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高频扑动微扑翼飞行器多目标优化设计

蒋进,郑祥明,冯卓群,沈欢
(南京航空航天大学 飞行器先进设计技术国防重点学科实验室,南京暋210016)

摘暋要:微扑翼飞行器高频扑动时机翼与机身最大载荷急剧增加,严重影响飞行性能和飞行寿命。分析微扑

翼扑动过程中机翼运动情况及受力情况,建立扑动过程中机翼升力、阻力和惯性力数学模型,提出以改善载荷

在时间域上分布情况为目标的多目标优化模型,并且在 Matlab环境下采用 NSGA灢栻算法进行求解,得到悬停

状态下的Pareto最优解集。结果表明:提出的优化模型使升力峰值与惯性力峰值显著降低,载荷分布情况得到

明显改善。
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Abstract:Themaximumloadofwingandfuselageincreasessharplywhileflapping灢wingmicroairvehicles(FW灢
MAVS)fluttersathighfrequencies,whichseriouslyaffecttheflightperformanceandflightlife.Themathe灢
maticalmodelsofwinglift,dragandinertialforcesduringtheFWMAVsflutteringareestablished,basedon

theanalysisofmovementandforceconditionsofthewing.Amulti灢objectiveoptimizationmodeltargetingatim灢
provingthedistributionofloadsinthetimedomainisthenproposedandsolvedbyusingNSGA灢栻algorithmin

Matlabenvironment.Afterallthework,theParetooptimalsolutionsetofthehoveringstateisobtained.Com灢
parisonandanalysisofthedatashowthataftertheoptimization,thepeaksofliftandinertialforcesdeclinesig灢
nificantlyandtheloaddistributionisobviouslyimproved.
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0暋引暋言

微扑翼飞行器因其体积小、重量轻、隐蔽性好、

成本低等特点,在侦察、监测、搜救等领域具有较好

的应用前景,受到越来越多关注[1]。近年来,针对

微扑翼飞行器的设计与优化,国内外做了相关的研



究[2灢3]。发现微扑翼机翼与机身最大载荷随着扑动

频率的增加急剧增加,严重影响飞行控制效果和飞

行器寿命[4灢5]。为解决飞行载荷过大的问题,有学

者提出在设计过程中使用高强度、疲劳特性较好的

材料以减小对飞行器寿命的影响[6];同时也有学者

提出对飞行器加装减震装置和使用多传感器修正

姿态的方法,以减小载荷对飞行控制的影响[7灢8]。
分析可知,上述解决方案一定程度上都会增加整机

重量,且不能同时满足要求。
本文针对一种高频微扑翼飞行器,提出以改善

载荷在时间域上分布情况为目标的多目标优化模

型,基于 NSGA灢栻算法以飞行器所受升力峰值和

对翼根合力矩峰值最小为目标,得到一组悬停状态

下的Pareto最优解,以期为总体设计提供数据选

择依据。

1暋微扑翼曲柄摇杆机构设计及力学

分析

1.1暋微扑翼设计

设计的微扑翼如图1(a)所示,由电机驱动,转
动经带轮和曲柄摇杆机构转换为机翼的摆动运动

(如图1(b)所示),再经过迎角限制装置使机翼保

持一定迎角(如图1(c)所示),从而产生升力和阻

力。分析可知,机翼的运动主要由曲柄摇杆机构决

定,并且电机和带轮可用曲柄转速代替,故选取曲

柄摇杆杆机构参数作为主要研究对象。

(a)微扑翼实物图

(b)微扑翼设计图

(c)机翼迎角限制装置

图1暋微扑翼飞行器设计示意图

Fig.1暋FWMAVsdesignschematic

1.2暋曲柄摇杆机构运动模型

曲柄摇杆传动机构简图如图2所示,曲柄逆时

针转动,O1,O2 为机架上的支点;角毴1 是曲柄与水

平线的夹角,毴2 是连杆与水平线的夹角,毴3 是摇杆

与水平线的夹角;l1 是曲柄长度,l2 是连杆长度,l3

是摇杆长度,l0 是支点间的距离,T 为摆动幅角。

图2暋曲柄摇杆机构示意图

Fig.2暋Crankrockermechanismschematicdiagram

设曲柄角速度为氊1,则曲柄与水平线夹角为

毴1(t)=氊1t (1)
根据曲柄摇杆机构各个参数关系得到摇杆与

水平线夹角数学模型为[9灢11]:

