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摘　要：机翼变形时，变体飞机的翼面积、惯性特性、全机焦点和重心位置等均会发生较大的变化，从而引起

飞机的动态特性也随之改变。为此对机翼变形过程中的Ｚ型翼变体飞机进行了纵向多体动力学建模仿真；

推导了变形过程中变体飞机的六自由度非线性动力学方程，并通过简化得到了解耦后的纵向动力学方程。机

翼折叠动态过程的气动特性数值模拟结果表明，不同折叠角速度下飞机的气动力相差不大。在机翼折叠角速

度较小且忽略非定常气动效应的情况下，采用气动力准定常假设对变形过程中不同机翼折叠角速度下变体

飞机的纵向响应进行了数值仿真，并研究了重心位置移动和气动特性变化对飞机变形过程动态特性的影响

规律。结果表明，折叠过程中气动特性的变化是影响飞机动态特性的主要因素，机翼折叠后飞机的速度和迎

角增加，且飞行高度下降较大。
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　　“变体”的概念是指飞机采用新型智能材料及

作动器，在飞行中能够自主地改变气动构型，以适

应不同的飞行环境及作战任务的需要［１２］。例如

在低速飞行时飞机具有较大的展弦比和翼面积，

而高速飞行时具有较小的展弦比和翼面积。因

此，变体飞机具备适应多目标飞行任务的能力，其

作战效能比常规固定构型飞机更高［３４］。目前，国

外的一些研究机构和大学正致力于变体飞机的研

究，并已取得一定进展。如美国国家航空航天局

（ＮＡＳＡ）兰利研究中心正集中精力进行智能材料

及新型作动器的研究［５６］。美国五角大楼国防预

研计划局和空军研究实验室已经实施了“变形飞

行器结构”（ＭＡＳ）计划
［７９］，国外多所大学也纷纷

开展了不同形式变体飞机的设计研究［１０１４］。

飞机的变体主要通过改变机翼的气动外形

来实现。机翼形状的改变使得飞机的本体参数
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如翼面积、动量矩（积）及重心位置都随之改变，

