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摘　 要:过渡模式是倾转旋翼机全过程自主飞行的关键阶段ꎬ亦是最容易发生安全事故的阶

段ꎮ 过渡轨迹是飞行器过渡模式控制律和制导律设计的基础ꎬ以某型无人倾转旋翼机为研究

对象ꎬ分析其气动特性ꎬ并根据过渡阶段的升力来源ꎬ将整个过渡阶段进行细化ꎻ再根据各个阶

段的约束条件确定其倾转过渡走廊ꎻ依据飞行器的飞行过程以及走廊确定飞行器的过渡轨迹ꎬ
并通过仿真验证其合理性ꎮ
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０　 引言
固定翼飞机具有高速巡航的能力ꎬ但是对于起降跑道

要求较高ꎮ 直升机具有垂直起降和空中悬停的能力ꎬ但是

飞行速度低、航程短ꎮ 倾转旋翼机则兼有固定翼飞机和直

升机的优点ꎬ是一种能够垂直起降、空中悬停并且快速飞

行的飞行器[１] ꎮ 由于飞机操纵方式众多、各通道相互耦合、
旋翼与机体气动干扰复杂等众多原因ꎬ导致了过渡模式的控

制难度大、飞行品质低等问题[２]ꎮ 合理的过渡轨迹是控制律

设计的前提ꎬ是飞机实现安全过渡的重要保证ꎮ
针对这一问题ꎬ国内外学者进行了深入研究并提出了

多种解决方案ꎮ 韩丽敏使用 ＭＡＴＬＡＢ 的配平方法对过渡

段进行了离散状态点的配平ꎬ从而拟合出了短舱角和前飞

速度的转换通道[３] ꎮ 曹芸芸根据机翼失速限制和发动机

可用功率限制计算了倾转角度－速度包线的上下边界ꎬ从
而建立了倾转走廊[４] ꎮ 赖水清等假设过渡段发动机功率

不变ꎬ并接入定高控制ꎬ对飞机进行静力平衡特性分析ꎬ根
据发动机短舱倾角特性导出以额定功率飞行的拉力和攻

角特性ꎬ由此得出过渡段不同发动机短舱转角和不同飞行

高度下的速度特性ꎬ从而得出转换飞行的安全范围[５] ꎮ
陆宜根据非线性模型分析飞机特性ꎬ利用牛顿迭代方法对

模型进行配平ꎬ再根据迎角和总距的约束求出倾转包线ꎬ

根据线性化模型分析倾转旋翼机 ３ 个飞行模态的稳定性

和操纵性ꎬ最后提出倾转轨迹[６] ꎮ 本文以某型号倾转旋

翼机为研究对象ꎬ从飞行器气动力学变化规律角度出发ꎬ
通过飞行过程以及过渡走廊规划得到标称轨迹剖面ꎬ最后

通过非线性仿真验证轨迹设计的合理性ꎮ

１　 问题描述

本文研究对象的飞行效果如图 １ 所示ꎮ 该型号采用

横列式气动构型ꎬ飞行器操纵舵面包括左右旋翼总距角、
纵向周期变距、升降舵、襟副翼、襟翼、方向舵以及短舱倾

角和油门开度ꎮ 该型号起飞质量为 ３６０ ｋｇꎬ属于低速小型

无人机ꎮ

 

图 １　 倾转旋翼机飞行效果图
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１.１　 过渡过程

过渡阶段可在定高平飞或者爬升 /下滑状态下进行ꎬ
平飞过渡模式不需要考虑高度轨迹的变化规律ꎬ从而降低

了过渡模式飞行控制的研发难度和技术风险ꎮ 故本文将

重点研究平飞模态下的过渡轨迹设计ꎬ整个过渡模式的飞

行过程如图 ２ 所示ꎮ
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图 ２　 倾转旋翼机过渡飞行段纵向轨迹剖面示意图

