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摘 要：作为一种特种机器人，倾转旋翼无人机展现出了其在复杂环境中执行任务的巨大潜力。为提高其自主

性和对复杂环境的适应性，对鲁棒的飞行控制律和控制分配算法进行了研究。针对倾转旋翼无人机不同飞行模

式中控制策略和舵面操纵效能变化大的特点，提出了基于两级控制分配的级联式飞行控制框架。针对不同的控

制模式设计顶层控制器，基于加权广义逆方法的力控制分配模块生成姿态角指令，设计力矩控制分配模块生成

实际操纵量。姿态控制器采用双闭环控制结构，结合扰动观测器提高对外部扰动的鲁棒性。最后，通过全流程

仿真和干扰条件下过渡仿真验证了飞行控制框架和控制器的有效性和鲁棒性。
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Abstract: As a special type of robot, tilt-rotor unmanned aerial vehicles have demonstrated great potential in performing 

tasks in complex environments. To improve its autonomy and adaptability to complex environments, robust flight control 

law and control allocation method was studied. A cascaded flight control framework based on two-level control allocation 

was proposed for the significant changes in control strategy and control effectiveness of tilt-rotor unmanned aerial vehicle 

in different flight modes. A top-level controller was developed for various control modes, and the actual control quantity 

was generated by a torque control allocation module in conjunction with attitude angle commands using a force control al‐

location module based on the weighted generalized inverse method. The attitude controller was designed based on a dual 

closed-loop control structure, and a disturbance observer was added to improve the robustness to external disturbances. Finally, 

the effectiveness and robustness of the flight control framework and controller were verified by full process simulation 

and transition simulation under interference conditions.
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0　引言

作为空中机器人，无人机已在各行各业普及
[1-3]

。

传统无人机主要分为旋翼无人机和固定翼无人机。

其中旋翼无人机低速性能好，可以实现垂直起降和

低空低速飞行；缺点是前飞速度慢、气动效率低。

固定翼无人机具有飞行速度快、效率高的特点；但

起降需要跑道，不能悬停，限制了其应用范围。因

此，为融合二者优势，一种新型特种无人机应需而

生，其中的一种主要构型为倾转旋翼无人机。倾转

旋翼无人机兼具直升机起降方式灵活和固定翼无人

机高速巡航的优点
[4]
。这种无人机可以通过倾转短

舱来改变螺旋桨拉力方向，实现垂直起降和高速平

飞模式的转换。典型的倾转旋翼无人机飞行过程如

图 1所示：在垂直起降阶段，短舱倾转 90°，使螺

旋桨推力垂直于地面平衡重力；在悬停转平飞阶

段，倾转角逐渐减小，无人机加速，逐渐从螺旋桨

拉力平衡重力过渡到主翼面升力平衡重力；平飞转

悬停过程则相反。这种转换能力不仅提升了无人机

的作业灵活性，也为具身智能在实际应用中的实现

提供了新的平台。

随着低空经济的蓬勃发展，倾转旋翼无人机展

现出了在复杂环境中执行任务的巨大潜力，例如在

农业监测、物流配送、空中侦察以及灾害响应等领

域的应用。为满足这些应用中的自主性和环境高适

应性要求，其飞控系统必须具备高度的智能化和鲁

棒性。自主性意味着无人机能够在最小人工干预的

情况下完成复杂的任务，包括但不限于起飞、巡

航、降落等全过程；适应性则强调无人机在面对不

同飞行条件和外部扰动时，能够调整自身行为以保

持稳定和优化性能。这要求无人机的飞控系统能够

提供强大的决策支持并执行相应的强鲁棒性控制策

略，然而由于倾转旋翼无人机动力学特性的复杂

性，目前仍存在许多技术难点。尤其是飞行控制方

面，倾转旋翼动力学特性复杂，设计控制器时存在

较大的模型不确定性
[5-7]

。在低速飞行过程中，倾

转部件迎风面积较大，无人机容易受到阵风等外部

扰动的影响。因此需要设计对模型不确定性和外部

扰动鲁棒性强的飞行控制律。此外，倾转旋翼无人

机拥有固定翼和旋翼两套执行机构，操纵量的控制

能力随空速和倾转角变化，存在过驱动和耦合问

题
[8]
，因此高效可靠的控制分配算法也是飞行控制

器设计的难点。

倾转旋翼无人机控制律相关研究工作主要分为

线性设计方法、非线性设计方法和智能算法 3类。

线性设计方法被广泛应用，其中工程化程度最高的

仍然是比例积分微分（proportional integral deriva‐

tive，PID）控制方法结合增益调度方法
[9-11]

