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摘　 要:针对无人倾转旋翼机直升机模式ꎬ进行机理建模并分析模态特性ꎬ 提出 ３ 种位置控制

律策略并进行对比分析ꎬ选择采用基于地速的高精度位置控制策略ꎮ 结合物理概念从根轨迹

和时域阶跃响应进行内外环参数的详细设计ꎬ并通过非线性仿真验证控制律的鲁棒性ꎬ完成纵

向位置控制律设计ꎮ
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０　 引言

倾转旋翼机能够像直升机一样垂直起降与悬停ꎬ也能

像固定翼飞机一样高速巡航ꎬ兼具直升机和固定翼的优

点ꎬ与常规直升机相比ꎬ其飞行速度、航程都大幅增加ꎻ与
固定翼飞机相比ꎬ无需长跑道ꎬ起降适应性强ꎬ其飞行包线

涵盖了直升机和固定翼的范围ꎮ 因为其优异的性能和良

好的经济性ꎬ无论是在军用还是民用领域都具有广阔的发

展空间ꎮ 随着飞行控制技术的研究发展ꎬ无人倾转旋翼机

也开始进入快速发展阶段[１] ꎮ
倾转旋翼机旋翼短舱与机体垂直时定义为直升机模

式ꎬ直升机模式是无人倾转旋翼机飞行阶段不可或缺的一

环ꎬ也是显著区别于固定翼飞机的特点ꎮ 在起降、悬停或

低速飞行时ꎬ其整机的升力、操纵力 /力矩均来自位于左右

机翼末端的两副旋翼ꎬ针对此模式的控制律设计具有工程

上的实用价值ꎮ
目前ꎬ对于无人倾转旋翼机控制方案的研究关注度均

集中在倾转过渡段ꎬ对于直升机模式的控制问题鲜有深入

研究ꎬ而直升机模式的控制决定其起降性能ꎮ 因此本文将

通过分析直升机模式纵向特性ꎬ研究纵向位置控制律的控

制策略ꎬ优化纵向位置控制律ꎬ并结合实时仿真验证控制

律设计的鲁棒性ꎮ

１　 建模与对象特性分析

１.１　 建模

本文沿用实验室目前在旋翼类飞行器中所获得的技

术积累ꎬ使用专业旋翼类飞机建模软件 ＲｏｔｏｒＬｉｂꎬ采用机

理法进行建模ꎮ 根据直升机空气动力学原理和机械运动

原理ꎬ构建直升机模式的运动方程ꎬ描述其运动机理ꎮ 利

用动量理论和叶素理论计算旋翼气动力ꎬ并综合考虑了旋

翼高阶运动特性和气动部件之间的干扰ꎬ对影响旋翼建模

动力学特性的因素进行相对全面的处理ꎮ 其建模结果目

前已经历数个型号机型的试飞ꎬ具有较高的置信度[２－３] ꎮ
本文所采用的对象无人倾转旋翼机模型用欧美坐标

系下的悬停状态数学模型形式为:
ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ
ｙ＝Ｃｘ{ (１)

其中:状态向量 ｘ ＝ ｕ ｖ ｗ ｐ ｑ ｒ φ θ ψ[ ] Ｔꎬ式
中字符分别表示前向速度、右向速度、垂向速度、滚转角速

率、俯仰角速率、偏航角速率、滚转角、俯仰角和航向角ꎻ控
制向量 ｕ＝ δｃ δａ δｅ δｒ[ ] Ｔꎬ其中字符分别表示总距、总
距差动、纵向周期变距、纵向周期变距差动ꎮ
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１.２　 纵向模态分析

