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尾坐式飞行器过渡模式纵向姿态控制

张迪洲，陈自力，胡永江
（军械工程学院 无人机工程系，石家庄　０５０００３）

摘要：针对尾坐式飞行器由垂直飞行模式向水平飞行模式转换过程中产生的模型参数变动干扰问题，设计了模糊滑模控制器进行姿

态控制，利用模糊规则自适应调整趋近律以消除系统的抖振；通过仿真和飞行实验，验证了所设计的控制器具有良好的跟踪性能和鲁棒

性，可以克服飞行器在过渡模式下系统参数的变动干扰，而且削弱了滑模控制器造成的输出抖振，减轻了副翼执行机构的负担。
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０　引言

尾坐式飞行器兼具直升机零速度起降和固定翼飞机高速水

平飞行的优点。其在实现推力换向时，推力方向与机身同步转

动，转换动作简化为飞行器的大幅度俯仰机动［１２］。目前采用

此方案的飞行器有美国波音公司研制的 Ｈｅｌｉｗｉｎｇ和澳大利亚

悉尼大学研制的Ｔ－Ｗｉｎｇ等。

文献 ［３］和文献 ［４］采用ＰＩＤ控制器对尾坐式飞行器

进行姿态控制，完成了悬停控制实验，但随着飞行状态的改变

和干扰因素的影响，传统的ＰＩＤ控制器受其结构的限制，具

有的抗干扰能力有限，因此无法适应飞行器所有飞行模式对飞

控系统的要求。文献 ［５］提出基于滑模控制的姿态控制器，

滑模变结构控制对于外部干扰和模型参数变动等干扰因素具有

很强的鲁棒性，适合解决倾转过程中飞行参数的改变引起的模

型参数变动干扰问题，但缺点是控制器输出存在抖振问题。本

文主要针对双旋翼尾坐式飞行器倾转过程中遇到的模型参数变

动干扰问题进行了研究，在滑模变结构控制的基础上，利用模

糊规则自适应调整趋近律，以达到抑制抖振的目的。

１　双旋翼尾坐式飞行器的飞行原理及动力学模型

双旋翼尾坐式飞行器采用飞翼式布局，机翼采用对称翼

型。在机身顶端并列安装有两个电机，驱动一对正反桨，相互

平衡各自旋转产生的反扭矩，以稳定飞行器的飞行姿态。机翼

底部安装有两个副翼，通过舵机进行控制。在飞行过程中，通

过控制副翼的偏转和旋翼的转速实现飞行器的偏航、俯仰和滚

转运动［６７］，其控制方案见表１。

表１　双旋翼尾坐式飞行器的控制方案

偏航运动 俯仰运动 滚转运动

垂直模式 副翼差动 副翼联动 电机差速

水平模式 电机差速 副翼联动 副翼差动

假设飞行器为刚体，且质量分布均匀，忽略地球曲率，取地

面坐标系犗－犡犢犣为惯性坐标系。文献 ［５］对飞行器纵向姿态

的的动力学模型进行了描述，建立的俯仰运动传递函数如下：
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式中，犞 为气流速度，悬停状态下为螺旋桨的下洗气流速度，

水平飞行时为空速犞狆 与螺旋桨下洗气流的合成叠加。ρ为空气

密度，犛为机翼面积，犮为翼弦长度，δ犲 为副翼偏转角度，犆犿
犪

为相对于飞行器迎角的俯仰力矩系数，犆δ犲
为相对于副翼偏转

的俯仰力矩系数。

当飞行器由垂直飞行状态向水平飞行状态转换时，空速

犞狆 和俯仰力矩系数犆犿 都会发生变化。由式 （３）可知，空速

犞狆 是二次指数的变化，对模型参数的影响更为明显。空速的

增加会导致副翼的气动效率提高，反映到模型动力学方程中即

增大了分子部分的增益。

２　倾转过程纵向姿态控制

飞行器在倾转过程中，水平飞行速度会发生较大的变化［８］，

因此，如果采用传统的ＰＩＤ控制器，且控制器仍然采用垂直飞行

模式下的参数，在倾转过程和水平飞行时飞行器在俯仰方向上将

会产生超调震荡，严重时甚至会造成失控而坠机。

采用ＰＩＤ控制器的俯仰运动阶跃信号响应和正弦信号响

应如图１所示。仿真过程中，狋＝３ｓ时在控制器输出加入峰值

为－１的脉冲干扰信号，由狋＝５ｓ时刻开始使水平飞行速度
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犞狆在２ｓ内由０ｍ／ｓ匀速增加到１０ｍ／ｓ，近似模拟飞行器倾转

