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基于飞行特性的倾转旋翼机变直径方案研究
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摘要： 变直径倾转旋翼机作为一种新构型倾转旋翼机，通过对其飞行特性进行仿真，可根据仿真结果为设计阶段

的变直径方案选择提供设计依据。本文建立了变直径倾转旋翼机飞行性能计算模型和非线性飞行动力学模型，

并对样机进行仿真计算。根据参数对于飞行性能及配平结果的影响，规划算例样机的旋翼直径变化范围、变直

径时机及变直径操纵策略，得到样机最佳旋翼直径变化范围为 0.7R~1.15R，最佳变直径时机为：360 km/h 固定

翼模式前飞时完成旋翼直径增大过程，250 km/h 固定翼模式前飞时完成旋翼直径减小过程。同时基于西科夫斯

基变直径旋翼设计了一种变截面扭管形式的变直径旋翼操纵策略。
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Research on Variable Diameter Scheme of Tiltrotor Aircraft Based on 
Flight Characteristics

LI Jian， ZHU Huaqing， WANG Hao， WU Yuanhang
（National Key Laboratory of Rotorcraft Aeromechanics， Nanjing University of Aeronautics & Astronautics， Nanjing 

210016， China）

Abstract:As a new configuration tilt rotor aircraft， the variable diameter tiltrotor aircraft can provide design 
basis for the selection of variable diameter plan in the design stage according to the simulation results of its 
flight characteristics. In this paper， the flight performance calculation model and nonlinear flight dynamics 
model of variable diameter tiltrotor aircraft are established， and the prototype is simulated. According to the 
parameter influence on flight performance and trim results， the rotor diameter variation range， diameter 
variation timing and diameter variation control strategy of the numerical example prototype are planned. 
Finally， the best rotor diameter variation range of the prototype is 0.7R—1.15R. The best time to change the 
diameter is to complete the process of rotor diameter increase when flying forward in 360 km/h fixed wing 
mode， and complete the process of rotor diameter decrease when flying forward in 250 km/h fixed wing 
mode. At the same time， a variable cross-section twist tube type variable diameter rotor control strategy is 
designed based on Sikovsky variable diameter rotor.
Key words: tiltrotor aircraft； variable diameter rotor； flight performance； flight dynamics

倾转旋翼飞行器可垂直起降且航程和飞行速

度都远大于直升机，在军事和民用运输中都具有极

其重要的应用价值。倾转旋翼飞行器的旋翼设计

是目前一个较为困难的问题，它需要兼顾两个模式

下的飞行效率，因此通常在直升机模式和固定翼模

式都不能达到一个令人满意的结果［1］。为改善这

一问题，变直径倾转旋翼机的概念应运而生。该新

型旋翼设计概念指出，在直升机模式飞行时将直径
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变为最大的状态，在固定翼模式飞行时将旋翼变为

