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无人旋翼机转弯飞行导航控制研究 
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摘 要：研究某自转旋翼机转弯飞行控制策略。分析了自转旋翼机不同于直升机的操纵特性及其在转弯过程中纵横 

向耦合关系；将无人旋翼机定高度盘旋导航分为高度导航和平面导航两部分，在高度导航部分，分析了发动机推力与 

旋翼拉力之间的关系，设计了高度控制回路 ；在平面导航部分，详细阐述了该无人旋翼机在圆弧航迹各航点的飞行特 

征，给出了速度控制策略，并针对该无人旋翼机受扰动偏离航迹问题，设计了侧偏修正方案；最后，在姿态稳定控制回 

路的基础上将高度与速度控制回路进行整合，然后详细阐述了盘旋飞行导航策略。通过半物理仿真试验，验证 了导 

航思想的可行性和控制策略的有效性。 
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Study on Navigation Control of Turning Flight for 
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Abstract：To study turning flight control strategy for an unmanned retorcraft，the differences in flight 

dynamic characteristics between rotorcraft and helicopter were discussed，as well as the coupling relation 

between longitudinal and lateral attitude in the turning phase of the unmanned rotoreraft．The hovering 

navigation control of rotorcraft at given height was divided into tw o parts of height navigation and level 

navigation．For height navigation，the relation between engine thrust and rotor pulling force was an alyzed and 

the height control loop was designed．For level navigation，the flight characteristics of each waypoint on the 

track were analyzed and the velocity control strategy was presented．A correction strategy  was designed to 

solve the problem of deviating．In a word，the height loop and the velocity loop was CO—designed on the basis 

of attitude loop．Finally，a hardware-in—loop simulation was made to demonstrate the effectiveness of the 

proposed navigation approach and control strategy ． 
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0 引言 

无人驾驶自转旋翼机(简称无人旋翼机)是一种 

以自转旋翼作为升力面，螺旋桨推／拉力为前进动力的 

旋翼飞行器 ，具有其独特的优点：可以短距离起飞着 

陆且起飞着陆的速度很低，容易保证起飞着陆的安全 ； 

操纵灵活，无动力下滑能力强，飞行中不会失速 ；旋 
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人机飞行控制。 

翼机结构简单，不需安装昂贵笨重的减速器等传动机 

构，也不需要复杂的桨距／油门协调操纵机构以及液压 

助力系统等，且 自转旋翼气动效率高，自转工作状态 

好，振动水平和噪声都比直升机小 。 

旋翼机早于直升机出现，但因其无法悬停导致被 

直升机取代。直到20世纪90年代，旋翼机因其许多 

相对优势又重新获得开发并应用，截至目前美国警方 

已装备 Hawk一4型有人驾驶自转旋翼机 ，国内亦有 

航空爱好者自行制作简易的有人驾驶自转旋翼机，并 

已成功飞行，但尚未无人化。旋翼无动力是旋翼机与 

直升机最大的区别，因此它无法垂直起飞，需靠发动机 
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推动／牵引向前滑跑获得速度，旋翼经来流吹动旋转获 

