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四直升机协调吊挂系统模型跟踪非线性控制

宋彦国， 王焕瑾
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摘　 要： 基于直升机控制输入逆解的方法，研究了多直升机吊挂系统的控制问题．多直升机协调吊挂系统在外载荷的影

响下每一架直升机具有不同的稳定性和响应形式，根据直升机气动力模型和飞行动力学模型，提出基于直升机空气动力

学逆的控制输入逆解非线性模型跟踪控制器设计方法．该控制方法的显著优势是能直接处理吊索力反馈，保证多直升机

吊挂系统中每一架直升机具有相同的控制律并能有效抑制吊索力扰动，且使每一架直升机具有相同的稳定性和响应特

点．仿真结果证明了四直升机的协调吊挂非线性控制方法的可行性和正确性．
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　 　 当前对重型直升机的需求变得越来越迫切，
但是体积重量的增加导致重型直升机的复杂性成

倍的增加，经济性显著减低［１－２］ ．对于重型载荷垂

直运输的一种可替代的方案是使用多架直升机协

调运送重型货物［３－４］ ．
早期多直升机的协调吊挂飞行动力学特性的

研究局限于悬停 ／小速度飞行的定常状态［５］，采
用线性化模型分析多直升机协调吊挂系统的增稳

増控系统．文献［６］研究了多直升机协调吊挂系统

的手动操纵模式，飞行员给出的飞行品质评价为

不可接受．文献［７］提出了非线性方法对多直升机

吊挂系统的降阶模型进行非线性控制，并对非线性

控制器的性能进行了评估．文献［８］采用线性二次

型高斯 ／回路传递复现（ＬＱＧ ／ ＬＴＲ）技术设计了多

直升机吊挂系统的鲁棒稳定控制器．文献［９－１２］采
用基于反馈线性化的非线性控制器设计技术以增

强多直升机协调吊挂系统的稳定性，同时简化飞行

员的操纵负荷．文献［１３－１４］为飞行员提供辅助设

施保证载荷运输的稳定控制．文献［１５－１６］采用前

馈反馈相结合的自适应控制方案，实现吊挂载荷的

稳定运输并减少吊挂载荷的摆动．文献［１７］在控制

系统中引入吊索的角度反馈来提高直升机的飞行



品质．
多直升机吊挂载荷系统的吊索力可以直接测

量，但是在控制器设计过程中缺少吊索力与舵机

的传递关系，因此前述方法都没有在控制器中直

接综合考虑可测量的吊索力，而可测量的吊索力

是显著影响直升机飞行品质的重要因素，直接反

馈对提高吊挂直升机的飞行品质至关重要，本文

提出了吊索力直接反馈非线性逆控制方法．

１　 四直升机协调吊挂系统非线性飞

行动力学

　 　 为了进行多直升机协调吊挂系统控制与航电

系统设计，建立了四架 ＵＨ６０ 直升机协调吊挂系

统的非线性飞行动力学模型，建模中考虑了非线

性直升机飞行动力学模型，非线性六自由度载荷

动力学模型，他们通过弹性吊索紧耦合在一起，所
有动力学模块顺序协同工作，图 １ 为四直升机协

调吊挂系统的配置形式示意图，图 ２～５ 为自然直

升机和协调吊挂系统中每一架直升机随着飞行速

度增加的特征根分布情况．
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图 １　 四直升机吊挂系统示意图
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图 ２　 直升机 １ 与无吊挂直升机根轨迹
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图 ３　 直升机 ２ 与无吊挂直升机根轨迹
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图 ４　 直升机 ３ 与无吊挂直升机根轨迹
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图 ５　 直升机 ４ 与无吊挂直升机根轨迹

　 　 由图 １～５ 可得如下结论：
１）系统中的直升机吊挂形式不同、位置不

同、每一架直升机的稳定性不同；
２）每一架直升机的稳定性随着飞行速度的

增加特征根变化明显；
３）每一架直升机的时域响应特点明显不同，

这对多直升机的协调控制提出了挑战．
需要强调的是，特征根的分布与载荷重量、直

升机分布、飞行状态密切相关，因此特征根的分布

并非一成不变， 这就要求控制系统的设计应具有

很强的鲁棒性，同时应考虑：
１）控制器应当使每一架直升机具有相同的

稳定性、时域响应，简化协同控制难度；
２）弹性吊索的外力影响了每一架直升机的

特性，如果控制器中直接采用的吊索力反馈控制

能很好的消除这种不确定性，同时控制器也具备

了外挂载荷摆动抑制的能力．

２　 控制输入逆解控制

２􀆰 １　 控制策略

基于控制输入直接解方法的出发点类似于飞

行员对直升机的控制过程，将直升机视为一个真

实的物理对象，当飞行员期望控制直升机到达

一个期望的状态时，他们根据当前的飞行状态给

定控制输入，并能不断的修正控制输入，使直升机

达到指定的期望状态．直升机飞行动力学模型可
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以写为

Ｘ － ＭＨｇｓｉｎ θ ＝ ＭＨ（ ｕ̇ － ｒｖ ＋ ｑｗ），
Ｙ ＋ ＭＨｇｓｉｎ ϕｃｏｓ θ ＝ ＭＨ（ ｖ̇ － ｐｗ ＋ ｒｕ），
Ｚ ＋ ＭＨｇｃｏｓ ϕｃｏｓ θ ＝ ＭＨ（ ｗ̇ － ｑｕ ＋ ｐｖ） ．

