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扇翼飞行器短距起飞性能
孟　 琳，叶永强

（南京航空航天大学 自动化学院， 南京 ２１１１０６）

摘　 要： 为验证扇翼飞行器超短距起飞特性及大载荷特性．以某型 ６ ｋｇ 级扇翼飞行器为研究对象，在分析其结构特点和飞行

原理的基础上，根据该飞行器在地面与空中的受力情况，建立了扇翼飞行器的纵向模型，使地面滑跑段与空中段有效衔接，并
通过数值仿真，对比分析了升降舵偏转量、重心位置、扇翼转速以及载荷量对扇翼飞行器起飞滑跑距离的影响．仿真结果表明：
空载时起飞滑跑距离最短；在起飞过程中需要保持升降舵上偏最大角度；重心位置越靠近扇翼力作用点，起飞滑跑距离越短；
在这些因素固定的情况下配合适当扇翼转速，最终获得该样机不到 ９ ｍ 的最短起飞滑跑距离．通过对比分析，良好的起飞性能

需要几个因素的配合设置．
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　 　 １９６２ 年皮特·道尼尔（Ｐｅｔｅｒ Ｄｏｒｎｉｅｒ） ［１－２］ 提出

了一种将横流式风扇嵌入到固定翼飞机机翼中，通
过扇翼转动来提供飞行动力的飞机结构．１９９８ 年，皮
布尔斯［３］（Ｐｅｅｂｌｅｓ）完成了扇翼飞行器首次成功试

飞，并通过风洞试验验证了横流式风扇作为飞机动

力源的可行性．作为一种介于直升机和固定翼飞机

之间的低速大载荷飞行器，扇翼飞行器因其优越的

飞行性能［４］，受到广泛关注．扇翼飞行器的发展主要

分为两个阶段：２００６ 年以前科学家们致力于用试验

验证扇翼飞行器的可行性和优越性［５－６］（如短距起

降、低速大载荷以及大迎角飞行不失速等）；２００６ 年

以后，科学家们开始利用先进计算机技术来优化传

统的扇翼模型，并提出切实有效提升扇翼飞行器飞

行性能的结构创新［７－８］（如高平尾和双尾翼可以减

小气动干扰；远置舵面可以增加扇翼飞行器的低速

操作功效等）．国内扇翼飞行器起步较晚，至今仅存

在于部分研究所和高校：中国航空工业空气动力研

究院［９－１０］、南京航空航天大学［１１－１３］、华东理工大

学［１４］ ． 目 前 学 者 们 致 力 于 通 过 高 精 度 ＣＦＤ
（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ—计算流体动力学）数
值模拟技术，对扇翼飞行器特殊的原理进行数值模

