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可倾转双旋翼飞行系统起降控制器设计

王天奇 1*， 于 海 2

（1. 美国迈阿密大学  工程学院， 俄亥俄  牛津  O H 45056；
2. 中国科学院  长春光学精密机械与物理研究所， 吉林  长春  130033）

摘要：为了改进可倾转双旋翼飞行器起降的控制策略，设计了飞控系统中的起降控制器及其飞行验证实验。首先根据飞

行器的非线性动力学方程，研究广义力和姿态耦合的非线性因素对起降控制器稳定性的作用，并将带有广义力和姿态乘

积项的耦合状态方程线性化，得到系统控制优化的反馈增益矩阵。然后，针对实际的起降过程，利用机载惯性测量单元

和超声测距单元所构成的测量装置，独立地测量了飞行器的姿态、加速度和飞行高度。最后，比较了起降控制器实测飞

行高度和线性化状态方程的仿真，并分析了所设计的控制器对姿态和飞行高度的作用及耦合状态方程线性化的有效性。

实验结果表明：飞行高度实测平均值和仿真值相差-2 mm，最大值和仿真值相差+8 mm，实测飞行高度和仿真的变化

趋势一致，所设计的起降控制器满足系统控制稳定性的要求。本文所设计的起降控制器及方法能够有效地控制飞行器

起降，具有实际应用价值。
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Abstract： To enhance the control strategy of tiltrotor takeoff and landing， a takeoff and landing controller 
was designed to be validated through flight experiments.  Based on the nonlinear dynamic equations of the 
aircraft， the effects of nonlinear factors associated with generalized forces and attitude coupling on the sta⁃
bility of the takeoff and landing controller were studied.  The coupled state equations， which contain the 
product terms of generalized forces and attitude， were linearized to obtain the feedback gain matrix for sys⁃
tem control optimization.  For the actual takeoff and landing process， the aircraft's attitude， acceleration， 
and flight altitude were independently measured by using a measurement device composed of an onboard in⁃
ertial measurement unit and an ultrasonic ranging unit.  The measured flight altitude from the takeoff and 
landing controller was compared with the simulation of the linearized state equations， and the effects of the 
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designed controller on attitude and flight altitude， as well as the effectiveness of linearizing the coupled 
state equations， were analyzed.  The experiments show that the average measured flight altitude differs 
from the simulated value by -2 mm， with a maximum difference of 8 mm， and that the trend of variation 
in the measured flight altitude is consistent with the simulation， indicating that the designed takeoff and 
landing controller meets the requirements for system control stability.  The takeoff and landing controller 
and method studied in this work can effectively control the aircraft's takeoff and landing， demonstrating 
practical application value.
Key words： nonlinear system； nonlinear controller； tilted bi-rotor； UAV； IMU