过程中飞行速度的变化，同时使飞行器的动力学方程参数也随

之变化。由仿真结果可知，在加入脉冲干扰后，系统可以恢复

到稳定状态，说明ＰＩＤ控制器具有一定的抗外部干扰能力，

如阵风或乱流的干扰。在水平飞行速度犞狆 增大以后，系统产

生了严重的超调震荡，无法恢复到稳定状态，说明传统的ＰＩＤ

控制器对系统内部的参数变化扰动具有较差的抗干扰能力，不

能满足飞行器倾转过程中飞行控制的需要。

图１　加入模型参数变动干扰后系统的响应

滑模控制对系统的自身内部扰动具有较强的鲁棒性，但其

所具有的变结构特性也给系统带来了不可消除的抖振问题［９］。

模糊滑模控制不仅可以克服系统内部参数变化的干扰，同时利

用模糊规则自适应调整控制器参数的大小可以削弱滑模控制的

抖振程度，提高控制系统的品质［１０１１］。

设狓１ ＝θ，狓２ ＝犱θ，狌＝δ犲 ，采样周期τ＝０．００５狊，俯

仰姿态回路系统离散化后的状态方程为：

狓（犽＋１）＝犃狓（犽）＋犅狌（犽） （１）

式中，狓（犽）＝［狓１（犽）　狓２（犽）］，犃＝
１．００００　０．００５０

０．０１５５　１．

熿

燀

燄
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。

设给定指令为θ狉（犽），其导数为ｄθ狉（犽），令

Θ狉（犽）＝ ［θ狉（犽） ｄθ狉（犽）］

取切换函数狊（犽）＝犆（Θ狉（犽）－狓（犽）），其中犆＝［３０ １］。则

狊（犽＋１）＝犆（Θ狉（犽＋１）－狓（犽＋１））＝

犆Θ狉（犽＋１）－犆狓（犽＋１））＝

犆Θ狉（犽＋１）－犆犃狓（犽）－犆犅狌（犽）

从而，可得

狌（犽）＝ （犆犅）－１（犆Θ狉（犽＋１）－犆犃狓（犽）－狊（犽＋１）） （２）

　　文献 ［１２］提出了基于指数趋近律的离散趋近律：

狊（犽＋１）＝狊（犽）＋τ（－εｓｇｎ（狊（犽））－δ狊（犽）） （３）

　　由式 （３）可得

犱狊（犽）＝狊（犽＋１）－狊（犽）＝τ（－εｓｇｎ（狊（犽））－δ狊（犽））（４）

式中，ε＞０，δ＞０分别为到达速度和趋近速度指数。将式

（３）代入式 （２）中，得到基于指数趋近律的离散控制律为

狌（犽）＝ （犆犅）－１（犆Θ狉（犽＋１）－犆犃狓（犽）－狊（犽）－犱狊（犽））（５）

式中，Θ狉（犽＋１）＝ ［θ狉（犽＋１） ｄθ狉（犽＋１）］为给定值Θ狉（犽）的

下一时刻值，即下一时刻的给定值。由于系统运行过程中只能

获取给定值当前时刻和过去时刻的值，不能直接得到其将来时

刻的取值，所以Θ狉（犽＋１）的值需要根据当前时刻和过去时刻

的给定值进行预测获得。工程中通常采用线性外推的方法进行

预测［１３］，用变量当前时刻与上一时刻的变化量预测下一时刻

与当前时刻的变化量，即

