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倾转旋翼无人机最优过渡倾转角曲线

周，刘莉

（北京理工大学 宇航学院，北京 １０００８１）

　　摘　　　要：建立了典型三点式倾转旋翼无人机动力学模型，针对过渡过程，开展最优倾
转角曲线研究以减小横侧控制耦合对纵向运动影响和过渡过程能耗。基于倾转角曲线对过渡

过程的影响分析，提出了改进运动剖面算法对倾转角曲线进行参数化设计；并提出两阶段优化

方案来对参数进行优化。第１阶段，综合考虑横侧控制耦合度最低和过渡过程能耗最小目标，
以曲线参数为优化变量，构建了最优倾转角问题模型，采用遗传算法进行优化求解。第 ２阶
段，引入舵机动力学模型，考虑过渡时间和系统超调进一步优化以减小结束阶段的超调。与

２种现有典型倾转角曲线对比结果表明：给定过渡时间，设计的最优倾转角曲线有效地降低横
向控制耦合程度和过渡过程的能耗，且减小结束时超调。
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　　倾转旋翼飞行器是一种旋翼飞行器和固定翼
飞行器复合的飞行器。可以实现垂直起降、低速

游弋、高速巡航等任务，在民用和军用领域都具有

良好的应用前景。

倾转旋翼存在３个飞行器模式：旋翼模式、过
渡模式、固定翼模式。其中过渡模式由于其不确

定性、耦合性、时变性导致控制系统设计最为复

杂。倾转旋翼过渡过程控制可以分为 ３个部分：
控制算法、控制分配算法和倾转角度变化曲线。

目前过渡过程的控制中主要关注控制算法和控制

分配算法的设计，对倾转角变化曲线研究相对

较少。

倾转角变化曲线可以分为预设法和在线法

２种。预设法即预先设定倾转角方案曲线，过渡
过程中严格按照曲线倾转，目前主要有：匀速倾转

和“Ｓ”型曲线倾转２种方式。在倾转旋翼过渡过
程的研究中对倾转角曲线关注较少，基本是采用

较为简单的匀速倾转方式
［１５］
，该方法的特点是：

设计简单，计算量小，执行机构压力小，但是在过

渡结束阶段会造成超调和振荡。Ｔａ等［６］
研究倾

转旋翼航迹规划的时候提出运动剖面算法，以减

小到达航迹点时的超调和振荡，而后，其在研究倾

转旋翼控制时将该算法用来设计倾转角方案曲

线
［７］
。鲁麟宏等

［８］
在研究基于矫正广义走廊的

电动倾转旋翼机模态转换时也采用了该方案曲

线。Ｙｅｏ和 Ｌｉｕ［９］研究倾转四旋翼的过渡过程提
出基于 Ｓｉｇｍｏｄ函数倾转方案。赖水清等［１０］

也曾

提出过３个阶段的倾转的短舱倾转规律，但是未
给出具体的曲线形式。

在线法是在过渡过程中设置反馈控制器，根

据飞行器的状态来调整倾转角速度。张飞等
［１１］

以高度和俯仰角为输入，倾转角速度为输出，应用

模糊控制方法得到了倾转曲线控制方案，降低了

过渡过程中飞行器的振荡。在倾转旋翼过渡过程

中，飞行器按飞行走廊曲线飞行，飞行器的状态量

与预先设计的值不会相差很大，所以采用预设倾

转角曲线的方式就可以达到稳定过渡，同时预设

方案可以减小控制器的计算量。目前的预设倾转
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角曲线基本是通过人为经验确定，忽视了倾转角