毴3(t)=2arctanB暲 B2+A2-C2

A+C
(2)

式中:A=2l3{l0+l1cos[毴1(t)]};B=2l1l3sin[毴1

(t)];C=A2+B2

4l2
3

+l2
3-l2

2。

传动角毭公式如下:

毭=arccosl
2
2 +l2

3 -l2
1 -l2

0 +2l1l0cos[毿-毴1(t)]
2l2l3

(3)
摇杆的角速度和角加速度分别为毴3(t)对时间

的一阶导和二阶导。

1.3暋微扑翼气动力惯性力模型

为了使机翼始终保持较大迎角,设计机翼具有
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较大刚度,忽略柔性变形。机翼迎角毩(t)曒60曘,超
过失速迎角,在背流面出现脱体现象,环量存在条

件被破坏。通过计算可以得到机翼在运动时雷诺

数较小,此时可以采用平板大迎角绕流气动力近似

计算公式分析气动力[12]。
则易得机翼升力L(t)、阻力D(t)和机翼对翼

根的升力矩ML(t),阻力矩MD(t)为

暋L(t)

=曇
x2

x1

1
2C毿/2氀u2(x)c(x)[sinb毩(t)][cos毩(t)]dx

(4)

D(t)=曇
x2

x1

1
2C毿/2氀u2(x)c(x)[sinb+1毩(t)]dx

(5)

暋ML(t)

=曇
x2

x1

1
2C毿/2氀u2(x)c(x)[sinb毩(t)][cos毩(t)]xdx

(6)

MD(t)=曇
x2

x1

1
2C毿/2氀u2(x)c(x)[sinb+1毩(t)]xdx

(7)
式中:u(x)=x氊3(t)为距离机翼根部x 长度处的

来流速度;c(x)为弦长;x1 和x2 分别为机翼翼面

的起点和终点;C毿/2为当迎角为毿/2;雷诺数为104

~106 范围内时,垂直于流动方向的二维平板的压

差阻力系数;b为修正系数,取奇数。
经计算,机翼扑动过程中雷诺数约为30000,

满足雷诺数要求,考虑到机翼展弦比较小,同时在

扑动过程中会发生柔性变形,与理想情况差距较

大,需进行修正,此处C毿/2取1.68[13],b取1[12]。
机翼翻转的过程迎角毩随时间改变,为了准确

模拟扑动时状态,使用高频相机进行拍摄,拍摄装

置摆放如图3~图4所示。

图3暋高频拍摄实验装置摆放示意图

Fig.3暋Experimentsetupforhighfrequencyphotography

得到摄影视频后,将单帧拍摄照片上机翼特征

点处(AB=BC)弦长(BD)像素长度与展长(EF)
像素长度对比,再根据实际展长即可得到机翼弦长

的投影长度,结合实际长度即可得到机翼迎角。

图4暋拍摄视频单帧

Fig.4暋Sampleflapping灢wingvideoframe

根据实验数据,进行数据拟合,提出机翼翻转

迎角近似公式。

毩(t)=暺
5

i=1
aisin(bitk+ci)

tk=tmod(2毿/氊1
{ )

(8)

式中:mod为取余数运算;ai、bi、ci 等系数的取值

如表1所示。

表1暋拟合公式参数表

Table1暋Parametersforfittingformula

参暋数 数暋值 参暋数 数暋值

a1 443.4 b4 0.03628
a2 385.1 b5 0.1224
a3 14.76 c1 -0.2841
a4 12.26 c2 2.676
a5 3.51 c3 2.881
b1 0.005381 c4 1.646
b2 0.005909 c5 2.976
b3 0.1055

