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摘　 要：基于多刚体系统动力学理论研究了折叠型多体飞行器动力学建模的方法，考虑多体飞行器为

一个完整的多刚体系统，建立了能够完整描述多体飞行器水平发射后自由展开过程的动力学模型。
在多体动力学模型的基础上，添加了飞行单元之间柔性连接的卷曲弹簧力矩和阻尼力矩模型。 以某

折叠型三段翼飞行器为算例进行了数值仿真计算，研究了飞行单元之间的柔性连接刚度系数对折叠

型多体飞行器自由展开过程动力学特性的影响以及柔性连接刚度与最大初始折叠角之间的相互关

系，并确定了柔性连接刚度系数与最大初始折叠角之间的稳定域包线。
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　 　 随着航空工业技术的发展，高空长航时飞行器

成为科研工作者的研究焦点。 空中发射技术的发展

使高空长航时飞行器能够直接在平流层中水平发射

起飞，从而使飞行器快速切入巡航状态。 这种起飞

方式减少了对流层的风场对此类飞行器的影响，同
时减少了飞行器滑跑、起飞和爬升耗费的时间和能

量。 但高空长航时飞行器为了能够提高升阻比，往
往采用大展弦比的布局形式，由于大展弦比飞行器

的横向尺寸过大，不利于将其带到超高空或是临近

空间，也不利于机库的存放，因此需要采用折叠翼技

术来解决此类问题。
随着科技的发展，折叠技术越来越多地应用在

飞行器上。 因其结构简单、占用空间小等，在变体飞

行器中得到了广泛的应用，例如美国的 Ｆ ／ Ａ⁃１８ 和

Ｆ⁃３５Ｃ 舰载机、俄罗斯的米格⁃２９ 舰载机都采用了机

翼折叠技术，有效缩小了机库存放空间，大大提高了

舰上飞机的数量以及战斗能力［１］。 在飞行器的储

存、运输、空中投放与发射过程中，为了能够减小机

体横向尺寸，通常改变机翼的结构设计，使其在展开

过程中满足一定的力学性能。 机翼的展开运动过程

是飞行器飞行控制的关键因素。 然而大幅度的变形

必然会引起飞行器的转动惯量、重心位置以及焦点

位置等一系列机体特性的改变，折叠型多体飞行器

的气动力以及动力学特性也会随之变化，因此需要

针对折叠型多体飞行器建立合适的动力学模型以及

研究折叠型多体飞行器水平展开飞行过程中的动力

学特性。
国内外对各种折叠型变体飞行器的动力学建

模、仿真以及飞行试验等进行了理论及应用研究。
薛臣［２］在折叠翼飞行器变形过程飞行控制研究中

参考传统固定翼飞行器动力学模型，引入转动惯量

对时间的导数并消除与纵向无关的状态量，建立了

表征运动特性随着折叠参量变化的纵向线性变参数

模型。 在折叠翼飞行器的动力学模型的基础上设计

了飞行控制器。 乐挺等［３］ 在 Ｚ 型翼变体飞机的纵

向多体动力学特性中对机翼变形过程中的 Ｚ 型翼

变体飞行器进行了纵向多体动力学建模仿真，推导

了变形过程中变体飞行器的六自由度非线性动力学

方程，并通过简化得到了解耦后的纵向动力学方程。
随着多体系统动力学理论的发展，采用多体系统动

力学理论针对折叠型多体飞行器建立多刚体动力学

模型的方法逐渐成为主流。 Ｍｏｎｔａｌｖｏ 和 Ｃｏｓｔｅｌｌｏ 在
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Ｍｅｔａ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｆｌｉｇｈｔ Ｄｙｎａｍｉｃｓ 中采用牛顿－欧拉法针

