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摘!要!
采用经过验证的 .̂F计算方法#对可弯折翼尖在飞翼布局中的操纵性能进行研究& 结果表明#可弯折翼尖
是通过侧向力实现横航向操纵的#且进行横航向操纵时对升力%阻力和升阻比的影响都较小& 在可弯折翼
尖单侧作动时#偏航力矩%侧向力%滚转力矩三者之间存在强烈耦合'在可弯折翼尖两侧反向同步作动时#滚
转力矩发生相互抵消#仅侧向力和偏航力矩二者之间存在较强的耦合& 可弯折翼尖单侧作动和两侧反向同
步作动可形成两种不同的横航向操纵机制&
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56引言
飞翼布局是仅由单独翼面构成的气动布局形

式& 相比于其他布局类型#飞翼布局具有结构简
单%气动效率高%机动性良好%可探测性低%易于一
体化布置等优点& 但是#由于取消了尾翼#目前飞翼
布局存在气动力和力矩呈现显著非线性%气动力和力
矩耦合严重%无安定性%航向操纵性不足等问题#严重
制约了飞翼布局的应用& 对飞翼布局作战飞机来说#

最大的挑战之一就是寻找合适的操控方法代替被取

消的垂尾和方向舵#以实现航向的稳定和操控-$. &
为提升无尾飞翼布局飞机的控制能力#美国曾

对一些很有前景的操纵装置进行过研究#主要包括
全动翼尖%差动前缘襟翼%嵌入面和开裂式方向舵
等-Y. & 目前#国内外有关飞翼布局飞机操控方式的
研究主要集中在常规偏航操纵面%发动机推力矢量
控制等方面#且两者通常同时使用& 常规偏航操纵
面如内外升降副翼%开裂式方向舵%全动翼尖%收放
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式方向舵%嵌入面%差动前缘襟翼%分布式后缘襟翼
等主要是通过机翼两侧的差动阻力产生偏航力

矩-+. #因此进行航向控制时#常规偏航操纵面常会
产生一定的阻力增量#降低飞行性能&

为实现飞翼布局航向控制#同时尽量避免产生
较大的阻力增量#本文设计了可弯折翼尖作为偏航
操纵面#主要通过数值分析对其偏航操纵性能进行
研究#为该设计在飞翼布局中的实际应用提供理论
和技术基础&

76研究内容
本文主要研究翼尖弯折对操纵性能的影响#因

此机翼设计为固定部分和可弯折部分#以转轴为
界#分别称为主翼和翼尖&

如图 $ 所示#两机翼翼尖可实现联动#即同时向
上或向下弯折相同角度'亦可实现差动#即两侧机
翼翼尖弯折不同角度&

图 $!翼尖作动示意图
!

$$ 当翼尖同时向上弯折相同角度时#可以提高
飞机飞行的稳定性#亦可起到与翼尖小翼类似的作
用#减小翼尖涡流的产生&

"$ 当翼尖同时向下弯折相同角度时#会在一定程
度上有助于包络住机翼下方气体#提高飞行的机动性&

/$ 当翼尖弯折不同角度时#以一侧向上另一侧
向下为例#左右两侧主翼和翼尖所受气动力分别为
!"$%!#$%!""%!#"#如图 " 所示& 由此可知#机翼整体
受侧向力作用#且可能存在明显的滚转力矩& 如此
一来#飞机在空中飞行时将会发生横向)漂移*#并
且可以通过调节两翼尖的弯折角度来改变航向&

图 "!机翼受力情况

86算法验证
本文研究内容工况较多#因此主要采用 .̂F计

算方法进行分析& 为了保证计算结果的可信度#首

先对算法进行验证& 本文分别采用两种方法进行
算法验证&
"2$ 实验验证
"2$2$ 实验验证模型简化

首先对可弯折翼尖偏航操纵性能进行初步探

索#为使计算更加简便#对模型进行简化处理!
$$ 忽略机身等部位对机翼气动的影响#模型中

舍去机身等部位&
"$ 认为左右两片机翼在飞行过程中气动性能

是不会相互影响的#在攻角%风速%风向等环境因素
均一致的情况下#其气动性能都只与各自可弯折翼
尖的弯折角度有关&

/$ 整体受力情况是两片机翼受力情况的简单
叠加&

+$ 采用矩形翼#以便于模型的制作&
基于以上简化方案#只需建立单侧翼尖偏转不

同角度的机翼模型即可&
"2$2" 数值分析

根据动力相似性规划待试验模型机翼的尺寸#
确定翼展为 $ Y## PP#弦长为 $%# PP的近似矩形
翼#如图 / 所示#取攻角为& 为使仿真分析结果更为
明显#选择了较大升阻比的]9$$+ 翼型&

图 /!机翼尺寸#长度单位$PP%
!
应用.:L&:以 /#a为梯度建立梯形翼尖绕垂直

于翼展方向的轴旋转 -#a%)#a%/#a%#a% 8/#a% 8)#a%
8-#a等一系列机翼模型#并应用&.>].̂F划分网格#
采用结构网格#最终生成的网格如图 +和图 Y所示 &

图 +!机翼处网格
!

