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摘　 要：空投折叠型多体飞行器在高空无初速投放－展开－下落过程中，其动力学模型会呈现多刚体、
多自由度的特点，且多体飞行器各刚体间的相对运动存在相互的流场干扰，会产生非定常流动现象。
因此，基于绝对坐标方法建立了两体飞行器的多体动力学模型，并推导出了绝对坐标下的非定常涡格

法，得到了绝对坐标系下考虑非定常效应的多体动力学耦合模型。 在多体动力学与非定常涡格法耦

合模型的基础上，分析初始折叠角、连接刚度系数以及连接阻尼系数对投放－展开过程动力学行为的

影响。 通过折叠角收敛条件，判断多体飞行器能否正常投放展开，并绘制了关于 ３ 种影响因素的安全

投放包线。 将仿真结果与实验数据进行对比，从而验证了所建立的耦合模型能够准确描述多体飞行

器在投放－展开过程中的动力学特性，为后续的高空投放研究积累了技术基础。
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　 　 为了提高空气动力学效率、增加航时，传统的高

空长航时无人机通常具有大展弦比、轻质结构和低

翼载的特点。 对于采用地面起飞的高空长航时无人

机来说，具有 ３ 个弊端：①超大展弦比无人机对起飞

场地的要求很高；②大展弦比无人机在爬升进入临

近空间的过程中会耗散掉大量的能量；③大展弦比

无人机属于紊流敏感飞行器，为了能够安全可靠地

穿越对流层风场，则需要加强无人机的结构强度，这
样将会带来结构质量上的代价，大大降低了无人机

的有效载荷。
为了避开大展弦比无人机地面起飞的诸多弊

端，国内外开展了大展弦比无人机空中起飞的的大

量研究。 ２００３ 年，美国极光飞行科学公司开展了高

空气球投放无人机的实验，用于投放滑翔机和有动

力无人机［１］。 Ｈｕ 等［２］研究了空中投放的大展弦比

太阳能无人机的纵向和横航向控制技术。 汉江大学

的雷安旭等［３］设计了太阳能无人机空中起飞方案，
该方案可以使用热气球将太阳能无人机带入平流层

投放实现空中起飞。 为了能够更利于大展弦比无人

机的携带，可以考虑应用分段折叠的方式将其带入

临近空间。
空投折叠型多体飞行器在投放－展开过程中整

体的气动外形会不停变化，变体过程中整体的质量

惯量特性又会产生巨大的差异，因此需要建立能够

体现多体飞行器展开运动和整体运动的多体动力学

模型［４⁃５］。 例如：Ｍｏｎｔａｌｖｏ 和 Ｃｏｓｔｅｌｌｏ［６⁃７］ 基于多体飞

行器的多刚体动力学模型分析了多体飞行器的飞行

模态，并得到了翼尖铰链和首尾铰接 ２ 种连接方式

的动力学特性。 Ｓｕｅｎａｇａ 等［８］ 将自由旋转的铰链连

接在翼尖，创建了一个类似大展弦比无人机的多体

飞行器，针对此对象分析了多体飞行器翼段铰链振

荡特性。 Ｋｏｔｈｅｒ 等［９］采用凯恩方程和势流理论对多

体高空飞行器进行建模并研究了多体飞行器的动力

学特性，分析了连接铰链的刚度系数和相对位置对

多体飞行器动力学特性的影响。 Ｆｕｊｉｔａ 等［１０⁃１２］ 开发

了一个多体动力学模拟程序来评估折叠性多体飞行

器在空中投放展开过程中动态行为的安全性。 此
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外，多体飞行器飞行单元之间存在相互的流场干扰，
使多体飞行器具有不同于单体飞行器的气动特

