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摘  要 

 

倾转旋翼固定翼飞行器是一种兼具固定翼和多旋翼飞行器的倾转旋翼飞行器，

机身整体采用固定翼飞行器的气动外形及机身结构，和多旋翼的垂直起降方式，

并采用一整套成熟可靠的飞行控制系统，使之能够摆脱固定翼起飞空间的限制，

以多旋翼模式起飞，以固定翼模式巡航，能够完成多种复杂条件下的航测、航拍、

侦查、打击等任务。 

首先分析固定翼飞行器和多旋翼飞行器各自的优缺点，然后确定多旋翼的旋

翼类型，固定翼的各个部件类型，根据实际需要确定飞行器的机体设计方案。 

其次对倾转旋翼固定翼进行总体参数设计，根据实际起飞重量，航程，巡航

速度等指标，为飞行器选择一套富足的动力系统。根据倾转方式设计飞机的动力

布局方式，飞行模式，翼型等具体参数。 

然后对飞行器进行详细设计，确定翼展，弦长，翼面积，平尾面积，翼型，

垂尾面积，翼型，平尾弦长，平尾翼展，机身截面积，机身长度，等一系列飞机

关键部位的重要参数。  

最后根据机身参数对飞机进行零部件设计，确定机身结构类型，隔框数量，

侧板类型，以及机身与机翼和尾翼的连接方式，机翼的结构类型，翼梁腹板等结

构件的设计，尾翼的结构类型，平尾结构类型垂尾结构类型，尾翼连接件的设计，

以及副翼升降舵和方向舵等舵面的设计，最后对各个部件进行蒙皮处理，安装外

置倾转机构和动力。 

本论文通过背景研究，深入分析，研发倾转旋翼，验证了倾转旋翼的可行性

与系统可靠性，为以后的倾转旋翼的改进和拓展提供了平台。 

 

关键词：固定翼倾转旋翼；机体结构设计；倾转机构；参数设计；动力选型 

  



 

 

 

 

ABSTRACT 

 

The tiltrotor fixed wing aircraft is a kind of tiltrotor aircraft which has both fixed 

wing and multi rotor aircraft. The whole fuselage adopts the aerodynamic shape and 

fuselage structure of the fixed wing aircraft, and the vertical takeoff and landing mode 

of multi rotor, and adopts a set of mature and reliable flight control system, so that it can 

get rid of the limit of the fixed wing takeoff space, take off in the multi rotor mode, and 

fix it Wing mode cruise, can complete a variety of complex conditions of aerial survey, 

aerial photography, investigation, combat and other tasks.             

First, the advantages and disadvantages of fixed wing aircraft and multi rotor 

aircraft are analyzed, then the rotor type of multi rotor, each component type of fixed 

wing are determined, and the aircraft body design scheme is determined according to 

the actual needs.             

Secondly, the overall parameters of the tilt rotor fixed wing are designed. 

According to the actual takeoff weight, range, cruise speed and other indicators, a set of 

rich power system is selected for the aircraft. The dynamic layout, flight mode, airfoil 

and other specific parameters of the aircraft are designed according to the tilt mode.                

Then the aircraft is designed in detail to determine a series of important parameters of 

key parts of the aircraft, such as wingspan, chord length, wing area, flat tail area, airfoil, 

vertical tail area, airfoil, flat tail chord length, flat tail wingspan, fuselage sectional area, 

fuselage length, etc.             

Finally, according to the fuselage parameters of the aircraft components design, 

determine the fuselage structure type, number of spacer frames, side plate type, as well 

as the fuselage and wing and tail connection, wing structure type, wing beam web and 

other structural parts design, tail structure type, flat tail structure type vertical tail 

structure type, tail connection design, aileron elevator and rudder, etc The rudder 

surface is designed. At last, each part is skinned, and the external tilting mechanism and 

power are installed.             

Through background research, in-depth analysis, research and development of tilt 

rotor, the feasibility and system reliability of tilt rotor are verified, which provides a 

platform for the improvement and expansion of tilt rotor in the future. 

