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摘　 要： 根据所建立的无人倾转旋翼飞行器飞行动力学模型配平和小扰动线性化处理结果分析了不同飞行模式下的操

纵效率，应用多目标非线性控制方法的目标优化函数性能指标得到了操纵效率矩阵系数，设计了一套实用的舵面驱动分

配策略，实现了飞行器全模式飞行，解决了飞行控制随飞行模式变化所要求的操纵冗余问题．采用所提出的操纵分配策

略可使飞行控制器统一设计，无需按不同飞行模式设计控制器，有效降低了飞行控制器的设计难度．给出了一个全模式

飞行仿真样例，运用线性 ＰＩＤ 控制器实现了稳定飞行控制．利用倾转旋翼飞行器飞行动力学模型仿真验证了操纵分配策

略的有效性．
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　 　 倾转旋翼飞行器是一种同时具备普通直升机

的垂直起降与空中悬停优势，又兼备普通固定翼

飞机高速巡航能力的新型旋翼飞行器，该飞行器

利用在机翼端部可以倾转的旋翼来实现直升机和

飞机两种飞行模式及其过渡转换［１－３］ ．倾转旋翼飞

行器独特的结构和动力装置设计使其具备了独特

的飞行性能，但也带来了不利因素，机械结构复

杂、气动环境不稳定、操纵冗余等．美国军方于上

世纪中期开始投入了大量人力和财力研制倾转旋

翼飞行器，由最初的 ＸＶ－３ 逐渐发展到 ＸＶ－１５，
成熟于 Ｖ－２２“鱼鹰” ［４－５］，此过程中曾经出现严重

事故．本世纪初期国内开始重视对倾转旋翼飞行

器关键技术的研究．一些高校和研究所已对倾转

旋翼飞行器的气动特性、性能和数学建模等的研

究取得了一些进展［６－７］，但仍缺少足够的试验飞



行数据，核心的倾转过程研究还没能取得实质性

的突破，可参考的文献也少．
倾转旋翼飞行器特殊的构型使其气动特性和

稳定性会随着短舱倾角和飞行速度的变化发生明

显的改变，变化过程不仅是时变的，而且是高阶强

耦合和非线性，同时存在操纵冗余等问题，这给倾

转旋翼飞行器的飞行控制系统设计带来了极大的

挑战［８］ ．国外已经在大量的倾转旋翼飞行器试验

数据［５，９－１０］基础上解决了过渡操纵冗余问题，设
计了实用的飞行控制系统，但这些内容属于倾转

旋翼飞行器的核心技术机密，至今仍没有文献

报道．
为了突破和掌握倾转旋翼飞行器的核心技

术，自行设计了无人倾转旋翼飞行器试飞样机，通
过对试飞样机的飞行动力学建模和操纵效率分

析，力图弄清楚不同飞行模式下操纵输入的分配

策略，为试飞样机的操纵分配策略实现提供理论

依据，为飞行控制系统工程实现、试飞试验及后续

工程应用奠定理论基础．

１　 无人倾转旋翼飞行器的冗余操纵问题

１ １　 无人倾转旋翼飞行器

自行设计的无人倾转旋翼飞行器试飞样机如

图 １ 所示，由旋翼、机翼、机身、平尾、垂尾、发动

机、倾转机构、传动机构、起落架装置和航电设备

等组成．两边机翼均安装副翼，机翼两端外侧设计

有可倾转的旋翼短舱系统，尾部设计有平尾、垂尾

以及升降舵和方向舵，采用四点式起落架，发动机

位于机身内，其动力通过减速器分别传动到两副

