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摘 要：设计了组合升力体总体布局，提 出了新的组合升力体建模思路与方法，建立了完整的组合 

升力体飞行动力学数值仿真模型。建模时综合考虑了主要气动力部件的建模，详细讨论了旋翼／固 

定翼过渡飞行模式的建模方法。根据提 出的建模方法进行 了组合升力体的操纵响应分析，仿真结 

果证明了建模理论和方法的合理性和有效性。 
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引言 

长期以来，国外一直在不懈地探寻新的技术发展 

思路，力图研制一种新型飞行器，既能够保持直升机的 

垂直起降和悬停的优势，又能达到喷气式固定翼飞机 

的高速飞行性能_1 J。固定翼飞机飞行速度快，航程也 

较大，但不足之处是起降时需要机场跑道，在使用范围 

上受到了限制。而直升机以其能够垂直起降、空中悬 

停、不依赖于特殊的起降场地，使用灵活等一系列特殊 

性能，得到广泛应用，但是受限于前行桨叶压缩效应和 

后行桨叶气流分离的影响，飞行速度不快，常规直升机 

的最大巡航速度通常在 300 km／h左右，航程也比较 

短。如何实现既能垂直起降、空中悬停，又能快速飞行 

是人们多年来的目标和梦想。 

美国的 V一22倾转旋翼式飞行器，通过倾转旋翼 

来改变拉力的方向，在垂直起降阶段作为升力，在高速 

飞行阶段作为推进力。V一22的确提高了前飞速度， 

但是其主要缺点在于过渡飞行状态下，动力稳定性差 

以及气动力干扰严重，而且飞行控制系统和机械传动 

系统复杂，导致安全性和维护性不佳。 

鸭式旋 机翼飞机(CRW)把直升机的悬停和 

低速飞行特性与喷气式固定翼飞机的高亚音速巡航性 

能较好地结合在一起，CRW 与倾转旋翼机相比最大的 

优势在于其高速性能。因为旋翼／机翼本身是通过可 

旋转的桨毂连接到机身上的，在以固定翼模式飞行时， 

CRW还可以将其倾斜一定的角度以增大前后掠角，从 

而使飞机能以更高的速度飞行。风洞试验表明随着旋 

翼／机翼倾斜角的变化，CRW 的滚转力矩、偏航力矩 

和侧力等的变化很小 J。美国波音公司研制的 x一 

50A“蜻蜓”(Dragonfly)验证机 J，其机身呈海豚状，具 

有旋翼机和固定翼飞机双重特点，由于旋翼飞行模式 

与固定翼飞行模式转换的技术问题不能得到解决， 

2006年 9月，DARPA决定终止这个计划。 

这种组合升力体起飞降落时使用旋翼控制，当平 

飞时，旋翼被锁定在机身上，它就成为固定机翼，从而 

使其既具有直升机一样的垂直起降和空中悬停能力， 

又能像固定翼飞机那样高速巡航飞行，这种设计不仅 

融合了两种不同种类飞机的飞行性能，而且还具有很 

好的高速飞行生存性，在民用和军用市场均有着广阔 

的应用前景，开辟了旋翼飞行器发展的新领域。 

本文在参考鸭式旋翼／机翼飞机 X一50A相关资 

料的基础上，分析了固定翼飞机和旋翼机的运动特性， 

结合现有试验条件和结果，提出了一种新的组合升力 

体建模思路与方法，建立了组合升力体旋翼／固定翼过 

渡飞行模式的运动模型，并进行了仿真验证。 

1 组合升力体总体方案设计 

组合升力体采用类似鸭式旋翼／机翼飞机 X一50A 

的总体布局，机身前端设置前翼，机身尾部设置后翼， 

中翼居中，同时作为旋翼用于起降，机身尾部设置垂 

尾。组合升力体模型机使用轴驱动旋翼提供升力，独 

立的推进装置提供前飞推力，利用旋翼垂直起飞，然后 

利用推进装置加速平飞，进人旋翼／固定翼过渡飞行模 

式，旋翼桨距调零，转速降低，直至锁定在机身上，进入 

固定翼飞行模式。 
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2 组合升力体过渡飞行模式建模 

2．1 组合升力体过渡飞行模式力方程组 

固定翼飞行模式下建立的力方程组为 

m =Tcosacosfl—D+G 。 

m =一Tcosasinfl+Y 

～ mV(一psina+rcosoL)+G 。 (1) 

