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小型无人倾转旋翼机全模式飞行操纵控制 

郭剑东 宋彦国 夏品奇 
(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 ：研 究 了倾转旋翼机 的飞行数 学方程 ，建立 了小型无人倾转旋翼机在直升机、倾 转及飞机飞行模 式的飞行 力 

学仿真模型，计算得出配平工作点处各通道的操纵量和飞行器的飞行姿态，通过各飞行模式的仿真结果确定了 

该飞行器的全模式飞行策略，飞行试验表明仿真结果符合倾转旋翼机的飞行特性。最后利用特征结构配置算法 

对小型倾转旋翼机进行解耦控制，并得到 良好 的解耦 效果。 
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Full Envelope Flight Control M ethod for Small 

Unm anned Tilt Rotor Aircraft 

Guo Jiandong，Song Yanguo，Xia Pinqi 

(National Key Laboratory of Rotorcraft Aeromechanics，Nanjing University of Aeronautics＆Astronautics， 

Nanjing，210016，China) 

Abstract：The flight dynamic equations of tilt rotor aircraft are studied，and the flight dynamically math— 

ematical model for the helicopter，tilting and airplane flight modes is established．Through the simula— 

tion，the control quantity of every control access and flight attitudes at the tilt rotor aircraft trim points 

in full envelope flight is obtained，and the flight strategy in full envelope is determined．Flight test re— 

sults indicate that the simulation results are in agreement with the flight characteristics．Finally，the 

