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摘要:针对倾转旋翼飞行器模态转换阶段的飞行控制问题,本文给出了倾转旋翼机纵向运动飞行控制系统模型
和一种基于参考模型的鲁棒跟踪控制方法. 为了保证闭环系统在切换过程中稳定并同时满足指定的鲁棒H∞性能

指标,利用状态观测器对系统不可观测状态进行估计,结合模型依赖平均驻留时间方法提出了一种倾转旋翼机切换
鲁棒H∞跟踪控制方法,通过求解线性矩阵不等式得到控制器增益,并分析了系统的鲁棒稳定性. 仿真结果表明,所
提出的方法能够使飞行器系统准确跟踪指令,且对于控制器切换具有鲁棒性.
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Abstract: Considering the tracking control problem in the process of mode transition phase of tiltrotor aircraft, the
model of the longitudinal motion flight control system and a reference model based robust tracking control scheme for
tiltrotor aircraft are given in this paper. In order to ensure that the closed-loop system is stable and meets the specified
robust H∞ performance indicators, a state observer is used to estimate system unmeasured states, with mode-dependent
average dwell time, a robust H∞ tracking control switching method for tiltrotor aircraft is proposed. The controller gain is
obtained by solving linear matrix inequality (LMI) and the robust stability of the closed-loop system is analyzed. Simulated
results show that the aircraft system is able to track command signal accurately by using the proposed method and is robust
to controller switching.
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1 引引引言言言

倾转旋翼飞行器是一种具有短距离垂直起降功能

的飞行器,它在固定翼飞机翼尖添加了两个可旋转的
短舱,该设计使它兼备了直升机和固定翼的优点,既
能如同直升机直升直降,又能实现如同固定翼飞机进
行高空以及远距离巡航的功能[1]. 倾转旋翼机不仅克
服了固定翼飞机起飞降落时必须需要跑道的问题,还
克服了直升机飞行包线小、飞行速度低、飞行时长有

限等缺点. 军用层面上由于它不受跑道限制且高巡航
载重大,经常参与作战救援与支援行动;在民用层面
上,倾转旋翼机在交通运输方面以及民生安全方面也

展示了他的优势. 因此国内外众多学者专注于倾转旋
翼机的研究,并且已经取得了很多重要的成果. 20世
纪50年代,贝尔直升机公司研制出了XV–3型倾转旋
翼机,试飞验证了倾转旋翼机的基本原理[2],该公司
又于1973年成功研制出了实用型倾转旋翼机XV–15[3].
在此基础上, 1985年美国又研制出了V–22“鱼鹰”[4]

倾转旋翼飞行器. 为了进一步提高倾转旋翼机的飞行
控制性能,国内外学者开展了很多研究: Farid Kendo-
ul等人[5]自行设计了一款新型倾转旋翼机,在整个飞

控系统设计中应用了backing-stepping控制方法. 乔治

亚理工学院的Anthony J. Calise教授[6]和RolfT.Rysdyk
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将自适应神经网络和动态逆技术相结合应用到了

XV–15的纵向通道和横向通道中. 近些年我国也逐渐
开始了对倾转旋翼机的研究,很多高校和研究所都在
积极地探索相关理论.郭剑东等人[7]建立了无人倾转

旋翼机的飞行动力学模型,设计了控制器和微小型捷
联惯导性导航系统.程尚等人[8]建立了倾转旋翼机的

空气动力学模型,进行了配平计算并详细分析了飞机
在不同模态下的稳定性,将内外回路结构和特征结构
配置法运用到XV–15样例机的姿态控制上. 张义涛等
人[9]在建模时考虑了旋翼诱导速度在桨盘上的分布不

均匀因素且在处理桨盘处的诱导速度时采用了Pitt
模型. 朱源等人[10]在建模时考虑了倾转旋翼飞行器在

过渡过程中的质心随着短舱倾角的改变不断变化的

情况.

