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新构型倾转旋翼无人机飞行力学建模

张练,孙凯军,叶川,崔凌博
(中国航天空气动力技术研究院 彩虹无人机科技有限公司,北京暋100074)

摘暋要:倾转旋翼无人机飞行力学模型是设计飞行控制律和分析飞行特性的基础。从一款在研的新构型倾转

旋翼无人机工程实际出发,建立该无人机非线性飞行力学模型;分析新构型倾转旋翼机相比常规倾转旋翼机的

特点和优势,建立直升机模式、倾转过渡模式和固定翼模式下各部件飞行力学模型;并针对直升机模式,对不同

飞行速度进行配平及稳定性分析。结果表明:该构型倾转旋翼无人机直升机模式横航向模态具有很好的稳定

性,直升机模式悬停状态横纵向模态基本没有耦合。
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FlightMechanicsModelingoftheNewConfigurationTilt灢rotor

ZhangLian,SunKaijun,YeChuan,CuiLingbo
(CaihongUAVTechnologyCo.,Ltd.,ChinaAcademyofAerospaceAerodynamics,Beijing100074,China)

Abstract:Theflightmechanicalmodeloftilt灢rotorUAVisthebasisofdesigningflightcontrolrateandanaly灢
zingflightcharacteristics.Basedontheengineeringreality,thenonlinearflightmechanicsmodelofanewcon灢
figurationtilt灢rotorUAVissetup.Featuresandadvantagesofthenewtyperotor灢craftareanalyzedcompared

withthetraditionaltilt灢rotor.Theflightdynamicsmodelsofhelicoptermode,conversionmodeandairplane

modearedeveloped.Basedontheflightmechanicsmodel,takinghelicoptermodeforexample,trimandstabili灢
tyareanalyzedfordifferentflightspeed.Thecalculateresultsshowthat,thisconfigurationtiltingrotorhas

goodlateralanddirectionalstabilityinhelicoptermode.Thelateralandlongitudinalcouplingofhelicopterhover

modeisnearlylittle.
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0暋引暋言

倾转旋翼机是一种既具有常规直升机垂直起

降、空中悬停能力,又具有螺旋桨飞机高速巡航能

力的旋翼飞行器。倾转旋翼无人机对跑道没有要

求,可在山区、岛礁、舰船等起降,在物流运输、监
视、侦察等领域具有广阔的应用前景。无人倾转旋

翼机可通过增加展弦比的方式提高航时,达到长时

间运输或侦察的目的。
相比有人倾转旋翼机,无人倾转旋翼机发展起

步晚、进展慢。美国和韩国相继研制了“鹰眼暠和



SmartUAV倾转旋翼无人机[1]。而国内仅做了一

些小型的电动倾转旋翼无人机技术验证,还没有相

关产品。
美国从20世纪50年代开始先后研制了 XV灢

3、XV灢15、V灢22等倾转旋翼机。20世纪80年代,

S.W.Ferguson[2灢3]对 XV灢15倾转旋翼机进行了大

量风洞试验并形成了著名的 GTRS模型报告。国

内外对倾转旋翼机飞行力学的研究大多以 XV灢15
为建模对象[4灢5],沙虹伟[5]和 SongYangguo等[6]

