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倾转旋翼机飞行力学特性

沙虹伟，陈仁良
（南京航空航天大学 航空宇航学院 直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京２１００１６）

摘　　　要：总结和分析了旋翼、机翼、机身、短舱和尾翼气动力模型和操纵机构特点，其中旋翼气动力模型

以准定常叶素理论为基础，机翼和尾翼气动力模型以升力线理论为基础，并分析了旋翼尾流对机翼气动力气

动干扰问题；建立了全量非线性倾转旋翼机飞行力学模型；以ＸＶ－１５为样机，对倾转旋翼机在不同飞行模式

和飞行速度下飞行力学特性展开了详细研究，得到的结论有助于深入了解倾转旋翼机飞行力学特性，也可用

于倾转旋翼机飞行控制系统设计．
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　　倾转旋翼机具有直升机模式／过渡模式／飞机
模式三种飞行模式，飞行包线很宽，具备很大的开
发潜力，但也蕴含了更多的技术难题［１］．国外对该
机型的研究起步较早，目前现已走向工程阶
段［２－３］．国内对倾转旋翼机的研究起步较晚，且大
都数研究集中在旋翼的响应以及旋翼间气流干扰

方面［４］，详细分析该机型飞行力学特性的研究则
较少，鉴此，本文在分析了各部件气动力和操纵机
构特点的基础上，建立了全量非线性倾转旋翼机

飞行力学模型，对倾转旋翼机不同飞行模式和不
同飞行速度下的飞行力学特性展开了详细分析，
研究所得结果有助于深入了解倾转旋翼机的飞行

力学特征，本文得到的模型和结论可用于飞控系
统的研究和开发．

１　飞行力学模型

倾转旋翼机飞行力学模型包括右（左）旋翼／
机身／机翼／右 （左）发动机短舱／水平尾翼／垂直
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尾翼等部件的气动力模型以及操纵机构模型．各
部件气动力均先在部件风轴系中求的，然后再转
换至机体体轴系中．

１．１　右（左）旋翼气动力模型

在求解旋翼气动力时作以下假设：桨叶铰接
且刚性，扭转角线性分布，入流均匀分布，桨叶挥
舞运动简化至一阶谐波量．各片桨叶的气动力以
及桨叶挥舞运动由准定常叶素理论推得［５］，得到
桨叶气动力及挥舞运动后利用多桨叶坐标转换关

系及得到旋翼气动力和旋翼挥舞运动方［６］．
以右旋翼气动力为例，其求解步骤如下：

１）计算旋翼桨毂中心气流速度．设短舱旋转
支点Ｏ处气流为［ｕ，ｖ，ｗ］Ｏ，机体角速度为［ｐ，ｑ，

ｒ］，短舱倾角为ｉ（９０°为直升机模式），桨榖中心到

Ｏ点距离为Ｌ，则旋翼桨榖中心气流速度为式
（１），式中下标ｗａ代表桨毂风轴系．
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　　２）计算旋翼诱导速度．由动量理论得到的旋
翼诱导速度见式（２），该式采用数值方法求解