由于飞行器在飞行过程中会受到干扰等影响,使
得传感器存在噪声干扰,为了保证所设计控制器的有
效性,需设计状态观测器对不可观测状态进行测量估
计.吴敏等人[11]为了解决线性系统中存在干扰的问题

设计了状态观测器,简化了控制器的设计.侯中喜等
人[12]以滑翔飞行器为研究对象,针对在滑翔过程中会
存在测量误差等问题设计了状态观测器,提高了控制
器的性能.檀姗姗等人[13]以四旋翼为研究对象,针对
其模型存在不确定性问题以及会受到外部未知干扰

的影响,设计了扩张状态观测器,对状态进行估计补
偿.考虑倾转全程都会存在气动参数摄动和阵风干扰,
蔡系海等人[14]在每个工作点都设计了鲁棒H∞控制

器,实现各模态之间的平稳过渡.李玮等人[15]针对实

际存在的动力学切换现象设计了非理想切换系统模

型,并针对系统所存在的干扰设计了鲁棒H∞切换控

制器,保证切换系统渐近稳定. 夏川等人[16]针对变体

飞行器变型过程中的跟踪控制问题,设计了鲁棒H∞

切换控制器,抑制了变型过程中控制器切换和不确定
性的影响.在对倾转旋翼机实际状态跟踪过程中,往
往会有很多不确定性干扰会影响到系统的稳定性,引
入模型参考控制可以有效地实现状态跟踪的目的. 王
志强等人[17]研究了有限时间模型参考状态跟踪控制

问题.解决了干扰和不确定性等问题,且结合鲁棒H∞

便可以实现对参考系统的状态跟踪切换控制.

本文的模型选为XV–15,对其纵向模型进行配平
线性化,得出在不同短舱倾角不同飞行模式定常飞行
时的平衡工作点[18],采用平均驻留时间切换鲁棒H∞

跟踪控制方法对飞行器从直升机模态转换到固定翼

模态的过渡过程进行切换跟踪控制.

论文章节如下: 第2节具体描述了倾转旋翼飞行器
纵向动力学模型以及各个模型参数的物理意义;第3
节具体描述了鲁棒H∞控制器的设计过程,其中包括
状态观测器的设计方法和基于平均驻留时间方法的

H∞鲁棒切换跟踪控制器的设计;第4节为仿真结果及

分析;第5节为全文的总结.

2 倾倾倾转转转旋旋旋翼翼翼飞飞飞行行行器器器纵纵纵向向向动动动力力力学学学模模模型型型

倾转旋翼飞行器设计的特点就在于它在两侧副翼

翼尖各安装一套可在水平位置与垂直位置之间转动

的旋翼倾转系统组件.如图1所示,该机型是呈左右对
称结构[19].

图 1 倾转旋翼机XV–15图

Fig. 1 Tiltrotor aircraft XV–15

本文采用分体法对XV–15进行建模,就旋翼、短
舱、机翼、平尾、垂尾、机身分别计算其各个部件的气

动力及力矩[20],将所有的气动力和力矩转换到机体坐
标系中并进行合成. 假设飞行器水平无侧滑飞行,将
所有横侧向参数都设成0,简化成纵向动力学模型,整
个外挂吊舱可实现在整个纵向平面内0∼90◦的倾转.
由于倾转旋翼机具有直升机、过渡和直升机这3种飞
行模态,其复杂的结构很难用单一的模型进行描述,
为此本文提出了多模型来逼近系统的动态特性,这种
控制器设计方法能够很好地应对系统参数或结构的

突变,对复杂系统能达到较好的控制精度、跟踪速度
及稳定性. 建立模型之前[21],需要做出以下几点假设:

1) 忽略地球的自转与公转,将地面坐标系作为惯
性坐标系;

2) 忽略机体形变,机体和桨叶都是刚体;

3) 重力加速度值恒为g = 9.8 m/s2,机体的质量
和质量分布不随时间改变;

4) 因为过渡过程中不会出现侧滑、翻滚、偏航等
运动,所以假设惯性积Ixy, Izy为0;

5) 大气密度不变,忽略空气的压缩性以及旋翼的
下洗流对机身的干扰.

在上述假设条件下,控制输入为总距δc、升降舵

δe,状态量[22]为前飞速度u1、垂向速度w、俯仰角速

度q和俯仰角θ,则倾转旋翼机的纵向动力学模型[22]为

u̇1 = −wq − g sin θ +
Fx

m
,

ẇ = u1q + g cos θ +
Fz

m
,

q̇ =
My

Iy
,

θ̇ = q,

(1)
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其中: m为飞行器的质量, Iy为俯仰转动惯量, Fx为机

体所受到的合力在机体轴x轴上的分量, Fz为机体所

受到的合力在机体轴z轴上的分量, My为合力产生的

俯仰力矩, g为重力加速度[23].

