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具有不确定性的倾转旋翼机过渡模态模糊控制设计
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摘要： 针对存在未知不确定性的倾转旋翼机从直升机模态到固定翼模态的模型切换稳定性问题，提出了基于模

型依赖平均驻留时间方法的模糊自适应切换控制策略。首先，建立了倾转旋翼机的纵向运动系统模型。其次，

针对倾转旋翼机过渡过程存在的未知不确定性，采用模糊逻辑系统对其不确定项进行逼近；针对存在不确定性

的倾转旋翼机平稳切换问题，提出了模糊自适应鲁棒飞行控制策略，并从理论分析层面严格证明了所提出控制

器的有效性。最后，仿真结果表明所提出的控制方法能够有效地实现倾转旋翼机模态转换过程中的轨迹跟踪，

提升了飞行器的操控性和稳定性。

关键词：倾转旋翼机；模型依赖平均驻留时间；模糊逻辑系统；未知不确定性；模型参考自适应

中图分类号：V32； O231.2   文献标志码：A   文章编号：1005⁃2615（2024）06⁃1048⁃09

Transition Mode Fuzzy Control Design of Tilt‑Rotor Aircraft with 
Uncertainty
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Abstract:In order to guarantee the model switching stability of uncertain tilt⁃rotor aircraft from the helicopter 
mode to the fixed⁃wing mode， a fuzzy adaptive switching control strategy is proposed based on the 
model⁃dependent average residence dwell time method. Firstly， the longitudinal motion system model of 
tilt⁃rotor aircraft is established. Secondly， the fuzzy logic system is constructed to approximate and handle the 
unknown uncertainty in the mode transition process of tilt⁃rotor aircraft. The fuzzy adaptive robust flight 
control strategy is presented to ensure the smooth switching of tilt⁃rotor aircraft， and the effectiveness of the 
proposed controller is strictly proved via the theoretical analysis. Finally， the simulation results show that the 
proposed control method can effectively realize the trajectory tracking in the mode transition process of 
tilt⁃rotor aircraft， and improve the maneuverability and stability of the aircraft.
Key words: tilt⁃rotor aircraft； model dependent average dwell time； fuzzy logic system； unknown 

uncertainty； model reference adaptivity

倾转旋翼机作为一种新型飞行器，独特之处

在于机翼两端均配备有可倾转旋翼和短舱组件，

使其同时具备了直升机和固定翼飞机的功能，在

各种应用场景中展现出无可比拟的优势［1⁃3］。在

军事领域，倾转旋翼机能够在短时间内迅速响应

作战需求，通过垂直起降功能快速部署到指定区

域，并执行侦察、打击和运输等多样化任务。在民

用领域，倾转旋翼机能够突破固定翼飞机对起降
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场地的限制，为地形复杂、基础设施薄弱的地区提