对小型倾转旋翼无人机进行了建模和飞控研究,但
是由于他们研究的仅是十几千克的小型电动倾转

旋翼无人机,难以完全验证模型的准确性;曹芸

芸[7]在XV灢15模型的基础上,分析了倾转旋翼机

倾转过渡走廊、旋翼与机翼的气动干扰,但是 XV灢
15模型采用了大量基于实际飞行和风洞试验得到

的经验数据和公式,这些经验数据和公式不适用于

新研的倾转旋翼机。
倾转旋翼机飞行力学模型一般采用分体建模

方法,同时考虑各个部件之间的相互干扰,主要表

现在旋翼与机翼的干扰[8]。旋翼模型最复杂的部

分是旋翼入流模型和挥舞运动模型。理论和试验

证明 Pitt灢Peters 动 态 流 入 模 型 能 满 足 工 程 应

用[9灢10]。目前大部分相关文献中给出的挥舞运动

方程都是经过简化后得到的计算公式[11灢12],这种

计算方式采用了大量的假设,对弦长和扭转角随展

向位置非线性变化的桨叶并不适用。
本文针对一款在研的新构型倾转旋翼无人机

进行配平及稳定性分析。旋翼模型采用叶素理论

并参考CFD和缩比桨叶试验数据进行修正;将求

解挥舞角度理解为求微分方程,采用数值方法进行

迭代求解,这种求解方式可以适用于任意形状的

桨叶。

1暋新构型倾转旋翼无人机

新构型倾转旋翼无人机的研制初衷是设计一

款满足垂直起降和长时间飞行的无人机。垂直起

降无人机根据技术路线的不同,分为复合翼、直升

机、尾坐式无人机、倾转旋翼机等。复合翼构型简

单,技术成熟,垂直起降状态类似于多旋翼,但是起

飞质量难以做大,并且难以长时间悬停作业。直升

机具有长时间空中悬停功能,但是飞行效率低,航

时短。尾坐式无人机起降状态操作性较差,在模态

转换过程中机翼容易失速,转换走廊范围较窄。倾

转旋翼机通过倾转旋翼实现直升机和固定翼的过

渡,可以适当降低飞行速度,提高巡航升阻比以实

现长航时飞行。
倾转旋翼机为减小垂直起降状态机翼翼根弯

矩,提高机翼刚度,避免发生结构动力学问题,机翼

展弦比一般较小,例如,V灢22“鱼鹰暠倾转旋翼机机

翼展弦比为7,韩国小型倾转旋翼机展弦比为6。
机翼展弦比对固定翼巡航状态的升阻比影响很大,
常规倾转旋翼机较小的机翼展弦比导致其固定翼

巡航状态升阻比较低,严重制约了航时、航程等性

能指标。
为了提高倾转旋翼机展弦比,机翼设计成内外

两段机翼,外翼段随旋翼一起倾转。内侧机翼的展

弦比为6,整个机翼展弦比为10。垂直起降外形图

如图1所示。

图1暋新构型无人倾转旋翼机

Fig.1暋Newconfigurationtilt灢rotoraircraft

新构型无人倾转旋翼机基本参数如表1所示,
该无人机相比常规倾转旋翼无人机或者直升机,续
航时间明显变长。

表1暋新构型无人倾转旋翼机基本参数

Table1暋Basicparametersofnewconfiguration

tilt灢rotoraircraft

参暋数 数暋值 参暋数 数暋值

起飞质量/kg 360 展弦比 10

载荷/kg 50 巡航升阻比 12

续航时间/h 7

2暋飞行力学模型

倾转旋翼机飞行力学模型在数学上表现为强
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非线性,无法通过显式方程进行表达和求解[13]。
其中最为复杂的为旋翼部分,相比直升机,倾转旋

翼机桨叶形状和翼型更为复杂,气动力无法通过简

化的积分公式来表示。机翼模型分为内外两段分

别进行建模[14]。其他部件力学模型与常规固定翼

飞机类似。

2.1暋旋翼建模

2.1.1暋叶素理论

倾转旋翼无人机有左右两个旋翼,从上往下

看,左旋翼顺时针旋转,右旋翼逆时针旋转,以右旋

翼为例,建立叶素理论模型。
右旋翼叶素在惯性坐标系下位置矢量为

r=rH +rs (1)
式中:rH 为旋转中心位置矢量;rs 为叶素相对旋转

中心位置矢量。
惯性坐标系下速度矢量为

r·=r·H +r·s+氊s暳rs (2)

式中:r·H 为旋转中心在惯性坐标系下的速度矢量;

r·s 为叶素在构造旋转坐标系下的速度矢量;氊s 为

构造旋转坐标系相对惯性坐标系的旋转速度矢

量。
桨叶叶素速度在构造旋转坐标系下速度分

量为
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式中:下标 H 代表参考点旋转中心;(x,y,z)T
s 为