倾转旋翼机气动力方程为

Fx = Xu1
u1 +Xww +Xqq +Xδcδc +Xδeδe, (2)

Fz = Zu1
u1 + Zww + Zqq + Zδcδc + Zδeδe. (3)

倾转旋翼机气动力矩方程为

My=Mu1
u1+Mww+Mqq +Mδcδc+Mδeδe, (4)

式中: Xu1
, Xw, Xq, Xδc , Xδe , Zu1

, Zw, Zq, Zδc , Zδe 为

气动力系数, Mu1
,Mw,Mq,Mδc ,Mδe为气动力矩系

数. 令X = [u1 w q θ]T, U = [δc δe]
T,则倾转旋翼

机的小扰动线性化状态方程为

∆Ẋ = A∆X +B∆U, (5)

其中: A为系统状态矩阵,矩阵内的元素是由力和力
矩对状态变量的偏导数组成; B为操纵导数矩阵,矩
阵内的元素是由力和力矩对控制变量的偏导数组成.

A =



Xu1

m

Xw

m

Xq

m
− w0 −g

Zu1

m

Zw

m

Zq

m
+ u10 0

Mu1

Iy

Mw

Iy

Mq

Iy
0

0 0 1 0


,

B =



Xδc

m

Xδe

m
Zδc

m

Zδe

m
Mδc

Iy

Mδe

Iy
0 0


.

(6)

短舱倾角βM在过渡过程中可以从0◦转换到90◦,
随着短舱倾角的变化, Iy也会随着变化,可以用线性
公式近似表示为Iy = Iy0 −KβM. 其中: Iy0为初始惯
性矩[24], K = 11.24.

3 倾倾倾转转转旋旋旋翼翼翼飞飞飞行行行器器器鲁鲁鲁棒棒棒H∞跟跟跟踪踪踪控控控制制制器器器设设设计计计

由于倾转旋翼飞行器在过渡过程中存在参数不确

定、外部干扰等情况,因此设计鲁棒H∞控制器实现飞

行器沿着预定的参考模型轨迹完成跟踪飞行[17].

由于整个过渡过程较为复杂,难以用单一的状态
函数描述清楚,需要将过渡过程的飞行动力学模型建
模成如下一般形式的切换系统:{

ẋ = Aix+B2iu+B1iw,

y = Cix,
(7)

其中i : [0,+∞) → M = {1, 2, · · · ,m}是切换信号,

它是分段常值函数且依赖于状态x; i ∈ M表示第i

个子系统正在运行; x(t) ∈ R4×1为系统不可观测状

态; y(t) ∈ R4×1为系统的输出; w(t) ∈ R2×1为系统

的外部扰动; u(t) ∈ R4×1为系统的控制输入; Ai ∈
R4×4为系统的状态矩阵; B2i ∈ R4×2为系统的控制矩

阵; B1i ∈ R4×2为系统的扰动矩阵,该矩阵[14]一般是

通过阵风实验获取,因条件限制,选取扰动矩阵B1i等

同于控制矩阵B2i; Ci ∈ R4×4为系统的输出矩阵.

3.1 状状状态态态观观观测测测器器器设设设计计计

由于飞行器在飞行过程中会受到阵风等因素的影

响,使得传感器存在故障或是干扰,导致测量值不准
确,为了保证所设计的控制器的有效性,需设计状态
观测器对其状态进行估计.

引入状态观测器对系统的状态变量进行观测估

计[17]. 全维状态观测器设计为

˙̂x = Aix̂+B2iu+ Li(y − ŷ), ŷ = Cix̂, (8)

其中Li ∈ Rn×n为观测器增益矩阵. 定义观测误差e

= x− x̂,则

ė = ẋ− ˙̂x =

Aix+B2iu+B1iw−Aix̂−B2iu−Li(y−Cix̂) =

Aie− LiCie+B1iw =

(Ai − LiCi)e+B1iw. (9)

对倾转旋翼机的状态观测器设计可总结为如下定

理:

定定定理理理 1 给定扰动抑制水平γi > 0,若存在正定
对称矩阵Pi和矩阵Xi,使得不等式[

Πi (BT
1iPi)

T

∗ −γi
2I2×2

]
< 0 (10)

成立,系统状态观测器增益满足Li = P−1
i Xi且

Πi = AT
i Pi − CT

i X
T
i + PiAi −XiCi + I4×4,

则所设计的状态观测器(8)能有效地观测系统状态,且
观测误差满足给定的性能指标函数.

