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摘暋要:折叠机翼变体飞机变形量大,变形引起的气动参数变化显著,提出一种将非对称变形作为操纵输入的

控制方案,研究非对称变形的控制效率和有效区间。首先建立能够完整描述变形过程的非线性动力学方程和

气动力模型;然后基于非对称变形控制方法建立一种非对称变形操纵模型;最后通过与常规操纵面效率对比和

仿真的动态响应总结出非对称变形操纵的最大变形操纵有效区间。结果表明:在较低飞行速度下非对称变形

操纵效率高,非对称变形操纵能够在基准折叠角度90曘附近提供最高的滚转操纵效率。
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Abstract:Foldingwingmorphingaircraftcanaltertheirshapelargelywhichcausestheaerodynamicparameters

changesignificantly.Acontrolschemethatusingasymmetricmorphingasacontrolinputisproposedinthispa灢
pertoinvestigatethecontrolefficiencyandtheeffectiverangeofasymmetricmorphing.Firstly,thenonlinear

dynamicequationsandaerodynamicmodelthatcandepictthefullmorphingprocessarederived.Then,an

asymmetricmorphingcontrolmodelisproposedbasedontheasymmetricmorphingcontrolmethod.Finally,by
comparingwiththeefficiencyofconventionalcontrolandthedynamicresponseofsimulation,themaximumef灢
fectiveintervaloftheasymmetricmorphingcontrolisfound.Theresultsshowthattheefficiencyofasymmetric

morphingcontrolishigheratlowerflightspeeds,andtheasymmetricmorphingcontrolcanprovidethehighest

rollhandlingefficiencynearthereferencefoldingangleof90曘.
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0暋引暋言

变体飞机能够主动改变气动外形,扩大飞行包

线,完成不同的飞行任务。变后掠飞机的非对称变

形有利于提高飞机的抗侧风能力,能够更有效地完

成任务规划[1]。与常规飞机相比,变体飞机还可以

通过非对称变形增加操控能力,增强飞机的机动飞

行能力。近年来,国内外针对各种变体飞机的非对

称变形开展了一些研究。C.S.Beaverstock等[2]

研究了对称和非对称翼展变化对飞行动力学的影

响;郭建国等[3]研究了伸缩翼飞行器在非对称变形

时的响应特性;杨贯通[4]针对变后掠变展长飞行器

横侧项滚转效率低的问题,研究了不对称变形控制

方法;童磊[5]研究了不对称变后掠飞行器的多刚体

建模和飞行控制。



折叠机翼变体飞机的变形区间更大,是否能够

通过非对称变形操纵提高飞机的机动性是值得研

究的问题。目前针对对此类型变体飞行器的动力

学 建 模 和 控 制 方 法 研 究 多 数 基 于 对 称 变 形 过

程[6灢8]。B.Obradovic等[9]研究了对称和非对称变

形情况下的动力学建模方法;B.Obradovic等[10]

研究了非对称变形过程的气动载荷分布情况。上

述针对折叠机翼变体飞机的非对称变形研究仅给

出了非对称变形引起的气动变化和动态响应结果,
没有考虑将非对称变形作为操纵输入,也没有具体

分析非对称变形控制可能带来的优势或不利因素。
本文针对非对称变形控制方案和操纵效率进

行研究,对非对称操纵进行定义和简化,通过将非

对称变形操纵与常规操纵面对比和仿真计算,得出

非对称变形控制的最大有效区间。

1暋变体飞机状态方程

1.1暋几何模型

以某型折叠机翼变体飞机为例,折叠段可以单

独向上折叠120曘,同时外段机翼始终保持水平,外
形图如图1所示,各翼段的主要几何参数如表1
所示。

图1暋折叠机翼变体飞机模型平面图

Fig.1暋Planformofrearviewfoldingwingmorphingaircraft

表1暋各翼段的主要几何参数

Table1暋Parametersofbodies

翼段

名称

几何参数

翼段展

长/m
参考面

积/m2
根弦长/m 梢弦长/m

前缘后掠

角/(曘)

机身段 0.30 0.218 0.900 0.725 35

折叠段 0.30 0.131 0.725 0.468 35

外暋段 0.55 0.165 0.468 0.217 35

1.2暋状态方程

根据动力学模型的建立形式和研究对象,变体

飞机的状态矢量方程[11]可以表示为

x·=f(x,u)+毮f(x,u) (1)

式中:x为状态矢量;u为控制输入矢量;毮f 为变形

过程引起的变量函数。
控制输入矢量u可以表示为

u=[毮T暋TT暋uT
R]T (2)

式中:毮为常规控制面操纵输入;T为推力矢量;uR

为变形操纵输入。
将变形作为控制操纵输入时,变形过程需要响

应快并且持续时间很短,变形区间较小,因此不再

考虑变形引起的重心位置和惯量的时变特性。参

照文献[12]的动力学方程建立方法,可将变体飞机

的非线性动力学方程简化为
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式中:m 为飞机质量;FT 为发动机推力;(uvw)T