对多体飞行器建立了多刚体动力学模型，对其非线

性动力学进行了建模与仿真，研究了多体飞行器的

飞行动态运动模式以及灵活运动模式，并得到了飞

行器连接特性带来的影响［４⁃７］，但其在建模时没有

建立约束模型，而是将约束模型简化成接触力模型。
高峰等［８］在仿生变形飞行器多体动力学建模与仿

真中将仿生飞行器简化为五刚体模型，采用拟坐标

形式的拉格朗日法并结合涡格法准定常气动力模型

建立了仿生飞行器的动力学模型，通过数值仿真计

算得到了变形运动规律，但该方法微分运算和推导

过程繁琐且无法反映约束力。 张杰等［９］ 在一种变

体飞行器的动力学建模与动态特性分析中采用凯恩

方法对变后掠伸缩折叠翼进行了动力学建模的研

究，但该方法采用了惯性力矩和惯性加速度项，增加

了方程推导的复杂性。
本文以折叠型多体飞行器为研究对象，该对象

的特点在于可以将每个翼段看作是一个独立的飞行

单元，飞行单元之间通过铰链进行连接并在铰接处

添加卷曲弹簧，折叠型多体飞行器在平稳展开后仍

能实现自由变形。 该研究对象的特点决定了传统飞

行器六自由度模型不再适用，需采用多体系统动力

学理论进行建模。 因此采用绝对坐标方法和变分方

法，建立适用于折叠型多体飞行器的多体动力学模

型。 在非线性多体动力学模型的基础上，通过数值

仿真计算，深入研究折叠型多体飞行器在水平发射

后自由展开过程中的动力学特性。 并进一步研究飞

行单元之间柔性连接的刚度系数对多体飞行器动力

学特性的影响以及连接刚度系数与最大初始折叠角

之间的相互关系，从而确定连接刚度与最大初始折

叠角之间的稳定域包线。

１　 多体飞行器多刚体动力学模型

１．１　 无约束刚体的动力学方程

以某折叠型三体飞行器为例（如图 １ 所示），将
折叠型三体飞行器简化为三刚体模型，该模型由 ３
个翼段铰接而成，形成一个完整的无根树系统。 模

型建立时，忽略旋转铰的尺寸以及铰链间隙，刚体与

刚体之间通过旋转铰约束。 三体飞行器的多刚体系

统的简化模型如图 ２ 所示。

图 １　 折叠型三体飞行器示意图

图 ２　 折叠型多体飞行器多刚体系统简化模型

将每个刚体看作一个独立的飞行单元， Ｃ ｉ（ ｉ ＝
１，２，３） 为各个刚体的重心。 解除所有铰对刚体的

运动学约束，将铰的主动力视为对刚体施加的外力。
利用牛顿－欧拉方程分别对各刚体建立动力学方

程，从而导出各自独立的无约束刚体相对惯性坐标

系的质心运动方程和绕质心转动的姿态运动方程，
综合为
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（ ｉ ＝ １，２，３） （１）

式中， ｍｉ 和 Ｊ（ ｉ）
ｉ 为刚体Ｂ ｉ 的质量及刚体Ｂ ｉ 相对质心

的惯量张量。 Ｅ 为 ３ 阶单位矩阵。 ｒｉ 为刚体 Ｂ ｉ 在惯

性坐标系下的位移向量，δ ｉ 为刚体 Ｂ ｉ 的姿态角向

量，δ̇ ｉ 为刚体的姿态角速度，δ̈ ｉ 为刚体的姿态角加速

度。 Ｆｉ 和Ｍｉ 为刚体 Ｂ ｉ 上作用的全部外力的主矢以

及对质心 Ｏｃｉ 的主矩。 Ｆ∗
ｉ 为零刚体的牵连运动在 Ｂ ｉ

上产生的惯性力，Ｍ∗（ ｉ）
ｉ 为零刚体的牵连运动在 Ｂ ｉ

上产生的惯性力对质心Ｃ ｉ 的力矩Ｍ∗
ｉ 在惯性坐标系

上的坐标阵，由于该无根树系统的零刚体定为大地

并认为大地是静止的，因此 Ｆ∗
ｉ 与 Ｍ∗（ ｉ）

ｉ 均为 ０。

·１９４·
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Ａ（０，ｉ） 为机体坐标系到地面坐标系的转换矩阵。 Ｄｉ 为角速度的转换矩阵［１０］。
ｒ̈ｉ ＝ ［ ｘ̈ｉ，ｙ̈ｉ，ｚ̈ｉ］　 δ̇ ｉ ＝ ［ ϕ̇ｉ，θ̇ｉ，ψ̇ｉ］　 δ̈ ｉ ＝ ［ ϕ̈ｉ，θ̈ｉ，ψ̈ｉ］

Ａ（０，ｉ） ＝
ｃｏｓθｉｃｏｓψｉ ｓｉｎθｉｃｏｓψｉｓｉｎϕｉ － ｓｉｎψｉｃｏｓϕｉ ｓｉｎθｉｃｏｓψｉｃｏｓϕｉ ＋ ｓｉｎψｉｓｉｎϕｉ

ｃｏｓθｉｓｉｎψｉ ｓｉｎθｉｓｉｎψｉｓｉｎϕｉ ＋ ｃｏｓψｉｃｏｓϕｉ ｓｉｎθｉｓｉｎψｉｃｏｓϕｉ － ｃｏｓψｉｓｉｎϕｉ
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Ｄ̇ｉ 为角速度转换矩阵 Ｄｉ 对时间 ｔ 的一阶导数，其矩 阵形式可表示为
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１．２　 旋转铰约束模型