证证证 考虑Lyapunov函数Vi = eTPie,其中Pi为正

定对称阵,求取Lyapunov函数导数得

V̇i = ėTPie+ eTPiė =

((Ai − LiCi)Pie+B1iw)
TPie+

eTPi((Ai − LiCi)e+B1iw) =

eT((Ai − LiCi)
TPi + Pi(Ai − LiCi))e+

(eTPiB1iw)
T + (eTPiB1iw). (11)

其次证明状态观测器误差系统(9)满足H∞范数

界γ[25].

在零初始条件下,即e(t) ≡ 0,给定一个正常数γi,
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引入性能指标函数

Ji =
w ∞

0
(eTe− γi

2wTw)dt. (12)

由于闭环系统渐近稳定,利用构造的Lyapunov泛
函和零初始条件[26],对任意的非零扰动ω(t) ∈ L2[0,

∞),有

Ji 6
w ∞

0
(eTe− γi

2wTw + V̇i(e(t)))dt. (13)

已知令PiLi = Xi,则不等式(10)可写为[
Υi (BT

1iPi)
T

BT
1iPi −γi

2I2×2

]
< 0, (14)

式中

Υi=ATPi−Ci
TLi

TPi + PiAi − PiLiCi + I4×4.

将式(14)重新整理可得[
Γi (BT

1iPi)
T

BT
1iPi −γi

2I2×2

]
< 0, (15)

式中Γi = I4×4 + (Ai − LiCi)
TPi + Pi(Ai − LiCi),

则有

[eT wT]

[
Γi (BT

1iPi)
T

B1i
TPi −γi

2I2×2

][
e

w

]
< 0 (16)

成立. 由不等式(16)可得

eTe− γi
2wTw + eT((Ai − LiCi)

TPi +

Pi(Ai − LiCi))e+ (eTPiB1iw)
T +

(eTPiB1iw) < 0. (17)

结合不等式(13)有

Ji 6
w ∞

0
(eTe− γi

2wTw + V̇i(e(t)))dt < 0. (18)

由式(18)可知,所设计的系统状态观测器估计误
差满足给定的性能指标函数. 证毕.

3.2 基基基于于于状状状态态态观观观测测测器器器的的的参参参考考考模模模型型型切切切换换换H∞控控控制制制

上一节设计了倾转旋翼机的状态观测器,实现了
其对原系统的状态观测. 本小节设计模型参考系统,
目的使得系统(7)能跟踪上所设计的参考模型给出的
期望信号.

给定如下模型参考[27]状态方程:

ẋr = Arxr +Brr, (19)

其中: xr(t)∈ R4×1为系统可观测状态量, Ar(t)∈R4×4

是已知的Hurwitz矩阵, Br(t) ∈ R4×2为已知的参考模

型的控制矩阵, r(t)为已知的参考模型的有界输入[14].

给定扰动抑制水平ξi > 0,定义如下跟踪系统的
性能指标: w ∞

0
ETEdt 6

w ∞

0
ξi

2wTwdt. (20)

定义模型参考状态跟踪误差e1 = x̂− xr,则

ė1 = ˙̂x− ẋr =

Aix̂+B2iu+ Li(y − Cix̂)−Arxr −Brr. (21)

设计控制器为

u = K1ix̂+K2ir +K3ie1. (22)

将控制器(22)代入式(21)可得

ė1 = ˙̂x− ẋr =

Aix̂+B2iK1ix̂+B2iK2ir +B2iK3ie1 +

LiCi(x− x̂)−Arxr −Brr =

(Ai+B2iK1i)x̂+B2iK2ir+B2iK3ie1 +

LiCie−Arxr −Brr. (23)

根据已知参考模型矩阵Ar, Br计算得K1i,K2i满足Ar

= Ai+B2iK1i, Br = B2iK2i,则有

ė1 = Are1 +B2iK3ie1 + LiCie. (24)

将状态观测误差系统与跟踪误差系统增广可得[
ė

ė1

]
=

[
Ai − LiCi 0

LiCi Ar +B2iK3i

][
e

e1

]
+[

B1i

0

]
w, (25)

即

Ė = ĀiE + B̄iw, (26)

式中:

Āi =

[
Ai − LiCi 0

LiCi Ar +B2iK3i

]
,

B̄i =

[
B1i

0

]
, E = [eT eT1 ]

T.

为了证明倾转旋翼机的闭环控制系统稳定,需要
如下的定义与引理:

定定定义义义 1 已知在控制输入u = u(t)和切换信号

i ∈ M的作用下,如果切换系统(26)的状态E(t)满足

∥E(t)∥ 6 αe−λ(t−t0)∥E(t0)∥, ∀t > t0, (27)

其中: α > 0, λ > 0,则切换系统(26)是鲁棒指数稳定
的[26].