ì
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í

ï
ï

ïï

（１）

Ｌ ＝ Ｉｘｘ ｐ̇ － （ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）ｑｒ － Ｉｘｚ（ｐｑ ＋ ｒ̇），

Ｍ ＝ Ｉｙｙ ｑ̇ － （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）ｐｒ － Ｉｘｚ（ｐ２ ＋ ｒ２），
Ｎ ＝ Ｉｚｚ ｒ̇ － （ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）ｐｑ － Ｉｘｚ（ ｐ̇ ＋ ｒｑ） ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２）

ｐ ＝ ϕ̇ － ψ̇ｓｉｎ θ，

ｑ ＝ θ̇ｃｏｓ ϕ ＋ ψ̇ｓｉｎ ϕｃｏｓ θ，

ｒ ＝ － θ̇ｓｉｎ ϕ ＋ ψ̇ｃｏｓ ϕｃｏｓ θ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（３）

式中：Ｘ，Ｙ，Ｚ，Ｌ，Ｍ，Ｎ 为体轴系外力和外力矩；ｕ，
ｖ，ｗ，ｐ，ｑ，ｒ，ϕ，θ，ψ 分别为体轴系速度，角速率和

欧拉角；带有下标的 Ｍ 和 Ｉ 为直升机惯性系数．
Ｘ ＝ Ｘｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｘ ｔｒ（ｘ，ｕ２） ＋ Ｘ ｆ（ｘ） ＋ Ｘｈ（ｘ） ＋
　 　 Ｘｖ（ｘ） ＋ Ｘｇ（ｘ） ＋ Ｘｃ（ｘ），
Ｙ ＝ Ｙｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｙｔｒ（ｘ，ｕ２） ＋ Ｙｆ（ｘ） ＋ Ｙｈ（ｘ） ＋
　 　 Ｙｖ（ｘ） ＋ Ｙｇ（ｘ） ＋ Ｙｃ（ｘ），
Ｚ ＝ Ｚｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｚ ｔｒ（ｘ，ｕ２） ＋ Ｚ ｆ（ｘ） ＋ Ｚｈ（ｘ） ＋
　 　 Ｚｖ（ｘ） ＋ Ｚｇ（ｘ） ＋ Ｚｃ（ｘ），
Ｌ ＝ Ｌｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｌｔｒ（ｘ，ｕ２） ＋ Ｌｆ（ｘ） ＋ Ｌｈ（ｘ） ＋
　 　 Ｌｖ（ｘ） ＋ Ｌｇ（ｘ） ＋ Ｌｃ（ｘ），
Ｍ ＝ Ｍｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｍｔｒ（ｘ，ｕ２） ＋ Ｍｆ（ｘ） ＋ Ｍｈ（ｘ） ＋
　 　 Ｍｖ（ｘ） ＋ Ｍｇ（ｘ） ＋ Ｍｃ（ｘ），
Ｎ ＝ Ｎｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｎｔｒ（ｘ，ｕ２） ＋ Ｎｆ（ｘ） ＋ Ｎｈ（ｘ） ＋
　 　 Ｎｖ（ｘ） ＋ Ｎｇ（ｘ） ＋ Ｎｃ（ｘ） ．

ì
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（４）
式中： ｘ 为飞行状态；控制输入 ｕ１ ＝ ［θ １ｃ，θ １ｓ，θ ０］
分别为旋翼的纵横向周期变距和总距；ｕ２ ＝ ［θ ０ｔｒ］
为尾桨距；下标分别代表：ｍｒ 为旋翼、ｔｒ 为尾桨、ｆ
代表机身、ｈ 为水平尾翼、ｖ 为垂尾、ｇ 代表重力，ｃ
为弹性吊索．

方程（４）中除了主旋翼和尾桨外，其他空气

动力学部件所产生的空气动力与飞行状态有关．
因此只要基于直升机飞行状态反馈，就可以获得

直升机机身、尾翼、起落架等部件在当前状态下的

空气动力．式（４）中吊索力矢量可以通过直升机吊

钩传感器直接测定．
如果期望指令为高度与欧拉角［Ｚｒ，ϕｒ，θ ｒ，ψ ｒ］，

下标 ｒ 表示期望，通过二阶指令滤波器可以获得

［ Ｚ̇ｒ，ϕ̇ｒ，θ̇ｒ，ψ̇ｒ］ 和［ Ｚ̈ｒ，ϕ̈ｒ，θ̈ｒ，ψ̈ｒ］，通过式（３） 获得

［ｗｒ，ｐｒ，ｑｒ，ｒｒ］ 和［ ｗ̇ｒ，ｐ̇ｒ，ｑ̇ｒ，ｒ̇ｒ］，如果将期望指令

代入式（１） ～ （２） 右侧，并且将与操纵量不相关

的空气动力移到方程的右侧， 可以得到如下的

方程：

Ｚｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｚ ｔｒ（ｘ，ｕ２） ＝ ＭＨ（ ｗ̇ － ｑｕ ＋ ｐｖ） －
　 （Ｚｆ（ｘ） ＋ Ｚｈ（ｘ） ＋ Ｚｖ（ｘ） ＋ Ｚｇ（ｘ） ＋ Ｚｃ（ｘ）），
Ｌｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｌｔｒ（ｘ，ｕ２） ＝ Ｉｘｘ ｐ̇ － （ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）ｑｒ －
　 Ｉｘｚ（ｐｑ ＋ ｒ̇） － （Ｌｆ（ｘ） ＋ Ｌｈ（ｘ） ＋ Ｌｖ（ｘ） ＋
　 Ｌｇ（ｘ） ＋ Ｌｃ（ｘ）），
Ｍｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｍｔｒ（ｘ，ｕ２） ＝ Ｉｙｙ ｑ̇ － （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）ｐｒ －

