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小型变体无人机动力学建模及配平分析
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摘要：为了更好地分析变体无人机(Unmanned Aerial Vehicle，UAV)在变体过程中的动态响应，针对一种小型变后掠翼

无人机，通过静矩来描述变体过程中重心位置的变化，推导了其六自由度非线性运动方程。变体飞机相对于固定翼飞机

的运动学方程多出变体过程中引起的惯性力和惯性力矩项以及转动惯量和惯性积的微分项。利用准定常假设来简化计

算变体过程中的气动力，认为在变体的任一瞬时，全机的气动力取决于该瞬时飞机的静态构型和飞行状态。从计算结果

可知，在一定飞行速度和飞行高度范围内，影响气动参数的主要变量为机翼后掠角和迎角。为了确保变体飞机在变体过

程中具有较理想的静稳定度，通过配平给出了不同构型时飞机重心在机体纵轴上的合理位置，有助于变体飞机控制系统

设计。
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Dynamics Modeling and Trimming Analysis for Small Morphing UAV

CHEN Wei，FENG Gao-peng，BAI Yun-shan

(Institute of Systems Engineering，China Academy of Engineering Physics，Mianyang 621900，China)

Abstract：In order tO better analyze the dynamic response of morphing Unmanned Aerial Vehicle(UAV)，the moving of the center of

gravity is described by quiet moment，and the six free nonlinear equations of motion for a small variable sweep UAV is derived．The kine-

matic equation of morphing aircraft has more items that are inertial force and inertial moment than fi】【cd wing plane．The aerodynamic
forces and moments in the process of morphing arecalculated with the quasi-steady assumption．the aerodynamic force is depended on the

static configuration and flight state of morphing aircraft at the moment of morphing．From the results it Call be known that the main varia-

ble that affects the aerodynamic parameters ie sweep angle and angle of attack within a certain range of flight speed and altitude．To make

sure that the morphing aircraft has an ideal static stability margin．the responsible position of the center of gravity∞the longitudinal axis

of the body at different configurations is obtained by trimming，which lays a foundation for the control system design for the morphing

aircraft．

Key words：morphing UAV；equations of motion；dynamic response；trimming

0 引 言

变体飞机在变体过程中，气动外形的变化必然引

起飞机的转动惯量、质心位置、气动焦点位置等一系列

机体特性的改变。近年来，一些学者针对特定的变体

飞机进行了动力学建模与分析¨。3]。陈伟等对变后掠

翼飞机进行了建模与分析H]。乐挺等对z型翼变体

飞机进行了多体动力学建模，分析了质心位置移动和

气动外形变化对变体飞机动态特性的影响，并研究了

非定常效应对机翼折叠过程中气动特性的影响，认为

当机翼折叠角速度较小时，可以忽略非定常气动力效

应b“1。Obradovic B等采用扩展刚体动力学方法得到

了一种机翼可上下摆动的变体飞机的动力学方

程。。8|。Seigler T M等建立了固定于机身的机体坐标

轴系，采用笛卡儿矢量描述变体飞机上各点相对于地

面坐标轴系的坐标，利用达朗贝尔原理推导了变体飞

机的一般动态特性一。1“。

文中在Seigler T M等研究的基础上，推导了一种

小型变体无人机的非线性运动方程。利用准定常假设

来简化计算变体过程中的气动力，为了确保变体飞机

在变体过程中具有较理想的静稳定度，通过配平给出
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了不同构型时飞机重心在机体纵轴上的合理位置，为

变体飞机控制系统设计提供了基础。

1变体飞机变体过程中的动力学建模
变体飞机在变体过程中，质心位置会发生改变，而

质心速度不变。研究飞机上某固定点的速度要比质心

的速度更有意义m3。建立与机身固定的机体坐标轴

系S。一Oxyz，如图1所示。

图1 坐标系

其中，s。一0。茹，％％为地面坐标轴系。变体飞机

由肛。个相互运动的部分组成，各个运动部分质量为

％，质心为C；。ri和E分别为c；在机体坐标轴系和地

面坐标系中的坐标；R。为机体坐标轴系原点在地面坐

标系中的坐标。基于以上所建立的机体坐标轴系，

Seigler T M推导了变体飞机的力方程和力矩方程¨01。

． ^ 一． ^一 二

F6=mV+m1]6V一$12b—1]bSl26—2 S1]b+S

(1)
^· 一^ ^

M6=SV+SD6V+ID6+D6In6+
． p 一

碱+∑m^吒
^=1

(2)

