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要!翼身融合体飞机起降阶段的-沉降问题.是影响该类布局飞行安全的典型问题#为此提出了一种

将动力风扇竖直嵌入机翼中的动力增升方案"分析了动力增升系统对飞行的气动影响#提出了动力增升系统

的匹配设计和评价方法#探讨了动力增升系统布局的主要约束"在综合考虑动力增升系统推质比)俯仰力矩

配平以及操稳特性等限制因素基础上#基于示例翼身融合体无人机#匹配设计了动力增升系统及其布局方案#

针对过渡飞行状态设计了姿态稳定控制律"飞行试验表明!使用动力增升能缓解进近阶段升降舵操纵所引起

的下沉率突增与高度沉降现象#同时可将验证机的起)降速度降低
%&g

以上#且该方案易于在小型翼身融合

体飞机上实现"
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与传统布局固定翼飞行器相比#翼身融合体

$

Q5#=8#8F/=

0

QA8

>

#

XbX

%飞机浸润面积显著降

低#减小了飞行阻力#性能优越'

!

(

"但其独特的布

局特点也带来了动力学和飞行控制的难题"

XbX

飞机一般无平尾#操纵舵面位于机翼后缘#

操纵力臂较短#在俯仰操纵过程中#为提供足够的

抬头力矩#操纵舵面需产生更大的负升力#进而导

致整机升力有明显损失#飞机会有初始下沉#再抬

头达到预期的迎角"美国国家航空航天局的研究

人员将这种轨迹响应中力和力矩的耦合现象称为

沉降'

%9)

(

"由于沉降现象的存在#飞行员在俯仰操

纵时需要提前拉杆以达到操纵目标#增加了飞机

纵向操纵难度"而在起降过程中#沉降现象可能

会使机身或起落架擦地#引发事故'

)9C

(

"因此#

XbX

飞行器的沉降现象是飞行安全领域重点关

注的问题'

-9D

(

"

针对沉降问题#现有的解决措施主要包括气

动方案和精细控制方案"气动方案采用腹板技

术'

C

#

E

(

#即在重心附近的机腹位置安装一块带孔

扰流板#在起降阶段#将其偏转一定的角度#通过

改变飞机下方的静压分布#使飞机重心前的升力

增大#重心后升力减小#进而提供抬头力矩#缓解

沉降问题'

+

(

"控制律方案通过对着陆阶段控制律

进行精细设计#在俯仰力矩满足预期操纵目标的

前提下#尽可能降低负升力#最大限度地控制升力

损失*另一方面也对着陆阶段的飞行轨迹与操纵

策略进行详细规划#提高起降阶段的安全水平"

针对沉降问题#本文提出另一类解决思路#即

在保留
XbX

飞行器布局优势的基础上#通过竖

直安装在机翼或机身中的动力增升系统提供辅助

升力#减缓气动力和操纵力矩的耦合效应#改善起

降特性"

B

!

动力增升原理分析

B"B

!

埋入式涵道风扇

动力增升系统提供辅助升力的同时#会增加

飞机的结构质量#因此动力增升方案所用动力增

升系统应具备较低的结构增重)较高的增升推质

比$辅助升力与飞机重力之比%"埋入式涵道风扇

可满足上述要求#可行性较高#如图
!

所示'

"

(

"涵

道能对风扇起到遮蔽作用#减小横向来流对风扇

的影响"

图
!

!

埋入式涵道风扇示意图

./

0

1!

!

J/B

0

;B3A:87*6#8:B=/=F/=

0

当动力增升飞行器处于前飞状态时#涵道风

扇的抽吸)喷流作用会与自由来流叠加#这一气动

耦合效应会产生对飞机额外的力和力矩"气流进

入涵道风扇后#其水平速度降低或减小至零#因此

涵道风扇受到反作用力#即动量阻力*横向来流受

到风扇抽吸#使得进气唇口处前方绕流比后方强#

产生升力差#进而产生使飞机抬头的力矩*此外#

若涵道风扇安装在飞行器铅垂对称面两侧#则当

左右两侧的辅助升力大小不等时#升力的差异会

产生使滚转力矩#干扰飞行'

"9!)

