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摘� 要: 倾转旋翼飞机的旋翼既要充当直升机飞行模态的旋翼,又要充当固定翼飞行模态的螺旋桨。为了研

究倾转旋翼飞机的控制问题,建立了倾转旋翼飞机的数学模型。其中旋翼模型采用改进了的叶元法,旋翼诱

导速度计算采用改进了的动量法。在 M A T L A B/ SIM U L IN K 环境下进行了仿真, 并给出了仿真结果。仿真

结果表明模型可反映倾转旋翼飞机的基本特性, 可对飞行控制系统设计提供帮助。
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Abstract: T he ro tor of tiltr oto r air craft acts as co mmon ro tor in helico pt er mo de as w ell as pro peller in fixed�

wing air plane mo de. I n o rder to research the flig ht co nt ro l method for tiltr oto r air plane, a mathematics mo del

is dev elo ped in this paper. In the model, the modified blade element analy sis theor y is used to mo del the roto r,

and the modified mo mentum theor y is used to ca lculate the induced velo city. T he simulation is per for med w ith

M atlab/ Simulink and the result sho ws that the model contains the basic pro per ties of tiltr oto r.
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� � 倾转旋翼飞机是介于直升机和固定翼飞机之

间的新型飞机。随着机翼两端短舱和旋翼系统的

倾转,它既可以像直升机一样垂直起降,又可以像

固定翼飞机一样飞行。

在中国,对倾转旋翼飞机的研究刚刚开始起

步,还鲜见关于倾转旋翼飞机的专业文献。本文

给出倾转旋翼飞机的数学模型。仿真结果表明,

模型反映倾转旋翼飞机的基本特性。

1 � 机体、机翼及平尾空气动力

倾转旋翼机机体和平尾的空气动力计算和普通

固定翼飞机相似,本文不做介绍,详情见文献[ 1]。

倾转旋翼飞机的机翼受旋翼下洗流影响较

大,且和短舱角 n的大小有关。图 1 表示机翼受

下洗流影响的分布。

可根据如下经验公式
[ 1]
估计受旋翼下洗流影响

的机翼面积,其中 a, b为经验系数; R 为旋翼半径; c

为机翼平均气动弦长; u为机体坐标系 x 轴速度。

S Wss = 2Rc[ sin ( an) + cos ( bn ) ]
umax - u
umax

图 1 � 机翼受下洗流影响的分布

Fig� 1 � Airfoil influen ced by slips tr eam

然后可得不受下洗流影响的机翼面积 SWfs.

设机翼空气动力中心 W 在机体坐标系中的

位置为 �W= - lW i- hWk,可求出自由流作用下的

机翼空气动力中心速度为

VWfs = ( u - qhW ) i + ( w + qlW )k

进而可求出自由流下的攻角和动压头。

下洗流作用下的机翼空气动力中心速度为

VWss = ( u - qhW + v i cosn) i+ (w + qlW - v i sin n)k

进而可求出下洗流作用下的攻角和动压头。

计算两部分机翼面积产生的空气动力和力矩

并相加,可得总的机翼气动力和力矩。

2 � 旋翼空气动力

倾转旋翼飞机的 2副旋翼分别位于机体两
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侧,桨叶旋转方向相反,使得扭矩平衡。下面以旋

转角速度方向向上的旋翼为主建立旋翼模型。

(1) 万向节旋翼 � 为适应倾转旋翼飞机的特

性:旋翼既要充当直升机模态的旋翼,又要充当固

定翼模态的螺旋桨,因此选用了万向节旋翼。和

普通旋翼相比, 万向节旋翼相对短且硬;它的 3个

桨叶通过旋翼桨毂和转轴支点刚性连接,相当于

1个刚体放置在 1 个万向节上, 因此它的挥舞运

动是 3个桨叶联动的; 万向节旋翼相比较于全铰

式旋翼,其挥舞铰偏置量为 0; 万向节旋翼桨毂处

有弹簧装置, 用于约束桨叶的挥舞运动
[ 2]
(见

图 2)。

图 2 � 万向节旋翼及桨叶位置坐标系定义

Fig� 2 � Gim baled rotor and blade location referen ce f ram e

根据图 2,可以定义桨叶位置坐标系: 原点为

旋翼旋转中心, xOy 平面垂直于旋翼旋转轴, x 轴

指向整个旋翼的后方, y 轴指向整个旋翼的右侧, z

轴与旋翼旋转轴重合,方向向上,桨叶方位角 �i定

义为从 x 轴正向开始向 y 轴正向旋转经过的角度。

本文采用叶元法[ 2~ 5] 分析桨叶的运动。

(2) 单个桨叶受力分析 � 桨叶叶元受到的离
心力及力矩为(图 3)