供便捷的空中运输服务。此外，倾转旋翼机还可

应用于紧急救援、地质勘探和科学研究等领域。

然而，在过渡模态过程中，倾转旋翼机的短舱倾角

会发生倾转，导致整个系统气动特性发生变化，机

翼和旋翼之间的相互作用会增强，飞行器在各通

道间产生耦合，这增加了过渡段控制器设计的复

杂性。

为保证飞行器在不同模态间实现安全平稳地

过渡，国内外众多学者对这一问题进行了探索。国

外对倾转旋翼机的研究起步较早，文献［4⁃6］建立

了倾转旋翼机的纵向三自由度刚体模型并对其进

行了简化。文献［7⁃8］针对倾转旋翼机从垂直飞行

到水平飞行的稳定过渡问题，提出了基于反步法的

非线性控制策略。文献［9⁃10］针对倾转旋翼机过

渡过程中存在不确定性或干扰问题，提出了神经网

络自适应的非线性控制方法。近年来，中国也逐渐

认识到倾转旋翼机研发的重要性并加强了研究力

度，取得了显著性地突破。文献［11⁃12］采用分体

法建立了倾转旋翼机的动力学模型并配平线性

化。文献［13⁃14］针对倾转旋翼机从直升机模态到

固定翼模态的平稳过渡问题，分别提出了比例积分

微分（Proportional integral derivative， PID）控制结

合模糊整定技术的控制策略和总距余弦操纵分配

方法。文献［15⁃16］建立了倾转旋翼机过渡模态的

状态空间切换系统模型，分别提出了基于平均驻留

时间的有限时间镇定控制方法和基于平均驻留时

间的 H ∞ 鲁棒全局一致渐进稳定控制方法。然而，

由于各种复杂的环境条件和机械特性，倾转旋翼机

在实际飞行过程中会不可避免地遇到一系列不确

定因素。为了确保倾转旋翼机的稳定飞行和安全

性，必须充分考虑并妥善处理这些不确定性因素。

对于含有不确定的系统，模糊控制［17⁃20］是主要处理

方式。它具有无需精确数学模型、鲁棒性强、易于

理解和实现、适用于复杂系统以及符合人类思维逻

辑等优点。文献［21⁃22］均针对存在不确定性和故

障的系统，分别提出了容错自适应的姿态跟踪控制

策略和基于模糊集故障估计的主动容错控制器。

文献［23］针对在任意切换条件下不确定非线性切

换纯反馈系统，提出了一种鲁棒自适应神经网络控

制方法。文献［24⁃25］针对非线性未知系统，结合

模糊逻辑系统分别提出了基于输出反馈的故障调

节方法和基于状态反馈的鲁棒控制策略。然而，目

前关于具有未知不确定性的倾转旋翼机安全平稳

切换控制问题，还少有研究。

因此，本文针对倾转旋翼机从直升机模态到固

定翼模态的的安全切换问题，提出了基于模型依赖

平均驻留时间的鲁棒自适应控制策略。本文的创

新点在于倾转旋翼飞行器的过渡段引入由参数摄

动导致的不确定项，采用模糊自适应对其进行实时

处理，设计了基于模型参考的模糊自适应控制器，

最终结合 Lyapunov 理论证明了整个闭环系统的稳

定性。

1 系统描述和问题说明

选取 XV⁃15 倾转旋翼机为研究对象，其结构

图如图 1 所示。根据空气动力学及牛顿第二定律，

倾转旋翼机的纵向非线性动力学模型［26⁃27］可表

示为
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u̇1 = -qw - g sin θ + Fx /m

ẇ = qu1 + gcosθ + Fz /m

q̇ = M y /Iy

θ̇ = q

（1）

式中：u1 和 w 分别为飞行器在机体坐标系下前向

速度和垂向速度；q 和 θ 分别为俯仰角速率和俯仰

角；Iy 和 M y 分别为飞行器在机体坐标系下绕在 y

轴的惯性矩和合力产生的力矩；Fx 和 Fz 分别为机

体所受到的合力在机体坐标系 x 轴上的分量和 z

轴上的分量；m 为倾转旋翼机的质量，g 为重力加

速度。

倾转旋翼机气动力 Fx、Fz 及气动力矩 M y 方

程为［28］

Fx = Xu1 u1 + Xw w + Xq q + Xδc δ c + Xδo δ e （2）
Fz = Zu1 u1 + Zw w + Zq q + Zδc δ c + Zδe δ e （3）

M y = M u1 u1 + M w w + M q q + M δc δ c + M δe δ e （4）
式中：Xu1、Xw、Xq、Xδc、Xδe、Zu1、Zw、Zδc 和 Zδe 为气动

力系数；M u1、M w、M q、M δc 和 M δe 为气动力矩系数，

具体描述参见文献［29］；δ c 为总距操纵量；δ e 为升

降舵操纵量。

令 Δx=[ Δu1，Δw，Δq，Δθ ]
T
，Δu=［Δδ c，Δδ e］T，

对倾转旋翼机纵向非线性模型（1）进行小扰动线性

化，可得

图 1 XV⁃15 倾转旋翼机

Fig. 1 XV⁃15 tiltrotor aircraft
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Δẋ= AΔx+ BΔu （5）
式中：A ∈ R 4 × 4 为系统状态矩阵；B ∈ R 4 × 2 为操纵

