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摘　要：以一类通过重心前动力倾转实现短距起降的螺桨飞机为研究对象，研究其实现短距起降的可行性，推导了低速阶

段该类飞机定载静稳定性表达式，并对其进行验证分析。结果表明：为满足定载静稳定性，重心前倾转矢量力的大小、位

置以及倾转角之间相互约束，推重比
 T
W

和倾转角θ越大，矢量力距离焦点/重心越近。该结论可为同类飞机设计提供参考。
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起飞、着陆距离在300m以内的飞机总称为短距起降飞机。

短距起降飞机是未来航空器发展的重要趋势之一，它综合了固

定翼飞行器的飞行快、航程远与机动性能强的巡航优势，同时

有效缩短起降阶段起飞着陆距离，兼顾巡航与起降性能。相对

于垂直起降飞行器，短距起降对动力需求更小，航程更远。

短距起降有多种实现方式，其中采用矢量推力是一种常见

的方式。然而由于推进系统复杂，技术难度高，短距起降飞机的

研制经历了大量的失败，少数得到验证，极少数得以装备。目前

成功应用于型号并且可以进行高效短距起降的战斗机仅有英国

以“飞马”推力转向涡扇发动机为动力的鹞式、苏联采用升力发

动机和推力转向相结合的雅克-38“铁匠”和美国采用轴耦合升力

风扇的F35-B“联合攻击战斗机”[1]。倾转旋翼机是在类似于固定翼

飞机的机翼两翼尖处各装一套可在水平位置与垂直位置之间转

动的旋翼螺桨组件，兼顾直升机和螺桨固定翼飞机的优势，目前

成功投入实际使用的只有美国贝尔直升机公司的方案[2]，以V-22

为其代表，同样经历了漫长的研制和反复。目前国内在短距起降

方面研究较少，应用通常仅见于一些创意类比赛的无人机。

相比其它飞机，螺桨飞机具有其独特的优势[3]，如低速状

态拉力大，燃油效率高，航程远等。因而，研究可短距起降的螺

桨飞机具有重要的现实意义和实用价值。

在研究飞行器性能和轨迹特性中，静稳定性是一项重要的

基础研究内容，是飞机设计的重要指标，其中定载静稳定性是它

的重要组成部分。飞行器在过载为1，即飞行器作定直平飞时受扰

动后有无恢复到原来平衡状态的趋势，称之为定载静稳定性。因

为在实际飞行中，在扰动作用下，不仅飞行迎角会发生变化，而且

飞行速度也会发生变化，定载静稳定性研究内容同时兼顾到迎角

变化和飞行速度变化，因而更能客观全面得表征飞机的受扰恢复

能力，关系飞机安全，因此定载定稳定性的研究具有重要的意义。

以一种可倾转动力螺桨飞机为例，分析其实现短距起降

的可行性，着重对其定载静稳定性问题进行研究。

1 可倾转动力螺桨飞机设计方案
研究对象为设计的一种无人机，如图1所示。

图1 无人机方案

Fig.1   The layout of the UAV
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该型飞机的当量机翼面积 212.9mS = ，外露机翼面积

 210.7meS = ，展长 9.4mb = ，后掠角 ° °
0 1 420 , =18χ χ= ，上反

角  °0ψ = 。

该型无人机主要采用螺桨作动力，为了实现短距起落，

该动力装置位于重心前面，可绕机体轴Y向（垂直于飞机竖

直对称面）倾转。在巡航阶段，动力不倾转，产生推力；在起降

阶段，当动力绕Y轴旋转θ角时，其在机体X轴向动力分量提

供平飞加速动力，其在沿体轴Z轴的动力分量提供直接升力

F，以平衡增升装置引起的低头力矩，同时承担部分升力需

求，有效降低起降速度。由于动力可倾转，理想情况下，不同

速度、高度、襟翼构型情况下，会对应一个最佳的动力倾转

角，此时，可获得动力在两轴方向的最佳分配。该项“重心前

布置矢量力”可适用于常规布局或者飞翼布局，尤其是飞翼

布局，由于矢量力起抬头力矩作用，故可以使用襟翼增升装

置，会大大提升短距起降性能。

2 定载静稳定性公式推导
定载静稳定性与定载纵向力矩曲线在平衡点处的斜

率有关，由于在扰动过程中，飞行器的迎角和速度都发生

变化，因此作用在飞行器上的纵向力矩是迎角和速度的函

数： ( , )mC f Vα= 。

由参考文献[4]知，定载静稳定性的导数表达式为：

           （1）

式中：前飞速度V的导数无量纲化因子定义为：

 ^
^ ^

*

, ,m L
mV LV

C CV
V C CV V V

= = =
∂                  ∂

∂ ∂

                                 
（2）

式中下标*表示满足定载条件下的配平速度，为基准(未扰

动)运动量。

为了得到前述矢量力大小及其作用点位置之间的稳定

性约束关系，作如下假设：

（1）重心距平均气动弦前缘的无量纲距离是h，向后为

正；定速焦点位置hn，矢量力T的作用点距前缘的位置表示为

hT，并假设三点都在飞机体轴X轴上，如图2所示。

（2）该矢量力与飞机迎角无关；

（3）起降阶段为低速阶段，一般不考虑速度对气动系数

的影响。

设该矢量力T无量纲系数定义为（T为推力时，定义为正）：

 