Y"
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图 Y!整体网格
!

应用 R̂J@5E#采用基于压力求解器#'M=R=CE,:RR,
P=C=G湍流模型进行数值计算&

以 #a转角为平衡参照点#得到计算结果如图 )
所示& 由计算结果可知#可弯折翼尖向上或向下弯
折不是通过增升或减阻的方式来得到滚转或者偏

航的效果#而是直接赋予机翼一个侧向力&

图 )!$% b!&$&b!&$'b!

!
"2$2/ 车载实验

图 *!'E@S=CE广义六维力传感器

为使验证结果更加准确#采用自行设计的车
载小型无人机气动分析平台"其核心部件是一个

'E@S=CE广义六维力传感器#如图 * 所示#通过六自
由度耦合测力得到数据#能避免误差的积累$对矩
形机翼模型进行实验#如图 % 所示& 传感器的信号
由F9/%"# 高速静态应力应变测试仪提取#再经过
降噪和适当处理后耦合计算#由此得到广义力& 实
验结果如图 - 所示&

图 %!车载实验
!

图 -!车载实验结果
!
实验结果显示#翼尖相对于中面的弯折角度会

造成升力的减少#但对阻力几乎没有影响& 另一方
面#可得出翼尖弯折角度与侧向力大致呈线性关
系#强有力地支持了 .̂F的分析结果&
"2" 文献验证

本节将对比文献研究结果#进一步验证飞翼翼
尖气动性能分析时数值计算方法的可信度& 对飞
翼布局中可弯折翼尖同样作以下假定!

$$ 认为左右机体在飞行过程中气动性能是不
会相互影响的#在攻角%风速%风向等环境因素均一
致的情况下#其气动性能都只与各自可弯折翼尖的
弯折角度有关&

"$ 整体受力情况是左右机体受力情况的简单
叠加&

)"
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"2"2$ 数值分析模型
为验证算法的准确性#模型参数基本按照文献

-$Y.进行设置& 数值分析模型如图 $# 所示#机身
长 "YY PP#翼展 /"* PP#前缘后掠角 YYa#可弯折翼
尖面积占全机面积的 $/2/YV#弯折轴线与整机轴
线平行#距离 $$"2$ PP'模型参考中心距机身前缘
$"# PP& 所采用翼型为>]f,#*& 初步验证结果显
示#当可弯折翼尖弯折角度在 )#ab-#a和 8-#ab
8)#a范围内时#侧向力系数大小基本无变化#故只
建立可弯折翼尖弯折 8)#a% 8/#a%#a%/#a%)#a系列
模型进行分析&

图 $#!模型尺寸#长度单位$PP%
!

"2"2" 网格划分与数值算法
运用&.>].̂F进行网格划分#采用非结构网

格#建立边界层棱柱网格以满足机体表面粘性边界
层的计算要求#并进行局部加密& 基于前述假定#
采用半模进行分析#半模网格数量约为 $$# 万#如图
$$ 所示& 运用 R̂J@5E进行数值计算#采用基于压力
求解器#'M=R=CE,:RRP=C=G湍流模型& 计算工况为来
流速度 "# P0G#参考面积 #2#" P"#平均气动弦长
#2$"Y - P&

图 $$!模型网格

"2"2/ 飞机本体气动特性
飞机本体气动特性是指操纵面不作动时#飞机

的三轴力和力矩等随攻角的变化规律-$Y. &
由图 $" =$可知#飞机的升力系数$% 在"!$)a

时基本呈线性增长#在 "i$)a后逐渐趋于平缓#直
至失速#失速迎角为"# j/)a#最大升力系数$%P=cj
$2$+& 由图 $" U$可知#飞机的阻力系数 $&在 "!
$#a时增长较为缓慢#在"i$+a时大致呈线性增长&
由图 $" 4$可知#全机的升阻比在 "j)a时达到最
大#"$% ($&$P=cj*2*"& 图 $" H$是飞机的俯仰力矩
系数特性曲线#曲线斜率始终小于零#飞机是纵向
静稳定的& 且零升俯仰力矩系数 $)# i##对飞机的
起降有一定的好处&

=$ $% b"

!

U$ $&b"

!

*"
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4$ $% ($&b"

!