good uncoupled effects are obtained by using eigen—structure assignment method． 

Key words：tilt rotor aircraft；trimming；decoupling control 

倾转旋翼机属于短距离垂直起降飞行器 (Ver— 

tical or short take—off and landing，V／STOI )的一 

个重要分支，兼有直升机和飞机的优点，具有直升 

机垂直起降和空中悬停 ，螺旋桨飞机高速前飞的特 

点L1]。飞行模式多样，具有直升机飞行模式、倾转飞 

行模式和飞机飞行模式 。国外在倾转旋翼机的技术 

研究方面逐步取得 了辉煌成绩 ，如倾转旋翼机 的气 

动干扰分析_2]、气弹耦合口]、飞行控制 等 问题都 

得到了很大的发展 ，2005年 10月进入全速产型阶 

段；Bell—Agusta研制 的第一架民用 型倾转旋翼机 

BA609在 2005年 7月成功完成全模式飞行 。近年 

来，我国十分重视倾转旋翼机相关技术的发展和理 

论知识的积累 ，南京航空航天大学率先在国内研制 

倾转旋翼关键技术的验证机 ，用于研究、验证倾 转 

旋翼机的相关关键技术 ，并在飞行试验方面取得了 

突破。本文针对某小型无人倾转旋翼机作为研究对 

象 ，建 立 各 部 件 数 学 模 型，根 据 数 学 模 型 在 

Simulink环境下建立仿真模型，通过配平计算得 

出各飞行模式定常飞行时的平衡工作点，总结出该 

小型倾转旋翼机的操纵策略，最后采用特征结构配 

置算法实现小型倾转旋翼机角速率与垂向速度的 

解耦控制。 
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1 飞行动力学模型 

如图 1所示小型无人倾转旋翼机 由旋翼 、机 

身、机翼、发动机短舱、水平安定面、垂直安定面、传 

动机构、机载增稳系统和起落装置等部分组成。总 

体设计上采用正常上单翼飞机布局，在机翼上分别 

安装襟副翼 ，机翼外侧 布置可倾转 的旋翼短舱 系 

统，尾部安装水平安定面、垂直安定面以及升降舵 

和方向舵，布置前三点式起落架，两台发动机通过 

同步协调轴分别驱动两副旋翼系统，保证两副旋翼 

转速一致，倾转轴部分采用蜗轮蜗杆机构配合高精 

度位置控制系统，提供准确的发动机短舱倾角控制。 

图 I 体轴与地轴坐标系 

分析该飞行器飞行操纵控制策略的基础是系 

统的飞行动力学数学模型。在分析时假定小型倾转 

旋翼机为刚体，在空中的运动有 6个自由度，即质 

心的 3个移动 自由度和绕质心的 3个转动 自由度。 

为了简化计算分别在图 1建立机体坐标系 OXYZ， 

地面坐标系0 X Y Z ，并分别建立旋翼、机翼、发 

动机短舱、机身、平尾和垂尾的当地风轴坐标系。假 

设小型倾转旋翼机体坐标系的OXY平面近似为 

纵向对称面，故惯性积 ≈ ≈0，根据牛顿定律 

和动量矩定理可得如下的机体运动学方程。 

质心移动的动力学方程 
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一  一  

㈣  

式中： 为旋翼的转速；R为旋翼半径；C 为拉力 

系数。C ，CH，C ，m 的计算表达式参考文献f-6]， 

从而得出旋翼的拉力 7’，后向力 H，侧向力 S以及 

反扭矩 。考虑旋翼挥舞铰偏置量 ≈0．05的桨 

毂力矩 ，MG：作用，将计算的力及力矩从桨轴系 

转化到机体坐标系。 

由于小型倾转旋翼机飞行模式多，各部件之间 

气动干扰复杂，导致机翼、平尾与垂尾的气动迎角 

变化范围宽，很难准确地确定升力系数和阻力系 

数，本文在计算建模时参考文献[7]的方法确定机 

翼 、水平安定 面和垂直安定面大迎角变化区域的升 

力 、阻力及力矩系数。将倾转旋翼机各部件的气动 

力及力矩转换到体轴系，其合力及力矩分别为 

一  + + + + 

+ + i= x,y,z ㈤  

式中：下标 ir表示右旋翼，il表示左旋翼；iw表示机 

翼 (包括副翼)，ip表示发动机短舱 ，if表示机身， h 

表示平尾(包括升降舵)，iv表示垂尾(包括方向舵)。 

2 飞行力学仿真模型 

根据第 1节的数学模型，在 Simulink的仿真 

环境 中建立小型倾转旋翼机的飞行力学仿真模型。 

该模型包括 3个基本模块 ： 

(1)操纵输入模块 包括总距、横向周期变距、 

纵向周期变距、总距差动、纵向周期变距差动、副翼 

操纵、升降舵、方向舵以及发动机短舱倾角。根据不 

同的飞行模式，选择相应的操纵输入。在直升机模 

式定常飞行操纵输入量包括总距操纵 ，横向周期 

变距 ，纵 向周期 变距 ，总距差动 ，纵 向差动 

；在过渡飞行模式包括总距操纵 ，纵向周期变 

距 ，升降舵 ，短舱倾角 ，而在 飞机飞行模 式 

操纵输 入包括 总距 操纵 ，副翼操纵 ，升降舵 

，方向舵 ，总距差动 。 

(2)气动力计算模块 包括旋翼、机翼、机身、 

平尾、垂尾以及发动机短舱，对每个部件分别建立 

相应的气动力及力矩计算模块，将得到的气动力及 

力矩矢量叠加后作为运动方程的输入量。 

(3)输出模块 包括机体三轴方向线速度 ， 

，V：，角速率OAr， ， ：，姿态角 ， ， 。并通过反馈 

机体的飞行速度和角速率至气动力计算模块 ，提取 

系统的平衡工作点 。通过 Matlab的分析函数对建 

立的非线性模型进行配平计算，确定系统平衡工作 

点处的操纵量和飞行状态，根据各飞行模式的配平 

结果展开全包线飞行研究，并得到工作点处的线性 

模型。完整的飞行动力学仿真模型如图2所示。 
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图 2 配平线化仿真模型 