曲线对过渡过程性能的影响。

本文研究优化倾转角曲线来提高过渡过程稳

定性。首先，建立后三点式动力布局的电动倾转

旋翼飞行器动力学模型，对飞行器配平得出了过

渡过程的飞行走廊曲线；然后，根据过渡过程中的

横向耦合关系以及能量特性，建立了优化模型，提

出了改进运动剖面算法，将最优控制问题转化为

一个参数优化问题；最后，建立了考虑横侧控制耦

合和能量损耗的优化模型。并运用遗传算法进行

求解，引入舵机模型，根据舵机系统时域响应特性

对曲线进行设计，得到最优倾转角曲线。

１　飞行器动力学模型

在倾转旋翼的动力系统配置方案中，两旋翼

纵向控制不稳定；四旋翼及其更多电机配置飞行

效率低；倾转三旋翼是在控制稳定性以及效率方

面综合的最佳动力布局，三倾转旋翼又分为前三

点式动力布局和后三点式动力布局，为了更好地

保证飞行器的平飞静稳定性，一般采用后三点式

动力布局（如图１所示）。

图 １　飞行器动力布局

Ｆｉｇ．１　Ａｉｒｃｒａｆｔｄｙｎａｍｉｃｌａｙｏｕｔ

倾转旋翼过渡过程主要关心高度和速度的变

化，因此建立飞行器在铅锤平面内的动力学模

型为

ｍｄＶ
ｄｔ
＝－（Ｔｌ＋Ｔｒ）ｓｉｎ（α－β（ｔ））－

　　Ｔｔｓｉｎαｃｏｓδｔ－Ｄ－ｍｇｓｉｎγ

－ｍＶｄγ
ｄｔ
＝－（Ｔｌ＋Ｔｒ）ｃｏｓ（α＋β（ｔ））－Ｌ－

　　Ｔｔｃｏｓαｃｏｓδｔ＋ｍｇｃｏｓγ

Ｊｚ
ｄωｚ
ｄｔ
＝Ｔｔｃｏｓδｔｌｔｘ－（Ｔｌ＋Ｔｒ）ｃｏｓβ（ｔ）·ｌｈｘ＋Ｍ

















Ａ

（１）
式中：ｍ为质量；Ｖ为速度；ｌｈｘ、ｌｔｘ分别为前发动机
和后发动机到质心的纵向力臂；Ｌ和 Ｄ分别为升

力和阻力；ＭＡ 为飞行器俯仰方向的俯仰气动力
矩；β为头部２个电机的倾转角度；δｔ为尾部舵机
的倾转角度；Ｔｌ和 Ｔｒ分别为头部左右两侧电机推
力；Ｔｔ为尾部电机推力；α为飞行器迎角；γ为飞
行器的航迹倾角；Ｊ为轴转动惯量；ω为角速度。

在整个过程中忽略舵偏角对升力和阻力的影

响，升力和阻力可以分别表示为

Ｌ＝１
２ρ
Ｖ２ＳＣＬ ＝ＫＬＶ

２
（２）

Ｄ＝１
２ρ
Ｖ２ＳＣＤ ＝ＫＤＶ

２
（３）

式中：ρ、Ｓ、ＣＬ和 ＣＤ分别为大气密度、机翼面积、
升力系数和阻力系数；ＫＬ和 ＫＤ为升力和阻力与
速度无关项。

俯仰气动力矩表示为

ＭＡ ＝
１
２ρ
Ｖ２ＳｃＣｍ ＝ＫＭＶ

２
（４）

式中：ｃ和 Ｃｍ分别为平均气动弦长和俯仰力矩系
数；ＫＭ为气动力矩与速度无关项。

对飞行器过渡过程进行研究需要得到飞行器

的倾转走廊曲线
［１２１３］

，对飞行器纵向动力学模型

进行配平可得

０＝－（Ｔｌ＋Ｔｒ）ｓｉｎ（αＢ ＋β（ｔ））－
　　ＴｔｓｉｎαＢｃｏｓδｔＢ －Ｄ－ｍｇｓｉｎγ
０＝（Ｔｌ＋Ｔｒ）ｃｏｓ（αＢ ＋β（ｔ））＋Ｌ＋
　　ＴｔｃｏｓαＢｃｏｓδｔＢ －ｍｇｃｏｓγ
０＝ＴｔｃｏｓδｔＢｌｔｘ－（Ｔｌ＋Ｔｒ）ｓｉｎβ（ｔ）·ｌｈｘ＋Ｍ