1 引  言

无人驾驶飞行器（Unmanned Aerial Vehicle，
UAV）主要用于人类难以参与的高风险任务，尤

其是结合了传统固定翼飞机和旋翼机优势的既

能垂直起降、又能快速飞行的 UAV 在各种作业

中具有更高的价值［1-5］。

可倾转双旋翼无人飞行器（Tilted Bi-Rotor 
UAV，TBRUAV）为了实现垂直起降和固定翼飞

机两种飞行模式，采用可倾转机翼、可倾转旋翼

UAV，以及两者混合的结构设计。具有代表性

的可倾转双旋翼飞行器早已投入使用，例如波音

和贝尔公司的鱼鹰 V22 或 V280，采用横列式布

局，它们都属于欠驱动系统的非线性控制［6-7］，尽

管结构简单，但比可倾转三旋翼、四旋翼，或可倾

转机翼更难实现安全控制。

根据美国 NASA 统计，在垂直起降阶段，人

为操作失误是导致鱼鹰 V22 事故频发的主要原

因之一［8］。至今为止，已经公认 V22 安全起降不

太可能完全由人工操作完成［6-9］。因此，研究 TB⁃
RUAV 起降控制器的控制策略，对解决起降安全

问题十分重要。

在整个飞行过程中，TBRUAV 飞行控制器

控制无人机飞行的姿态和航路，进而完成起降、

空中飞行、执行任务等指令［7-9］。另一个方面，由

于可倾转双旋翼存在太多内外不确定因素，以及

动力学方程线性化、空气动力学中的升力和阻力

线性化等近似，导致控制器的最优设计具有一定

的挑战性［10-14］。

目前，为实现降低建模精度的要求，可倾转

旋翼无人飞行器的控制器主要采用成熟的轨迹

跟踪控制方法，其控制策略核心为比例 -积分 -微

分 控 制 器（Proportional-Integral-Derivative Con⁃
troller，PID），包括级联 PID、基于粒子群优化的

非线性模糊 PID，以及模糊 PID 等控制器［9-12］。在

级联 PID 中，外环 PID 把姿态或位置映射到状态

变量，内环 PID 把状态变量映射到执行器［9］。此

外，反步法、滑模法、自适应法、增强学习法等非

线性控制器都有实证研究［13-14］。不仅在动力学模

型的线性化和实测系统传递函数等方面取得进

展，而且对非线性系统、干扰不确定性、快速时变

性等复杂动力学问题，提出了新的控制策略。

在可倾转旋翼无人飞行器控制策略中，非线

性系统的线性化状态方程已经采用线性二次调

节器（Linear Quadratic Regulator，LQR）［7-8］。较

早的可倾转三旋翼非线性系统的线性化，假设电

机曲线是线性的，只能在机体坐标系中建立线性

状态方程［7］。在采用鲁棒伺服线性二次调节器的

可倾转四旋翼非线性系统，通过扩展状态观察器

分离非线性因素，在级联 PID 中实现非线性系统

控制［8］。

本文针对状态变量和广义力在机体坐标系

和惯性坐标系变换过程中产生非线性耦合项的

问题，同时为了突出非线性因素对欠驱动系统

控制稳定性的影响，在惯性坐标系的线性状态

方程中提出针对非线性耦合项的线性化方法，

建立了惯性坐标系中位置和姿态的线性状态

方程。

进一步根据 TBRUAV 起降控制稳定性的

严格限制，所提出的动力学方程线性化方法不

同于雅可比矩阵法、级数展开法、以及传递函数

实验法［7-9］，而是引入了广义力非线性耦合项的

线性化；其中，在 TBRUAV 线性状态方程中，首

次引入了姿态状态变量和广义力乘积的耦合
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项，得到了带有广义力耦合项的线性化状态方

