
书书书

第
!"

卷第
#

期

$%&'

年
&$

月 !!!!

南
!

京
!

航
!

空
!

航
!

天
!

大
!

学
!

学
!

报

()*+,-.)/0-,

1

2,

3

4,256+728

9

)/:6+),-*82;7< :78+),-*82;7

!!!!

=).>!"0)>#

!

?6;>$%&'

?@A

!

&%>&#B'#

"

1

>&%%'C$#&'>$%&'>%#>%%D

基于广义动态尾迹倾转旋翼飞行器数学建模

鲁
!

可&

!

$

!

刘春生&

!

汪正中$

!

杨永飞$

#

&>

南京航空航天大学自动化学院$南京$

$&%%&#

%

$>

中国直升机设计研究所旋翼动力学国家级重点实验室$景德镇$

BBB%%&

&

摘要!为了进一步提高倾转旋翼飞行器的建模精度!采用广义动态尾迹理论建立旋翼的诱导速度模型!进而建立

了旋翼气动力计算模型"考虑旋翼尾流对机翼的影响!建立了机翼气动力模型"考虑旋翼和机翼对其他升力面的

气动干扰!建立相应的气动力计算模型"最后以
E=C&'

倾转旋翼飞行器为例!对建立的模型进行验证#仿真结

果表明$建立的飞行动力学模型可以很好地反映飞行器的物理特性!适用于倾转飞行器的飞行动力学研究#

关键词!倾转旋翼飞行器"飞行动力学"广义动态尾迹"气动干扰"配平
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由于前行桨叶激波和后行桨叶失速的影响$严

重限制了普通直升机的飞行速度)为了突破直升

机的飞行速度限制$倾转旋翼飞行器是一个很好的

解决方案)倾转旋翼飞行器兼顾直升机的悬停和

垂直起降性能与固定翼飞机高速飞行的优势$在军

用和民用都有广阔的应用前景)



倾转旋翼飞行器具有
B

种飞行模式!悬停和小

速度前飞的直升机飞行模式*巡航高速前飞固定翼

模式及直升机飞行模式向固定翼飞机飞行模式转

换的倾转飞行模式)悬停和小速度飞行时$机翼处

于旋翼的尾迹中$旋翼和机翼之间的强烈气动干扰

作用产生机翼的向下载荷$这直接影响了飞行器的

性能以及有效载荷$随着速度的增加气流逐渐脱离

机翼$干扰逐渐消失)过渡飞行过程中由于气动环

境更加复杂造成气动力及力矩求解变得更加困难$

因此建立倾转旋翼飞行器的飞行动力学数学模型

比较困难)国外较早地对倾转旋翼飞行器进行了

相应的研究$确定了倾转旋翼飞行器的过渡走廊及

飞行包线+

&

,

$并分别建立了
Y6..B%&

+

$

,及
E=C&'

+

B

,

的数学模型$文献+

$

,给出了
Y6..B%&

的建模过程$

其中建模方法以半经验方法为主$旋翼气动力计算

不够精确$文献+

B

,给出了
E=C&'

的建模过程$由

于该模型主要是用于控制增稳系统设计$在飞行力

学建模方面考虑得较少$建模精度较差)国内的倾

转旋翼飞行器的研究起步较晚但也有一定成果$李

春华等用自由尾迹方法分析了机翼的向下载荷+

!

,

和小速度时的旋翼尾迹形状+

'

,

$但计算方法复杂*

耗时大实时性差$不适合用于飞行动力学模型的计

算)曹芸芸等利用半经验算法建立了倾转旋翼机

气动干扰模型+

#

,

$并讨论了过渡状态的操纵策略和

配平方法+

"

,

$给出了倾转旋翼飞行器的飞行包

线+

F

,

)文献+

D

,给出了倾转旋翼飞行器飞行动力学

建模的过程$利用动态入流模型计算旋翼的气动力

和力矩$取得了较好的效果)本文利用广义动态尾

迹理论计算旋翼气动力及力矩以进一步提高计算

精度$采用半经验方法建立机翼干扰模型计算机翼

载荷$最后建立了倾转旋翼飞行器飞行动力学模型

并将配平计算结果与相关数据进行对比分析)

>

!

旋翼气动力及力矩计算

倾转旋翼飞行器旋翼桨叶和普通直升机旋翼

桨叶差别较大$比如
E=C&'

的桨叶负扭转达到了

!%Z

$这远大于普通直升机的桨叶)常规的计算方

法会造成比较大的计算误差$为进一步提高计算精

度本文采用广义动态尾迹方法计算入流及气动力

和气动力矩+

&%C&&

,

)由
R6< [686+7

等发展的广义

动态尾迹理论#

\?]P

&是一种适合于旋翼气动分

析的理论$它不仅具有良好的分析精度$而且相对

于自由尾迹模型和
K̂ ?