(

"

可以看出#气动耦合效应带来额外力和力矩#

需要对不利影响进行抑制"下面进一步探讨使用

埋入式涵道风扇提供辅助升力的有关问题"

B"#

!

动力增升系统的设计约束

动力增升飞行器的机身部分用来装载有效载

荷#因此方案将在机翼中对称安装涵道风扇"涵

道风扇布局的主要约束如下!

!

%横向位置要在不影响机身装载的情况下

尽量靠近飞机的对称面#以减小非对称辅助升力

所引起的横航向干扰力矩"

%

%涵道风扇出口喷流与自由来流叠加#使得

机翼下表面出现了回流和流动分离现象#这一现

象会对机翼上操纵舵面的特性产生不利影响"因

此涵道风扇的横向布置应尽量远离舵面"

)-E%
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%纵向安装位置应靠近重心#降低俯仰力矩

对配平的不利影响#同时保证静稳定性"

仅从力矩平衡角度而言#涵道风扇放置在重

心线比较理想#但是#飞机重心位置需根据飞行试

验结果进行调整#同时考虑到重心预测的不准确

度和方案实现时的偏差#涵道风扇配置在重心线

稍后的位置对飞行稳定性有利"飞机纵向受力关

系如图
%

所示"

图
%

!

动力增升飞行器受力示意图
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0

1%

!
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布置在重心之后的涵道风扇#可带来低头力

矩#平衡使用埋入式涵道风扇所带来的附加抬头

力矩
&

J

"从俯仰力矩配平以及配平升降舵偏角

来看#涵道风扇相对重心的偏移量较小#辅助升力

的作用于气动升力作用点之前#因此对整机的附

加俯仰力矩在可接受的范围内"此外#辅助升力

作用点位于重心后#产生低头力矩#当该力矩与附

加抬头力矩
&

J

的综合作用表现为抬头力矩时#

可减少平飞时所需配平升降舵上偏角#对飞行

有利"

对于使用对称埋入式涵道风扇的布局#动力

增升系统对于俯仰力矩配平的影响是匹配设计的

重要约束"静稳定飞机在起飞)着陆低速飞行阶

段#需要较大的升降舵上偏角度"当期望降低起

降飞行速度时#不能因为升降舵操纵效能不足导

致升降舵使用偏角超过最大值#构成新的限制"

由此#使用动力增升系统的收益与力矩配平

限制构成了系统匹配设计的约束"对于通常飞行

迎角
$

不大的正常飞行条件下#引入辅助升力后#

飞行平衡所需升降舵偏角为

#

#
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J
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%

式中
L

为动压#

F

为参考面积#

M

为平均气动弦长#

J

&

为零升力矩#

1

3

$

为俯仰刚度#

1

3

#

#

为俯仰操纵

效能#

1

5&

为零迎角升力系数#

1

5

$

为升力线斜率#

1

5

#

#

为舵面偏转单位角度所引起的升力系数"对

于一定的增升推力
K

%

条件下#当升降舵偏角达

到最大值
#

#

#

3B_

时#俯仰力矩平衡允许的最小飞行

速度为

5

3/=

+

%

'$

J

&

,&

J
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1

5
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,
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0
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这里的升)阻特性需要计入埋入式涵道风扇

的耦合效应影响"当忽略涵道风扇引起的升)阻

变化时#引入涵道风扇获得的最小飞行速度增

量为

&

5

3/=

+

% J

&
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,

01

3

$槡 M
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FM
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在动力增升系统设计时#飞行速度应不小于

最小配平速度"方案收益可由法向力方程推出#

考虑滑跑起飞阶段#给定辅助升力
K

%

和离地瞬

时升力系数
1

5

#

5A

#可得起飞离地速度
5

5A

5

5A

+

%

'$

2

4

,

2

#

%

N

-

K

%

(

(

1

5

#

5A槡 F

*

5

3/=

$

C

%

!!