λ＝λ０－ ＣＴ
２ μ

２＋λ槡 ２

ｖｉ＝ （λ０－λ）ΩＲ （２）

　　３）计算旋翼挥舞运动系数 ［ａ０，ａ１，ｂ１］ｗａ，
［ａ０，ａ１，ｂ１］ｗａ；

４）计算旋翼拉力Ｔｗａ，后向力 Ｈｗａ，侧向力

Ｓｗａ，滚转力矩Ｌｗａ，俯仰力矩Ｍｗａ和旋翼扭矩Ｑｗａ
并转换到机体轴系中．
左旋翼气动力可由对称原理获得，假设右旋

翼气动力描述为式（３），则左旋翼气动力为式（４）．
［Ｈｗａ，Ｓｗａ，Ｔｗａ，Ｌｗａ，Ｍｗａ，Ｑｗａ］ｒ＝

ｆ（ｕｗａ，ｖｗａ，ｗｗａ，ｐｗａ，ｑｗａ，ｒｗａ，Ａｗａ，Ｂｗａ…）ｒ （３）
［Ｈｗａ，Ｓｗａ，Ｔｗａ，Ｌｗａ，Ｍｗａ，Ｑｗａ］ｌ＝

［Ｈｗａ，－Ｓｗａ，Ｔｗａ，－Ｌｗａ，Ｍｗａ，－Ｑｗａ］ｒ＝
ｆ（ｕｗａ，－ｖｗａ，ｗｗａ，－ｐｗａ，ｑｗａ，

－ｒｗａ，－Ａｗａ，Ｂｗａ…）ｒ （４）

式中Ａｗａ和Ｂｗａ为风轴系下旋翼的横、纵向周期
变距，下标ｒ和ｌ表示右、左旋翼系统．

１．２　机翼气动力模型

受旋翼尾流影响，机翼上存在受旋翼尾流影

响的滑流区和不受旋翼尾流影响的自由区．机翼
气动力由这两部分气动力相加所得．本文采用经
验公式确定滑流区机翼的面积Ｓｗｓｓ［７］．下标ｗ和

ｓｓ分别代表机翼和滑流区．设机翼滑流区气动压
力中心为 （ｘ，ｙ，ｚ）ｗ，机体质心线速度为 ［ｕ，ｖ，

ｗ］，则滑流区机翼气动压力中心点处来流速度为
式（６）．
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式（６）中η为诱导速度影响系数，１≤η≤２．
则滑流区机翼升阻力如下：

Ｌｗｓｓ＝ｑｗｓｓＳｗｓｓＣｌｗｓｓ
Ｄｗｓｓ＝ｑｗｓｓＳｗｓｓＣｄｗｓｓ

ｑｗｓｓ＝０．５ρ（ｕ
２
ｗｓｓ＋ｖ２ｗｓｓ＋ｗ２ｗｓｓ）

Ｃｌｗｓｓ＝α（αｗｓｓ－α０）＋Ｃｌｗｓｓ／δａｉｌ·δａｉｌ
Ｃｄｗｓｓ＝Ｃｄｗｓｓ０＋ｋＣ２ｌｗｓｓ
αｗｓｓ＝ａｒｃｔａｎ（ｗｗｓｓ／ｕｗｓｓ） （７）

式（７）中α０，Ｃｌｗ／δａｉｌ和δａｉｌ分别为机翼零升迎角，
机翼升力增量对副翼偏转量导数和副翼偏转量．
倾转旋翼机在低速飞行时，旋翼尾流使得机翼处
于高迎角状态，因而在建立机翼气动力模型时需
要建立宽迎角的气动模型．
自由区机翼气动力只需在以上过程中设定η

为０即可获得．

１．３　右（左）短舱气动力模型

本文把右（左）短舱等效为平板，设右短舱压
力中心为（ｘ，ｙ，ｚ）ｃ，来流速度为［ｕ，ｖ，ｗ］ｃ，下标

ｃ表示短舱．直升机模式时右短舱的纵横向等效
面积为Ｓｘ 和Ｓｙ，则右短舱上的气动力为式（８）．
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式中Ｃｄ为平板阻力系数，取１．２８，同样方法可获
得左短舱气动力．

０５７
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１．４　机身气动力模型

本文采用经验公式确定机身气动力．设机身
压力中心为 （ｘ，ｙ，ｚ）ｆ，来流速度为 ［ｕ，ｖ，ｗ］ｆ，下
标ｆ表示机身，则机身气动力为式（９）．
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式中Ｃｄｆ，Ｃｌｆ，Ｃｓｆ，ＣＭｘｆ，ＣＭｙｆ和ＣＭｚｆ分别为机身三
方向气动力及力矩系数，它们是机身迎角和侧滑
角函数，Ａｆ和Ｌｆ分别为机身特征面积和特征长度．

１．５　尾翼气动力模型

设平尾气动压力中心为 （ｘ，ｙ，ｚ）ｅ，下标ｅ表
示平尾，则平尾气动压力中心处来流速度为式
（１０）．
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则平尾气动力为

