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四旋翼倾转飞行器操纵冗余设计
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（南京航空航天大学直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京，210016）

摘要：建立了四旋翼倾转飞行器旋翼、机翼、机身的非线性气动模型和飞行动力学模型，并在Matlab/Simulink环

境下搭建了仿真模型，根据仿真模型计算各个操纵面的操纵效率，确定了不同状态下各个通道需要用到的操纵

方式，结合飞行动力学模型和操纵方式，在纵向通道上进行了全包线的配平计算，表明了操纵策略的可行性。
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Design of Redundant Manipulation for Quad Tilt Rotor Aircraft

YANG Yang，CHEN Weiqin，CHEN Renliang
（National Key Laboratory of Science and Technology on Rotorcraft Aeromechanics，Nanjing University of

Aeronautics & Astronautics，Nanjing，210016，China）

Abstract:Nonlinear aerodynamic model and flight dynamics model of the quad tilt rotor aircraft are developed
by calculating the airframe forces and moments of each component，including rotor，wing and fuselage. A
simulation model is built under the Matlab/Simulink environment，then according to the simulation model，
the control efficiency of each control surface is calculated，and the control methods used for each channel in
different states are determined. Combining the flight dynamics model with control mode，the trimming value
with the whole envelope is calculated on the longitudinal channel. The feasibility of manipulation strategies is
verified.
Key words: quad tilt rotor；flight dynamics；manipulation strategy；trim

四旋翼倾转飞行器 (Quad tilt rotor, QTR)左
右、前后各有两副旋翼和两个机翼，每个机翼的翼

尖装有一个可以倾转的短舱，驱动每副旋翼，当每

副旋翼的旋翼轴与机翼垂直时，为直升机飞行模

式，当每副旋翼的旋翼轴转过 90°后，为固定翼飞机

飞行模式，倾转过渡飞行模式介于直升机和飞机飞

行模式之间。如图 1所示为四旋翼倾转飞行器的

直升机飞行模式。从表面上看，四旋翼倾转飞行器

仅仅在V⁃22的基础上增加一对机翼和一对倾转旋

翼，但四旋翼倾转飞行器的有效载荷能在 V⁃22的
基础上显著提升，可达到 C⁃130的水平，速度超过

500 km/h。

四旋翼倾转飞行器除了具有高速巡航和垂直

起降能力外，由于增加了一对旋翼和一对机翼，其

图 1 四旋翼倾转飞行器布局

Fig.1 Configuration of quad tilt rotor aircraft
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载荷能力得到了显著的提升 [1⁃2]。四旋翼倾转飞行