性［１３⁃１４］。 多体飞行器以特定形态平飞时，等价于单

体飞行器的定常平飞，而在多体飞行器投放展开过

程中，飞行单元之间存在复杂的相对运动，这可能会

导致传统的定常和准定常方法无法真实模拟投放过

程中的非定常流动气动特性变化［１５］。
因此，本文结合绝对坐标下非定常涡格法，建立

适用于多体飞行器投放－展开过程的多体动力学与

非定常涡格法耦合模型。 该模型既考虑了多体飞行

器间的流动干扰，又能在一定程度上反映变体过程

中的非定常流动现象。 在耦合模型的基础上，深入

研究了 ３ 种不同的影响因素对投放－展开动力学行

为的影响。 基于折叠角收敛条件，判断多体飞行器

能否正常投放展开，并绘制关于 ３ 种影响因素的安

全投放包线，利用稳定投放包线，能够确定不同折叠

角时稳定展开所需要的最小连接刚度系数。 最后通

过两体飞行器的投放实验及采集到的实验数据，进
一步验证了绝对坐标下的耦合多体动力学模型的适

用性，并为临近空间空投飞行器的设计提供了依据。

１　 多体动力学模型

将多体飞行器中的各刚体看作是一个独立的飞

行单元 Ｂ ｉ（ ｉ ＝ １，２），ｃｉ（ ｉ ＝ １，２） 为各个刚体的质心，
如图 １ 所示。

图 １　 两体飞行器各飞行单元的刚体等效模型

采用在惯性坐标系下的位移坐标 ｒｉ ＝ （ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ）
和欧拉角 δ ｉ ＝ （ϕｉ，θ ｉ，ψ ｉ） 表示刚体质心。 则各刚体

的广义坐标 ｑｉ 可以表示为

ｑｉ ＝ ｒｉ δｉ[ ] Ｔ （１）
　 　 图 １ 中 ϑ 定义为两体飞行器的折叠角，规定两

体飞行器向上折叠时，折叠角为正，反之为负。
组成多体飞行器的每个飞行单元 Ｂ ｉ 无约束情

况下其质心运动方程和姿态运动方程如（２） ～ （３）
式所示［１６］。

ｍｉ ｒ̈ｉ ＝ Ａ（０，ｉ）Ｆ（ ｉ）
ｉ （２）

Ｊ（ ｉ）
ｉ Ｄｉ δ̈（ ｉ）

ｉ ＋ （Ｊ（ ｉ）
ｉ Ｄ̇ｉ ＋ （Ｄｉ δ̇ｉ） ＲＪ（ ｉ）

ｉ Ｄｉ） δ̇ｉ ＝ Ｍ（ ｉ）
ｉ

（３）
式中，上标 ｉ表示飞行单元 ｉ的机体坐标系，下标 ｉ表
示飞行单元的编号。 ｍｉ 为质量矩阵，Ｊ（ ｉ）

ｉ 为惯量矩

阵。 Ｆｉ 和Ｍｉ 为刚体Ｂ ｉ 上的外力和外力矩。 Ａ（０，ｉ） 为

坐标转换矩阵，Ｄｉ 为飞行单元 ｉ 的角度转换矩阵，Ｄ̇ｉ

为角度转换矩阵对时间 ｔ 的一阶导数。 Ａ（０，ｉ），Ｄｉ 和

Ｄ̇ｉ 的具体表达形式见文献［１７］。
考虑飞行单元之间通过旋转铰在翼尖进行铰

接，只允许飞行单元之间的相对滚转。 若不考虑结

构弹性变形时，约束方程仅与各飞行单元的广义坐

标相关，则飞行单元与飞行单元之间的约束方程为

Φ１ ＝ ｒ（０）ｉ ＋ Ａ（０，ｉ） ｃ（ ｉ）
ｉｊ － ｒ（０）ｊ － Ａ（０，ｊ） ｃ（ ｊ）

ｊｊ ＝ ０ （４）
Φ２ ＝ Ａ（０，ｉ）·ｐ（ ｉ）

ｊ － Ａ（０，ｊ）ｐ（ ｊ）
ｊ ＝ ０ （５）

式中： ｃｉｊ 和 ｃ ｊｊ 为自质心 ｃｉ 和 ｃ ｊ 出发至铰点Ｏ ｊ 的体铰
矢量。 ｐ ｊ 为旋转铰 Ｏ ｊ 的转轴基矢量。

若考虑飞行单元之间的约束关系考虑刚度和阻

尼，则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为

Ｍｉｊ ＝ － Ｋ ｉｊ·（ϕｉ － ϕ ｊ） － Ｚｃｉｊ·（ ϕ̇ｉ － ϕ̇ ｊ） ＋ ｆｉｊ
（６）

式中： Ｋ ｉｊ 为刚度系数；Ｚｃｉｊ 为阻尼系数；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；ｆｉｊ 为预载荷。
引入拉格朗日乘子λ 来表达飞行单元之间的约