旋翼系统，以保证两副旋翼转速一致，倾转机构为

蜗轮蜗杆机构．主要参数见表 １．

图 １　 无人倾转旋翼飞行器实物图

　 　 飞行器根据旋翼状态分为直升机飞行模式、
飞机飞行模式及过渡飞行模式．不同飞行模式时

操纵输入不同．当飞行器处于直升机模式时，与横

列式双旋翼直升机操纵类似，操纵变量以旋翼总

距同向联动 δｃ、纵向周期变距同向联动 δｅ、旋翼总

距反向差动 δｃｃ、纵向周期变距反向差动 δｅｃ 为主；
处于飞机模式时，控制操纵变量以总距 δｃ、副翼操

纵 δａｉｌ，升降舵 δｅｌｅ、方向舵 δｒｕｄ 为主；处于倾转过渡

模式时，控制操纵变量则需要在两种模式间的操

纵变量进行转换，也就是说，在整个飞行过程中控

制操纵变量存在冗余，本文针对此倾转过程中的

操纵冗余难题进行分析，寻求易于工程实现的控

制方法．
表 １　 无人倾转旋翼飞行器主要参数

参数名称 重量 ／ ｋｇ
直升机模式转速 ／

（ ｒ·ｍｉｎ－１）
桨叶数量 旋翼半径 ／ ｍ 机翼翼型 机翼展长 ／ ｍ 飞机宽度 ／ ｍ

值 ３０ ２ ０００ ３ ０．７０ ＮＡＣＡ６４Ａ１２５ ０．７２ ２．０６

参数名称 发动机功率 ／ ｋＷ
飞机模式转速 ／

（ ｒ·ｍｉｎ－１）

桨盘负载 ／

（Ｎ·ｍ－２）
机翼弦长 ／ ｍ

机翼载荷 ／

（Ｎ·ｍ－２）
飞机长度 ／ ｍ 飞机高度 ／ ｍ

值 ８ ２ ２ ０００ １２９．９ ０．４０ ６９４．４ ２．１５ ０．９０

１．２　 冗余操纵控制分配优化问题

倾转旋翼飞行器倾转过程涉及到飞行器姿态的

控制，通过操纵舵面改变使作用在飞行器上的力矩

发生变化，致使飞行器的姿态发生变化．操纵输入

Ｕ ＝ ［δ ｃ δ ｅ δ ｃｃ δ ｅｃ δ ａｉｌ δ ｅｌｅ δ ｒｕｄ βＭ］Ｔ 为相应操纵面的控

制变量．各操纵面作用均不相同，操纵变化频率也不

一定相同，不同飞行条件下操纵效率也不尽相同，相
互之间还存在制约和冲突．这些关系可用多目标最优

化中的混合约束优化问题来描述［１１］：
ｍｉｎ

ｕ
［ ｆ１（ｕ） ｆ２（ｕ） … ｆｍ（ｕ）］ Ｔ， 　 ｍ ＞ １

ｓ．ｔ． ｄｄｅｓ ＝ Ｇ（ｕ），
ｕｍｉｎ ≤ ｕ ≤ ｕｍａｘ ．

（１）

式中： ｆｉ（ｕ） 为目标函数；ｄｄｅｓ 为期望力矩；Ｇ（ｕ） 为

广义操纵面偏转角度与力矩的非线性映射关系；
ｕｍｉｎ ≤ ｕ≤ ｕｍａｘ 表示为操纵面偏转角度的全局上、
下限的约束．想求得使全部目标函数极小的最优

解是比较困难的，可采用折中办法，通过决策对于

每个目标之间的“作用能力” 信息，获得一个使各

目标函数尽可能小的最优解．不同的飞行状况，对
目标函数有不同的要求．倾转旋翼飞行器常见的

优化目标有：所有操纵相对基准位置最小的偏转

角度、飞行器最小阻力（功率消耗）、最大升力等．
ｄｄｅｓ ＝ Ｇ（ｕ） 约束定义了控制变量的解空间．

在倾转过渡过程中，短舱角是不断地增大（或减
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小），操纵面偏转角度与产生的力矩是一个非线