mVcosfl =一Tsina一 +mV(-pcosasinfl+ 

qcosfl—rsinasinf1)+G 。 

对旋翼机运动模型的研究在中国坐标系中进行 J， 

本文对固定翼／旋翼过渡飞行模式的研究中，需将旋翼 

机各部件的空气动力转换到欧美坐标系中，从而建立旋 

翼／固定翼过渡飞行模式在气流坐标系中的力方程组。 

在旋翼／固定翼过渡飞行模式下，中翼以旋翼状态 

飞行，中翼以旋翼模式提供升力，由于垂尾受旋翼下洗 

气流影响较小，在建模过程中忽略不计，其空气动力在 

固定翼飞行模式建模中已考虑，故在旋翼／固定翼过渡 

飞行模式的建模中只考虑固定翼飞行模式各部件空气 

动力、旋翼和尾桨的空气动力，旋翼和尾桨的空气动力 

sin8 

COs8 

0 

推导参见文献[4]。 

由于文献[4]中旋翼和尾桨的空气动力推导是在 

中国坐标系中进行的，为了在统一的坐标系中建立力 

方程组，需将其转换至欧美坐标系中进行分析，旋翼和 

尾桨的空气动力转换至欧美坐标系中体轴系的分量如 

式(2)所示： 

∑F =XM+X =一HMcos8+ sin8 

∑F ，= +l， =sM+寺c 竹尺；( ) 
∑F z=ZM+Z T=一HMsin8一T~cos8 

(2) 

由机体坐标轴 S 系到气流坐标轴系5 的转换矩 

阵为 胡， 

r COSO／COS~ si si~acosf1] 

= cosasinfl co 一sinasinfl l (3) l 
— sin 0 cos J 

将旋翼和尾桨的空气动力转换到气流坐标系中， 

如式(4) 

[一 c。 + sin8]cosaco +I sM+ 1 c 
， 
叮rR；(力 R ) ]si 一[ sin6+ c。 ]sin c。 

一

[一 c。s6+ sin6]COSTSi +IS + 1 c
r， 叮T ；( Rr) ]c。 +[ sin + c。 ]sin si 

一 [一HMcos8+z sin8]sina一[HMsin8+ Mcos6]cos 

(4) 

在过渡飞行模式下，中翼以旋翼的方式提供升力， 式下尾翼的升力参考固定翼飞行模式分析，机身一般 

所以在过渡飞行模式建模过程中，不考虑中翼以固定 近似于圆柱体，在迎角不大的情况下不产生升力。 

翼模式飞行时产生的升力，在旋翼／固定翼过渡飞行模 组合升力体在气流坐标轴系中的力方程组为： 

，n =Tcosacosfl—D+[一HMcos8+T~sin8]c0s co +[S盯+—}c ． 订 2 ( R ) ]si 一 

[HMsin8+ cos8]sinacosfl+G 。 

m =一 。s si +y—m (一psina+rcoso~)一[一 cos$+ sin ]c。s si + 
(5) 

[SM+÷c ， 1T 2r( R ) ]co +[Hsin8+Tcos8]sinacosfl+G 

mVcosfl =一Tsina+mV(一pcosasinfl+qcosfl—rsinasinf1)一[一HMcos +TMsin ]sina一 

[HMsin6+ cos8]c0s +Gz。 

rP=(Cl r+c2P)q+C3L-4-C4N 

J =cspr—c6(p 一r )+c7M (6) 
【 =(csp—C2r)q+c4 +c9Ⅳ 

具体推导过程、参数意义参见文献[5]。 

为了便于分析，在中国坐标系中建立旋翼机的力 

矩方程组，如式(7) 