表 １ 为直升机模式纵向特征根ꎮ

表 １　 直升机模式纵向特征根

运动模态 特征根 阻尼比 频率 / ( ｒａｄ / ｓ) 时间常数 / ｓ

俯仰阻尼模态 －０.８９４ １.０ ０.８９４ １.１２

速度震荡模态 ０.３６３±０.７２７ｉ －０.４４７ ０.８１３ —

　 　 俯仰阻尼模态物理解释为ꎬ若受扰动后做俯仰运动ꎬ
俯仰角和旋翼迎角发生变化ꎬ然而旋翼具有较大的气动阻

尼以及气动上机翼和平尾提供额外的俯仰阻尼使得俯仰

角的变化快速衰减ꎮ
前向速度振荡模态主要描述了纵向速度和旋翼迎角

的变化关系ꎮ 比如当倾转旋翼机悬停时受到扰动产生前

向速度ꎬ旋翼会由于相对气流发生后倒ꎬ整个旋翼产生向

后上方的力ꎮ 该力的水平分量使直升机前向加速度减小

直至为 ０ꎬ而此时直升机前向速度达到最大值ꎬ旋翼相对

气流速度也达到最大ꎮ 因此旋翼继续后倒ꎬ此时旋翼产生

升力的水平分量使直升机产生向后的加速度直至前向速

度过零点之后反向ꎬ由于对象倾转旋翼机不稳定ꎬ因此反

向最大速度会大于前向速度ꎮ 以上的过程周而复始ꎬ最终

发散ꎬ并且此模态耦合俯仰角和高度通道ꎮ 可得出结论ꎬ
对象无人倾转旋翼机纵向稳定性差ꎬ所以需引入俯仰角反

馈与前向速度反馈ꎬ提高纵向的稳定性[４－５] ꎮ
观察纵向周期变距到角速率的开环频域响应(图 １)ꎬ

低频段较小幅值增益反映出姿态跟踪能力弱ꎬ稳态控制精

度低等ꎬ难以实现精确跟踪控制ꎮ 因此可以预测在低频输

入下响应特性差ꎬ抗干扰能力弱ꎮ 频率响应特性的分析为

控制律设计提供了理论依据ꎮ
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图 １　 开环频域特性曲线

１.３　 控制需求分析

纵向位置控制的主要任务是控制无人倾转旋翼机的

纵向空间位置ꎬ是直升机模式所特有的控制要求ꎬＡＤＳ－３３
直升机飞行品质规范中对位置控制精度也有明确的规

定[６] ꎮ 在纵向通道上要保持纵向位置不变或者小速度

前飞 /后飞ꎮ 按照两种要求将纵向分为保持状态和跟踪状

态ꎮ 保持状态的控制任务是保持纵向位置不变ꎬ跟踪状态

的控制任务是实现无人直升机空间位置的小速度移动ꎮ
从纵向通道本身特性来看ꎬ存在俯仰阻尼模态和速度

震荡模态ꎬ但是为确保位置响应的平稳性ꎬ位置回路阻尼

比需要≥１.０ꎮ 其次ꎬ需要具有较强的适应能力ꎬ才能够满

足在不同环境下例如风扰动和信号干扰等情况下的控制

性能要求ꎮ

２　 纵向位置控制策略研究

２.１　 基于姿态角阻尼内回路的位置控制

姿态阻尼内回路位置控制是使用增稳回路来提高系

统稳定性ꎬ不进行姿态角跟踪控制ꎮ 外回路采用位置保持

与跟踪控制回路ꎬ为 ＰＩＤ 控制器ꎬ并且外回路被控量不产

生姿态指令ꎬ直接输出到舵面进行控制[７] ꎮ 控制律为

δｅ ＝ δｅｔｒｉｍ ＋ Ｋθ(θ － θｔｒｉｍ) ＋ Ｋｑｑ －

ＫＶｘ
(Ｖｘ － Ｖｘｇ

) － Ｋｘ(ｘ － ｘｇ) － Ｉｘ∫(ｘ － ｘｇ)ｄｔ (２)

基于姿态角阻尼内回路位置控制对应的控制结构如

图 ２ 所示ꎮ
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图 ２　 基于姿态角阻尼内回路位置控制结构图

２.２　 基于姿态角指令内回路的位置控制

姿态角指令内回路将位置回路产生的控制量转换为

姿态角指令ꎬ通过内回路的姿态精确控制间接实现位置控

制ꎮ 此控制结构对姿态角内回路的控制精度的要求较高ꎬ
因此需要引入姿态角积分量来保证控制精度ꎮ 控制律为:

δｅ ＝ δｅｔｒｉｍ ＋ Ｋθ(θ － θｇ) ＋ Ｉθ∫(θ － θｇ)ｄｔ ＋ Ｋｑｑ

θｇ ＝ － Ｋｘ(ｘ － ｘｇ) － Ｉｘ∫(ｘ － ｘｇ)ｄｔ － ＫＶｘ
(Ｖｘ － Ｖｘｇ

)

ì

î

í
ïï

ïï

(３)
基于姿态角指令内回路的位置控制对应的控制结构

如图 ３ 所示ꎮ
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图 ３　 基于姿态角指令内回路位置控制结构图