d( FC ) = (mdy) y 2
= m 2

ydy

d(M C) = - (mdy ) y 2  2 !i = - my 2  2!idy

桨叶叶元受到的惯性力及力矩为

d( F I) = ( mdy ) y�!i

d( M I) = - (mdy ) y�!iy = - my 2�!idy
桨叶叶元受到的空气动力矩为

d(MA ) = ydF z

其中: !i ( �i )= !p + !1c co s �i + !1s sin �i 为挥舞角。

桨叶的重力忽略不计。

图 3 � 桨叶叶元受力分析
Fig� 3 � Blade element forces analysi s

对单个桨叶从 y= 0到 y= R 积分,并代入挥

舞角的表达式,得到桨叶挥舞力矩为

M i = - I b  2 !p - ( I b�!1c + 2I b  �!1s) cos �i -

( I b�!1 s - 2Ib  �!1c ) sin �i + 
R

0
ydF z

� � ( 3) 桨叶受力综合分析 � 将 3个桨叶所受力

矩向桨叶位置坐标系的x和y轴投影( 图4) , 并

图 4 � 桨叶受到的挥舞力矩

Fig� 4� Blade f lapping momen t

分别相加,再加上桨毂弹性力矩,可得

M y = - !
3

i= 1
M icos �i + K !!1c = 0

M x = + !
3

i= 1

M i sin �i - K !!1s = 0

将 M i代入上式,简化后,可得:

MS

�!1 c

�!1 s
+ CS

�!1c

�!1s
+ K S

!1 c

!1 s
=

M∀Ay

M∀Ax
(1)

其中:

MS =
1 0

0 1
; � CS =

0 2  

- 2  0
;

KS =

2K !

3I b
0

0
2K !

3I b

;

M∀A y = 2
3
I b !

3

i= 1 
R

0
ydF z cos�i ;

M∀Ax =
2
3
I b !

3

i= 1 
R

0
ydF z sin�i。

� � (4) 桨叶叶元空气动力计算 � 首先, 定义 4

个坐标系:

# 叶元风坐标系: y 轴沿桨叶向外, x 轴为图

5( a)中 D 的方向, z 轴为图 5( a)中 L 的方向;

∃ 叶元旋转坐标系: y 轴沿桨叶向外, x 轴为

图 5( a)中 Fx的方向, z 轴为图 5( a)中 F z的方向;

% 叶元固定坐标系: y 轴沿桨叶向外, 垂直

于旋翼旋转轴, z 轴平行于旋翼旋转轴向上, x 轴

垂直于 yOz 平面向后;

以上 3个坐标系中心为叶元空气动力中心。

&桨毂坐标系: 中心为旋翼旋转中心, 其 z

轴沿着发动机短舱指向下方, 其 x Oy 平面垂直于
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z 轴,其 y 轴指向机体右侧。参见图 5(b) , 图中,

H , S , T 为旋翼产生的后向力、侧向力和拉力, 其

方向与桨毂坐标系的 x , y , z 轴相反。

图 5 � 桨叶空气动力

Fig� 5 � Aerodynamics forces on r oters

在桨毂坐标系中的相对风速 V x , V y , V z可计

算如下

V x = u sinn + w co sn; � V y = v;

V z = V∀z - v i = - u cos n + w sin n - v i

其中:诱导速度 v i可用动量理论计算。

单位时间通过桨盘的空气质量为

�m = �A U

其中: A 为桨盘面积; U 为通过桨盘的空气速度,

U= V
2
x+ V

2
y + ( V∀z - v i )

2

根据流体力学理论, 旋翼拉力 T 为

T = �m(2v i ) = �A (2v i) ∋

V
2
x + V

2
y + (V∀z - v i)

2

化简后可得

T
2�A

2

= v
4
i - 2V∀z v 3

i + (V
2
x + V

2
y + V∀2

z ) v
2
i

� � 上式是 v i的多项式方程,在已知拉力 T 时可

以求解。在仿真计算中, 先假设 v i为 0, 然后用后

文的方法计算出相应的 T , 再用 T 求解以上方程

的最大正实根, 即 T 产生的 v i值, 用新的 v i值可

计算新的 T 值,用此方法可迭代求出每时刻的 v i

值。

可以根据 V x , V y , V z计算出桨叶叶元处的相

对风速(图 5( a) )

U T =  y + V x sin �i + V y co s �i

UP = y�!i + ( V x cos �i - V y sin �i ) !i - V z

其中: UT为桨叶前进方向的分速度; U P为垂直叶

元旋转平面向下的空气速度。一般情况下, U T远

大于 U P ,所以,

U = U
2
T + U

2
P ( U T

� � 图 5( a)中的 ∀为相对入流角,是由于垂直于

叶元旋转平面的空气速度引起总空气速度矢量的

向下偏移:

∀= arctan
U P

UT
( U P

UT

� � 根据叶元处的空气速度, 可以求得旋翼叶元
受到的升力和阻力为

dL = 1
2
�U 2
cC ldy ; � dD = 1

2
�U2
cCd dy

其中: C l和C d分别是叶元升力和阻力系数; c为叶

元的弦长; cdy 为叶元有效面积。一般来说,叶元

升力系数与叶元攻角成正比,

C l = C l##

� � 叶元攻角为

#= ∃- ∀= ∃- arctan
UP

UT
( ∃-

U P

U T

其中: ∃为桨叶安装角,由总距、周期变距、桨叶扭

曲角和挥舞- 变距耦合组成,

∃( r ) = ∃75 + ∃1 ccos �i + ∃1ssin �i +

∃tw r -
3
4
- K f (!i - !p)

� � 综合以上公式, 可得

dL = 1
2
�U2

cC ldy = 1
2
�U2

T cC l#( ∃- ∀)dy =

1
2
�cC l#( ∃U 2

T - U TU P) dy

� � 将升力和阻力向叶元旋转坐标系投影, 可得

dF z = dL cos ∀- dDsin ∀ ( dL =

1
2
�cC l#( ∃U

2
T - U PU T ) dy

dFx = dL sin ∀+ dDcos ∀ ( ∀dL + dD =

1
2
�cC l# ∃UPU T - U

2
P +

Cd
C l#
U

2
T dy

同时, dFx也是叶元固定坐标系 x 轴方向的分力。

由于旋翼有挥舞角 !,将 dF z向叶元固定坐标

系投影,可得此坐标系 y 轴方向上的分力 dF R和

z 轴方向上的分力 dT

dF R = - dF z sin !(- dF z!

dT = dF z cos !( dF z

� � (5) 旋翼空气动力和力矩计算 � 将各叶元固
定坐标系中的分量: dFx , dFR , dT 沿桨叶轴向积

分并累加, 可得到桨毂坐标系中总的旋翼力 T,

H , S为

T = !
3

i= 1 
R

0
dT = !

3

i= 1 
R

0
dF z =
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1
2
%I b  

2
/ R !

3

i= 1 
1

0
∃
UT

 R

2

-
U TU P

 2
R

2 dr

H = !
3

i= 1 
R

0
dFx sin �i + dF Rco s �i =

1
2
%I b  2

R !
3

i= 1 
1

0
∃
UT U P

 2
R

2 -
U P

 R

2

+
Cd
C l#

U T

 R

2

∋

dr sin �i - ∃
UT

 R

2

-
UT UP

 2
R

2 !idr co s�i

S = !
3

i= 1 
R

0
- dFx co s �i + dFR sin �i

其中:%=
�C l#cR 4

I b
为洛克数。

计算结果略。

同样,由桨叶叶元空气动力产生的挥舞力矩

M∀Ax和M∀A y也可计算
M∀Ay

M∀Ax
= - CA

�!1c

�!1s
- KA

!1c

!1s
+ FA (2)

(CA , KA , FA公式略)

根据式( 1)和式 (2)可求解挥舞角的变化情

况,代入 T , H , S 的计算公式,可求得总旋翼力。

根据短舱旋转中心和旋翼旋转中心在机体系

中的位置和桨毂系中的旋翼力 T , H , S ,可以计算

旋翼在机体系中对整个飞机的力和力矩。

对于旋翼角速度方向向下的旋翼, �,  , !1s,

∃1c, V y , S 等的定义变反,所有计算公式不变。

3 � 模型仿真及验证

使用 Matlab7� 0的 simulink 和 S 函数建立

仿真模型, 其中, 机体、机翼和平尾的气动系数来

自文献[ 1]。以下为对旋翼模型的一个仿真验证。

输入: ∃75= 0� 4 rad; ∃1c = 0� 01 rad; ∃1s = - 0. 3

rad; n= &/ 2 rad; u= 50 m / s; v= 0; w= 0.

图 6为仿真结果。可以看出, 在前飞时, 加上

周期变距后的桨盘平面前倾。

图 6 � 模型验证输出

Fig� 6 � Result s of M odel Validat ion

4 � 结 � 论

根据倾转旋翼飞机特点, 用改进的叶元法和

动量法建立了旋翼数学模型, 给出了旋翼下洗对

机翼的影响, 并考虑了机体、机翼和平尾空气动

力。仿真结果表明, 此模型能反映倾转旋翼飞机

的基本特性,可用于分析飞机动态,并为飞行控制

设计提供帮助。
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