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倾转四旋翼飞行器直升机模式操纵
策略研究
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摘 要：由于倾转四旋翼飞行器具有特殊的构型，针对直升机模式下的操纵策略，建立了样机的非线性飞

行动力学模型并结合试验数据进行了验证，提出了适用于直升机模式的四种操纵方式，对比了不同操纵方式相

应的配平值、操纵功效及操纵耦合，随后确定了一组相对合理的操纵方式，解决了倾转四旋翼飞行器在直升机

模式下操纵冗余的问题。分析了重心位置对所确定操纵方式的配平特性和操纵功效的影响。结果表明：纵横

向通道下总距差动引起的操纵功效比周期变距联动大得多；偏航通道下周期变距差动引起的操纵功效大于总

距差动，横向周期变距差动引起的交叉耦合小于纵向周期变距差动；正常重心位置所得到的配平量和交叉耦合

最小。
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Abstract：Quad⁃tilt ⁃rotor aircraft is a vehicle of particular configuration. For its strategy of
the helicopter mode， a nonlinear flight dynamic model was established for a prototype， and
some relevant test were carried out. Four control strategies were proposed， and a relatively rea⁃
sonable control strategy was determined by comparing the trim values， control efficiency and
cross coupling. The control redundant problem of quad ⁃ tilt ⁃ rotor aircraft in helicopter mode was
solved under the strategy. At last，the influence of the center of gravity location on trim character⁃
istics and control efficiency was analyzed. The results showed that the main control efficiency of
longitudinal and lateral channel obtained by collective differential was much greater than by link⁃
age of cyclic pitch. The main control efficiency of yaw channel obtained by cyclic pitch differential
was greater than by collective differential. The cross coupling of yaw channel obtained by lateral
cyclic pitch differential was less than longitudinal cyclic pitch differential. The values of trimming
and cross coupling were the minimum at the normal position of center of gravity.
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倾转旋翼飞行器兼具直升机的垂直起降以及