且产生的气动力大小和方向也均发生变化，进

而会改变飞机的运动特性。若变形过程引起飞

机产生不期望的动态响应变化，则其飞行品质

将受到影响，甚至会威胁到飞机的飞行安全。

因此，研究变体飞机在变形动态过程中的响应

特性是非常重要的。

变体飞机机翼变形过程与变后掠翼飞机的机

翼变后掠过程相似，但变体飞机的本体参数变化

范围更大。Ｊ．Ｇ．Ａｎ曾对变后掠翼飞机的变后掠

过程进行了建模并对飞机的动态响应进行了数值

计算［１５］。Ｎ．Ａｍｅｒｉ等研究了翼尖形状改变时变

体飞机的动力学响应特性［１６］。Ｊ．Ｎ．Ｓｃａｒｌｅｔｔ

等［１７１８］研究了弹性变体飞机的建模与控制问题。

Ｔ．Ｍ．Ｓｅｉｇｌｅｒ等
［１９］对变体飞机的多体动力学建

模及控制方法进行了理论分析，但未针对某一具

体构型的变体飞机进行建模和仿真计算。

本文研究对象为Ｚ型翼变体飞机。在机翼

变形的过程中，将飞机视为由机身以及各活动部

分机翼组成的多刚体系统，进而建立了其多体动

力学模型，并对飞机的动态响应进行了数值仿真。

研究结果可为变体飞机的动态特性分析及飞行控

制系统的设计提供参考依据。

１　Ｚ型翼变体飞机

Ｚ型翼变体飞机为无尾飞翼气动布局，其机

翼由内段机翼和外段机翼组成，通过布置在机翼

内部的新型作动器，可以使机翼绕着平行于机身

的轴线方向匀速折叠，从而改变飞机的气动构型，

如图１（ａ）所示。机翼折叠时内段机翼转动，折叠

角为θｆｏｌｄ，外段机翼保持水平，如图１（ｂ）所示。

图１　Ｚ型翼变体飞机

Ｆｉｇ．１　Ｚｗｉｎｇｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

当飞行高度 犎＝１０ｋｍ、马赫数 犕犪＝０．８

时，Ｚ型翼变体飞机展开构型、中间构型（机翼折

叠６０°）和折叠构型（机翼折叠１２０°）如图１（ｃ）所

示，其部分本体参数和气动参数如表１所列。

表１　犣型翼变体飞机不同构型参数对比

犜犪犫犾犲１　犇犻犳犳犲狉犲狀狋犮狅狀犳犻犵狌狉犪狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳

犣狑犻狀犵犿狅狉狆犺犻狀犵犪犻狉犮狉犪犳狋

参　数 展开构型 中间构型 折叠构型

犛／ｍ２ １５．５ １４．３ １０．２

犮Ａ／ｍ ２．２７ ２．１０ １．８８

犫／ｍ ８．０ ７．４ ６．２

犐狔／（ｋｇ·ｍ２） ３８８５．５ ３９６４．６ ３９６４．６

犆犔α ７．３８６１ ６．５５６７ ４．７５８３

犆犿０ ０．００７１ ０．０１９０ ０．０３２６

犆犿／犆犔 －０．０６３３ －０．１０７９ －０．１９４７

由表１可见，机翼折叠后飞机的参考翼面积

犛、展长犫和平均气动弦长犮Ａ 都减小。由于折叠

后机翼相对于机身的位置上移，导致全机的重心

位置沿狕轴方向也上移，且内外段机翼相对于重

心的狕轴坐标的绝对值增大。由于折叠轴线与狓

轴平行，因此机翼的狓 轴坐标值不变，由犐狔 ＝

∫（狓
２
＋狕

２）ｄ犿可知，中间构型和折叠构型的惯性

矩犐狔 相同，且比展开构型的犐狔 大。

机翼折叠后犛和犮Ａ 都减小，导致全机升力线

斜率犆犔α也减小。由于机翼对俯仰力矩系数犆犿０

的贡献为负，机翼折叠后面积逐渐减小，因而犆犿０

的数值逐渐增大。折叠后飞机重心位置不变，升

力面后移导致全机的气动焦点后移，即｜狓ｃｇ－狓ａｃ｜

增大，其中狓ｃｇ和狓ａｃ分别为重心和气动焦点距平