Ａ

（５）
式中：δｔＢ为尾部电机平衡自身反扭力矩的平衡倾
角；αＢ为飞行器平飞时的平衡迎角。

将表 １中的飞行器参数代入式（５），得到飞
行器的倾转走廊曲线如图２所示。

表 １　飞行器参数

Ｔａｂｌｅ１　Ａｉｒｃｒａｆｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

巡航速度／（ｍ·ｓ－１） ３３

巡航迎角／（°） ５

尾部电机平衡倾角／（°） １０

升降舵平衡舵偏角／（°） ６

飞行器质量／ｋｇ ５

单发最大推力／Ｎ ２６

升力系数 ０．１７８８

阻力系数 ０．０４４１

机翼面积／ｍ２ ０．４

俯仰发动机力臂（前、后）／ｍ ０．４

发动机横侧力臂 ０．１８

气动俯仰力矩系数 ０．０００８６７５

平均气动弦长／ｍ ０．１６

８７２２
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图 ２　飞行走廊曲线

Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｏｆｆｌｉｇｈｔｃｏｒｒｉｄｏｒ

２　横侧控制耦合与能耗优化
２．１　优化模型

常规固定翼布局飞行器的动力学模型中，定

态飞行时横纵向运动是可以相互解耦，倾转旋翼

无人机过渡过程中由于倾转角度变化，系统横纵

向耦合严重，所以存在横向扰动时（侧风等），纵

向运动参数也会受到影响。

本文所研究的常规气动布局三点式动力布局

的倾转旋翼飞行器，在旋翼模式中，偏航通道由尾

部舵机摆动控制，滚转通道由头部 ２个电机推力
差控制，旋翼倾转角度不为零时，滚转控制会在偏

航方向也产生力矩，为了平衡该力矩需要尾部舵

机偏转控制，需要 δｔ频繁改变。同时通过式（１）
可得，纵向动力学模型中的横向变量只有 δｔ，偏航
通道控制改变，导致飞行器的航迹角和速度改变，

从而造成飞行器高度和速度方向的振荡，降低过

渡过程的飞行品质。因此减小过渡过程的控制耦

合问题是倾转旋翼稳定过渡的关键点之一。

倾转旋翼飞行器是典型的过驱动系统，控制

耦合严重，需要对控制信号进行控制分配来缓解

执行机构耦合。目前常规的控制分配方式是根据

速度将控制量分配给旋翼和固定翼模式控制器，

固定翼模式的气动舵控制效率与速度的平方有

关，所以可将分配关系写为

ｕｆｗ ＝ｕ·ｆ（Ｖ
２
）

ｕｒ＝ｕ（１－ｆ（Ｖ
２{
））

（６）

式中：ｕ、ｕｆｗ和 ｕｒ分别为总的控制信号、固定翼模
式控制信号和旋翼模式控制信号。

本文根据典型的控制分配方式
［１４］
，设计了过

渡过程控制分配方式：

ｆ（Ｖ２）＝

０　　　　 Ｖ＜１５ｍ／ｓ
Ｖ２－１５２

３３２－１５２
１５ｍ／ｓ≤ Ｖ≤３３ｍ／ｓ

１ Ｖ＞
{

３３ｍ／ｓ

（７）

在过渡过程中，旋翼模式滚转控制引起头部

２个电机的推力变化可以表示为
ｕｒ（１－ｆ（Ｖ

２
））＝（Ｔｌ－Ｔｒ）ｃｏｓβ（ｔ）·ｌｈｙ

　　（Ｔｌ－Ｔｒ）ｌｈｙ ＝ｕｒｏｌｌ（１－ｆ（Ｖ
２
））／ｃｏｓβ（ｔ）

（８）
式中：ｌｈｙ为头部两电机中心到飞行器中心对称面
的距离。

由于滚转和偏航的耦合关系会引起偏航方向

的力矩：