若刚体 Ｂ ｊ 及其内接刚体 Ｂ ｉ（ ｊ） 的铰为旋转铰，其
第一个约束条件为 Ｂ ｊ 上的铰点与 Ｂ ｉ（ ｊ） 上的铰点重

合为同一点 Ｏ ｊ。
ｒ（０）ｉ ＋ Ａ（０，ｉ） ｃ（ ｉ）

ｉｊ － ｒ（０）ｊ － Ａ（０，ｊ） ｃ（ ｊ）
ｊｊ ＝ ０ （４）

式中， ｃｉｊ 和 ｃ ｊｊ 为自Ｏｃｉ 和Ｏｃｊ 出发至铰点Ｏ ｊ 的体铰矢

量。 第二个约束条件单自由度旋转铰 Ｏ ｊ 约束的刚

体进能够绕转轴基矢量 ｐ ｊ 转动。 因此要求 Ｂ ｊ 与其

内接刚体 Ｂ ｉ（ ｊ） 上的转轴基矢量重合为同一矢量 ｐ ｊ，
表达为

Ａ（０，ｉ）·ｐ（ ｉ）
ｊ － Ａ（０，ｊ）ｐ（ ｊ）

ｊ ＝ ０ （５）
１．３　 柔性连接模型

各飞行单元之间通过线性卷曲弹簧进行柔性连

接，卷曲弹簧作用力矩的计算公式

Ｍｉｊ ＝ － Ｋ ｆｉｊ·（ϕｉ － ϕ ｊ） － Ｃ ｆｉｊ·（ ϕ̇ｉ － ϕ̇ ｊ） ＋ ｆ

（６）
式中： Ｋ ｆｉｊ 为卷曲弹簧的刚度系数；Ｃ ｆｉｊ 为卷曲弹簧的

阻尼系数；ϕｉ 和ϕ ｊ 分别为飞行单元 ｉ和飞行单元 ｊ各

自的滚转角；ϕ̇ｉ 和 ϕ̇ ｊ 分别为飞行单元 ｉ与飞行单元 ｊ
的滚转角对时间的一阶导数；ｆ 为预载荷。
１．４　 约束方程的加速度形式

在各种约束铰的约束方程中，除了 ｃ（ ｉ）ｉｊ ，ｃ（ ｉ）ｊｊ ，ｐ（ ｉ）
ｊ

和 ｐ（ ｊ）
ｊ 等已知数据以外，ｒ（０）ｉ ，ｒ（０）ｊ 以惯性坐标系下的

绝对坐标表示，Ａ（０，ｉ），Ａ（０，ｊ） 以姿态角表示。 此类完

整约束的约束方程均为绝对坐标的代数方程。 设 ｓ
为系统内所有铰的约束总数，对于以姿态角为绝对

坐标情形，其约束方程的普遍形式为

Φｋ（ｑ１，ｑ２，…，ｑ６ｎ，ｔ） ＝ ０（ｋ ＝ １，２，…，ｓ） （７）
将 Φｋ 按次序排列成 ｓ 阶列阵并对时间 ｔ 求导，得到

Φｑ ｑ̇ ＋ Φｔ ＝ ０ （８）
（８）式中 ｓ × ６ｎ 阶矩阵 Φｑ 为 Φ（ｑ） 的雅可比矩阵，
Φｔ 为 ｓ 阶列阵，定义为

Φｑ ＝

∂Φ１

∂ｑ１
…

∂Φ１

∂ｑ６ｎ

︙ ︙
∂Φｓ

∂ｑ１
…

∂Φｓ

∂ｑ６ｎ

æ

è

ç
ç
ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷
÷
÷

， Φｔ ＝

∂Φ１

∂ｔ
︙
∂Φｓ

∂ｔ

æ

è

ç
ç
ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷
÷
÷÷

（９）

为了能够与动力学方程组联立求解，需要将（８）式

再对时间 ｔ 求导，得到加速度形式下的约束方程，简
写为

Φｑ ｑ̈ ＝ ζ （１０）
式中， ｓ 阶列阵 ζ 定义为

ζ ＝ －⌊（Φｑ ｑ̇） ｑ ｑ̇ ＋ ２Φｑｔ ｑ̇ ＋ Φｔｔ」 （１１）
（Φｑ ｑ̇） ｑ 为Φｑ ｑ̇的雅可比矩阵，Φｑｔ 和Φｔｔ 为Φｑ 和Φｔ

对时间 ｔ 的偏导数，且 Φｑｔ ＝ Φｔｑ。
１．５　 受约束系统的动力学方程

对于由 ｎ 个刚体和 ｍ 个铰组成的系统，将系统

内所有刚体设想为无约束自由状态建立动力学方

程。 但实际上这些刚体是依靠铰的约束相互联系才

能构成一个完整系统。 要确定多体系统的运动，需
要将约束方程组与动力学方程组联立求解。 首先，
将无约束系统动力学方程（１） 的各项与绝对坐标的

·２９４·
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高斯加速度变分 ∂ｑ̈ 相乘，得到

（Ａｑ̈ － Ｂ） Ｔ∂ｑ̈ ＝ ０ （１２）
其中的变分 ∂ｑ̈ 并不是独立变量，必须满足 ｓ 个约束

方程的限制

Φｑ∂ｑ̈ ＝ ０ （１３）
　 　 引入 ｓ个拉格朗日乘子 λ ｋ（ｋ ＝ １，２，…，ｓ），组成

列阵 λ。 将（１３） 式表示的 ｓ个约束方程分别与相同

标号的拉格朗日乘子相乘， 再与动力学普遍方程

（１２） 相加，得到

（Ａｑ̈ － Ｂ ＋ ΦＴ
ｑλ） Ｔ∂ｑ̈ ＝ ０ （１４）

　 　 令 ∂ｑ̈中 ｓ个不独立变分的系数为零，（１４） 式中

仅剩余与 ６ｎ － ｓ个独立变分有关的和式。 方程（１４）
成立的充分必要性要求独立变分的系数为零。 其结

果是括弧内的所有元素均等于零，导出第一类拉格

朗日方程组

Ａｑ̈ ＝ Ｂ － ΦＴ
ｑ λ （１５）

方程（１５）必须与加速度约束方程 Φｑ ｑ̈ ＝ ζ 联立求

解，综合为
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（１６）式即为绝对坐标描述下的多体系统动力学方