束关系，得到绝对坐标描述下的多体飞行器动力学

方程为

Ａ ΦＴ
ｑ

Φｑ ０
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÷ （７）

ζ ＝ － ［（Φｑ ｑ̇） ｑ ｑ̇ ＋ ２Φｑｔ ｑ̇ ＋ Φｔｔ］ （８）
式中，Φｑ 为Φ（ｑ） 的雅可比矩阵。 （Φｑ ｑ̇） ｑ 为Φｑ ｑ̇对
广义坐标 ｑ 的雅可比矩阵。 Ａ 为质量惯量总矩阵，Ｂ
为外力和外力矩向量。

Ａ ＝
ｍｉ ０

０ Ｊ（ ｉ）
ｉ Ｄｉ

é

ë

ê
ê

ù

û
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ú

（９）

Ｂ ＝
Ａ（０，ｉ）Ｆ（ ｉ）

ｉ

－ （Ｊ（ ｉ）
ｉ Ｄ̇ｉ ＋ （Ｄｉ δ̇ｉ） ＲＪ（ ｉ）

ｉ Ｄｉ） δ̇ｉ ＋ Ｍ（ ｉ）
ｉ
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êê

ù

û

ú
úú

（１０）

·９７８·
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２　 绝对坐标下的非定常涡格法

多体飞行器飞行单元翼尖存在一定流场干扰。
而多体飞行器在下落投放－快速展开过程中，多体

飞行器间又会产生复杂的非定常流动现象。 因此，
采用三维非定常涡格法计算多体飞行器在动态飞行

过程中的气动力和气动力矩。
两体飞行器在绝对坐标系下网格划分情况如图

２ 所示，红色线段为整个翼段的涡环分布，“ ×”为各

个涡环上的控制点。 多体飞行器在运动过程中，除
了存在整体的运动外，各翼段之间还存在相对运动。

图 ２　 绝对坐标系下两体飞行器的网格划分示意图

多体飞行器在运动过程中，网格节点在单一机

体坐标系和惯性坐标系下的坐标实时变化，不利于

整体网格节点坐标的更新。 因此需要建立网格节点

实时转换模型，从而更有利于惯性坐标系下网格节

点的更新。 针对多体飞行器定义了惯性坐标系 （Ｘ，
Ｙ，Ｚ） 和各自的机体坐标系（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ）。 机体坐标系

固连在各飞行单元质心上。 为了能够更好地与绝对

坐标方法的多体动力学模型相互耦合，需要将网格

节点和控制点的坐标实时投影到惯性坐标系下，节
点坐标的转换如（１１） 式所示。

Ｘ ｉ －ｇ

Ｙｉ －ｇ

Ｚ ｉ －ｇ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
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＝

Ｘ ｉ －Ｃ

Ｙｉ －Ｃ

Ｚ ｉ －Ｃ
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ê
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ú
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＋ Ａ（０，ｉ）

ｘｉ －ｂ

ｙｉ －ｂ

ｚｉ －ｂ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
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（１１）

式中：下表 ｉ 表示飞行单元的编号，Ｘ ｉ －ｇ，Ｙｉ －ｇ 和 Ｚ ｉ －ｇ

为飞行单元 ｉ 上的网格节点在惯性坐标系下的坐

标。 ｘｉ －ｂ，ｙｉ －ｂ 和 ｚｉ －ｂ 为飞行单元 ｉ 上的网格节点在其

机体坐标系下的坐标。 Ｘ ｉ －Ｃ，Ｙｉ －Ｃ 和 Ｚ ｉ －Ｃ 为飞行单元

ｉ 的质心在惯性坐标系下的坐标。
飞行单元 ｉ 在其机体坐标系下的速度和角速度

分别为

Ｕｉ

Ｖｉ

Ｗｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ （Ａ（０，ｉ）） Ｔ·

Ｘ̇ ｉ －Ｃ

Ｙ̇ｉ －Ｃ

Ｚ̇ ｉ －Ｃ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

（１２）
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＝ （Ｄｉ） Ｔ·

ϕ̇ｉ

θ̇ｉ

ψ̇ｉ
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（１３）

式中： Ｘ̇ ｉ －Ｃ，Ｙ̇ｉ －Ｃ 和 Ｚ̇ ｉ －Ｃ 表示飞行单元 ｉ 质心速度在

惯性坐标系下的分量；ϕ̇ｉ，θ̇ｉ 和 ψ̇ｉ 为飞行单元 ｉ 的姿

态角速度。
由此可以得到各涡环控制点处的当地速度在机

体坐标系下的分量

Ｕｉ －ｃｐ

Ｖｉ －ｃｐ

Ｗｉ －ｃｐ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û
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ú
ú
ú

