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摘　 要:针对传统依靠气动舵面偏转控制无人机姿态时低速操纵性低、动态性能较差的问题ꎬ
介绍一种推力矢量无人机ꎮ 给出各模块结构及功能ꎬ结合传统气动舵面控制和推力矢量控制ꎬ
设计了纵向控制回路和横侧向控制回路控制器ꎬ运用优化控制分配方法解决混合控制的余度

问题ꎬ以纵向控制为例对设计的无人机进行仿真实验ꎮ 仿真结果表明ꎬ所设计的推力矢量无人

机动态性能和操纵性得到提高ꎬ飞行品质良好ꎮ
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０　 引言

本文设计的新型矢量推力无人机ꎬ通过操纵气动舵面

出舵量和改变左右发动机推力轴线的方向来控制飞机的

飞行姿态ꎮ 所谓矢量推力技术ꎬ指的是通过喷管等装置改

变发动机推力线的方向ꎬ从而将发动机推力沿轴向、法向

和侧向进行分解ꎬ实现飞机的俯仰、滚转和偏航ꎮ 两种控

制结合起来能非常有效地改善飞机的操纵性ꎮ 传统固定

翼无人机单独依靠气动舵面偏转来控制无人机的状态ꎬ这
种控制方式不适用于低速无人机ꎬ当飞机飞行速度较慢

时ꎬ这种控制方式就显得较为乏力ꎮ 本文在这种传统控制

的基础上ꎬ加入矢量推力技术ꎬ设计了控制器ꎬ经过控制分

配后无人机的动态性能和操纵性以及飞行品质大大提高ꎮ

１　 新型推力矢量固定翼无人机结构
设计及各模块功能介绍

　 　 如图 １所示ꎬ所设计的无人机整个系统分为两大模

块:以 ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５处理器为核心ꎬ结合了多种传感器

以及执行机构ꎬ用于通信数据的接收和发送ꎬ解析飞行数

据的飞控系统ꎻ另外一个模块为地面监测系统ꎬ主要用于接

收从飞机上下传的飞行参数ꎬ在界面上显示供操纵者观测ꎮ
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图 １　 无人机整体系统图

１.１　 机载设备

该无人机机载设备主要有陀螺( ＩＭＵ)、ＧＰＳ、通讯电

台动力电池和气压高度表等ꎮ 其中陀螺和 ＧＰＳ 是无人机

的核心机载设备ꎬ在控制回路中作为传感器将飞机的姿态

信息和位置信息反馈至输入端ꎬ从而实现无人机闭环控
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制[１] ꎮ 采用 ＧＩ５５０惯导来采集无人机的姿态信息ꎬ为保证

无人机的精确定位ꎬ采用双 ＧＰＳ进行定位ꎬＧＰＳ 主要负责

采集无人机的位置信息ꎬ包括经度、纬度、ＧＰＳ 高度等ꎬ此
外还包括气压高度表、速度传感器等机载设备ꎮ

１.２　 执行机构和通讯设备

无人机的执行机构主要为舵机ꎮ 该无人机有 ８ 个舵

面ꎬ其中尾轮舵用来控制无人机起飞滑跑时的侧滑方式ꎬ
而无人机的推力则通过油门舵的开度来控制ꎮ 动力电池

采用＋１２ Ｖꎬ经电压转换模块将电压转换成＋５ Ｖ 来给飞

控计算机供电ꎮ 机载调频电台用来实现飞控计算机与地

面站之间的通信数据传输ꎮ 使用前需要对两个电台进行

参数配置ꎬ包括通信方式、波特率、通讯速率、电台频段

等参数的配置ꎬ飞控数据电台采用 ２３２ 串口与飞控计算

机连接ꎮ

１.３　 地面监测系统

地面监测系统主要用来检测无人机在空中飞行时的

姿态、位置以及各机载设备工作时的信息ꎮ 该系统主要由

一台综显计算机、调频电台和 ＤＳＰ 操纵箱组成ꎮ 综显计

算机软件界面是基于 ＶＣ６.０ 编程环境下的 ＭＦＣ 开发软

件ꎬ其显示控件和输出控件均为 ＮＩ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ Ｓｔｕｄｉｏ
ＡｐｐＷｉｚａｒｄ控件ꎮ 这些控件主要用来显示飞机的飞行参数、
航迹规划以及地面站向飞控计算机发送的控制指令ꎮ 这些

