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柔性翼微型飞行器垂直阵风响应特性的实验研究
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摘要：微型飞行器因其体积小、重量轻、使用灵活、成本低，广泛应用于军民领域的侦查、通讯、搜救等领域。在

制约微型飞行器发展的诸多因素中，阵风对微型飞行器的稳定、安全飞行影响很大。在南京航空航天大学非定常

风洞内，研制了一套垂直阵风装置，进行了垂直阵风的流场测试。设计制作了一种柔性翼徽7型飞行器，并制作r

刚性翼与其对比，在国内首次进行了微型色行器垂直阵风实验。结果表明：柔性翼能够提高微型飞行器的失速迎

角，且具有更好的纵向稳定性，有一定的垂直阵风缓和能力，有利于安全、稳定飞行。
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Experimental investigation on the vertical gust response

characteristics of the MAV with flexible structure
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Abstract：MJcro aerial vehicle(MAV)ls a Dew type of aircraft，which has traits of rainj vol—

ume，light weight，higher flexibility，low cost，etc．So MAV could be extensively applied tO mil

itary and civil fields，including reconnaissance，communication，and rescue。Concerned with sev

eral obstacles of restricting the MAV development。the gust is the most 1mportant factor that af—

fects the MAV tO flight safely and steadily．The equipment for generating vertical gust is devel—

oped and an angle surveying method which could be applied on the vertical gust flow field is stud

ied．Then a rigid wing MAV and a flexible wing MAV of a flying wing configuration are designed
and fabricated．The vertical gust experiment for MAV lS carried Out ln unsteady wind tUnnel of

NUAA．The results·show that the flexible wing can increase the stal】angle of attack．At the

same time．it has better longitudinal stability．The flexible wing has the ability of alleviating the

effects of vertical gust which benefits tO safe and steady flight．
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0引 言

微型飞行器是一种新型的飞行器，因其体积小、

重量轻、使用灵活、成本低，故可广泛应用于军、民用

领域的侦察、通讯、搜救、勘测等领域。由于其飞行速

度较低，与风速在同一量级，且主要活动空间为湍流

多发的超低空环境，所以阵风是对其稳定、安全飞行

影响最大的因素之一“。阵风的影响体现在改变来

流速度和改变来流方向两方面。由于低雷诺数下空
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气的黏性效应和非定常效应显著，雷诺数发生微小的

改变也可能会导致微型飞行器气动性能、稳定性和操

纵性的急剧恶化。而来流方向的改变更直接影响了

微型飞行器的实际迎角。垂直阵风在改变来流速度

的同时也改变了来流方向，因此微型飞行器要走向实

用化，其对垂直阵风的适应能力是必须解决的关键问

题。Florida大学、Notre Dame大学和美国空军实验

室开展研究结果表明柔性翼微型飞行器有更好的阵

风适应能力和平稳飞行能力”“。在低雷诺数风洞对
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一种自行设计的柔性翼微型飞行器进行了国内首次

