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倾转旋翼飞行器的操纵策略和配平方法 

曹芸芸 陈仁 良 
(南京航空航天大学直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京，210016) 

摘要；根据倾转旋翼飞行器的构型特点，建立了倾转旋翼飞行器旋翼、机翼、短舱、机身、平尾(含升降舵)和垂尾 

(含方向舵)的气动力模型，研究了倾转旋翼飞行器的操纵策略以满足直升机模式的悬停／小速度飞行、直升机模 

式向固定翼飞机模式转换的过渡飞行和田定翼飞机模式的高速飞行，并运用最优方法研究倾转旋翼飞行器在不 

同飞行速度下作稳定对称飞行时的配平方法。最后以XV一15倾转旋翼飞行器为例，进行各种飞行模式的配平。结 

果表明：本文所述方法能合理地给出倾转旋翼飞行器在整个稳定飞行速度范围内的操纵量和姿态。 
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Control Strategy for Tilt-Rotor Aircraft Trimming 

in Steady Level Flight 

Cao Yunyun，Chen Renliang 

(National Key Laboratory of Rotorcraft Aeromechanies，Nanjing University of Aeronautics 

8L Astronautics，Nanjing，210016，China) 

Abstract：A control strategy and its corresponding trimming algorithm are studied for the tilt-rotor air— 

craft under various symmetrical steady level flight conditions．The conditions cover the hover and lOW 

speed flight in helicopter mode，the transitional flight from helicopter to airplane and the high speed 

flight in fixed—wing airplane mode．General aerodynamic forces and moments of tilt—rotor，wing，fuse— 

lage，nacelle，elevator，horizontal，and vertical stabilizers are modeled．Together with the control strat— 

egy，an optimization method is utilized to obtain the trimming values．A XV一1 5 tilt—rotor aircraft is tak— 

en as an example to demonstrate the effectiveness of the methodology．The result shows that the trim— 

ming values，the lift distribution of rotors and the wing under the whole steady level flight conditions are 

reasonable． 
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倾转旋翼飞行器是一种新颖的飞行器，它将直 

升机的垂直起降能力和固定翼飞机的高速前飞性能 

融为一体，在军用和民用上具有广阔的发展前景。 

倾转旋翼飞行器具有3种飞行模式：悬停／d, 

速度前飞的直升机飞行模式、巡航和高速前飞的固 

定翼飞机飞行模式以及从直升机模式向固定翼飞 

机模式转换的过渡飞行模式。为了满足直升机飞行 

模式和固定翼飞机飞行模式的要求，倾转旋翼飞行 

器同时配备直升机和固定翼飞机的操纵系统，由此 

带来操纵冗余问题，尤其是在低速直升机模式向高 

速固定翼飞机模式转换过程中，问题变得更加复 

杂。在此过程中，直升机和飞机的两套操纵方式加 

上发动机短舱的倾转共同参与此过程的操纵，此时 

必须考虑转换过程的合理速度范围，保证旋翼和机 

翼的升力满足飞行的需要，同时还必须保证3种飞 

行模式下的操纵量和机体姿态的变化是连续的。操 
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纵冗余问题是倾转旋翼飞行器必须解决的技术难 