指令通过 ＤＳＰ操纵台来发送ꎬ而飞控系统和地面检测系统之

间数据则通过调频电台的无线电波进行传送和接收ꎮ

２　 混合控制策略

无人机控制器整体结构控制采用串级控制ꎬ这样能很

好地在无法建立比较精确数学模型的情况下研究无人机

的控制规律ꎮ 内回路为增稳回路和姿态回路ꎬ这是整个无

人机控制的核心回路ꎬ外回路为位置回路ꎮ 内回路通过不

断逼近内回路期望的姿态角与传感器测得的实际角之间

的误差来给出相应舵面偏角ꎬ以控制无人机的姿态ꎮ 同时

将角速率接入控制律ꎬ使系统的阻尼特性得到提升ꎬ形成

一个增稳回路ꎮ 外回路为位置控制ꎬ通过将 ＧＰＳ 传输的

位置信息反馈至输入端ꎬ不断修正位置误差ꎬ使其逐渐逼

近期望值ꎮ 整体控制框图如图 ２所示ꎮ 无人机有俯仰、滚
转和偏航三个通道ꎬ其中俯仰通道为纵向通道ꎬ滚转通道

和航向通道为横侧向通道ꎮ 下面分别从纵向和横侧向这

两个通道来设计控制器ꎮ
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图 ２　 整体控制框图

２.１　 纵向混合控制

无人机纵向控制回路为俯仰角控制回路ꎬ回路采用闭

环 ＰＩＤ控制ꎬ同时为了增加系统的阻尼特性ꎬ将角速率反

馈信号引入控制回路ꎬ使得飞机的整体动态性能更加完

善[２] ꎮ 从纵向通道来看ꎬ本文所研究的无人机在此基础

上增加了矢量推力ꎬ改变无人机左、右两个发动机推力轴

线的方向ꎬ从而对无人机质心产生俯仰力矩ꎬ使得飞机的

姿态改变ꎮ 气动舵面控制和矢量推力控制各自具有一定

的控制权限ꎬ将两者结合使用ꎬ能有效地改善该无人机的

控制性能ꎮ 图 ３为纵向通道控制框图ꎮ
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图 ３　 俯仰姿态控制策略框图

如图 ３所示ꎬ该固定翼无人机俯仰姿态控制采用俯仰

角和俯仰角速率闭环控制方式ꎬ使得无人机有着优良的阻

尼特性ꎬ动态性能得到提高ꎮ 控制律如下:

δｅ ＝ Ｋθ(θ － θｇ) ＋ ∫Ｋｈｉ(θ － θｇ)ｄｔ ＋ Ｋｑ１ｑ (１)

δａｌ ＝ Ｋθｌ(θ － θｇ) ＋ ∫Ｋθｉｌ(θ － θｇ)ｄｔ ＋ Ｋｑ２ｑ (２)

δａｒ ＝ Ｋθｒ(θ － θｇ) ＋ ∫Ｋθｉｒ(θ － θｇ)ｄｔ ＋ Ｋｑ３ｑ (３)

在控制回路中加入积分控制算法ꎬ若俯仰角的偏差较

小时ꎬ积分能起到有效作用ꎬ当俯仰角偏差较大时ꎬ积分控

制算法失效ꎮ 上式中:δｅ 为升降舵出舵量ꎬ可通过操纵地

面站操纵杆来改变其出舵量ꎻδａｌ和 δａｒ分别为左发推力操

纵量和右发推力操纵量ꎬ这三者对于固定翼无人机的俯仰

姿态均具有一定操纵权限ꎬ共同控制使得无人机纵向通道

的稳定性得到保障ꎻｑ 为由 ＧＩ５５０ 陀螺采集的俯仰角速

率ꎻＫθ、Ｋθｌ、Ｋθｒ为比例系数ꎻＫｑ１、Ｋｑ２和 Ｋｑ３为俯仰角速率反

馈系数ꎻＫｈｉ、Ｋθｉｌ和 Ｋθｉｒ为积分系数ꎮ

２.２　 起飞横侧向姿态控制

该固定翼无人机为三点起落架式布局ꎬ后方有一个尾

轮ꎬ通过舵机能控制其滑动方向ꎬ前面有两个前轮ꎬ通过发

动机提供推力使得飞机在地面滑动ꎬ同时保持足够大升降

舵出舵量和足够大迎角使得飞机在地面滑跑过程中能够

产生足够大的升力来实现飞机的起飞ꎮ 俯仰角度由地面

测控站的操纵箱操纵俯仰杆控制升降舵出舵量来获取相

应迎角ꎬ但要注意的是ꎬ要使得飞机俯仰角在约束范围内

尽量保持飞机的姿态稳定ꎬ飞机的纵向俯仰力矩要能使得
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飞机平衡[３] ꎮ 在起飞滑跑过程中ꎬ还要保持飞机在横侧