，该方

法简单、便于调试，但设计过程较为烦琐且扰动鲁

棒性能有限。最优控制类方法
[12-13]

根据性能指标整

定反馈参数，简化了设计过程，提高了控制器对

不同飞行状态和期望指标的适应性。线性模型预

测控制
[14]

、模型参考自适应方法
[15-16]

、L1自适应

方法
[17]

、鲁棒控制方法（如 μ综合
[18]

、H-infinity

（H¥）[19-20]
）等都有助于提高系统的鲁棒性，有利

于保障无人机飞行安全和性能。学者们也针对非线

性设计方法，如动态逆
[21]

、增量动态逆
[22-23]

、滑膜

控制算法
[24]

等，在倾转旋翼无人机控制中的应用

进行了研究。此外，学者们也尝试将神经网络与传

统控制方法相结合，利用神经网络对非线性函数的

拟合能力来动态调整PID增益
[25]

、与动态逆方法结

合补偿系统的模型误差
[26-27]

或结合神经网络进行自

适应控制
[28]

。控制分配方面，倾转旋翼无人机拥

有固定翼和多旋翼两套操纵机构，随空速和倾转角

变化操纵机构的控制能力也发生较大改变，因而存

在过驱动和耦合问题，需要设计控制分配算法来平

衡不同操纵机构，实现控制器期望的力和力矩，避

免操纵机构饱和。常见的控制分配算法
[29]

可以分为

直接分配类、广义逆类（串接链、伪逆、加权伪

逆）、优化类（数学规划）和几何类（边和面搜索）

等。由于优化类和几何类算法的实时性较低，难以

满足倾转旋翼无人机的实时控制需求，因此现有倾

转旋翼无人机研究中，多采用直接分配和基于控制

效能矩阵的广义逆方法，以实现精确度和实时性的

平衡。文献[22]在倾转三旋翼无人机上应用了增量

图1　倾转旋翼无人机飞行过程
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式伪逆分配法，基于伪逆处理舵面饱和，基于零空