 

Key wods：Fixed wing tilt rotor；Body structure design；Tilting mechanism；Parametric 

design；Power selection 
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第一章  绪论 

 

1.1 引言 

从莱特兄弟第一次真正意义上的离开地面飞上蓝天，飞机作为一种全新的交

通工具出现在人类的历史上，从此开始了高速发展的道路，经过两次世界大战及

战后民用市场的发展，飞机已经成为人类不可或缺的公共交通工具，飞机在类型

上逐渐演化出固定翼、直升机、多旋翼、倾转旋翼以及扑翼机等多种类型，他们

各有优缺点，而倾转旋翼则是结合了固定翼和多旋翼优点于一身的飞行器，具有

以下优点 

兼具固定翼长航时飞行速度快，多旋翼可以垂直起降，定点悬停，不依赖跑

道，适应能力强，可在多种复杂环境下起飞降落的优点。 

(1)倾转固定翼的倾转动力在垂起时作为多旋翼动力使用，固定翼时完成倾转

作为固定翼的动力输出，不存在动力闲置的问题，一定程度上减小了飞行器的自

重和飞行时的阻力，整机效率较高。 

(2)采用电子飞行控制器增稳，安全性高，姿态控制能力强，能够根据自身需

要及时改变飞行状态，在天气情况不理想的情况下仍然能够飞行，相对于固定翼

来说，对自身的控制力较强，具备全自主飞行能力。 

(3)近年来，无论是军用市场还是民用市场都青睐倾转旋翼飞行器，究其原因

就是倾转旋翼作为一个载机平台能够满足现在各个行业需要的多功能飞行器，尤

其是快速起降的优点，更能够满足各种环境下的飞行任务。 

1.2 倾转旋翼的发展现状 

1955 年，美国贝尔公司的工程师们研制出了 XV-3 倾转旋翼的样机[1]，1958

年 12 月完成了首飞，这是倾转旋翼飞行器第一次出现在公众的视野里，1972 年贝

尔公司和美国陆军共同研发了XV-15倾转旋翼机[4]。随后，在 1981年，美国在XV-15

的基础之上研发了下一代实用性倾转旋翼机，被命名为 V-22 鱼鹰[5]，目前 V-22 鱼

鹰运输机已经完成了 2000 多项飞行测试，获得了军方的肯定[6]。为了适应为来战

争的需求，贝尔公司已经设计下一代 V-44 倾转旋翼运输机，他可以搭载大约一个

连队的士兵或者 15 吨左右的装备，飞行速度最快可达 620 公里每小时，航程达到

3000 公里左右。 
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图 1-1  V-22 鱼鹰倾转旋翼飞机 

 

和国外相比，国内在倾转旋翼领域还处于理论摸索阶段，在国家项目的支持

下，中航工业直升机研究所和南京航空航天大学等科研单位已经开始对倾转旋翼

进行探索和研发。 

由中国航天科技集团公司研制的倾转旋翼无人机参加了 2018 年的珠海航展，

它被航天科技公司命名为 CH-10（彩虹-10），翼展为 6.7 米，可以携带 50 千克的

任务载荷飞行 7 小时，最大起飞重量为 350 千克，巡航速度达到 150 千米每小时，

最大飞行速度 320 千米每小时，飞行高度极限达到 7 千米，它的设计初衷是为海

军舰艇或陆军野战部队提供一款查打一体无人机。 

 

图 1-2  彩虹 10 倾转旋翼无人机 

 

1.3 倾转旋翼的意义 

本项目通过为固定翼飞机设计一种可倾转的机体结构，使固定翼飞机具备垂

直起降和定点悬停的能力，解决固定翼在日常任务中对机场跑道的依赖，尽可能
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降低固定翼飞机对起降条件的要求，使固定翼无人机能够在复杂地形条件下进行

起降作业。作为传统倾转旋翼机的替代品，能够满足不同地区的复杂飞行环境，

如海岛，密林，船只，城市，沙漠，山坡等传统飞机无法起飞降落的地区，为各

行各业提供一个安全可靠，方便快捷，能够搭载各种任务设备的的载机平台。 
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第二章  整机参数设计 

