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机翼变形的临近空间太阳能飞行器平稳升空方案


郭天豪，侯中喜，王　鹏，高　俊
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：临近空间太阳能飞行器由于苛刻的能源平衡约束，往往具有大展弦比轻质结构，使得其在低空
飞行时空速过低，飞行安全性受到了显著的挑战。为了实现该类飞行器在临近空间工作点与中低空爬升过

程的气动性能匹配，提出了基于主动变形的太阳能飞行器升空方案。针对性地研究了可变形飞行器的气动

和推进系统建模方法，在此基础上定量分析了不同飞行器构型俯仰、滚转和偏航三个通道稳定性和操纵性。

给出了从地面到高空机翼逐渐展平的升空方案，并对升空过程中各高度所需平飞推力和功率进行了校核。

结果显示，该方案可以有效提升飞行器中低空稳定性和操纵性，代价是增加了功率消耗。
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　　临近空间太阳能飞行器由于可以实现海拔
２０ｋｍ以上区域持久驻留，被作为理想的通信中
继和侦查平台得到了广泛的发展［１－２］。现阶段临

近空间太阳能飞行器设计的瓶颈问题是昼夜能源

闭环，尤其是夜间的能源平衡［３］。由于临近空间

大气密度稀薄，太阳能飞行器在高空实现升重平

衡所需的飞行速度远大于低空飞行速度，而平飞

功率与飞行速度的立方成正比［４］。因此，为了降

低飞行器在高空的飞行速度，临近空间太阳能飞

行器往往采用高升阻比翼型和大展弦比轻质布

局［５］。由于临近空间位于平流层，大气条件平

稳，这样的布局非常符合临近空间工作点的各方

面需求。然而在低空，由于湍流的影响且飞行器

速度过低，飞行安全性受到了显著的挑战［６］。美

国太阳神原型机 ＨＰ－０３在一次升空试验中，受
气流干扰后空速与俯仰角发生耦合振荡，逐渐发

散后最终坠毁［７］。分析显示纵向稳定性和操纵

性均不足是造成这次事故的重要原因［８］。

可变形飞行器是指可以通过大幅改变气动外

形，从而较好地适应不同环境和任务性能的航空

器［９－１０］。通过改变自身的展长、后掠、上反角等

结构布局或者改变翼型［１１］，飞行器可以实现不同

环境、不同飞行阶段的最佳综合性能［１２］，并可以

拓展飞行包线。

为了实现太阳能飞行器临近空间工作点与低

空起飞点的匹配，本文提出了基于主动变形的飞

行器升空方案。针对性地建立了可变形飞行器的

气动模型和推力模型，进行了不同飞行器构型俯
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仰、滚转和偏航三个通道稳定性和操纵性的定量

分析。最后优化给出了从地面到高空机翼逐渐展

平的升空方案，并对升空过程中各高度所需平飞

推力和功率进行了校核。

１　多段可变形飞行器初步方案

针对临近空间太阳能飞行器在中低空由于速

度低、自身稳定性差等引起的飞行安全性问题，本

文将飞行器主动变形作为一个方案进行分析和验

证，以给出飞行器从地面升空过程中的安全飞行

方案。

本文以飞翼式布局的第三代太阳神原型机，

即ＨＰ－０３作为参考，提出可主动变形的多段式
太阳能飞行器方案，如图１所示，在 ＨＰ－０３的基
础上，将其主机翼分成等长度的三段，各段之间通

过转轴连接可以进行主动折叠变形。因而，飞行

器的构型可以随着两翼折叠角发生变化。

图１　分段式可变形飞行器结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｓｅｇｍｅｎｔｅｄｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