间转换处理路径依赖问题，具有较高的精度和实时

性。文献[30]通过简化动力学模型在线更新控制效

能矩阵，使用串接链法实现实时分配。文献[15]根

据给定的随控制变化的参数，使用伪逆法分配操纵

量。文献[31]根据不同状态舵面操纵效能的变化，

给定了不同飞行模式下的舵面分配系数，提高了实

时性。文献[32]采用动态伪逆法进行动态分配，所

得的最小范数解在满足力和力矩约束的同时最小化

执行器与配平条件之间的变化。文献[33]采用重分

布伪逆法实现控制分配，以保持飞机在执行器损坏

情况下的控制性能和安全性。然而，倾转旋翼无人

机在飞行过程中，倾转部件迎风面积大，容易受到

阵风等外部扰动影响，传统控制分配算法未充分考

虑模型的不确定性，可能无法有效处理这些扰动，

导致控制性能下降。

本文主要贡献如下：第一，针对倾转旋翼无人

机不同飞行模式中控制策略和舵面操纵效能变化大

的特点，设计了基于两级控制分配的级联式飞行控

制框架，保证了不同飞行模式下姿态控制器的统一

性；第二，将姿态指令作为虚拟输入，通过加权广

义逆方法设计了力控制分配策略，使姿态控制器在

不同的飞行模式中保持了统一，保证了姿态控制的

连续性；第三，姿态控制器采用双闭环控制结构，

引入经典扰动观测器提高对外部扰动的鲁棒性。

本文的结构如下：第1节介绍本文的研究对象

及讨论使用的坐标系；第2节提出本文采用的飞行

控制框架以及飞行控制模式的划分；第3节对具体

控制器进行设计，包括过渡策略、位置环控制器、

力控制分配模块、姿态环控制器、力矩控制分配模

块；第4节采用数值仿真验证了所提方法的有效性

和鲁棒性；第 5 节总结全文，展望了未来的研究

方向。

1　研究对象

图2所示为清华大学设计的一款新构型倾转旋

翼无人机，其起飞重量为30 kg，翼展达2.3 m，机

长 1.4 m。该无人机采用外段翼与发动机短舱共同

倾转的构型，提高巡航效率。水平尾翼采用倾转设

计，平尾外侧配置同步倾转的尾旋翼和垂直安定

面。该无人机的实际纵向操纵量包括倾转角 βm、

主旋翼桨距基准值 δpm
、尾旋翼转速基准值 δnt

、平

尾偏转角 δele，横侧向操纵量有副翼 δail、方向舵

δrud、主旋翼桨矩差动量 δlatpm
和尾旋翼转速差

动量δlatnt
。

垂直模式下，无人机俯仰主要依靠尾旋翼转速

基准值 δnt
调节，滚转主要由主旋翼桨矩差动量

δlatpm
和尾旋翼转速差动量δlatnt

控制，偏航则由副翼

δail 和尾旋翼转速差动量 δlatnt
控制；平飞模式下，

无人机俯仰主要依靠方向舵 δrud，滚转主要由副翼

δail 控制，偏航主要由方向舵 δrud 控制；过渡模式

下，无人机俯仰依靠尾旋翼转速基准值 δnt
和平尾

偏转角δele共同调节，滚转及偏航由副翼δail、方向

舵 δrud、主旋翼桨矩差动量 δlatpm
和尾旋翼转速差动

量δlatnt
共同控制。

本文讨论中用到的坐标系包括：地面坐标系

（Oe XeYeZe）、地面投影坐标系（Op XpYpZp）、机体

坐标系（Ob XbYbZb）。地面坐标系为惯性坐标系，

原点Oe选定为无人机起飞点，Xe轴方向为初始机

头指向，Ze 方向铅锤向下，Ye 由右手法则确定方

向，XeYe为地平面；地面投影坐标系原点位于飞机

重心在XeYe 平面的投影位置，Xp 轴方向为当前机

头指向，Zp 方向铅锤向下，Yp 由右手法则确定方

向；机体坐标系也称体轴系，原点Ob位于无人机

重心，Xb和Zb位于机身纵向对称面内，Xb指向机

头方面，Zb垂直于Xb指向机体下方，Yb方向由右

手法则确定。

2　飞行控制框架

本文采用含有两级控制分配的级联式控制框架，

由飞控模式管理、位置环控制和姿态环控制组成，

如图 3所示。其中位置环控制包括平面位置控制、

高度控制器、速度控制器和力控制分配模块。姿态

环控制由姿态控制器、力矩控制分配模块组成。

图2　本文研究的倾转旋翼无人机
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飞控模式管理模块根据摇杆输入进行控制模式