拟分析［１５－１７］，利用控制横流式风扇内部偏心涡的强

度和位置，来控制扇翼产生的升力和推力，从而优化

扇翼飞行器的飞行性能［１８］ ．但是很少有人通过飞行

器其他结构设计的改进以及飞行控制来更好地实现

其超短距起降等优越性能的优化．

１　 扇翼飞行器的飞行原理

扇翼飞行器的扇翼是由可转动的水平转子叶轮

以及半包裹它的固定翼两部分共同组成，用以同时

提供升力和推力．其工作原理如图 １ 所示．



图 １　 扇翼结构

Ｆｉｇ．１　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｆａｎ ｗｉｎｇ

由图 １ 扇翼机构图可知，扇翼飞行器是根据马

格努斯效应制造而成的：当气流沿着一个旋转物体

的旋转平面流过时，会在物体上产生一个垂直于气

流流向的作用力．扇翼机在机翼上装配水平轴向转

动的横流式风扇，通过扇翼的主动旋转，在机翼前缘

抽空空气，通过叶片的旋转使扇翼上表面气流得到

加速，从而形成压力差，进而产生部分升力，这部分

升力产生机理与固定翼飞机飞行原理相同．而不同

于传统固定翼飞机，扇翼机 ８０％的升力来源于低压

偏心涡［１４］ ．扇翼转动时，风扇内部产生强有力的偏

心涡［１９］，形成低压区，使得机翼前半部分圆弧形区

域的上、下表面产生较大压力差，从而产生升力．
扇翼飞行器获得的推力也可以分为两部分：一

部分推力由牛顿第三定律获得，扇翼转动时，叶片推

动气流向后排出，从而获得向前的反推力；另一部分

推力也是由低压偏心涡提供的，由于偏心涡大多形

成于叶片内部偏左下方的位置，这就影响了机翼内

部的压强分布［２０］，从而获得另一部分推力．

２　 扇翼飞行器的纵向建模

模型建立是进行扇翼飞行器起飞性能测试的基

础，飞行器在地面滑跑时，地面效应对其起飞性能存

在影响，所以在起飞建模过程中考虑地效影响，这样

可以更加真实的反应飞行器起飞过程．由于起飞只

涉及纵向特性，所以只对扇翼飞行器的纵向进行建

模．本文以某重 ６ ｋｇ 扇翼机为测试模型，不采用传统

的分段建模，而是将各个飞行阶段在一个模型中表

现出来，关键是判断地面对轮子的支反力［２１］ ．本文

将模型分为四轮滑跑段、后轮滑跑段以及空中段 ３
个阶段［２２］ ．不同于普通固定翼飞机，扇翼机主要升

力通过扇翼转动获得，因此不需要像普通固定翼飞

机一样通过抬头增大飞行迎角来增加起飞所需升

力．因扇翼机起飞时需要较大的升力，高速转动的扇

翼产生升力的同时伴随着较大的低头力矩，因此，该
扇翼机模型是低头起飞，后面两个轮子先离地，这是

有别与于传统固定翼飞机的特殊之处．本文中模型

的建立是在苏式坐标系基础上进行的．
２．１　 机轮产生的力与力矩

为简化模型，假设机轮不受横侧向的力和力矩，
且前后轮的摩擦系数相同，记为 ｆｘ ．飞机起飞时，机
轮受到地面的支反力和摩擦力，受力分析如图 ２
所示．
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图 ２　 扇翼飞行器起飞滑跑段受力分析

Ｆｉｇ．２　 Ｓｔｒｅｓｓ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆａｎ⁃ｗｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ ｉｎ ｉｔｓ ｔａｋｉｎｇ⁃ｏｆｆ ｒｕｎ
在图 ２ 中，Ｆ′

ｙ 为气动力、扇翼作用力以及重力

产生的法向合力；Ｍ′
ｚ 为气动力和扇翼作用力产生的

俯仰力矩．Ｎｆ、Ｎｂ 分别为前轮和后轮的支反力．当前、
后轮滑跑阶段满足下式中的关系，即法向力平衡和

俯仰力矩平衡为

Ｆ′
ｙ ＋ （Ｎｆ ＋ Ｎｂ） ＝ ０，

Ｍ′
ｚ ＋ （ＮｆＸ ｆｇｅａｒ － ＮｂＸｂｇｅａｒ） － （Ｎｆ ＋ Ｎｂ） ｆｘＹｇｅａｒ ＝ ０．{

（１）
式中：Ｘ ｆｇｅａｒ、Ｘｂｇｅａｒ分别为前、后轮支反力力臂；Ｙｇｅａｒ为

前、后轮摩擦力力臂．由式（１）可得前、后轮滑跑阶段

前、后轮支反力的表达式如下：

Ｎｆ ＝
－ Ｍ′

ｚ － Ｆ′
ｙ（Ｘｂｇｅａｒ ＋ ｆｘＹｇｅａｒ）

Ｘ ｆｇｅａｒ ＋ Ｘｂｇｅａｒ
，

Ｎｂ ＝ － Ｆ′
ｙ － Ｎｆ ．
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（２）

　 　 随着滑跑速度的增加，扇翼机后轮抬起，进入前

轮滑跑阶段，此时，由式（２）得到前、后轮的支反力

计算如下：
Ｎｂ ＝ ０，　 Ｎｆ ＝ － Ｆ′

ｙ ．
　 　 进入前轮滑跑阶段后，扇翼机所受升力逐渐加

大，地面对前轮的支反力逐渐减少．当主轮离地时，
飞行器离地进入空中飞行阶段．此时有

Ｎｆ ＝ ０， Ｎｂ ＝ ０．
　 　 综上所述，两个机轮产生的合力与合力矩在机

体坐标系中分量的输出如下：

　