在进行建模与分析时，认为飞行器主机翼结

构质量沿翼展方向均匀分布，而将中心的载荷吊

舱和两侧的氢燃料罐作为集中质量点进行简化。

氢燃料罐到翼稍的距离为１／４单段展长。飞行器
主要结构分布参数如表１所示。

表１　飞行器主要结构参数

Ｔａｂ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ

参数 符号 单位 数值

飞行器质量 ｍ ｋｇ １０５２

单个氢罐质量 ｍｈ ｋｇ ７５

中心质量 ｍｃ ｋｇ ２３６

质量分布系数 λｍ ｋｇ／ｍ ８．８１

气动弦长 ｃＡ ｍ ２．４４

单段半展长 Ｌｐ ｍ １２．６

多段可变形飞行器各段的翼展只有太阳神

ＨＰ－０３翼展的１／３，受扰后结构柔性变形会显著
降低。且近年来临近空间太阳能飞行器的结构刚

度有了明显的提升。因此，在随后的分析中，忽略

飞行器各翼段柔性变形的影响，只考虑受控的刚

性主动变形。

２　多段飞行器力矩建模方法

飞行器的稳定性与操纵性主要与力矩平衡与

控制相关，因而准确的力矩建模是研究飞行器安

全性的关键。

２．１　气动系数简化建模方法

与常规飞行器相比，可变形飞行器受到扰动

后，其气动系数不仅会受到气流角、飞行状态的影

响，还会受到变形的影响。气动软件只能在离散

的有限构型上计算飞行器气动数据。为了能够更

加深刻地阐述气动系数随飞行器变形连续变化的

机理，本文采用简化的气动模型来推导气动力及

气动力矩的表达式。

考虑到气动计算时，侧向的气动力和力矩不

仅与机翼水平投影面积有关，而且与机翼竖直投

影面积有关。将参考量设置为各段累加值，而非

飞行器机体横轴的投影值，即参考展长和参考面

积为

ｂｒｅｆ＝６Ｌｐ
Ｓｒｅｆ＝６Ｌｐｃ{

Ａ

（１）

飞行器在完全展平时，由于在设计上具有静

稳定性，主机翼压心在质心之后，约１／４弦线的位
置处，在飞行器折叠变形的过程中，各面元上所受

的气动力在 ｘ轴方向上也不发生变化，因而压心
的ｘ轴方向坐标为固定值，即

ｘｃｐ＝－０．２５ｃＡ＝－０．６１ｍ （２）
位于固定段、左翼段或右翼段上，距离接转轴

距离为 ｌ的面元 ｄＳ在浮动机体系中的坐标分
别为：

ｒｐＦ＝［ｘｃｐ，ｌ－Ｌｐ，０］
Ｔ

ｒｐＬ＝［ｘｃｐ，－Ｌｐ－ｌｃｏｓξＬ，－ｌｓｉｎξＬ］
Ｔ

ｒｐＲ＝［ｘｃｐ，Ｌｐ＋ｌｃｏｓξＲ，－ｌｓｉｎξＲ］
{ Ｔ

（３）

式中，ξＬ和ξＲ分别为左侧和右侧可变形段的折叠
角。注意到除翼稍处的面元外，其余单个面元在其

自身稳定轴系中并不产生侧力。且由于飞行器具

有很大的展弦比，故而可以忽略翼稍处的微小侧

力。考虑到迎角α在面元体轴系中，单位气动力为

ｄＦＥＢ＝
１
２ρＶ

２ｃＡ

－ＣＤｃｏｓα＋ＣＬｓｉｎα
０

－ＣＤｓｉｎα－ＣＬｃｏｓ









α
ｄｌ（４）

·０２·
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式中：ρ为大气密度；Ｖ为空速；ＣＬ，ＣＤ 分别为平
直翼标称升力系数与阻力系数。