出 ． 0 
∞ 

+ n M 
M 一 

+ 。  

+ 

一 一 

r  邶 

∞ 

n O 
c  

I．眦 ∞ {宝 ∞ 一 C 一 —．．．． ．．．． ．．．．。．．．．L = ]●●●●●●●，●●j ， ， ， F ∑ ∑ ∑ —．．．．．．．．．．．．．．．，．．。． ．。．．．．L S = ]●， ● ●● ●J y = ， ∑ ∑ ∑ 
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I 警+ (Iz一 )+('OxCOz一 dcoy) =∑ 
{ +∞ ( 一，z)+(co + do)x) =∑ 
l + ∞ ( 一 )+( ；一 ：) =∑ 

(7) 

旋翼机各部件空气动力矩在中国坐标系中的分量 

参见文献[4]。 

在固定翼／旋翼过渡飞行模式下，中翼以旋翼状态 

飞行，中翼以旋翼模式提供升力，由于垂尾受旋翼下洗 

气流影响较小，在建模过程中忽略不计。 

在固定翼／旋翼飞行模式的建模中需考虑固定翼各 

部件空气动力和旋翼、尾桨产生的空气动力力矩，并将 

旋翼和尾桨在中国坐标系体轴系中的分量转换到欧美 

坐标系中，建立组合升力体的力矩运动方程组，如式(8) 

= (C1 r+c2p)q+c3(，J+ ，M+ 
． 
)+ 

C4(Ⅳ一My．M—My．r) 

=cspr—c6(p 一r )+c7( + 
．
M) (8) 

= (Csp—qr)q+c4( + ．M+Mx
． )+ 

c9(N—My． —My． ) 

2．3 组合升力体过渡飞行模式的运动方程组 

旋翼／固定翼过渡飞行模式的运动方程组与固定 

翼，旋翼飞行模式的运动方程组相同： 

q6=p+(rcos(~+qsin~b)tanO 

qcos6一 i“ (9) 

=  (rcos + n咖) 

旋翼飞行状态的力矩方程组中：p= ，q=CO ，r= 
一  

。 

2．4 组合升力体过渡飞行模式的导航方程组 

组合升力体过渡飞行模式的导航方程组与固定 

翼，旋翼飞行模式的导航方程组相同： 

xg：ucosOcos~+ (sinq)sinOcos0一cos~bsinO)+ 

W(sin~bsin0+cos~bsinOcos0) 

Yg：ucosOsinO+ (sin+sinOsin~／,+cos+cos~)+ 

W(一sin+cos0+cos sin sin ) 

h=usinO—vsin6cosO—wcos6cosO 

(10) 