最小的状态，这样可以同时改善旋翼在两个模式下

的气动性能。

变直径倾转旋翼机技术在国外发展较早，但也

只是停留在相关技术探索研究层面，尚未有样机面

世。从 20 世纪 60 年代开始，有学者提出了变直径

旋翼概念［2］，同时说明了变直径旋翼对飞行性能的

影响。同时美国 Sikorsky 公司也对伸缩变直径桨

叶旋翼展开了研究，并进一步将该技术与倾转旋翼

机的研究相结合［3］。文献［4］提出了利用离心力驱

动变直径的概念。文献［5］详细介绍了变直径旋翼

的优点和几种设计方案。文献［6］针对变直径旋翼

进行了一系列的风洞试验。文献［1］对变直径倾转

旋翼进行了气动优化设计，并利用涡流理论方法对

变直径倾转旋翼的悬停和巡航性能进行了计算。

文献［7］研究了变直径旋翼和变转速旋翼对直升机

性能的影响。中国国内众多学者对变直径倾转旋

翼飞行器进行了理论研究。文献［8］计算了倾转过

程中变直径旋翼的气动特性。文献［9］通过轴向涡

流理论以倾转旋翼机 XV⁃15 为计算原型分析了其

气动性能，并进一步地分析了直径变化对其气动性

能的影响。文献［10］基于改进的叶素⁃动量理论建

立了倾转旋翼机的气动特性分析模型。文献［11］
进行了变直径倾转旋翼试验模型的结构设计，设计

了虚拟样机模型。文献［12］利用虚拟样机技术对

变直径倾转旋翼的运动特性、动力学特性以及结构

强度进行了仿真分析。

目前变直径倾转旋翼机的研究主要集中在变

直径旋翼气动性能优劣势研究和旋翼变直径机构

研究方面，对于变直径倾转旋翼机变直径策略的相

关研究较少。本文搭建了变直径倾转旋翼机飞行

性能计算模型和飞行动力学模型，以倾转旋翼机

XV⁃15 参数为参考，构建算例样机，寻找使主要飞

行性能最佳的旋翼变直径量、对于飞行状态影响最

小的变直径时机以及此时的操纵方式。此方法可

用于在变直径旋翼机设计过程中，为参数选择及后

续变直径方案提供参考。

1 基于性能的变直径量选择

倾转旋翼机直升机模式下尽管具有前飞能力，

但主要执行垂直起飞及悬停任务。因此本文基于

直升机模式下悬停升限、固定翼模式下最大飞行速

度、过渡模式下过渡走廊曲线 3 种主要飞行性能，

研究旋翼直径变化量的最优范围。定义旋翼直径

变化比

λR = R
R b

（1）

式中：R 为实际旋翼半径；Rb为基准旋翼半径，参考

倾转旋翼机 XV⁃15 取 3.81 m。样机主要总体参数

见表 1，其他样机参数选取参考文献［13］中 XV⁃15
参数。

1. 1　飞行性能计算模型

对于倾转旋翼机各飞行模式，存在力平衡关系

2T ry + Tw = Dy + k⊥G
2T rx = Dx + Dw

（2）

式中：Trx、Try为旋翼在水平和垂直方向的拉力分量；

Dw、Tw 为机翼在水平方向的阻力和垂直方向的拉

力；Dx、Dy为机身其他部件水平方向和垂直方向的

阻力；k⊥ 为直升机模式垂直增重系数，反映旋翼下

洗流对机身机翼的增重效应，固定翼模式时取 1。
倾转旋翼机各飞行状态均需保证功率平衡，即

需用功率 Pxu需不超过可用功率 Pky，即

P xu ≤ P ky （3）
P ky = ζζh P （4）

式中：ζ 为发动机功率传递系数，与飞行速度有关；

ζh 为发动机高空特性系数，与飞行高度有关。倾转

旋翼机由于没有尾桨，因此需用功率主要来源于两

副旋翼，而每副旋翼的需用功率主要分为 4 部分：

型阻功率 P pr、诱导功率 P i 和废阻功率 P p 和爬升功

率 P c，即

P xu = P pr + P i + P p + P c =

kp0 ( 1 + 4.65μ2 ) σρπR2 ( ΩR )3 Cx7

8 +

T ( k ind v i + V n ) （5）
式中：σ 为旋翼实度，ρ 为空气密度，Ω 为旋翼转速，

Cx7 为桨叶特征剖面阻力系数；kp = kp0 (1 + 4.65μ2)
为型阻功率修正系数，其中 kp0 表示型阻沿桨叶径

向分布不均匀的修正系数，取 1.05［14］；μ = V t /ΩR

为旋翼前进比，即平行于旋翼平面速度 Vt 的无因

次化。Vn为垂直于旋翼平面的速度；v i 为旋翼诱导

速度；k ind 表示旋翼诱导速度非均匀分布的修正系

数，取 1.15［15］。定义旋翼拉力系数 CT 为

表 1 样机主要总体参数

Table 1 Main overall parameters of prototype

总体参数

起飞质量 g/kg
基准旋翼半径 Rb/m
旋翼间距 Lrotor/m
机翼面积 S/m2

动力系统最大连续功率 Ne/kW
机身长度 Lf/m

数值

5 897
3.81
9.81
7.86
1 864
12.83
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CT = T
1
2 ρπR2( )ΩR

