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倾转旋翼机过渡飞行模式的有限时间切换控制

孙 振, 汪 锐†, 周文雅
(大连理工大学航空航天学院，辽宁大连 116024)

摘 要: 基于有限时间切换控制方法,研究倾转旋翼机过渡模式,即短舱倾角从0◦ ∼ 90◦变化过程中的飞行控制

问题.根据过渡模式下的动力学特性,单一的系统模型已不能满足现代控制精度的要求,为此将其建模成用多模
态刻化的切换系统.基于平均驻留时间方法,给出纵向运动飞行控制系统在有限时间内镇定的充分条件.仿真结
果表明,所设计的切换控制律能够使得倾转旋翼机在过渡过程中有效快速地实现平稳转换.
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Finite-time switching control for flight mode transition of tiltrotors
SUN Zhen, WANG Rui†, ZHOU Wen-ya

(School of Aeronautics and Astronautics, Dalian University of Technology，Dalian 116024，China)

Abstract: This paper studies the control problem of the tiltrotor transition mode, which requires the regulation of nacelle
inclination from 0 to 90 degree based on a finite-time switching control technique. Because of the dynamic characteristic
of tiltrotor conversion, a single system model can not meet the requirements for control precision. Therefore, a switched
system is used to characterize the multimodes of the system. Then, based on the average dwell time method, a sufficient
condition for finite-time stabilization of the longitudinal motion flight control system is developed. Finally, simulation
results show that smooth transition of tiltrotor transition modes can be implemented effectively by using the proposed
switching control strategy.
Keywords: tiltrotor；switched system；average dwell time method；finite-time stabilization

0 引 䀰

倾转旋翼机是一种将固定翼飞机和直升机特点

融为一体的新型飞行器.由于倾转旋翼机具有对起
降场地要求低、巡航能力强、操纵包线大等优点,引起
了国内外学者的广泛关注[1-5].但是,倾转旋翼机在建
模与控制方面较固定翼飞机和直升机更为复杂,一方
面,由于倾转旋翼机有旋翼和固定翼两个升力部件,
两侧旋翼相对机身以恒定的速度转动,其数学模型的
复杂性远超常规的直升机和固定翼飞机;另一方面,
倾转旋翼机没有尾桨,全部飞行操纵皆由旋翼和舵
面执行,当倾转旋翼机从一种模式向另一种模式过渡
时,旋翼所产生的下洗流会发生较大的变化,从而影
响旋翼与固定翼的升力,导致飞行器的动力学特性变
得十分复杂,使得过渡模式下飞行控制系统设计变得
非常复杂.

针对倾转旋翼机过渡过程的研究,特别是过渡段

控制方案的研究,国内外学者提出了多种解决办法:
文献 [6]考虑了倾转旋翼机建模时平尾和垂尾的滑
流影响和机翼的扭转和垂向弯曲效应;文献 [7]进行
了倾转旋翼机横纵向解耦的最优二次型控制器设计;
文献[8]针对倾转旋翼机的俯仰姿态等进行自适应控
制系统设计.虽然上述方案能够使飞行器达到稳定
的控制效果,但是没有更多地针对倾转旋翼机本身的
特性来选择控制方法.
本文考虑倾转旋翼机过渡模式下的耦合问题,在

建模过程中建立纵向时变非线性多变量模型,由于倾
转旋翼机在过渡状态中其动力学模型参数会随着短

舱倾角的不断变化而变化,在不同飞行模式下具有不
同的动力学特征,单一的状态函数无法准确描述状
态,而且过渡过程需要在有限时间内完成.已提出的
控制方法越来越难以得到理想的性能,切换系统有限
时间镇定[9-11]控制方法提供了解决这一问题的可行
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方案.选取倾转旋翼机从垂直起飞末到过渡段结束
作为一个周期,将其动力学模型建模为切换系统,根
据工程经验选择适当的过渡时间.受文献 [11]控制
方法的启发,本文基于平均驻留时间方法[12-14]研究

倾转旋翼机过渡飞行过程的有限时间切换控制问题,
实现了倾转旋翼机从直升机模式到固定翼模式的平

稳转换.最后通过仿真实验验证了有限时间镇定控
制方法的有效性.

