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摘 � � � 要: 为探讨柔性扑翼微型飞行器产生升力和推力的机理, 在研究考虑柔性大变形扑翼气动力计算方

法基础上,利用南京航空航天大学低速风洞进行了不同扑动频率、迎角、速度下微型扑翼升力、推力的变化和

动态流场显示等风洞实验,并与计算结果进行了比较分析,为微型扑翼机的设计提供了的参考依据. 自行研制

的微型柔性结构扑翼机成功地进行了飞行试验.
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Aerodynamic experimental investigation for mechanism of

lift and thrust of flexible flapping�wing MAV
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Abstract: A new f lapping�w ing model of MAV ( M icro Air Vehicle) w ith flex ible st ruc�
ture w as developed in order to explore mechanism of lift and thr ust g enerat ion in flex ible

flapping�w ing MAV. Wind tunnel test demonst rated the downst roke of the f lapping�w ing by
ut ilizing laser inst rument. Variat ion of the lift and thrust of f lex ible f lapping�w ing under
condit ions of different f lap parameters such as f lap fr equency, ang le of attach, f low speed

and so on w as invest ig ated and compared w ith computed results. The research provides ref�
erence for design o f f lapping�w ing MAV. T he f light tests o f the Flex ible F lapping�w ing
MAV conducted in Research Center of MAV o f NUAA wer e also successfully completed.

Key words: aerospace propulsion sy stem ; micro air vehicle ( MAV) ; flapping�w ings;
f lexible f lapping�w ing ; w ind tunnel experiment.

� � 像鸟一样仅用一对扑翼就可以同时产生升力

和推力而飞行, 一直是人们追求的梦想. 20世纪

90年代通过对微型扑翼飞行器的研究, 实现了扑

翼飞行.由于微型扑翼飞行器的特殊飞行方式和

灵活的飞行特性,引起了人们研究的广泛兴趣.一

些针对扑翼的非定常气动特性计算方法和初步的

试验在国内外开展起来[ 1�6] .

以往的计算都基于简单的刚性翼的简谐扑动

与转动模型,而实际鸟、昆虫与目前成功试飞的微

型扑翼飞行器的扑翼都是�柔性 的.为此,我们提

出一种更接近鸟实际状态的柔性变形扑翼模型,

研究其设计参数与气动力的关系和相关试验研

究.
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1 � 柔性扑翼的扑动模型

通过对鸟、昆虫和扑翼飞行器实际飞行的观

察,扑翼在运动中伴随着结构上很大变形(图 1) .

如果扑翼结构是�刚性 的,单纯上下扑动无法实

现飞行.而实验和飞行试验表明,扑翼结构的柔性

对升力和推力的产生,起着非常重要的作用.

图 1� 扑翼柔性变形示意图

Fig . 1 � Deformation o f flex ible flapping�w ing

为此,在对实际扑翼风洞试验测试结构变形

的基础上,提出以下新的扑翼柔性扑动模型

�= �0 + �max sin( �t +  �) + !flex ( x , y , t)

∀= ∀0 + ∀max sin( � t +  ∀) + #flex ( x , y , t)

这里定义的弦向扭转函数 !flex ( x , y , t )和展向弯

曲函数 #flex ( x , y , t) ,分别表示弦向和展向的扑翼

随扑动的非定常结构形状变化.

图 2 � 弦向柔性变形模型

Fig . 2 � Model o f cho rd defo rmation of flex ible w ing

图 3 � 展向柔性变形模型

F ig . 3 � Model o f span defo rmation o f

flexible wing

弦向柔性变形,扑翼受到气动扭转力矩作用

时,各剖面弦线沿弦向产生柔性变形(图 2) .从简

单的力学分析假设本文给出扑翼扭转沿展向以抛

物线规律变化

!flex ( x , y , t ) = !max sin � t +  ∀-
∃
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其中 b为半展长, c为弦长.

展向弯曲变形是由作用在扑翼上的气动弯曲

力矩引起的,本文给出展向柔性变形的表达式(图

3)

#tor( x , y, t) = #max sin �t +  ∀- ∃
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� � 对上述柔性扑翼模型,研究了以改进的非定

常涡格法为基础的气动计算方法[ 3�4] , 利用

Kelven定律任意时刻整个流场的环量之和为常

数
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� � 建立了柔性扑翼的非定常涡及压力分布的计

算程序,从理论上计算出各种扑动参数下的扑翼

气动力,分析了柔性扑翼产生升力和推力的机理.