Ｌｅ＝ｑｅＳｅＣｌｅ
Ｄｅ＝ｑｅＳｅＣｄｅ

ｑｅ＝０．５ρ（ｕ
２
ｅ＋ｖ２ｅ＋ｗ２ｅ）

Ｃｌｅ＝α·αｅ＋Ｃｌｅ／δｅｌｅｖ·δｅｌｅｖ
Ｃｄｅ＝Ｃｄｅ０＋ｋＣ２ｌｅ
αｅ＝ａｒｃｔａｎ（ｗｅ／ｕｅ） （１１）

式中Ｃｌｅ／δｅｌｅｖ 和δｅｌｅｖ 分别为平尾升力增量对升
降舵偏转量导数和升降舵偏转量．垂尾气动力处
理方法与上述过程相似．

１．６　操纵机构

倾转旋翼机上操纵机构很复杂，因为倾转旋
翼有多种飞行模式，控制量比操纵动作多．倾转旋
翼上旋翼９控制量分别为：左／右旋翼控制量

θ０ｌ／Ａｌ／Ｂｌ／θ０ｒ／Ａｒ／Ｂｒ、副翼偏转量δａｉｌ、升降舵偏
转量δｅｌｅｖ 和方向舵偏转量δｒｕｄ．４个操纵动作为

δｃｏｌｌ／δｌｏｎｇ／δｌａｔ／δｐｅｄ，分别为总距油门操纵／操纵杆
纵向移动／操纵杆横向移动／脚蹬偏转．合理的操

纵机构不仅能简化倾转旋翼机的操纵，而且能发
掘倾转旋翼机的飞行潜能．本文建立的操纵机构
使得控制量和位移量之间关系如下：

θ０ｌ，０ｒ＝－δｃｏｌｌ·δθ０ｌ，０ｒ／δｃｏｌｌ
（δｌａｔ－δｌａｔ，ｎｅｕｔｒａｌ）·δθ０ｌ，０ｒ／δｌａｔ

Ｂｌ，ｒ＝－（δｌｏｎｇ－δｌｏｎｇ，ｎｅｕｔｒａｌ）·δＢｌ，ｒ／δｌｏｎｇ±
（δｐｅｄ－δｐｅｄ，ｎｅｕｔｒａｌ）·δθｌ，ｒ／δｐｅｄ

Ａｌ＝Ａｒ＝０
δｅｌｅｖ＝ （δｌｏｎｇ－δｌｏｎｇ，ｎｅｕｔｒａｌ）·δｅｌｅｖ／δｌｏｎｇ
δａｉｌ＝－（δｌａｔ－δｌａｔ，ｎｅｕｔｒａｌ）·δａｉｌ／δｌａｔ
δｒｕｄ＝ （δｐｅｄ－δｐｅｄ，ｎｅｕｔｒａｌ）·δｒｕｄ／δｐｅｄ （１２）

式中变量下标带有ｎｅｕｔｒａｌ表示驾驶杆中立时对
应的操纵位移量，式中δ（）／δ（）为某杆位移量与某
控制量之间的操纵斜率，上式将４个操作动作和

９个控制量联系起来，其中纵向周期变距与升降
舵偏转，副翼偏转与总距差动，方向舵偏转与纵向
周期差动变距之间存有联动关系．

１．７　飞行力学模型

飞行力学模型包括６自由度机体运动方程和
右左旋翼的挥舞运动方程以及运动补充方程．
机体运动方程建立在质心欧拉坐标系中

ｕ＝ｒｖ－ｑｗ－ｇｓｉｎθ＋∑ＦＸ／ｍ
ｖ＝ｐｗ－ｒｕ＋ｇｃｏｓθｓｉｎ＋∑ＦＹ／ｍ
ｗ＝ｑｕ－ｐｖ＋ｇｃｏｓｃｏｓθ＋∑ＦＺ／ｍ

ｐ＝ ［Ｉｚ∑ＭＸ ＋Ｉｘｚ∑ＭＺ＋Ｉ１ｐｑ＋Ｉ２ｑｒ］／Δ
ｑ＝ ∑ＭＸ ＋（Ｉｚ－Ｉｘ）ｐｒ－Ｉｘｚ（ｐ２－ｒ２（ ））／Ｉｙ
ｒ＝ Ｉｘ∑ＭＺ＋Ｉｘｚ∑ＭＸ －Ｉ１ｑｒ＋Ｉ３［ ］ｐｑ ／Δ