器包括 3个飞行模式 [3⁃4]：垂直起降/小速度前飞的

直升机模式、高速巡航前飞的固定翼模式以及在直

升机模式和固定翼模式之间转换的过渡模式。

四旋翼倾转飞行器在低速直升机模式飞行时，

旋翼作为主升力面、操纵面以及推进器；到了高速

固定翼模式飞行以后，机翼作为主升力面，旋翼作

为推进器。因此要求四旋翼倾转飞行器可对旋翼

系统、机翼系统进行操纵，即可对旋翼进行总距和

纵横向周期变距操纵；可对机翼的襟副翼进行操

纵，再加上飞行器前后短舱可以独立地倾转，这对

于四旋翼倾转飞行器来说，可操纵量有很多，会出

现严重的操纵冗余问题，将直接影响飞行器的飞行

品质。所以需要一套合适的操纵策略来解决四旋

翼倾转飞行器的操纵冗余问题。

另外，四旋翼倾转飞行器特殊的构型使其气动

特性和稳定性随着短舱倾角和飞行速度的变化发

生明显的变化，这也将给飞行器的操纵策略带来巨

大困难 [5⁃7]。特别是在过渡模式时，飞行器的操纵

策略需要由直升机时的操纵转换到固定翼飞机时

的操纵，且随着短舱发动机的倾转，各个操纵之间

存在较强的耦合性，这使得过渡飞行模式时的事故

率很高，因此合适的操纵策略是实现四旋翼倾转飞

行器安全平稳飞行的关键技术。

四旋翼倾转飞行器的结构要比一般的飞机复

杂，它不仅有固定翼飞机的机身、机翼、垂尾，而且

有直升机部件中最复杂的旋翼，因而它具有固定翼

飞机和直升机所拥有的各种技术难点，同时还带来

许多倾转旋翼机独有的一些新的技术困难。

贝尔直升机公司建立了 XV⁃15倾转旋翼飞行

器的实时仿真数学模型，并给出飞行器混合操纵模

型的具体数据 [8]。从给出的具体数据可以看出，倾

转旋翼机的操纵系数与倾转角和前飞速度有关，其

中倾转角为主要考虑的因素。波兰的 Miller和
Narkiewicz建立了 V⁃22倾转旋翼机的数学模型，

其采用旋翼总距、旋翼纵横向周期变距、副翼、升降

舵以及短舱倾角对飞行器进行操纵 [9]。国内南京

航空航天大学的唐正飞课题组针对“十”字形布局

的四轴倾转无人机进行飞行仿真、控制律的设计，

并在过渡模式采用二次倾转的方式进行倾转过

渡 [10]；夏青元等对倾转旋翼机模型进行操纵分配策

略研究，过渡模式下短舱倾转角与前飞速度一一对

应，且短舱倾角采用匀速倾转的方式 [11]。

本文在考虑旋翼系统、机翼系统、机身系统气

动模型基础上，建立四旋翼倾转飞行器的动力学模

型，并在Matlab/Simulink仿真环境中，对飞行器的

数学模型进行数值计算与分析，为以后的控制系统

设计提供研究对象。

1 四旋翼倾转飞行器飞行力学建模

本文研究的四旋翼倾转飞行器主要组成部分

包括：旋翼系统、机翼、机身 3个部分。其示意图如

图 1所示，主要参数见表 1。

飞行器飞行力学的建模过程主要是对飞行器

各部件进行抽象、分析和综合的复杂过程，必须全

面考虑飞行器各部件的物理模型及数学表达式的

可行性。在模型建立过程中为了简便，针对不同部

分的模型需要进行简化假设：

（1）不考虑结构的弹性效应，把机体、桨叶、机

翼等看作是绝对刚体；不考虑旋转部件的陀螺效

应；旋翼转速是常数。

（2）桨叶挥舞角、变距角和入流角均为小量。

（3）桨叶挥舞运动只考虑低频响应，旋翼力和

力矩是周期平均值，不考虑其周期效应；不计桨叶

的摆振运动。

1. 1 旋翼气动模型

与常规飞行器相比，四旋翼倾转的气动特性较

为复杂，主要体现在旋翼和机翼之间的气动干

扰 [12]。气动干扰主要表现为 3个方面：①旋翼下洗

流在机翼处交汇形成“喷泉”效应，增大旋翼的诱导

速度；②机翼的阻塞效应使得诱导速度减小；③机

翼升力对旋翼诱导速度存在影响，需要用到修正系

数 [13]。悬停和低速前飞时，喷泉效应与阻塞效应相

当，因此忽略机翼对旋翼的气流干扰。

四旋翼倾转的四副旋翼除了位置和旋向不同，

其他参数均相同，所以在旋翼建模中只涉及单个

旋翼。

桨毂相对重心位置为

pos=
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ê
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X p + L ′ cos in
Y p

Z p + L ′ sin in
(1)

表 1 四旋翼倾转飞行器主要参数

Table 1 Main parameters of quad tilt rotor aircraft

参数

质量/kg
转速/(r·min-1)

桨叶数量

旋翼半径/m

前机翼展长/m

后机翼展长/m

机翼弦长/m

数值

60
2100
3
0.58

1.6

2.2

0.3

参数

前后机翼间距/m
全机长/m
全机宽/m
全机高/m

绕机体 X轴转动惯量/
(kg·m2)

绕机体Y轴转动惯量/
(kg·m2)

绕机体 Z轴转动惯量/
(kg·m2)

数值

1.2
2
2.6
0.5

18.64

11.23

14.68
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式中：L ′代表旋翼桨毂中心到短舱旋转轴的距离；