１)悬停小速度段

加速过渡阶段首先切入悬停小速度模态ꎬ借助纵向变

距使得飞行器加速至目标速度ꎬ从而以安全的速度切入下

一阶段ꎮ 减速过渡模式则是上述过程的逆过程ꎮ
２)旋翼操纵段

旋翼操纵段短舱倾角相对较大ꎬ旋翼拉力作为飞行器

的主要升力来源ꎬ短舱倾转将产生较大的加速度ꎬ加速 /减
速效果明显ꎮ

３)气动过渡段

气动过渡段不仅要完成升力来源的过渡ꎬ还需要完成

操纵舵面之间的切换ꎬ故气动过渡阶段是旋翼变距和气动

舵面的综合控制方式ꎮ
４)气动舵面操纵段

气动舵面操纵段飞行器飞行速度相对较高ꎬ气动舵面

的舵效相对较强ꎮ 故该阶段以飞行器的气动舵面和旋翼

总距角操纵为主ꎮ
５)气动构型调整段

固定翼模式旋翼主要表现为螺旋桨拉力特性ꎬ为提高

旋翼的桨叶工作效率ꎬ需降低旋翼转速ꎮ 此外还需调整襟

翼偏度并调节飞行速度ꎮ 故该阶段需要完成旋翼转速的

调整以及襟翼的收放操作ꎮ

１.２　 轨迹设计

无人倾转旋翼机标称轨迹设计是控制策略设计的基

础ꎬ其目的是合理规划过渡段的轨迹剖面ꎬ从而保证飞行

器在沿着标称轨迹飞行时不会出现约束超限ꎮ 本文采用

飞行速度－短舱倾角曲线作为标称的轨迹剖面ꎬ对象无

人机过渡阶段的轨迹剖面如图 ３ 实线所示ꎮ 根据剖面形

状可将倾转轨迹进行线性拟合ꎬ采用分段设计的方法将

其近似为数学函数能够直接描述的线性剖面(虚线)ꎬ因
此在每个阶段内的轨迹可表示为如式(１)所示的数学表

达式ꎮ
Ｖｃ ＝ ｋｉ(βＭ － βＭｉ) ＋ Ｖｉ

ｋｉ ＝ (Ｖｉ － Ｖｉ－１) / (βＭｉ － βＭ( ｉ－１) )
{ (１)
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图 ３　 标称速度－短舱倾角轨迹剖面

根据图 ３ 可知ꎬ若要描述出准确完整的速度过渡轨迹

线ꎬ需确定的轨迹参数如表 １ 所示ꎮ

表 １ 速度轨迹剖面特征参数

参数 物理意义

Ｖ０ / (ｍ / ｓ) 悬停小速度段和旋翼操纵段交点速度

(Ｖ１ꎬβＭ１) 旋翼操纵段和气动过渡段交点

(Ｖ２ꎬβＭ２) 气动过渡段和气动舵面操纵段交点

Ｖ３ / (ｍ / ｓ) 气动舵面操纵段和固定翼模式段交点速度

Ｋ１ 旋翼操纵段速度曲线斜率

Ｋ２ 气动过渡段速度曲线斜率

Ｋ３ 气动舵面操纵段速度曲线斜率

２　 特性分析

２.１　 固定翼模式气动分析

图 ４ 为对象无人机的升阻比随迎角的变化曲线ꎮ 升

阻比曲线呈现先增大后减小的趋势ꎬ对象无人机在最大升

阻比迎角后ꎬ反操纵特性明显ꎮ 考虑到对象无人机采用的

活塞式发动机推力响应迟缓ꎬ在反操纵区进行高度控制的

能力较弱ꎮ 为了保证飞行安全ꎬ飞行迎角应选在最大升阻

比迎角之前ꎬ故对象无人机飞行时的迎角范围应该选在

０° ~５°ꎮ
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图 ４　 对象无人机升阻比随迎角变化曲线

２.２　 过渡模式特性分析

１)外翼端对机体气动的影响分析

对象无人机过渡段整机俯仰力矩系数随短舱倾角变

化曲线如图 ５ 所示ꎮ 外翼端的转动对俯仰力矩会产生较
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大的影响ꎬ当飞行迎角<６°时ꎬ短舱倾角 ０° ~ ２０°之间俯仰