Ｆｘ＿ｗｈｅｅｌ ＝ － （Ｎｆ ＋ Ｎｂ） ｆｘ，
Ｆｙ＿ｗｈｅｅｌ ＝ Ｎｆ ＋ Ｎｂ，
Ｆｚ＿ｗｈｅｅｌ ＝ ０，
Ｍｚ＿ｗｈｅｅｌ ＝ ＮｆＸ ｆｇｅａｒ － ＮｂＸｂｇｅａｒ － （Ｎｆ ＋ Ｎｂ） ｆｘＹｇｅａｒ，
Ｍｘ＿ｗｈｅｅｌ ＝ Ｍｙ＿ｗｈｅｅｌ ＝ ０．
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式中：Ｆｘ＿ｗｈｅｅｌ、Ｆｙ＿ｗｈｅｅｌ、Ｆｚ＿ｗｈｅｅｌ 分别为两个机轮产生的
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合力在机体坐标系 ３ 个轴上的分量；Ｍｘ＿ｗｈｅｅｌ、Ｍｙ＿ｗｈｅｅｌ、
Ｍｚ＿ｗｈｅｅｌ分别为两个机轮产生的合力矩在机体坐标系

３ 个轴上的分量．这里机轮支反力只有在起飞和着

陆的时候会用到，通过模型的转换，将地面支反力加

入总的力与力矩的计算中．
２．２　 扇翼飞行器纵向建模

扇翼飞行器整体受力情况与传统固定翼飞机相

似，因此，纵向模型也是借鉴传统固定翼飞机进行

的，得到扇翼飞行器纵向运动方程组［２３］为

ｍＶ
·
＝ Ｆｘ＿ｗｈｅｅｌ ＋ Ｆｘ＿ｆａｎ － Ｄ － ｍｇｓｉｎ θ，

ｍＶθ· ＝ Ｆｙ＿ｗｈｅｅｌ ＋ Ｆｙ＿ｆａｎ ＋ Ｌ － ｍｇｃｏｓ θ，
ϑ ＝ θ ＋ α，

Ｍ ＋ Ｍｚ＿ｗｈｅｅｌ ＝ Ｉｚ
ｄ２ϑ
ｄｔ２

．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

式中：Ｆｘ＿ｆａｎ为扇翼产生的推力；Ｆｙ＿ｆａｎ为扇翼产生的升

力；Ｄ 为除扇翼产生的力外飞行器所受阻力；Ｌ 为除

扇翼产生的力外飞行器所受升力；Ｍ 为飞行器所受

总的俯仰力矩；α 为迎角；ϑ 为俯仰角；θ 为航迹倾斜

角；Ｉｚ 为纵向转动惯量．扇翼飞行器结构外形与普通

固定翼飞机相似，最大的区别是在机翼中嵌入横流

式风扇，通过风扇的转动来同时提供升力与推力，因
此参考普通固定翼飞机的建模方法进行纵向建模．
扇翼产生的力分别分解为沿机体轴方向的推力和升

力，在纵向模型建立过程中扇翼转动产生的推力和

升力分别表示为 Ｆｘ＿ｆａｎ和 Ｆｙ＿ｆａｎ，这里升力作用附加的

低头力矩包含在总俯仰力矩 Ｍ′
ｚ 里．扇翼作用力是根

据当前来流速度大小、迎角以及扇翼转速 ３ 个影响

因子通过三维插值来获得当前的推力值和升力值．
采用计算流体动力学工具 ＦＬＵＥＮＴ 模拟风洞试验，
确定数学模型中的各个参数．选取适合于该扇翼飞

行器的二维机翼的数值模拟方法，采用二维、非定

常、不可压缩的纳维—斯托克斯方程（Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ
ｅｑｕａｔｉｏｎｓ）来模拟扇翼机机翼流场，采用 ＣＦＤ 方法