题之一。 

由于倾转旋翼飞行器特殊的构型，人们主要围 

绕倾转旋翼飞行器的气动特性、性能等问题开展研 

究[】 ]，而对倾转旋翼飞行器在不同飞行模式下操 

纵冗余问题的研究很少，仅在倾转旋翼飞行器出现 

初期的飞行仿真模型中有所反映[5]，但是并没有加 

以分析和研究。 

本文针对倾转旋翼飞行器对称直线飞行状态 

研究操纵冗余问题，首先建立适合倾转旋翼飞行器 

对称直线飞行的参数化气动力模型，然后在此基础 

上研究倾转旋翼飞行器对称直线飞行时的操纵策 

略，以满足直升机模式、直升机向固定翼飞机转换 

的过渡飞行模式和固定翼飞机模式的操纵要求 ，最 

后以XV一15倾转旋翼飞行器为例，进行各种飞行 

模式的配平 。 

1 倾转旋翼飞行器的气动力模型 

倾转旋翼飞行器的气动力部件包括左／右旋 

翼、机身、机翼、左／右发动机短舱、平尾、升降舵、垂 

尾及方向舵。本文气动力建模采用机体轴系，该轴 

系的原点位于飞行器的质心，X轴沿机体构造基准 

线，指向机头，Y轴垂直 轴向上，且与z轴构成机 

体纵向对称面， 轴由右手法则确定。 

1．1 旋翼气动模型 

设倾转旋翼飞行器的平飞速度为 ，机体滚转 

角、俯仰角和偏航角分别为y， ， ，则欧拉转换后可 

得质心的运动速度I-v ， ，，"Uz]，如果倾转旋翼飞行器 

发动机短舱倾转角为i ，则旋翼桨毂中心的速度为 

Ⅳ] CO 一一 o] ．《
口 

．H }̂= I sini cosi 0 l y}- (1) 

H J l 0 o 1j 
由此可得旋翼的前进 比 、入流比 和侧滑角 

。 旋翼诱导速度可以根据动量理论得出，因此人 

流比可写成如下形式 

。一 一 —  (2) 

4√ 。+ 研 

倾转旋翼飞行器有两副几何尺寸和转速完全 

相同但转向相反的万向铰式旋翼，其中左旋翼的转 

向为顶视顺时针方向(左旋)，右旋翼的转向为顶视 

逆时针方向(右旋)。确定气动力的具体方法是：首 

先在旋翼桨毂风轴系下计算旋翼的拉力 、后向 

力H一侧向力 和扭矩Q ，然后通过坐标转换得 

到左、右旋翼在机体轴系下的力和力矩。由于倾转 

由挥舞运动方程A[a。，n。，b1] ----B求得，A，B为系 

式啪 

co Ⅲc詈 )) ㈤ 

链 十 ㈣ 

I 5= qw~,S⋯CL
． ⋯  
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面的距离。 

不受旋翼尾流影响的机翼部分产生的气动力 

和力矩的分析过程一样，只要取消其中的旋翼诱导 

速度对机翼气流的影响即可。 

1．3 发动机短舱气动模型 

发动机短舱的气动力建模主要考虑飞行过程 

中产生的阻力及由阻力引起的俯仰力矩，发动机短 

舱还会对机翼、机身等部件产生气动干扰作用，由 

于这种干扰作用很复杂，本文没有考虑。为了研究 

方便，本文将发动机短舱等效为平板，于是，发动机 

短舱的阻力可写为 

D 一 1．28q (2S cos／ ) (7) 

式中： 为每个发动机短舱的最大迎风面积；g 为 

动压；平板阻力系数取1．28。 

设体轴系下短舱的压力中心坐标为(z ，Y ， 

)，则短舱的阻力在体轴系下产生的俯仰力矩为 

， 

一 2(D sin( + )z + D COS( + a ) ) 

(8) 

1．4 机身气动模型 

机身的气动力计算很复杂，一般通过风洞试验 

得到。假设机身不受旋翼尾流的影响。机身气动力 

和力矩是迎角、侧滑角和马赫数等变量的函数，这 

里以气动力和力矩系数的形式来表示，机身的气动 

力和力矩为 

Dz— CD ·q r·As 

LI— CL
，
·q，·Az 

Sy— Cs
，
·q，·A／ 

M F一 Mj．qj． ．A r ’ 

M f= CM／ ·qf·li·A／ 

M f— CM／ ·qf·tf-Af 

式中： ，，Ii，q，分别为倾转旋翼飞行器机身的特征 

面积、特征长度和远方来流的动压；C。，，C ，，C ，， 

CMj，Cuff，C ，为风洞试验得到的气动力和力矩系 

数。 

1．5 平尾和升降舵气动模型 

平尾处的气流速度为 

"Ux
．
h一 + h一 h 

y．̂ = √7hvy+ ：ẑ一O)xẐ+kmA f (10) 