程；为了实现控制 TBRUAV 起降的稳定，依据

系统结构在弹性流体中存在固有振动的现象，

在状态空间中加入弛豫振动；利用 LQR 方法，获

得内环 PID 反馈增益矩阵，使输出变量的误差

有限化，以及系统控制最优化。因此，首次在线

性状态空间中研究了非线性耦合对非线性系统

稳定性的影响；提出和实现了全新的非线性系

统控制策略。

在起降控制器检测实验中弱化机翼升力和

阻力，突出内环广义力和状态的耦合，完成了无

外环 PID 控制的 TBRUAV 起降实验，并测量了

内环 PID 控制下的飞行姿态和高度，验证了所设

计的起降控制器的有效性；并将飞行高度与线性

化方程的模拟进行对比分析，两者变化趋势一

致。实验结果表明，起降控制器的设计方法可

行，为外环 PID 设计和改善飞行系统控制能力创

造了有利条件。

2 动力学方程

2. 1　刚体动力学

TBRUAV 惯性参考系用 O-X EY E Z E 表示。

该参考系基于固定在地球表面的东 -北 -上（East-
North-UP，ENU）坐标系。它是静止参考系，原

点位于起飞点，代表了 TBRUAV 的绝对位置。

该参考系与机体参考系之间的关系定义为 TB⁃
RUAV 的姿态坐标，如图 1 所示。

机体坐标系用 O'-xb yb zb 表示，固定位于图 1
横梁的中点。为区别飞行力学中的一般惯例（选

机体坐标系 z 轴指向垂直起飞反向），设定 xb 正

向指向飞机的机头，zb 正向指向垂直起飞方向，yb

正向与 xb，zb 轴都垂直，指向左翼；xb，yb 和 zb 满足

右手定则。

在推导 TBRUAV 六自由度（Degree of free⁃
dom）刚体模型时，考虑如下假设［9］：

（1） 飞机为刚体，TBRUAV 的运动简化为

质心的平移和绕质心的旋转；

（2） 机体质心不变，忽略不计旋翼倾转角 βR

和 βL 的变化所改变的质量分布；

（3） TBRUAV 关于 yb = 0 平面近似对称，则

转 动 惯 量 积 Iyx = Iyz = 0。 关 于 xb = 0 近 似 对

称 Ixz ≈ 0；
（4） 当 TBRUAV 旋翼与机体重心共面，不

产生垂直扭矩；

（5） 只考虑较低起降速度，忽略风速影响，空

气动力直接作用在机体坐标系上，无需定义风坐

标系；

（6） 机翼不产生升力；

（7） 旋翼倾角的驱动电机对于 TRUAV 属于

内力矩驱动，不会改变系统质心的转动状态；

（8） 每次旋翼倾角的改变属于刚体的小角转

动（微小角位移）具有矢量性，并且假定是瞬间完

成的。

图 1 中，ωL 为逆时针旋转的左旋翼角速度；

ωR 为顺时针旋转的右旋翼角速度；mL：为左旋翼

倾转单元的质量；mR：为右旋翼倾转单元的质量；

ma 为机舱单元的质量；hL 为左旋翼倾转单元质心

的归零高度；hR 为右旋翼倾转单元质心的归零高

度；hw 为机舱单元质心的归零高度；βL 为左旋翼

倾转的角度；βR 为右旋翼倾转的角度。

TBRUAV 的非线性动力学模型由牛顿 -欧

拉公式导出，其在机体坐标系中的表达式如式

（1）~式（2）：

mV̇ b + ωb × V b = F b， （1）
Ib ω̇b + ωb × Ibωb = M b， （2）

其中：m 是 TBRUAV 质量，在机体坐标系中，外

力为 F b = [F b
x F b

y F b
z ]

T
， F b ∈ ℝ3 × 1；外力矩为

M b = [M b
x M b

y M b
z ]

T
，M b ∈ ℝ3 × 1；机体重心速

度为 V b = [ u v w ] T
， V b ∈ ℝ3 × 1；机体姿态角

速度为 ωb = [ p q r ] T
，ωb ∈ ℝ3 × 1；机体转动惯

图 1　TBRUAV 旋翼在机体坐标系的倾转角度

Fig. 1　Tilting angles of rotors for the TBRUAV in the 
body frames with two tilting rotors
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量矩阵为 Ib ∈ ℝ3 × 3。

在机体坐标系中，作用力 F b 和力矩M b 由重

力、旋翼推力、机翼升力和空气阻力以及由旋翼

倾转旋转和飞行速度矢量引起的陀螺效应共同

作用产生的。

在机体坐标系中，TBRUAV 左、右旋翼产生

的升力分别为 FL ∈ ℝ1，FR ∈ ℝ1；同样，TBRUAV
左、右扭矩分别为MRL ∈ ℝ1，MRR ∈ ℝ1。

此外，机体坐标系到惯性坐标系的变换欧拉

变换 RB
G (Ψ，ϕ，θ)∈ ℝ3 × 3，且：

RB
G (Ψ，ϕ，θ)=

æ

è

ç
çç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷÷
÷
÷
÷

cos Ψ cos θ -sin Ψ cos ϕ + cos Ψ sin θ sin ϕ sin Ψ sin ϕ + cos Ψ sin θ cos ϕ

sin Ψ cos θ cos Ψ cos ϕ + sin Ψ sin θ sin ϕ -cos Ψ sin ϕ + sin Ψ sin θ cos ϕ

-sin θ cos θ sin ϕ cos θ cos ϕ
. （3）

在小角度飞行姿态条件下，惯性坐标系和机

体坐标系的角速度变换关系近似为：

æ

è

ç
çç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷÷
÷
÷
÷

Ψ̇

θ̇

ϕ̇

≈ ( )p

q

r

. （4）

根据 TBRUAV 假设，机翼升力和陀螺效应

的力可以忽略不计。在机体坐标系中的系统模

型 ，包 括 位 移 和 转 动 方 程 的 详 细 推 导 ，参 见

文献［9］。

2. 2　位移方程

机体坐标系下 TBRUAV 质心的位移，通过

机体坐标系到惯性坐标系的欧拉变换，转化为在

惯性坐标系下 TBRUAV 质心的位移方程，如式

（5）~式（7）：

m 0 Ẍ = -Cl ρa SX Ẋ + cos Ψ cos θ uF1 + 

(sin Ψ sin ϕ + cos Ψ sin θ cos ϕ) uF2， （5）

m 0Ÿ = -Cl ρa SY Ẏ + sin Ψ cos θ uF1 +

( - cos Ψ sin ϕ +sin Ψ sin θ cos ϕ) uF2，（6）

m 0 Z̈ = -Cl ρa SZ Ż + ( - sin θ) uF1 +

(cos θ cos ϕ) uF2 - m 0 g， （7）
其中：m 0 为总质量，m 0 = 2m + ma；Cl 为线性化的

空阻系数，Cl = Cd

|| || vmax

2  ［15-16］；vmax 为起降中最大

速度值；Cd 为 D drag = Cd v2 中的空阻系数。

位移方程中的输入量如式（8）~式（9）：

uF1 = FL sin βL + FR sin βR， （8）
uF2 = FL cos βL + FR cos βR. （9）

在起降过程中，TBRUAV 处于低速运动，用

起降中所期望的最大速度 vmax 计算，相当于对起

降中空气阻力平均值做出的线性插值。

2. 3　转动方程

惯性坐标系下 TBRUAV 相对质心的转动，

通过机体坐标系到惯性坐标系的欧拉变换，转化

为惯性坐标系下 TBRUAV 的转动方程，如式

（10）~式（12）：

Ixx ( - ϕ̈ sin θ + Ψ̈ sin2 θ)+ Ixx ( - ϕ̇θ̇ cos θ + Ψ̇θ̇ sin 2θ)+ Iyy( θ̈ cos ϕ sin ϕ cos θ + Ψ̈ sin2 ϕ cos2 θ)+

