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摘　 要:针对倾转旋翼无人机过渡段的纵向控制问题ꎬ以某型倾转旋翼无人机为研究对象ꎬ综述了国内倾转旋翼机的发

展趋势ꎮ 利用 Ｒｏｔｏｒｌｉｂ 软件建立倾转旋翼无人机的 ６ 自由度刚体模型ꎻ通过频域和时域对过渡段的特性进行分析ꎬ设计

出过渡段的舵面操纵分配策略ꎻ对总距控制通道的控制结构进行设计ꎮ 由于倾转旋翼在过渡过程中总距控制通道存在

严重的耦合ꎬ根据动力学方程分析提出余弦分配的策略来改进耦合问题ꎮ 通过仿真验证了余弦分配对于总距控制通道

的耦合问题有明显的改善ꎮ
关键词:倾转旋翼无人机ꎻ６ 自由度刚体模型ꎻ过渡控制策略ꎻ余弦分配

中图分类号:Ｖ２７９　 　 文献标志码:Ｂ　 　 文章编号:１６７１￣５２７６(２０２４)０４￣０２３０￣０５

Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ｔｉｌｔ Ｒｏｔｏｒ ＵＡＶ
ＹＵ Ｆａｎꎬ ＨＵＡＮＧ Ｙｉｍｉｎꎬ ＺＨＡＯ Ｊｕｎｂａｏ

(Ｃｏｌｌｅｇｅ ｏｆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬ Ｎａｎｊｉｎｇ ２１１１０６ꎬ Ｃｈｉｎａ)
Ａｂｓｔｒａｃｔ:Ａｉｍｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ＵＡＶꎬ ｔａｋｉｎｇ ａ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ＵＡＶ ａｓ ｔｈｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ
ｏｂｊｅｃｔꎬ ｓｕｍｍａｒｉｚｓ ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｔｒｅｎｄ ｏｆ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ＵＡＶ ｉｎ Ｃｈｉｎａ. Ｔｈｅ ｓｉｘ ｄｅｇｒｅｅ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ ｒｉｇｉｄ ｂｏｄｙ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ＵＡＶ
ｉｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｂｙ Ｒｏｔｏｒｌｉｂ ｓｏｆｔｗａｒｅ. Ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｌｌｏｃａｔｉｏｎ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｆｏｒ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｂｙ ａｎａｌｙｚｉｎｇ ｔｈｅ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｓｅｃｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｄｏｍａｉｎ ａｎｄ ｔｉｍｅ ｄｏｍａｉｎ. Ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ ｓｅｖｅｒｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｏｆ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ｉｎ ｔｈｅ ｔｏｔａｌ
ｄｉｓｔａｎｃｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｈａｎｎｅｌ ｄｕｒｉｎｇ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎꎬ ａ ｃｏｓｉｎｅ ａｌｌｏｃａｔｉｏｎ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｔｏ ｓｏｌｖｅ ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｐｒｏｂｌｅｍ. Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ
ｖｅｒｉｆｙ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ ｉｍｐｒｏｖｅｓ ｔｈｅ ｔｏｔａｌ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｈａｎｎｅ ａｎｄ ｃｏｕｐｌｉｎｇ.
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ:ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ＵＡＶꎻ ｓｉｘ ｄｅｇｒｅｅ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ ｒｉｇｉｄ ｂｏｄｙ ｍｏｄｅｌꎻ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｙꎻ ｃｏｓｉｎｅ ａｌｌｏｃａｔｉｏｎ