θ狉（犽＋１）－θ狉（犽）＝θ狉（犽）－θ狉（犽－１）

ｄθ狉（犽＋１）－ｄθ狉（犽）＝ｄθ狉（犽）－ｄθ狉（犽－１｛ ）

　　整理后，得：

θ狉（犽＋１）＝θ狉（犽）＋［θ狉（犽）－θ狉（犽－１）］

ｄθ狉（犽＋１）＝ｄθ狉（犽）＋［ｄθ狉（犽）－ｄθ狉（犽－１｛ ）］

　　取切换函数狊（犽）及其变化率犱狊（犽）作为输入，犳（犽）作为输

出，设计二输入单输出模糊控制器［１１］，自适应调节上式中符

号函数的增益参数，即到达速度ε＝狘犳（犽）狘。

表２　模糊控制规则表

　　　　犱狊 （犽）

犳 （犽）

狊 （犽）　　

犖犅 犣犗 犘犅

犖犅 犖犅 犖犅 犣犗

犣犗 犣犗 犣犗 犣犗

犘犅 犣犗 犘犅 犘犅

模糊控制规则见表１，当狊（犽）及犱狊（犽）都为正大或负大

时，犳（犽）也取较大值，以保证系统具有较快的趋近速度；当

狊（犽）及犱狊（犽）趋近于０或狊（犽）和犱狊（犽）正负相反时，为了抑制

系统的抖振，犳（犽）取值也趋近于０。隶属度函数均采用三角形

隶属度函数，所设计的模糊滑模控制器如图２所示。

图２　俯仰运动模糊滑模控制器结构框图

３　仿真分析

分别采用模糊趋近律滑模算法和文献 ［１２］中的定参数指

数趋近律的传统滑模算法设计控制器，对飞行器的俯仰姿态进

行控制。控制器初值均选为ε＝１０，δ＝３０，飞行器副翼舵面

偏转角的限幅为３０°。仿真过程中，狋＝３ｓ时在控制器输出加

入峰值为－１的脉冲干扰信号，由狋＝５ｓ时刻开始使水平飞行

速度犞狆 在２ｓ内由０ｍ／ｓ匀速增加到１０ｍ／ｓ。其阶跃信号响

应和正弦信号响应如图３所示。与图１中ＰＩＤ控制器的仿真结

果比较可知，在加入脉冲干扰后，滑模控制器较ＰＩＤ控制器

可以使系统更快地恢复到稳定状态，具有更强的鲁棒性。水平

飞行速度犞狆 发生变化后，采用滑模控制器的系统仍然能够准

确地跟踪给定信号，可以克服飞行器倾转过程中模型参数变动

的干扰。由图３可知，加入模糊趋近律后的滑模控制器和传统

滑模控制器的动态特性和稳态特性基本相同，可知模糊规则的

加入不影响滑模控制器的响应性能。

图４为阶跃信号响应和正弦信号响应下采用模糊滑模控制和

传统滑模控制的控制器输出曲线。由结果可知，采用传统滑模控

制器的输出出现了剧烈的抖振，而采用模糊规则自适应调节趋近

律的滑模控制器输出则明显抑制了抖振。可知模糊滑模控制器不

仅具有滑模控制器的鲁棒性，能够克服尾坐式飞行器在倾转过程

中模型参数变动干扰的影响，而且利用模糊规则自适应调节趋近

律，抑制了控制器输出的抖振，减轻了副翼执行机构的负担。
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图３　模糊滑模和传统滑模的俯仰运动响应曲线