　 Ｉｘｚ（ｐ２ ＋ ｒ２） － （Ｍｆ（ｘ） ＋ Ｍｈ（ｘ） ＋ Ｍｖ（ｘ） ＋
　 Ｍｇ（ｘ） ＋ Ｍｃ（ｘ）），
Ｎｍｒ（ｘ，ｕ１） ＋ Ｎｔｒ（ｘ，ｕ２） ＝ Ｉｚｚ ｒ̇ － （ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）ｐｑ －
　 Ｉｘｚ（ ｐ̇ ＋ ｒｑ） － （Ｎｆ（ｘ） ＋ Ｎｈ（ｘ） ＋ Ｎｖ（ｘ） ＋
　 Ｎｇ（ｘ） ＋ Ｎｃ（ｘ）） ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（５）
上述方程右侧已知，物理意义是：根据当前的

飞行状态，要实现期望的飞行状态而需要的外力

矢量，由旋翼和尾桨产生；如果能根据外力矢量求

出直升机的操纵量的大小，即可实现期望的直升

机飞行状态．将已知操纵量和当前飞行状态求取

旋翼和尾桨的空气动力视为正向过程，那么可以

将已知期望旋翼尾桨产生的空气动力和当前的飞

行状态求取操纵量大小视为控制输入逆解．
将方程（５） 代入方程（１） ～ （２），可以得到

下式：

　

ＭＨ（ ｗ̇ｒ － ｑｒｕ ＋ ｐｒｖ） ＝ ＭＨ（ ｗ̇ － ｑｕ ＋ ｐｖ），
Ｉｘｘ ｐ̇ｒ － （ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）ｑｒｒｒ － Ｉｘｚ（ｐｒｑｒ ＋ ｒ̇ｒ） ＝ Ｉｘｘ ｐ̇ －
　 　 （ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）ｑｒ － Ｉｘｚ（ｐｑ ＋ ｒ̇），

Ｉｙｙ ｑ̇ｒ － （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）ｐｒｒｒ － Ｉｘｚ（ｐ２
ｒ ＋ ｒ２ｒ ） ＝ Ｉｙｙ ｑ̇ －

　 　 （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）ｐｒ － Ｉｘｚ（ｐ２ ＋ ｒ２），
Ｉｚｚ ｒ̇ － （ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）ｐｒｑｒ － Ｉｘｚ（ ｐ̇ｒ ＋ ｒｒｑｒ） ＝ Ｉｚｚ ｒ̇ －
　 　 （ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）ｐｑ － Ｉｘｚ（ ｐ̇ ＋ ｒｑ） ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

容易验证下式是上式的解：
［ ｗ̇，ｐ̇，ｑ̇，ｒ̇］ ＝ ［ ｗ̇ｒ，ｐ̇ｒ，ｑ̇ｒ，ｒ̇ｒ］

　

⇔

［ Ｚ̈，ϕ̈，θ̈，ψ̈］ ＝ ［ Ｚ̈ｒ，ϕ̈ｒ，θ̈ｒ，ψ̈ｒ］ ．
　 　 上式将直升机这一复杂非线性飞行控制问题

转化为一个线性系统．下一步是如何根据期望状

态和当前飞行状态进行旋翼尾桨控制输入求解，
建立非线性逆模型．
２􀆰 ２　 控制输入逆解

本文 所 采 用 的 空 气 动 力 学 模 型 详 见 文

献［１８］．首先，分析主旋翼的气动力和力矩，在体

轴系中主旋翼的力可以表示为

Ｘｍｒ

Ｙｍｒ

Ｚｍｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｔｈ２ｂ·Ｔｗ２ｈ

　 ＣＸｈｗρΩ２Ｒ４

　 ＣＹｈｗρΩ２Ｒ４

－ ＣＴｈｗρΩ２Ｒ４

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．
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其中：