Iyy( θ̇ ( ϕ̇ cos 2ϕ cos θ - θ̇ cos ϕ sin ϕ sin θ)+ Ψ̇ ( ϕ̇ sin 2ϕ cos2 θ - θ̇ sin2 ϕ sin 2θ) )+

Izz( - θ̈sinϕ cos ϕ cos θ + Ψ̈ cos2 ϕcos2 θ )+ Izz( θ̇ ( - ϕ̇ cos 2ϕ cos θ + θ̇ cos ϕ sin ϕ sin θ)+

Ψ̇ ( - ϕ̇ sin 2ϕ cos2 θ - θ̇ cos2 ϕ sin 2θ) )= -sin θuM2 + uM1，
（10）

Iyy( θ̈ cos2 ϕ - θ̇ϕ̇ cos ϕ sin ϕ + Ψ̈ sin ϕ cos ϕ cos θ + Ψ̇ ( ϕ̇ cos 2ϕ cos θ - θ̇ cos ϕ sin ϕ sin θ) )+

Izz( - θ̈ sin2 ϕ - θ̇ϕ̇ sin 2ϕ + Ψ̈ sin ϕ cos ϕ cos θ + Ψ̇ ( ϕ̇ cos 2ϕ cos θ - θ̇ cos ϕ sin ϕ sin θ) )-

Ixx ( - ϕ̇Ψ̇ cos θ + Ψ̇ 2 sin θ cos θ)- Iyy( - θ̇Ψ̇ cos ϕ sin ϕ sin θ - Ψ̇ 2 sin2 ϕ sin θ cos θ)-

Izz( θ̇Ψ̇ sin ϕ cos ϕ sin θ - Ψ̇ 2 cos2 ϕ sin θ cos θ)= -sin ϕ uM1，
（11）

Ixx ( ϕ̈ - Ψ̈ sin θ - Ψ̇θ̇ cos θ)- Iyy( θ̇ cos ϕ + Ψ̇ sin ϕ cos θ) ( - θ̇ sin ϕ + Ψ̇ cos ϕ cos θ)-

Izz( - θ̇ sin ϕ + Ψ̇ cos ϕ cos θ) ( - θ̇ cos ϕ - Ψ̇ sin ϕ cos θ)= uM2， （12）
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其中：Ixx，Iyy，Izz 分别为 x，y和z 主轴的转动惯量，

Ixx = m
L2

2 ，Iyy =2mh2 +ma hW
2，Izz =m

L2

2 +ma hW
2。

转动方程中的输入量：

uM1 =MRL cos βL -MRR cos βR -

FL

L
2 sin βL + FR

L
2 sin βR， （13）

uM2 =MRL sin βL -MRR sin βR +

FL

L
2 cos βL - FR

L
2 cos βR. （14） 

TBRUAV 的动力学方程说明在六个自由度

的刚体结构中，只有四个控制输入，具有欠驱动

系统特征； 其中，四个输入 uF1，uF2，uM1，uM2 看作

广义力，在 3. 2 节给出详细描述。

2. 4　旋翼的推力和力矩

根据理论和实验，旋翼产生的推力或扭矩和

旋翼结构及其转速有关［14-18］：

FT = CT ρa A (ωm ) 2
， （15）

MR≈ CT
3 2

2
ρa A ( )ωm R

3

ωm
. （16）

其中：CT 为推力系数，ρa 为空气密度，A 为旋翼面

积，R 为旋翼半径，ωm 为转速；理想条件下，推力

或扭矩满足
MR
FT

≈ R
CT

2 。

TBRUAV 控制系统通过遥控器输入指令实

现飞行高度和姿态控制。通常油门和姿态欧拉

角作为指令输入。

旋翼推力随油门占空比的变化，由旋翼电机

的油门曲线表示。在远低于雷诺数时，旋翼推力

以及扭矩都和油门近似成正比关系［13-14］：

FT ≈ KT δ  ， （17）
τ ≈ Kτ δ  ， （18）

其中：KT 为推力的油门系数，Kτ 为扭矩的油门系

数，δ  为油门占空比。

3 起降控制器设计

3. 1　模型线性化

3. 1. 1　小角度姿态及缓慢变化

使动力学方程线性化所采用的方法是雅可

比矩阵、级数展开［9］或传递函数实验法等等［9-10］。

这里利用 TBRUAV 起飞或降落中，旋翼倾

转角度要求 FL ≈ FR，βL ≈ 0，  βR ≈ 0 等条件，并

且该工况下：

（1）cos (. )≈ 1， sin (. )≈ (. )， sin (. ) * sin (. )≈ 0；
（2）Ψ̇，θ̇，ϕ̇ 很小，假设含有它们相互乘积项，

以及它们和欧拉角的乘积项，忽略不计；

（3）Ψ̈，θ̈，ϕ̈ 和欧拉角的乘积项，忽略不计。

以上统称起降控制器线性化近似。

使用起降控制器线性化近似，直接对动力学

方程中的位移方程（5）~（7）和转动方程（10）~
（12）线性化。得到线性系统方程（19）~（24）：

Ẍ = -c1 X E
.