固定翼飞机高速巡航能力，能在复杂的地形下高

效地运作，该特点使得倾转旋翼飞行器一直是研

究的热门 [1⁃2]。经过几十年的努力，倾转双旋翼飞

行器的研究日趋于成熟，代表机型有装备美军的

V⁃22以及民用的 BA609[3⁃4]。为了进一步提高倾

转旋翼飞行器的承载能力和性能要求，贝尔直升

机公司提出了一种倾转四旋翼（QTR）的方案 [5]。

该倾转旋翼机采用了前后平行的发动机短舱系

统，其最大起飞质量高达 70 t。
由于倾转四旋翼飞行器的优势，国内外都已

经在不同方面对其进行了一定的研究。国外的研

究者主要在气动性能方面展开 [6⁃8]，而国内的学者

在倾转四旋翼飞行力学特性以及倾转过渡时的控

制方法等方面展开研究 [9⁃12]。虽然目前对倾转四

旋翼飞行器在多方面都有了一定研究，但是针对

直升机模式下的操纵策略研究还不全面，没有加

以分析和对比。

倾转四旋翼飞行器是一种新型的飞行器，与

倾转双旋翼飞行器相同的是，它也具有三种飞行

模式：直升机模式，飞机模式以及倾转过渡模式。

由于前后旋翼系统的存在，使其具有更多的操纵

量，操纵冗余问题也会更加复杂，特别是在直升机

模式下。文献 [13]提出了不同飞行模式下的操纵

方案，根据操纵功效的分析对比，确定了一组相对

合理的操纵方式。文献 [14]在引入混合操纵方程

的基础上，定义了同时考虑姿态角及驾驶员工作

负荷的性能指标，计算得到了倾转双旋翼飞行器

在倾转过渡的动态最优过程。文献 [15]提出了一

种适用于倾转双旋翼飞行器在纵向平面内平直飞

行时的操纵策略，减少了主控方程的个数，并利用

最优化方法对飞行器进行了不同模式下的配平计

算。文献 [16]研究了倾转双旋翼飞行器在三种飞

行模式下的操纵导数和操纵效率，提出了在倾转

过渡模式下的操纵分配策略，简化了飞行控制器

的设计。文献 [17]为了实现倾转双旋翼飞行器在

倾转过程中姿态的平滑过渡，采用了纵航向及垂

横向的混合操纵模型，统一了不同飞行状态下的

操纵舵面分配。虽然上述学者都进行了倾转双旋

翼飞行器操纵策略方面的研究，但都是针对一套

给定的操纵方法。倾转四旋翼飞行器的操纵输入

比倾转双旋翼飞行器的更多，在直升机模式下操

纵舵面就有 12个，不同舵面的操纵组合都能使飞

行器达到预期的运动效果。

本文针对倾转四旋翼飞行器直升机模式下的

操纵冗余问题，根据总距的联动和差动以及周期

变距的联动和差动的组合，提出了直升机模式下

四种不同的操纵方式。针对自行研制的倾转四旋

翼飞行器样机，在考虑旋翼对机翼干扰的情况下，

建立了适用于直升机模式的飞行动力学模型，主

要包括旋翼模型、机翼模型、机身模型和垂尾模

型。在此基础上研究了每一种操纵方式的配平特

性、操纵功效及操纵耦合，随后确定了一组直升机

模式下较为合理的操纵方式。最后分析了在该操

纵方式下重心的位置对配平值、操纵功效及耦合

的影响。

1 倾转四旋翼建模

本文倾转四旋翼飞行器样机的总体布局如图

1所示。从图中可以看出，飞行器的气动部件包

括旋翼、机翼、机身以及垂尾。前后的短舱 ⁃机翼

系统相互平行，并且旋翼安装在机翼的两端。左

前方旋翼为右旋旋翼并且相邻的两幅旋翼旋向相

反。为了区分，四副旋翼分别用数字 1、2、3和 4
表示。旋翼除了安装位置和旋向之间的差别外，

其他设计参数均相同。

倾转四旋翼飞行器的操纵面众多，直升机模

式下每副旋翼既可以进行总距控制，也可以进行

纵横向周期变距控制。当飞行器在垂向运动时，

四副旋翼的总距改变相同的角度；飞行器进行纵

向运动时，可以采用前后旋翼总距差动，也可以采

用前后旋翼纵向周期变距联动；飞行器进行横向

运动时，可以采用左右旋翼总距差动，也可以采用

图 1 倾转四旋翼飞行器总体布局图

Fig.1 Layout diagram of quad⁃tilt⁃rotor aircraft
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左右旋翼横向周期变距联动；飞行器进行航向运

动时，可以采用对角旋翼总距差动，也可以采用左

右旋翼纵向周期变距差动，还可以采用前后旋翼

横向周期变距差动。倾转四旋翼飞行器总体参数

如表 1所示。

图 2所示的为计算中采用的主要坐标系示意

图，包括有地面坐标系 O dX dY dZ d、机体坐标系

O bX bY bZ b、气流坐标系 OwXwYwZw、旋翼轴固定

坐标系O sX sY sZ s等等。

其中 O′位于机体构造基准线上并在两倾转

轴纵向位置的中点。O为本文相关计算所采用的

重心位置，该点到 O′的纵向距离为 0.055 m，称为

前重心。V为来流速度，α为机身迎角，β为机身

侧滑角。短舱角定义为旋翼轴线与机体构造基准

线间的夹角，用 in表示。短舱倾转角为短舱角余

角，用 βn表示。

1. 1 旋翼模型

假设倾转四旋翼飞行器质心的运动速度矢量

为 V = ui+ vj+ wk，角 速 度 矢 量 为 ω= pi+
qj+ rk，短舱桨毂到飞行器重心的位置矢量 rh表

示为 rh = xh i+ yh j+ zhk，则有
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ê
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=
é
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xn + d h sin βn
yn + d h cos βn sin ϕ n
zn + d h cos βn cos ϕ n

（1）

其中 ( xn,yn,zn )T为倾转轴与旋翼桨毂轴的交点在

机体坐标系下的坐标，d h为桨毂中心到该交点的

距离，ϕ n为短舱侧倾角。

桨毂的运动速度矢量 V h在机体坐标系中可

表示为

é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

uh
vh
w h

=

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

u+ qzh - ryh + d h cos ( β n ) β̇ n
v+ rxh - pzh - d h sin βn sin ( ϕn ) β̇ n
w- qxh + pyh - d h sin βn cos ( ϕn ) β̇ n