Ｔｈ２ｂ ＝
ｃｏｓ γ ｓ ０ － ｓｉｎ γ ｓ 　

０ １ ０
ｓｉｎ γ ｓ ０ ｃｏｓ γ ｓ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

是体轴系与桨毂构造轴系的变换矩阵，γ ｓ 为桨轴

前倾角，Ｔｂ２ｈ ＝ Ｔｈ２ｂ
Ｔ，是反变换矩阵；

Ｔｗ２ｈ ＝
ｃｏｓ ψｗ － ｓｉｎ ψｗ 　 ０
ｓｉｎ ψｗ ｃｏｓ ψｗ ０

０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

是桨毂构造轴系与桨毂风轴系之间的变换矩阵，
ψｗ 为旋翼侧滑角，Ｔｈ２ｗ ＝ Ｔｗ２ｈ

Ｔ，是反变换矩阵；ρ，
Ω，Ｒ 分别为空气密度， 旋翼转速和旋翼半径；
ＣＸｈｗ，ＣＹｈｗ 为旋翼旋转平面内力系数，其主要由

旋翼升力与挥舞运动一阶谐波的乘积和旋翼型阻

与诱导阻力构成，旋转平面内力可以近似为

ＣＸｈｗ

ＣＹｈｗ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

　 ＣＴ·β１ｃｗ

－ ＣＴ·β１ｓｗ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
． （６）

式中： β １ｃｗ，β １ｓｗ 为风轴系旋翼挥舞角，ＣＴ 为旋翼

拉力系数．
旋翼的空气动力可以表示为

Ｘｍｒ

Ｙｍｒ

Ｚｍｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｔｈ２ｂ·Ｔｗ２ｈ

ＣＴ·β １ｃｗρΩ２Ｒ４

－ ＣＴ·β １ｓｗρΩ２Ｒ４

－ ＣＴρΩ２Ｒ４

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

旋翼产生的空气动力力矩表示为

　

Ｌｍｒ

Ｍｍｒ

Ｎｍｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｔｈ２ｂ

ＣＬｈ·ρΩ２Ｒ５

ＣＭｈ·ρΩ２Ｒ５

ＣＱ·ρΩ２Ｒ５

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

　 　 　 　 　

　 ０ － ｈｍｒ ｙｍｒ

　 ｈｍｒ 　 ０ ｘｍｒ

－ ｙｍｒ － ｘｍｒ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

Ｘｍｒ

Ｙｍｒ

Ｚｍｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （７）

式中： ｘｍｒ，ｙｍｒ，ｈｍｒ 为旋翼位置坐标；ＣＬｈ，ＣＭｈ，ＣＱ
为在桨毂构造轴系内旋翼的滚转力矩、俯仰力矩

以及扭矩系数，其中 ＣＬｈ，ＣＭｈ 主要由旋翼扭矩的

贡献和旋翼刚度所引起的桨毂力矩两部分组成，
第一部分是由于桨盘平面相对于旋翼轴的倾斜导

致旋翼扭矩在滚转和俯仰方向产生投影，可以表

示为

ＣＬｈＱ

ＣＭｈＱ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

０ ＣＱ ／ ２
－ ＣＱ ／ ２ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú Ｔｗ２ｈ

β１ｓｗ

β１ｃｗ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

　 　 由于旋翼的刚度影响（挥舞角外伸）同样产

生滚转、俯仰桨毂力矩，旋翼刚度引起的桨毂力矩

可以表示为

ＬｈＳ

ＭｈＳ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ －

ＮｂＫβ

２
０ １
１ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú Ｔｗ２ｈ

β１ｓｗ

β１ｃｗ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

式中Ｎｂ，Ｋβ 分别为桨叶片数和旋翼中心等效弹簧

刚度．
根据主旋翼的空气动力和力矩，忽略尾桨挥

舞，参考主旋翼的力和力矩，尾桨的力和力矩可以

写为

　 　

Ｘ ｔｒ ＝ ０，

Ｙｔｒ ＝ ＣＴｔｒρΩ２
ｔｒ Ｒ４

ｔｒ，
Ｚ ｔｒ ＝ ０，

Ｌｔｒ ＝ ｈｔｒＹｔｒ ＝ ｈｔｒＣＴｔｒρΩ２
ｔｒ Ｒ４

ｔｒ，

Ｍｔｒ ＝ （ ｌｔｒ ＋ ｘｔｒ）Ｚ ｔｒ － Ｑｔｒ ＝ － ＣＱｔｒ ρΩ２
ｔｒ Ｒ５

ｔｒ，

Ｎｔｒ ＝ － （ ｌｔｒ ＋ ｘｔｒ）ＣＴｔｒρΩ２
ｔｒ Ｒ４

ｔｒ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

（８）
合并式（６） ～ （８），得到主旋翼、尾桨的空气

动力和力矩表达式，

　 　

Ｘｍｒ －ｔｒ

Ｙｍｒ －ｔｒ

Ｚｍｒ －ｔｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｔｈ２ｂ·Ｔｗ２ｈ

　 ＣＴ·β １ｃｗρΩ２Ｒ４

－ ＣＴ·β １ｓｗρΩ２Ｒ４

－ ＣＴρΩ２Ｒ４

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

　 　 　 　 　 　
０

ＣＴｔｒρΩ２
ｔｒ Ｒ４

ｔｒ

０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

， （９）

　 　

Ｌｍｒ －ｔｒ

Ｍｍｒ －ｔｒ

Ｎｍｒ －ｔｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
　 ０ － ｈｒ ｙｒ

　 ｈｒ 　 ０ ｘｒ

－ ｙｒ － ｘｒ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

Ｘｒ

Ｙｒ

Ｚｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

ｈｔｒＣＴｔｒρΩ２
ｔｒ Ｒ４

ｔｒ

－ ＣＱｔｒ ρΩ２
ｔｒ Ｒ５

ｔｒ

－ （ ｌｔｒ ＋ ｘｔｒ）ＣＴｔｒρΩ２
ｔｒ Ｒ４

ｔｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

　 　 　 　 　 　 　 Ｔｈ２ｂ

　 ０ ＣＱ ／ ２
－ ＣＱ ／ ２ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú Ｔｗ２ｈ

β １ｓｗ

β １ｃｗ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ρΩ２Ｒ５ －

ＮｂＫβ

２
０ １
１ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú Ｔｗ２ｈ

β １ｓｗ

β １ｃｗ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ＣＱ·ρΩ２Ｒ５

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （１０）

　 　 它们也是式（５）左侧的解析表达形式，由于

式（５）的右侧已知，所以式（９） ～ （１０）左侧已知．
式（９） ～ （１０）中并不显含控制输入，且未知数的

数量大于方程的数量，对于控制量的求解既要保
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证精度，又要保证数值稳定性，因此在控制量求解