性映射关系．本文中为了便于工程实现，控制分配

采用了简化方法，用线性关系映射近似非线性关

系，如下所示：
ｄｄｅｓ ＝ Ｋｕ． （２）

式中： Ｋ为控制效率矩阵．通过 Ｋ矩阵实现操纵量

的分配，在不同的飞行状况下，对于操纵效率高的

操作面，分配其较高的权限，以“鼓励” 更多地使

用它们，而对于那些操纵效率低的操纵面，则分配

较低的权限，限制它们的使用．然而，操纵面的位

置行程和速率受条件约束，以不等式 ｕｍｉｎ ≤ ｕ ≤
ｕｍａｘ 表示，ｕｍｉｎ 和 ｕｍａｘ 为操作面的最小和最大偏转

角，即：
ｕｍｉｎ ＝ ［ｕ１ｍｉｎ ｕ２ｍｉｎ … ｕｍｍｉｎ］ Ｔ，

ｕｍａｘ ＝ ［ｕ１ｍａｘ ｕ２ｍａｘ … ｕｍｍａｘ］ Ｔ ．{
　 　 对于优化问题的求解方法较多，如广义逆

法［１２］、直接分配法、线性规划、二次规划［１３］、动态

分配法、多目标非线性规划法等，此类方法存在计

算量大，在工程应用中一般难以实现．在下节中，
本文根据倾转旋翼建模分析方法，在不同的飞行

状况下，利用“小扰动”假设把飞行器的全量方程

线化，使之线化为常系数线性微分方程组便于分

析，此方法在一定条件下具有良好的精确性．依据

“小扰动”线化方法获得的操纵导数，评估各操纵

面的“作用能力”，实现对式（１）的优化问题求解．

２　 操纵分配策略

２ １　 操纵导数与操纵效率

利用 Ｍａｔｌａｂ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 工具对倾转旋翼飞行

器的旋翼、机翼、机身、平尾和垂尾等分别进行气

动建模，依据自行设计的倾转旋翼飞行器样机所

建立的非线性模型．
用一般函数描述为

Ｘ̇ ＝ ｆ（Ｘ，Ｕ，ｔ） ． （３）
式中： Ｘ ＝ ［ｕ ｖ ｗ ｐ ｑ ｒ ϕ θ ψ］ Ｔ 是系统状态变量；
［ｕ ｖ ｗ］ Ｔ 为速度分量； ［ｐ ｑ ｒ］ Ｔ 为角速度；
［ϕ θ ψ］ Ｔ 是机体姿态欧拉角；Ｕ 是系统控制变