导数矩阵，二者的具体表达式为
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（6）

在过渡过程，倾转旋翼机的短舱倾角 βM 按一

定规律变化（0~90°变化）［30］。随着 βM 的改变，Iy 也

随之变化，它们之间的关系可以用线性关系近似表

示为 Iy = Iy0 - KβM。其中，Iy0 为初始惯性矩，K =
11.24，w 0 和 u10 分别为飞行器在机体坐标系下初始

前飞速度和垂向速度。

本文旨在设计鲁棒自适应飞行控制器，保证在

未知不确定性存在的情况下，倾转旋翼机的输出能

够精确且稳定地跟踪参考模型系统。

为实现倾转旋翼机跟踪控制器的稳定性，给出

以下定义与引理。

定义 1［31］ 若给定的切换信号 i ∈ M，T≥t≥0，如
果存在正数 N 0 和 τap 满足

N i( t，T ) ≤ N 0 + Ti( )t，T
τap

    ∀T ≥ t ≥ 0 （7）

则 τap 为系统的模型依赖平均驻留时间。其中，

N i ( t，T )为切换系统在 [ t，T ]内的切换次数，Ti =
( t，T )为第 i个子系统的运行总时长。

定义 2［32］ 在已知控制输入 u ( t ) 和切换信号 σ ( t )
的作用下，如果切换系统的状态 e ( t )满足

 e ( )t ≤ αe-λ ( )t - t0  e ( )t0     ∀t ≥ t0 （8）
式中：α > 0，λ > 0 为常数。则切换系统（21）是全

局一致指数稳定的。

引理 1［32］ 对于连续切换系统，给定常数 λi > 0，
μi > 1，假设存在 C 1 函数 V i ( e ( t ) )，R n → R，即 k∞ 函

数 k1i，k2i，对 ∀i ∈ Z，若有

k1i( e ( )t ) ≤ V i( e ( t ) ) ≤ k2i( e ( )t ) （9）

V̇ i( e ( t ) ) ≤ -λiV i( e ( t ) ) （10）
并且 ∀ ( ti = m，ti

- = n ) ∈ M × M，m ≠ n

V m( e ( ti ) ) ≤ μmV n( e ( ti ) ) （11）
且

τap ≥ τapi =
ln μi

λi
（12）

那么这个切换系统对于所有的切换信号是全局一

致指数稳定的。

引理 2［33］ 模糊逻辑系统具有对非线性函数的连

续逼近能力。选取单点模糊化、中心加权平均解模

糊化、乘积推理和如下模糊规则：

Rl：If u1 is F l
1 and w is F l

2 and q is F l
3 andθ is F l

4，then 
y is G l。 l = 1，2，⋯，N。其中，u1、w、q、θ 为模糊系

统的输入，y 为模糊系统的输出，N 为模糊规则个

数，F l
i 和 G l 为两个模糊集合。构造出模糊逻辑

系统

Δf ( x ) =W Tφ ( x ) + ε （13）

式中：φ ( x ) = [ψ 1( x )，ψ 2( x )，⋯，ψ l( x ) ]
T
，φ（x）∈

RN×1，W ∈ R 4 × N 表示与基函数相对应的权重矩阵，

x 表示模糊逻辑系统的输入量，ε 表示模糊逻辑系

统逼近结果与实际输入量之间的逼近误差。

选取高斯函数作为模糊系统的基函数，具体形

式为

ψ i( x ) = exp ( -
 x- γi

2

vi ) i = 1，2，⋯，N  （14）

式中：N 为模糊规则的数量；γi 和 vi 分别表示对应

的高斯函数的中心值及宽度。

2 控制器设计和稳定性分析

倾转旋翼机的过渡过程复杂，单一的状态函数

难以进行全面描述，因此，需要将过渡过程的飞行

动力学模型构建为如下多个一般形式的切换系统，

借此描述线性化后倾转旋翼机过渡过程的飞行

动态［29］

ẋ= A i x+ B iu （15）
式中：i：[ )0，+∞ → M = { 1，2，⋯，m } 为系统的切