＝
Ｕｉ

Ｖｉ

Ｗｉ
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＋

－ ｑｉｚｉ －ｃｐ ＋ ｒｉｙｉ －ｃｐ

－ ｒｉｘｉ －ｃｐ
＋ ｐｉｚｉ －ｃｐ

－ ｐｉｙｉ －ｃｐ
＋ ｑｉｘｉ －ｃｐ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
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ú

（１４）

　 　 ｘｉ －ｃｐ，ｙｉ －ｃｐ 和 ｚｉ －ｃｐ 表示飞行单元 ｉ 上的控制点在

其机体坐标系下的坐标。 再将控制点处的当地速度

从机体坐标系投影到惯性坐标系上，如 （ １５） 式

所示。

Ｘ̇ ｉ －ｃｐ

Ｙ̇ｉ －ｃｐ

Ｚ̇ ｉ －ｃｐ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＝ Ａ（０，ｉ）·

Ｕｉ －ｃｐ

Ｖｉ －ｃｐ

Ｗｉ －ｃｐ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１５）

　 　 建立网格节点随时间变化的转换公式以及控制

点处的当地速度从机体坐标系转换到惯性坐标系的

公式 之 后， 非 定 常 涡 格 法 还 需 满 足 以 下 边 界

条件［１８］：
１） 库塔条件在机翼的后缘上建立

－ Γｕｐ ＋ Γｌｏｗ ＋ Γｗａｋｅ ＝ ０ （１６）
式中： Γｕｐ 和 Γｌｏｗ 分别为上下翼面涡环环量；Γｗａｋｅ 为

尾缘处尾涡的环量。
２） 利用绝对坐标系下的速度和物面法向向量

建立无穿透边界条件

（∇Φ ＋ ν）·ｎ ＝ ０ （１７）
式中

ν ＝ － νｓｕｒｆａｃｅ ＝ － ［Ｖ０ ＋ νｒｅｆ ＋ Ω × ｒ］ （１８）
　 　 ３） 尾涡环量与同弦向的附着涡环量还必须满

足 Ｋｅｌｖｉｎ 定律，即当前时刻后缘脱落的尾涡环量必

须等于前一时刻同弦向最后一排翼面附着涡的环量

Γ（ ｔ） － Γ（ ｔ － Δｔ） ＋ Γｗｔ
＝ ０ （１９）

　 　 利用朱科夫斯基定理的非定常向量形式［１９］ 计

算得到每个控制点处惯性坐标系下各方向的气动力

ΔＦａｉｒ ＝ ΔＦｓｔ ＋ ΔＦｕｎｓｔ （２０）
式中

ΔＦｓｔ ＝ ρ∞ Γ（Ｕ × ΔＩ） （２１）
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ΔＦｕｎｓｔ ＝ ρ∞
∂Γ
∂ｔ