定定定义义义 2 对于系统(26),如果存在u = u(t)和切

换信号i ∈ M使得系统(26)在w ≡ 0时鲁棒指数稳定,
在初始状态条件为式(19)和式(26)且w ̸= 0时式(20)
成立,那么切换系统(26)就满足H∞模型参数的鲁棒跟

踪性能指标[26].

定定定义义义 3 对于给定的切换信号i ∈ M ,存在T >
t > 0,设Ni(t, T )代表切换系统在[t, T ]内的切换次

数[26], Ti(t, T )表示第i个子系统运行的总时长. 如果
存在正数N0和τap满足:

Ni(t, T ) 6 N0 +
Ti(t, T )

τap
, ∀T > t > 0. (28)
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那么就说τap是系统的模式依赖平均驻留时间.

引引引理理理 1 考虑连续切换系统如式(26),对于给定
的常数λi>0, µi>1,假设存在C1函数Vi(E(t)), Rn

→ R,即k∞函数k1i, k2i,对∀i ∈ Z,若有

k1i(||E(t)||) 6 Vi(E(t)) 6 k2i(||E(t)||), (29)

V̇i(E(t)) 6 −λiVi(E(t)), (30)

并且∀(ti = p, t−i = q) ∈ M ×M, p ̸= q,

Vp(E(ti)) 6 µ
p
Vq(E(ti)) (31)

且

τap > τapi =
lnµi

λi

, (32)

那么这个切换系统对于所有切换信号是全局一致指

数稳定的[26].

以上倾转旋翼机参考模型跟踪控制可以总结为如

下定理:

定定定理理理 2 给定扰动抑制水平ξi > 0,如果存在正
定对称矩阵Q1i、矩阵Yi和Zi,使得不等式

Ωi CT
i L

T
i Q1iB1i 0

∗ Ψi 0 Yi

∗ 0 −ξ2i I2×2 0

∗ ∗ 0 −I4×4

 < 0 (33)

成立,只要切换时间满足τap > τapi =
lnµi

λi

,则模型

跟踪误差能有效地满足给定的H∞性能指标且状态反

馈控制器增益矩阵是K3i = Zi
TYi

−1,式中:

Ωi = (Ai − LiCi)
TQ1i+Q1i(Ai − LiCi) +

I4×4 + λiQ1i,

Ψi = YiA
T
r + ZiB

T
2i +ArYi +B2iZ

T
i + Yiλi.

证证证 对于切换系统(26),考虑Lyapunov泛函Vi =

ETQiE,其中Qi为对称正定矩阵,则求得Lyapunov
函数导数为

V̇i = ĖTQiE + ETQiĖ =

(ĀiE + B̄iw)
TQiE + ETQi(ĀiE + B̄iw) =

ET(ĀT
i Qi +QiĀi)E + (ETQiB̄iw)

T +

(ETQiB̄iw). (34)

令Yi = Q−1
2i , Zi = Q−1

2i K
T
3i,不等式(33)可写为

Ωi (LiCi)
T

Q1iB1i 0

LiCi ∆i 0 Q−1
2i

(Q1iB1i)
T

0 −ξ2i I2×2 0

0 Q−1
2i 0 −I4×4

 < 0,

(35)

式中

∆i =Q−1
2i A

T
r +Q−1

2i K
T
3iB

T
2i +ArQ

−1
2i +

B2iK3iQ
−1
2i +Q−1

2i λi.

对式(35)运用Schur补引理可得 Ωi (LiCi)
T

Q1iB1i

LiCi ∆i 0

(Q1iB1i)
T

0 −ξ2i I2×2

+

0 0 0

0 Q−1
2i Q

−1
2i 0

0 0 0

 < 0, (36)

即  Ωi (LiCi)
T

Q1iB1i

LiCi ∆i +Q−1
2i Q

−1
2i 0

(Q1iB1i)
T

0 −ξ2i I2×2

 < 0.

(37)

在不等式(37)左乘右乘正定对称阵I 0 0

0 Q−1
2i 0

0 0 I


−1

,

不等式值不变,因而可得 Ωi (LiCi)
T
Q2i Q1iB1i

Q2iLiCi Ξi 0

(Q1iB1i)
T

0 −ξ2i I2×2

 < 0, (38)

其中

Ξi = (Ar +B2iK3i)
TQ2i +Q2i(Ar +B2iK3i) +

I4×4 + λiQ2i.