切换，并给出相应指令。高度控制器在所有控制模

式中均启用，通过当前高度反馈生成地面投影坐标

系Zp轴期望速度V p
zs。平面位置控制根据不同的飞

行控制模式应用不同的顶层控制器。速度控制器将

Op XpYpZp坐标系中的速度指令投影到机体坐标系，

控制机体速度(V b
x V

b
y V

b
z )并生成期望力F b

s 。为保

证姿态控制器在整个飞行过程中的统一性，本文借

鉴控制分配思路，将姿态角指令作为位置环的虚拟

控制量，通过力控制分配模块将期望力F b
s 转化为

期望姿态角(θsφs)和主旋翼桨距基准值 δpm
。姿态

环控制器生成的期望力矩Ms经过力矩控制分配模

块生成实际操纵量，纵向待分配量有 δnt
和 δele，横

侧向分配量有δail、δrud、δlatpm
和δlatnt 

。上述模块中，

高度控制器、速度控制器和姿态控制器在所有飞行

模式中是统一的，避免了分别设计水平/垂直控制

器导致的控制量不连续问题，同时减小了控制器设

计的工作量。

根据任务需要，该倾转旋翼无人机的飞行控制

模式可以划分为垂直飞行、水平飞行和过渡模式

3类，如表 1所示。垂直定点飞行模式中，油门对

应地面坐标系的高度指令X e
zs，遥杆对应地面坐标

系的水平位置指令 (X e
xsX

e
ys )。程控起飞/降落模式

与定点模式类似，均输出位置指令。由于本文研究

的倾转旋翼无人机具有多个垂直安定面，横向运动

时会耦合较大的偏航力矩，需要通过其他控制量补

偿，影响整机气动效率。因此若目标航点距离较

远，首先设定偏航指令ψs 使机头对准航点，然后

通过纵向运动靠近，避免大范围横向运动。定高模

式中，摇杆输入作为姿态角指令 (θsφsψs )输出到

姿态环。水平定点飞行模式跟踪设定的航迹点，纵

向设定高度X e
zs和水平前飞速度V p

xs，横航向通过L1

制导律和协调转弯准则生成滚转角指令 φs 和偏航

角速率指令 ψ̇s，在完成所有航迹点后，无人机转

悬停飞行。短距起飞模式分两个阶段，地面阶段主

旋翼倾转角为定值，尾旋翼转平，以最大推力加

速；起落架离地后，主旋翼逐渐转平并爬升到指定

高度。过渡飞行模式平飞速度指令V p
xs 线性变化，

根据当前速度和过渡策略给定倾转角指令βm。

3　控制器设计

根据第2节设计的飞行控制框架，本节依次对

各模块控制器进行设计。首先根据加速/减速过渡

走廊设计了过渡策略，然后基于 PID控制器、L1

图3　控制系统结构示意图
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制导律设计了位置环控制器，力控制分配基于加权

广义逆方法实现。姿态环控制器基于PID控制器设

计，应用动态逆前馈处理通道间耦合，引入扰动观

测器提高控制器鲁棒性。力矩控制分配策略同样基

于加权广义逆方法设计。

3.1　过渡策略设计

过渡走廊是指由倾转角和飞行速度构成的飞行

包线，是保证垂直起降无人机安全性和稳定性的重

要依据
[34]

。过渡策略指的是倾转过程中前飞速度

和主旋翼倾转角的相对关系，相当于在过渡走廊平

面选取一条曲线。常见的设计方法是根据走廊宽

度，选取在走廊中心附近的一条固定俯仰角曲线作

为过渡走廊
[35-37]

。该方法可以保证过渡模式中距离

走廊边界较远，有利于保证飞行安全。但该方法是

根据配平过渡走廊选取的，没有考虑倾转过程中的

加速度，导致实际飞行时往往偏离该策略。

考虑到倾转旋翼过渡过程需要有一定的加速

度，本文引入加速走廊设计过渡策略。原过渡走廊

的配平条件为 V̇x = 0，在过渡走廊中间部分选取期

望俯仰角对应的曲线作为原过渡策略。将配平条件

中的 V̇x = 0修改为指定加速度 V̇x = as，求解过渡走

廊，得到在指定加速度下的过渡走廊。在加速走廊

的中间部分取相同的期望俯仰角对应的曲线作为过

渡策略。一般取俯仰角为 0，得到 as=1 m/s的悬停

转平飞过渡策略如图 4（a）所示（图中不同颜色

代表不同俯仰角，图4（b）同）；as=-1 m/s的平飞

转悬停过渡策略如图 4（b）所示。对比加速走廊

和配平走廊可以看出，加速过程中，走廊下界向左

移动，可以在更小的速度下飞行，这是由于加速过

程中主旋翼拉力较大，使所需机翼升力变小；走廊

上界也向左移动，这是由于加速过程需要额外的推

力，因此功率饱和速度减小。相应地，减速过程

中，高速段需要的发动机功率较小，低速段需要的

机翼升力增加，因此走廊整体向右偏移。

本文设计的策略在原有配平走廊中的位置如图5

所示，与原策略相比，其更加靠近走廊边界，但依

然在配平走廊内部，保证了过渡过程是可终止和可

逆的。相对于倾转角跳变等激进策略
[38]

导致的姿

态变化范围大、过渡过程不能终止的问题，该策略

可以保证过渡过程的飞行安全。

3.2　位置环控制器设计

位置环控制器分为高度控制和平面位置控制。

常规无人机中，旋翼无人机通过地面投影坐标系的

垂向速度V p
z 反馈采用纵向力Fz控制高度，而固定

翼飞行器一般通过俯仰角 θ或迎角α控制高度。造

成控制方法差异的主要原因是固定翼平飞时，纵向

力的改变是通过迎角变化实现的，没有直接改变纵

向力的操纵量。倾转旋翼无人机飞行过程涵盖了旋

翼和固定翼模式，可以通过权重系数实现两种控制

方法的切换
[39]

。本文将俯仰角θ作为位置环的控制

图4　加速走廊及过渡策略

表1　倾转旋翼无人机飞行控制模式划分

飞行模式

垂直飞行

水平飞行

过渡模式

控制模式

定点

定高

程控起飞

程控降落

定点

定高

短距起飞

垂直转平飞

平飞转垂直

描述

跟踪指定位置，遥杆控制水平位置

跟踪指定高度，遥杆控制姿态角

从原点起飞到指定高度

返回原点降落

跟踪装载航迹点

跟踪指定高度，摇杆控制姿态角

短距模式起飞并转平

倾转角过渡到0°

倾转角过渡到90°

输出指令

位置

高度和姿态角

位置

位置

高度和姿态角

高度和姿态角

桨距和高度

速度和倾转角

速度和倾转角
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量之一，通过控制分配生成俯仰角指令，使高度控