得足够拉力拉起飞机方能起飞。但除了无法垂直起 

飞，旋翼机有着直升机不可比拟的优点，它在飞行过程 

中，旋翼始终处于自转状态不会失速，即使发动机空中 

停车，旋翼也会在相对气流的作用下自转，保证飞机安 

全着地；此外，自转旋翼是靠风力驱转的，运用空气动 

力学原理分析，在桨盘平面内，部分区域提供驱转扭 

矩，部分区域提供阻转扭矩，两部分扭矩相互平衡时， 

旋翼转速达到稳定 ，因此，与发动机驱转旋翼相比， 

自转旋翼传到机身上的反扭矩非常小，在工程上可以 

忽略不计，故而自转旋翼机不需要像直升机那样安装 

尾桨来平衡旋翼扭矩。在很多不要求悬停的场合，自 

转旋翼机凭借其低成本、经济、安全等优势完全可以取 

代直升机。作为风转旋翼，与驱转旋翼相比也有不足， 

诸如操纵滞后性强、强非线性等。另外，就旋翼机控制 

技术来讲，国内航空爱好者自行制作的简易旋翼机，也 

只是依靠人为经验操纵进行了近地飞行，尚未上升到 

飞行控制技术研究的高度，而且，国内目前也尚未见关 

于无人化旋翼机研制的报道。因此，开展无人旋翼机 

飞行控制技术研究具有重要意义。 

协调转弯是无人飞行器常用飞行模态，尤其在对 

地面目标进行盘旋侦察时更显必要性。协调转弯是指 

飞行器在水平面内连续改变飞行方向，并能保持高度 

不变的一种转弯方式。飞行器进行转弯飞行时，滚转 

运动与偏航运动并不独立从而产生侧滑角，使飞行阻 

力增大、乘坐品质变差，不利于机动 ，需克服或消除 

侧滑实现协调转弯。由于旋翼机是以旋翼操纵机体横 

滚，因此其横侧向特性更接近于直升机，目前关于直升 

机转弯导航控制已有一些研究 ，无人旋翼机横侧 

向控制技术研究目前尚未见报道。旋翼机与直升机毕 

竟还有不同之处，故有必要对无人旋翼机飞行控制作 

专门研究。 

转弯飞行导航研究无人旋翼机向任意目标航点或 

航线飞行的导航控制策略，当指令航点或航线不在当 

前航向上时，如何控制无人旋翼机以最优姿态实现转 

弯飞行就显得非常重要。无人旋翼机协调转弯飞行的 

关键是高度保持和航迹的修正，本文提出一种利用航 

迹侧偏距离及侧偏速度反馈控制的协调转弯飞行策 

略，并对某无人旋翼机原理样机进行了地面仿真试验。 

1 无人旋翼机转弯飞行受力分析 

本文采用文献[9]坐标系，无人旋翼结构及平直 

飞行时纵向受力情况如图1所示。该旋翼机采用主支 

撑架、全动垂尾、无平尾、前三轮着地，后轮悬空式设 

计。图l所示为侧视图，两主轮重合，在静止状态下， 

主支撑架垂直于地面，螺旋桨发动机及旋翼安装在主 

支撑架上，由两侧两个主轮共同支撑，前轮辅助支撑， 

发动机推力在飞机对称平面内且与机体轴纵轴平行， 

两片桨叶跷跷板式旋翼，桨距角固定安装。在重心配 

置上采用高重心配置，即发动机推力提供抬头力矩，旋 

翼拉力提供低头力矩。 

图 1 某无人旋翼机纵向受力分析 

Fig．1 Longitudinal force analysis of an unmanned rotorcraft 

图中：‰ 为旋翼桨盘与机体轴的夹角，若机身迎 

角为 ，则桨盘迎角为OLMR=Ol+‰ ；旋翼拉力 垂直 

于桨盘向上；发动机推力 在机体纵向对称面内与机 

体轴 轴平行；G为飞机重力；L和D分别为机身所受 

的气动升力与阻力，作用在气动焦点上，其大小取决于 

飞行速度 ，可表示为 

1 ． 

IL= 。C S 

{ (1) 
lD=+pv2cDS 

式中：p为空气密度；C 为升力系数；C。为阻力系数；S 

为气动参考面积。旋翼拉力 大小与飞行速度及桨 

盘迎角有关，并且与二者呈非线性关系，即 

=，(V，O／MR) (2) 

经试验验证：在操纵范围内，旋翼拉力随桨盘迎角 

以及前飞速度的增大而增大，其非线性关系曲线可以 

通过吹风试验 。。以及成本较低的地面拉跑试验获得。 

无人旋翼机转弯飞行导航中，偏航角及航迹偏转 

角是主要控制目标，控制偏航角以克服或消除侧滑角， 

控制航迹偏转角是为了控制速度方向与规划航迹保持 
一 致，以达到航迹跟踪效果。 

由物理学匀速率圆周运动知：物体作匀速率圆周 

运动，需具备恒定的向心力。因此无人旋翼机实现协 

调转弯飞行须满足： 

1)旋翼拉力在竖直方向上的分力与旋翼机所受 

重力相等； 

2)旋翼拉力在航迹线速度方向上的分力与空气 

阻力及发动机推力平衡 ； 
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3)旋翼拉力大水平方向的分力应指向圆弧航迹 

的圆心，与飞机转弯受到的离心力相等。 

纵向及横侧向受力分别如图1和图2所示。 

图2 某无人旋翼机横侧向受力分析 

Fig．2 Lateral force analysis of an unmanned rotoreraft 

图2中， 为滚转角。为研究无人旋翼机转弯时 

对圆弧航迹的跟踪效果，设无人旋翼机进行定高度顺 

时针盘旋飞行，盘旋半径为 ，速度为 ，如图3所示。 

图 3 转弯飞行速度分解 

Fig．3 Velocity resolution in turning flight 

从图3中可以看出，需要在盘旋过程中不断地改 

变旋翼机速度方向(航向)使旋翼旋转平面始终向圆 

心方向倾斜，但是大小不变，以平衡各方向的力，保持 

盘旋航迹。由式(2)可得，旋翼拉力大小取决于飞行 

速度和桨盘迎角，故在盘旋过程中，要保持旋翼拉力大 

小不变，需稳定飞行速度和桨盘迎角，但旋翼机在盘旋 

过程中不断改变航向，而且机身相对盘旋圆心有个滚 

转角，故纵横向之间有耦合。由空间几何关系可知，飞 

机顺时针盘旋有正滚转角 ，俯仰角 和偏航角 之 

间相互影响关系为 

一 协 (tan Ssi n

)