此外#为保证飞机在动力增升系统不工作时

能够利用气动升力正常飞行#要求含动力增升系

统的飞机重力
0

不大于最大可用升力
:

3B_

0

+

$

2

4

,

2

#

%

N

+

:

3B_

$

-

%

式中
2

4

为不含动力增升系统的飞机质量#

2

#

为

动力增升系统的质量"

式$

%

%

"

式$

-

%共同构成了方案设计约束与收

益"匹配设计的优化方向是#辅助升力使得飞机

起降速度降低至最小配平速度
5

3/=

附近#既使动

力增升系统性能得到充分利用#又能保证升降舵

有足够的俯仰力矩配平能力"

C-E%
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B"!

!

动力增升方案评价方法

一般而言#应在给定的飞行任务背景下对飞

行器性能进行评价"对于本文所涉及的动力增升

方案#并未指定具体的任务要求#但仍可通过研究

动力增升系统的使用策略#来确定设计方案的评价

方法"尽管动力增升系统能够提供可观的辅助升

力#但与飞行器自身通过翼身组合体产生升力相比

耗能较高#因此#采用动力增升方案的飞行器#只在

起降阶段开启动力增升系统#提升起降性能*而在

飞行器爬升至巡航高度)飞行速度达到切换速度

后#逐渐减小辅助升力#转换至能量利用效率较高

的常规状态#利用气动升力完成巡航飞行任务"

由此可知#起降阶段是反映动力增升方案收

益的主要阶段#因此选取起飞离地速度)着陆接地

速度作为方案的评价指标*进一步从性能角度选

取巡航段增升状态下的升阻特性作为方案的评价

指标#根据平飞升
9

阻特性来评估平飞能耗的

情况"

#

!

动力增升系统的设计

本文选用一架质量为
)̂

0

级
XbX

无人机作

为-原准机.#根据原理分析为该无人机设计动力

增升系统构建-验证机.#通过试验获得动力增升

效果的基本参数"

#"B

!

动力增升系统参数匹配分析

XbX

无人机基本参数如表
!

所示"表中最

大可用升力系数
1

5

#

3B_

)最大飞行速度
5

3B_

)最小

飞行速度
5

3/=

为飞行试验测得的参数"

表
B

!

NQN

无人机基本参数

C*?+.B

!

N*/51

0

*(*7.8.(&,8;.NQNR-G

2

4

&

^

0

F

&

3

%

1

5

#

3B_

5

3B_

&$

3

&

@

%

5

3/=

&$

3

&

@

%

%1D! &1EC &1+! %& !!1D

!!

根据表
!

和式$

-

%#含动力增升系统的飞机总

质量最大许用值为
!%,)D̂

0

"

辅助升力约束主要考虑起降速度需求和最大

需用总质量约束"可用涵道风扇参数如图
)

所

示#使用两台涵道风扇后#增升推质比主要集中在

&,E-

)

&,"-

)

!,C-

附近"试验得到最小配平飞行

速度
5

3/=

参考值为
D,%-3

&

@

#根据式$

C

%得到起飞

离地速度随辅助升力的变化曲线#如图
C

所示"

根据图
C

可知#推质比为
&,"-

级风扇提供了

最显著的起飞性能收益$相对于
&,E-

级%*更高推

质比$

!,C-

%的增升装置#其性能收益增幅较小#而

推力剩余太多$如图
)

达
-+

"

D"U

%"

由此#兼顾性能收益)推力需求符合度和整机

质量)增升效果#推质比为
&,"-

级最合适"选用

单台最大推力为
!,D+U

的
RHE&9&!

涵道风扇作

为增升装置#考虑动力源$锂离子电池%)电子调速

器等必备系统配件#动力增升系统参数如表
%

所

图
)

!

备选涵道风扇推质比

./

0

1)

!

ZV;7@6F#/

0

V6;B6/AA:B56#;=B6/?#87*6#8:B=@

图
C

!

动力增升系统设计曲线

./

0

1C

!