442 南 京 航 空 航 天 大 学 学 报 第 41卷 

3 仿真结果分析 

3．1 直升机模式定常飞行 

直升机模式飞行，通过仿真结果得出小型倾转 

旋翼机的飞行特点：图3中(o～16 mA)反映从悬 

停状态到小速度前飞，旋翼的总距操纵先逐渐减小 

后增加，主要由于诱导速度随前飞速度的增加而减 

小导致旋翼的需用功率减小，当速度继续增大时则 

需要大功率保持前 飞速度 ，从而导致 总距增加 ；纵 

向周期变距随速度的增加逐渐增加，即需不断前推 

驾驶杆使旋翼产生大的前向力。 

咖j 

前飞速度／(m·s ) 

图 3 全模式飞行前飞速度与操纵量 

在图 4中(O～15 m／s)反映出机身的俯仰角变 

化趋势，随着前飞速度的增加而减小，即机身逐渐 

低头，其主要原因是随着飞行速度的增加，小型倾 

转旋翼机的阻力增加，因此需要旋翼前倾产生更大 

的前向力维持外力平衡。 

蟹 

前飞速度／(m·s ) 

图4 全模式飞行前飞速度与俯仰角 

3．2 倾转模式飞行 

在倾转模 式 配平时 ，短 舱倾角 ， 由 0。增 至 

90。，前飞速度对应于图 3中(16～25 m／s)，由于前 

飞速度增加，旋翼的轴 向来流增大，导致桨叶有效 

迎角减小，为了使旋翼提供足够推力，需要增加桨 

叶的安装角 ，即相应 的增加总距操纵。同时随着前 

飞速度的增加升降舵偏角逐渐增加，提供机身的俯 

仰力矩，即升降舵的效率逐渐体现，配合纵向周期 

变距共同完成倾转过渡段的前期转换飞行，进人倾 

转后期飞行时纵向周期变距作用明显减弱。 

3．3 飞机模式飞行 

进入飞机模式飞行小型倾转旋翼机转化为固 

定翼螺旋桨飞机 ，飞行速度对应于图 3，4中(25～ 

35 m／s)，由于前飞速度大 ，机身的重力由机翼产生 

的升力平衡，旋翼提供前 向的推力 ，为 了维持不断 

增加的前飞速度，需要继续增加总距操纵使桨叶在 

有效迎角状态下工作。从图3中还可以得出纵向周 

期变距在飞机模式水平前飞时作用甚微，而升降舵 

则提供机身的俯仰力矩以保持飞行姿态。图4中机 

身的俯仰角随着前飞速度的增加而逐渐减小，均具 

有 固定翼飞机的飞行特性。 

3．4 全模式飞行 

根据各飞行模式的配平状态和试飞试验，研究 

了该小型无人倾转旋翼机 的转换走廊 ，如图 5所 

示。小型倾转旋翼机首先以直升机模式垂直起飞， 

在直升机模式下，通过协调操纵总距和纵向周期变 

距，获得一定的前飞速度时进入倾转模式，此时机 

翼提供部分升力，机身姿态的平衡主要由旋翼和水 

平安定面相互协调操纵，同时根据前飞速度对短舱 

的倾角进行调整。当短舱倾角达到 9O。时 ，即进入 

飞机模式飞行，由机翼提供升力，旋翼提供前向的 

拉力，实现高速前飞 。根据试飞结果表明上述分析 

是合理的。 

娶 
锲 

前飞速度／(m·s ) 

图 5 全模式飞行转换走廊 

4 解耦控制律设计 

特征结构配置解耦控制方法是一种时域的设 

计方法 ，配置闭环系统的特征值和特征 向量 ，从而 

改变系统的瞬态响应。根据小型倾转旋翼机直升机 

模式悬停状态平衡工作点处得到的线性模型，研究 
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三轴角速率 P，q，r和垂向速度 W 的解耦控制效 