- ω 1
2 X + uF1

m 0
+ θ

uF20

m 0
，（19）

Ÿ = -c2Ẏ - ω 2
2Y + Ψ

uF10

m 0
 -ϕ

uF20

m 0
，（20）

Z̈ = -c3 Ż -ω 3
2 Z - θ

uF10

m 0
+ uF2

m 0
- g，（21）

Ψ̈ = -c4Ψ̇ - ω 4
2Ψ + uM1

Izz
- θ

 uM20

Izz
，（22）

θ̈ = -c5 θ̇ - ω 5
2 θ - ϕ uM10

Iyy
， （23）

ϕ̈ = -c6 ϕ̇ - ω 6
2 ϕ + uM2

Ixx
， （24）

其中：ci = Cl ρa Si /m 0，i = 1，2，3；c4 ≈ c1
m 0

Izz
，c5 ≈

c2
m 0

Iyy
，c6 ≈ c2

m 0

Ixx
。

3. 1. 2　最小推力

TBRUAV 起飞前处于静止状态，其旋翼倾

角  βL = βR = 0。
起 飞 的 理 想 条 件 包 括 FL = FR = FT 和

Z̈ > 0。由式（21）和式（9）得到：

FT > m 0 g/2， （25）
因此，最小起飞推力为：

FM = m 0 g/2. （26）
3. 1. 3　耦合项线性化

TBRUAV 系统输入由四个执行器组成，所

对应的广义力从机体坐标变换到惯性坐标时，存

在广义力和姿态角的耦合以乘积方式呈现在式

（19）~式（24）中。欧拉角变换产生的广义力和

姿态乘积项，根据起降过程中的条件约束，近似

设定耦合项中的广义力为常数，使状态方程线性

化；例如，选取 uF10，uF20，uM10，uM20 为常量，根据控

制模式，选择为最小推力 FM 的数倍。

依据 TBRUAV 起降时姿态为小角度和缓慢
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变化，引入姿态和广义力之间耦合项，旨在通过

TBRUAV 非线性系统的线性化研究非线性动力

学耦合项所起的作用。

3. 2　控制器设计

3. 2. 1　线性状态空间

在惯性系统中，TBRUAV 的线性化状态方

程为：

Ẋ= AX+ Bu， （27）
其 中 ：系 统 状 态 列 矢 量 X ∈ ℝ12 × 1，且 X=

[ X E，Y E，Z E， Ψ，θ，ϕ，v1，v2，v3，p，q，r ] T
；输 入 耦 合

的广义力矢量 u∈ ℝ4 × 1，且 u= [ uF1，uF2，uM1，uM2 ]
T
；

线性化系统矩阵 A ∈ ℝ12 × 12；广义力输入分布矩

阵，B ∈ ℝ12 × 4，映射广义力所对应的执行器。

在有限元模型中，已报道的旋翼和机体的非

线性振动固有频率约为 0~100 Hz（二十阶）［19-20］，

高阶谐波频率更高。不失普适性，TBRUAV 起

降时，近似选取低频振动为：ω 1 ≈ ω 2 ≈ ω 3 ≈ 2π*
0. 01，ω 4 ≈ ω 5 ≈ ω 6 ≈ 2π*0. 001。

根据式（19）~式（24）得到 TBRUAV 系统状

态方程的矩阵A和 B：

A= é
ë
êêêê ù

û
úúúúA 11 A 12

A 21 A 22
， （28）

B=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

04 × 6

1
m 0

0 0 0 0 0

0 0 1
m 0

0 0 0

0 0 0 1
Izz

0 0

0 0 0 0 0 1
Ixx

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

，（29）

其中：

A 11 = [06 × 6 ]，，A 12 = [ I6 × 6 ]，，

A 21 =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú-ω 1
2 0 0 0 uF20

m 0
0

0 -ω 2
2 0 uF10

m 0
0 -uF20

m 0

0 0 -ω 3
2 0 -uF10

m 0
0

0 0 0 -ω 4
2  -uM20

Izz
0

0 0 0 0 -ω 5
2 -uM10

Iyy

0 0 0 0 0 -ω 6
2

，

A 22 =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê

ê

ê
-c1

0
0
0
0
0

0
-c2

0
0
0
0

0
0

-c3

0
0
0

0
0
0

-c4

0
0

0
0
0
0

-c5

0

0
0
0
0
0

-c6

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

.

