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折叠翼变体飞行器非定常气动特性实验研究

袁明川，史志伟，程克明
（南京航空航天大学 航空宇航学院，南京　２１００１６）

　　摘要：折叠翼变体飞行器是一种可以在飞行中改变自身气动外形的新型飞行器。研制出了一种折叠翼变体飞

行器的风洞实验模型，在风洞实验中测得了模型不同变体位置下的气动力以及进行变体运动时气动力的动态变化

过程，并通过 ＰＩＶ 实验手段获得模型周围的流场在变体运动过程中的变化情况。结果表明：在机翼变形过程中，折

叠翼模型有明显的非定常气动现象产生，而且折叠变形的速度越大，非定常现象越明显。出现非定常现象的主要

原因是变体运动对机翼前缘涡的影响。
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０　引　言

　　变体飞行器可以在飞行中改变自身的气动构型，

实现机翼面积、后掠角、展弦比等的大尺寸范围的变

化，从而使飞行器可以在变化很大的飞行环境下和在

执行多种任务时始终保持良好性能［１３］。随着科学技

术的发展和如今对飞行器在复杂环境下飞行以及执

行多任务的要求，变体飞机的构想愈加受到世界各国

的重视。１９８５～１９９２ 年美国开展了主动柔性翼（Ａ Ｆ

Ｗ）计划，并于 １９９６ 年后扩展为主动气动弹性机翼

（ＡＡＷ）计划
［４］。２００３ 年，美国国防预研计划局

（ＤＡＲＰＡ）正式启动了 ＭＡＳ （Ｍｏｒｐｈｉｎｇ Ａｉｒｃｒａｆｔ

Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ）研究计划，提出了折叠机翼、滑动蒙皮机

翼和伸缩机翼的设计方案，变体飞机的研究取得了许

多实质性的进展［５６］。与此同时，欧洲也启动了由多

个单位合作的 ３ＡＳ （Ａｃｔｉｖｅ Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ Ａｉｒｃｒａｆｔ

Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ）计划，将变体飞机的研制列入了研究日

程，国外其他多所大学也纷纷开展了不同形式变体飞

机的设计研究［７１１］。近几年来，国内的相关高校和科

研机构多次进行了变体飞行器驱动、控制研究和气动

特性的数值模拟工作，取得了一定的成果。

　　折叠机翼变体飞行器可以通过部分机翼的折叠

运动改变飞机的机翼面积、高低位置、平面形状、展弦

比和后掠角，实现飞行器气动外形的改变。研制出了

一种能够实现机翼可控折叠变形的飞行器的实验模

型，通过风洞实验获得了模型在不同的变体位置下的
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气动参数和流场分布以及它在变体过程中气动参数

和流场的动态变化情况，总结出了变体飞行器静态和

动态下气动特性的变化规律，并对其进行了简单的流

动机理的探究。研究结果可为变体飞行器的气动设

计提供一定的参考依据。

１　实验模型结构和驱动

　　折叠翼变体飞行器实验模型采用后掠式机翼，无

平尾和垂尾。机翼由两部分组成：与机身相铰接的内

侧机翼；与内侧机翼相铰接的外侧机翼。外侧机翼、

内侧机翼、机身和连杆组成平行四边形机构，从而使

内侧机翼绕机身转动时，外侧机翼与机身平面始终保

持水平［１２１５］。驱动器采用高精度伺服舵机，工作时利

用计算机控制机翼做相应的变体运动。模型机翼完

全展开时为近似三角翼布局，机翼展长犾＝０．６ｍ，展

弦比λ＝３．１２，后掠角χ１／２
＝１７．５°；机翼完全折叠时

展长犾＝０．３６ｍ，展弦比λ＝２．０６，后掠角χ１／２ ＝２６°。

文中用θ表示内侧机翼的折叠角度，θ＝０°表示机翼

处于完全展开状态，θ＝１２０°表示机翼处于完全折叠

状态。图 １ 为折叠翼飞机模型在不同变体状态下的

照片。

图 １　不同变体状态下的模型照片
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２　实验仪器和实验方法

　　实验风洞为低速回流式开口风洞，最高风速

４０ｍ／ｓ，风洞最大湍流度 ０．０７％，实验段长 １．７ｍ，横

截面为 １．０ｍ × １．５ｍ 的矩形。气动力与力矩测量

采用六分量杆式天平。

　　折叠翼变体飞行器模型的风洞实验在 １０ｍ／ｓ 的

风速下进行，实验主要分为三个部分：（１）静态测力

实验：测得模型在不同变体位置下的气动力和力矩；

（２）动态测力实验：实验时模型做匀速变体运动，测

得模型在不同的迎角、变体速度下气动力和力矩的动

态变化情况；（３）ＰＩＶ 流场测量实验。

　　在进行数据处理工作时，不考虑变体运动对重心

位置的影响，模型重心位置取为一个固定的点，参考

面积犛、展长犾和平均气动弦长犫犃 取模型做变体运

动时的实时变化值。相应的气动系数计算公式为：

犆犡，犢，犣＝
犡，犢，犣
狇!