向的姿态稳定性ꎮ 通过在滑跑过程中操纵尾轮的转向 δｗ
和方向舵操纵量 δｄ 来保持无人机航向的稳定ꎬ从而减小

无人机的侧滑位移ꎬ同时约束无人机滚转角ꎬ从而保持无

人机在滑跑起飞过程中的平稳性ꎮ 起飞横侧向姿态控制

如图 ４所示ꎮ
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图 ４　 起飞滑跑横侧向姿态控制

其控制律如下:

δｗ ＝ Ｋｗ(ψ － ψｄ) ＋ ∫Ｋｗｉ(ψ － ψｄ)ｄｔ ＋ Ｋｄ１ｄ ＋ Ｋｄ１

􀅰
ｄ
􀅰
＋ Ｋｒ１ ｒ

(４)

δｄ ＝ Ｋψ(ψ － ψｄ) ＋ ∫Ｋψｉ(ψ － ψｄ)ｄｔ ＋ Ｋｄ２ｄ ＋ Ｋｄ２

􀅰
ｄ
􀅰
＋ Ｋｒ２ ｒ

(５)

式中:δｗ 为尾轮舵操纵量ꎻδｄ 为方向舵操纵量ꎻｄ 和 ｄ
􀅰
分别

为 ＧＰＳ中解算出的侧滑位移量和侧滑速度量ꎻｒ 为航向角

速率ꎬ将这 ３个量作为反馈信号接入控制回路ꎻＫｗ 和 Ｋψ

为比例系数ꎻＫｗｉ和 Ｋψｉ为积分系数ꎮ 该固定翼无人机在起

飞滑跑时依靠尾轮舵操纵量和方向舵操纵量对无人机航

向进行控制ꎬ当无人机离地后则使用方向舵操纵量对无人

机航向进行控制ꎬ尾轮舵不再起作用ꎮ 将无人机的航向角

和航向角速率作为反馈接入输入端ꎬ起到了航迹修正的

作用ꎮ

３　 推力矢量无人机优化控制分配策略

在第 ２节中设计了推力矢量无人机纵向和起飞时横

侧向控制策略ꎬ采用了气动舵面控制和推力矢量操纵混合

控制ꎮ 以纵向控制为例ꎬ常规无人机通过升降舵偏转来使

得飞机的俯仰姿态发生变化ꎬ控制命令维数为 １ 维ꎬ本文

设计的无人机增加了左、右 ２ 个推力矢量操纵量机构ꎬ使
得控制命令维数为 ３ 维ꎬ造成控制余度增加ꎬ输出端产生

的控制量具有抽象性ꎬ相应舵面偏转量和左右推力矢量操

纵量需要配置相应的加权系数才具有实际意义ꎮ 假定控

制器模块直接输出的虚拟指令为 Ａꎬ经过控制分配后的控

制命令为 Ｂꎬ实际系统命令为 Ｃꎬ则这三者满足如下关系:
Ａ( ｔ)＝ ｇＢ(ｘꎬＢꎬｔ)Ｂ( ｔ) (６)

ｇＡ(ｘꎬｔ)Ａ( ｔ)＝ ｇδ(ｘꎬｔ)δ( ｔ) (７)
式中:ｇＡ(ｘꎬｔ)为 Ｂ 和 Ａ 函数关系ꎻｇＢ(ｘꎬＢꎬｔ)为 Ａ 的输入

矩阵ꎮ 忽略一些次要因素ꎬ利用泰勒公式将上述非线性方

程线性化ꎬ得出 Ａ→Ｂ 的线性化函数关系如下:

Ｃ(ｘꎬｔ)＝ ∂[ｇＡ(ｘꎬＡꎬｔ)Ａ( ｔ)]
∂Ａ( ｔ)

(８)

式中 Ｃ 为效率矩阵ꎮ 实际控制分配问题为确定虚拟命令

Ａ 和实际命令 Ｃ 之间的关系即加权系数的确定[４] ꎮ 由上

述分析可知ꎬ分配结果不唯一ꎬ因此需要合理运用优化控

制分配方法来使得实际命令值逼近期望值ꎮ 在无人机飞

行中ꎬ常常将无人机动态性能指标和能量消耗量作为最终

优化指标ꎬ将性能指标定义为 Ｄ(ｘꎬＢꎬｔ)ꎬ最终优化指标取

其最小值ꎮ 本文介绍一种线形规划方法:假设性能指标定

义为 Ｄ＝ ｆＴｘꎬ∃Ｅ∈Ｒｍ×ｎꎬ在 Ｅｘ≤ｂ 的情况下ꎬ使得性能指

标 Ｄ 取得最优值ꎬ此时的 ｘ 即为所求 Ｂꎮ 其表达式如下:
ｍｉｎ
Ｂ
Ｄ＝ ｆＴｕ (９)