ｃ（Ｕ^ × ΔＩ） （２２）

式中， Γ是一个长度为 ΔＩ 的增量涡流段周围的环

流。 Ｕ是当地来流速度且垂直于 ΔＩ。 单位向量 Ｕ^ ＝
Ｕ ／ Ｕ 是当地流速的方向。 分别对各个飞行单元

进行积分求解，便得到能够每个飞行单元惯性坐标

系下各方向的气动力。
则每个控制点处的气动力矩的计算公式如

（２３）式所示。
ΔＭ ＝ ｒｉ －ｃｐ × （Ａ（０，ｉ）） ＴΔＦａｉｒ （２３）

式中， ｒｉ －ｃｐ 为飞行单元 ｉ 上控制点在其机体坐标系

下矢量坐标。 同样，针对各个飞行单元进行积分求

解，得到飞行单元惯性坐标系下各方向的气动力矩。

３　 模型验证

以某铰链连接两体飞行器为算例，该两体飞行

器各飞行单元的主要几何参数如表 １ 所示。
表 １　 各飞行单元的几何参数

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

两体飞行器在投放－展开－稳定下落过程中的

运动形式既有整体的定常下滑飞行，（俯仰沉浮运

动）又有内部之间相对滚转运动。 其中相对滚转运

动定义为两体飞行器的展开运动。 通过定义两体飞

行器不同形态下定常飞行运动形式，以及周期性的

俯仰沉浮运动和相对滚转运动，通过与 ＣＦＤ 计算结

果进行比较，验证非定常涡格法－多体动力学耦合

模型的正确性。
首先验证两体飞行器在不同折叠角下定常飞行

过程中，非定常涡格法－多体动力学耦合模型计算

结果的正确性。 图 ３～８ 为两体飞行器在 １０°，２０°和

　 　 　 图 ３　 飞行单元 １ 的阻力系数在　 　 　 　 图 ４　 飞行单元 １ 的侧力系数在 图 ５　 飞行单元 １ 的升力系数在

不同折叠角下的曲线 不同折叠角下的曲线 不同折叠角下的曲线

　 　 图 ６　 飞行单元 １ 的俯仰力矩系　 　 　 　 图 ７　 飞行单元 １ 的滚转力矩系 图 ８　 飞行单元 １ 的偏航力矩系

数在不同折叠角下的曲线 数在不同折叠角下的曲线 数在不同折叠角下的曲线
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３０°折叠角以及不同迎角下定常飞行过程中，飞行单