制器在不同飞行模式下统一，在整个飞行过程中参

与控制。采用 PI控制器生成地面投影坐标系下的

速度设定值。

V p
zs = k

Xz

P ( X p
zs -X p

z ) + k
Xz

I ∫( )X p
zs -X p

z （1）

其中，X p
zs为地面投影系的垂向位置设定值，X p

z 为

地面投影系的垂向位置实际值，k
Xz

P 为比例（P）控

制系数，k
Xz

I 为积分（I）控制系数，另外，积分控

制器参考逻辑积分控制器加入了限幅和系数变化。

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

|
|
|||||

|
|||| k

Xz

I ∫( )X p
zs -X p

z < I
Xz

max

k
Xz

I =
ì
í
î

ïï

ïï

k1e(k) [ ]e(k)- e(k - 1) -D ≤ 0

k2e(k) [ ]e(k)- e(k - 1) -D > 0

k2 > k1 > 0D> 0I Xz

max > 0

（2）

其中，Xp 和 Yp 轴的速度设定值由平面位置控制

模块给定，I
Xz

max为积分控制器限幅大小，k1、k2为

积分（I）控制系数的两个不同设定值，e(k)为控制

误差量。在垂直飞行模式中，水平位置控制器采用

式（1）的PI控制器。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

V p
xs = k

Xx

P ( )X p
xs -X p

x + k
Xx

I ∫( )X p
xs -X p

x

V p
ys = k

Xy

P ( )X p
ys -X p

y + k
Xy

I ∫( )X p
ys -X p

y

（3）

其中，X p
xs为地面投影系的前向位置设定值，X p

x 为

地面投影系的前向位置实际值，X p
ys为地面投影系

的侧向位置设定值，X p
y 为地面投影系的侧向位置

实际值。过渡模式中，根据过渡策略直接给定前飞

速度设定值 V p
xs 和倾转角 βm 基准值，避免横向运

动，因此横向速度设定值V p
ys = 0。水平定点飞行模

式中，设当前飞行器距离期望航点的距离为 L1，

偏航角 Dψ，由 L1 制导律给定水平侧向加速度期

望值。

V̇ p
ys =

2V p
x sin(Dψ)

L1

»
2V p

x

L1 ( d
L1

+
ḋ

V p
x ) （4）

其中，V p
x 表示前飞速度的实际值，d表示距离直线

航迹的偏距。则根据协调转弯原则，滚转角和偏航

角速率设定值为：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ïï
ï
ï

ï

ϕs = tan-1 V̇ p
ys

g

ψ̇s =
V̇ p

ys

V p
x

（5）

速度控制器首先将地面投影坐标系中的速度设

定值V p
s 映射到机体坐标系的速度设定值V b

s ，V b
s =

Rx(φ) Ry(θ )V p
s 。其中，Rx( )φ 、Ry( )θ 分别为滚转、

俯仰的旋转矩阵。飞机动力学方程如下。

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

V̇x =ωzVy -ωyVz +
Fx

m

V̇y =ωxVz -ωzVx +
Fy

m

V̇z =ωyVx -ωxVy +
Fz

m

（6）

其中，ωz为偏航方向角速度，ωy为俯仰方向角速

度，ωx 为滚转方向角速度，Fx、Fy、Fz 分别为机

体系 x、y、z轴受力。以三轴力为虚拟控制量，则

机体系速度控制模型为：

V̇ b = fv(V b ) + F b
s

m
+ d （7）

其中， fv(V b ) =ωb ´Vb 为已知动力学模型，ωb=

[ ]ωx  ωy  ωz

T

，V b= [ ]Vx  Vy  Vz

T

，F b
s 表示操纵力，d

表示受到的干扰。速度环直接采用状态反馈，则期

望加速度可以表示为：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

V̇ b
xs = k V

x ( )V b
xs -V b

x

V̇ b
ys = k V

y ( )V b
ys -V b

y

V̇ b
zs = k V

z ( )V b
zs -V b

z

（8）

3.3　力控制分配

根据级联式控制思路，将角度作为位置环控制

器的控制量之一，由力控制分配模块根据所需的操

纵力F b
s 和当前飞行状态，生成角度指令 δθ和主旋

翼桨距基准值 δpm
。由于尾旋翼和平尾所产生的力

图5　过渡策略对比
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相对较小，对位置环控制能力不足，为了降低控制