换信号；x=[ u1，w，q，θ ]T 为系统的状态量；u=

[ δ c，δ e ] T
为系统的控制输入量；A i ∈ R 4 × 4 为系统的

状态矩阵，B i ∈ R 4 × 2 为系统的控制矩阵。

参考信号由已知参考模型生成［34］

ẋ r = Ar xr + Br r （16）
式中：xr ∈ R 4 × 1 为系统可观测状态量，Ar ∈ R 4 × 4 为

系统矩阵且是 Hurwitz 矩阵，Br ∈ R 4 × 2 为参考模型

控制矩阵，r∈ R 2 × 1 为参考模型输入。

本研究所设计的模糊自适应控制器分为标称

控制器和模糊逻辑补偿控制器两部分，其控制流程

图如图 2 所示。
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其 中 ，有 关 倾 转 旋 翼 机 系 统 的 不 确 定 性 ΔAi ⋅
x ( Δfi( x ) )的具体描述如下。

2. 1　标称控制器设计

定义系统的状态跟踪误差为

e= x- xr （17）
式 中 x=[ u1，w，q，θ ]T 为 倾 转 旋 翼 机 的 4 个 状

态量。

对状态跟踪误差 e求导并将式（15，16）代入得

ė= ẋ- ẋ r = A i x+ B iu- Ar xr - Br r（18）
设计控制器为

u= K 1i x+ K 2i r+ K 3ie （19）
式中：K 1i ∈ R 2 × 4，K 2i ∈ R 2 × 2，K 3i ∈ R 2 × 4 为待设计的

常值矩阵。

将控制器式（19）代入式（18）得

ė= ẋ- ẋ r =
A i x+ B i( K 1i x+ K 2i r+ K 3ie ) - Ar xr - Br r=
( A i + B iK 1i ) x- Ar xr + B iK 2i r- Br r+ B iK 3ie

（20）
根据已知参考模型矩阵 Ar和 Br选取 K 1i 和 K 2i

满足Ar = A i + B iK 1i，Br = B iK 2i，则有

ė= ( Ar + B iK 3i ) e （21）
选取 Lyapunov 函数为

V 1i = eT P ie （22）
式中 Pi ∈ R 4 × 4 为待设计的正定对称矩阵。

求式（22）关于时间的导数可得

V̇ 1i = ėT P ie+ eT P i ė=

eT[ ]( )Ar + B iK 3i
T
P i + P i( )Ar + B iK 3i e（23）

令Y i = P i
-1，X i =K 3i P i

-1。则式（24）成立。

Y iAT
r + X T

i BT
i + ArY i + B iX i + Y i λi =

          P i
-1AT

r + P i
-1K T

3i BT
i + Ar P i

-1 +
          B iK 3i P i

-1 + P i
-1 λi = P i

-1 ( Ar + B iK 3i )T +
          ( )Ar + B iK 3i P i

-1 + P i
-1 λi （24）

若存在矩阵 P i > 0，X i > 0，使得不等式

P i
-1( Ar + B iK 3i ) T + ( Ar + B iK 3i ) P i

-1 +
P i

-1 λi ≤ 0 （25）
成立，则两边同时左乘右乘 P i，可得

( Ar + B iK 3i ) T
P i + P i( Ar + B iK 3i ) + λi P i ≤ 0（26）

即

V̇ 1i ≤ -λiV 1i （27）

当 t ∈[ )tk，tk + 1 ，i ∈ σ ( t ) 时，对 tk 到 t 进行积分，

可以得

V 1( e ( t ) ) = V 1σ ( )t ( e ( t ) ) ≤ e-λi( )t - tk V 1σ ( )tk
( e ( tk ) )