Ｉ１ ＝Ｉｘｚ（Ｉｘ－Ｉｙ＋Ｉｚ）

Ｉ２ ＝ＩｙＩｚ－Ｉ２ｚ－Ｉ２ｘｚ
Ｉ３ ＝Ｉ２ｘｚ －ＩｘＩｙ＋Ｉ２ｘ
Δ＝ＩｘＩｚ－Ｉ２ｘｚ （１３）

　　补充方程


·
＝ｐ＋ｑｓｉｎｔａｎθ＋ｒｃｏｓｔａｎθ

θ＝ｑｃｏｓ－ｒｓｉｎ
ψ＝ｑｓｉｎｓｅｃθ＋ｒｃｏｓｓｅｃθ

（１４）

　　右旋翼挥舞运动方程［５－８］

Ｘ
·
＝

　０ 　Ｉ
－Ｋ －［ ］Ｄ Ｘ＋

０［］ｆ
Ｘ＝ ［ａ０，ａ１，ｂ１，ａ０，ａ１，ｂ１］ （１５）

　　左旋翼挥舞运动方程由对称原理获得

Ｘ
·
′＝

０ Ｉ
－Ｋ　－［ ］Ｄ Ｘ′＋

０

ｆ［ ］′

１５７
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Ｘ′＝ ［ａ０，ａ１，－ｂ１，ａ０，ａ１，－ｂ１］ （１６）

　　式（１３）～式（１６）组成完整的倾转旋翼机飞行
力学模型．

２　配平计算

本文所建倾转旋翼机飞行力学模型包含了

２１个状态量和４个操纵动作，配平计算就是在某
飞行状态下求解出一组操纵动作，使得倾转旋翼
机机体以及旋翼上的合力为０．本文采用序列二
次规划算法（ＳＱＰ）对倾转旋翼机展开配平计算．
该算法包含大小两个迭代过程，大迭代产生满足
一定条件的解，该解不断逼近最优解，小迭代过程
嵌套在大迭代过程中，它用于产生大迭代收索方
向［９－１０］．该配平问题表述如下：

ｍｉｎｉｍｉｚｅ
ｘ

＝ｆ０（ｘ）

ｓ．ｔ．　ｌ≤

ｘ
ｆ（ｘ）

Ａ

烄

烆

烌

烎ｘ
≤ｕ （１７）

式中ｆ０，ｘ，ｆ（ｘ），Ａ，ｌ，ｕ分别是目标优化函数，系
统变量，系统非线性约束，系统线性约束，变量及
约束的下边界和上边界．优化目标使得（１３）式中
的左侧６状态向量的２范数最小，系统变量为机
体状态量及左右旋翼上状态量和操纵量，系统的
非线性约束和线性约束对应为式（１３）～式（１６）方
程组，变量及约束的上下边界由水平运动前飞条
件和操纵机构限制得到，不受约束的自由变量限
定在合理范围之内．

３　结果及分析

在上节配平状态基础上运用线化理论得到倾

转旋翼机在不同配平状态的线性模型（１８），随之
可对该线性模型展开飞行力学性能分析．

ｘ＝Ａ［２１×２１］ｘ＋Ｂ［２１×４］ｕ （１８）

　　计算状态Ａ阵可得到２１个特征根，分析其
特征向量可选出对应于机身运动的９个特征根，
略去其中对应航向运动的０特征根，其余８个特
征根的分布规律分别见图１～图７．
图１～图２分别为本文模型，ＧＴＲＳ（ｇｅｎｅｒｉｃ

ｔｉｌｔｒｏｔｏｒ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）模型［１０－１１］以及试飞数据在两
种飞行模型下的对比结果，总体看这３组结果都
有较好的吻合性，验证了本文模型合理准确性．
悬停状态飞行时只有左右旋翼提供升力及控

制力矩，而旋翼是速度静稳定／迎角静不稳定的，
因此倾转旋翼机纵／横向出现了不稳定的振荡模
态，这类似于直升机悬停振荡模态，对应图１中２

图１　直升机模式悬停状态特征根对比

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｍｏｄｅ　ｈｏｖｅｒ　ｐｏｌｅｓ

图２　飞机模式特征根分布比较

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ａｉｒｐｌａｎｅ　ｍｏｄｅ　ｐｏｌｅｓ

对正实部共轭复根．旋翼同时也提供很大的滚转／
俯仰／垂直运动阻尼，使得倾转旋翼机的滚转／俯
仰／垂直运动模态是稳定的，分别对应图１中从左
至右３个负实根．倾转旋翼机左右旋翼只提供很
小的航向静稳定性，因而倾转旋翼机需要拥有大
面积的垂尾提供航向静稳定性，但在悬停状态垂
尾气动力很小且旋翼提供了较强的上反效应，这
使得倾转旋翼机螺旋模态是稳定的，对应图１中
最接近０的负实根．这３组结果中本文模型和