果。通常系统存在两种耦合形式，状态方程中的气 

动矩阵 A称为动态耦合，而控制矩阵 B称为操纵 

耦合[8]，对于动态耦合可以通过状态反馈阵 解 

耦，而操纵耦合可以通过前馈补偿阵日解耦，控制 

解耦结构如图 6所示 。 

图 6 特征结构配置解耦控制原理 图 

系统期望的状态方程表示为 

一 A + B “+ Ef． (10) 

式中：A 为期望的状态阵；B 为期望的控制阵。系 

统的状态向量 

B 一 

A = 

zf1 === 

O 

0 

O 

： ／ 

O 

O 

O 

O 

特征结构配置 中的系数设计按照品质规范要 

求 ，滚转和俯仰通道期望模型为二阶系统 ，各通道 

的阻尼 比 一0．7，一阶零点 r 一 —0．5，系统带宽 

COb一4 rad／s，根据经典控制理论，系统的自然频率 

与系统的带宽 及阻尼 比 关系如下 

一

， ，_—— —— —— — —— —— — —— —— —— —— —一  

√1+fz }／√(1一 2／w 2) +4 2／w 2—1／ 2 
(12) 

从而可以求得二阶模型的自然频率 ， 。 

= Eu W P q r ] 

输入 向量 

一 [ ] 

分别表示总距 、总距差动、纵向周期 变距和纵向差 

动。 

根据状态矩阵 A得出各通道期望的微分方程 

表达形式如下 

一 一 it + T 

一 一 九 + T 声 

一 一 ~．OwW + 

户一 一 2 P一 + + 2p 8~／s 

q一一 2 q一 + rq 2 + ： ／s 

r一 一 r+ 叫 (11) 

式中：71 ，丁 ， ， 由系统的气动矩阵中对应元素 

决定；期望的矩阵Ad， 及 U 分别为 

O 

O 

0 

O 

一 2 口 

O 

O 

1 

O 

而总距通道和航 向通道 均为一阶模型，自然频率 

一  一 2 rad／s。 

由图 6可知 

A 一 A 一 曰 

B 一 BH (13) 

从 而求得系统的前馈阵 H和反馈阵 K如下 

H 一 ( 曰)一 B B 

K 一 ( B)一 B (A — A ) (14) 

根据二阶特征结构配置设计方法，建立系统的 

结构仿真如图7所示。 

在 系统仿真 时，先设定期 望的垂 向通道速度 

叫一1．0 m／s，其他通道期望输入量 P—q—r一0 

rad／s时，仿真结果如图 8所示，垂 向通道的速度响 

应对各角速率通道没有耦合作用。 

当设定期望滚转角速率 P一0．5o／s，俯仰角速 

率 q一0．8。／s，偏航角速率 r一1．2。／s，W一0 m／s， 

仿真结果如图 9所示，各通道角速率之间已实现解 

耦控制且没有引起垂向通道的耦合作用，仿真计算 
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图 7 ，P，q，r控制解耦仿真图 
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结果表明各通道间已实现解耦控制。 

5 结 论 

本文研究小型无人倾转旋翼机数学模型，建立 

飞行力学仿真模型并结合特征结构配置算法实现 

解耦控制，通过对计算结果的分析得出以下结论： 

(1)直升机模式飞行 ，主操纵量为总距和纵向 

周期变距 ，总距操纵负责垂向运动 ，总距差动实现 

滚转运动，纵向变距实现前飞 、后飞，而纵向差动可 

以完成飞机的航向运动。 

(2)倾转模式飞行 ，小型倾转旋翼机在直升机 

模式具有一定的前飞速度时可以实现倾转飞行，主 

操纵量为总距、短舱倾角，辅以纵向变距和升降舵。 

根据全模式飞行转换走廊曲线，得出在倾转飞行阶 

段短舱倾角与前飞速度具有对应关系。 

(3)飞机模式定常飞行时主要操纵量为总距和 

升降舵，并具有飞机的操纵特点。 

(4)采用特征结构配置方法，有效地实现小型 

倾转旋翼机 的通道解耦控制，为进一步改善设计、 

试飞试验和增稳系统的设计提供依据。 
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