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摘　 要:以 ＸＶ－１５为原型ꎬ建立倾转旋翼飞行器纵垂通道三自由度非线性全量模型并线性化ꎮ
针对其定翼机模态下的纵垂向控制问题ꎬ采用级联控制方案ꎬ设计基于状态空间模型预测算法

的控制器ꎬ不同短舱角采用同一组参数ꎬ实现无切换控制ꎮ 仿真结果表明ꎬ所设计的飞行控制

系统性能好、鲁棒性强ꎬ能够满足应用要求ꎮ
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０　 引言

倾转旋翼飞行器既有直升机的垂直起降功能ꎬ又有

定翼机的高速巡航飞行能力ꎬ融合了两种飞行器的优点ꎬ
在军民领域的用途非常广泛[１] ꎮ 倾转旋翼机在扩大飞

行包线的同时ꎬ也带来了许多新的技术问题ꎮ 倾转旋翼

飞行器在起降时工作在直升机模态ꎬ在高速巡航时工作

在定翼机模态ꎬ两种模态通过发动机短舱倾转实现ꎮ 在

短舱倾转过程中ꎬ飞行控制被控对象的结构、参数以及所

处环境都有很大的不确定性ꎮ 如今国内外关于倾转旋翼

机飞行控制问题的理论研究算法有 ＰＩＤ[２] 、滑模变结构

控制[３] 、粒子群优化[４] 、反馈线性化[５] 、自适应控制[６]

等ꎬ仍有问题存在或者待解决ꎬ如一些算法的鲁棒性与抗

干扰能力不强ꎬ在切换控制时容易出现抖振现象ꎬ有的对

理想化环境较为依赖等ꎮ 本文以横列式双倾转旋翼飞行

器 ＸＶ－１５为原型ꎬ开展定翼机模态纵垂向的模型特性分

析与控制研究ꎮ

１　 建模与对象特性分析

倾转旋翼飞行器动力学系统的全量方程虽然准确ꎬ但
是线性化的飞行运动方程更适合于以成熟的线性系统控

制理论来进行飞行控制系统的设计ꎬ因此需要将本课题组

建立的六自由度非线性模型[７]简化为三自由度模型ꎬ并

进行线性化近似处理ꎬ得到常系数线性微分方程形式的数

学模型[８]为:
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式中状态量 Ｘ、控制量 Ｕ、测量输出 Ｙ 依次为:
Ｘ＝[ｕ　 ｗ　 ｑ　 θ　 ｈ]Ｔ、Ｕ＝[δｃδｅ]Ｔ、Ｙ＝[ｕ　 ｗ　 ｑ　 θ　 ｈ]Ｔꎮ
其中:ｈ 为地面坐标系下飞行高度ꎻｕ、ｗ 为机体轴的纵垂
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速度分量ꎻθ 为机体俯仰角ꎻｑ 为俯仰角速率ꎮ 特别注意以

上各变量含义是相对于平衡点的偏差量ꎮ Ｘ、Ｚ、Ｍｙ为机体

轴系的前向力、垂向力、俯仰力矩ꎻＩｙ为转动惯量ꎻｇ 为重力

加速度ꎻｕ０、ｗ０、θ０为配平值ꎮ
根据参考文献[９]ꎬ选定 βＭ≥５０°、速度>６２ｍ / ｓ 为定

翼机模态ꎬ仅用总距 δｃ与升降舵 δｅ操纵ꎮ 以下为短舱角

βＭ ＝ ５０°、βＭ ＝ ９０°前飞状态的 Ａ、Ｂ 阵:
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Ａ 是系统状态矩阵ꎬＢ 是操纵导数矩阵ꎬ其变化反映