力矩系数发生较大的变化ꎬ由于此时的飞行速度相对较

高ꎬ外翼端的转动将会产生相当大的俯仰力矩干扰ꎬ故需

要通过升降舵给予一定的前馈补偿ꎮ
２)过渡模式气动力变化

过渡阶段旋翼拉力和机体气动力的合力与重力平衡ꎬ
在机体系 Ｏｙｂ 轴ꎬ机体气动力和旋翼拉力与飞机升力的占

比变化曲线如图 ６ 所示ꎮ 随着短舱倾角的减小ꎬ旋翼拉力

对于飞行器的升力贡献逐渐减小ꎬ机体气动力的贡献逐渐

增大ꎮ 短舱倾角 ６０° ~７０°之间曲线存在交点ꎬ并且配平俯

仰角越小ꎬ交点处所对应的短舱角越大ꎮ 故在短舱倾角位

于交点右侧时ꎬ旋翼拉力矢量对于稳定飞行至关重要ꎬ反
之机体气动力作用效果更为明显ꎮ 当短舱为 ０°时ꎬ旋翼

拉力对于升力无贡献ꎮ
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图 ５　 俯仰力矩系数曲线
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图 ６　 旋翼拉力和气动力占比变化曲线

３　 倾转过渡走廊规划

３.１　 约束指标的确定

过渡模式要求旋翼和机翼气动力的合理配合ꎬ来克服

飞行过程中的重力和阻力ꎬ然而飞行速度过低会导致飞行

器机翼失速ꎬ飞行速度过高则会受到旋翼可用功率等因素

的限制ꎮ 此外为保证飞行过程中具有一定的控制裕度ꎬ需
要考虑操纵量的约束ꎮ

１)迎角约束

过渡模式的飞行速度随着短舱倾角的减小而增加ꎬ机体

气动力也逐渐成为主要的升力来源ꎮ 由于迎角对机体气动

力具有直接影响ꎬ所以需要对迎角进行约束ꎮ 根据前文可知

当短舱倾角<７０°时ꎬ机体气动升力逐渐承担相当大的升力来

源ꎬ故短舱倾角≤７０°时保持迎角约束ꎬ如式(２)所示ꎮ
０° <α < ５° (２)

２)舵面操纵约束

无人倾转旋翼机的飞行速度受飞行器舵面操纵量的

约束ꎮ 表 ２ 为对象无人机各操纵舵面的操纵权限ꎮ

表 ２　 对象无人机各舵面的操纵权限

操纵通道 操纵权限 / (°)

总距角 [０ꎬ３５]
纵向周期变距 [－１０ꎬ１０]

襟副翼 [－４５ꎬ４５]
升降舵 [－２５ꎬ２５]