（28）
结合不等式（7，11）得［16，28］

V 1( e ( t ) ) ≤ μN 0
i e

-( )λi - ln μi

τap
( )t - t0

V 1σ ( )t0
( e ( t0 ) )  （29）

根据不等式（9）可得

 e ( )t ≤ αe
-( )λi - ln μi

τap
( )t - t0

 e ( )t0 （30）

由此，得出 V 1i( e ( t ) ) 以 ρ = λi - ln μi

τap
为收敛

率收敛到平衡点，也即控制器跟踪误差系统全局一

致指数稳定。证毕。

2. 2　考虑不确定性的自适应控制器设计

由于飞行模式转换、气动弹性耦合、传感器误

差、飞行环境影响以及系统建模精度等因素，倾转

旋翼机过渡过程存在参数不确定的情况。考虑这

种未知不确定性，系统（15）表达式变为

ẋ= ( Α i + ΔA i ) x+ B iu （31）
式中 ΔA i 为不确定参数矩阵。

令 ΔA i x= Δf i( x )，则系统（式（31））等价于

ẋ= A i x+ B iu+ Δf i( x ) （32）
此时，系统（式（32））的跟踪误差

e= x- xr （33）
对跟踪误差 e求导并将式（33，16）代入得

ė= ẋ- ẋ r =
A i x+ B iu+ Δf i( x ) - Ar xr - Br r （34）
根据引理 2，系统中的不确定项 Δf i( x )可用模

糊逻辑系统描述为

Δf i( x ) =W T
i φ ( x ) （35）

将式（35）代入式（32）可得

ẋ= A i x+ B iu+W T
i φ ( x ) （36）

控制器设计为

u= ub + um （37）
式中：ub = K 1i x+ K 2i r+ K 3ie为标称控制器，um =
-K 4iφ ( x )为模糊自适应控制器，K 4i ∈ R 4 × l 为待设

计的常值矩阵。

将控制器（37）代入式（34）得

ė= A i x+ B i( K 1i x+ K 2i r+ K 3ie- K 4iφ ( x ) ) +
W T

i φ ( x ) - Ar xr - Br r=

( A i + B iK 1i ) x- Ar xr + B iK 3ie+ B iK 2i r-
Br r6 +W T

i φ ( x ) - B iK 4iφ ( x ) （38）
式中：K 1i ∈ R 2 × 4、K 2i ∈ R 2 × 2 和 K 4i ∈ R 4 × l 满足 Br =
B iK 2i、Ar = A i + B iK 1i 和W T

i = B iK 4i。

由于W T
i 是未知参数，所以使用 K̂ 4i 代替 K 4i。

图 2 控制流程图

Fig.2 Control flow chart
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则 K͂ 4i = K 4i - K̂ 4i。

综合上述分析，倾转旋翼机的鲁棒飞行跟踪控

制器设计可归纳为如下定理。

定理 1 考虑切换系统（式（31））中任意两个不同

子系统 i 和 j，给定常数 λi > 0，μi > 1，i ∈ S，若存在

矩阵 P i > 0，X i > 0，使得如下不等式

Y iAT
r + X T

i BT
i + ArY i + B iX i + Y i λi ≤ 0 （39）
P i - μi P j ≤ 0 （40）

成立，其中鲁棒控制器增益为 K 3i = X i P i，则控制

器可以渐进跟踪线性系统的状态。并且模型依赖

平均驻留时间 τap 满足

τap ≥ τapi = ln μi

λi
（41）

证明：选取 Lyapunov 函数为

V 2i = eT P ie+ 1
2 tr { K͂ T

4i Δ i
-1 K͂ 4i } （42）

式中 Δ i ∈ R 2 × 2 为待设计的正定对称阵。

求式（42）关于时间的导数

V̇ 2i = ėT P ie+ eT P ie- tr { K͂ T
4i Δ-1

i K̇̂ 4i }=
[( Ar + B iK 3i ) e+ B i K͂ 4iφ ( x ) ]T P ie+
eT P i [ ( Ar + B iK 3i ) e+ B i K͂ 4iφ ( x ) ]-