均气动弦前缘的距离。由飞机定速静稳定性的定

义犆犿／犆犔＝（狓ｃｇ－狓ａｃ）／犮Ａ 可知，犮Ａ 减小和｜狓ｃｇ－

狓ａｃ｜增大都使飞机的纵向静稳定裕度犓ｎ（犓ｎ＝

－犆犿／犆犔）增大，但｜狓ｃｇ－狓ａｃ｜的增大即焦点后

移是导致犓ｎ增大的主要因素。

２　多体动力学建模

变体飞机在变形的过程中，由于机翼在不断

０８６



　第４期 乐挺等：Ｚ型翼变体飞机的纵向多体动力学特性　　　　　

地运动，全机的重心位置也在不断地变化。因

此建立飞机的体轴坐标系（犗ｂ狓ｂ狔ｂ狕ｂ）时，可选择

机身上的某一固定点（如机头前端）作为原点。

变体过程中机翼各运动部分的重心位置为

犮犻（犻＝１，２，３，４），犗ｇ狓ｇ狔ｇ狕ｇ为地面坐标系，如图２

所示。

图２　坐标系

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｘｉｓｓｙｓｔｅｍｓ

在体轴系犗ｂ狓ｂ狔ｂ狕ｂ 下变体飞机的动量狆和

动量矩犎 为
［１５］

狆＝犿犞＋犛
·

＋ω×犛

犎＝犛×犞＋犐·ω＋∑
４

犻＝１

１

犿犻
犛犻×

δ犛犻

δ狋
＋犐犻·ω（ ）烍

烌

烎
犻

（１）

式中：犿为全机的质量；犞 为飞机的飞行速度；ω

为体轴系相对于惯性坐标系的转动角速度；犛＝

∫狉×ｄ犿为飞机绕原点犗ｂ的静矩，其对时间的导
数代表了飞机质量分布相对于体轴系的变化；犐

为飞机的转动惯量张量，表达式为

犐＝

犐狓 －犐狓狔 －犐狕狓

－犐狓狔 犐狔 －犐狔狕

－犐狔狕 －犐狔狕 犐

熿

燀

燄

燅狕

犿犻为机翼各活动部件的质量，犻＝１，２，３，４分别代

表变体飞机的右内段机翼、右外段机翼、左内段机

翼和左外段机翼；犐犻 为机翼各运动部分的转动惯

量张量；ω犻 为机翼各部件绕体轴系的转动角速

度；δ犛犻／δ狋为体轴系角速度ω＝０时飞机各机翼部

件的静矩对时间的导数。

由于体轴系的原点犗ｂ 不在飞机的重心处，

根据动量定理和对任意动点的动量矩定理可以

得到［２０］

犉＝狆

犕 ＝犎
·

＋犞×犛
烍
烌

烎
·

（２）

式中：犉为飞机所受到的合外力；犕 为外力对体

轴系原点的合力矩。将式（１）代入式（２）并展开后

得到变体飞机变体过程的动力学方程：

犉＝犿（犞
·

＋ω×犞）＋
δω
δ狋
×犛＋２ω×

　　
δ犛

δ狋
＋ω×（ω×犛）＋

δ
２犛

δ狋
２

犕 ＝犐·
δω
δ狋
＋
δ犐

δ狋
·ω＋ω×（犐·ω）＋

　　犛×
δ犞

δ狋
＋犛×（ω×犞）＋

　　∑
４

犻＝
｛

１

犐犻·
δω犻

δ狋
＋
δ犐犻

δ狋
·ω犻＋

　　ω犻×（犐犻·ω犻）＋
１

犿 ［犻犛犻×

　　
δ
２犛犻

δ狋
２ ＋ω× 犛犻×

δ犛犻

δ（ ）］｝

烍

烌

烎狋

（３）

　　由于Ｚ型翼变体飞机的机翼在折叠过程中

对称转动，因此两边内段机翼的转动角速度ω１
和ω３ 可表示为

ω１＝ω１狓犻＋ω１狔犼＋ω１狕犽

ω３＝－ω１狓犻＋ω１狔犼－ω１狕
｝犽 （４）

式中：犻、犼、犽分别为体轴系犗ｂ狓ｂ狔ｂ狕ｂ的单位矢量；

ω１狓、ω１狔、ω１狕分别为右边内段机翼的转动角速度在

体轴系上的投影。由于左右外段机翼在折叠过程

中始终保持水平，因此其转动角速度为零。

内外段机翼的静矩犛犻（犻＝１，２，３，４）可表示为

犛１ ＝犛１狓犻＋犛１狔犼＋犛１狕犽