Ｍｙａｗ ＝（Ｔｌ－Ｔｒ）ｓｉｎβ（ｔ）·ｌｈｙ ＝

　　ｓｉｎβ（ｔ）·ｕｒ（１－ｆ（Ｖ
２
））／ｃｏｓβ（ｔ）＝

　　ｕｒ
ｓｉｎβ（ｔ）
ｃｏｓβ（ｔ）

（１－ｆ（Ｖ２）） （９）

从式（９）可以看出，影响过渡过程横向耦合主
要有２个因素：一是控制分配算法；二是倾转角度。

目前主要通过设计过渡过程的控制分配律来

降低过渡过程的横向耦合。控制分配函数一般为

速度或是倾转角度的函数，由于倾转角度和前飞

速度的协调关系（如图 ２所示），所以控制分配一
定时，过渡过程横侧耦合大小只与倾转角度变化

规律有关。

为了保证在整个倾转过渡过程中，滚转控制

对偏航的影响最小，令

Ｊ＝ｍｉｎ∫
ｔｆ

ｔ０

（１－ｆ（Ｖ２））ｓｉｎβ（ｔ）
ｃｏｓβ（ｔ）

ｄｔ （１０）

式中：ｔｆ为终止时间。
根据其动力学模型优化问题为

Ｊ＝ｍｉｎ∫
ｔｆ

ｔ０

（１－ｆ（Ｖ２））ｓｉｎβ（ｔ）
ｃｏｓβ（ｔ）

ｄｔ

Ｖ（０）＝０，Ｖ（ｔｆ）＝Ｖｃ，Ｖ＞０，Ｖ
·

≥０

０≤ β
·

（ｔ）≤ Ｃ，β（０）＝０，β（ｔｆ）＝
π













２

（１１）

式中：Ｖｃ为巡航速度；Ｃ为常数。
考虑过渡过程中能量特性的影响，在目标函

数中加入阻力做功项，即

Ｊ＝ｍｉｎ∫
ｔｆ

ｔ０

（１－ｆ（Ｖ２））ｓｉｎβ（ｔ）
ｃｏｓβ（ｔ）

＋ｗＫＤＶ
３ｄｔ

０≤ β
·

（ｔ）≤ π１０
，β（０）＝０，β（ｔｆ）＝

π
２
，β
·

（ｔｆ）＝０

Ｖ（０）＝０，Ｖ（ｔｆ）＝Ｖｃ，Ｖ＞０，Ｖ
·

≥













０
（１２）

式中：ｗ为权重系数。
２．２　遗传算法求解

Ｔａ等［６７］
提出的运动剖面算法，在考虑执行

机构动力学的基础上将倾转角度变化可以分成

３个线性的任务段（如图３所示）。

９７２２
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结束阶段过大的加速度会引起舵机系统的超

调和振荡，从而引起速度和高度的振荡，该方案设

计了三段式的倾转角方案以减小到达期望位置后

的超调和振荡。由于该方案只考虑了舵机系统的

影响，开始阶段和结束阶段直线的斜率是一致的，

目前许多文献采用的倾转方案也是该方案。但是

在考虑过渡过程中的耦合和阻力做功等情况下，

需要对曲线的参数进行优化整定。

针对上述问题对曲线改进，在开始阶段和结

束阶段采取三角函数倾转方案（如图 ４所示），保
证在拐点处导数连续性，使过渡过程更加平滑。

β
·

＝β
·

ｍａｘｓｉｎ
π
２μ１( )β　　　　　　　β０≤β≤μ１

β
·

＝β
·

ｍａｘ μ１＜β≤μ２

β
·

＝β
·

ｍａｘｃｏｓ
π

２（βｆ－μ２）
（β－μ２( )） μ２＜β≤β













ｆ

（１３）
需要整定的参数有 ３个，本文采用遗传算法

来对参数进行优化整定。

遗传算法采用的编码方式为二进制编码，参

数的精度为０．０１；种群的初始化方式为随机初始
化，筛选方式采用比例选择法；交叉概率为 ０．８，
变异概率为 ０．０１，交叉和变异位置均是随机选
取。种群大小为 ８０，最大迭代次数为 １００。终止
方式为最大代数终止。适应度函数为