０　 引言

无人倾转旋翼机是一种由动力驱动、依靠遥

控飞行或者自主控制飞行的可垂直 /短距起降的

无人驾驶航空飞行器ꎬ能够根据飞行任务的需求

携带多种任务设备ꎬ具备超视距飞行能力和通信

能力ꎬ并且能够重复使用[１－２]ꎮ 无人倾转旋翼机

的机翼两端各安装一套可跟随短舱转动的旋翼推

进装置ꎬ短舱可以在很大范围内完成倾转ꎬ并且固

定在所需的方向ꎬ因此能够产生向上的升力或者

前向推力[３－４]ꎮ
国内外对倾转旋翼机的轨迹设计也展开了大

量的研究ꎮ 郭剑东[５]为了使控制系统具有良好的

鲁棒稳定性ꎬ使用 Ｈ¥ 回路鲁棒控制来设计小型

倾转旋翼机过渡阶段控制律ꎬ利用自适应技术实

现各模式间的切换ꎬ并通过仿真证明其可行性ꎮ
韩丽敏[６]提出了基于 Ｈ¥ 理论的控制律设计方法

来解决倾转旋翼机过渡阶段鲁棒性差的特点ꎬ并
利用仿真验证其有效性ꎮ 然而理论与实践不同ꎬ

目前大部分先进的控制理论因复杂度高而无法实

现工程化应用ꎬ甚至不能保证其稳定性ꎬ从而对飞

行安全产生威胁ꎮ
本文以工程型号机的研发为基础ꎬ对其进行

６ 自由度仿真模型的建立ꎬ从无人倾转旋翼机的

动力学变化规律出发对其控制策略进行了研究ꎬ
并且对其鲁棒性进行分析并提出改进策略ꎬ以此

提高飞行品质以及系统的鲁棒性ꎮ

１　 问题描述

１.１　 研究对象描述

本文的研究对象来源于实验室与国内某研究

所合作的倾转旋翼无人机项目ꎮ 对象倾转旋翼无

人机通过短舱机构自动向前倾斜完成倾转过渡过

程ꎬ如图 １ 所示ꎮ 同传统直升机不同ꎬ直升机需要

通过尾桨来抵消旋翼产生的反转矩ꎬ倾转旋翼机

左右双旋翼产生的反转矩能够互相自行抵消[７]ꎮ
该倾转旋翼无人机拥有两套操纵舵面ꎬ即旋翼操

纵舵面和气动操纵舵面ꎮ 旋翼舵面操纵量有总
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距、纵向周期变距ꎬ气动舵面操纵量包括升降舵、
襟翼、方向舵[８]ꎮ 图 １ 所示为该飞行器在直升机

模式时左右双旋翼通过总距来改变旋翼拉力ꎮ 总

距为旋翼的操纵舵面ꎬ改变总距相当于改变桨叶

的迎角ꎬ原理是通过舵机带动拉杆以此来改变桨

叶迎角使得总距发生变化ꎬ最终导致旋翼的拉力

发生改变ꎮ
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图 １　 倾转旋翼无人机的倾转过程

当倾转旋翼无人机进行倾转过渡时ꎬ随着旋

翼的前倾ꎬ旋翼拉力的方向在纵向上的分量逐渐

增大[９]ꎮ 此时改变总距会同时影响纵向和垂向上

的分力大小ꎬ如图 ２ 所示ꎬ存在严重的操作耦合ꎬ
这会大大影响控制品质ꎮ
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图 ２　 不同飞行模式总距操纵示意图