分配的复杂度，在力控制分配模块忽略尾旋翼和平

尾所产生的控制力。纵向控制分配问题可以描述为

求解式（9）。

é
ë
êêêê ù

û
úúúúF b

xs

F b
zs

=Bfa
long

é

ë
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ú
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úδpm

δθ
δβm

=
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ë
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êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
úFxpm

Fxθ Fxβm

Fzpm
ZFzθ Fzβm

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úδpm

δθ
δβm

（9）

其中，Bfa
long为纵向力分配控制效能矩阵，其元素为

控制量的操纵导数，δβm
为倾转角指令，可以通过

简化气动参数在线估计，也可以通过离线实验获

取。在前述设计的过渡策略中控制效能矩阵变化趋

势如图 6所示。当速度较小，倾转角为 90°时，Xb

轴主要由俯仰角 θ和倾转角βm改变推力方向控制，

Zb 轴由主旋翼拉力直接控制；速度较高，倾转角

较小时，Zb主要受到俯仰角θ的影响，此时俯仰角

变化对应了迎角变化。

式（9）为欠定方程组，可以通过给定指标进

行优化设计。如果考虑控制量的模J= || u ||2最小，则

得到其最小范数解，即摩尔-彭罗斯（Moore-Penrose）

广义逆。考虑到不同控制量的带宽不同，采用加权

分配指标 J = min||Wδ ||2，W 为权值矩阵，则其最

优解为加权广义逆为：
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úδpm

δθ
δβm

=W -1(Bfa
long )T(Bfa

longW
-1(Bfa

long )T) -1

é
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êêêê ù

û
úúúúF b

xs

F b
zs

  （10）

为了简化求解过程，将对角矩阵作为参数矩

阵。直接给定W -1
，参数越大则代表控制量权重越

大。侧向所需操纵里F b
ys的控制量仅有滚转角，采

用固定系数分配。

3.4　姿态环控制器设计

姿态环通过角度、角速度双闭环跟踪给定的角

度指令。角度控制采用P控制器。

ωs =

é
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ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

úkϕ( )ϕs - ϕ

kθ( )θs - θ

kψ( )ψs -ψ

（11）

其中，kϕ、kθ、kψ分别为滚转角、俯仰角、偏航角

的P控制系数。在垂直和过渡模式中，俯仰角和滚

转角指令θs、ϕs由力控制分配模块给定；偏航角指

令由摇杆输入或者水平位置控制器给定，在过渡模

式中设定为转换开始的偏航角。平飞模式中，偏航

角ψ不直接进行反馈控制，由L1制导律（式（5））

直接给定偏航角速率设定值 ψ̇s。由运动学方程

式（12）将欧拉角速度指令映射为机体角速度

指令ωb
s。

ωb =Rx(ϕ) Ry(θ )
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ú-sin θψ̇ + ϕ̇

sin ϕ cos θψ̇ + cos ϕθ̇

cos ϕ cos θψ̇ - sin ϕθ̇

（12）

绕质心转动动力学方程如式（13）所示。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ω̇x Ixx +ωyωz (Izz - Iyy )-(ω̇z +ωzωy )Ixz =M b
x