元 １ 的气动特性曲线对比图。
　 　 从图 ３ ～ ６ 可以看出，非定常涡格法－多体动力

学耦合模型计算得到的升力、侧力和俯仰力矩误差

较小，最大误差大约为 １１．１％。 当迎角在－１° ～ ５°区
间内，耦合模型计算得到的阻力误差较大，最大误差

为 １８７％。 随着迎角的进一步增大，耦合模型计算

得到的阻力误差会逐渐减小。 从图 ７ ～ ８ 的滚转力

矩系数曲线和偏航力矩曲线中可以看出，由于多体

飞行器各飞行单元之间的气动干扰，飞行单元 １ 的

升力和阻力分布会存在不对称的情况，从而产生了

附加滚转力矩和附加偏航力矩。 非定常涡格法－多
体动力学耦合模型能够较为准确地体现出翼尖气动

干扰带来的附加滚转力矩，最大误差大约为 ２５％。
其次，验证两体飞行器相对滚转运动过程中，非

定常涡格法－多体动力学耦合模型计算结果的正

确性。
算例中两体飞行器各飞行单元的初始滚转角为

０，各飞行单元的滚转角幅值 ϕ１ｍａｘ ＝ － ϕ２ｍａｘ ＝ ± ４５°，
相对滚转运动变化频率ω ＝π ／ ２，前飞速度确定了来

流速度 Ｕ ＝ １０ ｍ ／ ｓ。 两体飞行器运动过程示意图如

图 ９ 所示。

图 ９　 两体飞行器相对滚转运动过程示意图

通过非定常涡格法－多体动力学耦合模型计算

得到两体飞行器在运动过程中每一时刻整体的受力

情况。 将计算得到的升力系数与 ＣＦＤ 计算结果进

行对比，相对滚转运动过程中升力系数和俯仰力矩

系数随时间的变化曲线如图 １０～１１ 所示。
从图 １０～１１ 可以看出，绝对坐标系下多体动力

学－非定常涡格法耦合模型仿真得到的结果吻合情

况较好，两体飞行器在相对滚转运动过程中飞行单

元 １ 的升力系数和俯仰力矩系数幅值的误差大约为

１６．９％，说明结合绝对坐标下非定常涡格法的多体

动力学耦合模型具有一定可靠性。

图 １０　 两体飞行器在相对滚转运动过程中

升力系数的变化曲线

图 １１　 两体飞行器在相对滚转运动过程中

俯仰力矩系数的变化曲线

４　 投放 －展开 －下落过程的动力学
特性

基于绝对坐标系下多体动力学－非定常涡格法

的耦合模型，对两体飞行器投放－展开过程进行数

值仿真计算。 在数值仿真过程中，需要建立是否稳

定展开的判定依据。 以两体飞行器的折叠角 ϑ作为

判断依据，若ｌｉｍ
ｔ→∞

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→∞

Δϕ１２ ＝ Ｃ（Ｃ为常数），则认为

两体飞行器能够稳定展开。 当Ｃ ＝ ０时，认为两体飞

行器稳定完全展开，当 Ｃ ≠ ０，则认为两体飞行器稳

定不完全展开。 若ｌｉｍ
ｔ→∞

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→∞

Δϕ１２ ＝ ∞，则认为两体

飞行器无法实现稳定的投放展开。
４．１　 初始折叠角对投放－展开动力学特性影响

初始折叠角的大小决定了两体飞行器能否稳定

展开，因此需要针对初始折叠角进行研究。 初始折

叠角 ϑ分别给定 １０°，２０° 和 ３０°，设置连接刚度系数

·２８８·
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为 １０ Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ，连接阻尼系数 ０ Ｎ·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ，初始

速度 ０．０１ ｍ ／ ｓ，初始俯仰角 θ １ ＝ θ ２ ＝ － ８９．９°，在整个

投放－展开过程中推力矢量为 ０ Ｎ。 在不同初始折叠

角情况下进行数值仿真计算，得到两体飞行器在投

放－展开过程飞行单元滚转角的动态响应曲线，如图

１２ 所示。 图 １３ 为不同初始折叠角下的两体飞行器

投放展开过程示意图。

图 １２　 投放展开过程中各飞行单元滚转角的变化曲线

图 １３　 不同初始折叠角下的投放展开过程示意图

从图 １２ 可以看出， 当初始折叠角为 １０° 时，
ｌｉｍ
ｔ→∞

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→∞

Δϕ１２ ＝ ０ ｒａｄ。 当初初折叠角为 ２０° 时，

ｌｉｍ
ｔ→∞

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→∞

Δϕ１２ ＝ ０ ｒａｄ。 当初始折叠角为 ３０° 时，

ｌｉｍ
ｔ→∞

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→∞

Δϕ１２ ＝ ∞。 由此可见，连接刚度系数一定

的情况下，折叠角越大越不利于两体飞行器的稳定

展开。 对于空投折叠型两体飞行器而言，存在一个

临界折叠角，当折叠角大于临界折叠角时，即两体飞

行器无法稳定展开。 原因在于投放初期速度很小，
从而气动力对铰链的力矩很小，此时弹簧产生的恢

复力矩在投放－展开过程中起到主导作用，两体飞行

器在弹簧的恢复力矩的作用下正常展开。 但由于弹

簧刚度系数较小，两体飞行器展开的速率较慢，两体

飞行器还未完全展开时，速度便达到了临界值，此时

气动力对铰链的力矩大于弹簧的恢复力矩，两体飞

行器 在 气 动 力 作 用 下 相 对 滚 转 角 开 始 单 调

发散［１７］。
４．２　 连接刚度系数对投放－展开动力学特性影响

本节的研究目的是探究弹簧刚度系数对投放动

力学行为产生的影响，从而采用最小的连接刚度系

数实现两体飞行器的稳定展开。 飞行单元之间的连

接刚度系数 Ｋ 分别给定 １０，１５，２０ Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ，连接

阻尼系数 ０ Ｎ·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ，初始折叠角为 ４０°，初始速

度为 ０．０１ ｍ ／ ｓ，初始俯仰角 θ １ ＝ θ ２ ＝ － ８９．９°。 在不

同连接刚度系数下进行数值仿真计算，得到两体飞

行器投放－展开过程的动态曲线如图 １４ 所示。 图 １５
为不同连接刚度系数下的两体飞行器投放展开过程

示意图。

图 １４　 投放展开过程中各飞行单元滚转角的变化曲线

图 １５　 不同连接刚度系数下的投放展开过程示意图

从图 １４ 可以看出，在初始折叠角一定的情况

下，当Ｋ ＝ １０ Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ时，ｌｉｍ
ｔ→∞

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→∞

Δϕ１２ ＝∞，说明

两体飞行器无法实现展开。 当 Ｋ ＝ １５ Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ时，
ｌｉｍ
ｔ→∞

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→∞

Δϕ１２ ≈ ０．６ ｒａｄ，说明两体飞行器能够展

开，但无法实现完全展开。 当 Ｋ ＝ ２０ Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ 时，
ｌｉｍ
ｔ→∞