J#@/

0

=*7;?#@A:

4

AF#;#85/:6/=

0

@

>

@6#3

表
#

!

动力增升系统参数

C*?+.#

!

2*(*7.8.(/&,8;.

0

&3.(.4+5,85)

<

/

@

/8.7

部件 参数 数值

涵道风扇

风扇直径&
33 E&

最大推力&
U !D,D+

质量&
0

%)&

CM

锂离子电池

$

C&&&32

+

V

%

质量&
0

C&-

电子调速器 质量&
0

D&

原准机 质量&
^

0

%1D!

验证机 质量&
^

0

)1-"-

--E%
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示"可见到#原准机升力特性好#基于升力约束的

最大许用质量剩余较多"

#"#

!

动力增升系统布局设计

如文中第
!,%

节分析#在布局设计中#涵道风

扇纵向安装位置的确定主要考虑飞机的操稳特性

需求#适宜放置在重心稍靠后的位置上#并保证静

稳定裕量适当"

原准机整机焦点位置为距机头
C-&33

#拟将

稳定裕度控制在
-g

"

!&g

'

!%

(

"根据平均气动弦

长计算公式'

!)

(

M

+

%

)

4

&

!

,.,.

$ %

%

!

,.

$

D

%

式中根弦长
4

&

$C-&33

#梢根比
.

$&,C

#可得
M$

)E-,-33

"根据稳定裕度范围#确定重心的范围

为距机头
C!%

"

C)&33

"由此#将涵道风扇纵向

位置选在重心后限#距机头
C)&33

处"增升推

力作用于此处#产生的附加俯仰力矩较小#且如前

所述#该力矩有利于抵消埋入式涵道风扇的不利

影响"

进一步根据文中第
!,%

节的设计约束分析#

横向位置考虑埋入式涵道风扇非对称失效的影响

和装载需要"鉴于
XbX

飞机机身部分用以装载

有效载荷和系统设备$这里的验证机中装载了飞

控)电池组)机载导航系统等设备%#因此机身部分

不宜安放增升涵道风扇"由此#涵道风扇的横向

位置选在距飞机铅垂对称面
%"&33

处"

验证机动力增升系统的布局示意图如图
-

所

示"验证机实物外形如图
D

所示"

图
-

!

动力增升系统布局

./

0

1-

!

NB

>

A76A:6V#

4

AF#;#85/:6/=

0

@

>

@6#3

#"!

!

动力增升过渡态控制

动力增升系统提供了附加的操纵自由度"从

控制的角度需要考虑的问题!

#

动力增升不对称

效应的消除*

$

由文中第
!,)

节对动力增升系统

使用策略的表述可知#动力增升系统主要在起降

阶段工作#因此在该类布局飞行器的飞行过程中#

必然会经历辅助升力#辅助升力调节过程中的姿

态稳定控制"其中动力增升不对称效应#可以根

据预先试验进行初步调整)削弱*动力增升系统调

节时的姿态稳定是影响飞行安全的关键问题#例

如当增升状态迅速切换到常规状态#一旦存在姿

态急剧变化#可能导致不安全的事件甚至事故"

图
D

!

验证机外形

./

0

1D

!

WA=:/

0

7;B6/A=A:6V#8#3A=@6;B6/A=B/;*;B:6

本文针对验证机特点#设计姿态稳定控制律#

实现飞机姿态的自动平稳变化#减轻操纵负担"

通过开环辨识试验获得验证机的动力学模

型#作为控制律的设计基础"针对主要的纵向通

道高频特性#取短周期传递函数结构如式$

E

%所

示'

!C9!-

(

&

L

$

O

%

&#

#

$

O

%

+

#

-/

@

J

#

#

O

,

P

$ %

$

O

%

,

%

0

@

4

+

@

4

O

,+

%

@

4

$

E

%

式中
L

为俯仰角速度#

#

#

为升降舵偏角"在辨识

模型基础上#设计俯仰角的比例
9

微分控制器如图

E

所示"

图
E

!