~o

arctan(tan Bsin (3) 【 
=  ) 

针对该情况，在控制律设计中可采用前馈补偿实 

现纵横向解耦 。～方面，随着偏航角的不断改变， 

机身俯仰角也不断改变，引起高度的变化，故而需不断 

调整桨盘迎角，修正飞机俯仰姿态以稳定飞行高度；另 

一 方面，调整桨盘迎角也改变了旋翼拉力在纵向平面 

内沿机体轴 轴方向上的分力，从而改变飞行速度，进 

而又改变旋翼拉力，因此需不断调整发动机推力，配合 

旋翼的操纵以稳定前飞速度。综上所述，无人旋翼机 

纵横向之间存在着强烈的耦合，实现定高度盘旋飞行 

需满足 

． 
co8#MRCOS +L=G=mg 

l m {T
~cos OMRsin ：警 (4) I “ 

L sin‰ +D= 

式中：m为旋翼机质量；g为重力加速度； 为旋翼拉 

力； 为飞行速度；R为转弯半径；￡和D分别为机身所 

受的气动升力与阻力。 

2 转弯飞行导航分析 

在设计导航控制律时，习惯上以导航坐标系为基 

准。在顺时针盘旋过程中，无人旋翼机从圆弧航迹的 

一 点飞到另一点，线速度 y的方向改变一个角度，其大 

小等于飞过的圆弧对应的圆心角。以各个坐标点为例 

进行分析，将线速度 分解在导航坐标系的 轴和 

轴上。如图3所示，设圆弧航迹的圆一 为O(z。， 。)，给 

定偏航角 (t)(定义为机体轴与导航坐标系 方向 

的夹角，在盘旋飞行过程中，偏航角指令是连续变化 

的)。 

分析各航点速度方向与偏航角指令： 

1)当无人旋翼机飞行到A点时，偏航角指令 

( )=00 9将 分解到 轴和 轴方向得 =Vcos = 

为正值， =Vsin =0； 

2)当无人旋翼机飞行到B点时，偏航角指令 ∈ 

[0。，90。]，将 分解到 轴和 轴方向得 =Vcos 

为正值， =Vsin 为正值； 

3)当无人旋翼机飞行到C点时，偏航角指令 = 

90。，将 分解到 轴和z 轴方向得 =Vcos =0， 

= Vsin lf，=V为正值； 

4)当无人旋翼机飞行到D点时，偏航角指令 ∈ 

[90。，180。]，将 分解到 轴和 Z 轴方向得 = 

Vcos 为负值， =Vsin 为正值； 

5)当无人旋翼机飞行到E点时，偏航角指令 ∈ 

[一90。，一180。]，将 分解到 轴和 z 轴方向得 
= Vcos 为负值， =Vsin 为负值； 

6)当无人旋翼机飞行到 F点时，偏航角指令 ∈ 

[0。，一90。]，将 分解到 轴和 轴方向得 = 

Vcos 为正值， =Vsin 为负值。 
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综上所述 ，顺时针盘旋时： ：Vcos lf，， =Vsin 。 

逆时针盘旋时符号相反。由此得理想状况下转弯飞行 

导航控制律为 

』 n= 。s ×sgn(+ (5) 
【 ：Vsin ×sgn(+) 

式中，符号函数 sgn(+)表示顺时针转弯为正，逆时针 

转弯为负。 

3 航迹侧偏修正 

以上理想盘旋飞行状况下的导航控制律，没有考 

虑受到干扰后的侧偏修正问题，下面针对这个问题进 

行分析。 

如图4所示，设旋翼机沿圆弧航迹从点A(Z'A， ) 