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→∞

Δϕ１２ ＝ ０ ｒａｄ，说明两体飞行器实现了完全

稳定展开。 由此可以看出，连接刚度系数越大，越有

利于两体飞行器的投放－展开。 其主要原因在于两

体飞行器在投放－下落过程中，飞行速度加速到速度
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临界值所用的时间基本一致。 而随着连接刚度系数

的增大，弹簧的恢复力矩也就越大，两体飞行器展开

速率越快，在相同的下落时间内，能够展开的角度也

就越大。 因此两体飞行器之间的连接刚度系数越

大，能够稳定展开的初始折叠角也就越大。
４．３　 连接阻尼系数对投放－展开动力学特性影响

在研究连接阻尼系数对空投折叠型两体飞行器

投放－展开过程动力学特性的影响时，设置连接刚度

系数为 １０ Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ， 连接阻尼系数分别为 ０，２，
１０ Ｎ·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ。 初始俯仰角分别为：θ １ ＝ θ ２ ＝
－ ８９．９°。 初始折叠角为 ２０°，初始速度为 ０．０１ ｍ ／ ｓ，
在不同连接阻尼系数下进行数值仿真计算，得到的

两体飞行器投放－展开过程的动态曲线如图 １６ 所

示。 图 １７ 为不同连接阻尼系数下的两体飞行器投

放展开过程示意图。

图 １６　 投放展开过程中各飞行单元滚转角的变化曲线

图 １７　 不同连接阻尼系数下的投放展开过程示意图

从图 １６ 的数值仿真结果中可以看出，当 Ｚｃ ＝
０ Ｎ·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ 时，ｌｉｍ