H$ $)b"

图 $"!飞翼本体气动特性!

参照文献-+.中数值分析和风洞实验的结果#在飞
翼外形不完全一致%翼型选择不同等情况下#可以
认为本文数值分析得到的飞翼本体气动特性结果

与上述文献基本吻合#可以用来分析飞翼布局中可
弯折翼尖的操纵性能&

96可弯折翼尖操纵性能分析
前述已说明可弯折翼尖能够实现偏航操纵#以

下将对飞翼布局中可弯折翼尖的气动性能进行分

析#探究其操纵性&
本文将对可弯折翼尖单侧作动%两侧同向同步

作动和两侧反向同步作动进行研究& 单侧作动指
一侧可弯折翼尖绕轴转动而另一侧保持不变'两侧
同步作动指两侧可弯折翼尖保持相同的弯折角度#
同向即同时向上或向下#反向则一侧向上一侧向

下& 基于前述假定#相关数据将由两侧机体简单叠
加得到&
/2$ 单侧作动

当一侧可弯折翼尖的弯折角度固定为 #a单侧
作动时#在不同弯折角度!下升力系数$% 与迎角 "
的关系如图 $/ =$所示#由图可知#单侧翼尖向上或
向下弯折角度越大#升力损失越大#但由于翼尖面
积不大#整体升力系数变化不大#升力系数随仰角
的变化趋势也基本一致&

在不同弯折角度 !下阻力系数 $&与迎角 "的
关系如图 $/ U$所示#由图可知#在"k%a时#不同弯
折角度下阻力系数基本不变'在 时#单侧翼尖向上
或向下弯折角度越大#阻力也就越小#但减小幅度
始终较小& 这是由于翼尖向上或向下弯折几乎不
改变整机的阻力面#同时与许多客机中的翼尖上翘
设计类似#起到了减小翼尖扰流的效果#在 ""%a时
体现得尤为明显&

在不同弯折角度!下$% ($&随迎0角的变化
如图 $/ 4$所示#可知翼尖弯折对 "$% ($&$ P=c对

应的攻角无影响& 由图 $/ H$可知#翼尖弯折会
削弱俯仰力矩#这是由升力减小而导致的#对飞
机保持纵向稳定性略有不利影响#但并不改变俯
仰力矩的变化趋势#飞机总体依然保持纵向
稳定&

在不同弯折角度 !下偏航力矩系数 $* 与迎角

"的关系如图 $/ @$所示#可知翼尖弯折时#在 "j
#a附近#偏航力矩较小#随着仰角的增大偏航力矩
显著增大'在 "i$"a以后偏航力矩则逐渐趋于平
稳甚至略有减小& 这是由于在一定的弯折角度 !
下#可弯折翼尖的局部攻角随着整机攻角的增大
而增大#相应地产生的偏航力矩也就越大'与此同
时#可弯折翼尖的横断面与来流方向之间的夹角 #
也不断增大#当整机攻角增大到一定程度时## 过
大而导致偏航力矩不再增大甚至减小& 在不同迎
角"下偏航力矩系数$* 与弯折角度!的关系如图
$/ D$所示#可知弯折角度越大#偏航力矩也越大#
且向上弯折时偏航力矩为负#向下弯折时偏航力
矩为正&

在不同弯折角度 !下侧向力系数 $'与迎角 "
的关系如图 $/ B$所示#在不同迎角 "下侧向力系
数$'与弯折角度 !的关系如图 $/ A$所示#可知翼
尖弯折产生侧向力的变化情况与偏航力矩几乎一

%"
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致#二者变化情况的成因也相同&
在不同弯折角度 !下滚转力矩系数 $% 与迎

角 "的关系如图 $/ 7$所示#在不同迎角 "下滚
转力矩系数 $% 与弯折角度 !的关系如图 $/ 3$所
示#可知在 "!$)a时#弯折角度越大#飞行迎角
越大#产生的滚转力矩也就越大#且滚转力矩均
为负&

由以上分析可知#单侧作动时对升力%阻力%俯
仰力矩仅有微小影响#偏航力矩%侧向力%滚转力矩
三者之间存在强烈耦合#且三者之间的耦合存在明
显的规律性& 当单侧翼尖向上弯折时#三者的作用
效果均为使飞机航向偏向负方向#可叠加对横航向
进行操纵&

=$ 不同!下$% b"

!

U$ 不同!下$&b"

!

4$ 不同!下$% ($&b"

!

H$ 不同!下$)b"

!

@$ 不同!下$)b"

!

-"
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D$ 不同"下$* b!

!

B$ 不同!下$'b"

!

A$ 不同"下$'b!

!

7$ 不同!下$% b"

!