ＧＴＲＳ模型更加接近，原因有３点：悬停状态只有
左右旋翼工作，因此其他部件建模时的差异性不
能体现；旋翼模型很难精确表述真实旋翼气动力，
比如不同的旋翼入流模型对旋翼气动力有很大的

影响，但这都是对旋翼真实流场的近似；试飞时很
难保持绝对的悬停状态，试飞数据也存有误差．
飞机模式前飞时，机翼及平尾提供升力及控

制力矩，使得倾转旋翼机是速度／迎角／航向静稳
定的，其特征根分布与飞机相似，纵向为振荡的
长／短周期模态，对应图２中左右两侧的共轭复
根，横向为荷兰滚模态，滚转模态和螺旋模态，分

２５７
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别对应为图２中间的１对共轭复根以及大负实根
和小负实根．此刻不论是前飞１７０ｋｎ本文模型和
试飞结果以及前飞２００ｋｎ本文模型和ＧＴＲＳ模
型都存在差异，这是由模型差异，模型简化及试飞
数据误差等原因造成．如本文在处理短舱气动力
及飞行模式左右旋翼桨毂力矩就与 ＧＴＲＳ模型
存在区别．
图３～图７给出了倾转旋翼机不同短舱倾

角，不同重心位置时纵横向特征根随前飞速度变
化规律．

图３　直升机模式特征根变化结果

Ｆｉｇ．３　Ｍａｔｈ　ｍｏｄｅｌ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　ｍｏｄｅ　ｐｏｌｅ　ｍｏｖｅｍｅｎｔ

图４　短舱倾角７５°时特征根变化结果

Ｆｉｇ．４　Ｍａｔｈ　ｍｏｄｅｌ　ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ　ｍｏｄｅ

７５°ｐｏｌｅ　ｍｏｖｅｍｅｎｔ

分析图３～图７中各特征根随前飞速度变化
规律可知，倾转旋翼机不论以何种短舱倾角前飞
时，除螺旋模态外各运动模态随前飞速度增加趋
向稳定，正如图３～图７中箭头所示，特征根向左
侧移动．前飞速度增加，倾转旋翼机上的机翼／平
尾／垂尾等气动部件上产生的气动力逐渐增强，这
不但使某些运动模态的气动刚度和气动阻尼上

升，而且改善了全机的迎角静稳定性，因此，随前
飞速度增加，多数运动模态不仅更加稳定，其运动

图５　短舱倾角６０°时特征根变化结果

Ｆｉｇ．５　Ｍａｔｈ　ｍｏｄｅｌ　ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ　ｍｏｄｅ

６０°ｐｏｌｅ　ｍｏｖｅｍｅｎｔ

图６　短舱倾角３０°时特征根变化结果

Ｆｉｇ．６　Ｍａｔｈ　ｍｏｄｅｌ　ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ　ｍｏｄｅ

３０°ｐｏｌｅ　ｍｏｖｅｍｅｎｔ

图７　飞机模式特征根变化结果

Ｆｉｇ．７　Ｍａｔｈ　ｍｏｄｅｌ　ａｉｒｐｌａｎｅ　ｍｏｄｅ　ｐｏｌｅ　ｍｏｖｅｍｅｎｔ

频率也更高．图３～图７中０附近的实根对应为
螺旋模态运动，该根时正时负，随前飞速度变化无
明显规律，螺旋模态稳定性由全机的航向稳定性
和上反效应共同确定，航向稳定性过强或上反效
应不足都会使螺旋模态不稳定，不过上反效应过
强则可能使得横向荷兰滚模态不稳定，当飞速度

３５７
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变化时，全机的航向稳定性和上反效应都发生变
化，一旦它们之间匹配关系发生改变都会使螺旋
模态不稳定，这点在设计倾转旋翼机或其控制系
统时应引起注意．
对比图３～图７不同短舱倾角在相同飞行速