（2）

表 1 倾转四旋翼飞行器总体参数

Table 1 General parameters of quad⁃tilt⁃rotor aircraft

参数

全机质量/kg

旋翼转速/（r/min）

旋翼桨叶数量/片

旋翼半径/m

桨叶特征弦长/m

前机翼展长/m

后机翼展长/m

旋翼实度

单个旋翼电动机功率/kW

机翼平均弦长/m

前后机翼间距/m

机身长/m

机身宽/m

机身高/m

数值

60

2 100

3

0. 58

0. 057

1. 6

2. 2

0. 093 8

4. 8

0. 3

1. 2

2

2. 6

0. 5

图 2 倾转四旋翼飞行器建模坐标系

Fig.2 Coordinate system for modeling of quad⁃tilt⁃rotor aircraft
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将桨毂速度矢量 V h和角速度由体坐标系下

转换到旋翼固定坐标系下，各分量为

V s =
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其中 Δ表示旋翼的旋向，若旋翼为右旋，Δ取值为

1；若旋翼为左旋，Δ取值为-1。T s
b 为机体坐标

系到旋翼固定坐标系的转换矩阵。

旋翼的桨叶运动只考虑挥舞，且忽略二阶及

以上的高阶项，则桨叶的挥舞运动在桨毂风轴系

下可以表示为

β= a0 - a1 cos ψ ′R- b1 sin ψ ′R （4）
其中 a0为旋翼的锥度角，a1为桨毂风轴系下旋翼

的后倒角，b1为桨毂风轴系下旋翼的侧倒角（正负

决定于旋翼旋向，右旋旋翼右倒为正），ψ ′R为桨毂

风轴系下的桨叶方位角，且

ψ ′R= ψR- β sw （5）
其中旋翼风轴系的侧滑角 β sw为

β sw = sin-1
v s
u2s + v2s

（6）

忽略桨叶的重力，根据挥舞铰处的合力矩为

零，建立桨叶的挥舞运动方程为

M aβ+M cβ+M iβ+M corβ+M kβ= 0 （7）
其中M aβ为单片桨叶的挥舞气动力矩，M cβ为离心

力矩，M iβ是桨叶惯性力矩，科氏力矩为M corβ以及

挥舞铰弹簧力矩为M kβ，则桨毂风轴系下的桨盘

轨迹动力学方程可以表示为 [17]
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其中D为旋翼的阻尼矩阵，K为旋翼的刚度矩阵，

f为旋翼的激励向量。

旋翼在桨毂风轴系下的拉力 Tw、后向力 Hw、

侧向力 Yw、扭矩 Q、滚转桨毂力矩 Lw和俯仰桨毂

力矩Mw的详细计算公式见参考文献[18]。最后，

可以得到机体坐标系中作用于飞行器重心处的旋

翼力和力矩如下式所示：
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其中 T b
s 是旋翼桨毂轴系到机体坐标系的转换

矩阵。

1. 2 机翼模型

倾转四旋翼飞行器在飞行过程中，机翼的上

表面会直接受到旋翼尾流的冲击，由此会产生较

大的向下载荷。研究表明，倾转双旋翼飞行器旋

翼对机翼所产生的载荷在直升机模式下达到最

大，占旋翼拉力的 10%~15%[19]。由此可见，旋翼

对机翼产生的气动干扰不能忽略。

在进行机翼建模时，机翼可以分为两个部分：

一是机翼受到旋翼尾流影响的区域，称为滑流区；

另一是不受旋翼尾流影响的区域，称为自由流区。

机翼总的气动力为这两部分的叠加。在进行气动

力计算之前，需要确定滑流区 wss和自由流区 wfs
的面积，如下式所示 [20]：

Swss = S ssmax [ sin ( 1.386in )+ cos ( 3.114in ) ]⋅
μmax - μ
μmax

Swfs = Sw - Swss
S ssmax = 2η ssRc

（11）

式中 μ为旋翼的前进比，μmax为旋翼尾迹刚偏出机

翼时的前进比，η ss为滑流区面积的修正因子，c是

机翼的弦长，R 为旋翼的半径，Sw 为机翼的总

面积。

滑流区机翼的来流速度用下式计算：
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w- v i sin in
+ ω× rwss （12）