2.1 总体设计 

2.1.1 设计参数指标 

本项目设计目标为一款重量上限为 7kg 的固定翼无人机，所以本项目的无人

机为一款轻型无人机，多数轻型无人机的任务载荷质量在 2kg 以内，并且使用无

人机动力电源作为任务载荷供电，一般不自带电源，因此不带任务载荷起飞总重

为 5kg，因此针对飞机重量上限为 5kg，给出以下基本设计参数； 

机翼展长：1.6m-2m 

巡航速度为：70-80km/h 

平飞状态下最大飞行速度大于或等于：120km/h 

失速临界速度小于等于：40km/h 

垂起状态下最大起飞重量小于或等于：5kg 

能够垂直起飞并且在安全高度完成姿态转换快速前飞 

2.1.2 动力构型分析 

倾转固定翼根据旋翼数量分为三旋翼和四旋翼，根据旋翼在固定翼机身上的

布置分为四旋翼前倾转式，四旋翼后倾转式，三旋翼前倾转式，三旋翼三倾转式，

不同的倾转机型因其旋翼数目不同，倾转方式不同，因此旋翼在机身上的布置也

不一样，但总的来说都遵循以下几点； 

(1)旋翼在起飞降落过程中，尽量避免旋翼的下洗气流与机身部分重叠，造成

旋翼动力损失，使流场不稳定。 

(2)旋翼在确定安装位置时在预留足够的倾转空间的前提下尽量缩短旋翼与机

身连接处的距离。 

(3)尽量减少在固定翼模式下的闲置旋翼数量。 

(4)旋翼重心与固定翼重心应尽量重合 

2.1.2.1 四旋翼前倾转式与后倾转式 

四旋翼前倾转式是以 X 型四旋翼与常规固定翼的结合的倾转旋翼机型，该倾

转旋翼是 X 型四旋翼的 1、3 号旋翼在固定翼机翼的前缘，2、4 号旋翼在固定翼

机翼的后缘，当飞机垂直起飞到安全高度后，根据指令执行倾转程序时，1、3 号

旋翼逐渐向前倾转，2、4 号旋翼依然保持原姿态不变，这时 1、3 号螺旋桨的拉力

会分解为一个向前的水平力和一个竖直向下的力，水平力使飞机向前做加速运动，
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竖直向下的力和 2、4 号旋翼的拉力共同克服飞机的重力，使飞机保持高度不变，

随着 1、3 号旋翼倾转的角度不断增大，旋翼产生的水平分力越来越大，飞机向前

的速度越来越大，机翼产生的升力越来越大，因此飞行控制器自动调节 2、4 号旋

翼的动力输出，直到飞机的水平向前速度超过失速速度，1、3 号旋翼彻底转成与

机身轴线平行，为固定翼提供前进的动力，2、4 号旋翼彻底关闭动力输出，完成

倾转过程。四旋翼后倾转式与前倾转式原理相同，既 2、4 号旋翼为倾转动力，1、

3 号旋翼为固定旋翼。倾转方向变为向后倾转， 

 

图 2-1  四旋翼前倾转式         图 2-2  四旋翼后倾转式 

 

2.1.2.2 三旋翼前倾转式和三倾转式 

三旋翼前倾转式是三旋翼与传统正常尾或 V 型尾翼的结合，三个旋翼的布置

类似于固定翼后三点式起落架的布局形式，两个倾转旋翼在机翼前缘，另一个旋

翼在机身与尾翼相连接的尾管上，机身与尾翼选择尾管连接便于安装旋翼，并且

能够最大程度的减小气流干扰，提高旋翼的效率。三旋翼在垂直起降状态下控制

航向是靠飞行控制器通过控制前两个倾转旋翼差速舵机向反方向倾转角度，通过

扭矩差使机头指向向左或向右改变方向。当发出向左改变航向的命令时，飞行控

制器控制左侧的旋翼向前倾转一定的角度，左侧旋翼在竖直方向上的力量减小，

根据牛顿运动定律，旋翼旋转同时会产生一个和旋翼旋转方向完全相反的扭力，

随着左侧旋翼在竖直方向上的力量减小，扭矩也随之减小，因此左右两侧形成一

个扭矩差，使飞机在航向上向左运动，向右偏转航向的原理也相同。三旋翼前倾

转的倾转过渡控制方式与四旋翼的倾转控制方式完全相同，唯一不同之处是机翼

后缘的固定旋翼数量由两个变为一个，在固定翼状态下，闲置的旋翼数量也为一

个。 

1 

2 

3 

4 

1 

2 

3 

4 
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图 2-3  三旋翼前倾转式              图 2-4  三旋翼三倾转式 

 

