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柔性翼微型飞行器水平阵风响应特性实验研究
史志伟，刘志强，丁 超

(南京航空航天大学航空宇航学院，南京 210016)

摘要：设计研制了一种飞翼布局的柔性翼和刚性翼微型飞行器．并在风洞中研究了两种微型飞行器在定常风

和水平阵风作用下的气动特性，给出了柔性翼和刚性翼微型飞行器气动特性的差别。研究结果表明：不论是在定

常风情况下，还是在水平阵风环境下，柔性翼的气动特性要优于刚性翼结构，柔性翼具有延迟失速和缓和阵风影响

的能力．有利于稳定飞行。PIV测量结果表明：由于柔性翼的变形使刚性翼和柔性翼翼面上的流态不同，从而使微

型飞行器的气动特性发生改变。
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Experimental investigation on the aerodynamic characteristics of

flexible wing MAV in horizontal gust

SHI Zhi—wei，LIU Zhi—qiang，DING Chao

(College of Aerospace Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics。Nanjing

210016。China)

Abstract：A flexible wing MAV and a rigid wing MAV are designed．In the unsteady wind

tunnel in NUAA，the aerodynamic characteristics of these MAVs in steady wind and in horizontal

gust are studied．The differences between the rigid and flexible wing are discussed．The results

show that the aerodynamic characteristics of the flexible wing is better than that of rigid wing。

not only in steady wind but also in horizontal gust．The flexible MAV has the ability of delaying
stall and alleviating the effects of gust．This is beneficial to steady flight．The PIV results show

that the flow field structure of the flexible wing and rigid wing is different because of the distor—

tion of the flexible wing．These will result in the variety of aerodynamic loads correspondingly．
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引 嗣

微型飞行器(Micro Air Vehicle，MAV)的概念

起源于上世纪90年代[1]。美国国防高级研究计划局

(DARPA)最初考虑这项技术是源于军事目的HJ，根

据DARPA提出的要求，微型飞行器的基本技术指标

是：飞行器各项尺寸不超过15cm，重量为10b 1009，

续航时间20～60min，巡航速度30～60km／h，平台有

效载荷1～189，飞行距离l～10km，能自主飞行，微

型飞行器采用固定翼布局(3]。与常规无人飞行器相

比，MAV具有体积小、重量轻、成本低的飞行平台优

势，操纵方便、机动灵活、噪音小、隐蔽性好，因此它具

有很高的军用和民用价值。
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微型飞行器的主要飞行环境为对流层底部，该层

天气环境复杂多变，对微型飞行器的稳定飞行有着很

大影响，其中对微型飞行器影响最大的就是风，特别

是阵风。阵风会使微型飞行器产生附加的气动力和

力矩，从而造成附加的过载，使微型飞行器出现纵向

振荡，横航向摇摆甚至翻滚现象，同时容易引起结构

疲劳损坏。国际上对微型飞行器抗阵风影响的研究

已经取得了一定的进展。Wei Shyy等¨巧j，对生物和

MAVs柔性翼进行了较为系统的研究，并对多种柔

性翼结构开展风洞试验和飞行试验研究，发现柔性翼

结构可以明显改善小展弦比机翼的大迎角特性。

Yongsheng Lian等“。71开展了三维MAV薄膜柔性

翼流一固耦合数值模拟，计算了薄膜翼的非线性流一固
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耦合问题。Roberto AlbertaniES'9]完成了一种柔性翼