增升切换瞬态抑制的俯仰稳定控制结构

./

0

1E

!

H/6*V@6BQ/5/(B6/A=*A=6;A55#;/=6;B=@/6/A=

!

!

飞行试验

根据文中第
%

节设计的动力增升系统进行飞

行试验#实现动力学模型辨识#验证改变辅助升力

大小时的飞行平稳性#并进行性能对比"

!"B

!

动力学模型辨识

动力学模型辨识试验的基准状态根据飞行范

围确定#这里取为空速约
!%3

&

@

的定直平飞状

态"鉴于飞行系统存在各种延迟#在式$

E

%基础上

增加纯延迟环节描述"辨识试验的激励信号应最

D-E%
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大限度地激发飞机的高频短周期飞行特性#根据

试验数据进行协调性确认)剔除野点等处理后#拟

配得到俯仰通道传递函数'

!D9!"

(

&

L

$

O

%

&#

#

$

O

%

+

#

-

&Q&C@

C"Q++O

,

!DQ

$ %

C!

O

%

,

+QC+DO

,

!+DQ)

$

+

%

!!

对于上述辨识结果进行时域校验#选取与辨

识机动非相似的飞行试验数据#将上述辨识模型

计算结果与实际飞行试验数据进行对比#如图
+

所示"可见到#辨识模型结果与试验结果的主要

幅频和相频特性基本一致"存在一些偏差#由于

试飞测量本身可能存在误差#因而没有进行更高

精度的拟配#而是通过控制系统的鲁棒性#获得误

差容忍度"

图
+

!

俯仰通道传递函数时域校验

./

0

1+

!

Y#;/:/*B6/A=A:

4

/6*V/=

0

*VB==#56;B=@:#;

:7=*6/A=A=6/3#8A3B/=

!"#

!

辅助升力调节试验

控制系统内回路引入对角速度的反馈#增加

阻尼#抑制瞬态运动振荡"外回路采用比例控制

来实现姿态跟踪#优化设计得到控制系统参数如

表
)

所示#闭环控制具有良好的增益和相位裕量#

鲁棒性得到保证"

表
!

!

姿态稳定控制律参数

C*?+.!

!

2*(*7.8.(/&,*8858'4./8*?5+5S*85&)1&)8(&++*3

*

<

&

@ *

&

增益裕量&
8X

相位裕量&$

k

%

&1C" !1C- !-1C EC1C

!!

通过飞行试验检验姿态稳定控制律"为了充

分检验在辅助升力变化过程中飞行器的姿态稳定

能力#在试验时设置涵道风扇的油门输入量由

D)g

降低至
)!g

#实际飞行姿态的变化情况与姿

态指令进行对比#如图
"

所示"可见#在存在风扰

动)传感器误差等实际扰动下#姿态指令的跟踪效

果良好#跟踪误差在允许的范围内"姿态稳定系

统提供了良好的辅助升力调节适应能力"

图
"

!

姿态稳定控制飞行试验数据

./

0

1"

!

.5/

0

V66#@68B6BA:B66/678#@6BQ/5/(B6/A=*A=6;A55BF

!"!

!

性能对比试验

本文研究涉及的核心试验#确定提出的原理

和所设计的动力增升系统是否具有预期的收益"

根据动力增升方案的评价指标#设计飞行试验#选

用原准机作为对比分析基准#对动力增升方案的

收益与代价进行评估#如表
C

所示"

从表
C

可看出#与原准机相比#验证机使用增

升装置后#起飞离地速度)着陆接地速度均有显著

降低#起降性能提升幅度可达
%)g

"

CCg

"另

外#验证机的起落沉降趋势得到明显改善"

进一步#通过分析开启涵道风扇的平飞升阻

性能变化#评估平飞能耗#试飞结果如图
!&

和图

!!

所示"

表
$

!

起降性能对比

C*?+.$

!

6&7

0

*(5/&)&,8*>.&,,*)4+*)45)

<0

.(,&(7*)1.