根 据 TBRUAV 起 降 所 要 求 的 最 小 推 力

（26），通过广义力公式（8）、公式（9）、公式（13）和

公式（14）用来计算矩阵 A中定常参数 uF10，uF20，

uM10 和 uM20；其中，在计算中取一倍最小推力 FM
为左旋翼 FL 和右旋翼 FR 推力，且，FL = FR =
FM。

3. 2. 2　LQR 计算

线性二次型调节器是实现系统最优控制的

一种有力工具，并在更多应用中发挥着作用［21-24］。

对于连续时间系统，状态反馈律 u= -KX

可使二次型代价函数最小化。代价函数如下：

J=∫
0

∞

X TQX+ uTRu ) dt. （30）

通过计算状态方程来获得最优增益矩阵 K，

用来设计内环 PID 控制器［25-26］。

使用布莱森法则（Bryson's Law）设定（30）中

的加权矩阵Q和 R［27］，即矩阵Q的对角线元素 Q ii

为状态误差平方的最大可接受值的倒数，非对角

线元素为 0；同样，输入权重矩阵 R的对角线元素

R jj 设为输入误差平方的最大可接受值的倒数。

在 LQR 计 算 中 ，选 择 Q ii = 10，矩 阵 R 为 单 位

矩阵。

使用 MATLAB 中的 K=lqr（（A，B，Q，R，0）
指令，得到反馈增益如图 2 所示。从而，利用

LQR 计算的反馈增益使起降控制器得到了优化。

选择状态方程中的输出矩阵 C，对应四个输

出变量为：输出 1 对应偏航角；输出 2 为翻滚角；

输出 3 为前向飞行距离 X；输出 4 为高度 Z。

对于负增益反馈的控制系统 sys= ss ( A-
K*B，B，C，D )，阶跃响应能够得到起降控制器所

有输出变量对每个输入阶跃信号的响应；冲击响

应能够显示出起降控制器所有输出变量对每个

输入冲击信号，是否收敛和收敛速度；如果收敛，

系统控制是稳定的，反之亦然。

使用“step”和“ impulse”指令，得到起降控制

器的 LQR 闭环系统的阶跃响应和冲击响应，如

图 3 所示。图中虚线、点划线、点实线和点线图例

对应在非线性耦合项中取 0. 1，0. 5，1. 0 和 2. 0 倍
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的最小推力 FM。

图 3（a）的阶跃响应和图 3b 的冲击响应表现

出每个广义力输入只对某一个输出变量显著有

效，说明依据 LQR 计算出的反馈增益所设计的

起降控制器在消除广义力之间的耦合作用利用

了系统的非线性因素。

图 3（a）的阶跃响应表明输入 1 对输出 3 的前

向飞行控制有效；输入 2 对输出 4 所对应的高度

控制有效。由于引入了广义力和姿态乘积耦合

项，系统的阶跃响应对广义力输入 1 或者输入 2
都是快速衰减，姿态控制具有全局稳定的特点。

在图 3（b）的冲击响应中，依据 LQR 计算出

的反馈增益所设计的起降控制器，在冲击信号的

作用下所有输出变量的响应都快速收敛。因此，

起降控制器可使系统稳定。

当非线性系统线性化状态方程中的广义力

常数项取 0. 1，0. 5，1. 0 和 2. 0 倍的最小推力 FM
时，线性状态方程的阶跃响应和冲击响应基本保

持不变。

在图 3（a）中，当非线性耦合项的广义力常数

取 0. 1 和 0. 5 最小推力时，有明显变化，偏航角和

翻滚角的系统阶跃响应出现较高的峰值和较慢

的衰减振动；在图 3（b）中，当非线性耦合项的广

义力常数取 0. 1 最小推力时，偏航角和翻滚角的

系统冲击响应出现较高的峰值和较慢的衰减振

动；因此，无非线性耦合项时，偏航角和翻滚角的

系统稳定性变差。

在图 3 中位置变量在阶跃和冲击作用下，响

应时间和峰值的变化不显著。因此，系统稳定性

保持不变。

实验中在非线性耦合项选取一倍最小推力

FM，前向飞行输出 3、高度输出 4、偏航角输出 1
和翻滚角输出 2，都是稳定的。

由于线性状态方程中引入了广义力乘积耦

合项，所以起降控制器对姿态的控制具有趋于零

值的性质，满足内环 PID 所需的姿态稳定性的要

求，简化了起降飞行的指令输入要求，使用油门

输入就能实现 TBRUAV 起降。

图 2　利用 LQR 计算 TBRUAV 反馈增益矩阵

Fig. 2　Calculation of the feedback gain matrix for the TBRUAV by using LQR

图 3　TBRUAV LQR 闭环系统的阶跃响应和冲击响应

Fig. 3　Step response and impulse response of the LQR 
closed-loop system for the TBRUAV
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4 实验验证