了短舱倾转时ꎬ倾转旋翼机动操纵性的快时变性ꎮ 倾转

旋翼机的定翼机模态与普通定翼机不同ꎬ飞机部件相互

间存在气动干扰ꎬ气动特性复杂ꎬ动力学模型不仅随着前

飞速度变化ꎬ也会随着短舱角倾转不断变化[１０] ꎮ 气动布

局发生变化ꎬ惯性积、力臂与坐标系间的转换矩阵改变ꎬ
旋翼拉力、对质心的力矩大小方向随之改变ꎬ升降舵操纵

引起的俯仰力矩变大ꎬ总距通道的响应与俯仰通道的耦

合程度变化ꎬ导致俯仰、沉浮运动间的耦合气动特性大范

围变化ꎬ使得倾转旋翼机定翼机模态的飞行控制复杂ꎬ富
有挑战性ꎮ

２　 控制方案设计

本文选择研究基于线性状态空间模型的模型预测控

制(ＭＰＣ)算法进行倾转旋翼定翼机模态的纵垂向飞行控

制ꎮ ＭＰＣ能充分利用模型状态量信息ꎬ自然处理执行器

与状态量约束ꎬ易于在多变量系统上实现ꎬ可以控制具有

复杂动态行为的系统ꎬ有利于受控系统的物理实现ꎮ
定翼机模态时ꎬ速度通道即前飞速度的改变由前向

力改变ꎬ前向力主要由总距操控改变旋翼拉力ꎬ因此总距

能够直接影响速度ꎬ速度运动体现为短周期运动ꎻ垂向通

道即高度的改变通过俯仰运动来实现ꎬ是典型的内外环

结构ꎬ俯仰运动为内环ꎬ垂向运动为外环ꎬ由升降舵控制

俯仰运动间接控制高度ꎮ 因此垂向运动体现为长周期运

动ꎬ振荡周期长、衰减较慢[１１] ꎮ 本文采用级联结构ꎬ控制

结构如图 １ 所示ꎬ外环是高度控制ꎬ给定输入为参考高

度ꎬ输出是期望俯仰角 θｒꎮ 内环完成前飞速度与俯仰姿

态控制ꎬ输入是期望前飞速度和外环提供的期望俯仰角ꎬ
输出为总距与升降舵的增量值ꎬ再加上配平值即为倾转

旋翼机的操纵量ꎮ 与单控制器控制策略相比较ꎬ使用级

联结构可以通过降低每个控制器的复杂性来简化整体控

制难度ꎬ易于处理作为控制量输入的状态变量所受到的

约束条件[１２] ꎮ
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图 １　 定翼机模态级联 ＭＰＣ 控制结构示意图

首先ꎬ将被控对象式(１)按采样周期 Ｔｃ进行离散化后

的状态空间模型为:
ｘｏ(ｋ ＋ １) ＝ Ａｏｘｏ(ｋ) ＋ Ｂｏｕ(ｋ)

ｙｏ(ｋ) ＝ Ｃｏｘｏ(ｋ){ (２)

从式(２)中抽取出内、外环被控对象状态空间模

型ꎬ然后分别推导预测模型ꎬ进而完成内、外环控制器

设计 [１３] ꎮ 外环预测模型中状态量、控制量、被控量依

次为:
ｘａ ＝ ｈ[ ] Ｔꎬｕａ ＝ θｒ[ ] ꎬｙａ ＝ ｈ[ ] Ｔ

内环预测模型中ꎬ状态量、控制量、被控量为:
ｘｐ ＝ ｗ ｑ θ ｕ[ ] Ｔꎬｕｐ ＝ δｃ δｅ[ ] ꎬｙｐ ＝ θ ｕ[ ] Ｔ

由于内外环的设计方法、过程相同ꎬ下面以内环为例ꎮ
参考经典预测模型建立方法[１４] ꎬ定义状态增量与控制

增量:
Δｘｐ(ｋ) ＝ ｘｐ(ｋ) － ｘｐ(ｋ － １)
Δｕｐ(ｋ) ＝ ｕｐ(ｋ) － ｕｐ(ｋ － １)

(３)

式中 Δｘｐ(ｋ) 表示在 ｋ 时刻状态的改变ꎮ
再定义增广状态向量:

ｘａｒｇ(ｋ) ＝ ΔｘＴｐ(ｋ) ｙｐ (ｋ) Ｔ[ ]
Ｔ (４)

建立以 ｘａｒｇ(ｋ)为状态量、Δｕｐ( ｋ)为控制增量的增广

模型:
ｘａｒｇ(ｋ ＋ １) ＝ Ａｘａｒｇ(ｋ) ＋ ＢΔｕｐ(ｋ)
ｙａｒｇ(ｋ) ＝ ｙｐ(ｋ) ＝ Ｃｘａｒｇ(ｋ){ (５)

式中:
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由式(５)可建立如下经典形式预测模型:
Ｙ ＝ Ｅｘａｒｇ(ｋ) ＋ Ｔ１ΔＵｐ (６)
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ΔＵｐ ＝ [Δｕｐ(ｋ) Δｕｐ(ｋ ＋ １) 􀆺 Δｕｐ(ｋ ＋ Ｍ － １)] Ｔ ꎬ
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Ｘａｒｇ ＝[ｘａｒｇ(ｋ＋１ ｜ ｋ) ｘａｒｇ(ｋ＋２ ｜ ｋ) 􀆺 ｘａｒｇ(ｋ＋Ｐ ｜ ｋ)] Ｔꎮ
其中:Ｘａｒｇ为 Ｐ 维预测状态向量ꎻDＵｐ为 Ｍ 维预测控制向