方法而言具有更高的计算

效率)

>>>
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广义动态尾迹理论

广义动态尾迹理论是建立在势流函数基础之

上)对于不可压势流$流场内诱导速度分量满足连

续方程和动量方程
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诱导入流在桨尖轨迹平面的分布可以用方位

角谐波函数和半径型函数的组合形式表达
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*

*

.

`c

&

#

$

b

$

$

+

$

#

&c

#

$

&

*

*#

b

#

#

&b

$

$

&

*

*

$

, #

$%

&

!!

在桨盘平面处$有以下等式成立
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7 方程#
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&和坐标
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由此可以得到质量矩阵为
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影响系数矩阵

将势函数
"

4 表达式#
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&和诱导速度表达式
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&代入式#
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&$并利用勒让德多项式正交性做

化简$得到
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由此可获得
"

矩阵的一种表达形式)
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至此$得到最终计算方程
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力函数

求解方程式$需要将入流模型与升力模型耦

合$即需要将力函数
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与桨叶升力
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为第
2

片桨叶的变距角)拉力系数$力矩

系数和力函数有以下关系
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机翼及干扰模型

由于倾转旋翼两端安装了两副可以倾转的旋

翼$这种构型使得旋翼和机翼之间的气动干扰作用

十分复杂$尤其是悬停及小速度前飞时$旋翼的气

流会直接作用于机翼表面$产生较大的下洗载荷$

悬停时机翼的下洗载荷能达到旋翼拉力的
&%d

$

&'d

+

&$

,

$直接影响悬停性能和有效载荷)

为考虑机翼受旋翼尾流的影响$将机翼的气动

力建模分为两个部分!一部分是受旋翼尾流影响的

机翼气动力$另一部分是不受旋翼尾流影响的机翼

气动力+

$
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)机翼的气动力可以表示为两者的叠

加$即
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式中!
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分别表示机翼受旋翼尾流和不受旋

翼尾流影响的部分)

受旋翼尾流影响部分的气动力计算分为干扰

面积计算和机翼实际迎角计算两部分+

$
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)干扰

面积和飞机的速度及短舱的倾转角
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有关+
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可以按照下面的经验公式进行计算+
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受旋翼尾流作用部分的力和力矩为
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为受旋翼尾流影响部分的机翼动压%
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翼阻力*升力和俯仰力矩系数)

不受旋翼尾流影响的机翼部分$计算方法和上

面相同$只是当地迎角不同$去掉了旋翼尾流的影

响)在计算机翼气动力时还要考虑襟副翼的影

响+

B

,

$最后经过坐标变换将机翼上的气动力从风轴

系转换到体轴系上以方便后续的分析)
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其他升力面气动力模型
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机身气动模型

!!

机身的气动力计算一般需要通过风洞实验进

行确定)气动力和力矩一般认为是迎角和侧滑角

的函数)因此倾转旋翼飞行器在风轴系下机身的

气动力和力矩可以通过式#

!B

&进行计算
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分别为机身阻力系数*升力系

数及力矩系数)
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平尾气动模型

由于受到旋翼尾流和机翼下洗的影响$平尾受

到的干扰也相当严重)旋翼尾迹在平尾处的速度

为
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机翼对平尾的下洗角可以按照文献+

B

,中实验

数据进行插值处理)综合考虑旋翼尾迹和机翼的

下洗影响可以计算出平尾的气动力)
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垂尾气动模型

垂尾处的动压和有效迎角受机身阻塞效益*发

动机短舱倾角*旋翼尾迹等影响)垂尾处的空气速

度*侧滑角和动压可以由式#
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垂尾的侧向力系数
&
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和阻力系数
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由风

洞实验得到$垂尾面积为
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$则垂尾上的气动力为
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动力学模型配平与验证

配平计算就是根据平衡条件确定倾转旋翼飞

行器稳定飞行所需要的操纵量和飞行器的飞行姿

态角)在飞行器配平的基础上$可以进行飞行品质

分析并为动态响应计算提供初始值)配平结果也

是验证飞行动力学模型准确性的一个重要依据)

配平分析时倾转旋翼飞行器在空中做定常直

线平飞$飞行器的角速度*角加速度和线加速为零$

即
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本文采用
W:PM:Y

中优化软件包进行配平

计算并将计算结果与
\PQO

模型结果和文献+

B

,

的结果进行对比)

\PQO

模型是由
0:O:

和
OPA

公司开发的倾转旋翼飞行器飞行仿真模型$已经经

过飞行数据进行了验证$数据可靠)

现在选取直升机模态*短舱前倾
&'Z

*短舱前

倾
B%Z

及短舱前倾
#%Z

四组状态进行对比)结果如

图
&

$

F

所示$从计算结果分析$本文采用方法计算

结果更加接近
\PQO

模型$精度有所提升)

A>>

!