１.２　 建模与特性分析

对象倾转旋翼无人机采用混合机体法建模ꎬ通
过 Ｒｏｔｏｒｌｉｂ 建模软件对倾转旋翼无人机的双旋翼进

行建模ꎬ实时计算出旋翼产生的力和力矩ꎬ且该软件

的旋翼建模已经由实际飞行验证了其软件建模的高

置信度ꎮ 机体气动模型采用课题组成熟的增量法进

行建模ꎬ根据基态的气动数据与气动舵面舵偏产生

的气动数据增量来计算出气动力和力矩ꎬ通过接口

函数加入到 Ｒｏｔｏｒｌｉｂ 的 ６ 自由度刚体模型中ꎬ该倾转

旋翼无人机的主要建模参数如表 １ 所示ꎮ

表 １　 倾转旋翼无人机主要建模参数

参数名称 数值

起飞质量 / ｋｇ ３６０

载荷 / ｋｇ ５０

桨叶半径 / ｍ １.６

旋翼转速 / ( ｒ / ｍｉｎ) １ ０００

机翼参考面积 / ｍ２ ３.２

翼展 / ｍ ４.４

气动弦长 / ｍ ０.７２１

　 　 构建完倾转旋翼无人机的 ６ 自由度刚体模型

之后通过时域和频域对其特性进行分析ꎮ 通过在

配平状态下的线性模型中注入单个操纵舵面扰动

从而展开时域下的操纵响应分析ꎮ 各舵面的扰动

信号为持续 ０.５ ｓ 的脉冲信号ꎮ 通过观察纵向状

态量的时域响应曲线ꎬ分析不同短舱倾角下的各

纵向操纵舵面操纵效率的变化规律ꎬ总距输入 １°
脉冲ꎬ升降舵和纵向周期变距的输入保持为 ０ 不

变(图 ３)ꎮ
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图 ３　 不同短舱倾角总距脉冲输入下的零状态响应

由图 ３ 可见ꎬ随着短舱倾角的减小ꎬ旋翼拉力

在纵向的分量逐渐增大ꎮ 虽然垂向分力对总距的

偏导随着短舱倾角的减小而减小ꎬ但由图 ３ 可见

飞行模式下总距仍然对垂向速度有剧烈的影响ꎮ
通过从不同短舱倾角下的线性化模型中提取

总距操纵舵面到纵向状态量的传递函数ꎬ从而对

各纵向操纵舵面操纵效率的变化规律展开频域分

析ꎬ如图 ４ 和图 ５ 所示ꎮ
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图 ４　 总距到垂向速度的频率响应
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图 ５　 总距到前向速度的频率响应
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频域响应曲线中低频段的增益和截止频率的

大小可以表征该通道的快速性ꎬ即舵面输入对状

态量的操纵效率ꎮ 可以结合低频段增益和截止频

率由上述频域曲线中得到与时域分析中一样的结

论:随着旋翼短舱的前倾ꎬ总距对垂向速度的操纵

效率逐渐减弱ꎬ对前向速度的操纵效率逐渐增强ꎬ
纵向周期变距的操纵效率逐渐减弱的同时升降舵

操纵效率逐渐增强ꎮ

２　 总距控制通道控制律设计

２.１　 垂向控制结构设计

对象倾转旋翼无人机总距控制通道采用阻尼

内回路对高度进行控制ꎬ基于阻尼内回路的高度

控制律主控量为高度信号ꎬ为提高系统阻尼引入

升降速率ꎮ 为了提高控制的环境适应性ꎬ采用了

两个手段ꎬ首先是总距的配平值作为前馈部分ꎬ其
值与机体质量、转速、海拔高度等有关ꎬ从此方面

可提高环境适应性ꎮ 其次是为了提高在扰动情况

下高度控制的适应能力而引入积分环节ꎬ单纯的

高度 ＰＤ 控制结构仅能在配平量完全准确的情况

下才能实现高度的零偏差控制ꎮ
基于阻尼内回路的高度控制律为

δＨｃ ＝ δｃｔｒｉｍ － ＫＨ(Ｈ － Ｈｇ) － ＩＨ∫(Ｈ － Ｈｇ)ｄｔ ＋

ＫＨ
􀅰(Ｈ

􀅰 － Ｈ
􀅰

ｇ) (１)
控制结构如图 ６ 所示ꎮ
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图 ６　 基于阻尼内回路的高度控制结构图

１)升降速度阻尼回路设计

参数设计由内而外ꎬ首先设计升降速率的反

馈系数ꎮ 根据模型求出总距到升降速度响应的传

递函数为

Ｈ
􀅰
( ｓ)

δｃ( ｓ)
＝ １.３４２ ７
( ｓ＋０.３７９ ４)

(２)

绘制总距到升降速率的开环根轨迹ꎬ如图 ７
所示ꎮ
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图 ７　 基于阻尼内回路的高度控制结构图

　 　 由开环传递函数结合图 ７ 所示根轨迹可以看

出ꎬ总距到升降速率响应速度缓慢ꎬ需加快系统响

应速度ꎮ 再结合一组不同升降速率反馈增益下如

图 ８ 所示的总距到高度开环根轨迹图ꎬ可以看出

升降速率的系数变化不改变高度开环根轨迹形

状ꎬ仅改变了响应速度的大小ꎮ 同时考虑工程使

用ꎬ系数选取 ＫＨ
􀅰 ＝ ０.４ꎮ 此时垂向的时间常数减小

为 １.１ ｓꎬ响应速度得到明显的改善ꎮ
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图 ８　 不同升降速度反馈系数高度根轨迹