２．１．１　固定段上的气动系数
在小迎角、小侧滑时，飞行器气流角近似有以

下关系式

Ｖｚ＝Ｖｘα
Ｖｙ＝Ｖｘ{ β

（５）

式中，Ｖｘ，Ｖｙ，Ｖｚ空速矢量在机体系各坐标轴上的
分量。固定段上的迎角与侧滑角等同于整机的迎

角与侧滑角。因此，其升力系数为

ＣＦＬ＝ＣＬ０＋ＣＬａα （６）
式中，ＣＬａ为翼型的升力线斜率。在迎角变化较小
时阻力系数可以认为几乎不变，即认为 ＣＤ为
常数。

因此，固定段产生的总升力为

ＬＦ＝１２ρＶ
２２ＬｐｃＡＣ

Ｆ
Ｌ （７）

固定段总气动力矩为

ＭＦ ＝∫ｒｐＦ×ｄＦＥＢ ＝１２ρＶ２Ｓｒｅｆ［０，ｃＡＣＦｍ，０］Ｔ
（８）

其中，

ＣＦｍ＝ｘｃｐＣ
Ｆ
Ｌｃｏｓα／３ｃＡ （９）

机翼固定段由于关于中心平面对称，所产生

的侧力、滚转力矩和偏航力矩均为零。

２．１．２　可变形段上的气动系数
如图２所示，对于左翼段上、右翼段的面元

ｄＳ，其切向速度仍为 Ｖｘ，垂直于面元的法向速度
变为

ＶｎＬ＝ＶｚｃｏｓξＬ－ＶｙｓｉｎξＬ
ＶｎＲ＝ＶｚｃｏｓξＬ＋Ｖｙｓｉｎξ{

Ｌ

（１０）

图２　可变形段面元法向速度示意图
Ｆｉｇ．２　Ｎｏｒｍａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｏｎｆｏｌｄａｂｌｅｗｉｎｇｓｅｇｍｅｎｔｓ