程组。

２　 气动力模型

由于多体飞行器是由多个翼段通过铰链连接而

成，各翼段之间会存在气动干扰，相关的文献、ＣＦＤ
数值仿真计算以及风洞模拟仿真试验［１１］ 证明，当翼

段与翼段相互接近时，翼尖之间的气动干扰使得各

翼段的气动力产生强耦合效应而且连接间隙也会对

耦合效应产生影响。 因此，在建立折叠型多体飞行

器的气动力模型时，主要采用 ＣＦＤ 方法和升力线

法［１２］研究多体飞行器各翼段之间的耦合效应，同时

忽略铰链间隙对多体飞行器各翼段气动力的影响，
建立考虑气动耦合效应的数据库，再通过数据拟合

得到多体飞行器各翼段的气动力模型。
基于定常 ＲＡＮＳ 方法开展不同折叠角下的三翼

段耦合气动特性分析。 采用结构嵌套网格进行流场

网格划分，背景网格远场取 ５０ 倍机体长度，壁面第

一层网格高度 ｙ ＋≈０．６，网格总规模 ９４６万。 多体飞

行器全机结构网格的划分如图 ３ 所示。 物面和远场

分别采用无滑移边界条件和压力远场边界条件。 湍

流模型应用 ＳＳＴ模型，求解采用 Ｒｏｅ 隐格式，空间离

散均为二阶精度。 计算状态为高度 Ｈ ＝ ０．５ ｋｍ，速
度 Ｖ ＝ １０ ｍ ／ ｓ。 将每个飞行单元看作一个独立的飞

行器，通过 ＣＦＤ 计算得到各自的气动力和气动力

矩，再将气动力和气动力矩添加到相应的飞行单元

重心位置上。

图 ３　 折叠型多体飞行器系统结构网格划分

翼段翼尖与翼尖之间的气动耦合效应使得飞行

单元 １ 的气动力是对称分布，但是飞行单元 ２ 与飞

行单元 ３ 的气动力并非对称分布，气动力的分布形

式如图 ４ 所示。

图 ４　 气动力模型示意图

这种气动力分布形式导致飞行单元 ２ 与飞行单

元 ３ 会产生附加的滚转力矩，通过对数据库拟合可

以得到飞行单元各自的气动力模型。 任意飞行单元

所受到的气动力在气流坐标系下的表达式可以统一

写成如下形式
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（１７）
式中， ｊ表示与飞行单元 ｉ相邻的飞行单元。 ϕｉｊ 表示

飞行单元 ｉ与飞行单元 ｊ之间的相对滚转角。 ＣＤϕｉｊ
和

ＣＬϕｉｊ
为气动力耦合项，在本文中，这些耦合项表达的

含义是各翼段相对单体气动力的增量对 ϕｉｊ 的导

·３９４·
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数。 Ｖ 是质心相对来流的合速度，Ｓ 为机翼面积，
ＣＣβ、ＣＣｐ 和 ＣＣｒ 分别为侧力系数对侧滑角的导数、侧
力系数对滚转角速度的导数和侧力系数对偏航角速

度的导数，ＣＬｑ 为升力系数对俯仰角速度的导数。
飞行单元所受到的气动力矩的表达式为
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（１８）
式中， Ｃ ｌϕｉｊ

，Ｃｍϕｉｊ
和 Ｃｎϕｉｊ

为气动力耦合项，其含义为

各翼段相对单体气动力矩的增量对 ϕｉｊ 的导数。 ｌ 为
机翼的展长，ｃＡ 为机翼的平均气动弦长，Ｃ ｌβ 为滚转

力矩系数对侧滑角的导数，Ｃｎβ 为偏航力矩对侧滑角

的导数，Ｃ ｌｐ 和 Ｃ ｌｒ 分别为滚转力矩系数对滚转角速

度的导数和滚转力矩对偏航角速度的导数。 Ｃｎｐ 和

Ｃｎｒ 分别为偏航力矩系数对滚转角速度的导数和滚

转力矩对偏航角速度的导数。
由于多体动力学模型是在惯性坐标系中推导得

到的，因此将气动力添加到动力学模型中时，需要先

通过坐标系转化矩阵 Ｌｂａ 将气流坐标系下的气动力

转换到机体坐标系下，再通过转换矩阵Ａ（０，ｉ） 将气动

力转换到惯性坐标系下
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式中， Ｌｂａｉ ＝
ｃｏｓα ｉｃｏｓβ ｉ ｃｏｓα ｉｓｉｎβ ｉ － ｓｉｎα ｉ
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３　 折叠型多体飞行器动力学特性研究

３．１　 自由铰链连接下三体飞行器的动力学特性

将 ３ 个翼段之间通过自由铰链连接组成三体飞

行器，飞行器与飞行器之间无卷曲弹簧连接。 将每

个翼段定义为独立的飞行单元，则三体飞行器各飞

行单元模型的主要几何参数如表 １ 中所示。

表 １　 模型的主要几何参数

飞行单元 展长 ／ ｍ 翼面积 ／ ｍ２ 气动弦长 ／ ｍ 质量 ／ ｋｇ
１ ３．８ ０．８７ ０．３ ３．７５
２ ３．８ ０．８７ ０．３ ３．７５
３ ３．８ ０．８７ ０．３ ３．７５

设置三体飞行器的初始状态，给定飞行单元 ２
和飞行单元 ３ 初始滚转角扰动，其中位置和姿态角

的初始条件为

ｘ１ ＝ ０ ｍ， ｘ２ ＝ ３．４９ ｍ， ｘ３ ＝ － ３．４９ ｍ
ｙ１，ｙ２，ｙ３ ＝ ０ ｍ
ｈ１，ｈ２，ｈ３ ＝ ０ ｍ
θｉ，ψｉ ＝ ０ ｒａｄ （ ｉ ＝ １，２，３）
ϕ１ ＝ ０ ｒａｄ， ϕ２ ＝ ０．０１７ ｒａｄ， ϕ３ ＝ － ０．０１７ ｒａｄ

