
􀅰电气与自动化􀅰 江顺ꎬ等􀅰复合式高速直升机过渡模式控制器设计

基金项目:国防重大项目培育基金项目(ＮＰ２０１８４５)
第一作者简介:江顺(１９９５—)ꎬ男ꎬ安徽合肥人ꎬ硕士研究生ꎬ研究方向为先进飞行器控制ꎮ

ＤＯＩ:１０.１９３４４ / ｊ.ｃｎｋｉ.ｉｓｓｎ１６７１－５２７６.２０２１.０１.０４７

复合式高速直升机过渡模式控制器设计

江顺ꎬ陈燕云ꎬ何伟ꎬ盛守照

(南京航空航天大学 自动化学院ꎬ江苏 南京 ２１００１６)

摘　 要:以复合式高速直升机为研究对象ꎬ建立整机气动模型ꎮ 针对复合式高速直升机过渡模

式中存在强非线性、控制输入转移的问题ꎬ提出一种基于操稳性和推进功率最优的控制分配方

法ꎬ设计过渡模式自适应 ＰＩＤ 控制器ꎬ进行仿真验证ꎮ 仿真结果表明:该控制器可以有效保证

复合式高速直升机过渡模式的安全性和平稳性ꎮ
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０　 引言

复合式高速直升机是一种区别于常规固定翼飞机和

直升机的新型飞行器ꎬ兼具常规直升机的垂直起降功能

和固 定 翼 飞 机 的 高 速 巡 航 能 力ꎬ 具 有 极 大 的 应 用

前景[１] ꎮ
然而ꎬ复合式高速直升机飞行性能大幅提高的同时也

加大了控制系统的设计难度ꎮ 复合式高速直升机具有 ３
种飞行模式:低速模式、高速模式及在低速模式与高速模

式间切换的过渡模式ꎮ 在低速模式和高速模式时可以分

别按直升机和固定翼飞机的控制方法进行控制ꎬ但过渡模

式存在强非线性和控制输入转移等问题ꎬ研究过渡模式的

控制器设计对实现全包线飞行具有非常重要的意义ꎮ
当前ꎬ高速直升机过渡模式是国内外的研究热点ꎮ

文献[２]提出了基于指数权重分配的鸭式旋翼 /固定翼

飞机的过渡模式控制律设计方法ꎬ并经过仿真验证过渡

模式的位置、姿态的稳定性ꎮ 文献[３]提出了一种基于

饱和关联 ｌｙａｐｕｎｏｖ 设计的非线性控制策略ꎬ利用该控制

律可以在保持飞机飞行高度的同时进行过渡机动ꎮ 文献

[４]采用一种基于李雅普诺夫理论及李雅普诺夫指数趋

近律的滑模变结构控制算法提高过渡模式的稳定性ꎬ通
过试验验证了该控制算法具有更高的鲁棒性和稳态控制

精度ꎮ
本文采用自适应 ＰＩＤ 控制应用于复合式高速直升机

过渡模式ꎬ建立高速直升机气动模型ꎬ利用改进的操纵分

配方法ꎬ结合自适应 ＰＩＤ 控制器保证过渡模式的安全性和

稳定性ꎮ

１　 复合式高速直升机建模

１.１　 样机基本构型

复合式高速直升机采用共轴双旋翼和推进螺旋桨的

布局形式ꎬ具有直升机和固定翼飞机两种操纵机构ꎮ 与带

机翼的高速直升机不同的是ꎬ本文研究对象不设机翼而把

机身作为高速飞行的主要升力部件ꎬ不足部分由共轴双旋

翼提供ꎬ同时由推进螺旋桨提供高速前飞动力ꎮ
由于其操纵机构的特殊性ꎬ复合式高速直升机在 ３ 种

飞行模式下的操纵系统也有所区别ꎮ 通过控制总距、差动

总距和纵横向周期变距实现低速模式飞行ꎬ通过控制升降

舵偏转角、差动偏转角、方向舵偏转角和螺旋桨桨距来实

现高速模式飞行ꎮ 在过渡模式下ꎬ低速模式操纵机构和高

速模式操纵机构均参与操纵分配ꎬ由旋翼和机身共同提供

复合式高速直升机前飞所需的升力ꎬ配合操纵量变化ꎬ实
现过渡模式飞行ꎮ
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１.２　 动力学模型