进一步开展试验研究,同时也验证计算方法.

2 � 微型扑翼飞行器风洞实验的设计

由于扑翼气动力数值模拟方法理论上还不成

熟,所以实验方法就尤为重要.为了获得扑翼气动

力的第一手资料, 在 2004年~ 2006年进行了多

次微型扑翼飞行器模型的动态风洞实验.

2. 1 � 实验模型的设计与研制

实验直接使用由南京航空航天大学微型飞行

器中心自行研制的微型扑翼机, 即风洞试验模型

也是在空中进行飞行试验的验证机,完全 1: 1真

实模型(包括结构和驱动) ,因此有更好的实用性

和飞行试验可比性.

实验模型与试验机的设计: 此扑翼微型飞行

器形状如图 4, 主翼面为矩形, 翼尖处为近似 1/ 4

圆形,扑翼展长 34 cm .特征尺寸为小鸟大小 (家

燕展长约为35~ 40 cm) .有 V 形和平尾+ 垂尾两

种设计形式,本试验模型使用为后者,平尾与垂尾

的后部分别设计有升降舵和方向舵.

从结构设计上,扑翼设计为弹性复合材料骨

架+ 柔性蒙皮结构, 可实现如鸟翅膀的展向上下
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图 4� 微型扑翼飞行器实验模型

Fig . 4 � Test model o f MAV w ith flapping wing

扑动和弦向柔性变形;就柔性薄膜蒙皮来说, 更像

�蝙蝠 或�昆虫 的翅膀结构. 驱动机构:设计为齿

轮组和偏心轮曲轴机构. 动力与能源装置:动力采

用微型无刷电动机, 能源采用聚合物锂电池. 控制

装置:机载设备设计为无线电遥控和微型电动伺

服舵机控制系统,其中一路可控制电动机�油门 ,

扑动频率可通过改变微型电动机输入电流无级调

节.

2. 2 � 试验设施

微型扑翼飞行器的试验是由南京航空航天大

学的低紊流度、低速开口回流风洞(试验段截面形

状为圆形,半径 0. 75 m. )进行的.由于微型扑翼

飞行器体积小和气动力很小, 要求天平体积小、并

具有细微的力与力矩感受能力. 为此南京航空航

天大学微型飞行器研究中心研制了专门的精微六

分量天平,具有微小量值测量精度(相对误差小于

0. 06 ∀ 10- 2 N 和 0. 2 ∀ 10- 2 N # cm 力矩) .

此外由于扑翼扑动频率高(通常 5~ 30 Hz) ,

因此要求足够数量的采样点才能保证反映出扑翼

非定常气动力的变化情况.本次试验采用的数据

采集处理系统由高速数据采集卡, 放大器、控制微

机组成,该系统采样速度最高可达 20 000点/秒,

采集精度为全量程的 0. 1%, 具有良好的精度、动

态跟随性和采集速度及处理、显示数据图形和存

储等功能.

2. 3 � 试验方案

扑翼飞行器风洞试验的试验方案和试验参数

与固定翼飞行器有很大不同. 首先选择开口风洞

的理由之一是因为扑翼的垂直方向的气流大扰动

会引起闭口风洞强烈的洞壁干扰. 常规风洞试验

最基本的�风速 参数在扑翼试验方案中却变成了

�待定 的参数. 这是因为扑翼飞行器在空中飞行

时,其飞行速度是由扑翼的机翼形状、扑动频率和

姿态等所产生的推力大小决定的, 不象固定翼飞

行器(无论是喷气推进或螺旋桨推进)飞行速度主

要取决于发动机�油门 大小.
试验参数

通过实际飞行试验, 选择风洞试验风速参数

为: 5~ 8 m / s,

试验迎角范围: 2. 5∃~ 7. 5∃,
扑动频率范围: 4~ 12 Hz.