为验证起降控制器的稳定性，在室内环境进

行了飞行实验。假定室内环境的地面近似为平

面，空气气流稳定。选择用超声波测距代替气压

计测量飞行高度，避免了旋翼产生的气流影响，

提高了测量精度。

机载测距仪的测距值需要通过 TBRUAV 姿

态的投影变换为 TBRUAV 在惯性坐标系中的飞

行高度，TBRUAV 姿态稳定性影响飞行高度测

量实验的结果。只有 TBRUAV 姿态稳定，才能

在实验中准确地测到飞行高度。

4. 1　起降控制实验设计

用于验证起降控制器设计的可倾转双旋翼

实验模型主要由五个部件组成：左、右螺旋桨旋

翼电机、左、右伺服电机组件以及机舱部分，如图

4 所示。这些部件采用碳纤材料，通过框架结构

刚性连接。

双旋翼有四个控制输入：两个能够改变螺旋

桨转速的旋翼电机，以及由两组能使螺旋桨倾转

的伺服电机（倾角电机）组成的倾转装置，使旋翼

电机轴垂直于横梁旋转。

由于 TBRUAV 的重量绝大部分归因于控

制组件、供电电池和传感器模块，其呈现对称性

分布；旋翼组件对称分布在横杆两端。因此，

TBRUAV 简化为两组倾转旋翼装置和机体主

体 组 成 的 三 个 质 点 。 TBRUAV 参 数 汇 总 于

表 1 中。

TBRUAV 模型中旋翼的升力和扭矩计算所

使用的物理参数，如表 2 所示［9-10］。

通过机载超声测距单元和独立于飞控的惯

性测量单元（Inertial Measurement Unit，IMU），

实现姿态和起降高度的实时测量。机载 IMU 测

量单元和超声测距单元的数据通过无线通信回

传到地面站计算机中，包括飞行器动坐标系中的

加速度、解算的惯性坐标系中的欧拉角、飞行高

度，以及测量对应的采样时间。

4. 2　起降控制器测试实验

TBRUAV 起飞前静止于地面。左右旋翼的

倾转角调校为零；此时，旋翼轴线平行于机体坐

标系 B 的 z轴，旋翼不发生倾转。

遥控器工作在 2. 4 G 频段，设置八个通道对

应 脉 冲 位 置 调 制（Pulse Position Modulation，
PPM）编码模式。

表 1　TBRUAV参数

Tab. 1　TBRUAV parameters

Parameters

Mass

Rotor shaft spacing

Wing section

Moment of inertia tensor
（Diagonal elements）

Height of fuselage

Initial value for altitude measure⁃
ment

Symbols and values

m 0 = 0. 76 kg

L = 0. 525 m

S = 0. 005 3 ∙m2

Iyy = 0. 000 11 kg∙m2

Ixx = 0. 008 8 kg∙m2

Izz = 0. 008 3 kg∙m2

Jr = 0. 000 45 kg∙m2

0. 64 m
X = 0. 015 m
Y = 0. 05 m
Z = 0. 01 m

图 4　用于实验验证控制策略的 TBRUAV 组成

Fig. 4　Experiments and TBRUAV components used to 
test the controller

表 2　TBRUAV物理参数

Tab. 2　TBRUAV physical parameters

Parameters

Air density

Gravity acceleration

Thrust coefficient

Air drag coefficient

Symbols and Values

ρa = 1. 225 kg/m3

g = 9. 80 m/S2

CT = 0. 1

Cl = 0. 004， @vmax = 0. 015 m/S
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设置电机油门占空比 0% 对应旋翼电机零转

