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摘暋要:倾转机翼飞行器不仅拥有直升机固有的垂直起降能力,还具备传统固定翼飞行器特有的高速巡航的

特点,是目前军民用飞行器研究的热点之一。针对传统倾转机翼飞行器存在螺旋桨气动效率低、倾转机构复杂

的问题,提出四发串列式倾转机翼垂直起降布局形式,对该布局飞行器进行总体设计,完成螺旋桨周围流场特

性、螺旋桨间干扰特性、螺旋桨和机翼之间干扰特性的研究分析,并制作验证机进行验证。结果表明:该布局很

好地解决了螺旋桨气动效率低、传动机构复杂的问题,具有较强的可实现性及实用性。
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Abstract:Tiltingwingaircraftnotonlyhastheabilityofverticaltake灢offandlandinglikehelicopter,butalsobe

providedwithhighspeedcruisecapabilityastraditionalfixed灢wingaircraft.Tiltingwingaircraftisoneofthe
hotspotsofresearchinbothmilitaryandcivilianunmannedaerialvehicles.Anewlayout,tilt灢tandemwingand

quadrotorofverticaltake灢offandlanding(VTOL)aircraft,isproposedtoavoidthedefectsoflowaerodynamic
efficiencyandcomplicatedtiltingmechanism.Conceptualdesignandaerodynamicssimulationarecarriedoutto
analyzetheaerodynamiccharacteristicsofaircraftwiththeinterferenceofpropellers.Furthermore,prototypes
aremadeandexperiencedseveralflighttestsvalidation.Resultsshowthatthislayoutcanavoidthedisadvanta灢
gesoflowefficiencypropellersandcomplicatedtiltingmechanism,whichisreliableandpractical.
Keywords:tiltingwing;VTOL;tandemwing;aerodynamiccharacteristics;propellerinterference