当扑翼上下扑动时,不仅因展向翼杆的小弹性

而产生较大的展向变形.更由于蒙皮采用完全柔性

的薄膜结构,除前缘翼杆和翼根弦向杆有弹性支撑

外,扑翼扑动时发生强烈的柔性变形(图 5) .

图 5 � 试验时扑动的扑翼模型

F ig . 5 � Flapping o f test MAV model

2. 4 � 试验数据处理

为了获得扑翼足够的动态试验数据, 对扑翼

气动特性的试验数据采样,设置频率为 200 Hz的

采样密度,每个状态采样 4 s.

由于扑翼扑动时信号噪声较大,需要运用滤

波处理所采集的信号. 首先在测量时采用了 30

Hz低通滤波器对信号进行初次硬件滤波.进一步

运用 Matlab进行了二次滤波,噪声基本被去除,

载荷的基频信号得到了较好的还原.

3 � 试验结果及其分析

3. 1 � 扑动频率的影响

扑动频率是影响扑翼气动力的最主要的因素

之一,下面考察迎角为 7. 5∃和来流速度为 5 m/ s

时,扑动频率变化时扑翼气动力的变化情况,图 6

所示是升力 FL 随不同频率 f 变化的情况, 图 7

为推力 FT随不同频率变化的情况.

图 6( a)为微型扑翼飞行器在一个半扑动周

期内升力随着频率变化的三维�曲面 图. 图 6( b)

为微型扑翼飞行器升力曲线的波峰、波谷值及其
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�平均值 随着频率变化的二维曲线图.从图中可

以看出,升力曲线的波峰值基本随频率呈线性增

加,波谷值基本随频率呈线性减小,但波峰值的增

长斜率更大,平均升力为正值,并基本上随频率呈

小斜率增加的趋势.

图 6 � 升力随频率的变化

Fig . 6 � L ift change with f requency

图 7( a)为微型扑翼飞行器在一个半扑动周

期内推力随着频率变化的三维�曲面 图. 图 7( b)

为微型扑翼飞行器升力曲线的波峰、波谷值及其

�平均值 随着频率变化的二维曲线图.值得注意
的是:推力曲线的波峰值基本随频率呈线性增加

速度很快,波谷值随频率增大不是减小,而是有所

增加,平均推力随频率呈明显增加的趋势.

这就说明在微型扑翼飞行器整个扑动周期内

始终保持向前的推力, 机理上是扑翼柔性弦向扑

动而产生尾流反作用推力,并且推力随频率基本

呈线性增加.

试验反映了增大扑翼扑动频率能同时有效地

增大推力和升力,其中推力增大的速率更大. 试验

结果与数值计算的结果是一致的(见图 8) .

3. 2 � 扑翼迎角的影响

图 9为微型扑翼飞行器试验升力曲线的波

图 7 � 推力随频率的变化

Fig� 7 � Thrust change with f requency

图 8 � 扑翼气动力随频率变化试验值和计算值的比较

Fig . 8 � Comparison between test and calculation

on aerodynamic force w ith frequency
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峰、波谷值及其�平均值 随着迎角变化的曲线

图.从图中可以看出,随着迎角的增大, 升力有明

显增大, 波峰、波谷值变化的斜率基本相同.从这

可以看到,迎角在在微型扑翼飞行器整个扑动过

程中仍然起着增大升力的作用, 但相对固定机翼

升力线斜率较小.

图 9 � 升力随迎角的变化

F ig� 9 � Liftt change wit h ang les of attach

图 10图为微型扑翼飞行器试验推力曲线的

波峰、波谷值及其�平均值 随着迎角变化的曲线

图.从图中可以看出,随着迎角的增大, 推力变化

不大,波峰、波谷值在迎角 5∃之后没有明显变化,
甚至有所减小.分析表明, 随着迎角的增大,升力

增大,同时升致阻力也增大, 因此推力变化不大,

在较大迎角下测试的�推力 (实际是扑翼推力与
阻力矢量和)将减小. 从机理上分析, 推力的产生

是扑翼柔性结构产生强烈变形�弦向扑动 而引起

尾流反作用的结果. 因此推力与扑动频率关系很

大,而与迎角关系较小.

图 10� 推力随迎角的变化

Fig� 10� T hrust change w ith angles o f attach

将试验结果与数值计算结果作比较, 是一致

的(见图 11) .