量ꎻＰ 和 Ｍ 为预测控制的重要参数ꎬ即预测时域长度和控

制时域长度ꎮ 其中 Ｍ 表示未来控制量改变的数目ꎬ可通

过增大 Ｍ 来提高控制能力[１２] ꎬ在选择 Ｐ 时ꎬ需要在稳定

性和动态快速性之间权衡ꎮ
ＭＰＣ控制器增益通过最小化目标函数求极值计算得

到[１３] ꎮ 所用性能指标为:
Ｊ(ｋ)＝ [Ｒｒ(ｋ)－Ｙ(ｋ)] ＴＱ[Ｒｒ(ｋ)－Ｙ(ｋ)]＋ΔＵＴ(ｋ)ＲΔＵ(ｋ)

(７)
Ｊ 中第一项的目标是减小跟踪的误差ꎬ第二项是对控

制向量的约束ꎻＪ 极小的物理意义是ꎬ当系统偏离平衡状态

时ꎬ用尽可能小的控制能量ꎬ获得尽可能好的控制效果和终

端精度ꎮ 上式中的 Ｙ、Ｒｒ分别为预测时域内的预测输出和

期望值向量ꎮ Ｑ、Ｒ 为误差与控制加权矩阵ꎬＱ ＝ ｄｉａｇ(ｑｉ)ꎬ
Ｒ＝ｄｉａｇ(ｒｉ)ꎬ在一定范围内ꎬ调节 Ｑ 和 Ｒ 元素的比例可以

改变系统稳定性和动态性能ꎬ各自的数值没有任何意义ꎮ
将式(６)代入到预测控制性能指标式(７)中ꎬ通过求极

值运算获得最优控制量:
ΔＵｐ(ｋ) ＝ (ＴＴ１ＱＴ１ ＋ Ｒ) －１ＴＴ１Ｑ[ＳｋＲｒ(ｋ) － Ｅｘａｒｇ(ｋ)]

(８)
预测控制是一种以优化确定控制策略的算法[１４] ꎬ基

于滚动优化ꎬ只取 ΔＵｐ 的第一组值施加于被控对象:
Δｕｐ(ｋ) ＝ １ ０ 􀆺 ０[ ] ΔＵｐ(ｋ) (９)

３　 仿真结果与分析

本文对短舱转角 βＭ ＝ ５０°倾转到 βＭ ＝ ９０°之间的定

翼机模态进行纵垂向控制ꎮ 为使控制器不需切换即可应

用于整个模态ꎬ系统鲁棒性更佳ꎬ选择中间值 βＭ ＝ ６０°时
设计ꎮ

３.１　 短舱角 βＭ ＝６０°的控制

在短舱角 βＭ ＝ ６０°、空速 ６６ｍ / ｓ 时进行配平与线性

化ꎬ建立预测模型ꎬ设计内、外环的控制器ꎮ 在短舱角

βＭ ＝ ６０°时进行仿真验证ꎬ综合考虑前飞速度、高度响应的

稳定性与动态性能ꎬ选择外环控制器预测时域长度 Ｐ ＝
２５０ꎬ控制时域 Ｍ＝ １ꎬ加权矩阵权重值 ｑｉ ＝ ５ꎬｑｄ ＝ １ꎬｒｉ ＝ １ꎻ
内环控制器参数预测时域长度 Ｐ＝ ２２０ꎬ控制时域长度 Ｍ ＝
３ꎬｑｉ ＝ ０.１ꎬｒｉ ＝ ５ꎮ 期望速度增加 ５ｍ / ｓꎬ期望高度做两次

不同加速度的变换ꎮ 仿真结果如图 ２所示ꎮ
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图 ２　 βＭ ＝６０°纵垂向控制结果