X p,Y p,Z p代表短舱倾转点在体轴系下的坐标；in代
表旋翼轴前倾角，当 in = 90°时为直升机模式，当

in = 0°时为固定翼飞行模式。

设机体的运动参数为：体轴系下的机体速度

ub ,vb ,w b，角速度 p,q,r，则旋翼桨毂中心速度在机体

坐标系下的表达式为
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将桨毂系下的速度转换到风轴系下
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式中：Δ= 1代表右旋旋翼，Δ=-1为左旋旋翼。

对于旋翼桨毂系下的角速度与机体轴系下的

角速度相同，类似速度坐标系的转换，将体轴系下

的角速度转换到风轴系下
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旋翼的诱导速度与其对应的拉力关系由动量

理论给出，它们相互隐含，在进行数值计算时，需要

进行迭代求解，关系式为

λ1 = λ0 -
CT

2 μ2 + λ21
(5)

桨叶挥舞运动包含吹风挥舞、操纵挥舞和随动

挥舞 [14]，用傅里叶级数展开，忽略高阶项，桨叶挥舞

角可以表示为

β= a0 - a1s cosψ- b1s sinψ (6)
桨轴系下的周期变距转换到风轴系下
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桨叶剖面变距角为

θ= θ0 +
-r θ tw - A 1 cosψ- B 1 sinψ- K 1 β (8)

式中：θ0为旋翼桨根总距，θ tw 为旋翼桨叶扭度，K 1

为桨叶挥舞调节系数。

桨叶剖面正则化的切向和法向气流速度表

示为
-U T = μ sin ψ+ -r cosβ
-U P = λ cos β- μ sin β cos ψ-

β̇
Ω
( -r - ε )+ -r ( -p sin ψ+ -q cos ψ )

(9)

根据二维翼型气动力理论，桨叶单位展长的气

动升力和阻力分别为

dL= 1
2 ρU

2a∞αc dr (10)

dD= 1
2 ρU

2 cC ddr (11)

U= ΩR -U
2
T +
-U

2
p ≈ ΩR-U T (12)

α= θ+ arctan (-U p-U T) (13)

式中：ε= e
R
,-r = e+ r ′

R
，a∞ 为翼型升力线斜率；c

为弦长；C d为翼型阻力系数，e为桨叶挥舞铰偏置

量，r ′为从桨叶剖面到挥舞铰的径向长度。

桨叶微段上的力矩有：作用在桨叶上的气动力

矩，离心力矩，桨叶惯性力矩，哥氏力矩和挥舞铰弹

簧力矩。根据作用在挥舞铰上的力矩平衡推导出

桨叶挥舞运动方程为

Iβ β̈= κ ∫0
R- e 1
2 ρa∞ c (ΩR)

2 (-U 2
Tθ+

-U T
-U P ) r ′dr ′+

2( Iβ+ eMβ ) ( pΩ cos ψ ′- qΩ sin ψ ′ )-
Kβ β-( Iβ cos β+ eMβ )Ω 2 sinβ (14)

式中：Iβ为桨叶关于挥舞铰的惯性矩；ρ为当地大气

密度；c为桨叶微段弦长；κ为旋翼叶尖损失系数；

Mβ为桨叶关于挥舞铰的质量静矩，Kβ为挥舞铰弹

簧刚度。

计算方程中的积分，并分别令方程左端与右端

中的常数项、一阶谐波项系数相等，可以得到旋翼

风轴系下桨盘轨迹平面动力学方程表示为
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式中：D r为旋翼阻尼矩阵；K r为旋翼刚度矩阵；f r为

旋翼激励向量。

旋翼的诱导速度、挥舞运动、气动力和力矩计

算均在旋翼风轴系下进行，因此风轴系下的旋翼

力为
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通过坐标转换，将其转换到桨毂系下
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最终转换到体轴系下
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旋翼桨毂力矩为
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因此风轴系下的旋翼力矩为
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式中M k = ρπR2 (ΩR) 2m k

风轴系下转换到桨毂系下
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最终将其转换到体轴系下
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1. 2 机翼模型