ω̇y Iyy -ωxωz (Izz - Ixx )+ (ωx
2 -ωz

2 )Ixz =M b
y

ω̇z Izz +ωxωy (Iyy - Ixx )+(ωyωz - ω̇x )Ixz =M b
z

（13）

其中，M b
x、M b

y、M b
z 分别为机体系 x、y、z轴所受

的力矩，Ixx、Iyy、Izz分别为x、y、z轴的转动惯量，

Ixz 为机体系平面 xz的惯性积。进而可以得到角速

度环纵向控制模型为：

ω̇b
y =

Izz - Ixx

Iyy

ωb
xω

b
z - Ixz((ωb

x ) 2

- (ωb
z ) 2 ) + M b

ys

Iyy

  （14）

横侧向模型为：

图6　纵向力分配操纵导数
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（15）

其中，Γ = Ixx Izz - Ixz
2
。加入干扰量并统一描述为：

ω̇b = fω(ωb ) +BI M
b
s + d （16）

其中，fω(ωb )为已知动力学模型，M b
s 表示由操纵

量产生的力矩，BI 为惯量矩阵，d 表示受到的干

扰。角速度环采用状态反馈进行闭环控制，状态反

馈控制量为：
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ω̇b
xs = k V

x ( )ωb
xs -ω

b
x

ω̇b
ys = k V

y ( )ωb
ys -ω

b
y

ω̇b
zs = k V

z ( )ωb
zs -ω

b
z

（17）

已知动力学部分 fω (ωb )通过动态逆进行前馈补

偿，考虑到过渡模式中容易受到外部干扰，采用经

典扰动观测器（如图7所示）补偿外部扰动，提高

鲁棒性。

3.5　力矩控制分配

力矩控制分配采用与力控制分配相同的加权广

义逆方法。纵向Yb轴力矩的操纵量有δnt
和δele，由

于主旋翼推力线距离重心较近，力臂较短，因此不

参与纵向姿态控制。垂直飞行时 δnt
权重较大，水

平飞行时 δele权重大，实现两种俯仰力矩产生方法

的平稳切换。横侧向操纵量有 δail、δrud、δlatpm
和

δlatnt 
，分配问题描述为：
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（18）

其中，Bma
lat 为横侧向力矩分配控制效能矩阵，其过

渡过程变化趋势如图8所示，其中主旋翼桨距角操

纵导数进行了缩放。从图8中可以看出，横侧向的

操纵量之间耦合较大，低速飞行时，旋翼通过推力

差提供Xb轴力矩，同时由于反扭矩的存在会耦合

Zb轴力矩；高速飞行时推力差提供Zb轴力矩，虽

然主旋翼操纵导数较大，但会影响力和其他轴分

配，因此主旋翼的分配权重设定为一个小量。方向

舵 δrud 随着速度增加操纵能力逐渐增加。副翼 δail

在低速阶段由于滑流的存在，可以提供Zb轴力矩；

对Xb轴的控制能力随速度逐渐提升。

4　仿真验证及结果分析

本节针对前文提出的控制方法开展仿真验证，

图7　扰动观测器框图

图8　横侧向力矩分配操纵导数
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倾转旋翼飞机动力学模型见文献[40]。首先测试了

无阵风干扰条件下全流程仿真实验，验证了各模块

控制器的有效性。然后针对过渡模态进行了阵风干

扰条件下的仿真实验，验证了控制器在干扰条件下

的鲁棒性。

4.1　无干扰全流程仿真

采用如表2所示的飞行计划进行全流程飞行仿

真实验。无人机首先从原点起飞到 11 m高度并保

持定点悬停，然后转水平飞行并加速到巡航速度

60 m/s，随后跟踪给定四边航点。完成所有航点后

转垂直飞行并保持定点悬停，最后返回原点并降

落。为了验证有侧向位置偏移时程控降落的位置控

制，最后的航迹点设置为距离原点有 50 m的侧向

距离。全流程仿真的三维轨迹如图9所示。仿真结

果表明，无人机采用不同的飞控模式进行自主飞

行，完成飞行计划中的任务，验证了飞控模式设置

的合理性和飞控模式管理模块的有效性。

水平定点飞行过程中地面坐标系位置数据如

图 10（a）所示，其中水平位置数据进行了缩放。

巡航过程中，高度控制稳态误差小于1 m，对于不

同航点之间的高度切换能够准确响应，说明高度控

制器具有较好的控制精度；水平位置方面，90°水

平转弯时位置超调量小于 40 m，能够较好地跟踪

指定航线，验证了本文所设计的制导律的有效性。

滚转角数据如图 10（b）所示，跟踪超调量小于

2%，稳态误差小于 0.2%，无人机能够迅速跟踪滚

转角指令，保证了平面位置控制的精度。

程控降落阶段位置响应如图 11（a）所示，姿

态角响应如图11（b）所示。进入降落模式时距离

降落点较远，特别是横侧向距离较远。为了避免长

时间侧向运动，首先调整航向使降落点接近机体纵

向对称平面XbZb，然后通过纵向运动快速接近降

落点。仿真中，降落点在右前侧，因此首先偏航

70°，然后低头向前加速。接近降落点后，航向设

置为 0°并调整水平位置，小于降落允许误差后下

降高度。落地点位置误差小于 0.5 m，验证了垂直

飞行位置控制器的有效性。高度较高时，降落速率

设置较大，接近地面时逐渐减小，实际接地时 Zb

速度小于0.5 m/s，保证了较小的降落过载。

垂直转平飞过渡阶段响应如图 12所示，过渡

过程用时约 40 s，结束标志为主旋翼倾转角为 0°，

用点划线表示，如图12（e）所示。过渡结束之后

表2　全流程仿真飞行计划

时间/s

[0, 20)