Vz
,
h一 ：+ — h 

式中： 为平尾的动压损失系数；志 为旋翼尾流对 

平尾的干扰系数；(z ，y ， )为平尾气动中心在体 

轴系下的坐标。 

如qh为平尾处的动压 ，而升力系数 C 是迎角 

和升降舵偏转角的函数，阻力系数C 仅是迎角的 

函数，则平尾产生的升力和阻力分别为 

D qA S C ^==： ^ D
．  ̂

升降舵偏角 (下偏为正)所产生的升力 为 

= qhshC~， ： ： (12) 

设S 为升降舵面积，“为平尾(包括升降舵)面 

积， 为升降舵转轴处的后掠角，则升降舵效率 

由下式确定 

仉一√ cos (1_3) 
1．6 垂尾和方向舵气动模型 

建立垂尾气动模型的过程与平尾类似，垂尾的 

升力和阻力分别为 

D： 麓C =口 D， 
式中：q 为垂尾处的动压；升力系数C 是迎角和 

方向舵偏转角的函数，阻力系数C。． 很小，可以忽 

略不计。方向舵偏转 时(右偏为正)，产生的侧向 

力F 为 

F：
一  
： 一 q ．。△ (15) 

设S 为方向舵面积， 为垂尾(包括升降舵)面 

积， 为方向舵后缘后掠角，△ = ，方向舵效 

率 由下式确定 

√ cOSX~ (16) 

2 倾转旋翼飞行器的操纵策略与对 

称平直飞行时的纵向配平方法 

假设倾转旋翼飞行器为刚体，则当其作稳定飞 

行时，机体线加速度、角加速度和角速度都为零，相 

应的刚体欧拉方程化简为 。 

∑F 一mgsinO=0 

∑F 一mgcosOsinZ一0 

∑F +mgcosOsin7—0 

∑ ：0 

∑My=0 

∑ ：0 

式中：∑F ，∑F ，∑F：和∑ ，∑ ， 

∑ 分别为左／右旋翼、机翼、机身、短舱、平尾和 
垂尾在质心处产生的气动合 力和合 力矩 。 
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方程(17)为倾转旋翼飞行器配平的主控方程， 