求解扇翼机翼气动性能，建立并求解控制方程，通过

迭代计算获得一定精度的数值解．最后将数值计算

结果与试验结果对比，验证数值模拟结果的准确性，
采用若干个典型工作点的试验数据来验证模型的有

效性．

３　 扇翼飞行器短距起飞特性分析

扇翼飞行器兼顾了固定翼飞机和直升机的优越

性能，其中最为突出的性能就是短距起降和低速大

载荷的特性．本文先以该扇翼飞行器空载模型进行

测试，着重研究扇翼飞行器俯仰舵面偏转量、重心位

置以及扇翼转速对扇翼飞行器起飞滑跑距离的影

响，为扇翼飞行器的结构设计和飞行控制提供理论

依据．
首先，保持重心位置为 ｘｃｇ ＝ ０．５ ｍ（距离机头的

距离），横流风扇的转速 δｎ ＝ ２ ５００ ｒ ／ ｍｉｎ，舵面偏转

分别取 δｅ ＝ －２０° ／ －２４° ／ －２８° ／ －３２°，得到舵面偏转

量对于扇翼飞行器滑跑距离和起飞高度的影响，如
图 ３，４ 所示．
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图 ３　 升降舵偏转量对滑跑距离的影响
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图 ４　 升降舵偏转量对飞行高度的影响

Ｆｉｇ．４　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｆｌｉｇｈｔ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｅｌｅｖａｔｏｒ
ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

从图 ４ 可以看出，升降舵上偏的角度越大越有

利于飞行器起飞，因为升降舵偏转越大，会相应产生

较大的抬头力矩，弥补因扇翼转动而附加的低头力

矩，使飞行器更快抬头起飞，因此在起飞阶段应该将

俯仰舵面打到允许的最大舵偏角．这里为了保持升

降舵偏转在起飞时刻留有一定余量，取舵面偏转

δｅ ＝ －３０°．
其次，已知该模型扇翼作用点在距离机头

０．５４ ｍ的位置，保持升降舵偏角为 δｅ ＝ －３０°，扇翼转

速 δｎ ＝ ２ ５００ ｒ ／ ｍｉｎ，分别取重心位置 ｘｃｇ ＝ ０． ４８ ／
０．４９ ／ ０．５０ ／ ０．５１ ｍ，得到其对扇翼飞行器滑跑距离和

起飞高度的影响， 如图 ５，６ 所示．
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图 ５　 重心位置对滑跑距离的影响

Ｆｉｇ．５　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｅｎｔｅｒ ｏｆ ｇｒａｖｉｔｙ
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图 ６　 重心位置对飞行高度的影响

Ｆｉｇ．６　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｆｌｉｇｈｔ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ
ｏｆ ｔｈｅ ｃｅｎｔｅｒ ｏｆ ｇｒａｖｉｔｙ