ｔ→４ｓ
ϑ ＝ ｌｉｍ

ｔ→４ｓ
Δϕ１２ ＝ ０ ｒａｄ。 当 Ｚｃ ＝

２ Ｎ·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ 时， ｌｉｍ
ｔ→４ｓ

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→４ｓ

Δϕ１２ ＝ ０．０３ ｒａｄ。 当

Ｚｃ ＝１０ Ｎ·ｍ·ｓ ／ ｒａｄ 时，ｌｉｍ
ｔ→４ｓ

ϑ ＝ ｌｉｍ
ｔ→４ｓ

Δϕ１２ ＝ ０．２ ｒａｄ。

由此可以看出，连接阻尼系数越大，产生的阻尼力矩

会减缓两体飞行器的展开速率，在相同的下落时间

内，能够展开的角度越小，越不利于两体飞行器的投

放－展开。 因此，两体飞行器之间的连接阻尼系数越

大，能够稳定展开的初始折叠角越小。
４．４　 数值仿真在稳定投放包线确定中的应用

两体飞行器投放展开过程中，初始折叠角、连接

刚度和连接阻尼是重要的影响因素。 基于数值仿

真，能够得到关于初始折叠角、连接刚度系数和连接

阻尼系数的稳定投放包线。 如图 １８ 所示，当连接刚

度系数和初始折叠角组合设计在包线范围之内，两
体飞行器在无初速重力投放下能够实现稳定展开。
若在包线范围之外，则两体飞行器在投放过程中相

对滚转角会先收敛，当速度达到临界速度后，相对滚

转角会发散。 其次，由于连接阻尼系数减缓了两体

飞行器展开速率，导致两体飞行器稳定投放－展开的

包线范围会减小。 最后，当折叠角为负值时，两体飞

行器的稳定展开与连接刚度系数和连接阻尼系数无

关，这是由于当折叠角为负值时，弹簧的恢复力矩和

气动力对铰链产生的力矩都能使两体飞行器正常

展开。

图 １８　 两体飞行器投放－展开过程的稳定域包线

５　 投放实验验证

针对两体飞行器进行投放－展开实验，验证绝

对坐标下的非定常涡格法－多体动力学耦合模型的

正确性。 缩比原理样机中的飞行单元采用正常式布

局，由上单翼、单立尾、平尾和机体构成，飞行单元机

翼展长 ｂ＝ １ ｍ，弦长 ｃ ＝ ０．２ ｍ。 通过翼尖铰链连接

组成的两体飞行器原理样机如图 １９ 所示。

·４８８·



第 ５ 期 王宇，等：空投折叠型多体飞行器动力学建模及投放特性研究

图 １９　 空投折叠型两体飞行器实验原理样机

投放实验：两体飞行器初始高度大约为 ２０ ｍ，
初始俯仰角为－９０°，两体飞行器各飞行单元初始滚

转角为 ϕ１ ＝ －ϕ２ ＝ －４０°，初始折叠角为－８０°，飞行单

元之间的连接刚度系数 Ｋ≈３ Ｎ·ｍ ／ ｒａｄ。 释放机构

接受到指令后释放原理样机，原理样机在投放后进

行展开运动，实验结果与数值仿真的对比如图 ２０ ～
２１ 所示。 从图 ２０ 可见，数值仿真得到的两体飞行

器展开过程滚转角动态响应曲线与投放－展开实验

的变化趋势较为一致。 两体飞行器在扭簧的恢复力

矩作用下不断展开，飞行单元之间相对滚转角不断

变化至 ０°。 仿真得到两体飞行器展开时长为１．３ ｓ，

实验值为 １．８ ｓ，相对误差大约为 ２７％。 从图 ２１ 可

见，两体飞行器在投放－展开过程可以在自身稳定

性作用下主动抬头。 但仿真所得俯仰角的变化趋势

与实验值相差较大，实验过程中两体飞行器出现反

方向低头趋势且俯仰角最大误差为 ３６．２％。 主要原

因在于由绳子牵引的投放装置无法保持静止的初始

状态，两体飞行器会以一定的初始俯仰角速度进入

投放－展开过程。
为了验证两体飞行器出现反方向低头趋势是由

于初始俯仰角速度导致的，在其余初始状态不变的

情况下，为两体飞行器添加初始俯仰角速率，俯仰角

速率 θ̇ ＝ －０．３ ｒａｄ ／ ｓ。 通过与实验进行对比，从而验

证论证的正确性。
从图 ２２ 可以看出，当两体飞行器投放初期以一

定的初始俯仰角速率投放时，两体飞行器的俯仰角

的绝对值会先增大再减小，说明具有初始角速率的

两体飞行器在投放过程中会先反方向低头，随后在

自身纵向稳定性的作用下逐渐抬头。 与实验中两体

飞行器俯仰角的变化趋势完全一致。

　 　 　 图 ２０　 投放过程中滚转角的　 　 　 　 　 图 ２１　 投放过程中俯仰角的 图 ２２　 带初始俯仰角速率投放过程

变化曲线对比 变化曲线对比 俯仰角的变化曲线对比

６　 结　 论

本文建立了绝对坐标系下的多刚体动力学模型

和非定常涡格法的耦合模型。 通过与 ＣＦＤ 进行对

比，两体飞行器定常下滑飞行时，耦合模型计算得到

的升力系数、侧力系数和俯仰力矩误差较小，最大误

差大约为 １１．１％。 小迎角下计算得到的阻力误差较

大，最大误差为 １８９．７％。 各飞行单元相对其质心的

滚转力矩系数最大误差为 ２５％。 两体飞行器在做

周期性相对滚转运动时，耦合模型计算得到的升力

系数和俯仰力矩系数幅值的最大误差大约为

１６．９％，从而验证了模型的正确性。 最后通过两体

飞行器投放展开实验进一步验证了绝对坐标下的非

定常涡格法－多体动力学耦合模型数值仿真的合理

性。 说明折叠性两体飞行器在无初速投放后能够实

现展开运动，并且可以在自身稳定性的作用下主动

抬头。
此外，利用绝对坐标系下的多刚体动力学模型

和非定常涡格法耦合模型得出以下结论：
１） 当初始折叠角和连接刚度系数之间权衡不

当时，会导致两体飞行器在投放过程中先展开再相

对滚转发散，无法实现稳定展开。
２） 连接刚度系数越大，弹簧恢复力矩越大，越
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有利于飞行单元之间的展开；飞行单元间的连接阻

尼系数越大，产生的阻尼力矩越大，会减缓展开速

率，不利于飞行单元之间的展开。
３） 基于仿真，利用 ３ 种影响因素绘制了稳定投

放边界，利用稳定投放包线，能够确定出不同折叠角

下稳定展开所需要的最小连接刚度系数，为空投性

两体飞行器的前期设计提供非常有利的依据。
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