其中 v i是旋翼的平均诱导速度，rwss是滑流区的气

动中心。根据滑流区的动压 qwss和自由流区的动

压 qwfs，则整个机翼的力和力矩可以用下式进行

计算：
~L w = qwssSwssCL,wss + qwfsSwfsCL,wfs

Dw = qwssSwssCD,wss + qwfsSwfsCD,wfs

Mw = qwssSwssCM,wss c+ qwfsSwfsCM,wfs c

（13）

其中
~L w 为机翼升力，Dw 为机翼阻力，Mw 为机翼

俯仰力矩，CL、CD、CM 分别为升力系数、阻力系

数和俯仰力矩系数。
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1. 3 机身模型

由于机身的复杂外形，其气动数据由 CFD计

算得到。若机身的气动中心到飞行器重心的相对

位置表示为 r f = x f i+ y f j+ z fk，则机身气动中心

处的运动速度矢量V f在机体坐标系中表示为
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（14）

不考虑大气的扰动，根据机身气动中心的运

动速度可以计算机身的迎角 α f、侧滑角 β f和来流

动压 q f∞分别为

α f = arctan
w f

|| u f
β f = arctan

v f
u2f + w 2

f

q f∞ =
1
2 ρ ( u

2
f + v2f + w 2

f )

（15）

机身气动力系数为 CLf、CDf、CYf 和力矩系

数为 CRf、CMf、CNf都是其迎角和侧滑角的函数，

均由 CFD吹风得到。于是在机体坐标系下机身

产生的气动力和力矩分别为
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其中 S f为机身的特征面积，l f为机身的特征长度，

T b
w是风轴系到机体坐标系的转换矩阵。

1. 4 垂尾模型

假设垂尾的气动中心到飞行器重心的相对位

置表示为 rvt = xvt i+ yvt j+ zvtk，则垂尾气动中心

处的运动速度矢量V vt在机体坐标系中表示为

V vt =
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ù
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uvt
vvt
w vt

=
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ê
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kqvtu+ qzvt - ryvt
kqvtv- pzvt + rxvt
kqvtw+ pyvt - qxvt

（18）

其中 kqvt为垂尾处的动压损失系数。

垂尾的迎角 αvt、侧滑角 βvt和动压 qvt∞按下式

计算得出

αvt = arctan+ ivt

βvt = arctan
w vt

u2vt + w 2
vt

qvt∞ =
1
2 ρ ( u

2
vt + v2vt + w 2

vt )

（19）

其中 ivt为垂尾的安装角。

垂尾的升力系数 CLvt和阻力系数 CDvt是迎角

和侧滑角的函数，于是在机体坐标系下垂尾产生

的气动力和力矩分别为
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其中 Svt为垂尾的面积。

1. 5 试验验证

为了验证本文所建立旋翼模型和机翼模型的

准确性，在悬停状态下进行孤立旋翼的拉力试验

以及旋翼对机翼的干扰试验。图 3以及图 4所示

的是两种试验的装置。

在进行两种试验时，旋翼的转速都恒定在

2 100 r/min，总距的输入分别为 6°、8°、10°、12°以
及 14°，测得需用功率随旋翼拉力的变化以及机翼

的下载荷相对于旋翼拉力的百分比。试验结果与

计算结果的对比如图 5及图 6所示。

从两张图中都可以看出，试验的测量值与模

型的计算值吻合比较好，说明本文建立的飞行动

力学模型较为准确。另外，在悬停状态下，机翼的

下载荷占旋翼拉力的 12%左右，与参考文献中结

论基本一致。

图 3 孤立旋翼拉力试验

Fig.3 Thrust test of a rotor
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2 直升机模式下操纵策略