3$ 不同"下$% b!

图 $/!可弯折翼尖单侧作动的影响
!

/2" 两侧同向同步作动
当两侧同向同步作动时#如图 $+ 所示#可知

升力系数 $%%阻力系数 $&和俯仰力矩系数 $)的

变化规律与单侧作动时基本一致#而变化量大致
为单侧传动时的两倍'升阻比 $% ($&的变化规律

也与单侧作动时基本一致#变化量亦有所增大&
由于两侧保持对称#对飞机横航向特性基本没有
影响& 因此#两侧同向同步作动可在一定程度上
用于调节飞机飞行时的升阻关系#甚至能用于切
换飞行模式&
/2/ 两侧反向同步作动

当两侧反向同步作动时#由图 $Y =$ b图 $Y
H$可知#升力系数%阻力系数%升阻比%俯仰力矩系
数的变化情况与两侧同向同步作动时基本一致&

#/



"#$% 年第 $ 期 谢树联#等!可弯折翼尖在飞翼布局中操纵性能研究

=$ 不同!下$% b"

!

U$ 不同!下$&b"

!

4$ 不同!下$% ($&b"

!

H$ 不同!下$)b"

图 $+!可弯折翼尖两侧同向同步作动的影响
!

=$ 不同!下$% b"

!

U$ 不同!下$&b"

!
$/
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4$ 不同!下$% ($&b"

!

H$ 不同!下$)b"

!

@$ 不同!下$* b"

!

D$ 不同!下$% b"

!

B$ 不同!下$'b"

图 $Y!可弯折翼尖两侧反向同步作动的影响
!
!!由图 $Y @$可知#当迎角"在 #ab$+a的范围内
时#偏航力矩 $* 随着 "的增大而增大'在 "i$+a
时#偏航力矩$* 不再增大甚至略有减小& 形成原因
与单侧作动时偏航力矩变化情况的成因一样#只是
两侧反向同步作动时偏航力矩的变化同时受两侧

可弯折翼尖的影响&
由图 $Y D$可知#在 "!$"a时#滚转力矩 $% 大

小基本保持稳定'在"i$"a时#$% 迅速下降到 # 进
而反向增大'但$% 总体数量级较小#对飞行姿态影
响较小& 这是由于两侧翼尖弯折形成的滚转力矩
方向相反#发生了相互抵消'在"!$"a时#可弯折翼
尖向上和向下弯折同一角度时产生的滚转力矩的

变化情况都趋近于线性#在二者共同作用下整机滚
转力矩能基本保持稳定'当 + i$"a时#两侧单独作

"/
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用时滚转力矩的变化情况不一致#从而导致整机滚
转力矩突然迅速变化&

由图 $Y B$可知#侧向力系数$'的变化规律与偏

航力矩基本一致#数值大致为单侧作动时的两倍&
相比于单侧传动#两侧反向同步作动时侧向力

和偏航力矩二者之间仍然存在较强的耦合#且二者
随弯折角度!的变化更为明显#而滚转力矩对飞机
横航向的影响被大幅削弱#形成了与单侧传动时不
同的横航向操纵机制&

:6结论
本文首先通过车载气动实验和文献数据对比分

析#验证了 .̂F计算方法的可信度& 然后对飞翼布局
中可弯折翼尖的操纵性能进行了研究#得到以下结论!

$$ 可弯折翼尖向上或向下弯折不是通过增升或
减阻的方式来得到滚转或者偏航的效果#而是直接赋
予机翼一个侧向力#可以用于对飞机横航向的操纵&

"$ 可弯折翼尖对飞翼布局气动性能的影响存
在较大范围的线性段&

/$ 和其他阻力操纵面相比#可弯折翼尖不会增
加飞翼的整机阻力#甚至能够略微减小阻力#但也
会使升力以及升阻比减小#总体而言#对升力%阻
力%升阻比的影响都较小&

+$ 在可弯折翼尖单侧作动时#偏航力矩%侧向
力%滚转力矩三者之间存在强烈耦合#且具有很强
的规律性#当单侧翼尖向上弯折时#三者的作用效
果均为使飞机航向偏向负方向#可叠加对横航向进
行操纵&

Y$ 两侧反向同步作动时侧向力和偏航力矩二
者之间存在较强的耦合#且二者随弯折角度的变化
比单侧作动时更为明显#而滚转力矩对飞机横航向
的影响相对较小#可形成与单侧传动时不同的横航
向操纵机制&

)$ 两侧同向同步作动对飞机升力%阻力的影响比
单侧作动时更为明显#可在一定程度上用于调节飞机
平稳飞行时的升阻关系#甚至能用于切换飞行模式&
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