量，即操纵面．
Ｕ ＝ ［δｃ δｅ δｃｃ δｅｃ δａｉｌ δｅｌｅ δｒｕｄ βＭ］ Ｔ ．

　 　 将式（３）在平衡点处进行泰勒级数展开，保
留线性部分，忽略高阶部分，则有

ΔＸ̇ ＝ ∂ｆ
∂Ｘ

ＸｔｒｉｍΔＸ ＋ ∂ｆ
∂Ｕ

ＵｔｒｉｍΔＵ． （４）

式中 ΔＸ、ΔＵ 分别是系统状态变量和控制变量的

增量，也就是：
ΔＸ ＝ Ｘ －Ｘｔｒｉｍ ＝ ［Δｕ Δｖ Δｗ Δｐ Δｑ Δｒ Δϕ Δθ Δψ］Ｔ，

ΔＵ ＝ Ｕ －Ｕｔｒｉｍ ＝ ［ΔδｃΔδｅΔδｃｃΔδｅｃΔδａｉｌΔδｅｌｅΔδｒｕｄΔβＭ］Ｔ．
式（４）写成矩阵形式的倾转旋翼飞行器小扰

动线化状态方程为

ΔＸ̇ ＝ Ａ ΔＸ ＋ Ｂ ΔＵ．
其中：Ａ是系统状态矩阵，由力和力矩对状态变量

的偏导数组成；Ｂ 是控制矩阵，由力和力矩对控制

变量的偏导数组成，也称为操纵导数矩阵，是单位

操纵量产生的空气动力变化，反映操纵输入对飞

行器的操纵效率．Ｂ 矩阵为

Ｂ ＝
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２ ２　 过渡模式短舱倾角控制

直升机飞行模式下最大前飞速度受纵向变距

行程和旋翼气动分离限制． 通过计算和综合分析

得直升机模式最大前飞速度为 ＶＨ
ｍａｘ ＝ ２１ ５ ｍ ／ ｓ．飞

机飞行模式下最小飞行速度受机翼的最大升力系

数限制．由 Ｇ ＝ ０ ５ｋρＶ２
ｍｉｎ ｃｙｍａｘｓ 计算得到飞机模式

下最小飞行速度 ＶＰ
ｍｉｎ ＝ ２６ ９ ｍ ／ ｓ，其中 ｋ ＝ ０ ９ 为

气动干扰系数．速度 ＶＨ
ｍａｘ 和 ＶＰ

ｍｉｎ 比较接近，有利于

飞行器在直升机飞行模式和飞机飞行模式间的安

全切换，实现过渡飞行．过渡切换过程利用短舱倾

角从 βＭ ＝ ０° 逐渐向 ９０° 变化（或从 βＭ ＝ ９０° 开始

逐渐向 ０° 变化） ．设计中短舱倾角变化过程尽量

连续光滑，短舱倾角转动角加速度足够小．鉴于此

要求，短舱倾角 βＭ 采用匀速倾转，即
βＭ ＝ ωβ ｔ．

式中 ω β 为短舱倾转速率．
飞行器过渡切换是一种变速、变构型过程，必

须合理控制旋翼和机翼间的气动力分配．若前飞

速度过低容易导致机翼失速，反之，前飞速度过

高，由于旋翼前行桨叶压缩性与后行桨叶失速的
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限制、旋翼可用功限制等不利因素，致使飞行器在

倾转过程中短舱倾角 βＭ 只能在一定前飞速度 ｕ
范围内进行，即“过渡走廊” ［１４］ ．综合考虑，飞行器

在直升机模式下前飞速度 ｕ ＝ １５ ｍ ／ ｓ 开始进入过

渡模式，增加短舱倾角同时需控制前飞速度，当前

飞速度 ｕ ＝ ３５ ｍ ／ ｓ 时完成过渡模式进入飞机模

式，反之亦然．倾转过程中前飞速度 ｕβ 变化规律函

数为

ｕβ ＝ １５ ＋ ２０βＭ ／ （π ／ ２） ． （５）

２ ３　 过渡模式操纵分配

倾转旋翼飞行器在直升机模式和飞机模式时

的操纵与常规直升机和飞机的操纵类似．在过渡

模式时，操纵较为复杂，同时并存二种飞行模式的

操纵，而且还会随着前飞速度及短舱倾角的变化

而变化，操纵效率也随之发生变化，变化过程是非

线性的［１４－１６］ ．
无论常规直升机还是固定翼飞机飞行控制操

纵输入均可定义为 ４个控制通道，即：总距（油门）
通道 ｕｃｏｌ、横向通道 ｕｌａｔ、纵向通道 ｕｌｏｎ 和航向通道

ｕｒｕｄ ．若用 ｕｃ ＝ ［ｕｃｏｌ 　 ｕｌａｔ 　 ｕｌｏｎ 　 ｕｒｕｄ］ Ｔ 统一所有模

式的控制输入通道，则有助于控制系统的设计和

实现，能实现 ３ 种飞行模式的操纵统一．过渡模式

飞行时可视为直升机模式操纵和飞机模式操纵的

混合，即
Δδｈｉ ＝ ＫｈｉΔｕｃｉ，
Δδｐｉ ＝ ＫｐｉΔｕｃｉ ．

其中：Δδ ｈｉ ＝ ［Δδ ｃ 　 Δδ ｃｃ 　 Δδ ｅ 　 Δδ ｅｃ］ Ｔ 为直升机

模 式 控 制 的 操 纵 量 增 量；Δδ ｐｉ ＝
［Δδ ｃ 　 Δδ ａｉｌ 　 Δδ ｅｌｅ 　 Δδ ｒｕｄ］ Ｔ 为飞机模式的控制

操纵量增；Δｕｃ ＝ ［Δｕｃｏｌ 　 Δｕｌａｔ 　 Δｕｌｏｎ 　 Δｕｒｕｄ］ Ｔ 为

通道控制器输出增量．Ｋｈｉ 和 Ｋｐｉ 分别为直升机模

式和飞机模式操纵权限系数．依据式（２），则
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　 　 为了获得 Ｋ 矩阵系数，分析不同飞行模式下