tr { K͂ T
4i Δ-1

i K̇̂ 4i }= eT (( Ar + B iK 3i ) T
P i +

P i( Ar + B iK 3i ) ) e+ 2eT P iB i K͂ 4iφ ( x ) -

tr { K͂ T
4i Δ-1

i K̇̂ 4i }  （43）
K̂ 4i 的参数自适应更新律设计为

K̇̂ 4i = 2Δ iBT
i P ieφT( x ) + Δ i λ iK 4i （44）

将式（44）代入式（43）可得

V̇ 2i = eT (( Ar + B iK 3i ) T
P i + P i( Ar + B iK 3i ) ) e+

           λi tr { K͂ T
4i K̂ 4i } ≤ eT (( Ar + B iK 3i ) T

P i +

           P i( Ar + B iK 3i ) ) e- 1
2 λi K͂ 4i

2
+ 1

2 λi K 4i
2

（45）
令 Y i = P i

-1，X i = K 3i P i
-1 代入不等式（39），

可得

P i
-1AT

r + P i
-1K T

3i BT
i + Ar P i

-1 + B iK 3i P i
-1 +

P i
-1 λi ≤ 0 （46）

整理得

P i
-1( Ar + B iK 3i ) T + ( Ar + B iK 3i ) P i

-1 +
P i

-1 λi ≤ 0 （47）
不等式两边同时乘 Pi，得

( Ar + B iK 3i ) T
P i + P i( Ar + B iK 3i ) + λi P i ≤ 0

（48）
根据式（45，48）可得

V̇ 2i ≤ -λieT P ie- 1
2 λi K͂ 4i

2
（49）

即

V̇ 2i ≤ -λiV 2i （50）
当 t ∈[ )tk，tk + 1 ，i ∈ σ ( t ) 时，对 tk 到 t 进行积分，

可得

V 2( e ( T ) ) = V 2σ ( )t ( e ( t ) ) ≤ e-λi( )t - tk V 2σ ( )tk
( e ( tk ) )

（51）
结合不等式（7，11）得［16，28］

V 2( e ( t ) ) ≤ μi
N 0 e

-( )λi - ln μi

τap
( )t - t0

V 2σ ( )t0
( e ( t0 ) )  （52）

根据不等式（9）可得

 e ( )t ≤ αe
-( )λi - ln μi

τap
( )t - t0

 e ( )t0 （53）
综上，针对存在不确定性的倾转旋翼机构造的

控制器（37）可以跟踪模型参考系统（16）的状态。

3 仿真与分析

为验证设计的控制器的有效性，选取 XV⁃15
作为仿真对象，其质量 m = 5 897 kg，重力加速度

g = 9.8 m/s2。通过配平线性化处理，最终选定短

舱倾角 βM 分别为 0°、15°、44°、67°、90°的 5 个子系

统。根据文献［28］获得 5 个子系统模型参数为

A 1 =
é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-0.006 9 0.096 6 -4.593 0 -9.814 1
-0.274 3 -0.171 9 10.285 0 -0.095 8
-0.000 6 -0.052 1 -0.418 5 0

0 0 1 0
A 2 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-0.027 6 0.056 4 -0.336 2 -9.809 8
-0.272 7 -0.261 6 15.869 5 0.305 7
-0.018 9 -0.050 4 -0.440 0 0

0 0 1 0
A 3 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-0.017 5 0.059 9 -0.328 2 -9.812 1
-0.247 3 -0.179 9 11.305 7 0.218 4
-0.026 5 -0.041 9 -0.359 4 0

0 0 1 0
A 4 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-0.037 2 0.053 0 0.910 1 -9.806 0
-0.294 8 -0.360 7 20.606 5 0.409 4
-0.014 1 -0.060 4 -0.528 5 0

0 0 1 0
A 5 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-0.028 6 0.054 6 2.746 7 -9.788 0
-0.291 9 -0.651 9 35.124 2 0.722 0
-0.011 6 -0.096 7 -0.753 2 0

0 0 1 0
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B 1 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-1.818 0 0.061 8
-40.729 2 -0.122 6

1.131 4 -0.173 7
0 0

B 2 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-2.912 1 0.003 3
-41.213 9 -0.265 5

1.565 3 -0.361 3
0 0

B 3 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-2.276 3 0.010 2
-41.460 4 -0.133 5

1.325 7 -0.182 7
0 0

B 4 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-3.478 7 -0.008 1
-41.672 3 -0.452 4