三旋翼三倾转式与其他的倾转机型都不同，因为第三个倾转旋翼安装在机身

中轴线上，需要足够的倾转空间，故三倾转式只能用在无尾的飞翼（三角翼）布

局固定翼上，或者尾翼为双撑杆的 V 型尾翼上，在倾转方式上，机翼前缘的两个

旋翼向前倾转，机翼后的第三个旋翼向后倾转，三个旋翼无论是在垂直起降还是

固定翼飞行都参与工作，不存在闲置动力的问题，因此这种构型是所有倾转机型

里效率最高的。 

2.1.3 构型的选择 

通过对比不同的旋翼搭配不同类型固定翼，我们可以看到他们各自的优缺点，

四旋翼倾转固定翼无论是前两个动力倾转还是后两个动力倾转，都存在固定翼模

式下两个旋翼动力闲置的问题，不仅效率较低，还增加了飞机质量，四旋翼的优

点是结构稳定，起飞降落动力充沛，而三旋翼的稳定性相比四旋翼略差，闲置动

力只有一个，因此效率比四旋翼要高，重量也比四旋翼要轻，三旋翼三倾转虽然

效率最高，没有闲置动力，但是适用机型范围略窄，对于常规固定翼机型无法安

装。经过横向对比，我们选择三旋翼前倾转式为本机的动力布局。 

2.2 起飞重量的估算 

电动飞机使用高密度锂离子电池作为动力源，在飞行过程当中由于不存在燃

油消耗问题，本文所设计的无人机也是用电池作为动力来源，因此倾转旋翼的飞

行质量和起飞质量相同，飞机的起飞质量可以用下式来表达为； 

𝑊𝑇 = 𝑊𝑆 +𝑊𝐹𝐸 +𝑊𝐵 +𝑊𝑃                   （2-1） 

其中，𝑊𝑇为起飞总重，也是无人机飞行过程当中的飞行重量 

𝑊𝑃为任务载荷的质量，本文设计无人机为技术验证飞机，不搭载任务设备，

所以𝑊𝑃设为 0 
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𝑊𝑆为无人机机体机构的质量，对于起飞质量在 7kg 以下的电动无人机来说，

机体结构质量所占起飞质量的比重为 30%左右，因为本文设计无人机不搭载任务

载荷，所占比重适量提高，设定为 50% 

𝑊𝐹𝐸为动力系统电子设备的质量，如电机，电调，螺旋桨等。设为占整机起飞

质量的 30% 

𝑊𝐵为动力电池的质量，本机选择格式 6S 5300mah 电池作为动力电池，电池质

量为 790g 

现已确定电池的实际质量和其他几项所占的质量占比，根据电池的重量和所

占整机重量的比重可以算出整机起飞质量为； 

𝑊𝑇 = 𝑊𝐵 (1 − 0.5 − 0.3) = 3.950𝐾𝑔⁄                （2-2） 

为了保证飞机设计的可靠度，我们保守估计飞机的起飞重量为 5kg 

2.3 功重比 

2.3.1 最大飞行速度 

飞机在保持最大速度前飞时处于一个受力平衡状态，升力和重量相等，阻力

和拉力相等，而飞机在保持最大速度前飞时的拉力就是飞机的最大拉力，因此我

们根据拉力和阻力相等的关系；T =
1

2
𝐶𝐷𝜌𝑉

2𝑆 

可以得出最大飞行速度的表达式； 

𝑉𝑚𝑎𝑥 = √2（
𝑃

𝑊𝑡
）(

𝑊𝑡

𝑠
)/(𝐶𝐷 ∗ 𝜌)

3
              （2-3） 

把最大飞行速度表示为功重比和移翼载荷的关系，功重比
𝑃

𝑊𝑡
的单位是𝑊 𝑘𝑔⁄ ，

翼载荷
𝑊𝑡

𝑆
的单位是𝑘𝑔 𝑚2⁄ ,小型低速固定翼飞机的阻力系数取 0.1。因飞行高度较低，

空气密度取标准海平面密度ρ = 1.225kg/𝑚3，根据最大飞行速度下，功重比和翼

载荷的对比关系，使用 MATLAB 生成功重比和翼载荷之间的对应关系曲线。 
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图 2-5  翼载荷功重比关系图 

 

2.3.2 功重比 

通过观察功重比和翼载荷之间的关系曲线，参考一般小型固定翼和多旋翼的

功重比取值范围，因三轴倾转旋翼在垂直起飞时的输出功率最大，所以按照多旋

翼的功重比取值方法进行取值 250W/kg，参照功重比与翼载荷两者之间的关系曲

线基本可以估算出翼载荷的取值为9𝑘𝑔 𝑚2⁄ .因此我们可以得出飞机的最大功率为

1.25KW，飞机的翼面积为;𝑆 = 0.55𝑚2 

2.4 动力选型 

三轴倾转旋翼的动力系统包括无刷电机、电子调速器、定距螺旋桨、高密度

锂离子电池、电源稳压系统、高精度大扭力倾转舵机。电池是为整个动力系统及

飞行控制器提供动力来源，整套动力系统除倾转舵机外都是由直接电池直接供应

22.2V 直流电源。倾转舵机则是由电源稳压系统将 22.2V 直流电降为 8.4V 直流电

为倾转舵机供电。倾转舵机是高精度的倾转控制元器件，在飞机倾转过渡过程中

起到不可替代的作用，因此需要特殊的电源稳压系统为其提供绝对平稳的电压，

保证在倾转过程中不会出现任何故障。 

飞机动力系统的工作逻辑和控制方式，首先由地面的操纵人员用遥控器或地

面站发出指令，和飞行控制器链接的信号接收系统把接收到的命令发送给飞行控

制器，飞行控制器接收到命令之后对命令进行解析，并且把各个动力电机和倾转

舵机各自需要执行的相应命令分别发送给各个总做单元，其中发送给倾转舵机的

命令直接发送到倾转舵机执行相应动作，而发送给电机的命令则需要发送给串联
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在 