操纵输入对姿态响应的操纵效率随前飞速度变化

曲线．俯仰力矩、滚转力矩和偏航力矩与操纵输入

间的操纵导数变化过程如图 ２ ～ 图 ５ 所示（图中

网格区域为“过渡模式”区，下同）．
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　 　 １） 横向通道． 图 ２ 显示了总距反向差动 δｃｃ、
纵向周期变距反向差动 δｅｃ 和副翼操纵 δａｉｌ 对飞行

器横滚力矩的操纵效率情况，看得出随着前飞速

度的增加纵向周期变距反向差动 δｅｃ 和副翼操纵

δａｉｌ 的操纵效率也随之增强．总距反向差动 δｃｃ 和纵

向周期变距反向差动 δｅｃ 在短舱倾转过程中操纵

效率存在明显的非单调性，图４显示了 δｃｃ 和 δｅｃ 对

飞行器偏航角操纵效率与短舱倾角 βＭ 变化有关，
且存在较强的操纵耦合．随着短舱倾角 βＭ 的增

大，总距反向差动 δｃｃ 操纵效率在滚转通道逐渐降

低，而在偏航通道中逐渐增强．故飞行器进入倾转

过渡模式后，对于横滚操纵通道，应迅速衰减总距

反向差动 δｃｃ 的操纵权限，同时提高具有低耦合的

副翼操纵 δａｉｌ 权限，而且在过渡过程前半程完成切

换．由图 ２容易看出，Δδｃｃ 操纵效率明显优于Δδａｉｌ，
为了在切换过程中使控制器输出无明显突变，在
直升机模式下 δｃｃ 操纵增加弱化因子．综合考虑后

横滚通道权限系数设计为

Ｋｈｌａｔ ＝

１ ／ ５００，　 　 　 　 　 　 ｕ ＜ １５；
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　 　 ２）纵向通道． 图３显示了纵向周期变距δｅ 和升

降舵 δｅｌｅ 对飞行器纵向俯仰操纵特性随前飞速度的

变化情况． 随着飞行器速度的提高，升降舵 δｅｌｅ 操纵

效率明显越来越好，而且变化比较平滑，短舱倾角

变化对其无明显影响；相反纵向周期变距 δｅ 随速度

的提高，操纵效率越来越差，而且在过渡过程中单

调性也发生明显变化．纵向周期变距 δｅ 和升降舵

δｅｌｅ 操纵与其他通道无明显耦合． 为了能够平稳控

制纵向通道，在直升机模式中提前引入升降舵 δｅｌｅ

控制以增强纵向操纵效率，在过渡模式中衰减纵向

周期变距 δｅ 的操纵权限，故俯仰通道权限系数设

计为

Ｋｈｌｏｎ ＝
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　 　 ３） 偏航通道． 图 ４ 显示了总距反向差动 δｃｃ、
纵向周期变距反向差动 δｅｃ 和方向舵 δｒｕｄ 对飞行器

偏航的操纵效率情况．纵向周期变距反向差动 δｅｃ

随着前飞速度提高，控制效率逐渐降低，当飞行器

开始过渡时 δｅｃ 效率急剧减弱，而且在 ｕ ＝ ２０ ｍ ／ ｓ
附近时操纵效率极性发生转变；相反，方向舵 δｒｕｄ

操纵效应随速度的提高越来越好，而且不受短舱

倾角 βＭ 变化的影响；同时随着短舱倾角 βＭ 的增

加，总距反向差动 δｃｃ 对飞行器航向操纵效率影响

越来越明显．与图 ２ 对比，航向操纵与横滚操纵存

在严重的耦合，在通道分配时应尽量降低两者的

耦合性．由上分析可知，纵向周期变距反向差动 δｅｃ

在进入倾转后操纵权限开始衰减，直至 ｕ ＝ ２０ ｍ ／ ｓ
时完成，同样，方向舵 δｒｕｄ 操纵权限从零开始，直至

ｕ ＝ ２０ ｍ ／ ｓ 切换完成．故偏航通道权限系数设计为
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　 　 ４）总距通道． 图 ５ 显示了总距联动 δｃ 对飞行