已知Āi=

[
Ai − LiCi 0

LiCi Ar +B2iK3i

]
,取正定对

称矩阵Qi=

[
Q1i 0

0 Q2i

]
,不等式(38)等价于

[
I4×4+ĀT

i Qi+QiĀi+λiQi (B̄T
i Qi)

T

B̄T
i Qi −ξ2i I2×2

]
< 0.

(39)

1) 当w ≡ 0时,首先保证系统(26)在w ≡ 0时是

指数稳定的,系统(26)变为

Ė = ĀiE. (40)

已知Lyapunov泛函Vi = ETQiE,则

V̇i + λiVi =

ĖTQiE + ETQiĖ + λiE
TQiE =

(ĀiE)TQiE + ETQi(ĀiE) + λiE
TQiE =

ET(ĀT
i Qi +QiĀi + λiQi)E. (41)

根据Schur补引理,式(39)等价于

I4×4 +ĀT
i Qi+QiĀi +λiQi+
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(B̄T
i Qi)

Tξ−2
i B̄T

i Qi<0. (42)

由式(42)可得

ĀT
i Qi+QiĀi+λiQi<−I4×4 −QT

i B̄iξ
−2
i B̄T

i Qi.

(43)

已知Qi > 0, ξi > 0,则

ĀT
i Qi +QiĀi + λiQi < 0, (44)

所以得出

V̇i + λiVi < 0. (45)

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

V (Et) = Vσ(t)(Et) 6 e−λi(t−tk)Vσ(tk)(Etk). (46)

根据式(28)(31),得

V (Et)6µN0

i · e−(λi−
lnµi
τap

)(t−t0)Vσ(t0)(Et0). (47)

从式(29)(34)可得

∥E(t)∥6αe
−(λi−

lnµi
τap

)(t−t0)∥E(t0)∥, ∀t> t0, (48)

即满足定义1且得出Vi(E(t))以ρ = λi −
lnµi

τap
为收

敛率收敛到平衡点. 也就是说当w ≡ 0时,系统(26)是
指数稳定的[28].

2) 当w ̸= 0时,需要证明切换系统满足系统的性
能指标.已知不等式(39)等价于

[ET WT]

[
ℜi (B̄T

i Qi)
T

B̄T
i Qi −ξi

2I2×2

][
E

W

]
< 0, (49)

式中ℜi = I4×4 + ĀT
i Qi +QiĀi + λiQi,即

ETE − ξ2iw
Tw + ET(ĀT

i Qi +QiĀi)E +

(ETQiB̄iw)
T + (ETQiB̄iw) + λiE

TQiE < 0.

(50)

由式(50)可得

ETE − ξ2iw
Tw + V̇i + λiVi < 0. (51)

已知λi > 0, Vi > 0,即可得

ETE − ξ2iw
Tw + V̇i < 0. (52)

在零初始条件下,即E(t) ≡ 0,给定的正常数 ξi,
引入如下性能指标函数:

Ji =
w ∞

0
(ETE − ξ2iw

Tw)dt. (53)

根据式(13)可知

Ji 6
w ∞

0
(ETE − ξ2iw

Tw + V̇i)dt. (54)

由式(52),则得

Ji 6
w ∞

0
(ETE − ξ2iw

Tw + V̇i)dt < 0, (55)

即证得不等式(21).

综上可知式(48)(55)表明系统(26)满足定义2,因

此可以实现对倾转旋翼机纵向线性切换系统的鲁棒

跟踪控制. 证毕.

4 仿仿仿真真真结结结果果果及及及分分分析析析

为了验证本文所设计的控制器是有效的,以XV–15
模型为研究对象进行仿真验证,进行配平线性化后选
择了5个子系统,短舱倾角βM分别为0◦, 15◦, 32◦, 65◦,
90◦. 表1列出了不同短舱角下的状态配平量.

表 1 不同短舱角下的状态配平量
Table 1 Amount of trim state under at different

tilt angles

βM/(◦) u1/(m · s−1) δc/(◦) δe/(◦) θ/(◦)

0 0 17.94 −3.2 0.5615
15 37 15.0 −5.686 0
32 57 13.752 −1.65 4.675
65 74 22.432 2.61 3.925
90 90 30.374 4.056 −6.159

在XV–15过渡段分别取短舱倾角为0◦, 15◦, 32◦,
65◦, 90◦时进行配平线性化,得到如图2所示的是倾转
旋翼飞行器过渡段的过渡路径[29],图3所示的是倾转
旋翼飞行器过渡段的总距操纵量.