1 飞行力学模型

倾转旋翼机最显著的特点是在两侧翼尖对称地

安装可以旋转的发动机短舱和旋翼系统.由于倾转
旋翼机结构属于左右对称的基准结构[5],本文选择基
准运动,利用水平无侧滑飞行条件将其动力学模型简
化为纵向模型.在倾转旋翼机的纵向平面内,整个外
挂吊舱系统可以绕机翼转轴在0◦ ∼ 90◦范围内倾

转,在机体坐标系下,飞行器运动学方程如下:

m
du
dt = X −mg sin θ −mw0q,

m
dw
dt = Z +mg cos θ −mu0q,

Iy
dq
dt = M,

dθ
dt = q.

其中:u和w分别为速度在机体坐标轴系上的水平分

量和竖直分量, θ为俯仰角, q为俯仰角速度.
倾转旋翼机气动特性为

X = Xuu+Xww +Xqq +Xδcδc +Xδεδε,

Z = Zuu+ Zww + Zqq + Zδcδc + Zδεδε.

飞机力矩特性为

M = Muu+Mww +Mqq +Mδcδc +Mδεδε.

将短舱转角看作特征参数,对纵向运动方程小扰
动线性化[15].由于飞行器的基准运动为对称定直飞
行,所有横侧向参数均为零,采用稳定轴系,w = 0,纵
向小扰动方程可简化为

m
d∆u

dt = Xu∆u+Xw∆w +Xq∆q +Xδc∆δc+

Xδe∆δe −mg∆θ −mw0∆q,

m
d∆w

dt = Zu∆u+ (Zq +mu0)∆q + Zw∆w+

Zδc∆δc + Zδe∆δe,

Iy
d∆q

dt = Mu∆u+Mw∆w +Mq∆q+

Mδc∆δc +Mδe∆δe,

d∆θ

dt = ∆q. (1)

系统(1)转化为如下线性状态空间表达式:
ẋ = Ax+Bu. (2)

其中

x = [u w q θ]T, u = [δc δe]
T,

A =



Xu

m

Xw

m

Xq

m
− w0 −g

Zu

m

Zw

m

Zq

m
+ u0 0

Mu

Iy

Mw

Iy

Mq

Iy
0

0 0 1 0


, B =



Xδc

m

Xδe

m
Zδc

m

Zδe

m
Mδc

Iy

Mδe

Iy
0 0


.

在过渡飞行状态,短舱倾转角 In按一定规律变

化(从0◦ ∼ 90◦或90◦ ∼ 0◦变化).随着In的改变, Iy
也会随之变化,可以用线性公式近似表示为 Iy =

Iy0 −KIn.其中: Iy0为初始惯性矩,K = 11.24.

2 切换控制方法

将过渡过程的飞行动力模型(2)建模为

ẋ = Aσx(t) +Bσu(t). (3)

其中:σ(t) : [0,+∞)→M = {1, 2, · · · ,m}为切换信
号,Ai、Bi分别为倾转旋翼机短舱倾角In在不同角度

时的状态矩阵和控制输入矩阵.
定义1 [11] 给定3个常数c1、c2和Tf (c1 < c2),1

个正定矩阵R和1个切换信号δ(t),如果

xT
0 Rx0 ⩽ c1⇒xT(t)Rx(t) < c2, ∀t∈[0, Tf ],

则切换系统(3)关于(c1, c2, Tf , R, δ)有限时间镇定.
注1 文中Tf表示工程经验中倾转旋翼机的过

渡时间.
定义 2 [12] 对于切换信号 σ和 t ⩾ τ ⩾ 0,

Nδ(τ, t)表示在时间段(τ, t)上切换的次数.如果存在
N0 ⩾ 0, τa > 0,使得

Nσ(T, t)⩽N0 +
T − t

τa
(4)