　 　 绝对速度和姿态角速度的初始条件为

ｘ̇ｉ ＝ １０ ｍ ／ ｓ
ｙ̇ｉ ＝ ０ ｍ ／ ｓ

ｈ̇ｉ ＝ ０ ｍ ／ ｓ

ϕ̇ｉ， θ̇ｉ， ψ̇ｉ ＝ ０ ｒａｄ ／ ｓ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

， ｉ ＝ １，２，３

图 ５　 滚转角随时间的变化曲线

从图 ５ 滚转角的动态响应曲线中可以看出，自
由铰链连接的三体飞行器在初始滚转角扰动作用下

飞行单元 ２ 与飞行单元 ３ 的滚转角会单调发散。 由

此可见，自由铰链连接的三体飞行器具有先天不稳

定问题。 安朝等在多体组合式无人机飞行力学稳定

性分析及增稳控制研究［１３⁃１４］ 中得到了相同的运动

特性，不同于传统飞行器，自由铰链连接的多体飞行

器系统具有不稳定的复合运动振动飞行模态，该复

合模态主要是由于飞行单元之间的相对滚转导致。

·４９４·
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３．２　 柔性连接下三体飞行器的动力学特性

在自由铰链连接的三体飞行器的基础上，将飞

行单元之间通过卷曲弹簧进行柔性连接，研究柔性

连接对三体飞行器动力学特性的影响。
在多刚体动力学模型的基础上，添加线弹性柔

性连接模块。 同时设置飞行单元之间的卷曲弹簧刚

度系数为 ５（Ｎ·ｍ） ／ ｒａｄ，其余初始状态与 ３．１ 节中

相同，数值仿真的计算结果如图 ６ 所示。

图 ６　 滚转角随时间的变化曲线

　 　 对比图 ５ 与图 ６ 的动态响应曲线，从滚转角的

动态响应曲线中可以看出，在相同的初始滚转角扰

动情况下，自由铰链连接的三体飞行器滚转角单调

发散，而柔性连接下的三体飞行器滚转角收敛，说明

卷曲弹簧的恢复力矩对于三体飞行器的复合运动振

动飞行模态而言具有一定的增稳作用。
３．３ 　 连接刚度系数对三体飞行器动力学特性的

影响

接下来将研究在相同强度的短时突风扰动作用

下，柔性连接刚度系数的大小对三体飞行器动力学

特性的影响。 短时突风扰动的强度为 ２ ｍ ／ ｓ。 设置

三体飞行器的连接刚度系数分别为 １０，１００，１ ０００，
１０ ０００ （Ｎ·ｍ） ／ ｒａｄ。

从图 ７ 中滚转角的动态响应曲线中可以看出，
相同强度的短时突风扰动下，连接刚度系数越大，受
到相同强度扰动后，飞行单元 ２ 与飞行单元 ３ 的滚

转角变化幅值越小，即左右飞行器的摆动幅度越小。
从数值仿真结果中可以看出，当刚度系数增加

１０％，三体飞行器受扰动后摆动的幅值相应减少

１５％。 说明连接刚度系数越大，对多体飞行器复合

图 ７　 滚转角随时间的变化曲线

·５９４·
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运动模态的增稳效果越好。 除此之外，随着连接刚

度系数增大，飞行单元 ２ 与飞行单元 ３ 的滚转角变

化由单调收敛变为振荡收敛，且连接刚度系数越大，
周期振荡的频率越高。
３．４　 连接刚度系数与最大初始折叠角之间的关系

本节主要研究初始折叠角与连接刚度系数大小

之间的关系对折叠型三体飞行器动力学特性的

影响。
由于折叠角并未直接出现在动力学方程中，需

要先推导出各飞行单元重心的广义坐标与折叠角之

间的关系，再将广义坐标作为初始量输入到动力学

方程中。 折叠型三体飞行器折叠时的三刚体简化示

意图如图 ８ 所示。

图 ８　 折叠时的三刚体简化示意图

设折叠角为 ϑ，规定三体飞行器向上折叠时，折

叠角为正，反之为负。 假设三体飞行器是对称折叠，
则左右两边的折叠角相等。 首先推导飞行单元 ２ 的

绝对坐标与飞行单元 １ 的绝对坐标和折叠角之间的

关系。 从图 ８ 中可得到 ｒ１ 和 ｒ２ 之间的矢量关系式

ｒ２ ＝ ｒ１ ＋ ｃ２１ － ｃ２２ （２０）
将其投影到惯性坐标系下，从而得到如下的表达式
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（２１）
　 　 同理，通过推导能够得到飞行单元 ３ 的绝对坐

标与飞行单元 １ 的绝对坐标和折叠角之间的关系。
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　 　 设置连接刚度系数分别为 ２０ 和 ５０（Ｎ·ｍ） ／
ｒａｄ，初始折叠角 ϑ 分别为 １０°，２０°和－２０°。 飞行单