过程中根据直升机自身飞行动力学的特点，规划

控制量的求解方法． 为了能够求解 θ ０，θ １ｓ，θ １ｃ，
θ ０ｔｒ，其中的系数 ＣＴ，ＣＱ，ＣＴｔｒ，ＣＱｔｒ，β １ｓｗ，β １ｃｗ，必须

首先求解．根据式（９） 中Ｚｍｒ －ｔｒ 的表达式，由主旋翼

贡献，因此可以求出旋翼的升力系数 ＣＴ，由 ＣＴ可

以求旋翼入流 λ ０，由旋翼入流可以求旋翼扭矩系

数 ＣＱ，已知旋翼扭矩系数后，通过 Ｘｍｒ －ｔｒＹｍｒ －ｔｒ，获

得 􀭹β１ｓｗ
􀭹β１ｃｗ 的估计 值，根据Ｎｍｒ －ｔｒ 求解 ＣＴｔｒ，以此求

解尾桨入流、尾桨的扭矩系数，通过 Ｌｍｒ －ｔｒＭｍｒ －ｔｒ 求

解 β １ｓｗβ １ｃｗ 的值，到此式（９） ～ （１０） 中系数都已

可求解，再根据旋翼、尾桨空气动力模型求解 θ ０，
θ １ｓ，θ １ｃ，θ ０ｔｒ ．

１）旋翼入流． 根据 Ｚｍｒ －ｔｒ 的表达式，可以求解

旋翼的升力系数 ＣＴ，根据直升机前飞的动量理

论，无量纲旋翼入流和旋翼的升力可以表示为

λ０ ＝ ＣＴ ／ ２ μ２ ＋ （λ０ － μｚ） ２ ，
式中： μ ＝ Ｖｃｏｓ α ｄ ／ ΩＲ，μ ｚ ＝ Ｖｓｉｎ α ｄ ／ ΩＲ，α ｄ 为桨

盘迎角，通过上式迭代求解即可得到旋翼入流．
２）旋翼扭矩． 旋翼的扭矩通过对桨盘平面内

的力进行积分获得，旋翼扭矩的表达式可以写为

　 ２ＣＱ
α０ｓ

＝ － （μ ｚ － λ０）
２ＣＴ
α０ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ μ

２ＣＸｈｗ

α０ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ δ

４α０
（１ ＋

　 　 　 ３μ ２） ＝ － （μ ｚ － λ ０）
２ＣＴ
α０ｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ μ