成立,则正数τa称为平均驻留时间.本文N0 = 0.
定理1 考虑切换系统 (3),假设存在正定矩阵

Pi和正数αi、λ、µ,记 Pi = R− 1
2PiR

− 1
2 ,使得

AiPi + PiA
T
i − 2αiBiB

T
i − λPi < 0, (5)

µ <
c2
c1

e−λTf , (6)

则对于任意满足如下平均驻留时间的切换信号δ(t):

τa > τa
∗ =

Tf lnµ

ln(c2c1)− lnµ− λTf
. (7)

其中:µ=a/b, a = inf
i∈M

λmax(Pi), b = sup
i∈M

λmin(Pi).系

统 (3) 关于 (c1, c2, Tf , R, δ)有限时间镇定,其中控制
增益为Ki = −αiB

T
i Pi

−1.
证明 选择如下形式的分段Lyapunov函数:

V (t) = Vi(x) = xTPi
−1

x.

当第 i个子系统被激活时,结合式 (5)可得Vi(x)沿着



第2期 孙 振等: 倾转旋翼机过渡飞行模式的有限时间切换控制 383

相应的子系统对时间t的导数为

V̇i(x) < λxTPi
−1

x = λVi. (8)

对∀t > 0,令0 = t0 < t1 · · · < tk = tNσ(t,0)表示在时

间段(0, t)上的切换点,由式(8)可得

V (t) ⩽ V (tk)eλ(t−tk) ⩽

µ[V (tk−1)eλ(tk−tk−1)]eλ(t−tk) ⩽ · · · ⩽

µNσ(t,0)eλtV (0). (9)

根据定义2,有Nδ(t, 0) ⩽ Tf/τa,进而有

V (t) < µTf/τaeλtV (0). (10)

根据a和b的定义有

V (t)=xTPi
−1

x⩾λmin(P
−1
i )xTRx⩾xTRx/a, (11)

V (0)=xT
0 P0

−1
x0 ⩽ λmax(P

−1
0 )xT

0 Rx0 ⩽ xT
0 Rx0/b.

(12)

由式(10)∼ (12)可得

xTRx ⩽ aV (t) < aµTf/τaeλtV (0) ⩽
a

b
µ

Tf
τa eλtxT

0 Rx0 = µ
Tf
τa

+1eλtxT
0 Rx0. (13)

由式(6)可知 ln(c2/c1)− lnµ− µTf > 0.由式(7)得
Tf

τa
+ 1 <

ln(c2/c1)− lnµ− λTf

lnµ
+ 1 =

logµ

(c2
c1

)
− λTf

lnµ
. (14)

将式(14)代入(13)可得

xTRx <
c2
c1

eλte−λTfxT
0 Rx0 <

c2
c1
xT
0 Rx0 < c2. (15)

由于切换系统的状态轨迹在Tf处是连续的,式 (15)
对所有的 t ∈ [0, Tf ]都满足.由定义1可知,切换系统
(3)有限时间稳定. □
注2 令Xi = Pi,则由矩阵不等式(5)和(6)可得

AiXi +XiA
T
i − 2αiBiB

T
i − λXi < 0, (16)

c1eλTfR−1/c2 < Xi < R−1. (17)

证明 对式 (17)左右两边同时乘以R
1
2 后可以

得到c1eλTf I/c2 < Pi < I ,因为

µ = a/b, a = inf
i∈M

λmax(Pi), b = sup
i∈M

λmin(Pi),

可以推出λ1>c1eλTf /c2 和λ2<1,最终可以得到µ <

c2e−λTf /c1. □
3 仿真分᷀

在倾转旋翼机过渡过程本文选取3个子系统,所
对应的短舱倾角 In分别为5◦, 45◦, 85◦.根据文献 [6]
对XV-15进行风洞实验所获得的参数,倾转旋翼机的
过渡过程可由如下切换系统表示:

ẋ(t) = Aσx(t) +Bσuσ(t). (18)

其中

σ(t) : [0,+∞)→M = {1, 2, 3},

A1 =


−0.326 0.043 30.228 −9.81

0.276 −1.011 69.174 0

0.037 −0.087 −1.539 0

0 0 1 0

 ,

A2 =


−0.364 0.050 8.86 −9.81

0.231 −1.093 97.96 0

0.069 −0.107 −1.915 0

0 0 1 0

 ,

A3 =


−0.37 0.054 7.728 −9.81

0.228 −1.093 105.174 0

0.076 −0.134− 2.533 0

0 0 1 0

 ,

B1 =


9.539 1.292

6.188 1.483

−15.263 −1.324

0 0

 , B2 =


5.401 1.292

6.198 1.483

−2.675 −0.232

0 0

 ,

B3 =


4.361 1.292

6.198 1.487

−1.279 −0.111

0 0

 .

选取初始状态量

x = [u0 w0 q0 θ0]
T = [47 − 20 1 − 1]T,

c2
c1

= 1000, λ = 0.001, αi = 0.059, Tf = 15,

R = diag{4.5, 0.12, 48, 183}.

利用定理1求解LMIs(16)和 (17),进而得到控制器增
益Ki为

K1 =

[
−1.751 6 0.074 1 31.481 4 17.959 3

0.291 3 0.019 2 10.962 2 3.024 1

]
,

K2 =

[
−2.375 2 0.095 1 17.437 7 17.366 2

−0.633 8 0.011 1.352 5 3.219 8

]
,

K3 =

[
−1.856 4 −0.011 2 7.477 8 4.407 8

−0.553 3 −0.000 5 0.648 0.816

]
.

根据式 (7)可得τa > τ∗
a = 4.004,取平均驻留时间τa

= 5,选择如下切换信号:

σ(t) =


1, t ∈ [0, 4);

2, t ∈ [4, 11);

3, t ∈ [11, 15).

下面将本文所提出的有限时间切换控制方法与
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PID控制方法作比较,对倾转旋翼机的过渡过程进行
仿真.图1∼图4分别为基于这两种控制方法得到的
前飞速度、垂飞速度、俯仰角和俯仰角速率的状态响

应曲线.由图1∼图4的对比可以发现, PID控制系统
在某一时刻的状态能够保持稳定,但在整个过渡过程
控制中,出现了十分明显的跳变现象,系统的动态性
能受到了较大的影响;而利用本文给出的有限时间
镇定的切换控制方法,能够使得倾转旋翼机在整个过
渡过程中有效快速地达到控制的效果,充分验证了切
换控制方法相较于PID控制方法更适合于倾转旋翼
机的控制.
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图 1 过渡过程前飞速度u状态响应
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图 2 过渡过程垂飞速度w状态响应
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图 3 过渡过程俯仰角θ状态响应

0 5 10 15
t /s

-0.2

0.2

0.6

1.0

1.4

q
/(

r a
d

/s
)

!"#$%&'(

PID '(

图 4 过渡过程俯仰角速度q状态响应

4 结 论

本文对倾转旋翼机过渡段控制技术进行了深入

研究,结合倾转旋翼机本身状态随短舱倾角不断变化
的特性,建立了纵向动力学模型,选择 3个典型状态
近似描述倾转旋翼机整个过渡过程,基于平均驻留时
间的方法得到切换策略,再结合倾转旋翼机本身对于
过渡时间的要求,以线性矩阵不等式的形式给出了系
统有限时间镇定的充分条件.通过仿真结果验证了
过渡段有限时间镇定切换控制方法的正确性和有效

性,对进一步开展倾转旋翼机技术研究具有很好的理
论参考价值.
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