复合式高速直升机动力学模型包括上旋翼、下旋翼、
机身、平尾和升降舵、垂尾、方向舵及推进螺旋桨ꎮ

１)旋翼气动力

与常规直升机相比ꎬ复合式高速直升机的上、下两副

旋翼转速相同但转向相反ꎬ双旋翼之间气动干扰严重ꎬ气
动特性难度分析较大[５] ꎮ 双旋翼气动力模型采用叶素理

论建模ꎬ计算得到上、下旋翼在机体轴系下的力和力矩的

分量为:
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式中:下标 １ 表示上旋翼ꎬ下标 ２ 表示下旋翼ꎻ Ｈ、Ｔ、Ｓ、Ｍｋ

分别为双旋翼的拉力、侧向力、后向力和转矩ꎻ ＭＧ、ＬＧ 分

别为俯仰、滚转力矩ꎻ ｘ、ｙ、ｚ 为旋翼桨毂中心到机身质心

的相对距离ꎻ δ 为旋翼前倾角ꎮ
２)机身气动力

文献[６]采用气动系数计算机身气动力和力矩ꎬ这里

分别用 ＣＤｆ、ＣＬｆ、ＣＳｆ、Ｃφｆ、Ｃψｆ、Ｃθｆ 表示机身阻力系数、升力

系数、侧力系数、滚转力矩系数、偏航力矩系数和俯仰力矩

系数ꎮ 机身气动力与力矩为:
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式中: ｌｆ 为机身长度ꎻ ｑｆ 为机身来流动压ꎻ Ａｆ 为机身截

面积ꎮ
３)平尾和升降舵气动力

平尾的升力和阻力分别表示为
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式中: ｑｈ 为来流动压ꎻ ｋｈ 为平尾动压损失系数ꎻ Ｃｌｈ 为平尾

升力系数ꎬ是与平尾迎角、升降舵偏转角有关的函数ꎻ Ｃｄｈ

为平尾阻力系数ꎬ是与平尾迎角、平尾来流速度有关的函

数ꎻ Ａｈ 为平尾截面积ꎮ
升降舵的升力可表示为

Ｌδｅ ＝ ｑｈＡｈＣα
ｌｈηｅδｅ (５)

式中: Ｃα
ｌｈ 为升降舵升力系数ꎻ ηｅ 为升降舵效率ꎬ是与升降

舵面积、平尾后掠角有关的函数ꎮ
４)垂尾和方向舵气动力

垂尾的升力和阻力可由垂尾处的速度、迎角计算得到
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式中: ｑｖ 为来流动压ꎻ ｋｖ 为平尾动压损失系数ꎻ Ｃｌｖ 为垂尾

升力系数ꎬ是与垂尾迎角、方向舵偏转角有关的函数ꎻ Ｃｄｖ

为垂尾阻力系数ꎬ是与垂尾迎角、来流速度有关的函数ꎻ
Ａｖ 为垂尾截面积ꎮ

方向舵产生的升力可表示为

Ｌδｒ ＝ ｑｖＡｖＣα
ｌｖηｒδｒ (７)

式中: Ｃα
ｌｖ 为方向舵升力系数ꎻ ηｒ 为方向舵效率ꎬ是与方向

舵面积、垂尾后掠角有关的函数ꎮ
５)推进螺旋桨气动力

复合式高速直升机处于高速模式时ꎬ由推进螺旋桨提

供前飞的推动力ꎮ 推进螺旋桨在机体轴系下的力和力矩

表示为:
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Ｆｚｐ
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式中: ρ 为空气密度ꎻ ｒｐ 为螺旋桨半径ꎻ Ωｐ 为推进螺旋桨