为空速在体轴系上的分量;(pqr)T 为滚转、俯仰

和偏航角速度;(FG,xFG,yFG,z)T 为重力在体轴系

上的分量;(FA,xFA,yFA,z)T 为气动力在体轴系上

的分量。
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式中:I为惯量张量;(LA MA NA)T 为气动力矩在

体轴系上的分量;(LGMGNG)T 为非对称状态下重

力矩在体轴系中的分量。

2暋气动力模型

忽略非定常效应,变体飞机的气动力仅受飞机

当前的气动外形和飞行状态影响。稳定轴系绕自

身横轴转动毩(迎角)角度与体轴系重合,稳定轴系

上气动力和力矩系数分别为升力系数CL、阻力系

数CD、侧力系数CY、滚转力矩系数Cl、俯仰力矩系

数Cm、偏航力矩系数Cn。体轴系上的气动力和力

矩计算公式为
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FA,x =QSw(CLsin毩-CDcos毩)

FA,y =QSwCY

FA,z=QSw(-CDsin毩-CLcos毩)

LA =QSwbw(Clcos毩-Cnsin毩)

MA =QSwCACm

NA =QSwbw(Cncos毩+Clsin毩
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(5)

式中:Q=1
2氀V

2,氀为空气密度,V 为空速;Sw 为全

机机翼参考面积;CA 为全机机翼参考平均气动弦

长;bw 为全机机翼参考翼展。
在非对称变形过程中或变形完成后非对称飞

行时,还会产生附加侧力Fu,y、滚转力矩Lu 和偏航

力矩Nu,它们是变形参数毺 =[毺1暋毺2]T 的函数

(毺1 和毺2 分别为两侧机翼的折叠角度)。本文引

入三个非对称变形引起的气动参数:附加侧力系数

CYur、滚转力矩系数Clur和偏航力矩系数Cnur,定义

如下:

CYur =Fu,y/(QSw)

Clur =Lu/(QSwbw)

Cnur =Nu/(QSwbw
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(6)

变体飞机变形过程的气动系数线性化模型

如下:

CL =CL0+CL毩·毩+CL毮e
·毮e

CD =CD0+Cdi·C2
L

CY =CY毬·毬+CY毮r
·毮r+CYur

Cl=Cl毬·毬+Cl毮a
·毮a +Cl毮r

·毮r+Clp-·p-+

Clr-·r-+Clur

Cm =Cm0+Cm毩·毩+Cm毮e
·毮e+Cmq-·q-+

Cm毩·-·毩·-

Cn =Cn毬·毬+Cn毮a
·毮a +Cn毮r

·毮r+Cnp-·p-+

Cnr-·r-+C
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式中:毬为侧滑角;毩·-为无量纲迎角变化率;p-、q- 和

r- 分别为无量纲滚转、俯仰和偏航角速度;毮a、毮e 和

毮r 分别为副翼、升降舵和方向舵偏角;CL0为基本升

力系数;CL毩和CY毮e
分别为升力系数对迎角和升降

舵偏角的导数;CD0和Cdi分别为零升阻力系数和升

致阻力系数;CY毬和CY毮r
分别为侧力系数对侧滑角

和方向舵偏角的导数;Cl毬、Cl毮a
、Cl毮r

、Clp- 和Clr- 分别

为滚转力矩系数对侧滑角、副翼偏角、方向舵偏角、

无量纲滚转角速度和无量纲偏航角速度的导数;

Cm0为零升俯仰力矩系数;Cm毩、Cm毮e
、Cmq- 和Cm毩·- 分

别为俯仰力矩系数对迎角、升降舵偏角、无量纲俯

仰角速度和无量纲迎角变化率的导数;Cn毬、Cn毮a
、

Cn毮r
、Cnp- 和Cnr- 分别为偏航力矩系数对侧滑角、副

翼偏角、方向舵偏角、无量纲滚转角速度和无量纲

偏航角速度的导数。

3暋非对称变形控制方法

变体飞机的飞行控制主要包括两个方面:一个

是改变飞机形态的变形控制,另一个是控制飞机保

持姿态和航迹的飞行控制。变体飞机有两种不同

的控制方法,如图2所示。第一种是变形控制和飞

行控制独立进行,如图2(a)所示。变体飞机通过

变形指令改变外形布局,飞行状态不对变形控制进

行反馈,此时控制律的设计目标是保证变体飞机在

任何变形状态下的稳定性和性能。第二种是变形

和飞行综合控制,如图2(b)所示。变体飞机的变

形也作为额外的操纵输入,利用变形引起的气动力

变化直接参与飞行控制。

(a)变形与飞行控制独立

(b)变形与飞行控制综合

图2暋变体飞机飞行控制方法

Fig.2暋Methodsofmorphingflightcontrol

当非对称变形时,变形引起的非对称气动参数

如式(6)所述。非对称变形时,将变形视为额外的

操纵输入,参考副翼偏角的定义方法,非对称变形

的变形操纵输入定义为

毮毺 =1
2

(毺2-毺1) (8)

变体飞机的基准状态定义为

毺0=1
2

(毺1+毺2) (9)
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非对称变形定义如图3所示。

图3暋非对称变形定义

Fig.3暋Thedefinitionofasymmetricmorphing

因此,非对称变形引起的气动参数可以简化为

CYur =CY毮毺
·毮毺

Clur =Cl毮毺
·毮毺

Cnur =Cn毮毺
·毮
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毺

(10)