悬停和小速度前飞时，将倾转旋翼飞行器机翼

分为两部分：一部分受到旋翼尾流的干扰作用，另

一部分不受旋翼尾流的干扰作用。将不受旋翼尾

流影响的机翼部分称为自由流区，受到旋翼尾流影

响的机翼部分称为滑流区，滑流区的机翼受到旋翼

下洗冲击产生向下载荷 [15]。机翼的气动模型也相

应分为两部分：滑流区气动模型和自由流区气动模

型。为了区分滑流区和自由区，用下角标 ss和 fs
分别表示。

从直升机模式的悬停状态开始，随着前飞速度

的增加，机翼滑流区面积也会相应地改变。最终，

当速度达到某一值时，机翼滑流区的面积不再改

变，此时 SWss = 0。
短舱倾角也会影响诱导速度的方向，由直升机

模式向飞机模式过渡的过程中，诱导速度开始向后

移动，逐渐离开滑流区，最终与机翼平齐。当短舱

倾角 in < 60°时，SWss = 0。当短舱倾角 in ≥ 60°时，

滑流区的面积可以由式（23）确定。

SWss = S ss max [ sin ( 1.386 ⋅ in ) +

cos ( 3.114 ⋅ in ) ]
umax - u
umax

(23)

式中 S ss max = 2η ssRc。
自由区机翼气动中心的速度为
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未操纵襟翼的情况下，机翼的迎角为

αWfs = arctan
wWfs

uWfs

+ α0 (25)

滑流区机翼速度受到旋翼下洗速度的影响，可

以表示为
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式中 ηi ( 1≤ ηi≤ 2 )表示诱导速度对滑流区的影响

系数。

由此可知滑流区的迎角为

αWss = arctan
wWss

uWss

+ α0 (27)

两部分的动压可以表示为

qWfs =
1
2 ρ ( u

2
Wfs
+ v2Wfs + w 2

Wfs
) (28)

qWss =
1
2 ρ ( u

2
Wss
+ v2Wss + w 2

Wss
) (29)

体轴系下气动力可以表示为

é
ë
ê

ù
û
ú

Fx,W

Fz,W
=

é

ë
êê

ù

û
úú

Fx,Wfs

Fz,Wfs

+
é

ë
êê

ù

û
úú

Fx,Wss

Fz,Wss

=

-
é

ë
êê

ù

û
úú

cosαWfs -sinαWfs

sinαWfs cosαWfs

é

ë
êê

ù

û
úú

DWfs

LWfs

-

é

ë
êê

ù

û
úú

cosαWss -sinαWss

sinαWss cosαWss

é

ë
êê

ù

û
úú

DWss

LWss

(30)

ì

í

î

ïï
ïï

LWfs = qWfsSWfsCLw ( αWfs,δ ail )
DWfs = qWfsSWfsCDw ( αWfs,Ma )
LWss = qWssSWssCLw ( αWss,δ ail )
DWss = qWssSWssCDw ( αWss,Ma )

(31)

体轴系下的气动力矩可以表示为
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M ay,W = ( qWfsSWfs + qWssSWss ) cCMw ( in ) (33)
1. 3 机身模型

机身气动模型不考虑旋翼尾流的影响，则机身

气动中心的速度可以表示为
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式中：l f,b f,h f为机身气动中心在机体坐标轴系下的

坐标位置。

机身的迎角和侧滑角可以分别表示为

α f = arctan ( w f

u f )
β f = arctan ( v f

u2f + w 2
f
) (35)
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机身气动中心处的动压可以表示为

q f =
1
2 ρ ( u

2
f + v2f + w 2

f ) (36)

则作用于机体轴系下的机身气动力和力矩分别为
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式中：C lf,C df,C sf,Cmlf,Cmmf,Cmnf 分别为体轴系下的

机身气动数据，由 CFD计算得到。

1. 4 机体运动方程

倾转旋翼飞行器的重心位置随着短舱倾转在

飞行器纵向平面内移动，重心位置变化如图 2所
示。则短舱重心位置以及飞行器重心位置可以分

别通过式（39，40）来确定。

{X na = X shaft + L cos in
Z na = Z shaft - L sin in

(39)
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X cg =X cg90+
2m
M
( L f cos inf+ L b cos inb )

Z cg = Z cg90+
2m
M

[ L f ( 1- sin inf )+ L b ( 1- sin inb ) ]