叶素在构造旋转坐标系下位置;毬m 为旋翼倾转角;

0曘为直升机状态;(p,q,r)为机体在体轴系下转动

角速度。
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式中:(vx,vy,vz)T
b 为体坐标系下机体速度;(xH,

yH,zH)T
b 为旋转中心在体坐标系下位置。

桨叶叶素在构造旋转坐标系中的坐标为

xs=-rcos毬cos氉
ys=rcos毬sin氉
zs=-rsin
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桨叶叶素在构造旋转坐标系中的速度坐标为

x·s=r毬
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sin毬cos氉+r毟cos毬sin氉
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sin毬sin氉+r毟cos毬cos氉
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式中:毬为挥舞角,挥舞角的计算流程在后文中给

出;氉为方位角。
叶素相对气流的切向速度UT,垂向速度UP,

径向速度UR 分别为

UT =vxsin氉+vycos氉
UP =(vxcos氉-vysin氉)sin毬+(毸-vz)cos毬
UR =(vxcos氉-vysin氉)cos毬+(毸-vz)sin
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此处规定垂向速度UP 当气流由上往下吹时

为正。毸为叶素位置的诱导速度,毸在后文通过引

入动态入流理论计算。
切向速度UT 和垂向速度UP 的合速度记为

UB,则有

UB = U2
T +U2

P (8)
叶素剖面的攻角为

毩=毴r+毴0+毴ccos氉+毴ssin氉+毬* (9)

毬* =-arctan(UP/UT) (10)
式中:毴r 为桨叶安装角,根据桨叶几何形状通过插

值获得;毴0 为总距角;毴c 和毴s 分别为纵向和横向周

期变距角;毬* 为来流角。
根据叶素剖面的攻角,通过插值得到翼型升力

系数CL 和阻力系数CD。
从而计算叶素的升力和阻力

dL=氀
2CLU2

Bbdr

dD=氀
2CDU2

Bbd
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叶素垂向力和切向力分别为

dN=dLcos毬* +dDsin毬*

dC=dDcos毬* -dLsin毬{
*

(12)

叶素切向力在构造旋转平面内,垂直于桨叶在

构造旋转平面投影,垂向力在桨叶挥舞运动所在平
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面内,垂直与桨叶。
在构造旋转坐标系下,叶素拉力、后向力、侧向

力分别为

dTs=dNcos毬
dHs=dCsin氉-dNsin毬cos氉
dSs=-dCcos氉-dNsin毬sin
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叶素滚转力矩、俯仰力矩、扭矩分别为

dMx

dMy

d

ì

î

í

ï
ï

ïï

ü

þ

ý

ï
ï

ïïQ s

=
x
y
ì

î

í

ï
ï

ïï

ü

þ

ý

ï
ï

ïïz s

暳
-dH
dS

-d

ì

î

í

ï
ï

ïï

ü

þ

ý

ï
ï

ïïT s

(14)

挥舞力矩为

dM毬 =r暳dTscos毬 (15)

2.1.2暋入流模型

描述直升机旋翼不同方位角和桨叶半径处入

流大小,常用的入流模型为 Pitt动态入流模型。
假设入流速度为

毸=毸0+毸srsin氉+毸crcos氉 (16)
根据动态入流模型,在定常飞行状态,毸0,毸s,毸c

可通过式(17)计算:
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其中,
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式中:u1,u3 为来流在桨盘平面分量;u2 为来流在

垂直桨盘方向的分量;毸m 为均匀入流速度。

给定初始状态的拉力系数、滚转力矩系数、俯
仰力矩系数,便可根据式(16)~式(23)迭代完成入

流速度计算。

2.1.3暋挥舞运动模型

新构型倾转旋翼机桨叶几何弦长和扭转角都

是非线性变化的,无法通过简化公式求解挥舞

运动。
计算挥舞角可以理解为求解常微分方程问题,

采用数值迭代的方式计算不同方位的挥舞角,将旋

转平面均匀分解为N 块,则每块对应度数为

dpsi=360
N

(24)