构型
起飞离地

速度&$

3

&

@

%

着陆接地

速度&$

3

&

@

%

原准机
!-1)) !&1DE

验证机
#

4

%

$C&g "1)E +1!!

验证机
#

4

%

$E-g +1D- E1E-

!!

由此可见#与原准机相比#验证机的
1

5&

有显

著提升#在相同迎角下#验证机能获得更大的升力

系数#因此动力增升飞行器能实现短距起降"另

一方面#由极曲线可知#为获得与原准机相同的升

力系数#验证机所受阻力更大#增加的阻力来自两

方面!埋入式涵道风扇的动量阻力*动力增升系统

结构增重增加了升力需求#进而增加了气动阻力"

为减小涵道风扇引入的动量阻力#应在飞机达到

维持正常平飞的最小飞行速度后#逐渐降低辅助

E-E%
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图
!&

!

升力特性对比

./

0

1!&

!

WA3

4

B;/@A=A:5/:6

4

#;:A;3B=*#

图
!!

!

升
9

阻特性对比

./

0

1!!

!

WA3

4

B;/@A=A:5/:698;B

0

;#5B6/A=

升力#以减小飞行阻力*还可以引入保形设计#在

涵道风扇关闭后对其进行包覆#进一步降低阻力"

为进一步说明辅助升力对沉降现象的改善作

用#分别选取原准机)验证机的进近着陆阶段试验

数据进行对比分析"

图
!%

以
XbX

布局的原准机为例#说明了

-沉降.现象的特点"由高度
E

的变化情况可知#

图
!%

!

原准机进近飞行试验数据

./

0

1!%

!

.5/

0

V66#@68B6BA:QB@#5/=#B/;*;B:6/=B

44

;AB*V

原准机由陡下滑转入浅下滑)拉平*在进近飞行的

第
C@

#为增大升力系数#操纵手拉杆以增大升降

舵上偏角
#

#

#意在使飞机抬头#增大正俯仰角
&

#

进而增大迎角"由图可知#拉杆后#升降舵产生的

负升力使得飞机下沉速率
5

8

有一增量#引起高

度的沉降*俯仰角的改变也有一定的延迟量"这

一现象可能使得飞机主轮在进近阶段出现非预期

触地#进而引发弹跳#对飞行安全产生不利

影响'

-

(

"

图
!)

给出了动力增升验证机的进近飞行情

况"操纵手将涵道风扇的油门量
#

4

%

控制在
%&g

附近#在保证一定的辅助升力的同时#可获得更大

的下沉速率*操纵手在第
-@

有拉杆操作#从数据

来看#并未出现原准机飞行时的下沉速率
5

8

突

增的情况*在飞行全过程中#高度
E

保持稳定变

化#未出现沉降现象"

图
!)

!

验证机进近飞行试验数据

./

0

1!)

!

.5/

0
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;AB*V

+-E%

JA
SP



!

第
!!

期 王明凯等!动力增升对翼身融合飞机沉降特性的改善

$

!

结
!

论

本文基于对埋入式涵道风扇的原理分析#提

出了
XbX

飞机动力增升系统的匹配设计方法#

探讨了增升系统布局的主要约束#并以小型
XbX

无人机为试验平台对设计方法进行了验证"主要

结论如下!

!

%埋入式动力增升对于改善无尾翼身融合

布局飞机起降特性#避免操纵力和力矩耦合导致

的-沉降.等安全不利问题#提供了有利的解决

途径"

%

%使用埋入式风扇装置获得辅助升力#增升

动力系统的最佳匹配设计是一个关键问题"需要

将埋入式涵道风扇布置在使得起降速度降低且对

俯仰力矩不利影响最小的范围内#使飞机具备适

宜的纵向操稳特性"

)

%动力增升过渡态控制是飞行安全关键问

题"通过姿态稳定系统可以充分抑制增升动力调

节产生的过渡态"

可以预期#基于动力增升方案有望实现
XbX

飞行器的垂直起降"

XbX

飞机的大翼面能够容

纳更多动力分配方案#与分布式动力结合可以获

得更多的设计自由度"
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