犛２ ＝犛２狓犻＋犛２狔犼＋犛２狕犽

犛３ ＝犛１狓犻－犛１狔犼＋犛１狕犽

犛４ ＝犛２狓犻－犛２狔犼＋犛２狕

烍

烌

烎犽

（５）

式中：犛１狓、犛１狔、犛１狕和犛２狓、犛２狔、犛２狕分别为右边内段

和外段机翼的静距在体轴系上的分量。机翼匀速

转动时，ω１狔＝０，ω１狕＝０；一阶及二阶导数犛
·

１狓＝

犛
·

２狓＝犛
¨
１狓＝犛
¨
２狓＝０。将式（４）和式（５）代入式（３），

便得到Ｚ型翼变体飞机机翼折叠过程的非线性

动力学方程的标量形式：

犉狓 ＝犿（犞
·

狓＋ω狔犞狕－ω狕犞狔）＋ω狔犛狕－ω狕犛狔＋

　２ω狔犛
·

狕＋ω狔（ω狓犛狔－ω狔犛狓）－ω狕（ω狕犛狓－ω狓犛狕）

犉狔 ＝犿（犞
·

狔＋ω狕犞狓－ω狓犞狕）＋ω狕犛狓－ω狓犛狕－

　２ω狓犛
·

狕＋ω狕（ω狔犛狕－ω狕犛狔）－ω狓（ω狓犛狔－ω狔犛狓）

犉狕 ＝犿（犞
·

狕＋ω狓犞狔－ω狔犞狓）＋ω狓犛狔－ω狔犛狓＋

　ω狓（ω狕犛狓－ω狓犛狕）－ω狔（ω狔犛狕－ω狕犛狔）＋犛
¨

烍

烌

烎狕

（６）

１８６
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犕狓 ＝犐狓ω狓－犐狕狓ω狕＋犐
·

狓ω狓－犐
·

狕狓ω狕＋

　　ω狔（－犐狕狓ω狓＋犐狕ω狕）－ω狕犐狔ω狔＋犛狔犞
·

狕－

　　犛狕犞
·

狔＋犛狔（ω狓犞狔－ω狔犞狓）－犛狕（ω狕犞狓－

　　ω狓犞狕）＋２ω狕犛１狓犛
·

１狕／犿１＋（２／犿２）ω狕犛２狓犛
·

２狕

犕狔 ＝犐狔ω狔＋犐
·

狔ω狔＋ω狕（犐狓ω狓－犐狕狓ω狕）－

　　狑狓（－犐狕狓ω狓＋犐狕ω狕）＋犛狕犞
·

狓－犛狓犞
·

狕＋

　　犛狕（ω狔犞狕－ω狕犞狔）－犛狓（ω狓犞狔－ω狔犞狓）－

　　２犛１狓犛
¨
１狕／犿１－（２／犿２）犛２狓犛

¨
２狕

犕狕 ＝－犐狕狓ω狓＋犐狕ω狕－犐
·

狕狓ω狓＋犐
·

狕ω狕＋

　　ω狓犐狔ω狔－ω狔（犐狓ω狓－犐狕狓ω狕）＋犛狓犞
·

狔－

　　犛狔犞
·

狓＋犛狓（ω狕犞狓－ω狓犞狕）－犛狔（ω狔犞狕－

　　ω狕犞狔）－２ω狓犛１狓犛
·

１狕／犿１－（２／犿２）ω狓犛２狓犛
·

２

烍

烌

烎狕

（７）

　　由式（６）和式（７）可见，与常规固定翼飞机动力

学方程不同的是，式中增加了重心位置移动（由机

翼平动导致）对力和力矩的影响。在力的方程式

（６）中，包含犛狓、犛狔 和犛狕 的项表示机翼折叠导致全

机重心位置移动对飞机产生的附加力；包含犛
·

狕 和

犛
¨
狕 的项分别表示机翼折叠导致全机重心移动的速

度和加速度对飞机产生的附加力。在力矩方程式

（７）中，包含犛狓、犛狔 和犛狕 的项表示机翼折叠导致全

机重心位置移动对飞机产生的附加力矩；包含犛１狕

（或犛２狕）的一阶及二阶导数的项，表示内段机翼（或

外段机翼）的质心平动速度及加速度对飞机产生的

附加力矩。若机翼固定不动，即犛犽（犽＝狓，狔，狕，１狓，

１狕，２狓，２狕）及其导数均为零，式（６）和式（７）则与常

规固定翼飞机的六自由度非线性动力学方程一致。

式（６）及式（７）中没有内段机翼转动角速度

ω１ 和ω３ 影响的附加项，其主要原因是由于机翼

折叠时是绕体轴系的狓 轴对称转动（即ω１＝

－ω３），左右机翼转动产生的影响相互抵消。因

此，若不考虑机翼转动引起的气动力变化，仅转动