高度运动的调节时间长ꎬ有振荡但振荡次数少、幅度

小ꎮ 定翼机模态纵垂向间的运动存在着耦合ꎬ所以引起了

前飞速度响应的轻微振荡ꎮ 俯仰力矩的变化引起俯仰角

度变化ꎬ进而使高度改变ꎬ同时纵垂向的分力随之改变ꎬ引
起耦合运动ꎮ Δθ 在 － １° ~ ５°间变化ꎬ操纵控制增量在

－２° ~１°内变化ꎬ各增量变化平稳ꎮ 完成了在定翼机模态

βＭ ＝ ６０°时对纵垂向的控制ꎮ

３.２　 定翼机模态控制

将短舱角 βＭ ＝ ６０°时设计的控制器应用到整个定翼

机模态ꎮ 前向加速飞行同时期望高度变化ꎬ直至短舱角

βＭ倾转到 ９０°ꎬ速度保持在 ９０ｍ / ｓꎮ
控制操纵量同配平值很好地重叠ꎬ高度因其自身特

性在控制结果中有振荡ꎬ速度与高度没有稳态误差ꎬ响应

过程具有良好的平稳性ꎬ实现控制系统快准稳的要求ꎮ
仿真结果表明ꎬ设计的定翼机模态预测控制器能够在大

范围的飞行条件下表现出色的性能ꎮ 仿真结果如图

３所示ꎮ
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图 ３　 定翼机模态控制结果

４　 结语
本文为实现定翼机模态时对前飞速度与高度的控制ꎬ

设计了级联形式控制方案ꎻ以 ＸＶ－１５数学模型为基础ꎬ将
短舱角 ６０°处经配平、线性化建立预测模型ꎬ得到基于状

态方程的预测控制器ꎮ 针对倾转旋翼机随短舱倾转的大

范围飞行状态ꎬ本文设计的控制器具有强鲁棒性ꎬ可以将

短舱角 ６０°处的控制器应用于整个定翼机模态ꎬ实现了无

切换的定翼机模态纵垂向控制ꎬ避免了切换控制抖振

问题ꎮ
未来将继续开展过渡段模态的控制设计ꎬ本文对实现

倾转旋翼全模态的过渡控制具有较好的理论参考意义ꎮ
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(上接第 ２１２页)
火时间随之增大ꎬ且头部间距为 ７２ｍｍ 时ꎬ周向点火时间

显著增加ꎻ随头部间距增加ꎬ流动加速系数减小ꎬ表示流动

因素对火焰传播的作用减小ꎮ

表 １　 周向点火时间及流动加速系数与头部间距比的关系

头部间距 / ｍｍ τ / ｍｓ Ｅ

５４(模型 Ａ２) ２６ ２.９５

６０(模型 Ａ１) ３２ ２.６６

７２(模型 Ａ３) ５７ １.７９

３　 结语
本文针对三头部燃烧室试验件ꎬ探究了燃烧室的周向

点火过程以及流动与点火过程中火焰发展的关联ꎬ同时也

探究了头部间距对周向点火过程的影响ꎮ 得出了以下

结论:
１)燃烧室的周向点火过程具有阶段性ꎬ在初始火焰

发展阶段ꎬ火焰首先顺着流线方向进行传递ꎬ待燃烧强度

增大到一定值时ꎬ火焰才开始向其他区域延伸ꎮ
２)在相同工况下ꎬ头部间距较小时ꎬ相邻旋流器之间

的局部回流区相互影响增大ꎬ油气掺混效果增强ꎮ 所以随

头部间距由 ５４ｍｍ增加到 ７２ｍｍꎬ燃烧室周向点火时间由

２６ｍｍ增加到 ５７ｍｍꎬ其中头部间距为 ７２ｍｍ 时ꎬ周向点

火时间显著增加ꎮ

３)在相同工况下ꎬ随头部间距由 ５４ｍｍ 增加到

７２ｍｍꎬ流动加速系数由 ２.９５ ｍｍ 减小到 １.７９ ｍｍꎬ随头部

间距增加ꎬ流动因素对火焰传播的作用减小了ꎮ

参考文献:
[１] 李继保ꎬ刘大响. 局部富油供油扩展燃烧室贫油点火熄火边

界研究[Ｊ] . 航空动力学报ꎬ２００３ꎬ１８(２):２２１￣２２４.
[２] 江洋. 燃烧室点火过程大涡数值模拟方法研究[Ｄ]. 南京:南

京航空航天大学ꎬ２０１７.
[３] ＳＨＡＷ Ｒ Ｊ.ＮＡＳＡ’ ｓ ｕｌｔｒａ ｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｅｎｇｉｎｅ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ (ＵＥＥＴ)

ｐｒｏｇｒａｍ / ａｅｒｏｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｌｅａｄｅｒｓｈｉｐ ｆｏｒ ｔｈｅ ２１ｓｔ ｃｅｎｔｕｒｙ
[Ｒ].ＨａｒｒｏｇａｔｅꎬＵＫ:２２ｎｄ ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ ｃｏｎｇｒｅｓｓ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ
Ｓｃｉｅｎｃｅｓꎬ ２０００.