(40)
式中：X na，Z na 分别代表短舱系统重心在体轴系下

的纵向和垂向坐标；X shaft，Z shaft分别代表机翼倾转

轴在体轴系下的纵向和垂向坐标；X cg，Z cg 分别代

表飞行器重心位置坐标；下角标 90代表直升机模

式下的重心位置坐标；L代表短舱系统重心到机翼

倾转轴的距离，下角标 f，b分别代表前后短舱；in为

短舱倾转轴的旋转角度，0°为飞机模式，90°为直升

机模式；m，M分别代表单个短舱的质量和全机的

质量。

根据以上计算的各部件气动力模型，可得到四

旋翼倾转飞行器各部件的气动力和力矩，则四旋翼

倾转飞行器平衡方程为
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式中：带有下标 r，W，f的参数分别代表旋翼、机翼、

机身的气动力和力矩，且旋翼的气动力和力矩与倾

转角有关，体现在旋翼模型的转换矩阵中。机身气

动力和力矩与重心位置相关。

将倾转旋翼飞行器视为刚体，运动方程可表

示为
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ṗ

q̇

ṙ
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此外，倾转旋翼飞行器姿态角和角速度之间还

满足 3个运动学方程

ϕ̇= p+ q tan θ sin ϕ+ r tan θ cosϕ
θ̇= q cos ϕ- r sinϕ

ψ̇= 1
cosθ ( q sinϕ+ r cosϕ )

(45)

2 操纵分配策略

四旋翼倾转飞行器是直升机和固定翼飞机的

混合，操纵量共有 16个，分别是 4副旋翼的总距、纵

向周期变距、横向周期变距以及 4个机翼的襟翼操

纵量，这就带来了操纵冗余问题。根据四旋翼倾转

飞行器的结构和特点，对冗余的操纵量进行融合与

分配。表 2为四旋翼倾转飞行器的操纵方式以及

具体含义，图 3进一步解释了表 2的操纵方式。

2. 1 操纵功效分析

根据机翼失速条件限制确定倾转走廊低速边

界，根据需用功率不超过可用功率条件确定高速边

界，并且取倾转角 45°所对应的最大前飞速度为中

止速度，四旋翼倾转飞行器整个飞行过程中不得超

过中止速度，最终得到四旋翼倾转飞行器倾转走

廊，如图 4所示。则定义直升机模式下的飞行速度

为 0~15 m/s，固定翼模式下的飞行速度为 25~
40 m/s，中间速度段为过渡模式。

图 2 飞行器短舱系统重心位置几何布局

Fig.2 Geometric layout of gravity center of the aircraft cab⁃
in system
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为了确定不同飞行模式下使用何种操纵方式，

需要计算各个操纵方式的操纵功效。计算得到滚

转力矩、俯仰力矩、偏航力矩对操纵输入之间的操

纵导数变化过程分别如图 5—7所示。

滚转通道：图 5显示横向总距差动量 δ lat_cc、横

向周期变距 δ lat_cyc、襟副翼横向差动量 δ lat_ail对四旋

翼倾转飞行器滚转力矩的操纵功效。随着前飞速

度的增加，δ lat_ail的操纵效率随之增强，且呈现出单

图 5 滚转力矩对操纵输入的变化

Fig.5 Variation of rolling moment by manipulate

图 3 四旋翼倾转飞行器操纵方式图

Fig.3 Manipulartion of QTR aircraft

表 2 四旋翼倾转飞行器操纵方式

Table 2 Manipulartion of QTR aircraft

符号

δver_c
δ lon_cc
δ lat_cc
δyaw_cc
δ lon_cyc
δ lat_cyc
δyaw_cyc
δ lon_ail
δ lat_ail

名称

旋翼总距同向联动量

旋翼纵向总距差动量

旋翼横向总距差动量

旋翼对角总距差动量

纵向周期变距同向联动量

横向周期变距同向联动量

纵向周期变距反向差动量

纵向襟副翼纵向差动量

横向襟副翼横向差动量

含义

全部旋翼总距同增（减）

前旋翼总距增（减），后旋翼减（增）

左旋翼总距增（减），右旋翼减（增）

主对角总距增（减），副对角减（增）

全部旋翼纵向周期变距同增（减）

全部旋翼横向周期变距同增（减）

左旋翼纵向周期变距增（减），右旋翼减（增）

前襟副翼偏转角增（减），后襟副翼减（增）

左襟副翼偏转角增（减），右襟副翼减（增）

图 4 四旋翼倾转飞行器倾转走廊

Fig.4 Conversion corridor of QTR aircraft
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调递增的趋势，这是因为随着前飞速度的增加，动