２.３　 基于地速的高精度位置控制律

相比于姿态角指令ꎬ内回路的位置控制是通过内回路

的姿态精确控制间接实现位置控制ꎮ 基于地速的高精度位
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置控制律是通过地速的精确控制间接实现位置控制ꎮ 内回

路采用姿态增稳回路ꎬ提高姿态回路稳定性ꎻ外回路为地速

控制回路ꎬ采用 ＰＩ 控制器实现地速保持与跟踪控制ꎮ

δｅ ＝δｅｔｒｉｍ ＋ ＫθΔθ ＋ Ｋｑｑ － ＫＶｘ
(Ｖｘ － Ｖｘｇ

) － ＩＶｘ∫(Ｖｘ － Ｖｘｇ
)

Ｖｘｇ
＝ Ｋｘ(ｘ － ｘｇ)

{
(４)

基于地速的高精度位置控制对应的控制结构如图 ４所示ꎮ
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图 ４　 基于地速高精度位置控制结构图

２.４　 控制策略对比

首先基于姿态角阻尼内回路的位置控制避开无人倾转

旋翼机姿态难准确跟踪的问题ꎬ工程实现较为简单ꎬ且姿态

响应比较平缓ꎬ在此方面有利于降低机身震动ꎮ 但是需要通

过位置偏差建立新的配平舵面ꎬ其抗扰动能力较差ꎮ
基于姿态角指令内回路的位置控制因为通过姿态环

建立配平状态ꎬ所以抗扰动能力较强ꎬ但是姿态控制难度

大ꎬ工程实现较困难ꎬ且和姿态角阻尼内回路相反ꎬ姿态波

动较大ꎬ容易加剧机体震动ꎮ
基于地速控制的位置控制姿态响应平缓ꎬ因为是通过

地速控制来间接控制位置ꎬ精度更高ꎬ且抗风性更强ꎮ 除

此之外ꎬ在不接入位置环的情况下ꎬ地速控制还可以实现

相对位置的悬停功能ꎮ
根据以上分析最终选择基于地速控制的位置控制律

并进行参数设计和工程实现ꎮ

３　 基于地速的高精度位置控制律设计
基于地速的高精度位置控制律内回路采用姿态增稳

回路ꎬ外回路由两部分组成:地速控制回路和位置控制回

路ꎮ 可从内由外进行设计ꎮ

３.１　 姿态增稳内回路

采用角速率和姿态角的姿态增稳内回路ꎬ回避了倾转

旋翼机直升机模式悬停时姿态控制的难点ꎮ 由于不需要

进行精确控制ꎬ姿态内回路不需要加入积分项ꎬ仅采用比

例和微分两项进行增稳ꎬ即可满足姿态增稳的要求ꎮ 俯仰

角速率的反馈能够快速抑制纵向短周期的俯仰角速率振

荡ꎬ提高纵向短周期角运动阻尼ꎻ俯仰角信号也以并联形

式接入增稳回路ꎬ用于弥补对象倾转旋翼机俯仰运动静稳

定性的不足ꎬ改善纵向长周期响应的阻尼比ꎮ
倾转旋翼机纵向的动力学方程为

ｍ(ａｘ － Ｖｙｑ ＋ Ｖｚ ｒ) ＋ ｍｇｓｉｎθ ＝ Ｔｓｉｎθ (５)
观察方程ꎬ俯仰角 θ 与纵向加速度 ａｘ 存在比例关系ꎬ

从而可以认为俯仰角是速度的加速度项ꎮ 阻尼内回路选

择的俯仰角系数越大ꎬ对地速控制来讲ꎬ阻尼越强ꎬ即抗干

扰能力越强ꎮ 但是过大的系数会导致出舵量较大ꎬ所以需

综合考虑后选取参数ꎮ
从力方面考虑ꎬ如图 ５ 所示ꎬ除纵向周期变距改变引

起的前向力ꎬ Δθ 会让拉力在水平面产生前向分力

ＴｓｉｎΔθ ꎬ此分力会产生前向加速度 ａｘ ꎬ俯仰角引起的前向

加速度会引起前向速度的增加ꎬ从而使地速的响应加快ꎮ

T

Δθ

Δθ

COG

'T

图 ５　 改变俯仰角引起的力变化示意图

从图 ６ 可以看出ꎬ当内环接入俯仰角阻尼内回路后ꎬ
比较原始纵向周期变距到纵向速度的开环频域响应ꎬ相位

出现明显的超前调整ꎬ证明接入俯仰角阻尼内回路后ꎬ前
向速度的响应变快ꎬ改善了地速回路的频域特性[８] ꎮ
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图 ６　 接入俯仰角前后的速度频域响应对比