0暋引暋言

随着新一代陆军战略转型以及机械化装备的

快速发展,陆军对无人机的能力提出了更高要求,
而目前在役的无人直升机和固定翼无人机都有其

先天缺陷,很难进一步满足现代化部队的作战使用

需求。因此,同时兼具无人直升机(垂直起降、悬停

作业)和固定翼无人机(快速、长时间高效飞行)优
势的倾转旋翼/倾转机翼无人机技术亟待发展。

理论研究方面,国外对倾转机翼式布局飞行器

的研究涉及了样机试飞[1]、气动性能研究[2灢4]和飞

行控制测试[3]等方面。螺旋桨滑流作用会在很大

程度上影响全机的气动特性,国内外对螺旋桨/机

翼/机身之间的干扰作用进行了一系列探索[5灢11],
但并未涉及到倾转机翼式布局螺旋桨/机翼气动干

扰特性的研究。
本文基于提高动力系统气动效率、简化倾转机

构、模块化设计和延长续航时间等设计目标,提出

四发串列式倾转机翼的布局形式,对该布局飞行器

进行气动布局设计和气动特性分析,并制作缩比验

证机进行试飞验证。

1暋飞行器气动布局设计

本文提出四发串列式倾转机翼的气动布局,即
串列式倾转机翼结合四个螺旋桨安装于两个机翼

的布局形式,如图1所示。

(a)巡航状态

(b)悬停状态

图1暋飞行器飞行模拟效果示意图

Fig.1暋Flightsimulationforquad灢rotor
tandemtiltingwingaircraft

在进行飞行器气动布局设计时,要充分考虑前

后翼间的干扰效应,除常规的机翼外形参数,还需

要重点设计前后翼的安装参数。
(1)机翼气动外形设计

该串列翼无人机的巡航速度为72km/h,故总

体设计时机翼平面形状采用低速飞机常用的直机

翼,翼型选择 NACA4415翼型[12]。飞机总体设计

中起飞总质量定为20kg,参照文献[4]中的样机,

取该飞机翼载荷为12.5kg/m2,则串列翼布局参

考面积为1.6m2。串列翼布局参考面积为前后翼

面积之和,为了方便研究前后翼的气动干扰特性,
将前后翼设计为相同的直机翼,前后翼面积为

S1=S2=0.8m2,取展弦比A=10。
(2)机翼安装参数设计

串列翼布局前后翼变量示意图如图2所示,水
平相对距离L、垂直相对距离 H 为前翼后缘到后

翼前缘的水平及垂直距离;D 为两翼的翼差角度,
前翼大于后翼时为正;飞行迎角以后翼的飞行迎角

而定。根据文献[6],前后翼布置为L=2cr2,H=

0.3cr2时前后翼之间的干扰阻力相对较小。为了

避免前后翼翼差角对气动性能产生影响,取 D=

氄1-氄2=0,机翼详细设计参数如表1所示。

图2暋串列翼布局前后翼变量示意图

Fig.2暋Diagramforthefrontwingandrearwing

variablesfortandemtiltingwinglayout

表1暋前后翼详细设计参数

Table1暋Designparameterforthefrontwingandrearwing

参暋暋数 前翼/后翼

参考面积S/m2 0.8

展弦比A 10

梢根比毸 1

(翼根/翼梢弦长)/m 0.282

选用翼型 NACA4415

水平相对距离L/m 0.5657

垂直相对距离 H/m 0.0845

翼差角D/(曘) 0
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2暋滑移网格技术

采用基于多重参考坐标系模型的滑移网格技

术对四发串列式倾转机翼飞行器的气动特性进行

CFD数值模拟。具体为:采用ICEM CFD进行非

结构网格划分,基于SST湍流模型,通过在商用仿

真软件CFX 中求解 N灢S方程获取流场信息。含

螺旋桨飞行器模型的非结构网格如图3所示,网格

数为1500万左右。

图3暋含螺旋桨的非结构网格

Fig.3暋Unconstructedgridforaeroplanecontainingpropeller

为了计算计入螺旋桨干扰下各飞行状态的全

机气动性能,采用滑移网格计算方法,将整个流场

的一部分划分成动参考域,另外一部分划分为静参

考域,即螺旋桨所在的旋转流场网格和远场所在的

静止网格两套网格。旋转域和静止域之间通过交

接面(Interface)进行连接以完成信息流通交换。
在建模过程中,将旋转部分和静止部分交接的部分

分别配对,形成多个交接面,即Interface部分。上

述两套流场网格如图4所示。

(a)远场静止网格

(b)旋转域网格

(c)旋转域内螺旋桨网格

图4暋两套流场网格

Fig.4暋Twoflowfieldgrids

静止域和动域两套网格通过交接面(Inter灢
face)进 行 连 接 使 得 旋 转 域 和 静 止 域 信 息 流 通

交换。
计算时对转子区域设置旋转中心坐标、旋转轴

和旋转速度,设置旋转轴遵循右手定则且与螺旋桨

旋转方向相同。例如,旋转轴通过输入两点坐标的

方式设置(该轴须过螺旋桨圆心)。设置三个交接

面,分别为螺旋桨上下桨平面及纵向桨平面,如图

5所示,坐标变换形式选择旋转变换的ForzenRo灢
tor模式,这是周期性旋转模拟中常用的一种交接

面模式。机翼倾转30曘夹角时的旋转轴定义方式

如表2所示,其他倾转角以此类推。

图5暋旋转域与远场交接面设置图

Fig.5暋Rotationfieldandfarfieldinteraction

表2暋机翼30曘倾角时对应的旋转轴设置

Table2暋Rotationaxisaswingtilting30曘

螺旋桨名称 30曘坐标点/mm

右翼前桨nei1

左翼前桨nei2

右翼后桨nei3

左翼后桨nei4

x0 (-362.134,510,126.943)

x1 (-292.852,510,86.943)

x0 (-292.852,-510,126.943)

x1 (-362.134,-510,86.943)

x0 (480.384,1110,44.624)

x1 (411.102,1110,84.624)

x0 (411.102,-1110,44.624)

x1 (480.384,-1110,84.624)