３.２　 过渡走廊计算方法

当短舱>７０°时ꎬ飞行器受旋翼气动力影响较大ꎬ故飞

行过程受旋翼操纵量约束影响较大ꎮ 当短舱<７０°时ꎬ飞
行器受机体气动力影响较大ꎬ故非旋翼操纵段以迎角约束

为主ꎮ 此外过渡过程中还要对旋翼需用功率进行检查ꎮ
过渡走廊的解算方法如图 ７ 所示ꎬ根据约束条件不同ꎬ可
粗略将走廊分为旋翼操纵段和非旋翼操纵段ꎬ其中旋翼操

纵段是指短舱>７０°时的状态点集合ꎮ

D#B
�>�

D>3�

�33�

�5L*
�(��

E�D*

βM>70°

βM�70°

图 ７　 过渡走廊解算方法示意图

３.３　 旋翼操纵段

１)直升机模式下的最大飞行速度

直升机模式各个飞行速度的配平点曲线如图 ８ 所示ꎮ
随着飞行速度的增加ꎬ旋翼总距角先减小而后逐渐增加ꎬ
纵向变距随着飞行速度的增加而逐渐增大ꎮ 当飞行速度

为 １７.９３ ｍ / ｓ 左右时ꎬ纵向变距大约在 １０°左右ꎬ已达到操

纵上限ꎮ 直升机模式旋翼需用功率随着速度的增加先减

小后增大ꎬ悬停状态旋翼需用功率最大ꎮ 从旋翼需用功率

曲线可以发现ꎬ飞行器前飞阶段发动机功率始终能够满足

飞行的需求ꎮ
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图 ８　 直升机模式配平曲线

综合上述分析ꎬ可以确定直升机模式下的最大前飞速

度为 １７.９３ ｍ / ｓꎮ
２)悬停状态下的最小短舱倾角

飞行器悬停状态下旋翼拉力主要用来克服飞行器的

重力ꎬ此时旋翼的桨盘平面垂直于重力方向ꎮ 由于旋翼纵

向周期变距具有一定的调节桨盘平面能力ꎬ故即便是在悬

停状态ꎬ短舱仍可向前倾转一定角度ꎮ 飞行器的桨盘前倾

角和短舱之间的关系如式(３)所示ꎮ
π / ２ － βＭ( ) ｍａｘ ＝ ａ１( ) ｍａｘ ＋ ｘＭ / ｙＭ (３)

其中 ｘＭ 和 ｙＭ 分别表示旋翼桨毂中心相对质心的纵向、垂
向距离ꎮ 根据变距和挥舞的等效特性可得式(４)ꎮ

ａ１( ) ｍａｘ ＝ － Ｂ１( ) ｍａｘ (４)
根据式(３)和式(４)可以确定短舱倾角为 ８０°ꎮ

３.４　 非旋翼操纵段

根据约束条件ꎬ选择在 ０°和 ５°飞行迎角状态下进行

配平ꎬ得到相关配平状态信息如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 倾转过渡走廊部分配平状态汇总表

短舱倾角 / (°) 襟翼 / (°) 迎角 / (°) 速度 / (ｍ / ｓ)

０ ３０
０ ３０.５

５ ２６.４

３０ ３０
０ ２６.８

５ ２３.７

５０ ３０
０ ２５.０

５ ２０.８

７０ ３０
０ ５.０

２０.４ １５.５

３.５　 过渡走廊计算结果

根据约束条件绘制得到的过渡走廊如图 ９ 所示ꎮ 短

舱>８０°时ꎬ走廊较宽ꎬ且旋翼轴倾斜引起的加速度最大ꎻ
当短舱<５０°时ꎬ旋翼轴倾斜引起的加速度最小ꎮ 参照图 ３
的标称轨迹剖面ꎬ结合过渡走廊可以确定过渡段轨迹的部

分特征参数如表 ４ 所示ꎮ
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图 ９　 对象无人倾转旋翼机倾转

过渡走廊曲线

表 ４　 部分轨迹参数取值表

参数 取值 / (°)