式中:CY毮毺
、Cl毮毺

和Cn毮毺
分别为侧力系数、滚转力矩

系数和偏航力矩系数对非对称变形操纵输入的

导数。
考虑到机翼变形的速率和飞机的响应速度,实

际操纵变形量不宜过大,暂定最大非对称变形量为

30曘。为了验证式(10)的适用区间,对该变形区间

内的简化气动参数表达进行误差分析,如表2所

示。可以看出变形量小于30曘时相对误差均小于

0.05,能够满足精度要求。

表2暋气动参数相对误差

Table2暋Relativeerrorofaerodynamicparameters

变形量/(曘) 相对误差

10 0.005

20 0.021

30 0.047

4暋非对称变形操纵效率分析

4.1暋操纵效率分析

为了直观地描述非对称变形操纵效率,将非对

称变形引起的气动参数与常规操纵面对比,在此引

入三个操纵效率参数,分别为侧力效率毲Y、滚转力

矩效率毲l 和偏航力矩效率毲n,定义如下:

毲Y =CY毮毺
/CY毮r

毲l=Cl毮毺
/Cl毮a

毲n =Cn毮毺
/Cn毮

ì

î
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ï
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ï

r

(11)

变体飞机基准状态从全展开到全折叠,在不同

的飞行速度V 下,根据式(11)计算的操纵效率结

果如图4所示。

(a)侧力效率

(b)滚转力矩效率

(c)偏航力矩效率

图4暋非对称变形操纵效率

Fig.4暋Asymmetricmorphingcontrolefficiency

从图4可以看出:在不同飞行速度下,飞行速

度越低时,非对称变形操纵效率越高。从图4(a)
可以看出:相同飞行速度情况下,机翼全展开状态

下侧力效率最高,之后随着折叠角度增加而降低,

90曘以后效率为负值,即变形操纵反效。从图4(b)
可以看出:相同飞行速度情况下,滚转力矩效率在

机翼折叠角度为90曘附近最高。从图4(c)可以看

出:偏航操纵效率很低,且在折叠角度小于90曘时
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为负值。

4.2暋不同基准状态下的非对称变形响应

变体飞机在不同基准状态下,以飞行速度V=
25m/s做定常直线平飞时,对输入变形操纵毮毺=
-15曘的响应过程进行仿真,平衡状态如表3所示,
部分响应曲线如图5~图7所示。

表3暋平衡状态

Table3暋Equilibriumstates

基准状态毺0/(曘) 迎角毩/(曘) 升降舵偏角毮e/(曘)油门位置毮T

30 1.75 -0.73 0.264

60 1.93 -1.02 0.245

90 3.00 -1.47 0.215

(a)侧滑角

(b)滚转角速度

(c)偏航角速度

(d)滚转角

图5暋毺0=30曘动态响应

Fig.5暋Dynamicresponsewhen毺0=30曘

(a)侧滑角

(b)滚转角速度

(c)偏航角速度
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(d)滚转角

图6暋毺0=60曘动态响应

Fig.6暋Dynamicresponsewhen毺0=60曘

(a)侧滑角

(b)滚转角速度

(c)偏航角速度

(d)滚转角

图7暋毺0=90曘动态响应

Fig.7暋Dynamicresponsewhen毺0=90曘

从图5~图7可以看出:侧滑角、滚转角速度

和偏航角速度都有较大幅度的振荡,这是由非对称

状态下不对称气动力、阻尼导数、交叉动导数和转

动惯量的惯性耦合引起。从图5(b)、图6(b)和图

7(b)可以看出:滚转操纵效率随着基准状态折叠

角度的增加而显著提高。从图5(a)、图6(a)和图7
(a)可以看出:侧滑角并没有随着基准状态折叠角

度的增加而明显增加,这是由于侧滑角的变化由侧

力和滚转力矩共同引起,非对称变形时侧力效率随

着基准状态折叠角度的增加而下降,削弱了滚转效

率增加引起的侧滑效应。从图5(c)、图6(c)和图7
(c)可以看出:响应初期偏航角速度为负,这是由于

偏航效率为负值,而变形初期滚转引起的偏航效应

较小,随着基准状态折叠角度的增大,滚转效率增

大,而偏航效率绝对值降低,因此负偏航效应下降。
因此,非对称变形控制的效率最高区间在90曘左

右,在此附近仅考虑非对称变形引起的滚转效应,
能够通过非对称操纵较大地提高机动性。

5暋结暋论

(1)本文研究了一种折叠机翼变体飞机非对

称变形控制方案,提出了一种非对称变形操纵的模

型简化方法,通过将非对称变形操纵与常规操纵面

对比,得出了非对称变形控制的最大有效区间。
(2)非对称变形对偏航力矩影响不大,可以忽

略,飞行速度越低时,非对称操纵效率相对越高。
由于飞机的横向机动主要靠滚转完成,应优先考虑

非对称带来的滚转效率,基准状态90曘附近时非对

称变形操纵效率最高。
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