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倾转旋翼机模型缝合鲁棒控制律设计

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重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：从研究倾转旋翼机的飞行动力学模型入手，通过引入模型缝合的思想，利用非线性的方法实现由有限固定

线性模型拟合任意工作点处的模型响应，提高了倾转旋翼机飞行动力学计算的实时性，并得到多模型控制的模

型集；其次基于规范互质分解理论、爣∞回路成形设计技术对多输入多输出系统进行通道解耦控制研究，针对不

同飞行工况的工作点分别设计爣∞回路成形控制器。最后，采用加权求和的控制策略实现控制律的平滑切换，通

过仿真验证了设计的多模型控制系统具有良好的控制能力。
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倾转旋翼机结合了直升机和固定翼螺旋桨飞

机的飞行特点［１２］
，具有 ３种飞行模式：直升机模

式，过渡模式与飞机模式。在直升机模式可以实现

垂直起降、空中悬停；在过渡模式通过短舱倾转，控

制旋翼的拉力矢量偏转提供前向的推力。由于倾转

旋翼机飞行模式多，飞行动力学建模复杂，无法精

确获得不同飞行模式的线性模型，因此对于飞行控

制律的研究特别是具有工程实践意义的飞行控制

律设计研究很少。文献［３］利用神经网络结合模型

逆对无人倾转旋翼机进行轨迹跟踪控制，通过仿真

得出神经网络控制器切入工作后具有良好的指令

与轨迹跟踪能力；文献［４］通过对小型无人倾转旋

翼飞行器进行地面、系绳与飞行试飞试验，采用姿

态控制增稳系统实现全包线飞行试验。

本文以某倾转旋翼机作为研究对象，如图１所

示该飞行器进行直升机模式悬停飞行试验。首先建

立了全包线非线性飞行动力学仿真模型，并提取了

不同飞行模式配平工作点处的线性模型，利用模型

缝合的思想，得到了倾转旋翼机实时飞行力学模

型；其次采用基于互质分解的爣∞回路成形设计方



法，以对直升机飞行模式进行控制律设计；最后按

照多模型控制律切换策略，以全状态模型缝合飞行

动力学模型为基础进行控制律切换，仿真结果表明

爣∞回路成形控制律具有良好的鲁棒性能和鲁棒

稳定性。

图１ 倾转旋翼飞行器

 倾转旋翼机模型集确定

 倾转旋翼机非线性动力学建模

倾转旋翼机纵横向运动耦合强，飞行状态多，

特别是倾转模式飞行存在强烈的操纵、气动耦合与

动不稳定性。其飞行动力学以及各部件气动力计算

均存在非线性方程求解问题，特别是旋翼气动力的

计算，需要考虑旋翼的桨尖平面动力学方程以及旋

翼拉力系数与旋翼诱导速度之间的寻优迭代计算。

旋翼的桨尖平面动力学方程为［５］

┫＋ └┫＋ ┛┫＝ ┰ （１）

式中┫＝ 牃０ 牃１ 牄［ ］１
Ｔ分别为旋翼锥度角、纵向一

阶挥舞系数、横向一阶挥舞系数，└为阻尼矩阵，┛

为刚度矩阵，┰为外力。
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式中：犓为旋翼的转速，爲为旋翼半径，牕牄为桨叶片

数，牃为升力线斜率，牅为桨叶旋长，犡为水平铰偏

置量，犤０为总距，犖牠为纵向周期变距，爦１为挥舞耦

合系数，爩犝为桨叶质量矩，牋为重力加速度，通过

牛顿迭代法解以上非线性方程可以得到旋翼的拉

力与诱导速度。

同时还需要考虑在不同的飞行模式旋翼与机

翼之间气动力相互干扰，以及旋翼对机身、平尾与

垂尾的干扰因素，因此对倾转旋翼机非线性飞行动

力学方程组的求解计算量大，无法满足实时性需

求。

机翼位于旋翼的正下方，机翼与旋翼之间的气

动耦合特性表现为：旋翼的下洗流对机翼的干扰作

用，以及机翼对旋翼诱导速度的阻塞效应。建模时

将旋翼尾流对机翼的干扰作用划分为自由区（不受

旋翼尾流作用）和尾流区（受旋翼尾流作用）。直升

机飞行模式悬停状态时，机翼受到旋翼尾流的干扰

面积最大，在机翼上产生较大的载荷，随着前飞速

度的增加旋翼下洗尾流向机翼后缘倾斜，干扰面积

减小，载荷也逐渐减小。本文以右机翼作为对象进

行建模分析，右机翼的干扰流场如图２所示。

图２ 旋翼对机翼的尾流干扰

本文计算尾流区的面积采用文献［６］的公式
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式中：爳ｍａｘ为直升机飞行模式时最大的尾流区面