转速ꎻ ｋｐｐ 为推进螺旋桨拉力系数ꎻ ｋｔｐ 为推进螺旋桨反转

矩系数ꎻ ｘｐ、ｙｐ、ｚｐ 为推进螺旋桨桨毂中心在机体系下的

坐标ꎮ

２　 过渡模式操纵分配方法

复合式高速直升机的操纵机构在过渡模式不同时刻

效率也不同ꎮ 以低速模式向高速模式过渡为例ꎬ随着速度

增加低速模式操纵机构效率降低ꎬ高速模式操纵机构效率

提高ꎮ 根据操纵量效率值ꎬ将过渡区间定为 ４０ ~ ５０ｍ / ｓꎮ
在过渡模式中ꎬ所有操纵舵面同时参与操纵ꎬ操纵舵面的

增加造成耦合更加严重ꎬ控制难度更大ꎮ 文献[７]提出了

线性过渡和功率最小优化过渡方案ꎬ本文在此基础上提出

基于直升机操稳性和推进功率最优的分配方法ꎮ
以低速模式向高速模式过渡为例ꎬ过渡模式开始瞬间

旋翼后倒角最大ꎬ这里记 α１ꎬｍａｘ、α２ꎬｍａｘ 为上、下旋翼最大后

倒角ꎮ 综合考虑线性过渡和功率最小优化方案ꎬ将操纵量

变为旋翼后倒角参数ꎬ即可得到基于双旋翼后倒角约束的

操纵分配方法ꎮ

α１ ＝
－ α１ꎬｍａｘ

μ１ － μ０
μ － μ０( ) ＋ α１ꎬｍａｘ (９)

α２ ＝
－ α２ꎬｍａｘ

μ１ － μ０
μ － μ０( ) ＋ α２ꎬｍａｘ (１０)

式中: μ０、μ、μ１ 分别为过渡模式开始瞬间、过渡过程中和

过渡模式结束瞬间的复合式高速直升机前进比ꎮ
在速度<４０ｍ / ｓ 时ꎬ直升机低头加速前飞ꎬ过渡模式

开始瞬间俯仰角记为 θｍｉｎ ꎮ 在过渡过程中让飞机线性抬

头ꎬ纵向周期变距也要相应降低ꎮ 同理ꎬ得到基于推进螺

旋桨功率最优的过渡方法ꎮ

θ ＝
－ θｍｉｎ

μ１ － μ０
μ － μ０( ) ＋ θｍｉｎ (１１)
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Ｂ１ ＝
Ｂ１ｅ － Ｂ１ｓ

μ１ － μ０
μ － μ０( ) ＋ Ｂ１ｓ (１２)

式中: Ｂ１ｓ、Ｂ１ｅ 分别表示过渡模式开始、结束瞬间纵向周期

变距配平值ꎮ 通过式(９)－式(１２)即实现了过渡模式控制

分配ꎮ

３　 过渡模式控制器设计

过渡模式控制器是复合式高速直升机的设计难点ꎬ也
是实现全包线飞行最重要的一环ꎮ 本文采用自适应 ＰＩＤ
方法设计复合式高速直升机过渡模式控制器ꎬ按上节设计

的分配方法分配各操纵量ꎬ实现低速模式操纵量和高速模

式操纵量的淡入淡出ꎮ

３.１　 控制律设计

１)纵向控制律

过渡模式的俯仰姿态控制律由俯仰姿态偏差产生的

纵向周期变距和高度变化产生的升降舵舵量两部分组成ꎮ
俯仰姿态控制系统如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 过渡模式俯仰姿态控制系统

过渡模式的俯仰姿态控制律为:

δｌｏｎ ＝ ＫＰ－δｌｏｎ
θ (Ｖｘ)(θｒ

Ｖｘ
＋ θｔｒｉｍ － θ) ＋ ＫＩ－δｌｏｎ

θ (Ｖｘ)∫(θｒ
Ｖｘ

＋

θｔｒｉｍ － θ)ｄｔ － Ｋδｌｏｎ
ωｙ

(Ｖｘ)ωｙ ＋ δｌｏｎ＿ｔｒｉｍ

δｅ ＝ ＫＰ－δｅ
θ (Ｖｘ)(θｒ

ｈ ＋ θｔｒｉｍ － θ) ＋

ＫＩ－δｅ
θ (Ｖｘ)∫(θｒ

ｈ ＋ θｔｒｉｍ － θ)ｄｔ － Ｋδｅ
ωｙ
(Ｖｘ)ωｙ ＋ δｅ＿ｔｒｉｍ

式中: θｒ
Ｖｘ
、θｒ

ｈ 分别为前飞速度通道和高度通道的俯仰角指

令ꎻ θｔｒｉｍ 为俯仰角配平量ꎻ δｌｏｎ＿ｔｒｉｍ 为纵向周期变距配平值ꎻ
δｅ＿ｔｒｉｍ 为升降舵舵量配平值ꎮ 控制器的比例积分和阻尼系

数随前飞速度自适应调整ꎮ
过渡模式前飞速度主要由机体俯仰姿态和推进螺旋

桨控制ꎮ 前飞速度控制系统如图 ２ 所示ꎮ
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图 ２　 过渡模式前飞速度控制系统

过渡模式速度控制律为:

θｒ
Ｖｘ

＝ ＫＰ－θ
Ｖｘ

(Ｖｘ)(Ｖｒ
ｘ － Ｖｘ) ＋ ＫＩ－θ

Ｖｘ
(Ｖｘ)∫(Ｖｒ

ｘ － Ｖｘ)ｄｔ

δｔ ＝ ＫＰ－δｔ
Ｖｘ

(Ｖｘ)(Ｖｒ
ｘ － Ｖｘ) ＋ ＫＩ－δｔ

Ｖｘ
(Ｖｘ)∫(Ｖｒ

ｘ － Ｖｘ)ｄｔ ＋ δｔ＿ｔｒｉｍ

式中: θｒ
Ｖｘ

为前飞速度产生的俯仰角指令ꎻ δｔ＿ｔｒｉｍ 为推进螺

旋桨桨距配平值ꎮ 控制器的比例积分和阻尼系数随前飞

速度自适应调整ꎮ
高度回路主要由主旋翼总距和机身俯仰姿态产生的

升力控制ꎬ高度控制系统如图 ３ 所示ꎮ
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图 ３　 过渡模式高度控制系统

过渡模式的高度控制律为:

δｃｏｌ ＝ ＫＰ－δｃｏｌ
ｈ (Ｖｘ)(ｈｒ － ｈ) ＋ ＫＩ－δｃｏｌ

ｈ (Ｖｘ)∫(ｈｒ － ｈ)ｄｔ －

Ｋδｃｏｌ
Ｖｚ

(Ｖｘ)Ｖｚ ＋ δｃｏｌ＿ｔｒｉｍ

θｒ
ｈ ＝ ＫＰ－θ

ｈ (Ｖｘ)(ｈｒ － ｈ) ＋ ＫＩ－θ
ｈ (Ｖｘ)∫(ｈｒ － ｈ)ｄｔ －

Ｋθ
Ｖｚ
(Ｖｘ)Ｖｚ

式中: θｒ
ｈ 为高度通道的俯仰角指令ꎻ δｃｏｌ＿ｔｒｉｍ 为总距配平

值ꎮ 控制器的比例积分和阻尼系数随前飞速度自适应

调整ꎮ
２)横侧向控制律

过渡模式下对滚转姿态控制通过横向周期变距和差

动平尾实现ꎬ滚转姿态控制系统如图 ４ 所示ꎮ
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图 ４　 过渡模式滚转姿态控制系统

过渡模式滚转姿态控制律为:

δｌａｔ ＝ ＫＰ－δｌａｔ
φ (Ｖｘ)(φｒ － φ) ＋ ＫＩ－δｌａｔ

φ (Ｖｘ)∫(φｒ － φ)ｄｔ －

Ｋδｌａｔ
ωｘ

(Ｖｘ)ωｘ ＋ δｌａｔ＿ｔｒｉｍ

δａ ＝ ＫＰ－δａ
φ (Ｖｘ)(φｒ － φ) ＋ ＫＩ－δａ

φ (Ｖｘ)∫(φｒ － φ)ｄｔ －

Ｋδａ
ωｘ
(Ｖｘ)ωｘ ＋ δａ＿ｔｒｉｍ

式中: φｒ 为滚转角指令ꎻ δｌａｔ＿ｔｒｉｍ 为横向周期变距配平值ꎻ
δａ＿ｔｒｉｍ 为升降舵差动偏转角配平值ꎮ 控制器的比例积分和

阻尼系数随前飞速度自适应调整ꎮ
航向控制主要由双旋翼的差动总距、机身滚转和方向

舵偏转实现ꎬ航向控制系统如图 ５ 所示ꎮ
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图 ５　 过渡模式航向控制系统

　 　 过渡模式航向控制律为:

δｐｅｄ ＝ ＫＰ－δｐｅｄ
ψ (Ｖｘ)(ψｒ － ψ) ＋ ＫＩ－δｐｅｄ

ψ (Ｖｘ)∫(ψｒ － ψ)ｄｔ －

Ｋδｐｅｄ
ωｚ

(Ｖｘ)ωｚ ＋ δｐｅｄ＿ｔｒｉｍ

φｒ
ψ ＝ ＫＰ－φ

ψ (Ｖｘ)(ψｒ － ψ) ＋ ＫＩ－φ
ψ (Ｖｘ)∫(ψｒ － ψ)ｄｔ － Ｋφ

ωｚ
(Ｖｘ)ωｚ

δｒ ＝ ＫＰ－δｒ
ψ (Ｖｘ)(ψｒ － ψ) ＋ ＫＩ－δｒ

ψ (Ｖｘ)∫(ψｒ － ψ)ｄｔ － Ｋδｒ
ωｚ
(Ｖｘ)ωｚ ＋

δｒ＿ｔｒｉｍ

式中: φｒ
ψ 为航向通道的滚转角指令ꎻ δｐｅｄ＿ｔｒｉｍ 为差动总距配

平值ꎻ δｒ＿ｔｒｉｍ 为方向舵舵量配平值ꎮ 控制器的比例积分和

阻尼系数随前飞速度自适应调整ꎮ

３.２　 控制器参数自适应调整策略

本文根据复合式高速直升机在过渡模式不同速度对

应的不同舵效设计自适应调整参数策略ꎮ 以速度通道为

例ꎬ过渡模式速度区间为 ４０ ~ ５０ｍ / ｓꎮ 随着速度提升ꎬ尾
部推进螺旋桨的舵效上升ꎬ纵向周期变距的效率降低ꎬ根
据二者的关系计算推进螺旋桨和纵向周期变距控制通道

的分配系数ꎮ

λδｔ
＝

∂Ｍ(Ｖ) / ∂δｔ － ∂Ｍ(Ｖｓ) / ∂δｔ

∂Ｍ(Ｖｅ) / ∂δｔ － ∂Ｍ(Ｖｓ) / ∂δｔ
ꎬ λδｌｏｎ

＝ １ － λδｔ

(１３)
式中: λδｔ

为推进螺旋桨通道的分配系数ꎻ λδｌｏｎ
为纵向周

期变距通道的分配系数ꎻ ∂Ｍ(Ｖ) / ∂δｔ 表示当前时刻的推

进螺旋桨舵效ꎻ ∂Ｍ(Ｖｓ) / ∂δｔ 表示过渡模式开始时刻推进

螺旋桨舵效ꎻ ∂Ｍ(Ｖｅ) / ∂δｔ 表示过渡模式结束时刻推进螺

旋桨舵效ꎮ
过渡过程中纵向周期变距控制通道分配系数降低ꎬ推

进螺旋桨控制通道分配系数逐渐增加ꎬ最终完全由推进螺

旋桨控制前飞速度ꎮ 由此可以得到自适应参数ꎬ即推进螺

旋桨控制通道的比例、积分系数ꎮ
ｋδｔＶ(Ｖ) ＝ λδｔ

ｋδｔＶ(Ｖｓ)

ｋδｔＶｉ(Ｖ) ＝ λδｔ
ｋδｔＶｉ(Ｖｓ)

(１４)

式中: ｋδｔＶ(Ｖｓ)、ｋδｔＶｉ(Ｖｓ) 分别为过渡模式开始时刻的推进螺

旋桨控制通道的比例、积分系数ꎮ

３.３　 仿真试验验证

复合式高速直升机在高度 １００ｍ、前飞速度 ４０ｍ / ｓ 的

稳定飞行条件下ꎬ给定高速模式最小前飞速度 ５０ｍ / ｓ 的

斜坡信号ꎬ仿真结果如图 ６－图 １０ 所示ꎮ
从以上图中可以看出ꎬ纵向速度响应迅速ꎬ高度误差
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图 ６　 纵向速度仿真曲线
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图 ７　 高度仿真曲线
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图 ８　 俯仰角仿真曲线

保持在 ０.５ ｍ 以内ꎬ且俯仰角姿态保持良好ꎮ 从低速模式

操纵量和高速模式操纵量仿真曲线可以看出ꎬ在过渡前

期ꎬ低速模式操纵机构占主导地位ꎻ随着速度的提升进入

过渡模式后期ꎬ俯仰姿态逐渐回到 ０°ꎬ高速模式操纵机构

占主导地位ꎮ 因此ꎬ本文设计的复合式高速直升机过渡模

式自适应 ＰＩＤ 控制器达到了预期的效果ꎬ保证了高速直升

机过渡飞行的平稳性ꎮ
(下转第 ２１９ 页)
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􀅰电气与自动化􀅰 林再新ꎬ等􀅰基于 ＣＡＥ 技术的汽车铝板发动机盖刚度研究

对板料印刷网格拉延后进行了 ＦＬＤ 测试ꎬ测量点位

及测量数据如图 １８ 所示ꎮ

Point Name
9

29
3.5359
2.3396

1.4185
1.0702

5.375
4.1712

Major [%] Minor [%] Thi ckness Reduction [%]