假如通过方位角n度的挥舞角能推算出第n
+dpsi度方位角处挥舞角,则可进行迭代计算。

采用 常 微 分 方 程 数 值 解 法 中 的 Taylor展

开法:

y(x+h)=y(x)+hy曚(x)+1
2h2y曞(x)+

…+ 1
(p+1)! hp+1yp+1(毼) (25)

则有:
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其中,

殼t=dpsi
毟

(27)

毬
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n+1=M(毬

·
n+1,毬n+1,氉n+1)

I毬

(28)

式中:M(毬
·
n+1,毬n+1,氉n+1)为桨叶在n+dpsi度方位

角处的挥舞力矩,通过公式(15)计算得到。

2.1.4暋旋翼气动力计算流程

旋翼气动力计算需要进行内外层迭代,内层为

挥舞运动收敛,外层为诱导速度收敛。计算流程如

图2所示。
以5m/s平行桨盘方向来流为例,计算得到第

一个外循环下,挥舞运动收敛史以及整个计算过程

中旋翼拉力收敛史,如图3~图4所示。
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图2暋旋翼气动力计算流程图

Fig.2暋Calculationflowchartofrotoraerodynamic

图3暋内环迭代挥舞角收敛史

Fig.3暋Flappingangleconvergencehistoryofinneriteration

图4暋外环迭代拉力收敛史

Fig.4暋Tensionconvergencehistoryofexternaliteration

从图3可以看出:第一个外环迭代内,旋翼经

过10圈迭代后,挥舞运动稳定,而随着外环迭代次

数增多,旋翼挥舞稳定需要的迭代圈数会减小。
从图4可以看出:经过10个外环迭代,旋翼拉

力收敛。

2.1.5暋旋翼气动力计算结果

为了验证旋翼模型的准确性,对比分析 CFD
和商业软件计算结果。不同方法计算得到的旋翼

拉力和扭矩随桨距角的变化曲线如图 5~ 图 6
所示。

图5暋旋翼拉力计算结果对比

Fig.5暋Comparisonofrotortensioncalculationresults

图6暋旋翼扭矩计算结果对比

Fig.6暋Comparisonofrotortorquecalculationresults

从图5~图6可以看出:四种方法计算得到的

拉力和扭矩有一定偏差,但是斜率相近;CFD计算

结果通过缩比试验验证了其准确性,进而间接验证

了本文模型计算得到的气动力与真实情况气动力

斜率相近。

2.2暋内翼段模型

机翼在低速飞行时会受到旋翼尾流的影响,这
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种情况下将机翼分为受尾流影响的滑流区域和不

受影响的自由流区域。机翼总气动力等于这两部

分气动力相加。

滑流区的升力和阻力为

Lwi-h =qwi-hSwi-hCLwi

Dwi-h =qwi-hSwi-hC{
Dwi

(29)

式中:qwi-h为滑流区动压;Swi-h为滑流区面积。

滑流区气流速度为

(u,v,w)wi-h =(u,v,w)wi-z+(Ui旤wi
r ,0,Wi旤wi

r )

(30)

式中:Ui|wi
r 、Wi|wi

r 为旋翼尾流对机翼滑流区干扰

速度在体坐标系中的分量。

为了计算滑流区面积Swi-h,首先计算旋翼尾

流在滑流区的影响半径,根据经验公式计算旋翼尾

流半径[15]:

Rw =R(0.78+0.22e(-0.3-2l/R CT-60CT))(31)

式中:R 为旋翼半径;l为内翼段到旋翼旋转中心

距离。

以旋转中心为圆点,Rw 为半径得到的圆在机

翼平面投影与机翼相交的面积,即为滑流区面积。

根据质量守恒计算旋翼尾流在内翼段滑流区

的平均速度:

v=v0暳 R
R
æ

è
ç

ö

ø
÷

w

2
(32)