图 2 倾转旋翼机过渡路径

Fig. 2 Transition path of tiltrotor aircraft

图 3 倾转旋翼飞行器过渡路径总距操纵量
Fig. 3 Transition path total distance manipulation of tiltrotor

aircraft
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图4所示的是过渡段的升降舵操纵量,图5所示的
是过渡段的机体俯仰角.

图 4 倾转旋翼飞行器过渡路径升降舵操纵量
Fig. 4 Transition path elevator manipulation of tiltrotor

aircraft

图 5 倾转旋翼飞行器过渡路径机体俯仰角

Fig. 5 Transition path body pitch angle of tiltrotor aircraft

根据文献[30]所获得的倾转旋翼飞行器的参数,
建立倾转旋翼器线性切换系统模型如下:{

ẋ = Aix+B2iu+B1iw,

y = Cix.
(56)

系统模型参数如下:

A1=


−0.0069 0.0966 −4.5930 −9.8141

−0.2743 −0.1719 10.2850 −0.0958

−0.0006 −0.0521 −0.4185 0

0 0 1 0

 ,

A2=


−0.1199 0.0296 −3.5828 −9.8146

−0.4524 −0.8148 53.4277 0

0.0574 −0.3044 −1.5379 0

0 0 1 0

 ,

A3=


−0.1011 0.2863 1.8704 −9.7819

−0.2296 −0.8660 56.7706 0.8004

−0.0255 −5.7410 −21.7409 0

0 0 1 0

 ,

A4=


−0.2148 −0.0674 5.9032 −9.7916

−0.4927 −0.9599 73.4214 0.6716

−0.0818 0.2250 1.1947 0

0 0 1 0

 ,

A5=


−0.2479 −0.0069 −9.0956 −9.7578

−0.1660 −1.6630 87.4705 −1.0540

−0.0471 0.1538 0.7999 0

0 0 1 0

 ,

B1=


−1.8180 0.0618

−40.7292 −0.1226

1.1314 −0.1737

0 0

 ,

B2=


33.6777 0.2464

44.0471 −3.1746

−9.6839 −8.0719

0 0

 ,

B3=


28.6133 −0.1463

−49.1554 −3.5822

0.0816 0.9967

0 0

 ,

B4=


47.8226 −0.4193

42.6163 −6.0331

8.8101 8.0348

0 0

 ,

B5=


59.8851 0.9496

13.4325 −8.6937

7.1414 7.1247

0 0

 ,

C1=


1 0.0098 0 4.9811

−0.0098 1 0 −10.1330

0 0 1 0

0 0 0 1

 ,

C2=


1 0 0 4.2077

0 1 0 −54.2077

0 0 1 0

0 0 0 1

 ,

C3=


0.9967 −0.0816 0 2.3545

0.0816 0.9967 0 −57.6455

0 0 1 0

0 0 0 1

 ,

C4=


0.9977 −0.0684 0 −0.0685

0.0684 0.9977 0 −74.9315

0 0 1 0

0 0 0 1

 ,
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C5=


0.9942 0.1074 0 0.1076

−0.1074 0.9942 0 −90.1076

0 0 1 0

0 0 0 1

 .

选取初始状态量:

x0 = [u0 w0 q0 θ0]
T = [0 − 1 − 1 0]T,

µ1 = µ2 = µ3 = µ4 = µ5 = 1.5,

λ1=0.1, λ2=0.2, λ3 = 0.15, λ4 = 0.13, λ5=0.17,

τap1 =
lnµ1

λ1

=
ln 1.5

0.1
= 4.055,

τap2 =
lnµ2

λ2

=
ln 1.5

0.2
= 2.027,

τap3 =
lnµ3

λ3

=
ln 1.5

0.15
= 2.703,

τap4 =
lnµ4

λ4

=
ln 1.5

0.13
= 3.119,

τap5 =
lnµ5

λ5

=
ln 1.5

0.17
= 2.385,

τap > τap1 = 4.055.

根据式(32)可知τap > τap5 = 4.055. 取平均驻留时间
τap = 4.5,选择切换信号如下:

σ(t) =



1, t ∈ [0, 6),

2, t ∈ [6, 11),

3, t ∈ [11, 17.5),

4, t ∈ [17.5, 30),

5, t ∈ [30, 40).

图6是倾转旋翼机过渡过程切换信号图.