其中，m为飞机的质量；V=【“。到。ttJ。】7为飞

行速度在机体坐标轴系中的矢量；玩=【p g r】7为

机体坐标轴系相对于地面坐标轴系的角速度在机体坐

标轴系中的矢量；S=【s：S，5：】7为飞机静矩在机

体坐标轴系中的矢量，可由下式计算得到引：

S一∑m。^ (3)

一为运算符，将矢量转换成反对称矩阵，有：

^ r- o 一|s= s，]
s 3

l一量50；一詈j
‘4)

翁、s和吒类似S。J为飞机的转动惯量张量，有：

『 t 一0 一乞]

卜【_二乏一乏一刊
p’

L—I。一I。 I。j

其中，t、L和t为绕机体坐标轴系的转动惯量；

Fa=r蛞[，兰j。+r蛔[二习。+[三]。 c6，

行；L为升力，Y为侧力，19为阻力；Mb为F。产生的力

^fa=；r略[圣]。+[誊]。+[毒r]。 c7，

2六自由度非线性运动方程

基于图2所示的小型变体无人机进行研究。图2

中给出了机翼后掠角为0。、30。和45。时的构型。机

翼后掠角可以在00一45。之间任意变化，与MFX一2

变体飞机的机翼变形机构类似¨3|。该变体飞机在机

翼后掠角变化过程中，机翼宽度会按照一定的比例随

着机翼后掠角一起变化，即机翼后掠角确定，机翼气动

弦长和机翼面积确定，可认为变体自由度为1。在机

翼后掠角最大时，机翼宽度最小。为了方便叙述，文中

用机翼后掠角表示飞机构型，如机翼后掠角为0。时，

简称0。构型。表1给出了变体飞机在00构型、300构

型和45 o构型时的外形参数。飞机质量m=25 kg。

(a)0。构型 @300构型(c)4岁构型

图2变体飞机

表1中，氏为机翼参考面积；C。为机翼的平均几

何弦长；b为机翼展长。变体飞机从0。构型向45。构

型变化过程中，飞机的机翼参考面积和展长逐渐减小，

机翼的参考面积最大可改变36％，机翼展长最大可改
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变25．7％，机翼平均几何弦长最大可改变15％。

表1 变体飞机的不同构型参数

在机翼后掠角变化过程中，飞机质心和气动焦点

沿机体菇轴移动。设左机翼质心在机体坐标轴系中的

坐标为-=r。，f+r，√+0七，质量为m。；右机翼质心坐标

为r2=rj+r2√+0忌，质量为m：；机身加机尾的质心坐

标为，3=‰i+凹+o七，质量为m3。因为飞机左右对

称，则有ml=m2，rl，=r2x，rly=一r2y，岛=厶=0。飞机
的转动惯量张量，为：

『L o—q
J=I o ‘ o (8)

L一乞0 tJ

飞机的静矩S为：

S一[2ml-；+m3r3，0 O】’ (9)

其中，S；≈2mlrl，+m3r3，，S，=Sz=0，有：

^ 『o o
o]

s=1 0 0 一S；I (10)

10 S，0 j
将式(8)和式(10)代人式(1)和式(2)得到该小

型变体飞机的力和力矩方程，按照文献[12]中推导固

定翼飞机非线性运动方程的步骤，推导出变体飞机六

自由运动方程：

％=VcosycosX (11)

以=VcosysinX (12)

％东一Vsiny=一h (13)

y=二一(一D+Tcosaco印一mgsiny+F如) (14)
m‘’’’

· 1

卢2嘉(Y—Tcosasi蜩+mgcosysing+
R)+psina—rcosoc (15)