因而，两侧可变形段的实际迎角变为

αＬ＝ＶｎＬ／Ｖｘ＝αｃｏｓξＬ－βｓｉｎξＬ
αＲ＝ＶｎＲ／Ｖｘ＝αｃｏｓξＲ＋βｓｉｎξ{

Ｒ

（１１）

因此，左翼段、右翼段上面元的升力系数将与

固定段上的不同，即为

ＣＬＬ＝ＣＬ０＋ＣＬａαｃｏｓξＬ－ＣＬａβｓｉｎξＬ
ＣＲＬ＝ＣＬ０＋ＣＬａαｃｏｓξＲ＋ＣＬａβｓｉｎξ{

Ｒ

（１２）

各可变形段产生的总升力为

ＬＬ＝１２ρＶ
２２ＬｐｃＡＣ

Ｌ
ＬｃｏｓξＬ

ＬＲ＝１２ρＶ
２２ＬｐｃＡＣ

Ｒ
Ｌｃｏｓξ{

Ｒ

（１３）

并产生相应的侧力为

ＹＬ＝１２ρＶ
２２ＬｐｃＡＣ

Ｌ
ＬｓｉｎξＬ

ＹＲ＝－１２ρＶ
２２ＬｐｃＡＣ

Ｒ
Ｌｓｉｎξ{

Ｒ

（１４）

将飞行器机翼各面元上的气动力投影在机

体系各坐标轴中，同时以面元位置叉乘，可以得

到面元对整机三维气动力矩的贡献，进一步积

分可得

ＭＬ ＝∫ｒｐＬ×ｄＦＬ ＝１２ρＶ２Ｓｒｅｆ
ｂｒｅｆＣ

Ｌ
ｌ

ｃＡＣ
Ｌ
ｍ

ｂｒｅｆＣ
Ｌ









ｎ

（１５）

其中，各轴力矩系数的详细表达式为

ＣＬｌ＝
Ｌｐｃｏｓα
３ｂｒｅｆ

［ＣＬＬ（１＋ｃｏｓξＬ）－Ｃ
Ｒ
Ｌ（１＋ｃｏｓξＲ）］

ＣＬｍ＝
ｘｃｐｃｏｓα
３ｃＡ

（ＣＦＬ＋Ｃ
Ｌ
ＬｃｏｓξＬ＋Ｃ

Ｒ
ＬｃｏｓξＲ）－

　　
Ｌｐ
３ｃＡ
（γＬＤｓｉｎξＬ＋γ

Ｒ
ＤｓｉｎξＲ）

ＣＬｎ＝
ｘｃｐｃｏｓα
３ｂｒｅｆ

（ＣＬＬｓｉｎξＬ－Ｃ
Ｒ
ＬｓｉｎξＲ）＋

　　
Ｌｐ
３ｂｒｅｆ
［γＬＤ（１＋ｃｏｓξＬ）－γ

Ｒ
Ｄ（１＋ｃｏｓξＲ）］

γＬＤ＝Ｃ
Ｌ
Ｌｓｉｎα－ＣＤｃｏｓα

γＲＤ＝Ｃ
Ｒ
Ｌｓｉｎα－ＣＤｃｏｓ























α
（１６）

２．１．３　整机气动系数与验证
基于以上分析，整机升力系数为

ＣＬ＝
１
３（Ｃ

Ｆ
Ｌ＋Ｃ

Ｌ
ＬｃｏｓξＬ＋Ｃ

Ｒ
ＬｃｏｓξＲ） （１７）

变形引起的整机侧力系数为

ＣＹｍ＝
１
３（Ｃ

Ｌ
ＬｓｉｎξＬ－Ｃ

Ｒ
ＬｓｉｎξＲ） （１８）

而整机气动力矩系数，则是将以上各段产生的气

动力矩系数直接相加。

为验证本文所提快速气动建模方法，选取两

个特征构型，分别采用本文方法和 ＡＶＬ软件计算
其气动参数，其对比结果见表２。

由表２可知，本文所采用的简化算法与 ＡＶＬ
计算所得的气动力系数非常接近，而在计算力矩

时有一定误差，但能很好地反映气动参数随构型

的变化趋势。

·１２·
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表２　快速气动建模方法验证
Ｔａｂ．１　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｌｉｎｇ

构型／（°） 参数 本文算法 ＡＶＬ

左翼：１０
右翼：２０

ＣＬ ０．７４５５ ０．７５３３

ＣＹ －０．０４００ －０．０４００

Ｃｌ ０．００５０ ０．００３６

Ｃｍ －０．２４５２ －０．２３７３

Ｃｎ ０．００１１ ０．０００９

左翼：３０
右翼：－２０

ＣＬ ０．６９３５ ０．６９３９

ＣＹ ０．２００６ ０．１９１３

Ｃｌ －０．００７８ －０．０１１４

Ｃｍ －０．１８６２ －０．１５７２

Ｃｎ －０．００２９ －０．００３４

２．２　推力及其力矩的建模

参照ＨＰ－０３的螺旋桨分布，飞行器有１０个
螺旋桨且成对分布。在固定段上有１对螺旋桨，
其与固定段几何中心的展向距离为ＬＴ０，在可变形
段上有４对螺旋桨，其与折叠转轴的展向距离为
ＬＴｉ。旋桨展向分布间距参数为