元 １ 的位置和姿态的初始状态为

ｘ１，ｙ１，ｚ１ ＝ ０ ｍ
ϕ１，θ１，ψ１ ＝ ０ ｒａｄ

　 　 飞行单元 ２ 和飞行单元 ３ 的绝对坐标由（２１）
式和（２２）式来确定，速度与姿态角速度的初始条件

与 ３．１ 节中相同。 对折叠型三体飞行器展开过程进

行仿真，得到的动态响应曲线如图 ９～１１ 所示。

　 　 　 图 ９　 滚转角随时间的变化曲线　 　 　 图 １０　 滚转角随时间的变化曲线 图 １１　 滚转角随时间的变化曲线

　 　 从图 ９～１１ 滚转角的动态响应曲线中可以得到

以下结论：①飞行单元之间的连接刚度系数一定情

况下，当初始折叠角较小的时候，飞行单元 ２ 和飞行

单元 ３ 通过上下扑动最终整体趋向稳定。 当初始折

叠角较大时，飞行单元 ２ 与飞行单元 ３ 则无法恢复

到平衡位置。 ②在连接刚度系数相同的情况下，三

体飞行器向上折叠和向下折叠相同的角度，向上折

叠的三体飞行器无法正常展开，而向下折叠的三体

飞行器能够正常展开并恢复到稳定状态，说明三体

飞行器向上折叠和向下折叠对应的最大初始折叠角

不同。 ③三体飞行器之间的连接刚度系数越大，向
上折叠的最大初始折叠角越大。

·６９４·
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导致这些现象的原因主要在于气动力对铰接点

的力矩、重力对铰接点的力矩和连接刚度带来的恢

复力矩三者之间的相互影响，如图 １２ 所示。

图 １２　 三体飞行器折叠时的受力示意图

从图 １２ｃ）可以看出，当三体飞行器向下折叠

时，气动力产生的附加力矩方向与连接处的恢复力

矩方向相同，都能够使左右飞行器恢复到平衡位置，
而且这 ２ 个力矩之和大于重力对铰接点的力矩，因
此向下折叠时，折叠型三体飞行器更容易恢复到平

衡状态且稳定性更强。 而当三体飞行器向上折叠的

时候，如图 １２ｂ）所示，气动力产生的附加力矩方向

与连接处的恢复力矩和重力矩方向相反。 气动力

Ｆａｉｒ对铰接点的力矩会使折叠状态的三体飞行器远

离平衡状态，连接处的恢复力矩与重力矩则是让三

体飞行器恢复到平衡状态。 当气动力起主导作用

时，三体飞行器会远离平衡位置而发散，当连接处的

恢复力矩和重力矩起主导作用时，三体飞行器会恢

复到平衡状态并稳定飞行。 由此可见，相同连接刚

度系数下，向下折叠的三体飞行器更有利于展开。
接下来将推导气动力对铰接点的力矩、重力对铰接

点的力矩和连接刚度带来的恢复力矩三者之间的

关系。
通过受力分析可以得到平衡状态时气动力、重

力与扭簧恢复力之间的关系

Ｆａｉｒ·ｂｓ ＝ Ｇ·ｂｓ·ｃｏｓθ ＋ Ｋ·θ （２３）
式中， ｂｓ 为半展长。 当三体飞行器向上折叠时，由
于初始速度为 １０ ｍ ／ ｓ 保持不变且初始迎角为 ０° 保