6个方程可以确定6个变量。倾转旋翼飞行器包含 

直升机和固定翼飞机的两套操纵，另外过渡飞行过 

程中驾驶员还要操纵发动机短舱倾转，显然操纵变 

量的个数多于方程的个数。 

当倾转旋翼飞行器作对称平直飞行时，主控方 

程 (17)的方程个数 由6个变成 3个 ，未知量变成 5 

个，即旋翼的总距、纵向周期变距、升降舵偏转角、 

短舱倾转角和倾转旋翼飞行器的俯仰角(迎角)。为 

了减少未知量，本文采取以下操纵策略：纵向周期 

变距和升降舵偏转角用纵向驾驶杆位移和发动机 

短舱倾转角来表示，即 

C f 

Bl一 ÷ cos／ ， 一 。 ÷ (18) 
J rl~ax 3 m &x 

式中：B ， ⋯ ，Smax分别为纵向最大周期变距、升 

降舵最大偏转角和纵向驾驶杆最大位移量；s为驾 

驶杆实际位移量。 

式(18)表明旋翼的纵向周期变距受纵向驾驶 

杆位移和发动机短舱倾转角的共同作用，而升降舵 

偏角只受纵向驾驶杆位移的影响。这样当倾转旋翼 

飞行器以直升机模式飞行时，纵向周期变距发挥全 

部作用，当倾转旋翼飞行器以飞机模式飞行时，纵向 

周期变距不发挥作用。对升降舵来说，尽管在所有飞 

行模式下均有作用，但在小速度时效果不明显。 

经过上述处理后，倾转旋翼飞行器在直升机模 

式和飞机模式下的配平解是唯一的，但在过渡飞行 

模式下，由于发动机短舱倾转角未知，方程未知量 

个数(4个)仍然大于方程个数，为了确定过渡飞行 

模式下的配平解，本文采用最优方法，选取的优化 

目标为 

f=minl(∑F 一mgsinO)。+ 

(∑F 一mgcosOsin7) +(∑ ) l(19) 
相应的约束条件为确保直升机飞行模式、过渡 

飞行模式和固定翼飞机飞行模式 的配平量随飞行 

速度的变化是连续的。图1为倾转旋翼飞行器配平 

流程图。 

3 算例分析 

为了说明上述操纵策略和优化方法合理可行， 

本文以XV一15倾转旋翼飞行器为例，对不同飞行 

模式下的稳态飞行进行配平计算。图2给出了XV- 

15倾转旋翼飞行器在不同飞行模式下的配平结果 

及旋翼、机翼的升力匹配关系。从图2可以看出： 

(1)当飞行速度小于130 km／h时，飞行器以直 

升机模式飞行，当飞行速度大于240 km／h后，飞行 

器以固定翼飞机模式飞行。在130~240 km／h的飞 

行速度范围内为直升机模式向固定翼飞行模式的 

过渡飞行模式。 

(2)在 直 升 机 模 式 下，即飞 行 速 度 小 于 

130 km／h，配平所需的操纵与横列式直升机一致， 

但俯仰姿态变化不大，与常规直升机有区别。其原 

因是随着飞行速度的增加 ，倾转旋翼飞行器的机翼 

会产生升力，由于机翼的气动焦点位于重心之前， 

其升力产生抬头力矩，克服旋翼前倾引起的低头力 

矩，使机身的俯仰姿态基本不变。而直升机没有产 

生抬头力矩的机翼，因而对直升机来说，随着前飞 

速度的增加，机身低头姿态也增加。 

(3)在倾转过程中，旋翼总距随倾转角的增加 

而增加；周期变距开始减小，当倾转过程结束时，旋 

翼周期变距变为零；升降舵偏角为了满足倾转过程 

中的俯仰力矩配平要求，由倾转开始时的下偏慢慢 

改为上偏，并与固定翼飞机飞行模式的升降舵偏角 

连续过渡。 

(4)在直升机飞行模式下，飞行器的升力主要 

由左、右旋翼来承担，在固定翼飞机飞行模式下，飞 

配平初值 

左、右旋lI机翼 l I机身 I I短舱 I I平尾 I l垂尾 
翼气动力II气动力I I气动力I I气动力f I气动力I f气动力 

{ 
操纵策略 

直升机飞行模式l I过渡飞行模式I I飞机飞行模式 

配平求解 

优化目标 

优化算法 

T  

指标是 

l I Y 

配平结果 

N 

配平求解 

配平修正 

图1 倾转旋翼飞行器配平流程图 
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图2 XV一15倾转旋翼飞行器对称飞行时的配平结果及 

旋翼、机翼的升力分配 

行器的升力主要来自机翼，机身和尾翼也提供小部 

分升力。在过渡飞行模式，飞行器的升力从主要由 

旋翼承担过渡到主要由机翼承担。 

4 结 论 

(1)为了满足直升机的低速飞行模式和固定翼 

飞机的高速飞行模式要求，倾转旋翼飞行器需同时 

具备直升机的操纵模式和固定翼飞机的操纵模式， 

因而出现操纵冗余的问题。为了解决这一问题，本 

文提出了一种操纵策略，解决了对称飞行时直升机 

飞行模式和固定翼飞机模式的操纵冗余问题，并成 

功地用于两种飞行模式下的配平。配平结果与常规 

直升机和固定翼飞机相吻合。 

(2)倾转旋翼飞行器从直升机飞行模式转换到 

固定翼飞机飞行模式的过程相当复杂，除了操纵冗 

余问题，还存在飞行器的升力匹配问题，因而为实 

现这一过渡飞行的操纵方式也极其复杂。本文在操 

纵策略研究的基础上采用优化方法解决了过渡飞 

行中的配平问题，得到了过渡飞行中的操纵、姿态 

和短舱对速度的变化规律。 

(3)本文所建立的适合倾转旋翼飞行器全包线 

飞行的旋翼、机翼、机身、短舱、升降舵、平尾和垂尾 

的参数化气动模型，不仅适用于本文所述的配平分 

析，同时也为倾转旋翼飞行器的气动布局设计提供 

了一种有效的分析工具。 
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