暋暋对该布局飞行器过渡状态的分析是通过机翼
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倾转一定角度来实现的。飞行器实际飞行过程中,
一定的机翼倾转角对应一定的前飞速度,分别选取

机翼倾转角度0曘、30曘、60曘和90曘四个计算状态点,
计算飞行器从平飞状态过渡到悬停状态的气动特

性[6,13灢14],具体计算状态如表3所示。

表3暋四发串列式倾转机翼飞行器过渡过程计算状态

Table3暋Calculationontransitionstagefor

wuad灢rotortandemtiltingwingaircraft

倾转角度/(曘) 前飞速度/(km·h-1) 螺旋桨的转速/rpm

0 72.0 0、3000、5000、7000

30 45.0 0、3000、5000、7000

60 25.2 0、3000、5000、7000

90 18.0 0、3000、5000、7000

3暋结果及分析

3.1暋螺旋桨对全机气流的干扰作用分析

悬停状态下,x=-230mm 位置处的压力分

布如图6所示,可以看出:螺旋桨上翼面形成了大

面积的低压区,下表面形成高压分布区;垂直起降

时螺旋桨产生的向下气流可提高气动效率,由于机

翼与螺旋桨同步转动,不会出现倾转旋翼式布局飞

行器常见的机翼表面压力突变区。

图6暋悬停状态下x=-230mm 处的压力云图

Fig.6暋Pressurenephogramforhovering

stageinx=-230mm

倾 转 30曘、转 速 7 000 r/min 时 y =
-1000mm(后翼左螺旋桨轴心)平面的流线分布

如图7所示,可以看出:该状态下前翼失速,由于后

翼与前翼之间垂直间距合适,且水平间距足够大,
后翼并未失速,两者之间干扰小。

图7暋倾转30曘、转速7000r/min时y=-1000mm

平面的流线分布图

Fig.7暋Streamlineontheplaney=-1000mmfor

tilting30曘,RPM=7000r/min

机翼倾转60曘时y=-800mm 平面处无螺旋

桨,y=-1000mm 平面为后翼左螺旋桨轴心平

面位置。两位置状态的流线对比如图8所示,可以

看出:y= -800 mm 处 前 后 翼 均 失 速,y=
-1000mm处前翼已失速,但由于螺旋桨的作用

后翼并未失速。此现象说明螺旋桨可以延缓机翼

上翼面的气流分离。

(a)y=-800mm

(b)y=-1000mm

图8暋机翼倾转60曘两个平面的流线对比图

Fig.8暋Comparisondiagramfortwo

planesaswingtilting60曘

平飞 状 态 转 速 6000r/min 情 况 下,x=
-340mm桨盘对应平面的流线分布图如图9所

示,桨盘外侧气流速度较大,桨盘内侧气流速度

较小。
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图9暋平飞状态转速6000r/min,x=-340mm
平面上的流线分布图

Fig.9暋Streamlineontheplanex=-340mmfor

cruisestageRPM=6000r/min

从图9可以看出:整个平面气流受螺旋桨的干

扰产生环向扰动,故增大机翼气动升力的同时也增

大了气动阻力。
机翼倾转30曘四个螺旋桨x 方向(水平方向)

和z方向(铅垂方向)的拉力值如表4所示,可以看

出:相同转速下四个螺旋桨x方向和z方向上的拉

力分量基本一致,即前后螺旋桨之间干扰、机翼对

螺旋桨的干扰较小。

表4暋机翼倾转30曘时四个螺旋桨x和z方向的拉力值

Table4暋Theforceforxdirectionandzdirectionforfourpropellersontilting30曘

转速/

(r·min-1)