式中:v0 为桨盘处诱导速度。

将v分解到体坐标系中便得到Ui|wi
r 、Wi|wi

r 。

自由流区的升力、阻力、俯仰力矩为

Lwi-z=qwi-zSwi-zCLwi-qwi-zSwi-zCL毮f旤毮f旤

Dwi-z=qwi-zSwi-zCDwi

Mwi=qwi-zSwi-zCwC

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

Mwi

(33)

式中:CL毮f
为单位襟副翼偏转对升力系数影响值;

毮f 为襟副翼偏转角。

侧向力、滚转力矩lw、偏航力矩 Nw 通过 CFD
数据插值计算得到。

为了验证内翼段建模的准确性,将建模计算得

到的升力与CFD计算得到的结果进行对比,如图

7所示,可以看出:建模计算得到的数据与 CFD计

算结果吻合度较好,验证了内翼段建模方法的准

确性。

图7暋内翼段升力计算结果对比

Fig.7暋Comparisonofinsidewinglift

forcecalculationresults

2.3暋外翼段模型

外翼段是新构型倾转旋翼机特有的部件。外

翼段主要受旋翼尾流和自由来流影响,并且外翼段

随着旋翼一起倾转,不同倾转角度下,外翼段压心

位置处的速度为

vwox

vwoy

v

ì

î

í

ï
ï

ïï

ü

þ

ý

ï
ï

ïï
woz b

=
vx

vy

v

ì
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í
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ï
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ü
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+
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ì
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í

ï
ï
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ï
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暳
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+
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(34)
式中:(viwox,viwoy,viwoz)T

b 为旋翼尾流在外翼段压

心处下洗速度Viwo在体坐标系下分量;Viwo的计算

与旋翼在内翼段处的下洗速度类似。
外翼段压心处攻角和侧滑角分别为

毩wo =atanvwoz

v
æ

è
ç

ö

ø
÷

wox

毬wo =asin
vwoy

v2
wox +v2

woy +v2

æ

è
ç

ö

ø
÷

woz

(35)

根据攻角和侧滑角进行二维插值计算气动力

和力矩。

3暋配平计算结果

所谓配平计算,就是求解无人机处于平衡状态

时的状态量和操纵变量。对于常规直升机有纵横

向周期变距、总距、尾桨矩四个操纵变量,而倾转旋

翼机除了直升机的周期变距和总距操纵变量,还有

固定翼飞机的舵面操纵量。直升机和固定翼操纵

功效随着前飞速度和倾转角度变化[16]。
有人倾转旋翼机一般有四个操纵动作,飞控系

统根据飞行速度和倾转角度自动分配操纵动作对
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应的操纵功效[17]。而无人机可以不限于四个操纵