[４] ＣＯＲＤＩＥＲ ＭꎬＶＡＮＤＥＬ ＡꎬＲＥＮＯＵ Ｂꎬｅｔ ａｌ. Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ａｎ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｓｅｑｕｅｎｃｅ ｉｎ ａ ｍｕｌｔｉｐｌｅ－ｉｎｊｅｃｔｏｒｓ
ｂｕｒｎｅｒ[ Ｃ] / / Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ＡＳＭＥ Ｔｕｒｂｏ Ｅｘｐｏ ２０１３: Ｔｕｒｂｉｎｅ
Ｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ ＥｘｐｏｓｉｔｉｏｎꎬＳａｎ ＡｎｔｏｎｉｏꎬＴｅｘａｓꎬＵＳＡ:
２０１３.

[５] ＢＡＲＲÉ ＤꎬＥＳＣＬＡＰＥＺ ＬꎬＣＯＲＤＩＥＲ Ｍꎬｅｔ ａｌ. Ｆｌａｍｅ ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ
ｉｎ ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ ｓｗｉｒｌｅｄ ｍｕｌｔｉ － ｂｕｒｎｅｒｓ: ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ [ Ｊ ] . Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ａｎｄ Ｆｌａｍｅꎬ ２０１４ꎬ
１６１(９):２３８７￣２４０５.

[６] 叶沉然ꎬ王高峰ꎬ马承飚ꎬ等. 斜喷环流环形燃烧室点火实验

研究[Ｊ] . 工程热物理学报ꎬ２０１８ꎬ３９(１１):２５４９￣２５５８.

收稿日期:２０２０ ０２ ２８

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

(上接第 ２１６页)
[３] 李建林ꎬ赵栋利ꎬ李亚西ꎬ 等.几种适合变速恒频风力发电机

并网方式对比分析[Ｊ] . 电力建设ꎬ２００６ꎬ２７(５):８－１０ꎬ１７.
[４] 刘其辉ꎬ贺益康ꎬ卞松江.变速恒频风力发电机空载并网控制

[Ｊ] . 中国电机工程学报ꎬ２００４ꎬ２４(３):６－１１.
[５] 郭家虎ꎬ张鲁华ꎬ马斌ꎬ等.变速恒频双馈风力发电机组的空载

并网技术[Ｊ] . 电机与控制应用ꎬ２０１０ꎬ３７(３):４６－４９.
[６] 郑雪梅ꎬ郭玲ꎬ徐殿国ꎬ等.双馈感应发电机空载并网的高阶滑

模控制策略[Ｊ] . 电力系统自动化ꎬ２０１２ꎬ３６(７):１２－１６.
[７] 綦慧ꎬ潘全成.双馈风电模拟系统空载并网控制与试验研究

[Ｊ] . 电气自动化ꎬ２０１８ꎬ４０(６):３４－３７ꎬ４１.
[８] 丁贵立ꎬ王奔.双馈感应风力发电机组的非线性变结构空载并

网控制策略[Ｊ] . 控制理论与应用ꎬ２０１４ꎬ３１(５):６６５－６７０.

[９] 梁云峰ꎬ谷凤民ꎬ虎恩典ꎬ 等.双闭环模糊 ＰＩ控制的双馈发电

机矢量控制系统[Ｊ] . 机械设计与制造ꎬ２０１６ (６):１３９－１４２.
[１０] 刁亮ꎬ王丹ꎬ郭磊ꎬ 等.双馈发电机空载并网的神经网络积分

滑模控制[Ｊ] . 太阳能学报ꎬ２０１７ꎬ３８(１２):３３８５－３３９１.
[１１] 兰飞ꎬ姚知洋ꎬ黎静华ꎬ 等.双馈风力发电机空载并网运行控

制建模与仿真研究[Ｊ] . 电力建设ꎬ２０１６ꎬ３７(９):１２３－１３１.
[１２] 张建民. 智能控制原理及应用[Ｍ].北京:北京冶金工业出版

社ꎬ２００３.
[１３] ＷＡＮＧ Ｂ. Ａ ｎｏｖｅｌ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｎ ＢＰ －ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ [ Ｃ]. ２０１２

Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ
ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬＨａｎｇｚｈｏｕ: ２０１２: ５０６－５０９.

收稿日期:２０２０ １２ ２９

􀅰１２２􀅰