ＬＴ０＝
２
３Ｌｐ

ＬＴ＝
１
３，
２
３，
５
４，[ ]７４ Ｌ{

ｐ

（１９）

在实际飞行过程中，每个螺旋桨所提供的推

力在其可提供的最大推力范围内，是由控制系统

实时给定的。记每对螺旋桨提供的推力分别为

ＴＬｉ，Ｔ
Ｒ
ｉ，则飞行器受到的总推力为

Ｔ＝∑
４

ｉ＝０
（ＴＬｉ＋Ｔ

Ｒ
ｉ） （２０）

对于固定段上的一对螺旋桨而言，如果两侧

推力不对称，则其产生的推力产生偏航力矩为

ＭＴ０＝［０，０，（Ｔ
Ｌ
０－Ｔ

Ｒ
０）ＬＴ０］

Ｔ （２１）
对于两侧翼段上的每对螺旋桨，其产生的推

力力矩为

ＭＴｉ＝

０
－ＴＬｉＬＴｉｓｉｎξＬ－Ｔ

Ｒ
ｉＬＴｉｓｉｎξＲ

ＴＬｉ（Ｌｐ＋ＬＴｉｃｏｓξＬ）－Ｔ
Ｒ
ｉ（Ｌｐ＋ＬＴｉｃｏｓξＲ









）

（２２）

３　飞行器不同构型稳定性分析

稳定性是指飞行器受到扰动后，其姿态是否

拥有恢复受扰前状态的能力。足够的稳定性是飞

行器安全飞行的首要保障。稳定性分析的基点是

飞行器的平衡状态，而飞行器在平衡状态时通常

应具有对称构型，即两侧变形角相等。

３．１　纵向静稳定性

飞行器纵向静稳定性通常用俯仰力矩系数对

迎角的导数，即 Ｃｍａ来衡量，为负时飞行器静稳
定，因为此时飞行器迎角扰动后飞行器会产生相

应的俯仰恢复力矩。如图３所示，将不同构型俯
仰力矩对迎角求导，可得Ｃｍａ随构型变化关系。

由图３可以看出，当飞行器两翼由展平状态
上折时，飞行器纵向静稳定导数保持负值并降低，

这表明飞行器纵向静稳定性随变形角增大而增

强，且在变形角位于４２°附近达到极值。当变形
角位于２０°至６０°时，飞行器纵向静稳定性始终位
于较高水平。

图３　飞行器纵向静稳定导数
Ｆｉｇ．３　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ

３．２　横向静稳定性

飞行器横向静稳定性通常用滚转力矩系数对

侧滑角的导数，即 Ｃｌｂ来衡量，为负时飞行器静稳
定，因为此时飞行器发生侧滑后，飞行器会向反方

向倾斜，从而升力会产生反方向的水平分量来抑

制飞行器的侧滑。如图４所示，将不同构型滚转
力矩对侧滑角求导，可得Ｃｌｂ随构型的变化关系。

图４　飞行器横向静稳定导数
Ｆｉｇ．４　Ｌａｔｅｒａｌｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ

·２２·
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由图４可以看出，当飞行器完全展平时，横向
静稳定导数为零，此时飞行器是中立稳定的。随