犛（θ）

犆犿狕＝
犕狕

狇!

犛（θ）犫犃（θ）

犆犿狓，犿狔 ＝
犕狓，犕狔
狇!

犛（θ）犾（θ）

（１）

　　式（１）中，狇!

表示来流动压，犛（θ），犾（θ），犫犃（θ）分

别表示模型的机翼在不同折叠角度下的投影面积、展

长和平均气动弦长。

　　考虑到动态测量时存在干扰信号，因而对数据进

行了滤波处理。图 ２ 为气动特性动态变化曲线在数据

滤波前后的一个对比。在动态实验时，首先测量了无

风状态时机翼动态运动的天平数据，然后进行了有风

状态时的动态气动力测量，用有风数据减去无风数据，

去除惯性影响。同时，在动态实验时，共采集了 ６ 个周

期的数据测量值，并对实验结果进行了平均值处理。

图 ２　数据滤波前后对比
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３　实验结果与分析

３．１　静态测力实验结果

　　图 ３（ａ）～（ｃ）为折叠翼变体飞行器模型静态实

验的气动特性曲线。通过对这些曲线的观察，得到了

以下的规律：随着机翼折叠角度θ的增大，模型失速

临界迎角从１ ６°增大到２２°；在θ＝９０°后，升力线斜率

５１　第 ６ 期　　　　　　　　　　　　袁明川等：折叠翼变体飞行器非定常气动特性实验研究





变小；升阻比在θ＝０°时最大，在θ＝１２０°时最小；θ＝

１２０°时模型焦点后移，纵向静稳定性有所增大。总的

来说，模型在机翼展开时的低速气动特性要优于折叠

状态的气动特性。

　　出现以上现象的原因可能是：θ增大时模型的展

弦比减小，下洗作用增大，造成有效迎角减小，从而使

得失速迎角增大；θ达到 ９０°后，模型机翼运动至机身

上方，模型内、外侧机翼和机身部分相互影响，使得阻

力系数增大，升力系数减小，同时机翼位置变化使得

前缘涡对机翼影响减弱，这些都会造成升力线斜率的

下降。

（ａ）不同θ下的升力系数

（ｂ）不同θ下的升阻比

（ｃ）纵向静稳定性

图 ３　静态情况下模型的纵向气动特性
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　　图 ４ 是 ６°迎角下偏航力矩系数随侧滑角变化曲

线，曲线的斜率在θ＝９０°时明显大于其它的偏转角

度，这说明此时模型具有最大的航向稳定性。这是因

为当θ＝９０°时，模型内侧机翼竖起，可以充当垂直安

定面，从而使得偏航稳定性增大。

图 ４　不同θ下的偏航力矩系数曲线
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３．２　动态测力实验结果

　　图 ５ 是模型的纵向气动特性曲线，观察升力特性

曲线，可以看出θ在 ９０°之前，机翼进行折叠运动时的

升力系数犆狔 明显小于进行展开运动时同一θ下的升

力系数犆狔。迎角α为 ８°时这个最大差值大概相当于

自身升力系数的 １２％，α达到 １８°时模型失速，这个差

值达到 ２２％。这说明机翼进行折叠运动时产生了比

较明显的非定常气动现象，而且失速前后这种现象更

加的强烈。比较图 ６ 中不同的折叠速度下模型升力

系数的动态特性，可以看出模型折叠运动的速度越

大，非定常效应越明显。

（ａ）８°迎角时动态升力特性

（ｂ）１８°迎角时动态升力特性

图 ５　不同迎角下变体运动对模型纵向动态气动特性影响（ω＝９０°／ｓ）
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　　出现这种非定常现象的原因可能是以下两个：模

型机翼对来流的相对运动速度造成有效迎角发生改
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变；模型的变体运动对它周围流场特别是前缘集中涡