舻丽矗(乩一蹦毗+mgcosycos／比+
，t，=)+q一(pcosa+rsinct)taI够 (16)

疋2；i磊1[Yc。s／x+Lsin／x+r(singsina—
co舭cosocsi唯)+f■] (17)

y。嘉[-Ysin#+Lcos*t+r(cos／zsin理+
singcosasinfl)一mgcosy—Fm] (18)

肛2(pCOSa+rsina)se唯+嘉{￡(ta邶+

tanysin／x)+Ytanycos／t+

T[tanT(singsina—cos／xcosasiq8)+

tanpsina]一mgcosycos／ztan届一F矗taT够+

Ft砂tany} (19)

P 2(C1r+c2p)q+CsP+C4r+C5厶+

C6(S。gcososinqo+Ⅳ^+Mh) (20)
●

q 2 C7pr—c8(p2一r2)+c9q+

clo(一S．gcosOcosp+』I以+ZZr+jI吒)(21)

r=(cnp—c2r)q+clzP+c13r+c6工^+

c14(鼠gcos口sin妒+矾+Mh)(22)

其中，％、靠、％为飞机在地面坐标轴系的位置

分量；V为飞行速度；h为飞行高度；x为航迹方位角；

y为航迹倾斜角；p为航迹滚转角；0c为迎角；口为侧

滑角；0为俯仰角；9为滚转角；妒为偏航角；凡、

凡、R为变体过程引起的惯性力在气流坐标轴系中
的分量，有：

Fh=Sx[qcos归sina—rsir够+(q2+r2)co够cosa—

qpsinfl—prcos母sina]+2莲(qcos归sina—

rsi妒)一Sxco够cosa

F打=S；[一qsinflsinot—rcos／3一(92+rz)siHpcosa—

qpcosfl+prsirq3sina]一2Sx(qsinflsinot+

rcos卢)+S，siI啦cosa

，l=S；[qcosa一(q2+r2)sina—prcosa]+

2S。qcosa+Sxsinot

(23)

帆、帆、吮为变体过程引起的惯性力矩在机体
坐标轴系中的分量，有：

Mh=0

M打=S，(％o够sina+％co印cosd一

昭si邮sinot—Vqco啪CO$Ot+Vpsinfl)

jl气=只(一VsiI够一巧Bco印一Vrcosflcos口+

Vpeo啦sincz)

(24)

0l，一l●l z一气 (1。一l，+l z、)l。

q一。一∑一一一’c2一——F一，c3一
I。l；+l。l。l。li—l。I。 Il l。lz—lt

—1r一卢·2—1■一’cs 2i’cs 2i’c7 2丁，
．1。． 一l，． 1 tli—10l。+气
c暑2百’c，2彳’cm 2百’cn 2——广’c住2掣’cl，：丛≯，c14：冬小Lc—E。乏 ’。13一

∑ ’。14一∑’二一1#1z一14。
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从变体飞机运动方程来看，变体飞机相对于固定