1.782 4 -0.614 1
0 0

B 5 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú-5.083 5 -0.086 9
-47.226 5 -1.340 5

2.271 3 -1.812 5
0 0

选取初始状态量

x 0 = [ u0 w 0 q0 θ0 ]
T

= [ 10 5 -1 0 ] T

μ1 = μ2 = μ3 = μ4 = μ5 = 1.5
λ1 = 0.1，λ2 = 0.22，λ3 = 0.15，λ4 = 0.15，λ5 = 0.17
τap1 = 4.055，τap2 = 1.843，τap3 = 2.027，τap4 = 2.027，

τap5 = 2.385
τap ≥ τap5 = 4.055

取模型依赖平均驻留时间 τap = 4.5，选择切换

信号

σ ( t )=

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

1 t ∈ [ 0，6 )
2 t ∈ [ 6，11 )
3 t ∈ [ 11，17.5 )
4 t ∈ [ 17.5，30 )
5 t ∈ [ 30，40 )

图 3 是倾转旋翼机过渡过程的鲁棒控制切换

图，展示了短舱倾角 βM 分别为 0°、15°、44°、67°、90°
的 5 个子系统的运行时间及切换次序。

通过定理 1 求解 LMI得控制器增益K 3i 如下

K 31 =
é
ë
êêêê

ù
û
úúúú0.009 2 0.018 0 0.016 9 -0.042 7

-6.997 0 -6.484 5 19.699 0 54.470 2
K 32 =

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú0.126 8 -0.132 4 -0.281 1 -1.161 5

-3.968 1 19.831 9 12.116 6 90.037 4
K 33 =

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú-0.016 5 0.130 4 0.132 3 0.032 4

-4.750 2 -9.469 0 -6.719 0 47.143 1
K 34 =

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú0.040 6 -0.006 5 -0.091 1 -0.616 0

-3.106 0 29.607 0 7.406 4 53.791 1
Κ 35 =

    é
ë
êêêê

ù
û
úúúú-7.785 1 25.083 4 20.809 7 55.993 4

-72.833 2 -103.391 0 33.225 0 149.017 9
图 4~7 是未考虑不确定性时，分别采用本文

图 3 切换信号图

Fig.3 Switching signal diagram

图 4 过渡过程前飞速度 u1 跟踪对比图

Fig.4 Tracking comparison of forward speed u1 in the tran⁃
sition process

图 5 过渡过程垂向速度 w 跟踪对比图

Fig.5 Tracking comparison of longitudinal speed w in the 
transition process

图 6 过渡过程俯仰角速率 q跟踪对比图

Fig.6 Tracking comparison of roll pitch rate q in the transi⁃
tion process
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控制的方法和 PID 控制时，倾转旋翼机的前飞速度

u1、垂向速度 w、俯仰角速率 q 和俯仰角 θ 的跟踪模

型参考系统的曲线对比图。其中，黑色线 u1r、w r、q r

和 θ r 代表的是参考模型的状态量；绿色线 u1pid、

w pid、qpid 和 θpid 代表的是 PID 控制下倾转旋翼机的

状态量；蓝色线 u1、w、q 和 θ 代表在本文所采用控

制方法下倾转旋翼机的状态量。从图 4~7 中可以

看出，采用 PID 控制时，由于在 6、11、17.5 和 30 s 时
系统发生切换，这些时刻飞速度 u1、垂向速度 w、俯

仰角速率 q 和俯仰角 θ 有较大波动；而采用本文控

制方法，整体波动较小。而且从图 4~7 中可以很

明显看出，采用本文控制方法的整体跟踪误差较

小。这表明了所设计标称控制器的优越性。

假设倾转旋翼飞行器存在 10% 的参数不确定

性，仿真参数 Δ 1 = diag { 3，3}，Δ 2 = diag { 0.6，0.6}，
Δ 3 = diag { 0.8，0.8 }， Δ 4 = diag { 0.9，0.9}， Δ 5 =
diag { 1，1}。

通过定理 1 求解 LMI得控制器增益 P i 如下

P 1 =
é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú0.901 5 0.000 2 -0.071 3 -0.105 4
0.000 2 0.899 4 -0.008 8 -0.024 8