2 （6）

定义旋翼特性诱导速度 vh = ΩR CT /2，且
V̄ n = V n /vh，V̄ t = V t /vh，v̄ i = vi /vh，根 据 动 量 理

论［16］，旋翼诱导速度 v̄ i 可由式（7）求得，即

v̄4
i + 2V̄ n v̄3

i + (V̄ 2
n + V̄ 2

t ) v̄2
i = 1 （7）

由此在知道飞行状态之后，可根据力平衡方程

及式（6）求出拉力系数，再由式（7）求出诱导速度，

然后由桨叶翼型极曲线可得到桨叶特征剖面阻力

系数。将拉力、桨叶特征剖面阻力系数、诱导速度

代入式（5）即可求得旋翼需用功率。

倾转过渡走廊，即在不同倾转角度下，倾转旋

翼机的平飞速度范围，其分为低速段倾转角 ⁃速度

包线和高速段倾转角 ⁃速度包线，本文在计算倾转

旋翼机的过渡走廊时采用文献［13，17⁃18］的计算

模型。图 1 为过渡走廊计算流程图，具体模型公式

可参考文献［17］。

1. 2　模型验证

本文以倾转旋翼机 XV⁃15 倾转旋翼机为例，

计算了直升机模式和固定翼飞机模式的部分性能

参数以及过渡走廊。表 2 为性能计算值和实际值

对比，图 2 为过渡走廊计算结果和实际结果对比。

从对比结果可看出模型误差在可接受范围内，可用

于后文计算分析。

1. 3　飞行性能计算

旋翼直径变化比 λR 取 0.65~1.25，计算不同旋

翼直径下，直升机模式悬停升限 hmax和固定翼模式

最大速度 Vmax 随旋翼直径变化比 λR 变化曲线如图

3、4 所示。

从图 3、4 可以看出：直升机模式下，随着旋翼

直径增大，悬停升限呈先增后减趋势，在旋翼直径

比 λR 为 1.15 时，悬停升限达到最大值。这是由于

旋翼直径增大初期，旋翼诱导功率的减小量大于型

阻功率的增加量，且随着飞行高度的提高，型阻功

图 1 过渡走廊计算流程

Fig.1 Transition corridor calculation process

表 2 XV⁃15性能参数计算值与实际值对比

Table 2 Comparison between the calculated values and 
the actual values of XV⁃15 performance param⁃
eters

性能参数

悬停升限/m
最大垂直爬升率/（m·s-1）

固定翼模式最小速度/（km·h-1）

固定翼模式最大速度/（km·h-1）

计算值

2 650
14.8

211.5
590.6

实际值

2 635
16.0

189.0
615.0

误差/%
0.6
7.5

11.9
4.0

图 2 XV-15 过渡走廊

Fig.2 Transition corridor of XV-15

图 3 直升机模式悬停升限随旋翼直径变化曲线

Fig.3 Variation curve of hover ceiling with rotor diameter 
in helicopter mode

图 4 固定翼模式最大速度随旋翼直径变化曲线

Fig.4 Variation curve of maximum speed with rotor diame⁃
ter in fixed-wing mode
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率也存在一定量的减小。但当旋翼直径达到一定