βＭ１ ８０

βＭ２ ５０

４　 标称轨迹剖面设计

４.１　 端点飞行状态设计

１)短舱倾角为 ０°状态

为了提高过渡阶段的安全性ꎬ需要缩短过渡时间ꎬ一
般有两种方式:加快短舱倾转角速度或者减小固定翼模式

速度ꎮ 增大短舱倾转角速度会加大控制系统设计的难度ꎬ
而且倾转角速度受倾转舵机最大角速度的限制ꎬ往往存在

上限ꎬ从工程应用角度而言难度极大ꎮ 故减小固定翼模式

的速度就显得尤为必要ꎮ
无人机的稳态飞行需要升力来平衡ꎬ对象无人机的升

力系数主要由迎角和舵面输出决定ꎬ若要减小飞行速度ꎬ
可考虑调整飞行状态量或者使用增升装置ꎮ 使用襟翼可

有效地提高对象无人机的升力和阻力ꎬ从而降低固定翼模

式飞行速度ꎮ 考虑到对象无人机的迎角工作范围相对较

小ꎬ减速能力有限ꎬ故本文选择使用襟翼来降低无人机的

飞行速度ꎮ
经过总体单位综合评定ꎬ对象无人倾转旋翼机固定翼

模式下的最小飞行速度为 ８８ ｋｍ / ｈꎮ 考虑到一定安全裕

度ꎬ对象无人机的飞行速度应≥１００ ｋｍ / ｈꎮ 对象无人机襟

副翼和襟翼都具有增升效果ꎬ表 ５ 为在迎角范围 ０° ~ ５°内
使用不同襟翼和襟副翼偏度下的配平速度统计表ꎮ

表 ５　 不同襟翼机构的飞行速度范围统计表

增升装置 速度范围 / (ｍ / ｓ)

襟翼 ２８.３~４３.３

襟副翼 ２８.３~４３.３

襟翼＋襟副翼 ２５.５~４３.３

　 　 由表 ５ 可以看出ꎬ单独使用襟翼或者襟副翼增升能力

并不足ꎬ减速效果有限ꎮ 当单独使用襟翼或者襟副翼时ꎬ
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其襟翼角度需要偏转至最大ꎬ且飞行迎角为 ５°时才能达

到最小的飞行速度ꎮ 而采用襟翼＋襟副翼的组合偏转方

案能够覆盖对象无人机允许的最小飞行速度范围ꎬ故选用

襟翼和襟副翼作为调速的增升操纵机构ꎮ 不同襟翼和襟

副翼偏度下的飞行速度和迎角的关系曲线如图 １０ 所示ꎮ
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图 １０　 固定翼模式飞行迎角－速度曲线

对象无人机最大升阻比迎角相对较小ꎬ且襟翼的使用

会导致最大升阻比迎角前移ꎬ故使用襟翼时仍然考虑选择

２°迎角飞行ꎮ 由图 １０ 可知ꎬ当襟翼偏度为 ４０°时ꎬ飞行速

度 ２７.５ ｍ / ｓꎬ相较于最小飞行速度安全裕度不足ꎮ 为了保

证在巡航段具备足够的滚转控制能力ꎬ故选用襟翼偏度

３０°较为合适ꎬ速度为 ２８.５ ｍ / ｓꎮ
２)短舱倾角为 ９０°状态

当处于直升机飞行模式或者短舱前倾小角度时ꎬ为减

少旋翼和机翼之间的气动干扰ꎬ不得不通过襟翼偏转的方

式以减小机翼处在旋翼滑流区的面积ꎬ故襟翼保持固定翼

模式的偏转角度 ３０°ꎮ 由于加速过渡模式始于悬停小速

度飞行状态ꎬ减速过渡模态又止于此ꎬ故飞行速度选为悬

停小速度前飞时的飞行速度 ５ｍ / ｓꎮ

４.２　 气动舵面操纵段

气动舵面操纵段的轨迹可近似处理为如式(１)所示

的线性关系ꎮ 上一节的分析已经确定短舱倾角为 ０°状态

下的飞行速度ꎬ故本小节仅需要确定短舱倾角 ５０°情况下

对应的飞行速度ꎬ即可确定气动舵面操纵段轨迹参数ꎮ 过

渡走廊是过渡飞行的安全边界ꎬ对象无人机仅能在边界区

域内飞行ꎮ 为保证无人机具有较大的安全裕度ꎬ速度轨迹

需要尽可能地设计在走廊中间ꎬ故根据走廊短舱 ５０°时的

飞行速度边界和式(５)确定此时的飞行速度 Ｖ２ 大约为

２３ｍ / ｓꎬ轨迹参数 Ｋ３ ＝ － ０.１１ꎮ
ＶβＭ

＝ ＶβＭｍｉｎ ＋ ＶβＭｍａｘ( ) / ２ (５)