-0.071 3 -0.008 8 2.331 1 3.679 3
-0.105 4 -0.248 0 3.679 3 9.315 3

P 2 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1.191 2 0.000 6 -0.518 5 -1.874 4
0.000 6 1.058 6 0.028 7 0.042 0

-0.518 5 0.028 7 1.169 8 3.316 2
-1.874 4 0.042 0 3.316 2 22.278 9

P 3 =
é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú0.919 1 0.000 1 -0.134 9 -0.262 9
0.000 1 0.910 3 -0.000 4 -0.004 5

-0.134 9 -0.000 4 2.232 5 3.578 7
-0.262 9 -0.004 5 3.578 7 9.405 7

P 4 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1.165 3 0.000 7 -0.506 7 -1.698 5
0.000 7 1.052 3 0.034 2 0.045 7

-0.506 7 0.034 2 1.158 5 0.045 7
-1.698 5 0.045 7 3.198 8 21.464 1

P 5 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1.137 8 0.002 6 -0.486 3 -1.524 0
0.002 6 1.033 7 0.041 4 0.028 3

-0.486 3 0.041 4 1.139 9 3.080 2
-1.524 0 0.028 3 3.080 2 20.202 5

图 8~11 为分别引入参数不确定性后，控制倾

转旋翼机的前飞速度 u1、垂向速度 w、俯仰角速率 q

和俯仰角 θ 的跟踪模型参考系统的曲线图。由于

在 6、11、17.5 和 30 s 时系统发生切换，这些时刻的

飞速度 u1、垂向速度 w、俯仰角速率 q 和俯仰角 θ 有

较大波动。其中，红色线 u1u、w u、qu 和 θu 代表的是

未对不确定进行处理时系统的状态量；蓝色线 u1、

w、q 和 θ 代表的是对不确定项处理后的状态量；黑

色线 u1r、w r、q r 和 θ r 代表的是参考模型的状态量。

从图 8~11 中可以看出，引入的参数不确定性引起

图 10 具有未知不确定的过渡过程俯仰角速率 q跟踪对比

Fig.10 Tracking comparison of roll pitch rate q in the tran⁃
sition process with unknown uncertainty

图 8 具有未知不确定的过渡过程前飞速度 u1 跟踪对比

Fig.8 Tracking comparison of forward speed u1 in the tran⁃
sition process with unknown uncertainty

图 9 具有未知不确定的过渡过程垂向速度 w 跟踪对比

Fig.9 Tracking comparison of longitudinal speed w in the 
transition process with unknown uncertainty

图 7 PID 控制下过渡过程俯仰角 θ 跟踪对比图

Fig.7 Tracking comparison of pitch angle θ in the transition 
process
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了较大的跟踪误差，而对不确定性进行处理后系统

可以以较小的跟踪误差跟踪参考模型，这表明了所

设计的鲁棒自适应飞行控制器的有效性。

图 12是引入参数不确定性后，模糊控制时基函

数相对应的权重矩阵Wi的范数曲线图。从图中可

以看出，模糊逻辑系统的权值矩阵正在稳定收敛，证

明了其有效性及其自适应性。由于 6、11、17.5和 30 s
系统发生切换，故其权值矩阵曲线图存在波动。

4 结   论

针对存在不确定性倾转旋翼机过渡过程的安全

平稳切换问题，考虑短舱倾角随时间变化的特性，建

立了纵向动力学模型，并选用 5个状态近似描绘出倾

转旋翼机整个飞行过渡过程。基于此，在不考虑参

数不确定性的情况下，提出了一种基于模型依赖平

均驻留时间的鲁棒切换跟踪控制的方法，实现了对

于倾转旋翼机过渡过程的有效控制；在加入参数不

确定性后，利用模糊逻辑系统对不确定项进行估计，

采用了模型参考模糊自适应鲁棒切换跟踪策略。仿

真结果充分证明了在所设计的控制方案下，倾转旋

翼机系统能够以较好的跟踪效果跟踪参考模型。
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