3 组合升力体过渡飞行模式动态数学模型组 

成结构 

组合升力体动态系统研究以固定翼飞机为基础， 

在固定翼飞机上增加旋翼，主要操纵方式为：升降副 

翼，方向舵，滚转副翼，和前飞螺旋桨和旋翼。 

4 组合升力体过渡飞行模式仿真验证 

本文采用组合升力体模型机数据，飞行高度为 

100 131，前飞速度为 10 m／s，仿真条件如表 l、表 2所 

示，初步估算中不考虑动导数影响，仿真结果反映了模 

型机过渡飞行模式下对操纵舵面输入的响应情况。 

图2是升降舵输人响应结果。输入的指令为方波 

信号，幅值为 5deg。图中分别给出了迎角和俯仰角速 

率的响应结果。 

组合升力体动态数学模 型 

J质心位置卜 
． 飞 

厂—__J 组 行 --．I前飞螺旋L 
控 l桨拉力 ll 合 
制 

-q旋翼力l： -'1非线性组合升力体运动模1 升 系 ．-d型合有姿态角的运动模型I
- - -  力 统 

-q舵面输入 t 体 状 
l大气数学模型l 态 

图1 组合升力体动态数学模型组成结构 

图2(a)显示当舵面偏转时，纵向迎角的响应。图 

2(b)显示当舵面偏转时，模型机会产生俯仰力矩，使 

得飞机产生俯仰角速率。 

图3是滚转副翼输入响应结果。输人的指令为方 

波信号，幅值为 lOdeg。图中分别给出了迎角和俯仰角 

速率的响应结果。 

图3(a)、(b)分别显示了侧滑角和滚转角速率、偏 

航角速率的响应曲线。由于滚转过程中同时存在侧 

滑，所以导致模型机滚转力矩随滚转过程变化，进而在 

该过程模型机滚转角速率未趋于稳态值。 

图4是方向舵输入响应结果。输入的指令为方波 

信号，幅值为 15deg。图中分别给出了迎角和俯仰角速 

率的响应结果。 

图4(a)、(b)中显示方向舵操纵输入侧滑角和偏 

航角速率的响应曲线，方向舵偏转导致侧滑，产生偏航 

力矩，侧滑角和偏航角速率发生变化。 

图2、3、4分别显示了组合升力体在配平状态下飞 

机各个舵面单独操纵输入的动态响应，迎角、侧滑角、 

俯仰角速率、偏航角速率和滚转角速率的响应较好地 

反映出组合升力体纵向及横航向的响应，表明所构造 

的组合升力体动态数学模形能够较真实描述组合升力 

体在过渡飞行模式对操纵舵面的响应。 
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5 结论 

组合升力体是一个多体动力学系统，结构和气动 

∞  
0 

甘 

笆 

∞  

表 1 飞行器及有效载荷物理参数 

2 

1 

1 

～  

一 1 

— 1 
— 2 

time／s 

fb)俯仰角速率 

0 

∞  

∞  

轧，ne／S 

fa)侧滑角 

time／s 

fb)滚转、偏航 角速率 

∞  

-。 

书 

∞  

呐  

∞  

∞ 

time／s 

fa)侧滑角 

轧rDe／s 

(b)偏航 角速率 

图2 升降舵操纵输入动态响应图 图3 滚转副翼操纵输入动态响应图 图4 方向舵操纵输入动态响应图 

挣陛复杂，在建立运动模型时，既要全面考虑各个运动 

部件的物理模型及其数学表达式，又要针对实际情况 

进行抽象、概括，抓住影响组合升力体飞行特性的本质 

因素，这样才能最终得到高精度的数值模型。 

本文建立了一种新的、精度较高的组合升力体飞 

行动力学数值仿真模型。根据模块化、层次化的建模 

思路，将组合升力体的主要气动部件：旋翼、前翼、尾翼 

和垂尾，各 自推导气动力和力矩公式，同时全面考虑了 

它们之间的气动干扰问题，仿真结果表明该模型能够 

较真实地描述组合升力体在旋翼／固定翼过渡飞行模 

式下的飞行动态，验证了建模放的合理性和模型的精 

确性。 
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Abstract：In this paper，a numerical simulation technology which combined Computational Fluid Dynamics(CFD) 

method with Computational Structure Dynamic(CSD)is developed．A numerical simulation study of static aero—elastic 

for three—dimensional aircraft wing is carried out．To analysis aerodynamic performance，three—dimensional Euler equa— 

tions solver based on Cartesian grid are used and structure static equilibrium equations are coupled for static aero—elastic 

numerical simulation．Mode of exchange data in the CFD／CSD coupled computation is designed．In this paper，M6 wing 

as an example，the wing static aero—elastic numerical simulation is carried out．The computed result indicates method of 

static aero-elastic numerical simulation on the three-dimensional aircraft wing is reasonable and feasible．This method 

provides a base for wing structure optimization design and aerodynamic shape optimization design considering structure e— 

lasticity deformation． 
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Combination Lift Body Dynamics M odeling and Simulation 

YAO Chao，ZHANG Yi—zhe，LI Zheng—qiang 

(School ofAeronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi an 710072，China) 

Abstract：The conceptual project for combination lift body was designed．The new method for combination lift body 

modeling was proposed．A mathematical model for the combination lift body dynamics simulation was developed．In the 

process of modeling，the models of the primary aerodynamic components of the combination lift body were considered 

comprehensively．The modeling methods of rotor／fixed wing transition model were discussed in detail．The response analy— 

sis were carried out according to the modeling methods．The simulation results show the rationality and validity of model· 

ing theories and methods． 

Key words：combination lift body；transition flight model；modeling；flight dynamics 