从图 ６ 可知，重心位置越靠近扇翼升力作用点，
飞机越容易起飞．当重心靠近扇翼升力作用点时，扇
翼转动附加的低头力矩相应减小，此时相同偏转舵

面和扇翼转速的情况下，飞行器更容易起飞．因此，
在舵面偏转和转速不变情况下，当前扇翼飞行器模

型的重心应该尽量靠近扇翼作用点配置，但是在该

飞行器模型中，重心靠近扇翼作用点太近，也同时拉

近了重心和气动中心的距离，会导致飞行器静不稳

定，因此，本文取 ｘｃｇ ＝ ０．５１ ｍ 为最佳．
最后，保持升降舵偏转角度为 δｅ ＝ －３０°，取重心

位置为 ｘｃｇ ＝ ０． ５１ ｍ，取扇翼的转速分别为 δｎ ＝
２ ４００ ／ ２ ５００ ／ ２ ６００ ／ ２ ７００ ｒ ／ ｍｉｎ，得到其对扇翼飞行

器滑跑距离和起飞高度的影响，如图 ７，８ 所示．
图 ８ 中分别选取转速为 ２ ４００ ～ ２ ７００ ｒ ／ ｍｉｎ，即

飞行器能够起飞的转速．若起飞阶段扇翼转速过小，
产生的升力不足， 导致飞机难以起飞， 因此从

２ ４００ ｒ ／ ｍｉｎ开始进行起飞性能测试． 当转速为

２ ４００ ｒ ／ ｍｉｎ时，扇翼飞行器可以相对快速起飞，但是

起飞 ５ ｓ 后，飞行高度瞬间减小，这是因为较大的舵

面偏转产生大的抬头力矩，虽然飞行器可以快速抬

头起飞，但是由于这个大抬头力矩使飞行器抬头翻

滚，进而坠落．当转速大于 ２ ５００ ｒ ／ ｍｉｎ 的时候，起飞

滑跑距离变长．随着转速的增大，伴随着越来越大的

低头力矩，当转速达到 ２ ７００ ｒ ／ ｍｉｎ 时，由于扇翼转

动的附加低头力矩太大，最终导致飞行器机头触地，
而无法正常起飞．因此最佳扇翼转速的选取，是根据

当前舵面偏转量以及重心位置综合考虑的结果，这
里最佳转速为 ２ ５００ ｒ ／ ｍｉｎ．

３ 组数据每组的测试参数以及最佳滑跑距离见

表 １．
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图 ７　 扇翼转速对滑跑距离的影响

Ｆｉｇ． ７ 　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｆａｎ
ｗｉｎｇ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｓｐｅｅｄ
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图 ８　 扇翼转速对飞行高度的影响

Ｆｉｇ．８　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｆｌｉｇｈｔ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｆａｎ ｗｉｎｇ
ｒｏｔａｔｉｏｎ ｓｐｅｅｄ

表 １　 最佳滑跑距离

Ｔａｂ．１　 Ｔｈｅ ｏｐｔｉｍａｌ ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ

固定量 变量（最佳值） 起飞时间 ／ ｓ 起飞距离 ／ ｍ

δｎ ＝ ２ ５００ ｒ ／ ｍｉｎ

ｘｃｇ ＝ ０．５０ ｍ
δｅ ＝－３２° １．８５ １０．４１

δｎ ＝ ２ ５００ ｒ ／ ｍｉｎ

δｅ ＝－３０°
ｘｃｇ ＝ ０．５１ ｍ １．７２ ８．８９

δｅ ＝－３０°

ｘｃｇ ＝ ０．５１ ｍ
δｎ ＝ ２ ４００ ｒ ／ ｍｉｎ １．６２ ７．１２

　 　 虽然转速为 ２ ４００ ｒ ／ ｍｉｎ 时，扇翼飞行器可以相
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对快速起飞，但是起飞 ５ ｓ 后，由于舵面偏转产生较

大抬头力矩使飞行器抬头翻滚，进而坠落．当升降舵

偏转 δｅ ＝ －３０°、重心位置 ｘｃｇ ＝ ０．５１ ｍ、扇翼转速 δｎ ＝
２ ５００ ｒ ／ ｍｉｎ 情况下，扇翼飞行器 １．７２ ｓ 后起飞，此
时起飞滑跑距离小于 ９ ｍ．以该最短滑跑距离的 ３ 个