3. 3 � 扑翼流速的影响

由于扑翼流速(飞行速度)取决于扑翼的推力

和阻力,而扑翼推力又与扑动频率、扑动角和结构

图 11 � 扑翼气动力随迎角变化试验值和计算值的比较

F ig . 11� Comparison betw een test and calculat ion

on aer odynamic for ce wit h ang les of attach

柔性等有关.因此,流速与扑动参数是相互制约的

关系.这正是扑翼不同于固定翼飞行器特点之一,

风洞试验不能随便取� 流速 . 下面给出的是迎角
为 7. 5∃和扑动频率为 6. 25H z时, 两种来流速度,

是由飞行试验测得的: 5 m/ s和 8 m / s.

图 12图为微型扑翼飞行器在两种速度下一

个半扑动周期升力变化的曲线图. 从图中可以看

出,来流速度大,升力有明显增大; 反之,来流速度

小升力减小,尤其波谷值有明显下降.

图 12 � 两种速度下扑翼升力随时间变化情况的对比

F ig . 12� Comparison betw een test and calculat ion

on lift change w ith flow speed
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图 13为微型扑翼飞行器在两种速度下一个

半扑动周期推力变化的曲线图. 从图中可以看出

推力变化正好与升力变化相反,来流速度大, 推力

有明显减小;反之,来流速度小推力增大. 从扑翼

机理上来看,当来流速度增大,由于扑翼向后扑动

空气产生的反作用力减弱,因此推力减小.这也正

是扑翼气动原理的特殊现象.

图 13� 两种速度下扑翼推力随时间变化情况的对比

F ig . 13 � Comparison betw een test and calculat ion

on thrust change w ith flow speed

3. 4 � 推力与升力之间的相位关系

由于微型扑翼飞行器是在一定频率下的周期

运动,扑翼推力和升力之间存在什么样的相位关

系,对研究扑翼飞行器的飞行机理和控制有着重要

意义.通过试验得到以下的几个扑动周期下( f =

6� 64 Hz)推力和升力随时间变化的曲线.

图 14 � 扑翼推力与升力曲线的相位关系

Fig . 14� Phase o f thrust and lift of flapping w ing

从图 14两种速度下的试验曲线中可以看出,

推力和升力的相位基本上是同步的, 即同时达到

最大和最小值.从试验可知,推力、升力同时达到

最大时, 气动合力也最大. 试验和理论计算都显

示,在扑翼向下扑动经过水平位置时,扑翼产生的

气动合力最大,这时也是推力和升力同时达到最

大值.

3. 5 � 流场显示试验

为了了解扑翼产生涡动力的机理,还进行了

流场显示的试验.试验时,在扑翼前端放置一细管

发烟装置,通过激光发射器打出片状激光,激光所

在平面(如图 15)垂直于水平面, 通过扑翼水平位

置时各展向的翼剖面, 就可以观察到流场流动的

情况.

图 15 � 微型扑翼的尾涡流场

F ig. 15 � Flow downstroke o f flapping w ing

图15流场显示实验在风速 5 m/ s、迎角为 0∃

的状态下进行,扑动频率从小到大连续变化以观

察其对流场的影响. 图 15显示了扑翼尾涡的典型

流场之一.从实验中发现,扑翼上的气流基本上是

从扑翼的后缘处脱离扑翼.随着扑翼的上下扑动,

扑翼后缘处脱离的尾涡如图所示, 宏观上基本呈

一种正弦曲线形状, 每个周期拖出一个较完整的

正弦波形.随着扑动频率的增大,波峰值也相应增

大,而波长相应减小,表明扑动频率的增大导致尾

涡流场的非定常性增强.这一曲线还向前延伸到

了扑翼前的位置,说明扑动的影响非常强烈,扑翼

前的流场都受到了扰动.局部涡流呈现类似上下

交替涡街的非定常涡系(与卡门涡街上下涡方向

正好相反) .实验中, 还观察到扑动翼一个非常有

趣的现象:前缘涡流在扑翼表面的流动并不完全

是贴体的,气流流过扑翼前缘时,在前缘处离开了

扑翼表面,产生了一个短暂的分离涡.但是气流并

没有完全分离,一定距离后又重新回到了扑翼表

面,然后从后缘处流出.
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强烈的尾流对扑翼的反作用动能正是产生只

有扑翼才特有的�推力 机理所在, 把手放在扑翼

的后面,可以明显感受到�疾风 的作用.强烈的尾

流推力的产生正是由于扑翼弦向柔性变形�扑动 
而引起的.