直升机模态

图
&

为直升机模式下不同飞行速度时旋翼配

平总距$从图中看出本文所建立的模型在配平总距

上更加接近
\PQO

模型$尤其是悬停时$文献+

B

,

由于没有考虑旋翼的下洗载荷造成数据差别较大)

图
$

为直升机模式下不同速度配平的机身俯仰角$

图
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直升机模式配平总距
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图
$

!

直升机模式配平姿态角
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.6)/I6.2;)

S

86+H)J6.

由于本文建模考虑了旋翼对机翼的下洗影响*旋翼

对尾翼的下洗影响及机翼对尾翼的下洗影响$在整

个直升机飞行包线内姿态角的配平值和
\PQO

模

型均比较相近)
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!

倾转
>BZ

图
B

为短舱前倾
&'Z

过渡飞行模式下不同飞行

速度时旋翼配平总距$随着速度的增加旋翼尾流逐

渐偏离机翼表面$

B

种模型的总距配平值相差不

大$随着速度的增加$入流增加$文献+

B

,线性入流

模型开始出现偏差$本文模型和
\PQO

模型吻合

较好)图
!

为短舱前倾
&'Z

过渡飞行模式下不同飞

行速度时配平姿态角$从图中看出
B

种模型在姿态

角的变化趋势上一致$高速段本文模型更为精确$

这是因为本文建立的飞行力学模型考虑了机翼对

尾翼的下洗影响及旋翼对尾翼的下洗影响$这种影

响在高速段表现得更为明显)

图
B
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短舱前倾
&'Z

配平总距
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图
'

为短舱前倾
B%Z

过渡飞行模式下不同飞行

速度时旋翼配平总距$

B

种模型变化趋势相同$从

图
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!

短舱前倾
&'Z

配平姿态角
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.6)/&'Z,-;6..6/)+U-+J

H)J6.

量值上看$本文模型和
\PQO

模型更为接近)图
#

为短舱前倾
B%Z

过渡飞行模式下不同飞行速度时

配平姿态角$从图中看出$

B

种模型在姿态角的变

化趋势上一致$考虑了旋翼"尾翼干扰及机翼"尾翼

干扰的本文模型更加接近真实情况)

图
'

!

短舱前倾
B%Z

配平总距

2̂

3

>'

!

P+2HH6J;)..6;8256

S

28;I)/B%Z,-;6..6/)+U-+J

H)J6.

图
#

!

短舱前倾
B%Z

配平姿态角

2̂

3

>#

!

P+2HH6J-8828*J6-,
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速度时旋翼配平总距$

B

种模型变化趋势相同$从

量值上看$

B

种模型相差不大)图
F

为短舱前倾

B%Z

过渡飞行模式下不同飞行速度时配平姿态角$

从图中看出$

B

种模型在姿态角的变化趋势上一

致$考虑了旋翼"尾翼干扰及机翼"尾翼干扰的本文

模型和
\PQO

模型更为接近)

图
"

!

短舱前倾
#%Z

配平总距

2̂

3

>"

!

P+2HH6J;)..6;8256

S

28;I)/#%Z,-;6..6/)+U-+J

H)J6.

图
F

!

短舱前倾
#%Z

配平姿态角

2̂

3

>F

!

P+2HH6J-8828*J6-,

3

.6)/#%Z,-;6..6/)+U-+J

H)J6.

通过对
B

种模型过渡过程中的配平数据进行

对比分析$本文所建立的飞行动力学模型旋翼配平

总距在中低速段相比文献+

B

,更为准确$在高速段

数值相差不大$但有偏大的趋势)考虑了旋翼"尾

翼干扰及机翼"尾翼干扰的本文模型在配平姿态角

方面较文献+

B

,更为准确)

B

!

结束语

本文采用广义动态尾迹模型建立机翼的诱导速

度模型$并建立了旋翼的非定常气动力模型)考虑

旋翼尾流的气动干扰建立了机翼的气动力模型$并

建立了其他升力面气动力计算模型$建立了倾转旋

翼飞行器六自由度非线性动力学数学模型%最后以

\PQO

模型的数据对建立的数学模型进行验证)

整个倾转旋翼飞行动力学建模相当复杂$需要

考虑的因素很多$总体思路可以总结为以下方面!

旋翼气动力建模部分$采用广义动态尾迹理论建立

旋翼诱导速度和力函数之间的函数关系$求取质量

矩阵及影响系数矩阵$至此旋翼气动力数学方程封

闭%其他升力面借助风洞实验数据$通过相应的坐

标变换建立气动力计算模型)最终建立六自由度

非线性飞行动力学模型)

通过仿真验证$结果表明建立的飞行动力学模

型可以很好地反映飞行器的物理特性$适用于倾转

飞行器的飞行动力学研究)倾转旋翼飞行器的飞

行品质及飞行控制系统设计等将是下一步的研究
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