压变大，同样的操纵量下产生力的变化量增加；而

横向周期变距 δ lat_cyc功效基本上为 0，这是由于横向

对称分布的四旋翼，周期变距产生的力矩会相互抵

消；对于横向总距差动量 δ lat_cc，在直升机模式下，基

本上不变化，但随着短舱倾角的变化，其操纵效率

急剧下降，这是因为随着短舱前倾，横向总距差动

引起的力矩逐渐表现为偏航力矩，即随着短舱倾角

in 从 90°转变到 0°的过程中，横向总距差动的操纵

效率在滚转通道逐渐降低，而在航向通道逐渐增

强，这一较强的操纵耦合现象在图 7中也可以看

出。故飞行器进入倾转过渡模式后，在横向通道上

应迅速减少横向总距差动量的权重系数，同时提高

襟副翼横向差动量的权重系数。

俯仰通道：图 6显示纵向总距差动量 δ lon_cc、纵

向周期变距 δ lon_cyc、襟副翼纵向差动量 δ lon_ail对四旋

翼倾转飞行器俯仰力矩的操纵功效。随着前飞速

度的增加，与横向通道上的襟副翼差动输入一样，

δ lon_ail 的操作效率随之增强。纵向周期变距 δ lon_cyc
操纵效率在直升机模式下基本保持不变，在过渡模

式和飞机模式下逐渐增强。在直升机模式下总距

差动的操纵效率高且保持基本不变，过渡模式下迅

速减小，这是由于随着短舱倾角的变化导致旋翼上

的气动力对机体重心的力臂减小，最终体现出操纵

效率减小，当飞行器进入飞机模式时，操纵效率基

本保持不变。为了能够平稳操纵，在直升机模式下

采用总距差动和周期变距混合操纵；进入过渡模式

后，周期变距逐渐增强，而总距差动权重系数减小；

飞机模式下完全采用襟副翼纵向差动进行操纵。

偏航通道：图 7显示横向总距差动量 δ lat_cc、对
角总距差动 δyaw_cc、纵向周期变距反向差动 δyaw_cyc对
四旋翼倾转飞行器偏航力矩的操纵功效。在直升