Ｆ＝ １

∫
ｔｆ

ｔ０

（１－ｆ（Ｖ２））ｓｉｎβ（ｔ）
ｃｏｓβ（ｔ）

＋ｗＫＤＶ
３ｄｔ

（１４）

图 ３　运动剖面算法曲线［６７］

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｍｏｔｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ［６７］

图 ４　改进运动剖面曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｍｏｔｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅ

遗传算法参数的范围如表２所示。
首先确定阻力项权重系数，由于过渡时间较

短和过渡过程主要关心速度和高度的跟踪误差，

因此需要确定合适的阻力项权重，本文的选取规

则为

１０％·∫
ｔｆ

ｔ０

（１－ｆ（Ｖ２））ｓｉｎβ（ｔ）
ｃｏｓβ（ｔ）

ｄｔ≥ ｗ∫
ｔｆ

ｔ０

ＫＤＶ
３
ｃｄｔ

（１５）
取

Ｆ′＝ １

∫
ｔｆ

ｔ０

（１－ｆ（Ｖ２））ｓｉｎβ（ｔ）
ｃｏｓβ（ｔ）

ｄｔ
（１６）

进行求解，得到最大代数种群，然后 ｗ的初始值
为１，与最大代数种群适应度的倒数做对比，采用
二分 法 得 到 符 合 式 （１５）的 权 重 系 数 ｗ＝
９．８×１０－４。

将系数 ｗ代入式（１４），采用遗传算法迭代后
得到的种群平均适应度函数如图 ５所示。从图 ５
可以看出，当迭代次数到 ５０次时，种群平均适应
度函数值已趋于稳定，取迭代过程中适应度最大

个体为最终优化结果如表３所示。
根据优化参数得到过渡过程倾转角曲线和前

飞速度曲线分别如图６和图７所示。图７显示在
优化结果中，μ２越靠近９０°越好，在目标函数的构
造的过程中并没有考虑舵机减速性能，因此，参数

μ２需要进一步通过舵机的性能来确定。
表 ２　初始约束条件

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

参数 μ１ μ２ β
·

ｍａｘ

数值 ［０°，９０°］ ［μ１，９０°］ ［０，９］（°）／ｓ

图 ５　种群平均适应度曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｏｆｐｏｐｕｌａｔｉｏｎ’ｓｍｅａｎｆｉｔｎｅｓｓ

表 ３　遗传算法优化后参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｐｔｉｍｉｚｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 μ１／（°） μ２／（°） β
·

ｍａｘ／（（°）·ｓ
－１）

数值 ４５．１５ ９０ ９

０８２２
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图 ６　倾转角曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｏｆｔｉｌｔａｎｇｌｅ

图 ７　前飞速度曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｏｆｆｏｒｗａｒｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

３　动态性能优化

采用文献［１５］中的一舵机模型，来说明参数

μ２的确定方法。根据舵机传递函数得到控制指
令到角速度的传递函数：

β（ｓ）
Ｎ（ｓ）

＝ ０．５π
０．０５ｓ＋１

（１７）

β
·

（ｓ）
Ｎ（ｓ）

＝ ０．５π·ｓ
０．０５ｓ＋１

（１８）

将第２节得到的倾转方案曲线输入到舵机
中，得到其时域响应如图 ８所示。图 ８只显示结
束段的响应特性，１ｓ时达到结束位置。从图中可
以看出，舵机系统无法很好地对指令进行跟踪，存

在较大的超调。

取５组 μ２值对舵机输出和减速段调节时间
进行仿真，结果如图 ９和图 １０所示。从图 ９和
图１０可以看出，随着 μ２接近终止位置，系统的超
调量增大，但是减速段的时间越来变短，减速段越