度时特征根分布可发现：在相同速度时，倾角前倾
使得纵向短周期模态振荡频率增加，横向滚转运
动模态阻尼下降，对其他模态影响则不明显．短舱
前倾使的旋翼尾流对机翼的影响下降，机翼上动
压及下洗载荷降低，降低了旋翼负荷，因此旋翼上
提供的迎角静不稳定导数和滚转阻尼因此也降

低，导致全机迎角静稳定导数上升，从而使得纵向
短周期振荡模态频率增加，横向滚转运动模态阻
尼下降．
分析图３～图７中不同前飞速度，不同短舱

倾角时不同重心位置对特征根的影响可发现：小
范围的重心位置纵向移动只对纵向短周期模态有

影响，重心前移使得纵向短周期模态更稳定振荡
频率更高，因为重心位置纵向移动对全机的迎角
静稳定和俯仰阻尼影响较大．

４　结　论

本文建立的倾转旋翼机模型阶数较高且合理

准确，不仅能用于分析倾转旋翼机飞行力学特性，
而且可作为飞行控制系统设计的模型基础，事实
上，本文建立的模型已用于某小型无人倾转旋翼
机控制系统设计［１２］．
倾转旋翼机直升机模式飞行时其飞行力学特

征与直升机相似，过渡模式和飞机模式飞行时与
飞行飞行力学特征相似．
倾转旋翼机不论以何种短舱倾角飞行时，

除螺旋模态外各运动模态随前飞速度增加趋

向稳定．
倾转旋翼机不论以何种短舱倾角飞行时，螺

旋模态都可能出现不稳定．
倾转旋翼机在某速度飞行时，短舱倾角的变

化及适量的重心纵向位置变动对旋翼机的基本特

别无太明显改变，该点很利于飞控系统设计．

参考文献：
［１］　Ｈａｒｅｎｄｒａ　Ｐ　Ｂ，Ｊｏｇｌｅｋａｒ　Ｍ　Ｊ，Ｇａｆｆｅｙ　Ｔ　Ｍ，ｅｔ　ａｌ．Ａ　ｍａｔｈｅ－

ｍａｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｆｏｒ　ｒｅａｌ　ｔｉｍｅ　ｆｌｉｇｈｔ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｂｅｌｌ

Ｍｏｄｅｌ　３０１ｔｉｌｔ　ｒｏｔｏｒ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｒ］．ＮＡＳＡ－ＣＲ－

１１４６１４，１９７３．
［２］　Ｍａｒｔｉｎ　Ｄ，Ｍａｉｓｅｌ，Ｄｅｍｏ　Ｊ，ｅｔ　ａｌ．Ｔｈｅ　ｈｉｓｔｒｏｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＸＶ－１５

ｔｉｌｔ　ｒｏｔｏｒ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｒ］．ＮＡＳＡ　ＳＰ－２０００－４５１７，２０００．
［３］　Ｍｅｎｇｅｒ　Ｒ　Ｐ，Ｈｏｇｇ　Ｃ　Ｂ．Ｒｅｃｅｎｔ　ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｉｌｔ　ｒｏｔｏｒ

ｆｌｉｇｈｔ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ＸＶ－１５ｆｌｉｇｈｔ　ｔｅｓｔｉｎｇ［Ｃ］∥Ｐｒｏ－

ｃｅｅｄｉｎｇｓ　ｏｆ　Ａｍｅｒｉｃａｎ　Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　Ｓｏｃｉｅｔｙ　４３ｒｄ　Ａｎｎｕａｌ　Ｆｏ－

ｒｕｍ．Ｓｔ．Ｌｏｕｉｓ，ＭＯ：Ａｍｅｒｉｃａｎ　Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ　Ｓｏｃｉｅｔｙ，１９８７：

１８－２０．
［４］　沙虹伟．无人倾转旋翼机飞行力学建模与姿态控制技术研

究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２００７．

ＳＨＡ　Ｈｏｎｇｗｅｉ．Ａ　ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｕｎｍａｎｎｅｄ　ｔｉｌｔｒｏ－

ｔｏｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ　ａｎｄ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｏｎ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｄｅｓｉｇｎ
［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：Ｎａｎｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ａｓ－

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ　２００７．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　Ｃｈｅｎ　Ｒ　Ｔ　Ｎ．Ｅｆｆｅｃｔｓ　ｏｆ　ｐｒｉｍａｒｙ　ｒｏｔｏｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎ　ｆｌａｐ－

ｐｉｎｇ　ｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｒ］．ＮＡＳＡ　ＴＭ－４３１，１９８０．
［６］　Ｃｈｅｎ　Ｒ　ＴＮ．Ａ　ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ　ｒｏｔｏｒ　ｓｙｓｔｅｍ　ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ

ｆｏｒ　ｐｉｌｏｔｅｄ　ｆｌｉｇｈｔ　ｄｙｎａｍｉｃｓ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｒ］．ＮＡＳＡ　ＴＭ－

７８５７５，１９７３．
［７］　Ｃａｒｌｓｏｎ　Ｅ　Ｂ，ＺＨＡＯ　Ｙｉｙｕａｎ，Ｒｏｂｅｒｔ　Ｔ　Ｎ．Ｏｐｔｉｍａｌ　ｔｉｌｔｒｏｔｏｒ

ｒｕｎｗａｙ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ　ｉｎ　ｏｎｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｉｎｏｐｅｒａｔｉｖｅ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－

９９－３９６１，１９９９．
［８］　Ｇｉｌｌ　Ｐ　Ｅ，Ｍｕｒｒａｙ　Ｗ，Ｓａｕｎｄｅｒｓ　Ｍ　Ａ，ｅｔ　ａｌ．Ｕｓｅｒｓ　ｇｕｉｄｅ　ｆｏｒ

ｓｎｏｐｔ　ｖｅｒｓｉｏｎ　６，ａ　ｆｏｒｔｒａｎ　ｐａｃｋａｇｅ　ｆｏｒ　ｎｏｎｌｉｎｅａｒ　ｐｒｏｇｒａｍ－

ｍｉｎｇ［Ｒ］．Ｃａｌｉｆｏｒｎｉａ　９４３０５－４０２６，２００２．
［９］　Ｇｉｌｌ　Ｐ　Ｅ，Ｍｕｒｒａｙ　Ｗ，Ｓａｕｎｄｅｒｓ　Ｍ　Ａ．Ａｎ　ＳＱＰ　ａｌｇｏｒｉｔｈｍ　ｆｏｒ

ｌａｒｇｅ－ｓｃａｌｅ　ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ　ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｓｏｃｉｅｔｙ　ｆｏｒ　ｉｎｄｕｓ－

ｔｒｉａｌ　ａｎｄ　ａｐｐｌｉｅｄ　ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，２００５，４７（１）：９９－１３１．
［１０］　Ｋｒｉｓｔｉ　Ｍ　Ｋ．Ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ａｎｄ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ｏｆ　ｔｉｌｔ－ｒｏｔｏｒ　ａｉｒ－

ｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｍａｒｙｌａｎｄ：Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ｍａｒｙｌａｎｄ，２００７．
［１１］　Ｆｅｒｇｕｓｏｎ，Ｓａｍｕｅｌ　Ｗ　Ａ．Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｆｏｒ　ｒｅａｌ　ｔｉｍｅ

ｆｌｉｇｈｔ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａ　ｇｅｎｅｒｉｃ　ｔｉｌｔ－ｐｒｏｐ　ｒｏｔｏｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｒ］．

ＮＡＳＡ－ＣＲ－１６６５３６，１９８３．
［１２］　宋彦国，王焕瑾，沙虹伟，等，倾转旋翼飞行器飞行力学模

型研究［Ｊ］．空气动力学学报，２００８，２６（２）：１９２－１９６．

ＳＯＮＧ　Ｙａｎｇｕｏ，ＷＡＮＧ　Ｈｕａｎｊｉｎ，ＳＨＡ　Ｈｏｎｇｗｅｉ，ｅｔ　ａｌ．

Ｆｌｉｇｈｔ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｉｌｔｒｏｔｏｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ
［Ｊ］．Ａｃｔａ　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａ　Ｓｉｎｉｃａ，２００８，２６（２）：１９２－１９６．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

４５７