着飞行器两侧机翼的上折，飞行器横向静稳定性

逐渐增强；随着飞行器两侧机翼的下折，飞行器横

向静稳定性逐渐减弱。与之类似，常规固定翼飞

行器通常会使机翼两端上反以提高飞行器横向静

稳定性。

３．３　航向静稳定性

飞行器航向静稳定性通常用偏航力矩系数对

侧滑角的导数，即Ｃｎｂ来衡量。航向静稳定导数为
正时飞行器静稳定，因为当飞行器往一侧发生侧

滑时，正的航向静稳定导数将使飞行器产生向侧

滑同侧偏转的力矩，使得飞行器的机头偏向侧滑

方向，从而减小侧滑。如图５所示，将不同构型偏
航力矩对侧滑角求导，可得 Ｃｎｂ随构型的变化
关系。

由图５可以看出，在飞行器完全展平时，航向
静稳定导数约为 ０５，此时飞行器是静稳定的。
而随着飞行器两侧机翼的上折，航向静稳定导数

减小直至变为负值，飞行器逐渐静不稳定。飞行

器迎角越大，航向静稳定导数随构型变化得越剧

烈。取飞行器迎角为设计状态６°，当飞行器两侧
上反角大于１６°时，航向开始静不稳定，航向静稳
定导数在上反角５０°时取得极小值 －００５，随后
开始缓慢回升。

图５　飞行器航向静稳定导数
Ｆｉｇ．５　Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ

需要说明的是，在大上反角时，飞行器航向虽

然静不稳定，但是Ｃｎｂ的绝对值是很小的，即静不
稳定是轻度的，航向受扰时会很缓慢地发散。此

外，飞行器具有非常大的展长和沿展向分布的电

动推进系统，因而具有很强的航向姿态控制能力，

当航向轻度静不稳定时是可以保证平稳飞行的。

４　飞行器不同构型操纵性分析

飞行器的变形显著改变了飞行器所受到的气

动力和气动力矩，因而也为飞行器提供了额外的

控制通道。但受到惯性、气动载荷、结构和材料强

度等各方面的限制，所允许的飞行器变形必然是

缓慢的。

临近空间太阳能飞行器的姿态运动往往具有

幅度小、频率高的特征，采用缓慢的变形来控制姿

态是难以实现稳定的。因而为了稳定并控制飞行

器的姿态，用于控制俯仰的升降舵和用于控制滚

转的副翼仍然是必要的，而偏航姿态可以利用分

布于主机翼上的推进系统的差动来实现控制。在

此前提下，飞行器的操纵性主要由舵面和推进系

统来提供。

４．１　舵面操纵性

由于飞行器的升降舵位于主机翼固定段，因

而在不考虑三维效应时，可以认为俯仰操纵性导

数Ｃｍｄｅ并不随飞行器构型发生变化。而两翼升力
系数由于实际迎角的减小会减小，且副翼到机体

系中心的力臂也会减小，因而随着变形角绝对值

的增大，滚转操纵性导数Ｃｌｄａ的绝对值会减小。
假设飞行器最大舵偏角为４５°，根据不同构

型对应的全机动压，可以得出舵面可产生的操纵

力矩如图６所示，注意纵轴为对数坐标。

图６　舵面最大操纵力矩
Ｆｉｇ．６　Ｍａｘｉｍｕｍｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｐｒｏｄｕｃｅｄｂｙｆｌａｐｓ

图６展示了舵面可产生的操纵力矩范围。可
以看出，随着飞行器变形角绝对值的增大，副翼能

产生的滚转操纵力矩有所变小。这是由于一方面

变形导致滚转操纵性导数 Ｃｌｄａ的绝对值减小；另
一方面配平时动压增大，气动操纵能力提升。因

此，飞行器折叠后，虽然最大滚转操纵力矩有所减

小，但变化幅度并不剧烈。而随着飞行器变形角

绝对值的增大，升降舵能产生的俯仰操纵力矩变

大，这是由于随着变形角绝对值的增大，飞行器升

力系数减小，飞行速度增大，因而动压增大，气动

操纵能力提升。

·３２·
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通过图６还可以看出，即使在机翼大幅折叠
的情形下，滚转操纵力矩也要大俯仰操纵力矩一

个数量级以上。因而对于多段飞行器，增强其俯

仰操纵能力更为迫切。

４．２　推进系统附加的操纵性

定义飞行器横向、竖向推力配置参数 τｙ，

τｘ∈［－１，１］，各螺旋桨推力按如下控制率进行
分配：

ＴＬｊ＝Ｔ′ｔｒｉｍ＋
１
２ΔＴ′τｙ＋

１
２σｊΔＴ′τｚ

ＴＲｊ＝Ｔ′ｔｒｉｍ－
１
２ΔＴ′τｙ＋

１
２σｊΔＴ′τ

{
ｚ

（２３）

其中，ｊ＝０～５，推力最大允许差量ΔＴ′＝ｍｉｎ｛Ｔ′ｍａｘ－
Ｔ′ｔｒｉｍ，Ｔ′ｔｒｉｍ｝，而 Ｔ′ｔｒｉｍ为配平时单个螺旋桨推力，即
为配平时飞行器总推力的１／１０。符号函数 σｊ定
义如下：

σｊ＝
１ ｊ＝１，２
０ ｊ＝０
－１ ｊ＝３，{ ４

（２４）

由于τｙ，τｘ∈［－１，１］，每个螺旋桨所提供
的推力区间为［Ｔ′ｔｒｉｍ－ΔＴ′，Ｔ′ｔｒｉｍ＋ΔＴ′］，根据推力
最大调节量ΔＴ′的定义可知，该区间为［０，Ｔ′ｍａｘ］
的一个子区间，因而该控制分配律是可以实现的。