垂直阵风试验，并与翼型、机翼平面形状和尺寸大小

均相同的固定翼飞行器进行了性能对比。

l实验设备和模型

1．1风洞

南京航空航天大学的非定常风洞是一座低湍流、

低噪声的低速风洞。开口实验段的主要技术指标为：

长×宽×高：1．7mXl．5m×1．0m，最大风速35m／s，

最小稳定风速3m／s，湍流度；≤0．07％．俯仰方向气

流偏角I△nI≤0．5。，偏航方向气流偏角△口≤0．5。。

通过在风洞出口处设计一套用电机带动四连杆驱动

的俯仰振动叶片，控制风洞出口处的俯仰叶片的振

动，来改变风洞出口处的来流方向，模拟垂直阵风的

变化。垂直阵风产生机构如图1所示，其中1为电机

控制箱．2为电机．3为光栅编码器，4为帆板机构。

图i垂亘阵风产生机构

Fig．1 The equipment for generating vertical gust

1．2实验模型

研究表明，齐莫曼翼失速迎角大于反齐莫曼

翼。1。且借鉴于鸟类翅膀后缘可以发生局部被动变

形，从而适应大气扰动对飞行影响的原理，对柔性翼

结构做出适当改进。最终确定咕勺实验模型如图2和

3所示，采用飞翼式齐莫曼翼外形，前后缘为半椭圆。

长轴和短轴之比为5：1．参考面积5—0．031 2m2．模

型的展长z一0．225m，平均气动弦长b．一0．15m。刚

性翼模型为碳纤维的刚性结构；柔性翼模型骨架为碳

纤维刚性结构．蒙皮材料采用硅橡胶薄膜，厚度为

0．25mm，施加少许的预紧力，均匀地粘贴在骨架上。

2垂直阵风角度生成和测量

阵风在大气中普遍存在．可分为垂直阵风和水平

阵风。其中垂直阵风不仅改变来流的速度，还改变了

来流的角度，对微型飞行器的影响尤为显著。本次实

验通过垂直阵风产生机构模拟垂直阵风的产生。电

机的转动以驱动凸轮，凸轮带动连杆使叶片摆动，通

过改变电机的转速和凸轮的偏心距使叶片进行不同

频率和振幅的摆动。进而生成垂直阵风流场。垂直阵

风实验流场较为复杂，在流场不同区域气流方向和速

度大小均变动较大。作为前期研究实验，这里只对流

场中气流的角度变化进行测量和分析．对阵风引起的

实际风速变化还有待进一步研究。

．“ {：比wM’l

Fig．3 The flexible wing model

通过研究表明．影响垂直阵风流场分布的因素较

多，主要因素有：平均风速、叶片摆动的振幅和频率、

风洞轴向位置和上下位置。因素的不同会对垂直阵

风流场的形成产生决定性的改变。经多次实验．最终

选定本次实验平均风速为8．23m／S．叶片摆动频率为

1．2Hz，振幅为一37。～37 9。

首先开启垂直阵风产生机构，对流场进行显示试

验，确定垂直阵风规律性较好的流场位置。流动显示

方法选取烟线法，由于垂直阵风流场的特殊性，对烟

线做了改进，在烟线上等距离布置小线团，白烟成条

状向下游流去，确定了定位要求严格的流场区域，如

图4所示。然后在垂直阵风流场处应用PlY(粒子成

像测速)技术测量流畅角度。本次实验所用垂直阵风

产生机构叶片运动范围为一37。～37。，采用光栅编码器

检测叶片角度，对PIV设备进行实时触发，叶片每运

动4。给出一个触发信号．分别得到叶片运动一个周期

内的流场数据。如在叶片由下至上一17。时，用Tccplot

软件处理可得到图5。由图5可看出在所取区域流
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场较为均匀，可清楚地看到斜率稳定的流线，进而得

到气流角度。

0f

罔1 ，-_i}【阵M流场艟析

I?{￡4 Smoke Irh)H visualization

幽5帆板由下至上l 79时流线

Fig．5 The angle streamtraces of flow field when

vane at·17。from bottom to top

将测得的角度取点连线，并拟合得到帆板角度与

气流角度对应关系如图中红线所示，以便在后续测力

试验中由光栅编码器检测到的帆板角度求得垂直阵

风的气流角度。最终得到帆板与气流角度对应关系

如图6所示。
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图6叶片角度与气流角度对应曲线

Fig．6 The flow angles correspond to the vane angles

3·实验结果和分析

3．1定常来流纵向气动特性和PIV显示

在研究模型在垂直阵风下的气动特性之前，首先

研究了模型在定常来流条件下的气动特性。模型的

侧滑角为fl=o。，实验风速u。，一14．25m／s，对应的雷

诺数Re=1．45×10。。图7分别给出了刚柔模型的

升力系数、阻力系数、俯仰力矩系数和升阻比随迎角

的变化曲线。
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图7定常来流刚柔模型纵向气动特性对比曲线
Fig．7 1k IongitudinaJ aeredynamic characteristics of the fleⅢe wing'。

model contrast to the rigid wing model in steady flow field

从升力系数的测量结果可以看出．两个模型的升

力系数在小迎角时差别较小，但刚性翼模型升力系数

在26。迎角时下降，此时柔性翼模型升力系数仍在上

升。两个模型的阻力系数都随迎角增大而递增，差
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别不大。刚性翼模型失速前的升阻比略大于柔性翼