２ＣＴ􀭹β１ｃｗ

α０ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 　 　 δ
４α０

（１ ＋ ３μ ２） ．

式中 ＣＸｈｗ 可以通过式（９） 的 Ｘｍｒ －ｔｒ 来获得，通过

ＣＴ 可以求解 ＣＱ．
３）尾桨输入求解． 当求得主旋翼的扭矩系数

ＣＱ 后，根据式（１０） 中 Ｎｍｒ －ｔｒ 的表达式，求解尾桨

的拉力系数 ＣＴｔｒ，类似于主旋翼入流的求解方法

可求解尾桨的入流 λ ０ｔｒ ．尾桨的拉力系数可以写为

　 ＣＴｔｒ ＝
α０ｓｔｒ
２

θ ０ｔｒ
１
３

＋
μ ２

ｔｒ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

μ ｚｔｒ － λ ０ｔｒ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋é

ë
ê
ê

１
４
（１ ＋ μ ２

ｔｒ）θ ｔｗｔｒ
ù

û
úú ．

　 　 根据上式，尾桨的输入 θ ０ｔｒ 可以求解得到，根
据主旋翼的扭矩系数 ＣＱ 的求解方法，求解尾桨

的扭矩系数 ＣＱｔｒ ．
４） 主旋翼输入的求解． 最后通过式（１０） 中

Ｌｍｒ －ｔｒＭｍｒ －ｔｒ 表达式，求解两个未知的旋翼挥舞系数

β１ｓｗ 和 β１ｃｗ，根据［β１ｓ 　 β１ｃ］Ｔ ＝ Ｔｗ２ｈ［１β１ｓｗ　 β１ｃｗ］Ｔ，
将这两个挥舞系数变换到桨毂构造轴系中．联立

旋翼的准定常挥舞运动方程和旋翼拉力系数方

程，即可以求解旋翼的总距和纵、横向周期变距．
挥舞运动方程以及旋翼的拉力系数方程可以表

示为

　
β１ｃ

β１ｓ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ Ａβθ

θ０

θ ｔｗ

θ１ｓｗ

θ１ｃｗ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＋ Ａβλ［μ ｚ － λ０］ ＋ Ａβω

􀭰ｐｈｗ
􀭰ｑｈｗ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，

　 　 ＣＴ ＝
α０ｓ
２

θ ０
１
３

＋ μ ２

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ μ

２ θ １ｓｗ ＋
􀭰ｐｈｗ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋é

ë
ê
ê

　 　 　 　
μ ｚ － λ ０

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ １

４
（１ ＋ μ ２）θ ｔｗ

ù

û
ú
ú ．

　 　 旋翼挥舞运动方程中的系数矩阵的具体形

式可以参考文献［１８］，通过上述的 ３ 个独立的线

性方程组可以求解主旋翼在桨毂风轴系中的 ３ 个

操纵量，利用 θ １ｓ 　 θ １ｃ[ ] Ｔ ＝ Ｔｗ２ｈ［θ １ｓｗ 　 θ １ｃｗ］ Ｔ ． 将
桨毂风轴系中的操纵量转换到桨毂轴系中，得到

最终的旋翼操纵量．

３　 显模型跟踪控制器结构

完成非线性逆动力学建模后，根据经典显模

型跟踪控制律结构，吊挂系统中直升机的控制律

结构如图 ６ 所示，由图可见控制器具备了可测量

吊索力的处理能力．控制输入逆解实现了控制过

程的近似线化，且能有效的处理可测量外部扰动．
对于系统中的不确定性与外部扰动，进一步设计

线性反馈控制器，则能进一步有效抑制外部干扰

输入与系统不确定性，提高系统的稳定性．

期望
指令 指令

滤波器
控制输入逆
解控制器

线性
控制器

控制
输入 直升机飞行

动力学模型

除旋翼尾桨
外空气动力

可测量吊索力
状态反馈

图 ６　 直升机控制结构示意

４　 数值仿真

４􀆰 １　 与动态逆的比较仿真

建立非线性 ＵＨ－６０ 直升机飞行动力学模型，
该模型采用动态入流理论，二阶旋翼挥舞动力学，
模型的内部状态 ２１ 阶，包括 ６ 个刚体自由度，
３ 个姿态角，６ 个二阶挥舞状态，３ 个非均匀入流

状态以及 ３ 个发动机状态，其空气动力学模型比

本文控制输入逆解的空气动力学模型复杂．为了

比较本文提出的控制律效果，针对单独的 ＵＨ－６０
模型分别设计了动态逆模型跟踪控制律和基于控

·０７· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４６ 卷　



制输入逆解的非线性模型跟踪控制律，在无载荷

情况下单独直升机的两种控制律仿真结果如

图 ７～８所示，初始条件为悬停状态，控制模态为

航向保持和三轴地速跟踪，０ ｓ 时刻给定北向速度

跟踪为 ３􀆰 ０４８ ｍ ／ ｓ，其他指令为零，两种控制律对

于无吊挂单独直升机均能实现良好的控制品质．
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图 ８　 直升机 ＮＥＤ 速度响应

　 　 在不改变两种控制律结构和参数的情况下，
引入吊挂载荷构建四直升机协调吊挂非线性仿真

系统，其配置形式如图 １ 所示，每一架直升机的工

作模态为航向保持和速度跟踪；四架直升机仿真

初始值，与前面单机仿真初值相同，但是 ４ 架直升

机 在 ＮＥＤ 坐 标 下 的 位 置 初 始 值 分 别 为：
（０；０；０）， （ ０； ３０􀆰 ４８； ０ ）， （ ３０􀆰 ４８； ３０􀆰 ４８； ０ ） 和

（３０􀆰 ４８； ０； ０），单位为 ｍ；外挂载荷的重量为

１ ４５２ ｋｇ，位置初始值为平衡状态近似猜测值，其
他状态为零；４ 架直升机的控制模态输入指令与

单直升机仿真相同，分别给出了两种控制方案，仿
真结果如图 ９～１２ 所示．
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图 １０　 直升机 ２ＮＥＤ 速度响应
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图 １１　 直升机 ３ＮＥＤ 速度响应
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图 １２　 直升机 ４ＮＥＤ 速度响应
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　 　 根据仿真结果可以看出，基于动态逆的控制

效果比基于控制输入直接解控制器的效果差．在
外载荷的影响下，基于动态逆的各个直升机速度

跟踪性能不同，直升机 １，２ 北向速度响应快于直

升机 ３，４，且具有不同的稳态误差，吊挂载荷给直

升机 １，２ 提供了有利于指令方向的水平拉力，而
对直升机 ３、４ 提供不利于指令实现的反向力，由
于载荷施加给直升机的弹性侧向力和垂向力，导
致直升机东向速度与垂向速度出现了低频的震荡

调节，这直接造成四架直升机在相对位置的保持

上出现了很大的误差，四架直升机在 ＮＥＤ 坐标下

水平面相对位置见图 １３，四架直升机在水平载荷

力的影响下无法保持编队飞行，坐标几乎重合到

一起．而基于空气动力直接解的结果，因为采用了

控制输入逆解，根据可测量的外部载荷直接计算

得到控制量，有效消除了外载荷扰动，所有直升机

无论是姿态还是速度的响应特性基本一致，四架

直升机水平面相对位置见图 １４，仿真结束时四架

直升机保持了良好的编队队形．
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图 １４　 控制输入逆解 ４ 直升机水平面相对位置