4 � 实际飞行试验

风洞实验使用的微型扑翼飞行器模型直接采

用的是南京航空航天大学微型飞行器中心自行研

制的微型扑翼空中飞行试验机之一. 这样更便于

的相互验证.

本试验微型扑翼飞行器控制方便,起飞是用

手掷方式,飞行控制目前是无线电遥控,通过控制

升降舵、方向舵和电动机来操纵微型扑翼飞行器

飞行.从 2003 年起该机已经过数十次试飞,具有

良好的飞行稳定性和机动灵活性, 飞行转弯半径

可以很小,在适当的控制下可以达到暂时的�零速

度 悬停, 目前连续飞行可达到 20 min(图 16) .

飞行试验对计算和实验结果也作了相互验

证,包括计算和实验参数的选择.在飞行中进行了

扑翼产生的气动力与扑动参数、飞行速度、飞行姿

态关系的试验. 通过改变微型扑翼飞行器的姿态

角、控制扑动频率来研究升力和推力的变化, 验证

了推力、升力与频率和迎角的变化特征.

图 16 � 微型扑翼飞行器飞行中

F ig . 16� F ly ing of f lapping w ing MAV

试验还模仿了蜂鸟可以在空中悬停的特点

(图 17) ,改变调整频率和飞行姿态, 最后也能实

现微型扑翼飞行器在空中短暂的悬停.

分析其悬停机理, 主要是实现扑翼法向力与

轴向推力两者的垂直分力之和与重力平衡,同时

实现扑翼法向力与轴向推力两者的水平分力之和

与阻力平衡.

设推力 FT在飞行速度方向和垂直方向上的

分量分别为 FT
1
、FL

1
; 设扑翼产生的与来流成法

向的升力为 F , 其在垂直方向上的分量为 F L
2
,在

图 17 � 蜂鸟悬停中

Fig. 17 � Hummingbird at hover

飞行速度方向上的分量 (诱导阻力)为 F D
1 ; 如果

扑翼微型飞行器的压差阻力和摩擦阻力为 FD
2
;

因此要使扑翼微型飞行器能够悬停, 则需满足以

下两个方向上的受力平衡:

图 18 � 微型扑翼飞行器悬停力学分析

Fig. 18 � Aerodynamic for ces at hover

o f flapping w ing MAV

( 1)垂直方向上 � G= FL
1
+ FL

2

( 重力等于绕流升力与推力分量之和)

( 2)飞行方向上 � FT
1
= FD

1
+ FD

2

(推力分量等于诱导阻力、压差阻力和摩擦阻

力之和)

设迎角为 �,姿态角为 !,由图 18容易推出:

FL
1
+ FL

2
= Fco s(!- �)+ FT sin �/ cos(!- �)

FT
1
= FT ( cos �- sin �tan !)

从上式可以看出,要保证悬停时足够的升力

和相应的推力, !值不能太小(否则会前飞) ,也不

能太大(否则升力不够) .

通过多次飞行试验,适当调整扑翼微型飞行器

的动力(影响扑动频率和推力FT )和姿态俯仰角 !,

实现了扑翼微型飞行器在空中的悬停(图19) .
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图 19 � 微型扑翼飞行器悬停状态

Fig. 19� Hovering of flapping wing MAV

5 � 结 � 论

研究表明, 目前的计算方法和实验能为微型

扑翼飞行器设计提供初步的参考. 试验和计算都

发现,微型扑翼与固定翼有许多不同的气动特性,

特别是推力、升力的产生机理以及与结构柔性、扑

动频率、迎角、大幅度的非定常流场、来流速度的

关系.同时,试验加深了对鸟与昆虫飞行机理的了

解.

今后,将研究更准确的低雷数 CFD方法进行

微型扑翼飞行器流场的数值模拟; 将研究用更精

确的动态测试实验手段进行微型扑翼飞行器风洞

试验和飞行试验.
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