运动对飞机并不会产生附加的惯性力矩。

３　变形过程的纵向动态响应

３１　机翼变形过程的纵向运动方程

若只研究机翼变形过程中飞机的纵向响应，

可将式（６）和式（７）解耦并简化后得到

犉狓 ＝犿（犞
·

狓＋ω狔犞狕）＋ω狔犛狕＋２ω狔犛
·

狕

犉狕 ＝犿（犞
·

狕－ω狔犞狓）－ω狔（ω狔犛狕）＋犛
¨
狕

犕狔 ＝犐狔ω狔＋犐
·

狔ω狔＋犛狕犞
·

狓＋犛狕ω狔犞狕－

　　　２犛１狓犛
¨
１狕／犿１－（２／犿２）犛２狓犛

¨
２

烍

烌

烎狕

（８）

　　式（８）中，等式左边的力和力矩可表示为

犉狓 ＝－犇ｃｏｓα＋犔ｓｉｎα＋犜ｃｏｓφ犜 －犿犵ｓｉｎθ

犉狕 ＝－犇ｓｉｎα－犔ｃｏｓα－犜ｓｉｎφ犜 ＋犿犵ｃｏｓθ

犕狔 ＝犕Ａ－犕犜－（犛狓ｃｏｓθ＋犛狕ｓｉｎθ）

烍

烌

烎犵

（９）

式中：犇、犔 和犜 分别为飞机所受的阻力、升力和

发动机推力；犕Ａ 为气动力产生的俯仰力矩；犕犜

为发动机推力产生的俯仰力矩；α为迎角；θ为俯

仰角；φ犜 为发动机推力与机身轴线的夹角；犛狓 和

犛狕 为飞机静矩在体轴系狓ｂ 轴和狕ｂ 轴上的分量；

犵为重力加速度。

３２　非定常效应对折叠过程气动特性的影响

为研究非定常效应对变体飞机折叠过程中气

动特性的影响，对不同机翼折叠角速度下飞机的气

动性能进行了数值模拟。计算中流动控制方程采

用非定常Ｅｕｌｅｒ方程，空间离散采用格点格式的有

限体积方法，对流通量采用Ｊａｍｅｓｏｎ中心格式进行

计算，非定常时间推进采用双时间步长方法，伪时

间推进采用四步ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ方法。在机翼折叠

过程中，非定常运动模拟采用基于非结构网格的动

态重叠网格方法，折叠过程中绕机身网格静止保持

不变，绕内外段机翼的网格随机翼做刚性运动，并

且随着机翼的折叠三套网格不断进行非结构重叠

网格的网格间边界定义。图３（ａ）～（ｃ）分别为各个

子网格示意图；图４为非结构重叠网格系统；图５

为计算得到的折叠角速度ωｆｏｌｄ＝１００．０，５０．０，２５．０，

１２．５，５．０（°）／ｓ时，变体飞机的升力、阻力以及俯仰

力矩随折叠角度的变化曲线（犕犪＝０．８，α＝２°）。

　　

图３　变体飞机子网格

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｂｇｒｉｄｓｏｆｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

２８６
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图４　非结构重叠网格系统

Ｆｉｇ．４　Ｎｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｖｅｒｌａｐｇｒｉｄｓｙｓｔｅｍ

图５　不同折叠角速度下变体飞机的力和力矩变化

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒｃｅａｎｄｍｏｍｅｎｔｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｇｆｏｌｄａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