２)高度控制回路设计

高度通道是随遇平衡的ꎬ即本身出现一个干

扰项ꎬ如突然有阵向上垂向风ꎬ高度会随之爬高固

定到新位置而不会归置原位置ꎮ 此特性下可以仅

使用 ＰＤ 控制结构便可以使之达到阻尼控制ꎬ满
足控制的平稳性ꎬ但是为了使高度通道在不同环

境下有消除控制误差的能力ꎬ积分环节必不可少ꎮ
同时考虑在自主起降阶段ꎬ高度控制的控制精度

要求较高ꎬ所以最终采取 ＰＩＤ 结构ꎮ
接入升降速率后提取出总距到高度通道的开

环传递函数:
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Ｈ
􀅰
( ｓ)

δｃ( ｓ)
＝ １.３４２ ７( ｓ＋０.８９７ ５)
ｓ( ｓ２＋１.８１ｓ＋０.８２０ ６)

(３)

利用 ＭＡＴＬＡＢ 的 ｓｉｓｏｔｏｏｌ 设计高度通道的比

例积分环节ꎬ如图 ９ 所示ꎮ
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图 ９　 基于阻尼内回路的高度根轨迹图

观察图 ９ꎬ阻尼比为 ０.７３７ꎬ幅值裕度为稳定ꎬ
相角裕度 Ｐｍ>５６°ꎬ同时观察高度控制阶跃响应曲

线图(图 １０)ꎬ上升时间为 ７ ｓꎬ调节时间在 ３１ ｓꎬ超
调量 δ<２０％ꎮ 此结果可以满足设计要求ꎮ 最终

设计参数为 ＫＨ ＝ ０.４５ꎬＩＨ ＝ ０.０３ꎮ
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图 １０　 高度控制阶跃响应

２.２　 纵向控制结构设计

通过 １.２ 节的分析ꎬ可以发现在过渡过程中ꎬ
随着旋翼的前倾ꎬ总距的改变会导致纵向和垂向

上的力同时发生改变ꎮ 所以过渡过程中总距也可

以对纵向的速度进行控制ꎮ 这里对速度的控制采

用简单的比例积分控制ꎬ具体控制表达式如下:

δＶｃ ＝ ＫＶ
ｃΔＶ ＋ ＩＶｃ∫ΔＶｄｔ (４)

参数设置通过非线性仿真选取设计的最终参

数为 ＫＶ
ｃ ＝ ０.３ꎬＩＶｃ ＝ ０.０３ꎮ

３　 总距控制通道改进

３.１　 改进策略控制结构

针对过渡过程总距控制通道高度和速度耦合

的问题ꎬ其本质在于纵向周期变距在大干扰下试

图调节飞行器的前飞速度时ꎬ改变了旋翼升力的

方向ꎬ从而影响其垂向分力并最终影响到高度控

制效果ꎮ 本节提出余弦分配的改进设计方法ꎮ
改进控制策略的设计思路是对总距控制通道

的速度控制分量与高度控制分量按照一定权重系

数进行分配ꎬ权重系数随短舱角的大小而变化ꎬ如
图 １１ 所示ꎮ
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图 １１　 总距控制通道分配结构图

过渡过程运动分析可得平飞过渡过程某一短

舱角 β 下的纵向运动方程如式(５)所示ꎮ

Ｔｃｏｓ(β＋α)－Ｈｓｓｉｎ(β＋α)－Ｄ－ｍｇｓｉｎθ＝ｍＶ
􀅰

Ｔｓｉｎ(β＋α)－Ｈｓｃｏｓ(β＋α)＋Ｌ－ｍｇｃｏｓθ＝ｍＶθ
􀅰{
(５)