持不变，因此初始气动力基本保持不变，气动力对铰

接点的力矩也基本保持不变，即（２３） 式左边为定

值。 但是重力 Ｇ 对铰接点的力臂减小，重力对铰接

点的力矩减小，扭簧的恢复力矩反而增大。 如图 １３
所示，ＭＧ 为重力矩，Ｍｋ 为卷曲弹簧的恢复力矩，ΔＭ
为重力矩与恢复力矩整体的增减量。 在刚度系数一

定的情况下，初始折叠角较小的时候，恢复力矩的增

加量大于重力矩的减小量，此时三体飞行器能够恢

复到平衡状态，当初始折叠角较大的时候，恢复力矩

的增加量小于重力矩的减小量，此时，三体飞行器无

法恢复到平衡状态。 由此也可以看出，连接刚度系

数越大，恢复力矩随折叠角增加的增加量也越大，能
够稳定展开的初始折叠角也就越大。

因此，通过理论推导和数值仿真计算能够得到

折叠型三体飞行器在展开过程中关于连接刚度系数

与最大初始折叠角的稳定域包线，如图 １４ 所示，包
线范围内，水平发射的折叠型三体飞行器能够稳定

展开并过渡到平稳飞行。 而包线范围外，折叠型三

体飞行器会失稳。

图 １３　 重力矩与恢复力矩随折叠角变化的关系曲线

图 １４　 稳定域包线
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４　 结　 论

本文采用绝对坐标方法和拉格朗日乘子法建立

了折叠型多体飞行器的多刚体动力学模型，并在多

刚体动力学模型的基础上添加了线弹性柔性连接模

型。 通过对自由展开过程中飞行状态的描述分析了

多体飞行器在自由展开过程的动力学特性。 该方法

建立的非线性动力学模型能够清晰地描述柔性连接

下的多体飞行器在自由展开过程中各飞行单元的运

动状态。 而且此仿真模型基于模块化思想，便于修

改参数，可以在多种状态下进行数值仿真计算。
除此之外，通过数值仿真计算，针对折叠型多体

飞行器而言，总结得到了以下几点结论：
１） 自由铰链连接的三体飞行器的复合运动具

有不稳定的复合运动振动飞行模态，若进行柔性连

接，即在铰链处施加卷曲弹簧，对于三体飞行器而

言，具有增稳的作用。 相同强度的短时突风扰动下，
当刚度系数增加 １０％，三体飞行器受扰动后摆动的

幅值相应减少约 １５％。 随着连接刚度系数的增大，
飞行单元 ２ 与飞行单元 ３ 的滚转角变化由单调收敛

变为振荡收敛，且连接刚度系数越大，周期振荡的频

率越高。
２） 在相同连接刚度系数以及折叠型三体飞行

器能够稳定展开条件下，三体飞行器向上折叠和向

下折叠对应的最大初始折叠角有所不同，向下折叠

所对应的最大初始折叠角更大，说明了向下折叠的

三体飞行器的稳定性更强。
３） 通过理论推导和大量的数值仿真计算，能够

得到折叠型三体飞行器的连接刚度与最大初始折叠

角的稳定域包线，包线范围以内的折叠型三体飞行

器能够稳定自由展开，而包线范围以外的折叠型三

体飞行器在展开过程中会失稳。

参考文献：

［１］　 初雨田， 段富海． 舰载机折叠翼气动特性分析［Ｊ］． 飞行力学， ２０２１， ３９（１）： １８⁃２２
ＣＨＵ Ｙｕｔｉａｎ， ＤＵＡＮ Ｆｕｈａｉ． Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｆｏｌｄｉｎｇ ｗｉｎｇｓ ｏｆ ｃａｒｒｉｅｒ⁃ｂａｓｅｄ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］． Ｆｌｉｇｈｔ Ｄｙｎａｍｉｃｓ，
２０２１， ３９（１）： １８⁃２２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　 薛臣． 折叠翼飞行器变形过程飞行控制研究［Ｄ］． 南京：南京航空航天大学， ２０１８
ＸＵＥ Ｃｈｅｎ． Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ ｆｏｌｄｉｎｇ ｗｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ ｄｕｒｉｎｇ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｄ］． Ｎａｎｊｉｎｇ： Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕ⁃
ｔｉｃｓ， ２０１８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 乐挺， 王立新， 艾俊强． Ｚ 型翼变体飞机的纵向多体动力学特性［Ｊ］． 航空学报， ２０１０（４）：８
ＬＥ Ｔｉｎｇ， ＷＡＮＧ Ｌｉｘｉｎ， ＡＩ Ｊｕｎｑｉａｎｇ． Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｍｕｌｔｉｂｏｄｙ ｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ Ｚ⁃ｗｉｎｇ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ ［ Ｊ］． Ａｃｔａ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ， ２０１０（４）： ８ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］　 ＭＯＮＴＡＬＶＯ Ｃ， ＣＯＳＴＥＬＬＯ Ｍ． Ｍｅｔａ ａｉｒｃｒａｆｔ ｆｌｉｇｈｔ ｄｙｎａｍｉｃ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｉｒｃｒａｆｔ， ２０１５， ５２（１）： １０７⁃１１５
［５］　 ＣＯＢＡＲ Ｍ， ＭＯＮＴＡＬＶＯ Ｃ． Ｔａｋｅ ｏｆｆ ａｎｄ ｌａｎｄｉｎｇ ｏｆ ａ ｗｉｎｇ⁃ｔｉｐ⁃ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ ｍｅｔａ ａｉｒｃｒａｆｔ ｗｉｔｈ ｆｅｅｄｂａｃｋ ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｉｒ⁃

ｃｒａｆｔ， ２０２１， ５８（４）： ７３３⁃７４２
［６］　 ＭＯＮＴＡＬＶＯ Ｃ． Ｍｅｔａ ａｉｒｃｒａｆｔ ｆｌｉｇｈｔ ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌｓ［Ｄ］． Ａｔｌａｎｔａ： Ｇｅｏｇｉａ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１４
［７］　 ＴＲＯＵＢ Ｂ， ＭＯＮＴＡＬＶＯ Ｃ． Ｍｅｔａ ａｉｒｃｒａｆｔ ｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｉｌｉｔｙ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ Ｆｌｉｇｈｔ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ Ｄ

Ｃ， ２０１６
［８］　 高峰， 蒋国江， 丰志伟， 等． 仿生变形飞行器多体动力学建模与仿真［Ｊ］． 系统仿真技术， ２０２０， １６（１）： ６

ＧＡＯ Ｆｅｎｇ， ＪＩＡＮＧ Ｇｕｏｊｉａｎｇ， ＦＥＮＧ Ｚｈｉｗｅｉ， ｅｔ ａｌ． Ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｅｒｏｃｒａｆｔ［Ｊ］． Ｓｙｓｔｅｍ Ｓｉｍｕｌａ⁃
ｔｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０２０， １６（１）： ６ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］　 张杰， 吴森堂． 一种变体飞行器的动力学建模与动态特性分析［Ｊ］． 北京航空航天大学学报， ２０１５，４１（１）： ５８⁃６４
ＺＨＡＮＧ Ｊｉｅ， ＷＵ Ｓｅｎｔａｎｇ． Ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｆｏｒ ａ ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ ａｎｄ ｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｂｅｉｊｉｎｇ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０１５，４１（１）：５８⁃６４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］ ＺＨＡＯ Ｚｈｅｎｊｕｎ， ＲＥＮ Ｇｅｘｕｅ． Ｍｕｌｔｉｂｏｄｙ ｄｙｎａｍｉｃ ａｐｐｒｏａｃｈ ｏｆ ｆｌｉｇｈｔ ｄｙｎａｍｉｃｓ ａｎｄ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ ｏｆ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．
ＡＩＡＡ Ｊｏｕｒｎａｌ， ２０１１， ４９（１）： ４１⁃５４

［１１］ ＡＬＥＸＡＮＤＥＲ Ｋ， ＡＬＥＸＡＮＤＥＲ Ｂ， ＡＬＥＸＡＮＤＥＲ Ｈ， ｅｔ ａｌ． Ｃｌｏｓｅｄ⁃ｌｏｏｐ ｆｌｉｇｈｔ ｔｅｘｔｓ ｗｉｔｈ ａｎ ｕｎｍａｎｎｅｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ
ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｃ］∥１７ｔｈ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｆｏｒｕｍ ｏｎ Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ ａｎｄ Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， Ｃｏｍｏ， Ｉｔａｌｙ， ２０１７