[20, 60)

[60, 305)

[305, 365)

[365, 370)

[370, 450]

飞控模式

程控起飞

垂直转平飞

水平定点

平飞转垂直

悬停定点

程控降落

飞行任务

垂直起飞到指定高度悬停

过渡到水平飞行模式

跟踪指定四边航点(3 000,0,-30),

(3 000,3 000,-60),(-3 000,3 000,-60),

(-3 000,-50,-30),(-1 200,-50,-30)

过渡到垂直飞行模式

保持垂直飞行模式并悬停

返回原点并降落

图9　全流程仿真的三维轨迹

图10　水平定点飞行阶段位置和滚转角响应
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图12　垂直转平飞过渡阶段响应

图11　程控降落阶段位置和姿态角响应
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继续增加速度并爬升到指定高度进入航迹制导。过

渡过程中高度变化小于 5 m，如图 12（a）所示，

开始阶段高度变化较小，俯仰角能够较好地跟踪指

令，如图12（c）所示。但在接近平飞时高度出现

小幅度的抖动，俯仰角跟踪出现延迟。这是由于此

时飞行速度较高，气动力作用明显。平飞速度跟踪

稳态误差小于2 m/s，如图12（b）所示。实际过渡

过程与期望过渡策略的对比如图12（d）所示，无

人机基本按照所设计的期望过渡策略实现过渡飞

行，在过渡飞行中一直处于飞行走廊内部，确保了

飞行安全。

平飞转垂直过渡过程首先减速到40 m/s，然后

主旋翼倾转角逐渐增大到垂直位置，如图 13（e）

所示。与平飞转悬停过程类似，在接近平飞阶段，

高度和俯仰角出现了小幅度抖动，如图13（a）和

图 13（c）所示，但高度变化范围小于 5 m，俯仰

角变化范围小于 7°。实际过渡轨迹和期望过渡策

略对比如图13（d）所示，无人机可以在期望时间

内按照预定过渡策略完成过渡过程，一直处于过渡

走廊内部。

4.2　阵风干扰条件下过渡过程仿真

倾转旋翼无人机在过渡模式低速阶段迎风面积

图13　平飞转垂直过渡阶段响应
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较大，容易受到阵风干扰。在仿真中加入幅值为

6 m/s、方向为10°的梯形阵风扰动，以验证本文所

设计控制器的抗扰特性。阵风扰动仿真结果如

图14所示。

过渡过程中风速模型和无人机侧向速度响应如

图 14（a）和图 14（b）所示。过渡过程中不进行

横向位置控制，仅考虑保持横向速度为0。仿真结

果表明，在阵风干扰条件下，在无人机横向速度幅

值小于 0.2 m/s，较好地抵消了阵风扰动带来的影

响。高度响应如图 14（c）和图 14（d）所示，与

无干扰条件仿真结果Xzf相比，高度变化趋势基本

相同，没有出现大幅度的高度变化。存在扰动时，

通过降低俯仰角以减小气动升力，通过滚转角变化

平衡侧向力如图 14（e）和图 14（f）所示，姿态

角可以平稳跟踪设定值，说明本文设计的控制器具

有一定的鲁棒性。

5　结束语

本文针对倾转旋翼无人机不同飞行模式中控制

策略和舵面操纵效能变化大的特点，提出了基于两

级控制分配的倾转旋翼无人机级联飞行控制架构，

保证了不同飞行模式下姿态控制器的统一性和控制

图14　阵风扰动仿真结果
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输出的连续性；提出了基于加权广义逆的力及力矩

分配模块，实现了控制指令精确转换和舵面操纵量

的合理分配。姿态环控制器采用双闭环控制结构，

引入扰动观测器估计外部扰动，提高了控制器的鲁

棒性。仿真验证表明，控制框架可以有效完成飞行

任务，且控制器具有一定鲁棒性；同时发现高速飞

行且倾转角较小的阶段，出现高度控制误差增加和

俯仰角控制延迟。未来的工作将集中于控制器的改

进，以提高对模型不确定性的适应能力和控制精度，

确保在所有飞行阶段都能保持高性能和安全性。
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