由于倾转四旋翼飞行器的操纵输入多，使得

操纵冗余问题严重，不同的操纵方式组合都能使

飞行器达到相同的运动控制效果。直升机模式

下，四副旋翼的操纵控制变量多达 12个，飞行器

的运动可以用总距与周期变距组合的方式进行控

制。表 2所示的是倾转四旋翼飞行器在直升机模

式下的四种操纵方式，其中垂向通道都使用总距

联动来控制，而其他通道可以使用周期变距或者

总距差动控制 .
其中，总距联动解释为四副旋翼的总距同时

增加或减小相同的角度；横向周期变距联动为四

副旋翼同时进行相同的横向周期变距；纵向周期

变距联动为四副旋翼同时进行相同的纵向周期变

距；纵向周期变距差动为编号 1、4的旋翼与编号

2、3的旋翼都分别进行纵向周期变距操纵，其方

向相反，大小相同；左右旋翼总距差动为编号 1、4
的旋翼与编号 2、3的旋翼都分别进行总距操纵，

其方向相反，大小相同；前后旋翼总距差动为编号

1、2的旋翼与编号 3、4的旋翼都分别进行总距操

纵，其方向相反，大小相同；对角旋翼总距差动为

编号 1、3的旋翼与编号 2、4的旋翼都分别进行总

距操纵，其方向相反，大小相同；横向周期变距差

动为编号 1、2的旋翼与编号 3、4的旋翼分别进行

横向周期变距操纵，其方向相反，大小相同。

为了确定直升机模式下的操纵策略，针对四

种不同的操纵方式，对倾转四旋翼飞行器进行配

平特性和操纵功效的分析，根据飞行器姿态的变

化、操纵功效的大小以及交叉耦合大小来确定一

组相对合理的操纵方式。

2. 1 配平计算

进行配平计算时，飞行器的飞行高度为 50
m，重心设置为前重心O，其纵向位置相对于中心

点 O′为 0.055 m。根据参考文献 [10]对倾转四旋

翼飞行过渡走廊的研究，速度在 28 m/s时飞行器

可以开始倾转，因此，在直升机模式下，本文做相

关计算时的最大飞行速度为 30 m/s。图 7~图 10
所示的为四种操纵方式下的配平结果。其中 δver

图 6 机翼下载荷百分比随旋翼拉力的变化

Fig.6 Percentage of wing load varies with rotor thrust

图 5 孤立旋翼需用功率随拉力的变化

Fig.5 Required power of a rotor varies with thrust

图 4 旋翼对机翼的气动干扰试验

Fig.4 Test of rotor⁃wing aero⁃dynamical interference

表 2 直升机模式下四种操纵方式

Table 2 Four control strategies in helicopter mode

通道

垂向

横向

纵向

航向

操纵方式一

总距联动

横向周期变距联动

纵向周期变距联动

纵向周期变距差动

操纵方式二

总距联动

左右旋翼总距差动

前后旋翼总距差动

对角旋翼总距差动

操纵方式三

总距联动

左右旋翼总距差动

前后旋翼总距差动

纵向周期变距差动

操纵方式四

总距联动

左右旋翼总距差动

前后旋翼总距差动

横向周期变距差动
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表示垂向操纵，δ lat表示横向操纵，δ lon表示纵向操

纵，δyaw 表示航向操纵，ϕ表示滚转角，θ表示俯

仰角。

从图 7~图 10可以看出，在飞行器悬停时，相

比于其他三种操纵方式的配平值，操纵方式一下

的纵向周期变距和俯仰角的值都偏大，这是由于

直升机的重心为前重心的缘故。前后旋翼的拉力

力臂不同，会使机体产生低头力矩，这时需要操纵

纵向周期变距使旋翼后倒来平衡该力矩，并且旋

翼桨毂中心与重心的垂直距离太小，过小的纵向

周期变距不足以产生足够的俯仰力矩，从而导致

机身姿态变化过大。对于其他操纵方式，前后旋

图 7 操纵方式一下的配平值随速度的变化

Fig.7 Trim values vary with velocity in strategy one

图 8 操纵方式二下的配平值随速度的变化

Fig.8 Trim values vary with velocity in strategy two

图 9 操纵方式三下的配平值随速度的变化

Fig.9 Trim values vary with velocity in strategy three
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翼总距差动平衡了前重心造成的低头力矩，该操