器前飞速度 ｕ 和垂向速度 ｗ 的操纵效率，其操纵

具有明显的变构型特性，随着短舱倾角 βＭ 变化总

距操纵不仅影响前飞速度，还影响垂向速度．本文

采用在速度外回路实施对总距的控制．
利用以上操纵分配策略，飞行器的冗余操纵

舵面直接由四通道控制器输出，完成全模式的飞

行控制，四通道控制输出中的 ｕｌａｔ、ｕｌｏｎ 和 ｕｒｕｄ 对其

主控通道操纵导数效率仅与前飞速度 ｕ有关，随 ｕ
增加单调增强，与短舱倾角 βＭ 无明显关联，如图６
所示，在 ３ 种飞行模式中具有相同操纵特性，飞行

器内回路姿态控制特性与常规固定翼飞机控制特

性类似，因此通过操纵分配策略设计后可用同一

控制器实现不同飞行模式的飞行控制，简化了控

制器设计难度．
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３　 仿真验证

利用经典 ＰＩＤ 控制方法设计四通道控制器

后，将通道控制器输出按前述操纵分配策略分配

给冗余操纵舵面，用于驱动飞行器运动，以验证全

模式操纵分配策略的合理性．
　 　 仿真用的非线性对象模型、ＰＩＤ 控制器模型、
操纵分配策略模型及全模式飞行控制指令如图 ７
所示． ＰＩＤ 控制器模型设计为姿态内回路和轨迹

外回路控制器，操纵分配策略模型按式 （ ６） ～
（１１）规律设计，全模式飞行控制指令模型含直升

机模式的起飞、悬停、低速前飞、直升机模式向飞

机模型的过渡、飞机模式的快速巡航、飞机模式返

回直升机模式、减速回场等．具体指令为：以直升

机模式起飞，用 ３０ ｓ 加速到 １ ｍ ／ ｓ 后悬停 １０ ｓ，然
后 １０ ｓ 顺时转 ９０°使机头朝东，再以 １ ｍ ／ ｓ２ 的加

速度加速 １５ ｓ，飞行速度达 １５ ｍ ／ ｓ 后转入平飞状

态，１０ ｓ 后开始进入倾转模式，短舱以 ωβ ＝ ３ ° ／ ｓ
向前倾转，３０ ｓ 后完成倾转进入飞机模式，保持

３５ ｍ ／ ｓ 平飞 １０ ｓ 后加速到 ４５ ｍ ／ ｓ 进入飞机巡航

飞行，然后以此前相反次序从飞机模式转到过渡

模式，再到直升机模式，直至悬停回场．在前飞和

倾转过渡中，保持垂向速度为零，以实现定高飞

行．全模式飞行变化过程曲线如图 ８～图 １３ 所示．
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　 　 由图 ８ 看出，倾转旋翼飞行器的短舱倾角与预