值后，增大旋翼直径时，型阻功率的增加会大于诱

导功率的减小，且高度增加已不能弥补型阻功率增

量，反而减小了可用功率，因此悬停升限逐渐减小。

固定翼模式下，随着旋翼直径减小，最大速度

呈先增后减趋势，在旋翼直径比 λR 为 0.7 时，最大

速度达到最大值。由于所选机型桨尖速度较小，由

激波限制的最大速度较高，因此最大速度主要由功

率限制决定。随着旋翼直径减小，诱导功率增加，

型阻功率降低，且诱导功率增加量小于型阻功率减

小量，旋翼需用功率降低，最大速度得到提高。但

随着旋翼直径进一步减小，满足最大速度飞行状态

的旋翼总距提高，桨叶翼型剖面出现失速现象，导

致型阻功率骤增，因此旋翼需用功率增加，最大速

度减小。

选择旋翼直径变化比 λR 为 0.7、1 和 1.15 时，比

较其过渡走廊如图 5 所示。

由图 5 可知，过渡走廊的低速段倾转角 ⁃速度

包线不随旋翼直径变化发生改变；而高速段倾转角

⁃速度包线则随旋翼直径增大而减小。这是由于低

速段包线由机翼最大升力系数即临界迎角确定，其

不随旋翼直径发生变化；而高速段包线由功率限

制，类似固定翼模式最大速度所分析的，随旋翼直

径增大，旋翼需用功率减小，高速段包线增大。因

此，为使过渡状态有足够的走廊宽度保证顺利过

渡，应尽可能考虑选择小直径旋翼状态完成过渡

飞行。

2 基于配平的变直径策略选择

变直径倾转旋翼机变直径策略需考虑变直径

时机和变直径过程操纵策略。常见的变直径旋翼

可在 5 s 左右完成直径改变［11］，其时间相较整个飞

行剖面极为短暂，同时由于倾转旋翼机过渡过程飞

行状态较为不稳定，此过程本身就存在操纵复杂的

问题，因此应考虑优先选择在固定翼模式或直升机

模式下完成变直径操纵。基于上文研究，本文选择

旋翼直径变化比为大直径模式 λR=1.15 和小直径

模式 λR=0.7 时进行变直径策略分析。

2. 1　飞行动力学建模

在搭建变直径倾转旋翼飞行器飞行动力学模

型的过程中，通过建立机体运动方程以及各部件气

动力模型完成力平衡方程的求解工作。

将倾转旋翼机视为刚体，其运动具有 6 个自由

度，根据牛顿第二定律，倾转旋翼机质心平动和绕

质心转动的运动方程为
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dV x

dt
= V y ωz - V z ωy - g sin ϑ + Fx /m

dV y

dt
= V z ωx - V x ωz - g cos ϑ cos γ + Fy /m

dV z
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dψ
dt

= ωy cos γ - ωz sin γ
cos ϑ

（8）
式中：ϑ 为机体俯仰角，γ 为机体滚转角，ψ 为机体

偏航角。各气动部件作用在质心处的合力、合力

矩为
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图 5 不同旋翼直径变化比的过渡走廊对比

Fig.5 Comparison of transition corridors with different ro⁃
tor diameter change ratios
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式中：下标 mr_r、mr_l、w_r、w_l、f、hs和 vs分别表示

右旋翼、左旋翼、右机翼、左机翼、机身、平尾和

垂尾。

图 6 给出了倾转旋翼机飞行动力学模型框架

图。具体气动模型、混合操纵模型、公式参考文献

［13，18］，本文不再赘述。

本文所搭建的变直径倾转旋翼机飞行动力学

模型相较参考文献［13］，其旋翼采用已投入试验的

西科夫斯基公司变直径旋翼方案［19］。此方案采用

刚性可伸缩桨叶和扭管，利用其内部的丝杠螺母机

构带动桨叶伸缩。针对此旋翼方案，需对旋翼气动

模型进行补充，即

R = λR R 0 （10）
R u = ( λR - 1 ) R 0 + R u0 （11）

Iβ = Iβ0 +( λ2
R - 2λR + 3

4 ) m b R 2
0 +

( λR - 1
2 ) m b R 0 R u0 （12）

式中：R 为旋翼半径，R u 为桨叶根部剖面半径，R 0

和 R u0 为基准旋翼的半径和桨根剖面半径，Iβ 为桨

叶挥舞惯性矩，Iβ0 为基准旋翼的桨叶挥舞惯性矩。

m b 为桨叶质量。

2. 2　模型验证

为验证本文所建飞行力学模型的准确性，以倾

转旋翼机 XV⁃15 为算例样机，进行配平计算，将其

直升机模式及固定翼模式的配平结果与 GTRS 模

型对比。算例样机计算输入参数可参考文献［13］
附录 A。上述两种模式的总矩、俯仰角对比图如图

7、8 所示。从对比结果可以看出，总距、俯仰角配

平结果相较 GTRS 模型误差在可接受范围内，且

趋势一致，模型可用作后续分析计算。

2. 3　配平结果分析

本文样机变直径旋翼参数部分计算输入参数

如表 3所示。其余计算参数均参考文献［13］中 XV⁃
15 参数。

选取 1 000 m 高度水平飞行状态下，旋翼直径

变化比 λR=0.7 和 1.15，飞行速度计算区间为：直升

机模式 0~180 km/h，固定翼模式 250~520 km/h，
进行配平计算。两种飞行模式变直径前后配平结

果如图 9~12 所示。图中同时给出旋翼直径变化

比 λR=1 时的配平结果加以对照参考。

直升机模式下，小直径旋翼桨盘载荷较高，需

用功率中诱导功率占比较大，随着前飞速度的增

加，诱导功率的降低相较常规直升机更为显著，因

此经济速度点发生右移，偏出计算范围，呈现小直

图 6 倾转旋翼飞行器飞行动力学模型框架图

Fig.6 The frame diagram of flight dynamics model of tiltro⁃
tor aircraft

图 7 直升机模式总距及俯仰角配平结果

Fig.7 Collective pitch and pitch trim results in helicopter 
mode

图 8 固定翼模式总距、俯仰角配平结果

Fig.8 Collective pitch, pitch angle trim results in fixed-

wing mode

表 3 样机部分计算参数

Table 3 Calculation parameters of prototype

参数
基准旋翼半径 R 0/m

基准旋翼桨根剖面半径 R u0/m
桨叶质量 m b/kg

基准旋翼桨叶挥舞惯性矩 Iβ0/（kg·m2）

数值
3.81
1.5

33.6
138.97
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径旋翼总距随速度增加而减少的趋势，同时，大直