因素取值为基准，在 δｅ、ｘｃｇ、δｎ 中，各变动 １ 个因素，
３ 个因素的不同组合对滑跑距离和飞行高度的影

响，取值见表 ２．
表 ２　 ３ 个因素取值组合

Ｔａｂ．２　 Ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｒｅｅ ｆａｃｔｏｒｓ

标记 δｎ ／ （ ｒ·ｍｉｎ） －１ δｅ ／ （ °） ｘｃｇ ／ ｍ

１ ２ ５００ －２５ ０．５１

２ ２ ５００ －３０ ０．５０

３（基准量） ２ ５００ －３０ ０．５１

４ ２ ６００ －３０ ０．５１

　 　 ３ 个因素组合影响对比图如图 ９，１０ 所示．
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图 ９　 不同 δｅ、ｘｃｇ、δｎ 组合下的滑跑距离
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图 １０　 不同 δｅ、ｘｃｇ、δｎ 组合下的飞行高度

Ｆｉｇ．１０ 　 Ｆｌｉｇｈｔ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ ｂｙ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓ ｏｆ
δｅ， ｘｃｇ ａｎｄ δｎ

　 　 图 １０ 中可以看出重心位置对扇翼飞行器起飞

滑跑距离影响最为显著，因扇翼转动是该飞行器主

要升力来源，重心位置的变化改变了扇翼转动产生

的低头力矩的力臂，进而直接影响到扇翼飞行器的

起飞状态．而扇翼转速和升降舵作用是相辅相成的，
扇翼转速的增大使得扇翼飞行器受到升力增加的同

时也加大了其受到的低头力矩，此时需要较大的升

降舵偏转来提供一定的抬头力矩，若提供的抬头力

矩不足则飞行器低头触地无法起飞，抬头力矩太大

则导致飞行器起飞之后侧翻，同样无法快速安全起

飞．因此在保证飞行器安全起飞的前提下取得 δｎ 和

δｅ 的最优组合，从而获得最佳起飞状态量．
然后，在上述最佳参数的基础上，即保持升降舵

偏转角度为 δｅ ＝ －３０°，重心位置为 ｘｃｇ ＝ ０．５１ ｍ，扇翼

转速为 δｎ ＝２ ５００ ｒ ／ ｍｉｎ，测试扇翼飞行器载荷量对其

起飞性能的影响．这里分别取空载到载重 ３ ｋｇ 进行测

试，即飞行器起飞质量分别取ｗｅｉｇｈｔ ＝６／ ７ ／ ８ ／ ９ ｋｇ，得到

载荷量对滑跑距离和起飞高度的影响，图 １１、１２ 所示．
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图 １１　 飞行器载荷量对滑跑距离的影响

Ｆｉｇ．１１　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｔａｋｅ⁃ｏｆｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｌｏａｄ
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图 １２　 飞行器载荷量对飞行高度的影响

Ｆｉｇ．１２　 Ｃｈａｎｇｅｓ ｉｎ ｔｈｅ ｆｌｉｇｈｔ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｌｏａｄ

从图 １１、１２ 可以看出，载重越大，扇翼飞行器起

飞滑跑距离越远，当载重达到 ３ ｋｇ 时，扇翼飞行器

无法正常起飞．测试表明 ６ ｋｇ 重扇翼飞行器最大可

载重 ２ ｋｇ 实现起飞，是其本身质量的 １ ／ ３，这也验证

了扇翼飞行器载荷大的特性．
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４　 结　 论

１）重心位置应尽量靠近扇翼作用点，以减小起

飞时因扇翼转动而附加的低头力矩；同时在起飞时

应尽量将升降舵面向上偏转最大角度，用以弥补扇

翼转动带来的低头力矩；扇翼转速应尽量打到最大

值，以提高扇翼飞行器起飞时的升力．
２）当舵面偏转取 δｅ ＝ －３０°，重心位置取 ｘｃｇ ＝

０．５１ ｍ，扇翼转速取 δｎ ＝ ２ ５００ ｒ ／ ｍｉｎ 时，最短起飞滑

跑距离小于 ９ ｍ．仿真表明， 该型扇翼飞行器可载重

相当于本身质量 １ ／ ３ 的负荷飞行，验证了其大载荷

的特性．本文的研究为扇翼飞行器结构设计和飞行

控制提供了指导．
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