模型，但失速后柔性翼的升阻比更大。刚性翼模型俯

仰力矩系数在失速角后急剧下降。柔性翼模型的俯仰

力矩系数下降幅度小，显示了良好的纵向静稳定性。

由前面分析可知，刚性模型在26。迎角时已经失

速，而柔性模型此时升力系数曲线仍在上升。故在

28。迎角分别对两种翼型进行弦向PIV斌验，选取，／

z=50％的弦向位置，其中，为半展长，结果如图8和

9所示。PIV试验揭示柔性变形有助于延迟翼面上

的流动分离．体现在刚性翼失速时柔性翼升力仍在上

升．有更大的失速迎角。使得柔性翼微型飞行器的气

动性能优于刚性翼飞行器”]。

position／mm

削9秉性翼迎角2矿弦向位置J／，=50“速度矢艟

Fig．9 The velocity vector of the flexible wing

model in"y／t=5 q)％al口=28。

3．2垂直阵风下的纵向气动特性

本次试验选取风洞的风速为U，=8．23m／s，对

应的雷诺数为Re=8．45×104。控制帆板，使帆板按

正弦波形运动翻转，从而产生垂直阵风。利用安装在

帆板t的光栅编码器检测帆板运动角度，并在帆板

从一37。至37。再至一377一个运动周期内．每间隔2。时使

实时测力系统采集一次气动数据，最后计算时以4。

支撑角转换为力和力矩。为了更直观地研究垂直阵

风对微型飞行器气动性能的影响，图10中力的单位

为N，力矩单位为(N·m)。
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图lo垂直阵风环境下4。迎角纵向气动特4陀刚柔对比

Fig．10 The ldagitudinal ae,,adynamic dHf钺Ieristi岱of the flexible wing

model contrast to the rigid wing model in vertical gust at 4。AOA

从图中可以看出在垂直阵风环境中，小有效迎角

时柔性翼微型飞行器与刚性翼微型飞行器升力差别

不大；但当有效迎角较大时，柔性翼微型飞行器的升

力较小．这是因为翼型后缘向上翘起，实际减小了模

型的有效迎角，延缓了失速的发生。柔性翼微型飞行

器的阻力整体较刚性翼微型飞行器小，显示了其良好

的减阻特性，续航能力更好。柔性翼微型飞行器的俯

仰力矩在小有效迎角时与刚性翼差别不大；但在大迎

角时，翼型失速后俯仰力矩先降低，然后很快趋于稳

定，出现平台期．说明其良好的纵向稳定性。综上所

述：柔性翼结构具有更大的失速迎角和优良的大迎角

气动性能，对于微型飞行器的安全稳定飞行具有重大

嚼打

，
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的实用价值。

4结论

为提高MAV的稳定性和抗风能力，进行了柔性

翼微型飞行器的垂直阵风风洞试验研究，并与刚性翼

微型飞行器进行对比研究。试验结果表明：垂直阵

风环境下微型飞行器气动特性数值变动剧烈，且振幅

较大。试验所用这种柔性结构微型飞行器在来流角

度较大、且变动剧烈的情况下，由于后缘的变形翘起，

延缓了失速。阻力较小，有利于长时间飞行。俯仰力

矩在峰值回落后会出现平台期，纵向稳定性良好。

PIV试验揭示柔性变形有助于延迟翼面上的流动分

离，但本次实验还未涉及机翼变形量的影响，柔性翼

的弹性模量和变形量与气动特性的关系将在今后研

究工作中给出。
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Merlin 1D发动机在经验证的MerIin发动机技术基础之上建造，Merlin发动机曾执行三次“猎鹰”一9{
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