４.３　 轨迹设计结果

根据 ４.２ 章节的设计方法ꎬ可分别确定其余飞行阶段

的轨迹参数ꎮ 综合上述设计结果ꎬ可获得符合要求的轨迹

剖面如式(６)所示ꎮ
Ｖｃ ＝ － １.０５(βＭ － ８０)＋１５.５　 ８０° ≤ βＭ ≤ ９０°
Ｖｃ ＝ － ０.２５(βＭ － ５０)＋２３.０　 ５０° ≤ βＭ < ８０°
Ｖｃ ＝ － ０.１１βＭ ＋ ２８.５　 　 　 　 ０° ≤ βＭ < ５０°

{ (６)

５　 仿真验证

在标称状态下ꎬ基于标称轨迹的仿真结果如图 １１ 所

示ꎮ 由图 １１(ａ)可知ꎬ飞行速度能够跟踪上轨迹剖面ꎬ满
足飞行器的速度安全性指标ꎮ 由图 １１(ｄ)可知ꎬ随着无人

机舵效逐渐增强ꎬ过渡阶段的升降舵配平逐渐减小ꎮ 在短

舱倾角 ０° ~２０°内ꎬ升降舵配平量发生较大变化ꎬ这是过渡

段外翼端对机体俯仰力矩的干扰所导致ꎮ 由图 １１(ｅ)可
知ꎬ当短舱在 ８０° ~９０°内ꎬ纵向变距变化较大ꎬ这说明在旋

翼操纵段飞行器的加速是在旋翼轴和纵向周期变距的共

同作用下完成的ꎮ 标称状态下过渡阶段对于纵向变距配

平要求较小ꎬ旋翼纵向变距具备足够的控制能力ꎮ 由图

１１(ｆ)可知ꎬ随着短舱角度逐渐减小ꎬ飞行速度逐渐增大ꎬ
旋翼需用功率也在逐渐减小ꎮ 对象无人机发动机最大功

率 ８４.５ ｋＷꎬ在考虑 １５％功率损失的情况下依然能够满足

系统的需求ꎮ 因此轨迹设计能够满足飞行约束条件ꎬ保障

过渡阶段的飞行安全ꎮ
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图 １１　 基于标称轨迹剖面的过渡段飞行仿真结果

６　 结语

过渡模式是准平衡状态ꎬ相比稳定飞行状态有更大不

确定性ꎬ对飞控系统提出了更高要求ꎮ 本文结合过渡段控

制策略设计需求ꎬ进行过渡轨迹的设计研究ꎮ 首先分析无

人机的气动特性ꎬ然后根据气动升力的来源将过渡段分为

旋翼操纵段和非旋翼操纵段ꎬ并通过不同约束条件确定过

渡走廊ꎮ 最后根据走廊以及飞行过程规划得到标称速度

－短舱角剖面ꎬ并通过非线性仿真验证过渡阶段的轨迹设

计合理性ꎬ从而保证过渡阶段飞行安全ꎮ
(下转第 １７６ 页)
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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

参考文献:
[１] ＭＡＩＳＥＬ Ｍ ＤꎬＧＩＵＬＩＡＮＥＴＴＩ Ｄ ＪꎬＤＵＧＡＮ Ｄ Ｃ.Ｔｈｅ ｈｉｓｔｏｒｙ ｏｆ

ｔｈｅ ＸＶ－１５ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ｒｅｓｅａｒｃｈ ａｉｒｃｒａｆｔ ｆｒｏｍ ｃｏｎｃｅｐｔ ｔｏ ｆｌｉｇｈｔ[ＥＢ /
ＯＬ].[２０１９－１２－０１]ｈｔｔｐｓ: / / ｈｉｓｔｏｒｙ.ｎａｓａ.ｇｏｖ / ｍｏｎｏｇｒａｐｈ１７.ｐｄｆ.

[２] 张练ꎬ 孙凯军ꎬ 叶川ꎬ 等. 新构型倾转旋翼无人机飞行力学

建模[Ｊ] . 航空工程进展ꎬ ２０１９ꎬ １０(４): ４６２￣４７０.
[３] 曹芸芸. 倾转旋翼飞行器飞行动力学数学建模方法研究[Ｄ].