纵值较小且俯仰角的值接近为 0°。操纵方式三和

操纵方式四与操纵方式二的配平结果基本相同。

这是由于这三种操纵方式只改变了航向通道操

纵，而飞行器在悬停时基本没有偏航力矩，所以配

平值基本不变。

四种操纵方式下总距联动的配平值为先减小

后增大，这是因为旋翼的入流比随速度的增加而

先减小后增大的缘故，这种变化趋势与常规直升

机总距的变化相同。俯仰角的值不断减小，这是

因为需要飞行器低头来提供纵向的分力来克服阻

力。另外，当飞行速度最大时，操纵方式一俯仰角

的配平值达到-16°左右，这显然对飞行是不利的。

2. 2 操纵功效计算

操纵功效定义为在单位操纵输入时，机体合

力与合力矩的变化量。若操纵功效过小，则不易

对飞行器进行控制。因此，操纵功效的大小是确

定飞行器操纵策略的指标之一。另外，在针对某

一通道进行操纵输入时，其他通道力和力矩也会

有相应的变化，即响应交叉耦合。操纵耦合系数

也是确定操纵策略的重要指标。本文中的操纵耦

合系数定义为在某一通道的操纵输入下，其他通

道力或力矩的大小与主通道力或力矩大小比值的

绝对值，该值越大说明通道间的操纵耦合严重。

图 11~图 14反映的是在不同通道下四种操

纵方式的操纵功效与耦合随速度的变化。其中实

线表示机体力的变化，虚线表示机体力矩的变化。

其中 X表示纵向力变化，Y为横向力变化，L表示

滚转力矩变化，M表示俯仰力矩变化，N表示偏航

力矩变化。

从图 11可以看出，四种操纵方式在垂向操纵

时垂向力变化都很大，其值为 80 N左右，而此时

俯仰力矩也有一定的变化，这是因为前旋翼总距

配平值大，后旋翼总距配平值小，在相同垂向操纵

时，前旋翼产生的拉力增量比后旋翼小，从而会产

生一个低头力矩。图 12反映的是不同操纵方式

在横向操纵时的操纵功效，操纵方式一滚转力矩

的操纵功效为 4 N ⋅ m左右，而其他操纵方式滚转

力矩的操纵功效为 80 N ⋅ m左右，随着速度的增

加，横向操纵所引起的偏航力矩逐渐增大，这种耦

合在速度为 30 m/s达到最大，其操纵耦合系数为

0.23，其他操纵方式为 0.11，说明了横向操纵使用

总距差动的方式比周期变距更为合理。图 13是
四种操纵方式在纵向操纵时操纵功效的变化，由

图可以看出，操纵方式一俯仰力矩操纵功效大小

为 4 N ⋅ m左右，而且速度增大时该值在减小，其

他操纵方式俯仰力矩操纵功效大约为 50 N ⋅ m，

随着速度的增加，操纵方式一纵向操纵引起的垂

向力不断增加，最大操纵耦合系数为 1.43，其他操

纵方式的耦合系数都小于 0.04。图 14是不同操

纵方式在航向操纵下的操纵功效，操纵方式一下

偏航力矩操纵功效在悬停时为 10 N ⋅ m，随着速

度的增加，该值最大为 20 N ⋅ m，但此时滚转力矩

也不断增加，速度最大时，航向操纵引起的滚转力

矩耦合系数为 1.5。操纵方式二偏航力矩操纵功

效 为 2.5 N ⋅ m 左 右 ，而 引 起 的 滚 转 力 矩 为 13
N ⋅ m，最大耦合系数达到了 8。操纵方式三偏航

力矩操纵功效大约为 10 N ⋅ m，不过在速度最大

时，滚转力矩达到 30 N ⋅ m，耦合系数为 3。操纵

方式四偏航力矩操纵功效在 5 N ⋅ m附近，且不会

引起其他通道力矩的改变。

对不同操纵方式的配平值和操纵功效的分析

图 10 操纵方式四下的配平值随速度的变化

Fig.10 Trim values vary with velocity in strategy four
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图 11 不同操纵方式进行垂向操纵时操纵功效与耦合随速度的变化