４􀆰 ２　 鲁棒性能验证

外部吊挂载荷根据吊挂的货物不同重量会有

很大的变化，以此对控制器的鲁棒性能提出了很

高的要求，因此有必要考察控制器的鲁棒性能，将
外部载荷由 １ ４５２ ｋｇ 提高到 １３ ６０８ ｋｇ，控制器的

结构与参数不变，同时模拟四架直升机的角速率

传感器测量噪声为有限带宽白噪声，幅值最大不

超过 ０􀆰 ２ ｒａｄ ／ ｓ．控制模态为速度保持配合协调转

弯，首先给定所有速度为零，让系统自动寻找平衡

点，紧接着给定垂直速度爬升，然后给定前飞速度

保持并配合协调转弯完成期望轨迹．图 １５ 为吊挂

系统的三维轨迹响应．图 １６ 为直升机地轴系速度

响应．
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图 １６　 协调吊挂系统直升机地速响应

　 　 由仿真结果可以看出即使载荷增加接近 １０
倍且同时存在传感器噪声的情况下，系统依然能

进行良好的速度跟踪，且比较好地完成了期望轨

迹的跟踪，该仿真结果进一步证明了系统具有良

好的鲁棒性．

５　 结　 论

本文提出了基于空气动力学逆的控制输入直

接解的非线性控制方法，通过仿真结果可以看出

该方法的优越性体现在：
１）该方法可以将直升机这一复杂的飞行动

力学系统转换为一个线性时不变系统，便于控制

律设计．
２）该控制方法对于可测量的施加在直升机

上的外力可进行直接反馈，用于期望控制输入的

求解，从而能够保证协调吊挂系统中的每一架直
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升机都拥有一致的稳定性和响应性能，这一点对

协调吊挂控制系统至关重要的．
３）建立了四直升机吊挂控制仿真系统，四架

直升机具有相同的非线性控制器，即使在不同的

载荷扰动下都表现了良好的控制性能，简化了控

制律的设计，说明了方法的有效性．

参考文献

［１］ ＭＥＩＥＲ Ｗ Ｈ， ＯＬＳＯＮ Ｊ Ｒ． Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｓｉｚｉｎｇ ｏｆ ａ ｃａｒｇｏ
ｒｏｔｏｒｃｒａｆｔ ［ Ｊ ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｉｒｃｒｏｆｔ， １９８８， ２５
（６）： ５３８－５４３．

［２］ ＣＵＲＴＩＳＳ Ｈ Ｃ， ＷＡＲＢＵＴＯＮ Ｆ Ｗ． Ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｏｆ ｔｈｅ ｔｗｉｎ⁃ｌｉｆｔ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｓｙｓｔｅｍ ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｔｈｅ
Ａｍｅｒｉｃａｎ Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ Ｓｏｃｉｅｔｙ， １９８５， ３０（２）： １４－２３．

［３］ ＳＨＥＲＩＤＡＮ Ｐ Ｆ． Ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙ ｓｔｕｄｙ ｆｏｒ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ
ｈｅａｖｙ ｌｉｆｔ ｓｙｓｔｅｍｓ ［ Ｒ ］． Ｐｈｉｌａｄｅｌｐｈｉａ ＰＡ： Ｖｅｒｔｏｌ
Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｃｏｒｐ， １９５７．

［４］ ＣＩＣＯＬＡＮＩ Ｌ Ｓ， ＫＡＮＮＩＮＧ Ｇ． Ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｍｏｔｉｏｎ ｏｆ
ｓｌｕｎｇ ｌｏａｄ ｓｙｓｔｅｍｓ ｗｉｔｈ ｒｅｓｕｌｔｓ ｆｏｒ ｄｕａｌ ｌｉｆｔ ［ Ｒ ］．
Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ ＤＣ： ＮＡＳＡ ＴＭ １０２２４６， １９９０．

［５］ ＭＯＲＴＥＮ Ｂ， ＪＡＮ Ｄ Ｂ， ＡＮＤＥＲＳ Ｃ． Ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｏｆ
ｇｅｎｅｒｉｃ ｓｌｕｎｇ ｌｏａｄ ｓｙｓｔｅｍ ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ，
Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２００９， ３２（２）：５７３－５８５．

［６］ ＨＥＳＳ Ｒ Ａ， ＴＲＡＮ Ｐ Ｍ． Ｐｉｌｏｔ ／ ｖｅｈｉｃｌｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ａ ｔｗｉｎ⁃
ｌｉｆｔ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｉｎ ｈｏｖｅｒ ［ Ｊ ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， １９８８， １１
（５）： ４６５－４７２．

［７］ ＰＲＡＳＡＤ Ｊ Ｖ Ｒ， ＳＣＨＲＡＧＥ Ｄ Ｐ， ＭＩＴＴＡＬ Ｍ． Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ
ｏｆ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ ｆｏｒ ｔｗｉｎ⁃ｌｉｆｔ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ ［Ｃ］ ／ ／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ＡＩＡＡ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ
Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． Ｂｏｓｔｏｎ， ＭＡ： ［ ｓ． ｎ．］，
１９８９： １３５０－１３５７．

［８］ ＲＯＤＲＩＧＵＥ Ａ Ａ， ＡＴＨＡＮＳ Ｍ． Ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ
ａ ｔｗｉｎ ｌｉｆｔ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｓｙｓｔｅｍ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ＬＱＧ ／ ＬＴＲ ｄｅｓｉｇｎ
ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ ［ Ｃ］ ／ ／ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ １９８６ Ａｍｅｒｉｃａｎ
Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． Ｓｅａｔｔｌｅ［ｓ．ｎ．］， １９８６： １３２５－１３３２．