2
T

TC
V Sρ

=
0.5                                                               

  （3） 

假设倾转角为θ，考虑加入矢量力T后，式（1）的各项相

关导数的变化。设螺桨力在升力方向的分量Tsinθ与现有升

力L*合成总升力L，且产生抬头力矩与现有俯仰力矩合成总

俯仰力矩M。此时，纵向的相关导数分别由两部分相加组成，

一部分为原有气动系数分量，另一部分为动力分量。为了便

于区分，原有气动系数导数量均以上标“ ”加以标识。
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由式（2），可知：
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从而有：

 ' '
L L T LC C C Cα α α α= + =                                                  （6）

 ' ' '( ) ( )m m T T m L nC C C h h C C h hα α α α α= + − = = −           （7）

对于螺桨飞机，在定常直线飞行过程中，可认为功率保

持不变，即  constT V⋅ = 。

上式对V求偏导数得到：

  * * *( / ) /T V T V∂ ∂ = −                                                    （8）
结合式（3）与式（8）可以得到：

由式（4），可知：

 ' ' 0LV mVC C= =                                                             （10）
综合式（9）、式（10）可知：

 
*

' sin 3 sinLV LV TV TC C C Cθ θ= + = −                            （11）

 
*

' sin ( ) 3 sin ( )mV mV TV T T TC C C h h C h hθ θ= + − = − −     （12）

由上述推导过程以及假设条件可知，α导数主要体现在

原有气动系数对迎角的导数，而V导数主要体现在动力分量

对速度的导数。

将式（4）、式（6）、式（7）、式（11）、式（12）代入式（1）可以

得到:

图2 特征点定义

Fig.2   Definition of the key point
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3 定载静稳定性结果分析
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式中： hn-hT为矢量力在体轴X上距焦点的无量纲化距离；

hn-h为重心距离焦点的无量纲化距离，即纵向静稳定裕度；    

T/W为该型飞机的推重比；θ为螺桨矢量力相对水平轴的偏

转。

对（16）式赋值进行计算，结果如图3所示。图3中所示曲

线为其上边界。

由图3可知：在低速阶段，欲满足定载静稳定性要求，该

矢量力在体轴X上的引入位置与推重比T/W和倾转角θ有关，

具体规律如下：

(1)相同推重比T/W情况下，倾转角θ越大，则矢量力布置

应越靠后，距离焦点越近；

(2)相同倾转角θ情况下，推重比T/W越大，则矢量力布置

应越靠后，距离焦点越近。

上述结论的物理解释如下：

由文献[4]可知，定载静稳定性的通用表达式为：
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Fig.3   The result of position of the vector force

式中：
 

. . 1

1

d
d

m
c g ac n

L n

C x x
C

=

=

= − 为定载全机焦点位置。

当飞行器重心位于定载焦点之前时，上式为负值，满足

定载静稳定性。当重心位于
 

. . 1

1

d
d

m
c g ac n

L n

C x x
C

=

=

= − 处时，处于中立静稳定。由

此易知，由于在重心前引入矢量力，该矢量力会将定载焦点

向前拉动，逐步靠近重心，引起定载静不稳定。当推重比越

大，倾转角越大时，其对焦点的影响量越明显。

下面对低速阶段该动力引起的定载焦点变化量加以分析：

如果不计及动力对V导数的影响量，即式（11）、式（12）
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若令上式等于零，可以得出：
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其意义为在低速阶段，不考虑气动特性数据随速度V的

变化量，则定载焦点等同于定速焦点。
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式（20）为该动力对定载焦点的影响量，其与推重比T/W

和倾转角θ成正比。当推重比T/W和倾转角θ增大时，定载焦

点将由定速焦点向重心移动，逐步由静稳定变中立稳定。

4 结束语
本文以一种可倾转动力螺桨飞机为研究对象，着重研
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究了其定载静稳定性问题。分析可知，为满足定载静稳定性

的约束，该矢量力的大小、位置以及倾转角之间相互约束。矢

量力距离焦点/重心不可太远，与推重比T/W和倾转角θ有关。

当推重比越大，倾转角越大时，其距焦点/重心越近，否则，该

类飞机将变为定载静不稳定。

对于同类采用重心前可倾转螺桨动力来实现短距起降

的其他布局飞机，上述结论同样成立。对于机头前采用螺桨

动力，且动力具有固定上拉角的布局，上述结论同样适用。因

此，研究的结论对于满足条件的一类飞机设计均具有重要的
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