径旋翼总距呈现随速度增加而增加趋势。两总距

变化曲线并不存在交点，且差值较大。固定翼模式

下，两种直径的旋翼总距均随速度增加而增加，两

总距变化曲线差值基本保持不变。这是由于直升

机模式下，旋翼作为主升力面，使得大直径旋翼的

平衡总距远小于小直径旋翼。而固定翼模式下，旋

翼作为水平方向拉力面，不同直径旋翼的平衡总距

亦有不小的差距。

直升机模式下，小直径旋翼纵向操纵杆位移大

于大直径旋翼，但二者差值随速度增加逐渐减小。

这是由于旋翼直径越大，旋翼单位周期变距导致的

旋翼拉力变化量越大。而随着速度增加，升降舵对

于俯仰方向操纵的占比逐渐增加，而升降舵不受旋

翼直径改变影响，所以二者配平量逐渐接近。固定

翼模式下，两直径旋翼纵向操纵杆位移随速度增加

逐渐增大。由于旋翼周期变距操纵锁定，只由升降

舵控制，故二者操纵量基本一致。

2. 4　变直径时机选择

由上述分析可知，样机变直径前后总距相差较

大，且不存在操纵量一致的速度点，而纵向操纵杆

位移则相差较小。因此，本文采用了一种分析操纵

量不变时，变直径过程对于飞行状态的影响的方

法，用以选择最佳变直径时机。此方法所选变直径

时机变直径前后操纵量差距小、变直径过程操纵误

差导致的飞行状态变化小，安全可靠。计算流程如

图 13 所示。

具体计算流程为：

（1）旋翼变直径过程时间取 5 s，以每 0.05 s 为
一计算点，将旋翼直径进行线性改变。

图 9 直升机模式变直径前后总距配平结果

Fig.9 Collective trim results before and after diameter vari⁃
ation in helicopter mode

图 10 直升机模式变直径前后纵向操纵配平结果

Fig10 Longitudinal control trim results before and after di⁃
ameter variation in helicopter mode

图 11 固定翼模式变直径前后总距配平结果

Fig.11 Collective trim results before and after diameter 
variation in fixed wing mode

图 12 固定翼模式变直径纵向操纵配平结果

Fig.12 Longitudinal control trim results before and after di⁃
ameter variation in fixed wing mode

图 13 变直径过程高度及俯仰角变化计算流程

Fig.13 Calculation flow of height and pitch angle change 
during diameter variation
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（2）维持变直径前操纵量不变，针对当前旋翼