从图５可以看出，不同折叠角速度下的阻力、升力

和俯仰力矩都与定常状态相差较小，且随着折叠

角度基本上呈线性变化。折叠角度增大时，由于

机翼面积减小导致升力和阻力逐渐减小，而零升

力矩的增大使得低头俯仰力矩逐渐减小。且折叠

角速度越大，升力和低头力矩减小越明显。但折

叠角速度分别为５（°）／ｓ和１００（°）／ｓ时，升力相

差仅７％左右，俯仰力矩仅相差４％左右。

而文献［１５］研究得出，当变后掠飞机机翼变

掠角速度ωｆｏｌｄ＝８，１０，１５，２０（°）／ｓ时，准定常气

动力和非定常气动力对飞机响应的影响较为接

近：在不同变掠角速度下，利用准定常气动力和非

定常气动力计算得到飞机的短周期响应模态参数

最大仅相差约８％，高度的响应值最大仅相差约

２％，且变掠角速度越小，二者响应的差别越小。

参考变体飞机机翼折叠动态过程气动特性的

数值模拟结果以及文献［１５］中机翼变后掠过程非

定常效应对飞机动态特性的影响，可认为当变体

飞机机翼折叠角速度较小时，能够忽略非定常气

动力效应。本文利用准定常假设来简化计算机翼

折叠过程中变体飞机的气动力：认为在机翼折叠

的任一瞬时，全机的气动力仅取决于该瞬时飞机

的静态构型和飞行状态。因此，机翼折叠过程中

飞机的气动力可表示为

犇＝狇犛（犆犇０＋犆犇αα＋犆犇犞Δ犞／犞）

犔＝狇犛（犆犔０＋犆犔αα＋犆犔犞Δ犞／犞＋

　　犆犔狇狇／（２犞／珋犮）＋犆犔αα／（２犞／珋犮）＋犆犔δδ）

犕Ａ ＝狇犛珋犮（犆犿０＋犆犿αα＋犆犿犞Δ犞／犞＋

　　犆犿狇狇／（２犞／珋犮）＋犆犿αα／（２犞／珋犮）＋犆犿δδ

烍

烌

烎）

（１０）

式中：狇为动压；犆犇０为全机零升阻力系数；犆犇α和

犆犇犞分别为阻力系数对α和犞 的无因次导数；犆犔０

为迎角为零时的升力系数；犆犔犞、犆犔狇、犆犔α分别为升

力系数对犞、狇、α的无因次导数；犆犿０为零升俯仰

力矩系数；犆犿α、犆犿犞分别为俯仰力矩系数对α、犞

的无因次导数；犆犿狇和犆犿α分别为俯仰阻尼导数和

洗流时差导数；犆犔δ和犆犿δ为操纵导数；δ为舵面偏

角。机翼折叠过程中的气动导数可由展开构型、

中间构型和折叠构型的气动导数插值得到。

３３　定直平飞机翼折叠时的纵向响应

对变体飞机机翼折叠过程进行动力学仿真

时，选取展开构型的重心作为机体轴坐标系的原

点。变体飞机在犎＝１０ｋｍ和犕犪＝０．８的定直

平飞状态下，ωｆｏｌｄ＝５，８，１０（°）／ｓ时，各运动参数

３８６
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的响应曲线如图６所示。

图６　不同折叠角速度下变体飞机的动态响应

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｓｉｎｄｉｆ

ｆｅｒｅｎｔｗｉｎｇｆｏｌｄａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

从图６的响应曲线可以看出，Ｚ型翼变体飞

机机翼折叠时飞机的动态响应可分为两个阶段：

即折叠阶段和折叠完成阶段。两个阶段以机翼停

止折叠的时刻为分界点，若ωｆｏｌｄ＝１０（°）／ｓ，其对

应的时间范围分别为０ｓ≤狋＜１２ｓ，狋≥１２ｓ。

（１）折叠阶段：机翼开始折叠后，初始几秒主

要表现为俯仰力矩的变化，而力的变化则不大，因

而飞机的速度和高度变化较小。此时α和θ减

小，俯仰角速度狇为负值，其主要是由于机翼折叠

时飞机的气动焦点后移，形成较大的低头俯仰力

矩所致。当机翼折叠角度继续增大时，α和狇逐

渐收敛。此时机翼面积继续减小，飞机的升力和

阻力也随之减小。而升力减小导致飞行高度逐渐

减小，且此时推力大于阻力，使飞行速度增大。

（２）折叠完成阶段：表现为各参数的逐渐回

复。不同折叠角速度下，机翼完成折叠所需的时

间狋＝２４，１５，１２ｓ，此后气动焦点停止后移。由于

此时的气动阻力仍小于发动机推力，会使飞机的

速度继续增大；另外，此时升力也较小，不足以平

衡飞机的重力，因此飞行高度会迅速下降。各参

数经过一段时间变化后会收敛到某一个稳定值，

飞机达到新的平衡状态。由于折叠后飞机的机翼

面积减小，飞机稳定后的速度和配平迎角将增大。

从图６给出的不同机翼折叠角速度下的飞机

响应可以看出，折叠角速度越大，参数的幅值变化

越大，且力和力矩的恢复更快，因此折叠完成阶段

各参数的回复也更快。不同的机翼折叠角速度

下，飞机的参数响应不会相差很大。因此，在可忽

略非定常气动力的情况下，变体飞机可采用较大

的折叠角速度来完成飞机的变体。

在变体飞机机翼折叠过程中，飞行高度和俯

仰角变化较大，因此，为保证其在这一动态过程中

具有满意的飞行品质及飞行安全性，需要对变体

过程中飞机的飞行高度及姿态等进行控制。

４　对机翼变形过程中纵向运动影响的主

要因素分析

　　Ｚ型翼变体飞机在机翼折叠的过程中是一个

多体动力学系统，因而影响变体过程飞机动态特

性的因素除了气动特性以外，机翼平动导致全机

重心位置的移动，也会对飞机的运动产生影响。

４１　机翼重心位置移动的影响

变体飞机在机翼折叠过程中，由于机翼的重

心位置上移，进而对飞机的运动产生影响。变体

飞机在犎＝１０ｋｍ和犕犪＝０．８的定直平飞状态

下，机翼折叠角速度ωｆｏｌｄ＝１０（°）／ｓ时，由机翼平

动引起的重心位置移动对变体飞机动态特性的影

响如图７所示。

由图７可以看出，由机翼重心位置的变化对

运动参数有着一定影响。其主要原因是机翼折叠

使得其重心位置沿体轴系狕ｂ 轴方向上移Δ狕ｗ，当

飞机的俯仰角θ不为零时，导致机翼重力犌ｗ 对体
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轴坐标系原点产生附加的俯仰力矩Δ犕，如图８