图 6 切换信号图

Fig. 6 Switching signal

通过定理1可求得LMI式(10),并得到控制器增益
Li, γ1=4, γ2=10, γ3=5, γ4=5, γ5=2,

L1=103×


−0.0035 0.0067 0.0055 0.0751

−0.0959 0.1326 0.1945 1.8125

0 −0.005 −0.005 −0.049

0 0 0.0002 0.001

 ,

L2=10
3×


0.3063 0.0543 0.8137 1.7732

0.2659 0.0624 1.1050 2.4347

−0.4070 −0.0368 −0.2376 −0.3075

−0.0021 −0.0002 0.0004 0.0002

,

L3=10
4×


−0.0702 −0.0069 −0.0658 −0.2373

0.1447 0.0128 0.1161 0.4063

1.0549 0.0491 0.1277 0.4023

0 0 0 0.0001

,

L4=104×


−0.2534 0.0403 1.7207 2.9558

−0.1585 0.0366 1.5739 2.7104

−0.1595 0.0068 0.3328 0.4717

−0.0001 0 0.0033 0.0015

 ,

L5=104×


0.0216 0.0128 2.2408 1.0615

0.0920 0.0061 0.5553 0.5131

−0.0705 −0.0009 0.2971 −0.0798

0.0002 0 0.0008 0.0034

.
通过定理2可求得LMI式(33),并得到控制器增益

K3i, ξ1=24.05, ξ2=20, ξ3=21, ξ4=10, ξ5=6.6,

K31=

[
−0.5 75.5 −5.4 0

−150 10.7 50 −3.1

]
,

K32=

[
−12.7874 5.5845 −3.3722 −0.0420

15.1666 405.5408 0.6948 −0.0565

]
,

K33=

[
−90.8999 42.3328 −17.3196 −0.002

47.7825 −22.3124 20.5274 0.0051

]
,

K34=

[
−530.5 −100.9 −150.8 9.5

2000.1 −50.6 205.3 −68.5

]
,

K35=

[
−699.6 −31.7 39 30.2

701.3 −17.6 −108.3 −30.5

]
.

下面是运用鲁棒H∞跟踪控制方法结合平均驻留

时间对倾转旋翼飞行器过渡段飞行切换进行切换仿

真的结果图. 图7–10分别为基于上述控制方法所得到
的前飞速度u1、垂向速度w、俯仰角速度q和俯仰角θ

状态响应图.

图 7 过渡过程前飞速度u1状态响应

Fig. 7 Forward flight speed response u1 during the transition
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图 8 过渡过程垂向速度ω状态响应

Fig. 8 Vertical velocity state response ω during transition

图 9 过渡过程俯仰角速度q状态响应

Fig. 9 Pitch angular velocity state response q during transition

图 10 过渡过程俯仰角θ状态响应

Fig. 10 Pitch angle state response θ during transition

图7–10是基于平均驻留时间鲁棒H∞跟踪控制方

法所得到的状态跟踪仿真响应图,从图像可以看出利
用本文的方法可以使得倾转旋翼飞行器在整个过渡

过程中能有效平稳地进行切换,充分验证此跟踪切换
控制方法适用于倾转旋翼机从直升机模态转换到固

定翼模态的飞行控制.

5 结结结束束束语语语

本文针对倾转旋翼飞行器过渡过程的跟踪切换问

题,结合倾转旋翼飞行器的短舱倾角在其过渡飞行过
程中会随着时间不断变化的特点,给出了纵向运动学
模型,通过配平线性化得到了倾转旋翼机在平衡状态

下的工作点,而这几组平衡状态可近似描述倾转旋翼
飞行器整个飞行过渡过程. 同时,由于飞行过程中飞
机会受到各种干扰的影响,设计状态观测器对不可观
测状态进行估计,以提高系统的抗干扰能力. 本文提
出了一种平均驻留时间切换鲁棒H∞跟踪控制的方法

进行倾转旋翼机过渡段的飞行控制,通过求解线性矩
阵不等式得到了系统跟踪切换过程稳定的可行解. 仿
真结果验证了所设计的控制器能保证飞行器过渡过

程切换跟踪控制的稳定性,对进一步研究倾转旋翼飞
行器过渡段切换控制技术具有很好的参考价值.未来
工作将对倾转旋翼机的横侧向运动设计鲁棒跟踪控

制器,同时设计线性干扰观测器来处理倾转旋翼机在
飞行过程中会遇到的干扰等问题以提高系统的抗干

扰能力.
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