积，牣ｍａｘ为最大前进比，牣为当前飞行前进比，爤牕为

短舱倾角，牃，牄为约束系数，其满足条件为
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设右机翼的面积为爳爾，则自由区的面积爳爾爡＝
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爳爾－爳爾爤。关于倾转旋翼机的飞行动力学以及其他

部件气动力计算参考文献［７］。

 倾转旋翼机配平模型

根据飞行动力学与各部件气动力方程在

Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真环境中，建立倾转旋翼机的非线性

动力学仿真模型，包括操纵输入模块，旋翼、机翼、

机身、平尾、垂尾以及发动机短舱气动力计算模块，

运动学方程计算模块。通过配平计算得到全包线飞

行过程中配平工作点处的线性模型，确定了在过渡

飞行模式前飞速度与短舱倾角之间匹配关系。图３

表明在同一短舱倾角状态下对应若干前飞速度，配

平时俯仰角变化范围在（－３°，３°）之间，如短舱倾

角为２０°时，飞行速度变化范围在２１～２６ｍ燉ｓ可以

实现配平。

图３ 全包线飞行配平状态

倾转旋翼机在配平工作点处的线性空间表达

式可以表示为
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由于倾转旋翼机操纵量多，本文根据研究对象

特性，在任意飞行模式下将操纵输入分为垂向通道

操纵量牣ｃｏｌ，横向通道操纵量牣ｌａｔ，纵向通道操纵量

牣ｌｏｎ以及航向通道操纵量牣ｒｕｄ。并定义

牣牏＝爦１犠ｃ＋ 爦２犠ａ＋ 爦３犠ｅ＋ 爦４犠ｃｃ＋ 爦５犠ｅｃ＋

爦６犠ａｉｌ＋ 爦７犠ｅｌｅ＋ 爦８犠ｒｕｄ＋ 爦９犠ｉｎ

（８）

式中：牏＝ｃｏｌ，ｌａｔ，ｌｏｎ，ｒｕｄ；犠ｃ为总距，犠ａ为横向周期

变距，犠ｅ为纵向周期变距，犠ｃｃ为旋翼总距差动变距，

犠ｅｃ为纵向差动，犠ａｉｌ为副翼操纵，犠ｅｌｅ为升降舵操纵，

犠ｒｕｄ为方向舵操纵，犠ｉｎ为短舱倾角；爦１～爦９为操纵

加权系数，在不同的飞行模式下通过调节该系数，

从而改变不同通道的操纵功效，解决了倾转旋翼机

的操纵冗余问题。

 倾转旋翼机模型缝合

 倾转旋翼机模型缝合结构

由于非线性模型计算中包含大量的迭代过程

（如旋翼诱导速度的计算等），导致计算效率低，实

时性不高。虽然非线性模型可以反映操纵响应，但

对控制律的设计及仿真验证效果差，因此为了在线

控制律设计及仿真验证，亟需解决全包线模型计算

的实时性问题，为了实现模型实时性要求，由配平

得到的线性模型进行模型缝合得到倾转旋翼机的

全包线实时飞行动力学模型，对控制律实时仿真验

证，飞行控制系统的半物理仿真具有重要意义。

模型缝合满足以下两个条件：缝合模型与非线

性模型在配平点的操纵响应具有一致性；缝合模型

与非线性模型在该工作点处具有一致的稳定性。模

型缝合的思想如图４所示，通过合理地选择模糊论

域与隶属度函数，有效地获得仿真模型。

图４ 模型缝合

根据实际物理系统，选择倾转旋翼机的前飞速

度作为对象确定论域范围。为了提高配平线性模型

与非线性模型拟合度，论域元素选择如下

牣∈［１，３，５，７，９，１１，１３，１４，１６，１９，２３，２５，２７，２８，

２９，３０］

 模糊子集