直径代入力平衡方程，求解各方向加速度、角加

速度。

（3）将所得加速度、角加速度代入运动方程，修

正当前飞行状态数值，用以下一计算点计算。

（4）根据各计算点处垂直方向速度和俯仰方向

角速度计算该点处 0.05 s 内垂直方向高度变化以

及俯仰角变化，并叠加得到变直径全过程垂直方向

高度变化量及俯仰角变化量。

采用此方法，计算不同飞行状态旋翼增、减直

径时，样机垂直方向高度变化曲线如图 14、15 所

示，俯仰角变化曲线如图 16、17 所示。 从图中可以看出，旋翼直径减小过程中，样机

在各速度点均存在飞行高度下降的现象。其中，直

升机模式下，垂直方向飞行高度变化量随前飞速度

增加，呈先增后减趋势；固定翼模式下，呈持续增大

趋势。且固定翼模式各点垂直高度变化均小于直

升机模式。旋翼直径增大过程中，样机在部分速度

点存在飞行高度下降或上升现象。其中，直升机模

式下，垂直方向飞行高度变化量随前飞速度增加，

呈先增后减趋势；固定翼模式下，各点垂直高度变

化均小于直升机模式，且在飞行速度为 360 km/h
时，飞行高度变化基本为 0。

同时，旋翼直径减小过程中，样机在直升机模

式发生抬头现象，固定翼模式发生低头现象；旋翼

直径增加过程中，样机在直升机模式发生低头现

象，固定翼模式发生抬头现象。两种旋翼直径变化

过程中，直升机模式悬停状态俯仰角变化量较小，

随前飞速度增大变化量增大；固定翼模式下，各飞

行速度小且均有较小的俯仰角变化量。

因此，本样机旋翼变直径时机选择为：1 000 m
高度，飞行速度为 250 km/h 时，即直升机模式向固

定翼模式倾转过渡后飞行速度最低时，完成旋翼直

径减小操纵；飞行速度为 360 km/h，飞行状态为固

定翼模式时，完成旋翼直径增大操纵。

3 变直径过程操纵策略

基于上文研究，选择 1 000 m 飞行高度，飞行

速度为 250 km/h 时进行旋翼直径增加过程配平计

算，飞行速度为 360 km/h 时，进行旋翼直径减小过

程配平计算。因固定翼飞行模式变直径前后纵向

操纵杆位移量变化极小，机身俯仰角同样变化不

大，故文中只给出总距随时间变化曲线，如图 18 所

示。旋翼直径减小和增大过程中，旋翼桨根总距分

别随变直径过程时间增加和减小。

在目前较为成熟的西科夫斯基公司的变直径

旋翼结构基础上，通过将其扭管改进为随扭管长度

方向变截面扭转角的形式，可将旋翼变直径过程中

图 14 旋翼直径减小过程垂直方向飞行高度变化

Fig.14 Change of flight height in vertical direction during 
rotor diameter reduction

图 15 旋翼直径增大过程垂直方向飞行高度变化

Fig.15 Change of flight height in vertical direction during 
rotor diameter increase

图 16 旋翼直径减小过程俯仰角变化

Fig.16 Change of pitch angle during rotor diameter reduction

图 17 旋翼直径减大过程俯仰角变化

Fig.17 Change of pitch angle during rotor diameter increase
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总距的操纵量转化为机械结构带来的总距附加量，

从而实现旋翼变直径过程时自动的总距增减，变直

径旋翼桨叶结构如图 19 所示，

取图 18 中旋翼直径增减过程中总距随时间的

两条变化量曲线，做一条平均值曲线。将变直径结

构中的扭管按照此曲线定制成各截面扭转角不同

的外形，如图 20 所示。所述扭管截面扭转角随长

度位置变化关系如图 21 所示。

由于扭管扭转角曲线为两总距变化曲线平均

值，因此其在任意位置与两条总距变化曲线的差值

均大小相等，符号相反。由此可选择在操纵系统上

设置结构实现随变直径时间变化的固定总距操纵

量，从而实现变直径过程中自动变总距操纵。变截

面扭管方案中总距操纵量随变直径时间关系如图

22 所示。其也可直接由驾驶员手动操纵，相较无

变截面扭管方案，增减直径过程具有操纵方式一

致、训练掌握难度低的特点，且操纵量变化显著减

小，操作出现误差时对飞行状态影响也较小，较为

安全。

4 结　　论

本文基于建立的倾转旋翼机飞行性能计算模

型和飞行动力学模型，计算了样例倾转旋翼机的飞

行性能和配平结果。经过对变直径前后以及变直

径过程的飞行性能计算和配平分析，得到如下

结论：

（1）变直径倾转旋翼机的最佳旋翼直径变化比

λR为 0.7~1.15，此时样机可获得最佳的悬停升限和

最大速度性能，且小直径状态有助于倾转过渡走廊

的拓宽。

（2）在最佳旋翼直径变化范围内，倾转旋翼机

在直升机模式向固定翼模式倾转过渡后飞行速度

速度最低时，完成旋翼直径减小操纵；飞行状态为

固定翼模式时，完成旋翼直径增大操纵，有利于变

直径过程飞行状态的稳定。针对算例样机，最佳的

变直径飞行速度分别为：360 km/h 固定翼模式前

飞时完成旋翼直径增大过程，250 km/h 固定翼模

式前飞时完成旋翼直径减小过程。

（3）给出了算例样机按上述方案变直径时所需

的操纵曲线。同时，按直径增减过程的操纵平均值

图 22 变截面扭管方案中总距操纵量随变直径时间关系

Fig.22 Relationship between collective pitch control 
amount and variable diameter time in variable cross-

section torsion tube scheme

图 21 扭管截面扭转角随长度位置变化关系

Fig.21 Variation of twist angle of twisted tube section with 
length and position

图 18 旋翼桨根总距随变直径时间变化曲线

Fig.18 Variation curve of rotor root collective pitch with 
variable diameter time

图 19 变直径旋翼桨叶结构

Fig.19 Variable diameter rotor blade structure

图 20 变截面扭管外形图

Fig.20 Outline drawing of variable section torsion pipe
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曲线，设计了变截面扭管代替传统扭管等措施，用

以简化变直径过程中驾驶员操纵。
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