根据推进系统模型式（２２），在飞行器对称变
形时，推力分配所产生的俯仰力矩为

ＭＴｙ ＝－∑
４

ｊ＝１
（ＴＬｉＬＴｉ＋Ｔ

Ｒ
ｉＬＴｉ）ｓｉｎξｃｏｓαＴ （２５）

飞行器以各螺旋桨推力相等进行配平，因而

配平时推力提供的俯仰力矩为

ＭＴｙ，ｔｒｉｍ ＝－２Ｔ′ｔｒｉｍｓｉｎξｃｏｓαＴ∑
４

ｉ＝１
ＬＴｉ （２６）

式（２５）和式（２６）相减，再将控制分配律
式（２３）代入，可得推进系统俯仰操纵力矩为

ΔＭＴｙ ＝－ΔＴ′τｚｓｉｎξｃｏｓαＴ∑
４

ｉ＝１
σｉＬＴｉ （２７）

进一步将推进系统位置分布式（１９）代入，可
得纵向操纵力矩为

ΔＭＴｙ＝２ＬｐΔＴ′τｚｃｏｓαＴｓｉｎξ （２８）
注意到，ΔＴ′与配平推力、最大允许推力相

关，而二者都受飞行器配平速度的影响，因而也受

到飞行器构型与海拔高度的影响。

用同样的方法，可以得出横向操纵力矩为

ΔＭＴｚ＝４ＬｐΔＴ′τｙｃｏｓαＴ（１＋ｃｏｓξ） （２９）
对比式（２８）与式（２９）可知，本文所提的推进

系统控制分配律，俯仰控制与偏航控制是相互独

立的，即横向推力配置参数 τｙ只影响偏航操纵，

竖向推力配置参数τｚ只影响俯仰操纵。
如图７所示，不同海拔高度下，由于配平推力

不同，推力最大允许差量ΔＴ′相差很大，因此推力
可提供的最大操纵力矩差别也很大。然而在低

空，飞行器折叠后通过推进系统差动方案式（２３）
可以提供的俯仰力矩和偏航力矩都是非常可观

的。因此，推力差动可以有效地应对飞行器低空

俯仰操纵能力不足的问题。

图７　推进系统最大操纵力矩
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｐｒｏｄｕｃｅｄｂｙｆｌａｐｓ

５　飞行器平稳升空方案

由第３节与第４节的分析可知，随着变形角
的增大，飞行器配平时的稳定性和操纵性都有显

著的提升。付出的代价是飞行速度提升后，所需

的平飞能耗增大。本节旨在通过建立不同飞行器

不同高度的优化目标与约束条件，然后选取优化

算法，得出不同高度下飞行器安全飞行的最优

构型。

５．１　基本方案

飞行器的静稳定性由滚转、俯仰、偏航三个静

稳定性导数共同决定。对于飞行而言，可接受的

最大迎角、侧滑角扰动为 αｍａｘ，βｍａｘ，则静稳定指
标可以用

　ψｓｔａｂ＝［－Ｃｌｂβｍａｘ，－Ｃｍａαｍａｘ，Ｃｎｂβｍａｘ］
Ｔ （３０）

即最大扰动引起的恢复力矩系数进行表征，各分

量越大，表明相应通道的稳定性越强。

飞行器的操纵性由舵面操纵性和推进系统操

纵性共同组成，也分为滚转、俯仰、偏航三个通道。

为了形成统一的优化指标，定义归一化的操纵性

向量为

ψｃｔｒｌ＝
ΔＭｘ
ＱＳｒｅｆｂｒｅｆ

，
ΔＭｙ＋ΔＭＴｙ
ＱＳｒｅｆｃＡ

，
ΔＭＴｚ
ＱＳｒｅｆｂ[ ]

ｒｅｆ

Ｔ

（３１）
其中，Ｑ为飞行器动压，因此ψｃｔｒｌ的物理意义为各

·４２·
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通道操纵所对应的最大力矩系数，各分量越大，表

明该通道操纵性越强。

飞行器另一重要指标是爬升功耗。定义归一

化的爬升功耗为飞行器的爬升功率与最大可用功

率之比，即

ψｐｏｗ＝
Ｐｔｒｉｍ
Ｐｍａｘ

（３２）

此外，飞行器在不同高度受到的气流扰动也

不同，将飞行器受到最大允许垂直突风时所引起

的迎角扰动作为归一化的受扰指标，即为

ψｄｉｓｔ＝ａｒｃｓｉｎ·
Ｖｗｍａｘ
Ｖ （３３）

在飞行过程中，通常期望稳定性与操纵性尽

可能强，而功耗与扰动尽可能小。因此，优化目标

函数为以上各指标的加权

Ｊ＝ｗ１ψｐｏｗ＋ｗ２ψｄｉｓｔ－ｗ３ψｓｔａｂ－ｗ４ψｃｔｒｌ （３４）
其中，ｗ１，ｗ２，ｗ３，ｗ４分别功耗指标、受扰指标、
稳定性指标、操纵性指标的权重系数。因此，对于