短，过渡时间越短，所以参数 μ２需要在超调量和
减速时间中进行权衡。

由于２个性能指标数值上的差异因此先对
２个性能指标进行归一化处理：

图 ８　无减速段舵机输出

Ｆｉｇ．８　Ｓｅｒｖｏｏｕｔｐｕｔｉｎｎｏｎｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｓｅｃｔｉｏｎ

图 ９　不同参数 μ２下舵机输出

Ｆｉｇ．９　Ｓｅｒｖｏｏｕｔｐｕｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔμ２

图 １０　调节时间与参数 μ２关系

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｔｉｍｅａｎｄμ２

ｇ′（μｉ）＝ｇ（μ
ｉ
）

珔ｇ

ｆ′（μｉ）＝ｆ（μ
ｉ
）
珋

{
ｆ

（１９）

式中：ｇ和 ｆ分别为最大超调量和减速段时间与
参数 μ２的函数关系；ｇ′和 ｆ′为归一化后的指标函
数，采用线性插值分别对２个指标函数进行拟合，
然后通过求取２个性能指标函数的交点得到减速
段参数：

１８２２
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ｗ′·ｇ′（μ２）－ｆ′（μ２） ＝

　　ｍｉｎ（ｗ′·ｇ′（μｉ）－ｆ′（μｉ））　ｗ′＞０（２０）

其中：ｗ′为权重。当ｗ′＝１时，对超调量减小的关注更
大；当ｗ′＜１时，对减速时间减小的关注更大。

当 ｗ′＝１时，其结果如图１１所示。得到的参
数 μ２＝７６．９°。

图 １１　加权相交法

Ｆｉｇ．１１　Ｗｅｉｇｈｔｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

４　对比分析

通过第２、３节优化结果可以得到最优倾转方
案曲线（见图１２）和速度曲线（见图１３）。

为了验证所提出的倾转角方案曲线的合理

性，通过与匀速倾转的方案曲线和未优化的

图 １２　最优倾转角曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｃｕｒｖｅｏｆｏｐｔｉｍａｌｔｉｌｔａｎｇｌｅ

图 １３　最优速度曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｕｒｖｅｏｆｏｐｔｉｍａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

“Ｓ”形曲线进行对比。当过渡时间一定时 ３种方
案的性能如表 ４所示。从表中结果可以看出，当
过渡时间一定时，最终优化结果在耦合影响和阻

力做功两项指标都要明显高于匀速倾转和未优化

的“Ｓ”形曲线，在超调量方面匀速倾转方案明显
大于后面两种方案，未优化的“Ｓ”形曲线的超调
量稍小于优化结果。

表 ４　３种倾转曲线对比结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｒｅｓｕｌｔｏｆｔｈｒｅｅｔｉｌｔｃｕｒｖｅｓｃａｐａｒｓｉｏｎ Ｊ

参数 匀速倾转 未优化“Ｓ”形曲线 本文结果

耦合大小 ８．９４ １４．３６ ７．１０

阻力做功 ４０７６．７ ５２１８．０ ２７９８．９

最大超调量 ４．８８８６ ０．０３９１ ０．１２８３

５　结　论

１）本文建立的考虑横侧耦合和能量损耗的
优化模型得到了过渡过程中的最优倾转角曲线，

进一步降低了过渡过程中横侧控制耦合的影响，

提高了过渡过程的效率，减小了因横向耦合导致

纵向运动参数的影响。

２）本文在设计最优倾转角曲线时引入了舵
机模型，通过不同倾转角曲线参数下的舵机动态

响应，对倾转角曲线参数进一步进行优化，得到了

兼顾减速时间和超调量的最优曲线参数。

３）本文得到的最优倾转角曲线，对比分析后
发现，该曲线能较好地兼顾耦合影响、能量损耗和

过渡结束时的超调等多个指标，提高了倾转旋翼

无人机过渡过程飞行品质。
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