定义模糊子集，实际上就是要确定模糊子集隶

属函数曲线的形状。由于倾转旋翼机随着前飞速度

的变化模型也发生很大的改变，特别是倾转过渡模

式，因此各模糊子集的隶属函数在论域上的分布应

选择合理，相间隔的两模糊子集的隶属函数应尽量

不相交，以减少间隔模型对当前子集模型的影响，

使论域中的同一点至多不超过两个隶属函数的覆

盖。为了保证隶属函数具有良好的灵敏度，选择重

叠率为０５的三角形隶属函数。其中模糊子集１的

５９３第３期 郭剑东，等：倾转旋翼机模型缝合鲁棒控制律设计



隶属函数可以表示为

犨１（牣）＝
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（９）

模糊子集２的隶属函数为
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烅

烄

烆 ０ 牣≥ ５

（１０）

其他模糊子集的隶属函数同犨２（牣），从而可以

得到隶属函数曲线如图５所示。

图５ 隶属函数

 模糊判决

本文采用面积质心法解模糊化，这种方法充分

利用了模糊集合提供的信息，各配平工作点处的模

型经过隶属函数，因此可以得到论域内任意飞行速

度的模型如下［８］

┑＝∑
１６

牏＝１

爛牏犨牏 ∑
１６

牏＝１

犨牏

┒＝∑
１６

牏＝１

爜牏犨牏 ∑
１６

牏＝１

犨牏

（１１）

式中：┑，┒即为通过模型缝合得到的全包线实时

飞行动力学模型。

 模型缝合数值仿真验证

为了验证缝合模型与非线性模型仍具有一致

良好的操纵响应，分析了前飞速度为８６ｍ燉ｓ的非

线性模型响应特性与缝合模型的响应如图６所示，

可以看出利用缝合技术得到模型的操纵响应与非

线性模型的操纵响应仍然具有良好的跟踪特性。这

说明采用模型缝合思想得到的模型可以反映非线

性模型的物理特性，为控制律的半物理仿真提供了

优良的模型集。

图６ 线性模型与非线性模型响应

 倾转旋翼机鲁棒控制律设计

 回路成形设计技术

本文采用爣∞回路成形设计方法进行控制律

设计，其目标是在保证系统稳定性的同时，达到鲁

棒与性能的折中。其设计思想是通过构造回路开环

传递函数的频率特性以满足闭环系统的性能要求，

其摄动集是基于互质因子摄动。利用第２节模型缝

合的线性模型得到倾转旋翼机的开环传递函数为

┗，通过串联加权矩阵┧１（前置）和┧２（后置），使加

权后的控制对象为

┗牞＝ ┧２┗┧１ （１２）

使成形后系统的频域特性满足期望传递函数┗牆的

频率特性，即低频高增益，高频低增益。为了通道间

的解耦，┧１，┧２与┗牆一般选为对角阵，针对成形后

的控制对象┗牞设计爣∞控制器┛∞，利用┛∞保证┗牞的

稳定性与鲁棒性并且不明显改变┗牞的频率响应特

性，为了明确对象的物理意义，利用┛∞与加权矩阵

构造最终的鲁棒控制器［９］为

┛＝ ┧１┛∞┧２ （１３）

回路成形设计方法中研究的控制对象是利用

规范化互质分解理论来描述的。对加权后被控制对

象┗牞进行左规范互质分解，即

┗牞＝ ┝牞
－１
┞牞 （１４）

式中┝牞，┞牞∈爲爣∞。则被控对象┗牞的摄动集可表示
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为［１０］

┗Δ＝ ｛（┝＋ 牱爩）
－１
（┞＋ 牱爫）燏

［牱爩 牱爫］∈ 爲爣∞，［牱爩 牱爫

 