图 １８　 调整后 ＦＬＤ 测试结果

从图 １７ 的 ＣＭＭ 零件测量报告中可以看出ꎬ零件的刚

度明显提升ꎬ零件偏差量由整改前的 １.１ ｍｍ 降到 ０.４ ｍｍꎬ
符合零件公差要求ꎮ

图 １８ 中点 ９ 和点 ２９ 的厚度方向应变分别是 ５.３７５％
和 ４.１７１％ꎬ与整改前零件的应变对比ꎬ整改后板件的应变

达到 ２％以上ꎬ满足了基本的塑性变形基本要求ꎬ保证了

零件的刚度ꎮ

６　 结语

扣合件外板零件形状特征少ꎬ为保证零件的刚度ꎬ达
到强度变形的要求ꎬ前期 ＣＡＥ 分析时需要保证零件中心

区产生足够的塑性变形ꎬ尤其是铝板合金ꎮ ＣＡＥ 和现场

零件都要达到 ２％以上的塑性变形ꎬ调试过程必须参考

ＣＡＥ 模拟的状态ꎬ对比材料的流入量与 ＣＡＥ 结果相匹配ꎮ
从零件在检具上的塌陷量及 ＦＬＤ 实验测量的主次应变上

都能够很好地判断零件的塑性变形状态及刚度要求ꎮ

参考文献:
[１] 梁峰. 浅谈奥迪铝车身技术[ Ｊ] . 科技资讯ꎬ ２０１７ꎬ １５(２３):

８５￣８６.
[２] 张支亮. 铝合金材料在车门冲压成形工艺优化研究[Ｊ] . 世界

有色金属ꎬ ２０１８(７): １９１ꎬ １９３.
[３] 李颖ꎬ 李超. 铝合金板材力学性能和冲压成形研究[ Ｊ] . 铸造

技术ꎬ ２０１８ꎬ ３９(１２): ２８５０￣２８５３.
[４] 李英ꎬ 焦洪宇ꎬ 牛曙光. 基于 Ａｕｔｏｆｏｒｍ￣Ｓｉｇｍａ 的汽车顶盖后横

梁冲压工艺参数优化[Ｊ] . 锻压技术ꎬ ２０１５ꎬ ４０(９): １６￣２０.
[５] 吴琼兴. 汽车覆盖件用铝板成形特性及应用[ Ｊ] . 模具工业ꎬ

２０１７ꎬ ４３(１): ４８￣５２.
[６] 李硕本. 冲压工艺学[Ｍ]. 北京: 机械工业出版社ꎬ １９８２.
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图 ９　 直升机操纵仿真曲线
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图 １０　 飞机操纵量仿真曲线

４　 结语

本文主要研究了复合式高速直升机过渡模式的操纵

特性ꎬ提出基于操稳性和推进功率最优的控制分配方法ꎬ
设计过渡模式自适应 ＰＩＤ 控制器ꎮ 仿真验证该控制器能

够保证复合式高速直升机平稳、快速地完成低速模式与高

速模式的切换ꎬ过渡过程中直升机姿态保持良好ꎬ指令跟

踪迅速ꎬ为后期工程应用奠定了良好基础ꎮ

参考文献:
[１] 陈铭ꎬ 武梅丽文ꎬ 曹飞. 复合式直升机技术特点及发展概述

[Ｊ] . 航空制造技术ꎬ ２０１７ꎬ ６０(２１): ９４￣１０１.
[２] 黄晶ꎬ 李俨ꎬ 赵凯瑞ꎬ 等. 鸭式旋翼 / 固定翼飞机过渡模式控

制律设计[Ｊ] . 飞行力学ꎬ ２０１２ꎬ ３０(６): ５２３￣５２６.
[３] ＦＬＯＲＥＳ Ｇꎬ ＬＯＺＡＮＯ Ｒ. Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｆｌｉｇｈｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅ ｑｕａｄ￣

ｔｉｌｔｉｎｇ ｒｏｔｏｒ ｃｏｎｖｅｒｔｉｂｌｅ ＭＡＶ[Ｃ] / / ２０１３ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ
ｏｎ Ｕｎｍａｎｎｅｄ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｓｙｓｔｅｍｓ ( ＩＣＵＡＳ). Ａｔｌａｎｔａꎬ ＧＡꎬ ＵＳＡ:
ＩＥＥＥꎬ ２０１３: ７８９￣７９４.
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