动作,使得倾转旋翼无人机飞行力学方程存在无穷

组解。
为了简化计算和分析直升机模式配平状态总

距和周期变距随着前飞速度的变化。将固定翼操

纵量全部取零,直升机操纵方式保留总距和纵向周

期变距,这样就存在四个操纵变量:右旋翼总距操

纵、右旋翼纵向周期变距操纵、左旋翼总距操纵、左
旋翼纵向周期变距操纵。

根据以上分析计算得到直升机模式不同前飞

速度配平结果如图8~图10所示。

图8暋俯仰角随前飞速度变化

Fig.8暋Pitchanglewithrespecttoairspeed

图9暋总距角随前飞速度变化

Fig.9暋Collectivepitchwithrespecttoairspeed

图10暋纵向周期变距随前飞速度变化

Fig.10暋Longitudinalperiodicvariationwith
respecttoairspeed

从图8~图10可以看出:随着前飞速度增大,
机身俯仰角越来越小,机身有低头趋势;总距先减

小后增大,这是由于随着前飞速度增大需用功率先

减小后增大;纵向周期变距一直增大,表明桨盘前

倾角越来越大。
倾转过渡状态配平与直升机状态配平类似,在

特定倾转角下进行定常计算,不考虑动态过程。

4暋稳定性分析

稳定性体现的是无人机保持原有运动姿态或

者抵抗外界干扰的特性。采用小扰动假设,推导倾

转旋翼无人机本体状态方程,进而得到特征根和特

征矩阵。
求解状态矩阵有两种方法:一种是通过求运动

方程偏导数得到数学表达式,再带入平衡点处数据

计算得到状态矩阵;另一种方法是通过数值方式求

解运动方程在平衡点处的Jacobian矩阵,此矩阵

即为状态矩阵。由于第一种方法数学公式繁琐,本
文采用第二种方法求解无人机本体状态矩阵。

以直升机模式悬停状态为例,计算得到状态

方程:

x· =

-0.174 0 -0.011 0 0.09 0 0 -9.78 0
0 -0.03 0 -0.03 0 -0.1 9.78 0 0

-0.015 0 -0.391 0 0.10 0 0 0.62 0
0 -0.03 0 -2.18 0 0.58 0 0 0

0.065 0 -0.001 0 -0.06 0 0 0 0
0 -0.02 0 0.12 0 -0.91 0 0 0
0 0 0 1 0 -0.06 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0
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ê

ù
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ú
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ú0 0 0 0 0 1 0 0 0

x+

-0.039 0.095

暲0.003 熀0.001

-0.706 0

熀1.794 0
0.004 -0.155

暲0.187 熀0.160
0 0
0 0
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式中:x=[殼u殼v殼w殼p殼q殼r殼毤殼毴殼氉]T,对应

欧美坐标系下三个速度、角速度和欧拉角;u=
[殼毴0r,l殼毴sr,l]T 为左右总距和左右纵向周期变距。

从状态矩阵可以看出,横纵向基本没有耦合。
对于常规直升机旋翼,一个前向的速度增量会导致

旋翼侧倒,产生一个侧向力增量,也就产生了横纵

向的耦合。而倾转旋翼无人机左右旋翼旋转方向

相反,左右旋翼由于前向速度增量产生的侧向力相

互抵消,故纵向速度增量不会导致横向的状态改

变,即横纵向基本没有耦合。
根据状态矩阵计算得到悬停状态的特征根,并

与商业软件rotorlib计算得到的特征根进行对比,
如表2所示。商业软件由于自身设定的限制,目前

还无法定义外翼段,其计算结果与常规倾转旋翼机

类似。

表2暋特征根计算结果对比分析

Table2暋Comparisonsofcalculationresultsofeigenvalues

模态 本文特征根 rotorlib特征根

纵向 0.356暲0.740i 0.388暲0.679i

纵向 -0.941 -0.785

纵向 -0.391 -0.396

横向荷兰滚 0.038暲0.380 0.096暲0.237

横向滚转 -2.266 -2.259

横向螺旋 -0.932 -0.236

暋暋从表2可以看出:纵向计算结果两者接近,本
文横向计算结果的螺旋模态和荷兰滚模态稳定性

较好,即外翼段有利于对横航向稳定性。
基于本文模型,进一步计算得到直升机模式下

不同前飞速度的特征根,如图11所示。

图11暋特征根随前飞速度变化

Fig.11暋Eigenvaluemovementwithrespecttoairspeed

从图11可以看出:前飞速度增大,特征根实部

有向左移趋势,稳定性增强。

5暋结暋论

(1)增加机翼外翼段能提高直升机模式横航

向稳定性;倾转旋翼机直升机模式悬停状态由于左

右旋翼转向相反,左右旋翼纵向变量产生的横向力

相互抵消,横向变量产生的纵向力亦相互抵消,故
横纵向基本没有耦合。

(2)新构型倾转旋翼无人机相比常规倾转旋

翼无人机具有巡航效率高、航时长的优势。
(3)本文重点研究了直升机模式配平及稳定

性分析,随着工程进展不断深入,下一步将研究无

人倾转旋翼机过渡状态控制策略。
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