无人机在平飞过程中轨迹为 ０°ꎬ因此无人机

的俯仰角等于机身迎角ꎬ可进一步化简得式(６)ꎮ

Ｔｃｏｓ(β＋ϑ)－Ｈｓｓｉｎ(β＋ϑ)－Ｄ＝ｍＶ
􀅰

Ｔｓｉｎ(β＋ϑ)－Ｈｓｃｏｓ(β＋ϑ)＋Ｌ＝ｍｇ{ (６)

式中:Ｔ 和 Ｈｓ 分别表示左右双旋翼产生的拉力和

后向力ꎻＬ 和 Ｄ 分别表示无人机产生的气动升力

和阻力ꎻＶ
􀅰
表示无人机合力产生的加速度ꎮ

忽略旋翼后向力中的翼型阻力及其他小项ꎬ
可以得到式(７)ꎮ

Ｈｓ ＝Ｔａ１ｓ (７)
式中 ａ１ｓ表示旋翼挥舞引起的后倒角ꎮ 由于过渡

飞行过程中飞行迎角相对较小ꎬ为凸显主要矛盾ꎬ
忽略动力学方程中的 ϑꎬ将式 ( ７) 代入式 ( ６)
可得:

Ｔ ａ２
１ｓ＋１ ｃｏｓ(β＋μ)＝ Ｄ＋ｍＶ

􀅰

Ｔ ａ２
１ｓ＋１ ｓｉｎ(β＋μ)＝ ｍｇ－Ｌ{ (８)

式中 μ＝ａｒｃｔａｎ(ａ１ｓ)ꎮ
忽略旋翼挥舞的影响ꎬ可以得到下式:

􀅰３３２􀅰
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Ｔｃｏｓβ＝Ｄ＋ｍＶ
􀅰

Ｔｓｉｎβ＝ｍｇ－Ｌ{ (９)

可以看出旋翼拉力在纵、垂向的分量与短舱

角有着天然的三角函数关系ꎬ而飞机模式操纵段

的纵、垂向耦合程度也是与旋翼轴的倾转有关ꎮ
故可以采用余弦分配即三角函数来对速度控制分

量和高度控制分量进行分配ꎬ所以改进控制结构

如下所示ꎮ

δＨｃ ＝ ＫＨ
ｃ ΔＨ ＋ ＩＨｃ ∫ΔＨｄｔ ＋ ＫＨ

􀅰

ｃ ΔＨ

δＶｃ ＝ ＫＶ
ｃΔＶ ＋ ＩＶｃ∫ΔＶｄｔ

δｃ ＝ δｔｒｉｍ
ｃ ＋ δＶｃ ｃｏｓβＭ ＋ δＨｃ ｓｉｎβＭ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(１０)

３.２　 改进策略性能对比

为了验证余弦分配改进策略的控制效果ꎬ本
小节选取最恶劣的 ５ ｍ / ｓ 的顺风环境和 ５ ｍ / ｓ 的

正弦风环境进行非线性仿真和理论分析ꎬ仿真数

据如表 ２ 所示ꎬ仿真曲线如图 １２ 所示ꎮ

表 ２　 不同正弦风干扰下的原策略控制效果表

控制
策略

高度
偏差 / ｍ

爬升率
偏差 / (ｍ / ｓ)

俯仰角
范围 / (°)

原控制 －１.８ －０.９ ０.７~３.３

余弦分配 <０.３ <０.３ １.０~３.０
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图 １２　 非线性仿真曲线对比

根据正弦风控制效果表和动态响应曲线可知ꎬ在
余弦分配改进策略的作用下ꎬ相比较原始策略控

制性能有着显著的提升ꎬ这也表明了余弦分配策

略的合理性和可行性ꎮ

４　 结语

本文聚焦于倾转旋翼无人机过渡段的操纵分

配以及纵向控制问题ꎬ具体研究成果包括:
１)建立了倾转旋翼无人机的 ６ 自由度刚体模

型ꎬ通过频域和时域对其过渡特性进行了分析ꎬ设
计了过渡段的舵面分配操纵策略ꎻ

２)设计了总距控制通道的控制结构ꎬ并且提

出了余弦分配的改进控制策略ꎬ提升了倾转旋翼

无人机的飞行品质ꎮ
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