 

 

图 2-6  动力系统工作逻辑图 

 

电池和电机之间的电子调速器，由电子调速器把来自动力电池的直流电模拟

变为三项交流无刷电机需要的交流电源，通过飞行控制器传来的控制信号来给电

机分配相应的电压和电流，以此来对电机进行相应的动力输出。 

2.4.1 电机的选择 

多旋翼在起飞阶段需要一定的富足动力，来满足起飞需要和外力因素造成的

动力不足等问题，拉力一般为起飞总重的 1.5倍，因此功重比由原来的 250𝑊 𝑘𝑔⁄  上

调为 375𝑊 𝑘𝑔⁄  ,飞机在垂直起降模式下的总功率应为 1.875KW，三个电机的总拉

力应为 7.5kg。 

在固定翼模式下，只有前两个倾转旋翼进行动力输出，我们参考一般小型电

动固定翼的功重比取值范围，结合多旋翼功重比的取值，为前两个旋翼进行功重

比的分配，为前两个旋翼电机分配至少 5kg 的拉力，尾电机分配 2.5kg 的拉力。 

无人机用动力电机为低电压大电流三项无刷外转子动力电机，电机的主要参

数有定子直径和高度，以及电机的 KV 值，定子直径和高度决定了电机的转速和

扭矩，KV 值则是电机在空载情况下每增加 1V 电压，电机的转速增加的值就是电

机的 KV 值。在固定翼飞行模式下，电机的动力输出变化范围较大，因此我们选

用动力足，加速快，反应灵敏的固定翼电机，在适合的固定翼电机里边选定蓝鹰 

FA2820 595KV 电机作为前置旋翼的动力，搭配 1170 的螺旋桨单个最大持续输出

功率约为 500W 左右，单个持续最大拉力约为 6kg 左右，比较符合我们的配置要

求，并且有一定的动力冗余量。 

电源 
接收
机 

调速
器 

电机 
螺旋
桨 

电源稳压系统 倾转舵机 



天津中德应用技术大学 2020 届本科生毕业设计 

10 

 

 

图 2-7  前置动力电机 

 

图 2-8  后置动力电机 

 

尾电机因其只在多旋翼阶段做工，需要的是平缓的动力稳定的输出，满足拉

力即可，因此参照多旋翼电机去选择，最终在多旋翼电机里选择朗宇 sunnysky 

X4112S 400KV 值的盘式电机，搭配 1470 的螺旋桨，最大拉力 2460g。 

2.4.2 电子调速器 

电子调速器是飞控和电机之间的桥梁，电调的响应速度直接决定了电机的反

应，因此我们采用好盈天行者系列 60A 多旋翼电调，可以持续输出 60A 的电流，

瞬时电流可以达到 80A（10s 内），并且可以输出 5V 5A 为其他电子设备供电。 
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图 2-9  电子调速器 
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第三章  机体详细参数设计 

3.1 机翼设计 

机翼在整个飞机当中是非常重要的一个部件，因为它为整个飞机提供克服重

力的升力，是飞机能够在空中飞行的关键部件，机翼的类型和翼型都决定着机翼

的性能，机翼根据外形大致分为以下几类，平凸翼、凹凸翼、对称翼、双凸不对

称翼，不同的翼肋形状有着各自不同的特性， 包括升力系数、 阻力系数、 升阻

比、 失速角度等。 

3.1.1 翼型的选择 

小型低速飞机通用的翼型为相对厚度较大，升力系数高，低速性能好，在临

界失速速度下仍具有良好的控制性，结合我们此次设计的是倾转固定翼，机翼下

方要安装倾转舵机的链接件，因此尽可能的选择平凸翼型，以便于安装，在 profili

翼型库里我们根据条件选择合适自己的翼型。根据设计要求我们在翼型库里选出

了一下几款最大厚度为 15%左右比较符合要求的翼型 BE12305B、CLARKY15、

SAUTER1 三款翼型 
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图 3-1  备选翼型 

 

3.1.2 翼型特性分析 

首先我们需要确定的机翼参数为机翼的重要参数展弦比，一般小型无人机的

展弦比都在 6 左右，因为增大展弦比可以在保证升力的前提下减小机翼弦长，进

而降低机翼翼尖在飞行过程中产生的涡流，减小诱导阻力，提高机翼的升阻比使

飞机性能更好。因此我们设定机翼为展弦比为 7 的平直翼，根据飞机的翼面积和

展弦比我们可以计算出机翼的翼展为 1.96 米，弦长为 0.28 米。在 profili 里我们首

先设置飞机的巡航速度为 22m/s，飞行高度为 50m，机翼弦长为 0.28m，利用计算

工具自动计算出雷诺数约为 420000,利用专用工具分析三款不同翼型的升阻比曲线

和力矩系数曲线 

 