暋暋实验结果与近似曲线对比如图5所示。

图5暋机翼迎角实验测量结果与近似曲线对比

Fig.5暋Comparisonofmeasurementresultsand

approximatecurvesofwingangleattack
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惯性力主要由机翼扑动角加速度引起,只受机

翼重量影响。假设机翼质量分布沿展向分布均匀,
则机翼惯性力Finer(t)和对翼根处惯性力矩Miner(t)

可以表示为[14]

Finer(t)=曇
x2

0

mxa3(t)
x2

dx (9)

Miner(t)=曇
x2

0

mx2a3(t)
x2

dx (10)

式中:m 为机翼质量;a3(t)为机翼摆动角加速度。

根据以上模型,可得到合力矩 暺M(t)表达

式为

暺M(t)= [ML(t)]2+[MD(t)+Miner(t)]2

(11)

2暋多目标优化模型

本文优化目标为:最小化飞行过程中的机翼机

身所受载荷峰值。经过计算可得到在两个扑动周

期内的机翼机身所受力和力矩变化情况,如图6所

示。其中,升力在高频扑动飞行过程中对传感器测

量产生较大的噪声,从而影响飞行控制,而合力矩

主要影响飞行器寿命,故优化目标可以转化为使飞

行过程中升力峰值和合力矩峰值最小。同时为了

统一量级,对应量的绝对值平均值进行无量纲化。
选取曲柄摇杆机构的四杆长度l1、l2、l3、l0 作为优

化变量。约束函数对平均升力Lave、四杆长度关

系、传动角毭和摆动角T 进行限制。最终多目标

优化数学模型如下:

min

f1=Lpeak,max

Lmean

f2=
旤暺M旤peak,max

旤暺M旤

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï mean

(12)

设计变量及变化范围:6 mm曑l1 曑7 mm,

16.5mm曑l2曑20.5mm,6.5mm曑l3曑8.5mm,

17mm曑l0曑21mm。
约束函数:g1:Lave曒13.32g,g2:l0+l1曑l2+

l3,g3:毭曒40曘,g4:T曒105曘。
其中g1 为飞行器最低升力要求,13.32g为设

计微扑翼飞行器全机重量的1/4;g2 为四连杆曲柄

存在约束条件;g3 是曲柄机构传动角限制,以保证

传动效率;g4 是摆动角限制,105曘由综合多种高频

扑动昆虫鸟类翅膀摆动角度得到[15]。

(a)机翼机身受力变化曲线

(b)机翼根部受力矩变化曲线

图6暋两个扑动周期内载荷变化曲线

Fig.6暋Loadchangecurveduringtwofluttercycles

该优化问题为一个多变量、多约束的非线性多

目标 优 化 问 题。典 型 的 多 目 标 进 化 算 法 有:

MOGA(基于排序的适应度赋值多目标遗传算

法)、NPGA(小生境 Pareto遗传算法)、NSGA(非
劣解排序遗传算法)等。其中 NSGA 算法计算性

能较好,采用适应度共享策略,有利于Pareto前沿

上的个体分布均匀,维持种群多样性,防止过早收

敛。但 由 于 其 本 身 局 限 性,算 法 复 杂 度 高 达

o(MN3)[16灢19]。本文采用 NSGA灢栻算法提出的快

速最 优 非 劣 解 排 序 算 法,降 低 算 法 复 杂 度 至

o(MN2),引入精英保留 策 略,大 大 提 高 计 算 速

度[20]。暋

3暋优化结果与分析

运用 Matlab平台编写 NSGA灢栻程序,代入上

述优化模型,在扑动频率为48Hz的情况下,对升

力和惯性力在扑动周期内的分布情况进行优化。
设置种群规模为100,交叉概率为0.9,变异概

率为0.25,进行1000代进化后得到该优化的Pa灢
reto最优解集[21],如图7所示,可以看出:两个目

标函数之间是互相冲突的,在减小一个目标函数的

同时必然会牺牲另一个目标函数,因此该优化结果

需要进行取舍。
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图7暋NSGA灢栻算法计算结果

Fig.7暋ResultsofNSGA灢栻algorithm

根据微扑翼飞行器设计的具体结构尺寸要求,
从最优解集中选取出最合适的几组解如表2所示。

表2暋优化前后设计参数对比

Table2暋Comparisonofdesignparameters

beforeandafteroptimization

优化状态 L1/mm L2/mm L3/mm L0/mm

优化前 6.0 18.5 7.5 19.0

优化后

6.0 19.9 7.5 21

6.0 19.9 7.5 20.9

6.0 19.8 7.5 20.9

6.0 19.8 7.5 21

表3暋优化前后结果对比

Table3暋Comparisonofresultsbeforeandafteroptimization

优化状态 升力/g
升力峰

值/g
合力矩峰

值/(g·m) f1 f2

优化前 13.37 33.84 8.30 2.37 2.91

优化后

13.53 27.32 7.47 2.21 2.37

13.46 28.28 7.15 2.12 2.44

13.54 27.44 7.46 2.20 2.46

13.65 26.86 8.55 2.52 2.30

暋暋为验证 NSGA灢栻算法优化效果,选取表中优

化后第1组尺寸,得到优化前后机翼摆动角、摆动

角速度、升力、合力矩在扑动频率为48Hz(此时飞

行器处于悬停状态)情况下的变化曲线对比,如图

8所示。

(a)优化前后机翼摆动角对比

(b)优化前后机翼摆动角速度对比

(c)优化前后升力曲线对比

(d)优化前后惯性力矩曲线对比

图8暋48Hz扑动频率下优化前后参数变化

Fig.8暋Parameterschangebeforeandafterthe

optimizationof48Hzflappingfrequency

从图8可以看出:优化前后机翼摆动幅度增大

了2.0曘,一定程度上增大了平均升力;机翼翼面第

一次翻转变得更为平缓,而第二次翻转速度加快,

使翻转过程中产生的载荷分布更为均匀,同时减小

了翻转产生的最大载荷;优化使得升力峰值明显降

低,升力分布更为均匀,减小飞行过程中由于升力

变化引起的飞行性能下降。

为验证优化结果对其他飞行频率也适用,计算

得到0~60Hz情况下优化前后平均升力变化曲线

(如图9(a)所示),升力和惯性力变化云图(如图9
(b)所示)是优化前升力云图,优化后升力云图如

图9(c)所示,优化前力矩云图如图9(d)所示,优化

后力矩云图如图9(e)所示。
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(a)优化前后平均升力变化曲线

(b)优化前升力云图

(c)优化后升力云图

(d)优化前惯性力矩云图

(e)优化后惯性力矩云图

图9暋扑动频率0~60Hz参数变化

Fig.9暋Parameterchangeduringtheflappingfrequency

changingfrom0~60Hz

从图9可以看出:优化后平均升力曲线几乎未

变,满足飞行升力需求;同时在其他频率下,升力峰

值与力矩峰值也得到降低,故优化结果适用于其他

扑动频率。
从表1、表2及图9可以看出:表明优化后的

微扑翼飞行器飞行过程中所受最大载荷明显降低,
飞行性能和飞行寿命在一定程度上得到改善。后

续设计过程可继续使用该优化方法,直至达到设计

目的。

4暋结暋论

(1)建立优化模型,经优化后,升力峰值与惯

性力峰值得到明显降低,飞行器飞行过程中所受载

荷分布更为均匀,提高了飞行性能,延长了飞行

寿命。
(2)该优化方法还可为设计者提供多组最优

数据以供选择,减轻劳动强度,提高设计效率,符合

工程设计需求。
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