图４　模糊滑模和传统滑模的控制器输出曲线

４　飞行实验

利用制作的飞行器样机，验证加入模糊滑模控制器后飞行器

倾转过程中姿态控制的稳定性。实验过程中，在飞行器悬停状态

下通过遥控器上的三段开关开启预先设定的自主倾转飞行程序，

预设平飞后飞行攻角为８０°（以悬停状态下的攻角为０°），倾转过

程中俯仰角指令按照４°／５０ｍｓ的速度增长至８０°。实验环境场地

平均风速为１．２ｍ／ｓ，飞行器沿逆风方向倾转、平飞。分别采用

ＰＩＤ控制器和模糊滑模控制器，使飞行器由悬停状态转换到水平

飞行状态，其俯仰角变化曲线如图５所示。

图５　飞行器倾转过程中俯仰角变化曲线

由图５ （ａ）可知，采用ＰＩＤ控制器的飞行器在倾转过程

中，当狋＞１．２５ｓ时，飞行器的俯仰姿态发生了剧烈的震荡，

说明ＰＩＤ控制器的参数已经不能适应此时的飞行状态。而从

图５ （ｂ）可知，采用模糊滑模控制器的飞行器基本可以准确

地跟踪预设的控制指令，顺利地完成倾转动作。说明设计的模

糊滑模控制器具有较强的鲁棒性，可以克服尾坐式飞行器在倾

转过程中遇到的参数变化扰动问题。

５　结论

针对尾坐式飞行器由垂直飞行模式向水平飞行模式转换的过

程中，飞行参数变化引起的模型参数变动干扰问题，设计了模糊

滑模控制器。通过仿真分析和实验验证，设计的控制器具有较强

的鲁棒性，能够克服飞行器在倾转过程中模型参数变动的干扰，

同时，利用模糊规则自适应调节趋近律，抑制了系统抖振，从而

为尾坐式飞行器倾转阶段的飞行控制提供了一种新的方案。
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有其它的分支，且裂缝没有出现断开的情况。

图５　裂缝原图

图６　基于Ｃａｎｎｙ算子的裂缝检测算法检测结果

图７　基于形态学的裂缝检测算法检测结果

图８　本文算法检测结果

由于视觉评价裂缝检测结果带有主观性，所以本文定义了

完整率犆犜 ，准确率犘犜 和犉１－犕犲犪狊狌狉犲 （犉１）这３个指标客

观的评价检测结果，

首先对原始水下裂缝图像中的裂缝边缘进行人为的标记，

然后将人为标记的裂缝边缘与检测到的裂缝边缘比较，计算３

个评价指标的大小，这３种评价指标定义如下：

犆犜 ＝
犔犱
犔狉

（９）

犘犜 ＝
犔犱
犔狋

（１０）

犉１＝２·
犆犜·犘犜
犆犜＋犘犜

（１１）

式中，犔犱 表示检测结果中属于裂缝边缘的像素和，犔狉表示人为

标记的裂缝边缘的像素和，犔狋表示检测结果中所有边缘的像素

和，客观评价的计算结果如表１所示。从表１中的计算结果可

知：利用本文算法检测到的裂缝边缘的完整率、准确率与犉１

－犕犲犪狊狌狉犲 （犉１）比另外两种算法至少提高了３．５４％，表明利

用本文算法能得到更加完整，更加准确的裂缝轮廓。

表１　评价指标的计算结果

评价指标 算法 ａ ｂ ｃ

ＣＴ

Ｃａｎｎｙ算法 ０．９０４４ ０．９０７１ ０．８３０２

形态学 ０．７１３２ ０．８１７９ ０．７２０１

本文算法 ０．９４２６ ０．９４５４ ０．９０６７

ＰＴ

Ｃａｎｎｙ算法 ０．８３８７ ０．８４６９ ０．７３５５

形态学 ０．５４４５ ０．６８２４ ０．６３８０

本文算法 ０．８７４１ ０．９０１０ ０．８７２４

Ｆ１

Ｃａｎｎｙ算法 ０．８７０３ ０．８７６０ ０．７８００

形态学 ０．６１７５ ０．７４４０ ０．６７６６

本文算法 ０．９０７１ ０．９２２７ ０．８８９２

３　结论

水下混凝土结构表面裂缝反映了在役混凝土结构的许多信

息，为提取裂缝轮廓，提出一种基于轮廓特征的水下混凝土结

构表面裂缝检测算法。在对水下裂缝图像预处理与边缘检测

后，首先根据裂缝边缘的形状特征进行初步判别，然后基于裂

缝轮 廓相互匹配的特征，用模板搜索的方法检测真实的裂缝，

最后连接裂缝断开部分。通过实际水下混凝土结构表面图像对

算法进行了验证，结果表明利用本文算法能得到准确性与完整

性更高的裂缝轮廓。
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