图 3-2  备选翼型性能分析 

 

由图中可以看出，BE12305B 这款翼型在大迎角下的升阻比比较好，但升力系

数偏低，力矩系数在正常迎角范围内不具优势，CLARKY15 这款翼型在升阻比和

力矩系数上与 SAUTER1 不相上下，但升力系数略微逊色一些，因此我们选择

SAUTER1 这款在升阻比上优势更为明显的作为机翼的翼型，升力系数升阻比等数

据如下图。 

 

图 3-3  机翼翼型性能分析 
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3.2 机身设计 

机身是飞机的重要部件，不仅连接着机翼尾翼等部件，还负责整个飞机的设

备搭载，机翼和尾翼等传来的各种载荷也都靠机身来消耗掉，因此在结构上机身

要进行一些加强处理。机身也是飞机飞行阻力的重要组成部分，影响机身阻力的

主要因素有机身的长度，机身的最大截面积。因此飞机机身设计时应尽可能在满

足结构强度和空间的前提下减小机身截面积，依此减小飞行阻力。参考一般固定

翼飞机可知机身长度与翼展长度的比例在 0.8-1 之间，本文我们选取 0.85 为机身与

翼展的比例，因此机身总长度为; 

𝐿 = 1.96 ∗ 0.85 = 1.7𝑚                   （3-1） 

 

图 3-4  机身简要线图 

 

由于是三旋翼结构，所以尾翼与机身采用外直径为 21mm 碳纤维管进行连接，

这样不仅可以降低机身阻力，还便于旋翼电机的安装，避免螺旋桨与机身产生干

涉。前部机身长度定为 1m，固定翼飞机升力焦点一般位于重心之后，这样飞机具

有俯仰稳定性，因此机翼安装位置定为前缘距机头 0.5m 处，机身前部的长细比定

为 6，因此机身截面为长度为；𝐿 = 1 6 = 0.16𝑚⁄ 的正方形，为了减小飞行阻力，

对棱角进行圆化处理， 

3.3 平尾设计 

平尾在飞机当中起到一定的升力作用，并且通过升降舵进行飞机俯仰角度的

控制，因其在飞机的尾部，距离重心较远，因此力矩较长，是控制飞机飞行姿态

的重要手段之一，平尾的另一个作用是保持飞机的俯仰稳定性，因此我们采用上

下对称翼型作为平尾的基本翼型，在翼型库里选择合适的翼型，并进行对比，我

们选择 NACA0012 为水平尾翼的基本翼型，水平尾翼的翼展我们定为 0.6m，展弦
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比我们取为 3，即平尾翼根弦长为𝐿 = 0.6 3⁄ = 0.2𝑚后掠角 10 度，这样就具有足

够的俯仰稳定性。 

 

图 3-5  尾翼简要线图 

 

3.4 垂尾设计 

飞机的垂尾也是固定翼飞机的重要组成部分，飞机的尾翼一般分为正常布局

型尾翼，V 型布局尾翼，T 型布局尾翼和双垂尾等多种布置形式，不同的布置形式

适合于不同的飞机类型，我们选择正常尾翼为飞机的尾翼构型，既垂尾和平尾呈

垂直交叉形式，平尾与机翼呈平行状态，垂尾位于机身轴线上与平尾垂直并布置

于平尾上方。垂尾翼型也同样选择与平尾翼型相同的对称翼型 NACA0012，展弦

比我们取为 1.5，垂尾根部翼型弦长为 0.2m，后掠角 15 度，垂尾高度为; 

𝐿 = 0.2 ∗ 1.5 = 0.3𝑚                    （3-2） 

3.5 舵面设计 

因为本文设计飞机不存在襟翼扰流板等辅助控制舵面，因此飞机的舵面仅仅

包括机翼上的两片副翼舵面，尾翼上的升降舵和方向舵四个基本操作舵面。为保

证飞机的结构强度不受舵面影响，因此舵面沿翼展方向弦长要保持一定的长度，

在相同的舵面面积下，舵面沿翼弦方向的尺寸不能太长，我们取弦长比为 0.3，取

机翼的弦长为 0.28m，因此副翼的弦长就为； 

𝐿 = 0.28 ∗ 0.3 = 0.084𝑚                 （3-3） 

副翼的翼面积与机翼的翼面积之比我们取为 0.2，因此副翼的面积为； 

𝑆 = 0.5488 ∗ 0.2 ∗ 0.5 = 0.05488𝑚2            （3-4） 
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根据上述信息我们能够算出副翼的翼展长为； 