所示，从而影响飞机的动态响应。

图７　机翼重心移动对变体飞机运动参数的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｈｉｆｔｏｆｗｉｎｇｃｅｎｔｅｒｏｆｇｒａｖｉｔｙｏｎ

ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图８　机翼重心移动对全机产生的俯仰力矩机理

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｐｉｔｃｈｍｏｍｅｎｔｃａｕｓｅｄｂｙ

ｓｈｉｆｔｏｆｗｉｎｇｃｅｎｔｅｒｏｆｇｒａｖｉｔｙ

４２　气动特性变化的影响

表征飞机气动特性的主要气动导数有犆犿０、

犆犿α和犆犔α等。已知变体飞机从展开构型变形到折

叠构型的过程中，气动导数的变化量分别为Δ犆犿０、

Δ犆犿α和Δ犆犔α。若改变其中某一气动参数的变化范

围，再对折叠过程进行数值仿真，将其与原状态的

动态响应对比，则可分析该气动导数对机翼折叠过

程中变体飞机动态特性的影响大小。对于Ｚ型翼

变体飞机，机翼折叠过程中｜犆犿α｜和犆犿０逐渐增大，

而犆犔α逐渐减小。图９为假设变体飞机机翼折叠过

程中气动导数的变化量｜Δ犆犿０｜、｜Δ犆犿α｜和｜Δ犆犔α｜分

别增大１０％后对应的飞机运动参数响应曲线。

图９　气动导数变化对变体飞机运动参数的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｎ

ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

由图９可以看出，飞机的动态特性对犆犿０的变

化较为敏感，犆犿α和犆犔α变化的影响相当，即折叠过

程中俯仰力矩的变化对飞机的响应影响较大。其

中犆犿α的变化反映了变体飞机机翼折叠前后两种

构型纵向静稳定性的变化，其主要由机翼折叠后全

机升力面后移所导致。机翼折叠引起的气动特性
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变化对飞机运动的影响，是变体飞机获得性能收益

所必需付出的代价。因此，进行Ｚ型翼变体飞机的

气动设计时，在保证满意的飞行性能收益的前提

下，应尽量使机翼折叠前后俯仰力矩的变化较小。

５　结　论

（１）变体飞机在变形过程中为一个多体动力

学系统，全机的重心位置在不断的变化，建立其运

动模型时，体轴系的原点可定在飞机的某固定点

上。与常规固定翼飞机动力学方程不同的是，变

体飞机机翼折叠过程的六自由度非线性动力学方

程中除了包含气动特性对飞机运动的影响，还包

括机翼平动的影响。由于Ｚ型翼变体飞机的机

翼绕体轴系狓ｂ 轴方向对称折叠，因而，若不考虑

机翼转动引起的气动变化，仅机翼转动本身对飞

机不会产生附加的惯性力矩。

（２）机翼折叠动态过程的气动特性数值模拟

结果表明，不同折叠角速度下变体飞机的气动特

性与定常状态相差较小。因此机翼折叠过程中的

气动力可采用准定常假设来计算。

（３）Ｚ型翼变体飞机机翼折叠过程中，升力和

阻力均减小，且全机焦点后移会产生附加的低头力

矩。折叠过程中飞行高度下降较大，折叠完成后飞

机的速度和配平迎角增大。当机翼折叠角速度在

一个较小的范围内，且忽略非定常气动力时，折叠

角速度越大飞机的运动响应恢复得越快。

（４）机翼平动导致飞机重心位置的移动对飞

机运动有一定影响，但折叠过程中飞机气动特性的

变化（特别是犆犿０和犆犿α）是主要的影响因素。
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