ＥＢ≤ｂ (１０)
其中不等式约束条件为左、右推力矢量操纵量限制 δａｌ、δａｒ
和升降舵出舵量限制 δｅꎮ 上述性能指标表达式及约束条

件表示为:
ｍｉｎ
Ｂ
Ｄ＝ Ｊ(δｅꎬδａｌꎬδａｒ) (１１)

－４０°≤δｅ≤４０° (１２)
－２０°≤δａｌ≤２０° (１３)
－２０°≤δａｒ≤２０° (１４)

因此不等式(１０)中约束条件各项矩阵系数为:

Ｅ＝

ｂδｅ ｂδａｌ ｂδａｒ
１ ０ ０
－１ ０ ０
０ １ ０
０ －１ ０
０ ０ １
０ ０ －１

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(１５)

Ｂ＝ Ｋｅ Ｋａｌ Ｋａｒ[ ] Ｔꎬｂ＝ Ａ ４０ －４０ ２０ －２０ ２０ －２０[ ]

(１６)
其中 Ｂ 矩阵中的 Ｋｅ、Ｋａｌ、Ｋａｒ为推力矢量操纵量和升降舵

面权重系数ꎬ利用单纯形法可以有效求解上述矩阵的最优

解[５－６] ꎮ 目前基于关于单纯形法求解最优解的软件很多ꎬ
只需输入矩阵系数即可很方便地求出上述线性规划问题

的最优解ꎮ 以纵向控制为例ꎬ将控制分配模块加入混合控

制器中ꎬ重新设计纵向控制器如图 ５所示ꎮ
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图 ５　 优化控制分配后纵向控制器
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其纵向控制表达式如下:

δｅ ＝ Ｋｅ Ｋθ(θ － θｇ) ＋ ∫Ｋｈｉ(θ － θｇ)ｄｔ ＋ Ｋｑ１ｑ[ ] (１７)

δａｌ ＝ Ｋａｌ Ｋθｌ(θ － θｇ) ＋ ∫Ｋθｉｌ(θ － θｇ)ｄｔ ＋ Ｋｑ２ｑ[ ]
(１８)

δａｒ ＝ Ｋａｒ Ｋθｒ(θ － θｇ) ＋ ∫Ｋθｉｒ(θ － θｇ)ｄｔ ＋ Ｋｑ３ｑ[ ]
(１９)

其选取原则以性能指标 Ｄ 达到最优指标为目标ꎮ 由

于横侧向控制优化分配设计与纵向控制原理相同ꎬ这里不

再赘述ꎮ

４　 飞控仿真实验
该固定翼无人机在飞行前需要通过仿真实验进行飞

行质量评估ꎬ保证飞机正式飞行的品质ꎮ 首先要确定控制

器各个 ＰＩＤ 参数值ꎬ控制器中各个 ＰＩＤ 系数通过稳定边

界法进行确定[７－８] ꎬ而气动舵面和左、右推力矢量加权系

数的分配则根据上节提供的方法选取ꎮ 以纵向控制为例ꎬ
给定俯仰角 θｇ ＝ １０°和 θｇ ＝ ３０°ꎬ分别得出无人机在无推力

矢量作用和经过优化分配后推力矢量作用的仿真图如图

６、图 ７所示ꎮ
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图 ６　 俯仰角给定为 １０°时响应

由图 ６－图 ７对比可以看出:在俯仰角较小情况下ꎬ传
统气动舵面控制和优化控制分配混合控制响应均无超调ꎬ
但优化控制分配混合控制响应速度比传统气动舵面控制

快很多ꎬ动态性能更好ꎻ在俯仰角较大情况下ꎬ传统气动舵

面控制响应时间很长ꎬ且存在稳态误差ꎻ优化控制分配混

合虽然存在超调量ꎬ响应速度很快ꎬ且无稳态误差ꎮ
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图 ７　 俯仰角给定为 ３０°时响应

５　 结语

综上所述ꎬ经优化控制分配后的推力矢量无人机与传

统气动舵面控制的无人机相比ꎬ在姿态角较大和较小时均

不存在稳态误差ꎬ控制精度大大提高ꎻ同时响应速度相比

传统气动舵面控制更快ꎬ推力矢量无人机的动态性能和稳

态性能均有所提高ꎬ具有良好的飞行品质ꎬ能更好地完成

相应的飞行任务ꎮ
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