·８９４·



第 ３ 期 王宇，等：多体飞行器展开过程动力学特性研究

［１２］ ＪＯＳＥＰＨ Ｋ， ＡＬＬＥＮ Ｐ． Ｌｏｗ⁃ｓｐｅｅｄ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］． Ｂｒｉｔｉｓｈ：Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ Ｐｒｅｓｓ， ２００１
［１３］ 安朝， 谢长川， 孟杨， 等． 多体组合式无人机飞行力学稳定性分析及增稳控制研究［Ｊ］． 工程力学，２０２１，３８（１１）：２４８⁃２５６

ＡＮ Ｃｈａｏ， ＸＩＥ Ｃｈａｎｇｃｈｕａｎ， ＭＥＮＧ Ｙａｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｆｌｉｇｈｔ ｄｙｎａｍｉｃ ａｎｄ ｓｔａｂｌｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎａｌｙｓｅｓ ｏｆ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］． Ｅｎｇｉｎｅｅｒ⁃
ｉｎｇ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０２１，３８（１１）： ２４８⁃２５６ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１４］ ＭＥＮＧ Ｙａｎｇ， ＡＮ Ｃｈａｏ， ＸＩＥ Ｃｈａｎｇｃｈｕａｎ， ｅｔ ａｌ． Ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌ ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ｆｌｉｇｈｔ ｔｅｓｔ ｏｆ ｔｗｏ ｗｉｎｇ⁃ｔｉｐ⁃ｄｏｃｋｅｄ ｍｕｌｔｉｂｏｄｙ ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．
Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ， ２０２２， ３５（１２）： １４４⁃１５５

Ｄｙｎａｍｉｃｓ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ ｆｌｉｇｈｔ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ
ｆｏｌｄｅｄ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ａｉｒｃｒａｆｔ

ＷＡＮＧ Ｙｕ１， ＺＨＵ Ｘｉａｏｐｉｎｇ１， ＺＨＯＵ Ｚｈｏｕ２

１．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ；
２．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｓｔｕｄｉｅｓ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｆｏｌｄ⁃ａｂｌｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ａｉｒｃｒａｆｔ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃｓ
ｔｈｅｏｒｙ ｏｆ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ｓｙｓｔｅｍ． Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ａｉｒｃｒａｆｔ ａｓ ａ ｃｏｍｐｌｅｔｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｒｉｇｉｄ ｂｏｄｙ ｓｙｓｔｅｍ， ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ
ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｔｈｅ ｆｒｅｅ ｕｎｆｏｌｄｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ａｉｒｃｒａｆｔ ａｆｔｅｒ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｌａｕｎｃｈ ｉｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ． Ｏｎ ｔｈｅ ｂａｓｉｓ ｏｆ
ｔｈｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｍｏｄｅｌ， ｔｈｅ ｃｏｉｌ ｓｐｒｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｄａｍｐｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｔｈｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃｏｎ⁃
ｎｅｃｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｆｌｉｇｈｔ ｕｎｉｔｓ ａｒｅ ａｄｄｅｄ． Ｔａｋｉｎｇ ａ ｃｅｒｔａｉｎ ｔｙｐｅ ｏｆ ｆｏｌｄ⁃ａｂｌｅ ｔｈｒｅｅ⁃ｓｅｃｔｉｏｎ ｗｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ ａｓ ａｎ ｅｘａｍ⁃
ｐｌｅ， ｔｈｅ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｉｓ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ． Ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｆｌｉｇｈｔ ｕｎｉｔ ｏｎ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｌｄ⁃ａｂｌｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ａｉｒｃｒａｆｔ ｉｎ ｔｈｅ ｆｒｅｅ ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ
ｐｒｏｃｅｓｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｉｎｉｔｉａｌ ｆｏｌｄｉｎｇ ａｎｇｌｅ
ａｒｅ ｓｔｕｄｉｅｄ． Ｆｉｎａｌｌｙ， ｔｈｅ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｅｎｖｅｌｏｐｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｈｅ ｍａｘｉ⁃
ｍｕｍ ｉｎｉｔｉａｌ ｆｏｌｄｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｉｓ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｄｙｎａｍｉｃｓ ｏｆ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ｓｙｓｔｅｍｓ； ｆｏｌｄ⁃ａｂｌｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ａｉｒｃｒａｆｔ； ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ；
ｆｏｌｄｉｎｇ ａｎｇｌｅ

引用格式：王宇， 祝小平， 周洲． 多体飞行器展开过程动力学特性研究［Ｊ］ ． 西北工业大学学报， ２０２３， ４１（３）： ４９０⁃４９９
ＷＡＮＧ Ｙｕ， ＺＨＵ Ｘｉａｏｐｉｎｇ， ＺＨＯＵ Ｚｈｏｕ． Ｄｙｎａｍｉｃｓ ｍｏｄｅｌｉｎｇ ａｎｄ ｆｌｉｇｈｔ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｆｏｌｄｅｄ ｍｕｌｔｉ⁃ｂｏｄｙ ａｉｒｃｒａｆｔ［ Ｊ］ ．
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２０２３， ４１（３）： ４９０⁃４９９ （ ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

©２０２３ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ．

Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．

·９９４·