翼飞机的运动学方程多出了变体过程中引起的惯性力

和惯性力矩项以及转动惯量和惯性积的微分项。在机

翼后掠角变化过程中，飞机重心沿机体*轴移动，静矩

S，会随之变化。当静矩s；不等于零时，重力相对于机

体坐标轴系原点会产生力矩，在力矩方程组中分别体

现在S；gcosOsimp、一S，gcosOcostp、S，gcosOsimp三项

中。另外，在机翼后掠角变化过程中，飞机气动外形和

气动焦点会发生改变，飞机的气动参数会发生较大

变化。

3不同构型的配平状态
利用准定常假设来简化计算变体过程中的气动

力，认为在变体的任一瞬时，全机的气动力取决于该瞬

时飞机的静态构型和飞行状态。

表2给出了在飞行速度V=25 m／s、飞行高度h=

1 000 m、迎角a=00时变体飞机不同构型的部分气动

参数。

表2变体飞机不同构型气动参数

其中，C∞为零迎角升力系数；C鼬为阻力系数相

对迎角的导数；C柚为零迎角俯仰力矩系数；C增为侧

力系数对侧滑角的导数；C妇为滚转力矩系数对侧滑角

的导数；C柚为偏航力矩系数对侧滑角的导数。

对于该小型变体无人机来说，由于受到发动机推

力和自身设计参数的限制，飞行速度和飞行高度被限

制在一定范围内，在该范围内飞行速度和飞行高度对

气动参数的影响较小。主要影响气动参数的变量为机

翼后掠角和迎角。图3给出了在y=25m／s、h=1 000

m、6。=00够=00、g=0(o)／s时的升力系数c。、阻力

系数C。、俯仰力矩系数C。随机翼后掠角和迎角变化

的拟合曲面。在迎角小于8。时，c。与迎角具有较好

的线性关系，升力线斜率Ck可近似为常值，随着迎角

的增大，ch逐渐减小最终变为负值，ck等于零对应

的迎角为失速迎角。00构型时的失速迎角在140左

右，450构型时的失速迎角要大于16。。C。随迎角的

增大而增大。在机翼后掠角变化过程中，飞机重心始

终在气动焦点之前，飞机是纵向静稳定的。

(a)升力系数

(b)ⅨJ1)VJ系数

一r一『＼‘、卜、

(c)俯仰力矩系数

图3 气动参数随机翼后掠角和迎角变化的拟合曲面

在水平飞行状态，对变体飞机的不同构型进行配

平。配平代价函数为

cost=5h2+lOop2+1002+10函2+2V2+

lOot2+10p2+lop2+lOq2+lOr2(25)

在一定的飞行速度y和飞行高度h下，通过计算

配平迎角a。、配平俯仰角0。、配平推力瓦、配平升降舵

偏角6砷使得代价函数值趋近于0，即飞机所受到的力

和力矩平衡。由于变体飞机在变体的过程中，气动焦

点在机体筇轴上的位置变化较大，为了确保变体飞机

具有较理想的静稳定度，随着机翼后掠角的改变应当

通过配重块将飞机重心配置在合理位置上，即气动焦

点在重心之后的距离与平均气动弦长的比值在10％

附近。这里通过配平给出了不同构型时重心在机体茗

轴上相对建模原点0的位置，如表3所示，同时表3给

出了在飞行高度h=1 000 m、飞行速度分别为V=25

¨

∞

啦

叫

o∞

％

¨。r

m馏
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m／s、V=30 m／s、V=40 m／s和V=50 m／s时，变体飞

机在0。构型、30。构型和45。构型时的配平值。

表3配平状态

表3中，由于机翼面积随着机翼后掠角增大而减

小，在飞行速度一定时为了提供相同的平飞升力，配平

迎角会随着机翼后掠角增大而增大。由于配平迎角的

增大，为了平衡迎角产生的低头力矩，配平升降舵偏角

随着机翼后掠角增大而上偏。当飞行速度较高时，由

于配平迎角较小，同时阻力系数对迎角的导数和机翼

面积随着机翼后掠角增大而减小，配平推力会随着机

翼后掠角增大而减小。当V=25 m／s时，45。构型的

配平迎角达到了9．204。，在该飞行速度下做机动动作

时迎角可能会达到失速迎角，表明450构型不适合在

低速下飞行。根据以上分析可知，在低速巡航时，为了

使升阻比最大，增大巡航时间，可采用0。构型或者小

后掠角构型飞行；在快速进入战区或逃离战区时，为了

减小飞行阻力，可采用450构型飞行。

4结束语
文中推导了一种变后掠翼无人机的非线性运动方

程。利用准定常假设来简化计算变体过程中的气动

力，认为在变体的任一瞬时，全机的气动力取决于该瞬

时飞机的静态构型和飞行状态。为了确保变体飞机在

变体过程中具有较理想的静稳定度，通过配平给出了

不同构型时飞机重心在机体纵轴上的合理位置。为了

确保变体过程中的飞行稳定性，所设计的飞行控制系

统应当较好地抑制重心位置变化带来的影响。
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