表面流速大于下表面 ,从

而产生正的升力。迎角越大 ,机翼上下流动的不

对称程度越大 ,升力系数越大。实验中当α达到

20°时 ,扑翼产生的最大升力已达到 1201 5 g ,是微

型扑翼飞行器 P Y28C 重量的 3 倍 ,可见迎角对扑

翼升力的产生具有决定意义。另一方面 ,由于迎

角增大和机翼扑动 ,流动分离加剧 ,压差阻力增

大 ;同时升力系数增大 ,升致阻力也随之增大 ,故

总的阻力必然随着迎角的增大而增大。

图 8 　机翼升、阻系数随迎角的变化

Fig. 8 　Lift and drag coefficient s versus attack angle

(5) 平面形状对机翼升、阻系数的影响

如图 9 ,4 种不同平面形状机翼的升力系数都

随风速的增加而减小 ,阻力系数随风速的增加而

增大。图中翼尖面积较大的机翼能产生更大的推

力 ,故总的阻力较小 ,即具有较小的阻力系数。倒
梯形机翼阻力系数最小 ,矩形次之 ,梯形和 1/ 4 椭

圆形的阻力系数比较接近 ;翼根面积较大的机翼

的升力系数较大 ,如梯形的升力系数最大 ,1/ 4 椭

圆形和矩形其次 ,倒梯形的升力系数最小。

由于扑翼的翼尖部分扑动线速度大于翼根 ,

同时翼尖部分刚度较小 ,扑动时的弦向弯曲变形

较大 ,这种翼尖部分的变形对推力的产生有利[ 9 ] ,
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图 9 　平面形状对升、阻系数的影响

Fig1 9 　Plane shapes effect s on lift and drag coefficient s

虽然由于扑动造成翼尖部位的流动分离加剧 ,压

差阻力和摩擦阻力都增大 ,但推力的增大幅度更

大 ,故翼尖面积较大的机翼 (如倒梯形机翼) 能产

生更大的推力 ,具有较小的阻力系数。另一方面

由于翼根部分的弦向刚度较大 ,变形较小 ,不会产

生降低升力的弦向弯曲变形 ,同时由于翼根部分

靠近机翼中段 ,机翼三维效应影响较小 ,因此翼根

部分对升力产生有利。梯形机翼的面积主要集中

在翼根部分 ,故具有较大升力系数。因此 ,扑翼机

翼升力的产生主要靠机翼的内翼段 ,推力的产生

主要靠机翼的外翼段 ,该结论与参考文献 [ 10 ]中

关于鸟类翅膀升力、推力产生部分的结论相同。

(6) 展弦比对机翼阻力系数的影响

如图 10 ,展弦比分别为 3 ,4 ,5 的机翼阻力系

数随风速的增加而增大 ,展弦比 5 的机翼在所有

风速下的阻力系数都比其它两个机翼小 ,尤其是

在低速阶段。由于展弦比与升致阻力成反比 ,展

弦比较大 ,升致阻力较小 ,机翼总阻力较小 ;另一

方面 ,展弦比较大机翼的外段刚度较小 ,弦向弯曲

变形较大 ,能产生更大的推力 ,故其总的阻力 (推

图 10 　展弦比对阻力系数的影响

Fig110 　Wing aspect ratio effect s on drag coefficient

力、型阻、升致阻力三者之和)较小 ,因此展弦比大

的机翼具有较小的阻力系数。

以上结论也与文献[ 11 ]中的有限展长扑翼推

进效率公式

η =
1

1 + 2/ RA
(5)

相似 ,式中 :η为推进效率 ; RA 为展弦比。由式

(5) 可知通过提高 RA 可以使推进效率接近

100 %。

自然界中长距离迁徙的鸟类 ,如太平洋金鸻

等候鸟 ,都具有非常强的飞行性能 ,它们的翅膀都

无一例外的具有大的展弦比[12 ] ,这也证明了提高

展弦比对扑翼推力的产生具有重要意义。

当然 ,一味地提高展弦比会受到机翼结构强

度、刚度以及扑动惯性力的影响 ,所以在实际应用

中还需权衡考虑。

(7) 翼型弯度对机翼升力、阻力系数的影响

图 11 显示了 10°迎角下具有带弯度翼型机翼

和平板机翼的升、阻系数随风速的变化 ,带弯度翼

型机翼的升力系数和阻力系数都比平板机翼大。

在低速情况下 ,带弯度翼型机翼升力系数普遍比

平板机翼大 60 %以上 ,主要原因是翼型弯度造成

机翼上下流动的不对称 ,机翼上表面流速大于下

表面 ,从而产生较大的正升力[4 ] ,可见机翼弯度无

论对扑翼还是固定翼来说都具有增大升力系数的

作用。

图 11 　翼型弯度对升、阻系数的影响

Fig. 11 　Airfoit camber effect s on lif t and drag coefficient

但是 ,带弯度翼型机翼阻力系数也较平板机

翼大 ,由于翼型弯度 ,流动分离加剧 ,摩擦及压差

阻力增大 ,故带弯度翼型机翼型阻较大 ;同时 ,由

于具有带弯度翼型机翼升力系数较大 ,升致阻力

也较大 ,因此带弯度翼型机翼总的阻力系数也较

平板机翼大。
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3 　新型机翼的研制与试飞

根据试验结果 ,确定采用变弯度矩形机翼安

装于自行研制的 P Y28C 微型扑翼飞行器扑动机

构上。所谓变弯度矩形机翼就是在机翼外段采用

平板翼型 ,以使机翼外段产生的推力更大 ;机翼内

段采用 S1020 翼型 ,以使对升力产生起主要作用

的内段机翼产生更大的升力 ,从而使整个机翼具

有较高升力系数。

P Y28C 翼展 36 cm ,弦长 715 cm ,质量 40 g ,

最大扑动频率 10 Hz ,最长飞行时间 10 min 以

上 ,飞行实况如图 12 所示。

图 12 　P Y - 8C 飞行实况

Fig. 12 　P Y - 8C flying

外场试飞结果也表明变弯度矩形机翼是升力

特性和阻力 (推力)特性都比较均衡的机翼 ,具有较

大的升力系数和较高的升阻比 ,可以很好的满足飞

行性能的要求 ,从而也证明了进行风洞吹风试验对

研制性能先进的扑翼飞行器具有重大的现实意义。

4 　结 　论

研究结果表明 ,通过风洞试验定量的研究微

型扑翼飞行器机翼的空气动力学特性是一个可行

的途径 ,比较符合外场飞行试验的实际情况。

风速和迎角对扑翼升力的产生具有决定意

义 ,扑动频率主要影响推力的产生 ,以克服空气阻

力来维持一定的飞行速度。

平面形状和弯度对扑翼的升阻特性影响显

著 ,选择合适的机翼平面形状和翼型弯度可以得

到较佳的升力和推力特性 ,进而大幅度的提高扑

翼飞行器的留空时间和有效载荷。

另外 ,研究瞬时气动力与机翼扑动角度、扑动

角速度的关系是今后应该重点研究的内容。需要

解决的主要问题是机翼扑动角度和扑动角速度的

测量以及与气动力实时对应的测量问题。
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