𝐿 = 0.05488 0.084 = 0.66𝑚⁄                 （3-5） 

升降舵面设计按照与水平安定面的面积之比为 0.3 进行设计，方向舵则按照与

垂直安定面的比例 0.3 进行设计，升降舵展长设定为 0.4m，形状为矩形，弦长与

翼根弦长比例为 0.2，因此升降舵弦长为 0.04m。升降舵面积为； 

𝑆 = 0.4 ∗ 0.04 = 0.016𝑚2                 （3-6） 

升降舵按照机身轴线对称安装。方向舵沿弦长方向的尺寸与翼根弦长之比我

们同样取为 0.2，因此沿弦长尺寸为 0.04m，长度为 0.2m，方向舵的面积为； 

𝑆 = 0.2 ∗ 0.04 = 0.008𝑚2                 （3-7） 

至此，本设计的所有基本部分的参数都已设计完毕，具体参数如下表 

表 3-1  整机详细参数表 

       机翼        平尾       垂尾 

面积(𝑚2) 0.55        0.1041      0.04796 

翼展（m） 1.96          0.6         0.3 

展弦比 7           3           1.5 

后掠角（度） 0           10           15 

相对厚度 15%          12%        12% 

翼型 SAUTER1  NACA0012   NACA0012 

副翼弦长比 0.3 

副翼展长比 0.66 

平尾弦长比 0.2 

垂尾弦长比 0.2 
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第四章  机体整体建模 

4.1 机身结构设计 

机身是飞机的重要承载部件，设计时在保证结构强度的前提下尽量减轻机身

的重量使飞机轻量化，提高功重比。 

 

图 4-1  机身隔筐 

 

首先我们根据机身设计尺寸设计隔筐，如下图，机身主要分为八个结构隔筐，

其中三个与机翼相配合的为加强型隔筐，相比其他普通隔筐，加强型隔筐不仅要

承载机身的载荷，更多的承受机翼传来的弯矩，因此采用 4mm 厚加强型层板，在

每个隔筐中间设计减重孔，不仅可以降低重量还方便机舱内的电子设备安装。隔

筐用桁条相连接，用来保证每个隔筐在机身纵向的定位，机身前部为整流罩内支

撑，因为仅仅起到保持整流罩外形的作用，基本不承受机身传递来的各种载荷，

因此采用普通隔筐并用连接件与最前端的结构隔筐相连接，并采用大量减轻孔。

机身后端是机身与尾管的连接件，因为要与尾管相连接，所以采用四片全层板镶

嵌的方式连接，尾管依次与最后一篇层板和倒数第二片层板相连接，保证了尾管

的固定与空间位置不变。 

 

图 4-2  机身侧板 

为了保证机身的结构强度，仅仅靠隔筐和桁条是不够的，为了给机身有更高

的强度，我们给机身设计强度更高的侧板，以此来为机身提供更有力的支撑，侧

板除了和每个隔筐设计有连接孔，还设计了与机翼相连接的翼梁安装孔，翼梁安
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装孔有一大一小两个，靠前尺寸比较大的为主要受力翼梁的安装，机翼受到的大

部分力都是通过这个翼梁来传递的，而后侧尺寸较小的这个翼梁安装孔，是为了

固定机翼的安装。 

当我们把上下左右四个侧板都安装上之后，把尾管和机翼翼梁进行安装，整

个机身的结构部分就安装完成了，然后我们对机身进行蒙皮处理。机身整体结构

和蒙皮效果图如下。 

 

图 4-3  机身结构图 

 

图 4-4  机身蒙皮图 

 

4.2 机翼结构设计 

机翼是整个飞机最重要的部件，机翼不仅要为飞机提供升力，还承受着很大

的载荷，因此机翼的结构强度很重要，本文设计的机翼为平直翼，因此只存在两

种翼肋，一种为整个翼肋，另一种为去掉副翼部分的翼肋，这两种翼肋组成了我

们机翼的横向结构件，起到保持机翼外形的作用，并且连接两个腹板和机翼梁以

及机翼前缘。 
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图 4-5  翼肋 

 

机翼的纵向结构件包括腹板，机翼前缘和机翼梁等结构，腹板是机翼的主要

受力构件，腹板与翼肋采用镶嵌的方式进行连接配合，每两个翼肋中间采用椭圆

形减重孔设计，在保证强度的前提下既减轻腹板的重量。腹板分为前腹板和后腹

板，两个腹板一前一后，为机翼提供支撑。 

 