［９］ ＭＥＮＯＮ Ｐ Ｋ Ａ， ＰＲＡＳＡＤ Ｊ Ｖ Ｒ， ＳＣＨＲＡＧＥ Ｄ Ｐ．
Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ ｔｗｉｎ⁃ｌｉｆｔ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ
［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， １９９１，
１４（６）： １２８７－１２９３．

［１０ ］ ＭＩＴＴＡＬ Ｍ， ＰＲＡＳＡＤ Ｊ Ｖ Ｒ， ＳＣＨＲＡＧＥ Ｄ Ｐ．
Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ａ ｔｗｉｎ ｌｉｆｔ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｓｙｓｔｅｍ
［Ｊ］． ＩＥＥＥ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ， １９９１， １１（３）： ３９－４５．

［１１］ＰＲＡＳＡＤ Ｊ Ｖ Ｒ， ＭＩＴＴＡＬ Ｍ， ＳＣＨＲＡＧＥ Ｄ Ｐ． Ｃｏｎｔｒｏｌ
ｏｆ ａ ｔｗｉｎ ｌｉｆｔ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｓｙｓｔｅｍ ｕｓｉｎｇ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｓｔａｔｅ
ｆｅｅｄｂａｃｋ ［ Ｊ ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｔｈｅ Ａｍｅｒｉｃａｎ Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ
Ｓｏｃｉｅｔｙ， １９９１， ３６（４）： ５７－６５．

［１２］ＭＥＹＥＲ Ｇ， ＳＵ Ｒ， ＨＵＮＴ Ｌ Ｒ． Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ ｔｏ ａｕｔｏｍａｔｉｃ ｆｌｉｇｈｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ［ Ｊ ］．
Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ， １９８４， ２０（１）： １０３－１０７．

［１３ ］ ＨＡＭＥＲＳ Ｍ， ＢＯＵＷＥＲ Ｇ． Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｓｌｕｎｇ ｌｏａｄ
ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ ａ ｆｌｉｇｈｔ ｄｉｒｅｃｔｏｒ ［ Ｃ ］ ／ ／ Ａｍｅｒｉｃａｎ
Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ Ｓｏｃｉｅｔｙ ６１ｓｔ Ａｎｎｕａｌ Ｆｏｒｕｍ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ．
Ｇｒａｐｅｖｉｎｅ， ＴＸ：［ｓ．ｎ．］， ２００５．

［１４］ ＨＡＭＥＲＳ Ｍ． Ｆｌｉｇｈｔ ｄｉｒｅｃｔｏｒ ｆｏｒ ｈａｎｄｌｉｎｇ ｏｆ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ
ｓｌｉｎｇ ｌｏａｄｓ ［ Ｃ ］ ／ ／ ３１ｓｔ Ｅｕｒｏｐｅａｎ Ｒｏｔｏｒｃｒａｆｔ Ｆｏｒｕｍ．
Ｆｌｏｒｅｎｃｅ：［ｓ．ｎ．］， ２００５．

［１５］ ＢＩＳＧＡＡＲＤ Ｍ， ＣＯＵＲ⁃ＨＡＲＢＯ Ａ， ＢＥＮＤＴＳＥＮ Ｊ Ｄ．
Ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｓｌｕｎｇ
ｌｏａｄ ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ ［ Ｊ ］． Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｐｒａｃｔｉｃｅ，
２０１０， １８（７）：８００－８１１

［ １６ ］ ＢＩＳＧＡＡＲＤ Ｍ， ＡＮＤＥＲＳＬＡ Ｃ． Ｉｎｐｕｔ ｓｈａｐｉｎｇ ｆｏｒ
ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｓｌｕｎｇ ｌｏａｄ ｓｗｉｎｇ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ［ Ｒ］． Ｒｅｓｔｏｎ，
ＶＡ： ＡＩＡＡ， ２００８： ２００８－６９６４．

［１７］ ＩＶＬＥＲ Ｃ Ｍ， ＴＩＳＣＨＬＥＲ Ｍ Ｂ， ＰＯＷＥＬＬ Ｊ Ｄ． Ｃａｂｌｅ
ａｎｇｌｅ ｆｅｅｄｂａｃｋ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍｓ ｔｏ ｉｍｐｒｏｖｅ ｈａｎｄｌｉｎｇ
ｑｕａｌｉｔｉｅｓ ｆｏｒ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｓ ｗｉｔｈ ｓｌｕｎｇ ｌｏａｄｓ ［Ｒ］． Ｒｅｓｔｏｎ，
ＶＡ： ＡＩＡＡ， ２０１１： ２０１１－６６８６．

［１８］ＰＡＤＦＩＥＬＤ Ｇ Ｄ． Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｆｌｉｇｈｔ ｄｙｎａｍｉｃｓ： ｔｈｅ ｔｈｅｏｒｙ
ａｎｄ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｑｕａｌｉｔｉｅｓ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌｉｎｇ ［Ｍ］． Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ： ＡＩＡＡ Ｉｎｃ， １９９６： ８７－１８６．

（编辑　 张　 宏）

·３７·第 ３ 期 宋彦国， 等： 四直升机协调吊挂系统模型跟踪非线性控制