拉力/N

x方向 z方向

fx1 fx2 fx3 fx4 fz1 fz2 fz3 fz4

7000 60.280 60.260 63.420 58.700 33.000 33.000 33.000 32.760

5000 25.080 25.080 29.970 28.180 13.940 13.950 16.880 16.240

3000 4.959 4.930 5.616 5.625 3.272 3.267 4.048 4.252

3.2暋全机升阻特性分析

不同转速下四个飞行状态的升力、阻力对比如

图10所示,可以看出:0曘、30曘和60曘三个倾转角度

下螺旋桨转速为0时全机升力均小于其他转速下

的升力;0曘、30曘、60曘和90曘四个机翼倾转角度下螺

旋桨转速为0时的全机阻力也小于其他转速下的

阻力。即螺旋桨的作用使得全机升力增大,阻力增

大,其原因是:螺旋桨作用使得机翼上翼面的气流

分离减少,同时由于螺旋桨的旋转作用增大了气动

阻力。

(a)升力对比

(b)阻力对比

图10暋不同转速下四个飞行状态的升阻力对比图

Fig.10暋Liftanddraginfourflightattitudeasa

functionofRPM

机翼四个飞行状态下螺旋桨方向x 方向和z
方向拉力随转速的变化如图11所示。

(a)机翼旋转0曘
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(b)机翼旋转30曘

(c)机翼旋转60曘

(d)机翼旋转90曘

图11暋机翼各飞行状态下螺旋桨方向x方向和

z方向拉力随转速变化曲线

Fig.11暋Variationcurvetensioninfourflight
attitudeasafunctionofRPM

从图11可以看出:随着倾转角度的增大,x方

向的拉力分量不断变小,z方向的拉力分量不断增

大,与实际情况一致;机翼倾转0曘时,全机升力主

要靠机翼提供,此时z方向的螺旋桨拉力分量较

小,基本为0;机翼倾转90曘时,全机升力主要靠螺

旋桨来提供,此时螺旋桨z方向的拉力较大,可以

平衡全机自重和z方向的气动力(此时机翼可能会

产生负升力)。

4暋缩比验证机试飞

为了验证四发串列式倾转机翼飞行器的可行

性,进行缩比验证机的总体设计、结构设计、倾转机

构设计、内部舱室设计等,制作缩比验证机实物并

进行试飞验证以及模式的姿态控制。飞行器验证

样机的试飞图如图12所示。

(a)室内悬吊姿态测试

(b)垂直起飞状态

(c)滑跑起飞状态

(d)巡航状态

图12暋缩比验证机试验与试飞过程

Fig.12暋Scalemodelfortestingandflight

从目前的验证试飞结果来看,该缩比验证机气

动布局设计较为合理,螺旋桨间干扰、机翼与螺旋

桨间干扰均较小,全机升阻特性较好,基本达到本

文的设计目标,可实现垂直起飞和正常平飞。过渡

状态由于气动理论和控制理论尚不完善,有待下一

步探索。
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5暋结暋论

(1)本文采用的四发串列式倾转机翼布局形

式的优势是悬停状态下螺旋桨产生的向下气流顺

利通过机翼剖面,有利于提高螺旋桨气动效率。机

翼与螺旋桨同步转动,因此不会出现倾转旋翼式布

局飞行器中常见的机翼表面出现压力突变的情况。
该布局很好地解决了螺旋桨的气动效率低的问题。

(2)该布局方案的螺旋桨间相互干扰及机翼

对螺旋桨的干扰都较小。
(3)螺旋桨可以延缓机翼上表面气流分离,但

同时螺旋桨的旋转作用造成气流的环向扰动,故增

大机翼气动升力的同时也增大了气动阻力。
(4)0曘倾转角下主要由机翼提供升力,90曘倾转

角下主要由螺旋桨提供升力,中间过渡态由机翼和

螺旋桨共同提供升力。
(5)由缩比验证机的制作和试飞情况来看,该

布局形式具有可行性,可以用于提高传统垂直起降

飞行器的续航时间。
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