如图 ７ 所示ꎬ接入俯仰角后的根轨迹曲线ꎬ最终设计

阻尼内回路参数 Ｋｑ 的值为 ０.２ꎬ Ｋθ 的值为 ０.３５ꎮ
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图 ７　 接入俯仰角后的根轨迹图
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电气与自动化 梁天ꎬ等无人倾转旋翼机直升机模式纵向位置控制律设计

３.２　 地速控制回路

地速控制回路为地速偏差的 ＰＩ 控制ꎬ并且外回路对

位置的控制实际上也是间接通过地速的指令值来进行准

确控制的ꎮ 所以在整个位置控制中ꎬ地速回路为绝对的

核心ꎮ
地速回路的积分项设计ꎬ需要着重从整个地速回路的

抗干扰能力来进行设计ꎬ在此基础上考虑整个地速通道的

快速性和稳定性ꎮ
从图 ８ 的地速回路根轨迹来看ꎬ包含姿态增稳后的系

统长周期稳定ꎬ在调参过程中可以发现ꎬ纵向速度积分增

益越大ꎬ阶跃响应上升时间越短ꎬ系统响应越快ꎮ 但过大

的积分增益同时导致系统的动态响应性能变差ꎬ速度振荡

变大ꎬ需要加大比例增益抑制振荡ꎬ整个响应的调节时间

变长ꎮ 减小积分增益可以改善纵向速度响应的振荡ꎬ但同

时其响应速度也变慢ꎬ上升时间变长ꎬ系统跟踪能力弱ꎬ综
合考虑系统调节时间和超调振荡等因素ꎬ将速度控制回路

的系数定为 ＫＶＸ
＝ ０.９ꎬ ＩＶＸ ＝ ０.１２ꎬ此时纵向速度的阶跃

曲线如图 ９ 所示ꎮ 从阶跃响应图中可以看出ꎬ纵向速度阶

跃响应超调很小ꎬ调节时间为 ７ ｓ 左右ꎬ系统响应性能比较

理想ꎮ
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图 ８　 地速回路根轨迹曲线
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图 ９　 地速回路阶跃响应曲线

３.３　 位置控制回路

地速控制回路仅解决地速跟踪的问题ꎬ对绝对位

置的跟踪需要位置回路的加入ꎮ 位置控制结构较为简

单ꎬ将位置偏差信号给到速度指令值进行控制即可ꎮ
位置控制最终达到的目标是满足位置响应的准确性

和平稳性[９] ꎮ 结合图 １０ 最终的时域阶跃响应进行参数选

择 Ｋｘ ＝ ０.１８ꎮ
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图 １０　 位置回路阶跃响应曲线

４　 仿真性能验证

无人倾转旋翼机直升机模式位置控制的主要问题之

一是其在悬停飞行模态时ꎬ对大气扰动的抵抗能力不足ꎬ
容易出现较大的控制误差ꎮ 因此ꎬ本文着重针对这一问

题ꎬ设计仿真案例进行验证控制律设计的正确性[１０－１１] ꎮ
鲁棒性测试采用 ３ 种手段ꎬ分别是 ５ｍ / ｓ 的常值风ꎬ

幅值为 ８ｍ / ｓ 的正弦风ꎬ最后模拟地速死区为 ０.０３ ｍ / ｓꎮ
仿真结果位置偏差曲线和纵向速度曲线如图 １１－图 １３
所示ꎮ
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图 １１　 常值风 ５ ｍ / ｓ 位置和速度曲线
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图 １２　 正弦风 ８ ｍ / ｓ 位置和速度曲线
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图 １３　 地速死区 ０.０３ ｍ / ｓ 位置和速度曲线

　 　 观察仿真结果曲线ꎬ基于地速的高精度位置控制律

能够很好地完成纵向位置控制ꎬ且具有优秀的抗干扰

能力ꎮ

５　 结语

本文针对无人倾转旋翼机直升机模式的纵向位置控

制ꎬ选取基于地速的高精度位置控制律为控制策略ꎬ从根

轨迹和物理概念角度设计控制内外环参数ꎬ最终通过非线

性仿真验证控制律的鲁棒性ꎬ完成了纵向位置的控制律

设计ꎮ
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