的变形和气动特性的测量，给出了机翼变形对气动特

性的影响关系。Peter G Ifju[1们完成了一种柔性机翼

微型飞行器的设计和研制，并进行了风洞吹风实验。

通过进行试飞，认为柔性翼微型飞行器可以在更复杂

的大气环境下进行稳定飞行。这些研究工作都得到

了相同的结论：柔性翼在复杂大气环境下比刚性翼有

更好的抗风能力和延迟失速的能力。目前这些研究

成果都是在定常来流下获得的，对于阵风环境下的非

定常流动的研究还很少【11|，因此缺乏在阵风环境下

的非定常气动数据，这对微型飞行器控制系统的设计

是不利的。中国也有研究者进行了微型飞行器阵风

特性的研究，以及柔性翼和刚性翼微型飞行器外场阵

风环境对比飞行试验研究[121引。结果表明：采用柔性

翼的微型飞行器受扰动后产生的过载要大大低于采

用刚性机翼的飞行器。由于中国在微型飞行器阵风

特性方面的研究起步较晚，目前还没有形成一套系统

的研究方法和理论，特别是在风洞模拟实验方面，还

少有研究成果，因此需要在柔性翼微型飞行器阵风特

性风洞实验研究方面进行更深入、细致的研究。

为此，设计研制了一种飞翼布局的柔性翼和刚性

翼微型飞行器，并在南航非定常风洞内研究了两种微

型飞行器在水平阵风作用下的非定常气动特性，给出

了柔性翼和刚性翼微型飞行器气动特性的差别，并从

流动结构上进行了分析。

l 试验设备

1．1非定常风洞

南航非定常风洞是一座自行设计、自行建造的低

湍流、低噪声的低速风洞[1“。该风洞的最大特点是

可以对来流风速进行控制，产生非定常的自由来流。

风洞开口试验段的尺寸为1．5m×1．0m，最大风速

35m／s，湍流度e≤O．07％，俯仰方向气流偏角f&I≤

0，5。，偏航方向气流偏角j△p J≤o．5。。

1．2水平阵风的形成

通过控制风洞中非定常机构的运动，可以在试验

段中产生非定常的水平阵风。水平阵风的风速测量

由动态压力传感器完成。图1为典型余弦速度脉动

变化曲线，其中对速度信号进行了无量纲化处理。无

量纲速度表示为：

等=I+Rc。s(“)一I+Rcos(2耳ft)<1)
式中U(t)为实时风速，【，。为平均风速，R为无

量纲幅值(R<1)，f为风速脉动频率。
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图1 水平阵风速度变化曲线

Fig．1 The velocity curve of the horizontal gust

1．3试验模型

试验模型如图2所示，均采用飞翼式齐莫曼翼外

形，前后缘均为半椭圆(长短轴之比为5：1)。模型

参考面积S=0．0312m2，展长Z=0．225m，平均气动弦

长6^=0．15m。刚性模型为碳纤维的刚性结构，机身

采用$5010翼型状硬质泡沫制作；柔性模型骨架为碳

纤维刚性结构，机身采用$5010翼型状硬质泡沫制

作，机翼采用柔性结构，碳纤维条带作为支撑筋，柔性

蒙皮材料采用硅橡胶薄膜，厚度为0．25mm，施加少

许的预紧力，均匀的粘贴在支撑筋上。试验模型通过

安装在模型下后方的连接件与天平相连接。

围2试验模犁

Fig．2 The test models

2数据处理方法

在非定常试验中，由于风速大小是随时间变化

的，因此对测量数据的处理，采用实时采集的风速大

小来进行。
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(2)
模型都发生失速。同时从图中可以看出，刚性模型的

最大升力系数要大于柔性模型，柔性模型的失速迎角

要比刚性模型的失速迎角大，这说明柔性翼有一定的

延迟失速的能力。

(3)