机模式下纵向周期变距反向差动的操纵效率随着

速度增大逐渐减小，但进入过渡模式时出现急剧下

降，这是由于在横向滚转通道上出现了耦合，进入

飞机模式时操纵效率为 0。而对于对角总距差动，

其操纵效率在整个模式都太小，之后的研究中也将

忽略这一操纵方式。对于横向总距差动，直升机模

式时主要是产生滚转力矩，而随着短舱开始倾转，

在航向通道上的操纵效率逐渐增强，进入飞机模式

以后基本上保持不变。故在直升机模式下，采用纵

向周期变距反向差动的方式，过渡模式时，总距差

动的权重系数逐渐增大而周期变距的权重系数逐

渐减小，而飞机模式下则完全采用总距差动的

方式。

根据以上分析，四旋翼倾转飞行器的操纵分配

方式如表 3所示。

2. 2 配平分析

依据所建的四旋翼倾转飞行器飞行动力学模

型，并结合以上得出的操纵方式，在Matlab/Simu⁃
link环境下构建其仿真模型，如图 8所示。主要由

操纵输入模块、操纵分配模块、动力学模块、六自由

度运动学方程模块以及输出模块组成。

四旋翼倾转飞行器的非线性数学模型可以表

示为

Ẋ = f (X,U) (46)
式中：X = [ ϕ θ ψ p q r u v w ] T 为飞行

器状态量，包括欧拉角、体轴系角速度和线速度；

U=[ δver_c δ lon_cc δ lat_cc δ lon_cyc δyaw_cyc δ lon_ail δ lat_ail β f βb ]T

为操纵量。文中选用前飞速度从 0~40 m/s间隔

1 m/s的 41个点进行配平计算。结果分别如图 9—
12所示。

图 7 偏航力矩对操纵输入的变化

Fig.7 Variation of yawing moment by manipulate

图 6 俯仰力矩对操纵输入的变化

Fig.6 Variation of pitch moment by manipulate

表 3 四旋翼倾转飞行器操纵策略

Table 3 Manipulation strategy of QTR aircraft

模式

直升机模式

过渡模式

飞机模式

纵向通道

δ lon_cyc/δ lon_cc
δ lon_cyc/δ lon_cc

δ lon_ail

横向通道

δ lat_cc
δ lat_cc/δ lat_ail
δ lat_ail

航向通道

δyaw_cyc
δ lat_cc/δyaw_cyc

δ lat_cc

总距

通道

δver_c
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由图 11总距配平图可以看出，直升机模式下，

随着前飞速度的增大，旋翼总距逐渐减小，随着旋

翼短舱倾转，总距开始变大；原因是直升机模式下，

随着前飞速度增大，动压增大，机翼产生一部分升

力，垂直方向上旋翼所需的拉力减小，从而总距减

小；而到了短舱开始倾转以后，旋翼产生的拉力一

部分分解到前飞方向，且旋翼的轴向来流速度增

加，导致桨叶的迎角减小，所以，一方面需要加大总

距来补偿桨叶总距的减小，另一方面飞行器抬头使

机翼的迎角也相应增大，从而增大升力，最终平衡

飞行器的重力以及阻力。

图 10反映了纵向操纵量随着前飞速度的变

化。在直升机模式下，随着前飞速度的增加纵向周

期变距逐渐加大，表现为桨盘前倾，这就导致飞行

器低头，当低头过于严重（δ<-5°）时，会导致机翼

产生负升力，所以在有周期变距的同时加上使飞行

器产生抬头力矩的总距差动操纵，最终结果在图

12中可以看出，其俯仰角最小为-3°。在过渡模式

时，为了使飞行器抬头，需要减小周期变距的同时

加大总距操纵量使飞行器快速抬头。进入飞机模

式以后，纵向操纵量中，周期变距和总距差动两种

操纵方式锁住，只用襟副翼差动这一操纵方式。

图 8 四旋翼倾转飞行器非线性模型

Fig.8 Nonlinear model of QTR aircraft

图 9 飞行器短舱倾角配平结果

Fig.9 Trim of aircraft nacelle angle

图 10 飞行器纵向操纵量配平图

Fig.10 Trim of longitudinal control

图 11 飞行器总距配平图

Fig.11 Trim of collective pitch

图 12 飞行器俯仰角配平图

Fig.12 Trim of pitch angle
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3 结 论

四旋翼倾转飞行器是一种大载荷垂直起降和

高速前飞的飞行器，本文建立了无人四旋翼倾转飞

行器的动力学非线性仿真模型，研究了适用的操纵

策略，通过上述研究可得到以下结论：

（1）四旋翼倾转飞行器飞行过程中的气动环境

不断改变，直升机操纵方式和固定翼飞机操纵方式

相互混合，要求飞行动力学模型有很强的适应性，

同时能综合处理构型变化引起的旋翼非定常气动、

旋翼/机翼气动干扰、飞行器重心与惯量的变化，本

文建立了四旋翼倾转飞行器的全飞行模式下的非

线性飞行动力学数学模型。旋翼气动力模型采用

的是叶素理论，根据机翼滑流区和自由区理论建立

机翼气动力模型，利用 CFD计算出的机身气动数

据建立其气动力模型，并考虑短舱倾转引起的全机

重心变化。

（2）四旋翼倾转飞行器可对旋翼系统、机翼系

统进行操纵，旋翼的总距和纵横向周期变距操纵；

机翼的襟副翼进行操纵，再加上飞行器前后短舱可

以独立地倾转，这对于四旋翼倾转飞行器来说，可

操纵量有很多，会出现严重的操纵冗余问题，本文

提出了一种解决操纵冗余的方法，分析不同速度不

同倾转角下相同通道各个操纵面的操纵功效，仿真

结果合理。
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