图 4-6  腹板 

机翼翼梁为一粗一细两个尺寸的圆柱形翼梁，主翼梁为外直径 

16mm 内直径为 10mm 的的圆柱体，小翼梁的外直径为 11mm 内直径为 5mm

的圆柱体，两个翼梁分别与机身两侧的机翼连接杆相配合，与机身相固定。机翼

的前后缘是固定翼肋的，能够有效的提高机翼前缘和后缘的结构强度。 

 

图 4-7  翼梁 
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图 4-8  前后缘 

 

4.3 尾翼结构设计 

尾翼包括垂尾和平尾两部分，本文设计垂尾包括 6 个从翼根到翼尖弦长依次

减小的翼肋，翼型为 NACA0012，由两个梁横穿所有翼肋并与尾翼连接件相连接，

水平尾翼包括左右两部分组成，左右各有 6 个大小不一的翼肋组成，翼型同样为

NACA0012，有两个圆柱形梁横穿整个水平尾翼与尾翼连接件相固定，尾翼连接件

是链接垂尾和平尾的中间部分，将整个尾翼与尾管相连接，使整个尾翼成为一体。 

 

图 4-9  尾翼结构 

 

4.4 倾转驱动系统 

4.4.1 倾转连接结构设计 

倾转机构是动力系统的核心部件，共包括三个部分，与机翼的连接杆，动力
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电机和倾转舵机，其中连接杆起到连接倾转舵机与机翼的作用，同时由于连接杆

内部是中空结构，倾转舵机和动力电机的电源线与信号线都通过连接杆内部与机

身相连，倾转机构则是固定应转舵机的部件，由 3D 打印而成，电机通过 U 型电

机座与倾转舵机相连接，倾转舵机通过转动舵机轴驱动电机进行转动，通过配合

尾旋翼完成固定翼和多旋翼的切换过程，尾旋翼则是固定翼动力电机，通过固定

电机座安装在尾管上，与前两个电机形成类似于后三点式起落架的空间位置布局。 

  

图 4-10  倾转机构                 图 4-10  后置动力 

将整个飞机进行表面蒙皮处理，并将所有部件装配，将飞机垂直起飞模式和

固定翼飞行状态进行展示，本文设计的倾转旋翼固定翼机体结构设计工作圆满结

束。 

 

图 4-11  垂起模式示意图            图 4-12  固定翼飞行模式示意图 

 

4.4.2 倾转驱动动力选型 

倾转舵机是比较关键的机构，要求扭力大，精度高，并且拥有超高的可靠性，

选用符合我们要求的 RDS3230 高压倾转舵机，倾转角度为 180 度，供电为 8.4V 电

源，最大扭力 30kg，完全满足我们的要求，为了给倾转舵机提供 8.4V 稳定电源，

使其稳定工作，为它配备好盈专用降压模块，可以根据自身实际需要选择输出 8.4V 

5V 7.4V 三种不同的电压模式，最大输出电流为 10A，同时还可以为飞行控制器提

供电源，为飞机电源提供安全保障。 
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图 4-13  倾转舵机                图 4-14  电源稳压模块 
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 结  论 

本文设计的倾转旋翼飞行器是结合固定翼和多旋翼优点的新构型飞行器，本

文主要完成了以下工作。 

（1） 根据旋翼的背景和发展现状，提出本文的设计理念及构想，明确本设计

的定位与功能。 

（2） 根据设计要求，明确设计参数，对飞机进行整体方案设计，包括旋翼的

构型，固定翼的基本构型，机翼的结构，机身与尾翼的结构形式。 

（3） 对飞机进行详细参数设计，包括翼面积，展弦比，翼展，弦长，垂尾面

积，平尾面积，升力系数，巡航速度，失速速度等。 

（4） 根据设计参数对飞机整体建立实体模型，并对表面进行蒙皮处理，安装

动力系统。 

以上就是本篇论文的所有设计工作。 

本论文通过背景研究，深入分析，研发倾转旋翼，验证了倾转旋翼的可行性

与系统可靠性，为以后的倾转旋翼的改进和拓展提供了平台。 

本文的设计仅仅是个人在大学的学习和知道老师的指导下完成的，必有不合

理之处，只是为以后的倾转旋翼无人飞行器的研发打下一个基础，未来应该在以

下几个方面对倾转旋翼飞行器进行更加深入的研究。 

（1） 倾转旋翼的倾转装置应该与机身进行融合，使倾转机构的结构更加的稳定

可靠，减小阻力，更加美观。 

（2） 倾转固定翼的机身应该采用更加复合空气动力学的设计，对机身进行流场

分析，使机身在满足结构和空间的前提下阻力更小，更加美观。 

（3） 机翼是飞机最重要的部件，机翼应该朝着更加符合空气动力学的方向发展，

减小机翼的各种阻力，使飞机的效率得到有效提高 
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