每一高度，该优化问题可表述为

ｆｉｎｄ　ξ
ｍｉｎ　Ｊ

ｓ．ｔ．　
ψｐｏｗ≤１

ψｓｔａｂ≥ψ{
ｓｓ

（３５）

在算例中，取 αｍａｘ＝８°，βｍａｘ＝１５°，ψｓｓ＝
［－０．０２，０．２，－０．０２］Ｔ，Ｖｗｍａｘ＝４ｍ／ｓ。

当海拔高度低于１０ｋｍ时，飞行器位于对流
层，此时外界大气紊流显著，因而要提高受扰指标

的相对权重，同时增加稳定性指标的权重；当海拔

高度位于１０～２０ｋｍ之间时，飞行器位于平流层，
此时外界大气环境平稳。为了实现高空长航时飞

行，需要降低受扰指标的权重与稳定性指标以降

低飞行速度。而且随着海拔高度的提升，能源平

衡越来越苛刻，因而能耗的权重应该增大。因此，

设置各待优化指标的权重系数为以下随海拔变化

的函数：

ｗｐｏｗ＝０．３２（Ｈ－１０）＋４

ｗｄｉｓｔ＝－０．５４４ａｒｃｔａｎ（Ｈ－１０）＋１

ｗ３＝［－０．０４（Ｈ－１０）＋１］［１，１，１］
－１

ｗ４＝［１，１，１］










－１

（３６）

在各高度，构型优化结果如图８所示。
从优化结果可以看出，飞行器在低空时，采用

较大的折叠角进行爬升，而在爬升至２０ｋｍ的过
程中主机翼逐渐展平。飞行器在达到２０ｋｍ后依
然保持小角度的上反，相对于完全展平升力虽然

有损失，但损失非常微弱。

图８　不同高度最优构型
Ｆｉｇ．８　Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｉｎｅａｃｈａｌｔｉｔｕｄｅ

５．２　操稳特性校核

按照以上升空方案，飞行器在由地面到临近

空间的升空过程中的操稳特性增量如图９所示。
即为操纵性指标与稳定性指标的增量。

（ａ）操纵性
（ａ）Ｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｉｌｉｔｙ

　　　　　　（ｂ）稳定性
（ｂ）Ｓｔａｂｉｌｉｔｙ

图９　飞行器升空过程操稳特性增量
Ｆｉｇ．９　Ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｉｌｉｔｙｉｎｃｌｉｍｂｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

通过图９可以看出，采用基于变形的飞行器
升空方案之后，在中低空飞行器滚转操纵性略有

降低，而稳定性显著增强；俯仰操纵性和稳定性都

有大幅提升；偏航稳定性和操纵性略有下降。

５．３　能耗校核

基于优化的升空过程中构型方案，飞行器在

不同海拔高度的平飞需用推力和平飞需用功率如

图１０所示。
由图１０可见，采用变形方案来解决飞行器在

中低空的安全性时，推力变化很小，而由于速度的

增加，飞行器在中低空平飞所需的功率会大于不

变形时相应的值。然而平飞功率始终不大于设计

工况，即２０ｋｍ时的功率，因而该方案不会提出额
外的能源需求。

６　结论

为了解决临近空间太阳能飞行器在低空的安

·５２·
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（ａ）推力
（ａ）Ｔｈｒｕｓｔ

　　　　　　　　　（ｂ）功率
（ｂ）Ｐｏｗｅｒ

图１０　飞行器不同海拔平飞推力和功率
Ｆｉｇ．１０　Ｌｅｖｅｌｆｌｉｇｈｔｔｈｒｕｓｔａｎｄｐｏｗｅｒｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅ

全性问题，本文针对性地建立了可变形飞行器的

气动模型和推力模型，在此基础上进行不同飞行

器构型俯仰、滚转和偏航三个通道稳定性和操纵

性的定量分析。最后给出了从地面到高空机翼逐

渐展平的升空方案，并对升空过程中各高度所需

平飞推力和功率进行了校核。得出以下结论：

１）在 ±４０°范围内，随着飞行器变形角的增
大，配平时俯仰、滚转静稳定性增强。

２）随着飞行器变形角增大，飞行器俯仰操纵
能力显著提升。

本文提出的方案和相应的分析方法对于飞行

器应对低空湍流问题具有一定的参考意义。
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