的影响。

（ａ）ω＝６０°／ｓ 下的升力系数

（ｂ）ω＝１２０°／ｓ 下的升力系数

图 ６　变体速度对动态气动特性的影响（α＝１８°）

犉犻犵．６　犜犺犲犲犳犳犲犮狋狊狅犳犿狅狉狆犺犻狀犵狊狆犲犲犱狅狀狋犺犲狌狀狊狋犲犪犱狔

犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊（α＝１８°）

　　分别对这两个因素进行简单的分析。首先，实验

中模型机翼进行的变体运动会对来流产生一个相对

运动速度，这个相对速度使得同一θ下折叠过程有效

迎角小于展开过程，从而造成升力系数和阻力系数的

变化，这个因素在小迎角时起主要作用。对于第二个

因素，模型机翼的展开运动会造成机翼下方的气流向

上翻卷，从而增大了前缘涡，前缘涡可以产生非线性涡

升力，延缓机翼的失速，有利于升力的增加，这个因素

在大迎角时发挥主要作用。在这两个因素共同作用下

模型的升力特性呈现如图 ５ 所示的动态变化规律。

　　图 ７ 为偏航角β＝２０°时折叠翼模型航向气动参

数的动态变化情况。从两幅图中可以看出，机翼折叠

和展开时侧力系数曲线和偏航力矩系数的曲线在折

叠角度θ＝９０°之前基本重合在一起，没有十分明显的

非定常气动现象产生，在折叠角度θ＝９０°之后，机翼

展开和折叠时的曲线并不重合开始有非定常气动现

象产生。这是因为θ＝９０°时模型内侧机翼竖起充当

了侧向的主要受力面，在它的运动下产生非定常的气

动特性。

３．３　犘犐犞实验结果

　　ＰＩＶ 实验对 １２°迎角下机翼后方 ５ｃｍ 处截面进

行流场测量。图 ８ 和 ９ 分别是静态和动态情况下流

场的变化情况，流场图由涡量云图和速度矢量图构

成，图中粗线表示机翼位置。

图 ７　变体运动对横航向气动特性影响（α＝６°，β＝２０°）

犉犻犵．７　犜犺犲犲犳犳犲犮狋狊狅犳狋犺犲犿狅狉狆犺犻狀犵犿狅狋犻狅狀狅狀狋犺犲犾犪狋犲狉犪犾

犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊（α＝６°，β＝２０°）

　　图 ８（ａ）～（ｃ）是静态情况下θ分别为 ０°、３０°和 １２０°

时的流场分布，可以看出前缘涡随着机翼折叠状态的

改变而转移，当机翼折叠起来时前缘涡基本消失。

（ａ）涡量和速度矢量分布（θ＝０°）

（ｂ）涡量和速度矢量分布（θ＝３０°）

（ｃ）涡量和速度矢量分布（θ＝１２０°）

图 ８　不同变形位置下的静态流场

犉犻犵．８　犜犺犲狊狋犪狋犻犮犳犾狅狑犳犻犲犾犱犻狀狋犺犲犱犻犳犳犲狉犲狀狋犿狅狉狆犺犻狀犵狆狅狊犻狋犻狅狀

　　图 ９ 是动态情况下θ＝３０°时机翼折叠过程和展

开过程流场分布的对比，相对于折叠运动状态，机翼

的展开运动使得前缘涡增强，且前缘涡的位置向翼根

方向移动。流场分布的这些变化和前文中气动特性
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的变化是一致的。

（ａ）折叠过程流场分布

（ｂ）展开过程流场分布

图 ９　变体运动过程中的流场变化（θ＝３０°）

犉犻犵．９　犜犺犲犮犺犪狀犵犲狅犳犳犾狅狑犳犻犲犾犱犻狀狋犺犲犿狅狉狆犺犻狀犵犿狅狋犻狅狀

４　结　论

　　通过对折叠机翼模型在静态和动态过程中的气

动特性实验结果进行分析，并结合 ＰＩＶ 测量结果，可

以得出以下结论：

　　（１）对于折叠翼变体飞行器，静态情况下模型展

开时的低速气动特性优于折叠起来的状态；

　　（２）折叠翼变体飞行器模型变体运动过程中

有明显的非定常效应，失速迎角前后非定常效应更

加明显；

　　（３）变体运动速度越大，非定常效应也越明显；

　　（４）非定常气动效应产生的原因主要是机翼

相对于来流运动和机翼变体过程中对前缘集中涡的

影响。
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