Fig.11 Vertical control efficiency varies with velocity in different strategies

图 12 不同操纵方式进行横向操纵时操纵功效与耦合随速度的变化

Fig.12 Lateral control efficiency varies with velocity in different strategies
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图 13 不同操纵方式进行纵向操纵时操纵功效与耦合随速度的变化

Fig.13 Longitudinal control efficiency varies with velocity in different strategies

图 14 不同操纵方式进行航向操纵时操纵功效与耦合随速度的变化

Fig.14 Heading control efficiency varies with velocity in different strategies
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可以看出，操纵方式一操纵功效小，配平姿态过

大。操纵方式二纵横向操纵功效大，但是航向操

纵功效小且耦合严重。操纵方式三操纵功效大，

但是航向操纵随着速度增加对滚转通道耦合严

重。操纵方式四同时具有操纵功效大耦合较小的

优点，相比其他操纵方式更加合理。

3 重心的影响

由操纵方式一的配平结果分析可知，重心的

变化对该操纵方式下的配平结果影响较大，过大

的姿态变化对飞行器的飞行显然是不利的。为了

确定重心对配平特性和操纵功效的影响，针对操

纵方式四，计算了三种不同重心下的配平值和操

纵功效。其中，下标 fw表示前重心（纵向 0.055
m），下标 nor表示正常重心，下标 bw表示后重心

（纵向-0.055 m）。

图 15、图 16反映的是在操纵方式四下，重心

位置变化对操纵量和姿态角配平值的影响。从图

中可以看出，垂向操纵，横向操纵和航向操纵基本

不变，纵向操纵随着重心前移而逐渐减小，这是由

图 15 重心位置对操纵量配平值的影响

Fig.15 Influence of center of gravity to control trim values

图 16 重心位置对姿态角配平值的影响

Fig.16 Influence of center of gravity to attitude trim values
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于重心前移会产生低头力矩，需要减小纵向操纵

来平衡该力矩。姿态角的配平值在三种重心下基

本保持不变。由此可见，纵向重心位置的改变只

对纵向操纵量有影响且正常重心位置下该配平值

最小，对其他配平值的影响基本为 0。
图 17~图 20反映的是不同操纵输入下重心

位置对操纵功效的影响。从图中可以看出，对于

垂向操纵输入，随着重心前移，俯仰力矩由抬头力

矩逐渐变为低头力矩，这是因为重心前移时，后旋

翼的力臂不断增加，总距联动使得飞行器逐渐低

头。对于横向操纵输入，重心对其操纵功效影响

比较小。对于纵向操纵输入，随着重心前移，纵向

力逐渐由向后变为向前，且速度增加时重心的影

响增大，垂向力随速度的增加重心的影响减小。

对于航向操纵输入，后重心产生的横向力向左，随

着重心前移，该力逐渐减小为 0直到方向变为向

右。综上所述，正常重心下，主通道对其他通道操

纵功效的交叉耦合最小。

图 17 垂向操纵下重心位置对操纵功效的影响

Fig.17 Influence of center of gravity to control efficiency in vertical control input
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图 18 横向操纵下重心位置对操纵功效的影响

Fig.18 Influence of center of gravity to control efficiency in lateral control input
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图 19 纵向操纵下重心位置对操纵功效的影响

Fig.19 Influence of center of gravity to control efficiency in longitudinal control input
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图 20 航向操纵下重心位置对操纵功效的影响

Fig.20 Influence of center of gravity to control efficiency in heading control input

4 结 论

1）倾转四旋翼飞行器存在复杂的操纵冗余

问题。针对这一问题，以总距联动与差动以及周

期变距的联动与差动为基础，按照不同的组合，提

出了直升机模式下的四种操纵方式，最终确定了

操纵方式四为倾转旋翼飞行器直升机模式下的操

纵策略。

2）纵横向通道下总距差动引起的主操纵功

效比周期变距联动大得多；偏航通道下周期变距

差动引起的主操纵功效大于总距差动，横向周期

变距差动引起的交叉耦合小于纵向周期变距差

动；总距差动下姿态变化小于周期变距联动。

3）重心位置对飞行器纵向操纵量配平值影

响较大，在正常重心位置，操纵量的配平值最小，

不同操纵输入下操纵功效的耦合最小。
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