］ ∞ ＜ 犡｝

（１５）

系统的左互质因式分解摄动如图７所示。

图７ 左互质分解摄动系统

根据小增益定理，使┗Δ（牞）鲁棒稳定的控制器

┛∞需满足

┙

┛［ ］∞ （┙＋ ┗牞┛∞）
－１
┝








－１

－１

∞

＝ 犡 （１６）

当 犡≥０２５
［１１］
，则能够保证系统具有较好的鲁棒

性。

 控制律设计

根据倾转旋翼机的飞行特性，在直升机飞行模

式，主要实现垂向速度、滚转角、俯仰角与航向角速

率的解耦控制，当进入过渡飞行模式后，短舱开始

倾转导致旋翼桨盘发生倾转，此时桨盘的垂向速度

逐渐演变为前向速度，因此在进行控制律设计时需

要进行通道的转换。下面以任一工作点处的线性模

型作为研究对象进行控制律设计。控制律设计的目

标主要实现牥，犗，犖，牜四个通道的解耦与跟踪控制，

控制结构如图８所示。

图８ 鲁棒控制律结构

根据标称对象的开环奇异值特性，结合回路成

形频域响应要求，选取低频段前置加权矩阵为ＰＩ

环节，主要可以增加低频段的开环增益，提高响应

速度。

┧１ ｛＝ｄｉａｇ
３（牞＋ ４５）

牞

２（牞＋ １０）

牞

０５（牞＋ ３）

牞

５（牞＋ ０１）
｝牞

（１７）

选择系统的后置加权矩阵┧２＝┙４×４，期望对象的传

递函数为┗牆＝９燉牞。加权后的系统┗牞＝┧２┗┧１，从而

可以设计控制器┛∞，并得到系统最优稳定裕度犡＝

０６３３６。

为了校验闭环控制系统的时域性能，对系统各

通道进行单位阶跃响应，输出结果如图９所示，可

以看出倾转旋翼机在该工作状态下已经实现了垂

向、横向、纵向和航向的解耦控制，并对参考指令具

有良好的跟踪效果。

图９ 四通道跟踪解耦控制

 多模型控制系统设计

通过模型缝合得到的模型集可以逼近非线性

模型的响应特性。根据倾转旋翼机模糊论域中不同

工况状态的线性模型，设计与之匹配的鲁棒控制

器，提高系统在工作点处的控制性能，然而两个工

作点处控制律的切换，以及工作点之间模型控制律

的平滑切换问题是必须考虑的。

本文采用基于分解合成法则的多模型控制策

略，采用将多个模型控制器的输出量进行加权求和

的软切换策略，以达到控制律的平滑切换。采用的

多模型控制结构如图１０所示。参考输入与模型输

出的误差作为控制器的输入量，根据模型的输出进

行控制器加权函数的选择，从而确定每个控制器输

出的权重，实现控制律的软切换，完成系统的平滑

控制。

根据回路成形设计方法分别设计倾转旋翼机

不同工况环境下配平工作点处的控制律，根据参考

输入与缝合模型的输出误差进行控制量加权。图１１

为倾转旋翼机全包线飞行时机身的俯仰角与速度

响应特性，被控对象根据前飞速度进行缝合，前飞

速度０～１４ｍ燉ｓ为直升机飞行模式，在该飞行模式

俯仰角随着前飞速度的增加逐渐低头，而后进入过

渡飞行模式，短舱开始倾转，前飞速度逐渐增大，此
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图１０ 多模型控制系统结构

时飞机先逐渐抬头并保持在０６°左右完成倾转模

式飞行，最后当短舱倾角达到 ９０°后，进入飞机模

式。仿真的参考姿态角与垂向速度是根据提取非线

性模型的配平工作点处的线性模型得到的，根据前

飞速度作为模型缝合的论域，进行模型的缝合以及

控制律的平滑切换，可以看出多模型系统的输出跟

踪曲线平滑，与参考输入基本一致，说明系统能快

速地跟踪上指令信号。

图１１ 全包线飞行姿态与速度响应

 结 论

本文以倾转旋翼机作为研究对象，建立非线性飞

行动力学模型，引入模型缝合思想获得多模型控制的

模型集，结合回路成形鲁棒控制设计方法分别设计对

应工作点处的控制律，根据控制量加权进行控制律的

软切换策略，通过计算与仿真得到以下结论：

（１）倾转旋翼机是强操纵耦合、高阶非线性系

统，通过引入模型缝合的思想，采用模型缝合技术，

根据已知平衡工作点的线性模型拟合非线性模型

的飞行状态与被控对象的操纵响应特性。

（２）根据得到的缝合模型，进行垂向、横向、纵

向以及航向通道的爣∞回路成形控制律设计，并实

现了控制律的平滑切换，全包线飞行仿真获得了良

好的解耦效果和跟踪性能。
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