在动态试验过程中，由于气流分离引起流动的不

重复性、气流脉动时的惯性力变化、非定常分离流动

引起的结构振动以及高频电信号噪声等造成测量数

据离散性很大，有用信号淹没在背景噪声之中。无法

获得所需要的测量结果，因此需要进行特殊处理。首

先在数据采集时采用低通滤波器，滤掉一些无用的高

频信号；同时数据采集过程采用多周期的锁相采集，

并对获得的多周期测量数据进行相位平均处理；最后

设计了数字滤波处理程序，以去除背景噪声，消除数

据的振荡现象。如图3所示，滤波前背景噪声影响非

常大，滤波后，既保持了原来的曲线特征，规律性也变

得比较明显。

图3原始数据与滤波数据的比较
Fig．3 Comparison between the raw data and filter data

3刚性翼和柔性翼的对比试验结果

3．1静态试验结果

首先测量了两种模型的静态气动力数据，试验风

速为U。。=16m／s，对应的雷诺数Re=1．68×105。

图4所示为升力系数随迎角变化曲线。

从图中可以看出，两个模型的升力系数在小迎角

时差别很小，这是因为在小迎角时，柔性模型的变形

不明显，两个模型的有效迎角几乎是相同的，此时流

动基本都是附着流动，微弱的柔性变形对流场的影响

很微弱，所以升力系数基本没有差别。柔性模型在迎

角为18。左右时后缘开始出现比较明显的变形，这时

刚性模型和柔性模型的升力特性开始出现比较明显

的差别，柔性模型的升力系数斜率逐渐变小，同时量

值开始逐渐小于刚性模型，这种现象一直持续到两个

图4升力系数随迎角变化曲线

Fig．4 The culwe of cL vs a

3．2 PIV测量结果

图5所示为两种模型y／l；50％截面上不同迎

角下PIV测量的速度矢量分布结果，其中z代表半展

长。从图中可以看出，在迎角较小时，两个模型翼面

上的流动在各个位置都是附着流动，并没有产生明显

的流动分离现象，所以，此时两个模型的升力系数也

基本相同。在迎角较大时，两个模型翼面上的流动都

存在分离现象，但是两个模型的分离程度有明显的不

同，刚性翼模型的分离位置要比柔性翼模型靠前，并

且分离区明显大于柔性翼模型，此时刚性翼已经失

速，而柔性翼模型分离程度比较小，此时柔性翼模型

没有发生失速现象。

3．3水平阵风响应试验结果

参考静态试验的结果，选取动态试验的迎角分别

为15。、22。、25。和28。。风速变化规律为正弦运动，水

平阵风平均风速U。=12m／s左右，风速脉动频率分

别为^=0．2Hz√j=O．5Hz，脉动幅值R=0．40。

图6所示为刚性翼模型和柔性翼模型在风速脉

动频率0．5Hz时升力系数的对比试验结果。在试验

过程中，随着来流的加速，柔性模型后缘的变形量明

显增大，而随着来流的减速，后缘变形量比较小，这种

反复变形就会在柔性变形和非定常流场之间形成一

种耦合，使之呈现出与在定常风速下不同的试验现

象。从图中可以看出，模型在都没有失速之前，柔性

模型的升力系数明显要比刚性模型的小，这与定常风

速下的实验结果有所不同。当两个模型都失速之后，

模型翼面上的流动都已呈完全分离状态，两个模型的

升力系数的变化没有明显的差别。这也就表明，在失

速迎角前，柔性翼有较强的减弱和缓和阵风的能力。
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图5展向PIV对比测量结果(y／l=50％)

F喀5 HV results comparison in span direction between the rigid and flexible wi嵋
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图6刚性翼和柔性翼的升力系数对比(，=O．5Hz)
F唔6 The compad∞n of Iift coefficients between

the rind and flexible wing

4 结 论

笔者初步进行了柔性翼和刚性翼微型飞行器气

动特性的对比试验研究。从静态试验结果可以看出，

柔性模型的失速迎角比刚性模型大，这说明柔性模型

有一定的延迟失速的能力。在非定常水平阵风环境

下，柔性模型的升力要比刚性模型小，同时柔性模型

的升力脉动量要比刚性模型小，这说明柔性模型有一
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定的阵风缓和能力。
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X-51A试飞受挫原因可能是密封失效

【据美国《航字日报》近日报道】在5月25日X-51A“驭波者”高超声速试验飞行器的酋飞

试验中，超燃冲压发动机与尾喷管之间的密封故障可能是导致X-51A无法达到预定马赫数的

原因。从超燃冲压发动机泄露出来的高温气体对飞行器产生了侧向力，从而导致加速减慢和

续航时间变短。

美国空军研究实验室(AFRL)X一51A项目经理Charles Brink透露，未试飞的另外3架飞

行器上的发动机将会拆卸下来并重新检查，并且在飞行测试恢复之前，密封装置将会得到增

强。超燃冲压发动机与配装在机体上的尾喷管之间必须要有热密封和压力密封，以容纳发动

机工作后引起的膨胀。调查主要集中在发动机与机身连接过程中的密封封装程序上。Brink

称，密封是“盲装”的。而且一旦发动机就位后便很难检测。因此，科研团队专门研发了在线密

封检测技术。调查认为，密封泄露扰乱了进入尾喷管的气流，从而导致了侧向力，且进一步对

飞控系统产生了影响。Brink透露：“我们注意到X一51A在飞行中产生了一些侧滑和偏角。”

目前，一个特别团队被迅速组建起来，该团队在9月份对密封方案、温度、安装等问题进行研

究，并开发能够更加结实可靠的密封方法。

摘自《国外航空航天》
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