期指令相同，能实现直升机模式、过渡模式和飞机

模式之间来回平稳切换．图 ９ 显示整个飞行过程中

飞行器北、东、地向速度变化曲线，速度波动比较

小，表明飞行器在控制器作用下能稳定飞行，而且

倾转过程中垂向速度最大误差仅为 ０ １ ｍ ／ ｓ，飞行

器保持在同一高度飞行．前飞速度与式（５）的前飞

速度保持一致，均在“倾转走廊”速度范围内．图 １０
表明飞行器前向速度和侧向速度与给定命令保持

一致，跟随误差小，达到控制预期效果．图 １１～图 １３
为飞行器姿态角、控制器输出和操纵分配后 ７ 个冗

余舵面操纵输入变化曲线．由直升机模式向飞机模

式倾转过渡过程中，旋翼总距随倾转角增加而增

加，控制器输出纵向周期变距逐渐减小，当倾转结

束旋翼的纵向周期变距变为零，升降舵逐渐上偏以

产生足够的抬头力矩从而保证俯仰力矩的平衡．进
入飞机飞行模式后，随着前飞速度增加，因气动效

率增强升降舵又开始逐渐向下偏转，此过程升降舵

偏角均为连续过渡，验证了所提出的操纵分配规律

是合理有效的．同时，也发现飞行器在飞行状态发

生变化时会出现短暂的控制振荡现象，表明倾转旋

翼飞行器的复杂性，不同飞行状态下飞行器的特性

参数是时变的，难以用统一的线性 ＰＩＤ 控制器参数

达到理想的控制效果，需要对参数进行调节以适应

飞行器状态变化，提高控制器控制性能和精度，减
小超调量，具体措施可设计为模糊 ＰＩＤ 控制器、专
家 ＰＩＤ 控制器、神经 ＰＩＤ 控制器、智能 ＰＩＤ 控制器

等具有一定自适应能力的控制器，后续工作将做进

一步完善．

４　 结　 论

１）提出了采用多目标非线性规划控制方法

解决倾转旋翼飞行器的冗余操纵问题，并给出了

操纵面的指标函数及优化方法．
２）针对倾转旋翼飞行器在直升机飞行模式

与飞机飞行模式之间的复杂转换过程，从理论上

分析了操纵导数在倾转过渡过程中变化情况，给
出了操纵分配策略，解决了冗余操纵舵面与飞行

器升力匹配、操纵控制时变性等问题，简化了过渡

飞行模式下的操纵控制实现．
３）经典线性 ＰＩＤ 控制能使倾转旋翼飞行器

得到稳定控制，通道控制输出通过操纵分配调节

器能够有效控制其稳定飞行，全模式飞行仿真结

果表明，所给出的操纵分配策略是有效的，实现了

统一控制器结构下不同飞行模式的飞行控制，大
大降低了飞行控制器的设计难度．

４）本文研究成果为后续 ＰＩＤ 控制器参数调

节、控制器工程实现及试飞试验奠定了理论基础

和分析依据．
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ｅｘｉｓｔｉｎｇ ａｎｄ ｎｏｖｅｌ ｑｕａｄｒａｔｉｃ ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ
［Ｄ］． Ａｌａｂａｍａ： Ａｕｂｕｒｎ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２００３．

［１４］ＣＨＯＩ Ｓ， ＫＡＮＧ Ｙ， ＣＨＡＮＧ Ｓ， ｅｔ ａｌ． Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ａｎｄ
ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ ｆｌｉｇｈｔ ｔｅｓｔ ｏｆ ａ ｓｍａｌｌ ｔｉｌｔｒｏｔｏｒ ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ
ｖｅｈｉｃｌｅ ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｉｒｃｒａｆｔ， ２０１０， ４７（２）： ７３０－
７３２．

［１５］ ＬＩＮ Ｙ Ｊ， ＨＷＡＮＧ Ｔ Ｓ， ＰＥＮＧ Ｃ Ｃ， ｅｔ ａｌ． Ｎｅｕｒａｌ
ｎｅｔｗｏｒｋ ｐａｔｈ⁃ｔｒａｃｋｉｎｇ ａｎｄ ｒｅａｌ⁃ｔｉｍｅ ｍｕｌｔｉ⁃ｔａｓｋ ｆｌｉｇｈｔ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ａｕｔｏｍａｔｉｃ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｏｆ ｔｉｌｔ⁃ｒｏｔｏｒ ａｉｒｃｒａｆｔ
［Ｃ］ ／ ／ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｓ ｏｆ ２０１１ ８ｔｈ Ａｓｉａｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．
Ｋａｏｈｓｉｕｎｇ：［ｓ．ｎ．］， ２０１１：４５９－４６４．

［１６］ ＨＡＴＨＡＷＡＹ Ｅ Ｌ． Ａｃｔｉｖｅ ａｎｄ ｐａｓｓｉｖｅ ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ ｆｏｒ
ｔｉｌｔｒｏｔｏｒ ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ ［ Ｄ ］．
Ｐｅｎｎｓｙｌｖａｎｉａ： Ｔｈｅ Ｐｅｎｎｓｙｌｖａｎｉａ Ｓｔａｔｅ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２００５．
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