速，油门占空比 100% 对应电机最大转速；每个旋

翼最大推力可达最小推力的四倍。偏航、俯仰、

翻滚姿态有关的状态变量参考值设置为零值；质

心位移 X，Y 状态变量参考值设置为零值；质心位

移 Z 有关的状态变量参考值设置为油门占空比

对应最小推力时的位置和速度为零值，设置油门

占空比 100% 对应飞行位置为 1 （m）和速度为

0. 1 （m/s）。

在飞行控制器中内环采用增量式 PID，在状

态空间中内环采用的反馈增益如图 2 所示。

在 TBRUAV 起降飞行实验中，要求左旋翼

和右旋翼的推力相等，倾转角皆为零值，油门输

入对应广义力输入，油门大小即为 TBRUAV 质

心受到的垂直升力。

4. 2. 1　飞行姿态测试

在室内条件下，目测 TBRUAV 离地，保持高

度值，再次爬升，降落，完成整个飞行实验过程。

机载独立的 IMU 测量单元测量到的飞行姿

态如图 5 所示。

图 5 中翻滚角 Roll 的数据表明，翻滚角控制

有效，而且全程稳定。

图 5 中偏航角 Yaw 在起飞瞬间有个摆动，相

应的爬升过程也有摆动。着陆过程相对于爬升

过程存在微小的飘移。

图 5 中俯仰角 Pitch 在起飞瞬间有较大的仰

角，在着陆开始有较大的俯角。室内的风向风速

和组件重心安装时偏离垂直面，都能导致俯仰角

在起飞瞬间或飞行过程中发生变化。

在 TBRUAV 起降实验过程中，偏航角 Yaw
平均值为 82. 6 （mrad）=4. 7°；翻滚角 Roll 为 2. 1 
（mrad）=0. 12°；另一方面，俯仰角 Pitch 实测平均

值为 116. 7 （mrad）=6. 7°。
图 5 中姿态的波动主要由动力学方程中非

线性因素决定。由于对 TBRUAV 非线性动力

学方程采用线性化近似，所以实际起降过程中

存在的非线性化因素仍使内环控制器的输出发

生偏离。其次，通常飞行器的姿态控制分配在

外环 PID 完成［9-10］；在欠驱动系统中，如果无外

环 PID，就无法利用内外环 PID 耦合对飞行姿

态实施精确控制。但是，由于 LQR 中的广义力

耦合项的反馈，满足了起降控制器对内环 PID
有限输出的要求，使俯仰姿态的控制在一定程

度上趋于稳定。

实验结果表明，所建立的模型中广义力耦合

项对姿态控制的稳定性起到了关键作用，并在起

降反馈控制中的范围内使姿态稳定。

4. 2. 2　飞行高度测试及对比

图 6 中的 Measured data 曲线代表独立的机

载 飞 行 高 度 测 量 单 元 得 到 的 数 据 。 Data 
smoothed 曲线代表飞行高度数据光滑滤波后的

曲线。Simulated 曲线表示 LQR 控制器仿真的

曲线。

在起降实验中，飞行高度实测值中含有起伏

的冲击脉冲形状尖峰，由对非线性系统方程的线

性化近似引起的，或者由 IMU 测量装置的角速

图 5　TBRUAV 起飞实验中的欧拉角测量值

Fig. 5　Angular values of the TBRUAV attitude in the 
takeoff/landing experiments

图 6　TBRUAV 起降实验中高度测量值和仿真值的比较

Fig. 6　Comparison of testing data to those of simulation 
for the flight height of the TBRUAV in the take⁃
off/landing experiments
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度引入的干扰引起的。

在内环控制器中采用光滑滤波消除系统响

应的高频分量，得到了能够表示高度变化趋势的

曲线，如图 6 中的 Data smoothed 曲线所示。实验

数据所对应 TBRUAV 的爬升和下降，在 LQR 控

制器的仿真中都有相应的过程；在着陆下降阶段

亦是如此。

在飞行高度量化对比中，高度测量的平均值

和仿真平均值相差-2 mm；高度测量的最大值

和仿真的最大值相差+8 mm。因此，飞行高度

仿真和实验结果的变化趋势一致。

在 TBRUAV 非线性欠驱动系统的线性化过

程中，这种近似的误差引起控制器时间响应特性

的变化。在执行爬升指令时，仿真相对实际控制

存在时间超前；在执行降落指令时，存在时间滞

后。在实际设计飞控时，可以利用时间延迟误差

补偿或预测逻辑方法进行处理［28］，也能通过外环

PID 进一步提高控制精度［9-13］。

实验结果表明，通过模型参数的选择和控制

器设计能够有效地控制 TBRUAV 起降。

5 结  论

本文所提出的控制器设计方法，将 TBRU⁃
AV 欠驱动系统融入广义力耦合项，极大地简化

了内环 PID 控制器的调整难度，有效地提高了

TBRUAV 起降稳定性。

根据所提出的非线性系统线性化方法，建立

了系统线性状态方程，并用于 TBRUAV 起降控

制器设计；在不用外环 PID 情况下，飞行高度测

量的平均值和仿真值相差-2 mm，高度测量的

最大值和仿真值相差+8 mm；姿态控制平均误

差：Yaw 为 82. 6 mrad，Pitch 为 116. 7 mrad，Roll
为 2. 1 mrad。

通过飞行高度和姿态测量实验验证了所设

计的起降控制器能够快速有效地控制 TBRUAV
起降，具有实际应用价值。
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