南京: 南京航空航天大学ꎬ ２０１２.
[４] 高正ꎬ 陈仁良. 直升机飞行动力学[Ｍ]. 北京: 科学出版社ꎬ ２００３.
[５] 张明廉. 飞行控制系统[Ｍ]. 北京: 航空工业出版社ꎬ １９９４.
[６] Ａｎｏｎｙｍｏｕｓ. ＡＭＣＯＭ ＡＤＳ￣３３Ｅ￣ＰＲＦ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ ｄｅｓｉｇｎ ｓｔａｎｄ￣

ａｒｄꎬ ｈａｎｄｌｉｎｇ ｑｕａｌｉｔｉｅｓ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｆｏｒ ｍｉｌｉｔａｒｙ ｒｏｔｏｒｃｒａｆｔ [ Ｓ] .
Ｈｕｎｔｓｖｉｌｌｅꎬ Ａｌａｂａｍａ: Ｕ. Ｓ. Ａｒｍｙ Ａｖｉａｔｉｏｎ ａｎｄ Ｍｉｓｓｉｌｅ Ｃｏｍ￣
ｍａｎｄꎬ ２０００.

[７] 黄海. 无人直升机悬停 / 小速度段的飞行控制律设计技术研

究[Ｄ]. 南京: 南京航空航天大学ꎬ ２０１０.
[８] 胡寿松. 自动控制原理[Ｍ]. 北京: 国防工业出版社ꎬ １９９４.
[ ９] ＰＲＯＵＴＹ Ｒ Ｗ. Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒꎬ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅꎬ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ

[ＥＢ / ＯＬ].[２０１９－１２－０２].ｈｔｔｐｓ: / / ｗｗｗ. ｒｅｓｅａｒｃｈｇａｔｅ.ｎｅｔ / ｐｕｂ￣
ｌｉｃａｔｉｏｎ / ２２９０５８０３３＿Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ＿Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ＿Ｓｔａｂｉｌｉｔｙ＿ａｎｄ＿Ｃｏｎ￣
ｔｒｏｌ１.

[１０] 胡辉. 基于嵌入式控制系统的无人倾转旋翼机控制与试验

研究[Ｄ]. 南京: 南京航空航天大学ꎬ ２０１８.
[１１] 马逸君ꎬ 战强. 一种横列双旋翼飞行器的设计与运动控制研

究[Ｊ] . 机械制造与自动化ꎬ ２０１９ꎬ ４８(２): １５６￣１５９ꎬ １６３.

收稿日期:２０１９ １２ ０６

􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠􀥠

(上接第 １７１ 页)

参考文献:
[１] 刘海辉ꎬ 郁嘉ꎬ 屈香菊. 基于隐模型跟踪的倾转旋翼机飞行

控制[Ｊ] . 飞行力学ꎬ ２０１７ꎬ ３５(５): ３１￣３５ꎬ ３９.
[２] 杨军ꎬ 吴希明ꎬ 凡永华ꎬ 等. 倾转旋翼机飞行控制. [ Ｄ].

北京: 航空工业出版社ꎬ ２００５.
[３] 韩丽敏. 倾转旋翼机过渡段纵向控制技术研究[Ｄ]. 南京:

南京航空航天大学ꎬ ２０１１.

[４] 曹芸芸. 倾转旋翼飞行器飞行动力学数学建模方法研究[Ｄ].
南京: 南京航空航天大学ꎬ ２０１２.

[５] 赖水清ꎬ 严峰ꎬ 徐珂. 倾转旋翼机过渡飞行阶段控制律设计

研究[Ｊ] . 直升机技术ꎬ ２００９(３): ５２￣５５.
[６] 陆宜. 某小型无人倾转旋翼机飞行控制系统设计与仿真[Ｄ].

南京: 南京航空航天大学ꎬ ２０１５.

收稿日期:２０１９ １２ ０９

􀅰６７１􀅰