顺时针飞到点V(z。，％)，圆弧航迹对应的圆心位置为 

O( ， 。)。受扰动偏离航迹，当前位置为P( ， )。令 

旋翼机在位置p(z， )偏离航迹的距离为d，侧偏速度 

为 ，速度方向偏离指令航向△ 。定义侧偏距离d 

为无人旋翼机当前位置到圆弧航迹圆心的距离与盘旋 

半径之差，d的正负号表示偏离圆弧外或者圆弧内，d 

大于零时表示无人直升机偏离到圆弧外 ，d小于零时 

表示无人直升机偏离到圆弧内；侧偏速度 为无人旋 

翼机当前速度在圆弧径向的分量，规定侧偏速度远离 

圆弧航线为正。侧偏距离d和侧偏速度 的计算式 

分别为 

d=L卯一R= 可 一R 
= ysin = in( + 一 ) (6) 

Vsin(砂g+△ g)COS g—Vcos( + 

△ g)sin砂g= CO8 g一 sin 

式 =一n盖。 

图4 侧偏修正 

Fig．4 Lateral aberrancy tuning 

旋翼机在飞行方式上与常规飞机类似，要求机体 

轴与速度轴尽量保持一致以减小或消除侧滑。当旋翼 

机在航迹上出现侧偏时，一方面应操纵桨盘横滚使机 

体向航迹侧倾，另一方面相应调整航向，尽量减小或消 

除侧滑。本文的侧偏修正策略为：根据侧偏距离和侧 

偏速度，实时解算给出侧偏修正速度，将修正速度在导 

航坐标系中分解(图4中 与 )，再与给定导航控 

制律(5)叠加，通过矢量计算得出修正后的速度大小 

与方向，指引航向的修正，使无人旋翼机回到给定圆弧 

航迹上。由此可得，侧偏修正算法分两步进行： 

1)计算无人旋翼机偏离航迹的侧偏距离矢量d 

和侧偏速度 ，给出修正速度 =kid+ ，其中k 

和k：根据飞机性能参数整定， 的方向指向圆弧航 

线，与圆弧径向一致； 

2)分别将侧偏修正速度 和指令速度 分解 

到导航坐标系，再分别相加作为速度控制回路的指令 

信号， 在导航坐标系的分量为 

f = c。 (7 【 
= sin 、 

综上分析，修正后的转弯飞行导航控制律为 

f =Vcos ×sgn(+)+ cos ⋯ 

【 =Vsin X sgn(+)+ sin 

4 导航控制模式整合 

本文研究的无人旋翼机固定高度盘旋导航控制包 

括平面导航和高度导航两个部分，因此需要对全部控制 

回路，包括高度控制回路、速度控制回路和航向控制回 

路进行整合，而不是简单的“综合”，是为了表达合三为 
一 的思想，将相互之间存在耦合的控制回路合为一个整 

体，而不是简单的拼凑，从而使控制模式更加科学合理。 

高度导航是由导航控制系统根据高度传感器测量 

的高度值与给定高度比较，产生控制量操纵发动机推 

力和桨盘俯仰以保持高度。无人旋翼机高度主要依靠 

旋翼拉力在竖直方向上的分力与重力的平衡关系来控 

制，而旋翼拉力取决于桨盘迎角与前飞速度。当飞机 

在盘旋过程中受扰动或横侧向耦合等因素导致高度改 

变，应及时操纵桨盘迎角改变旋翼拉力在竖直方向上 

的分力，而改变桨盘迎角也改变了旋翼拉力在前飞速 

度方向上的分力，若发动机推力未及时改变，则速度方 

向上的合力就发生了改变，导致前飞速度改变，反过来 

又改变了旋翼拉力，故在纵向平面内，发动机应与桨盘 

联动操作，使旋翼获得的拉力在竖直及前飞速度方向 

上的分力分别与飞机重力及发动机推力平衡，以保持 

高度及前飞速度稳定。 

平面导航要求无人旋翼机在固定高度平面内对圆 

弧航迹能达到较好的跟踪效果，要求旋翼机能够按照 

给定航向，使机体轴与圆弧切线保持一致，通过协调转 

弯控制消除侧滑使速度轴与机体轴保持一致。当受到 

扰动飞机偏离航迹时，根据当前位置与速度矢量，依据 
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式(6)计算侧偏修正，再与当前速度矢量叠加给出横 

侧量修正量，使飞机回到预定航迹。综上所述，给出无 

人旋翼机固定高度盘旋导航控制及高度控制策略如图 

5所示。 

图5 盘旋导航策略 

Fig．5 Circle navigating strategy 

本文研究的无人旋翼机固定高度盘旋导航，在高 

度导航部分要求高度跟踪与速度跟踪，平面导航部分 

要求航向跟踪、位置跟踪与速度跟踪，即包含了5个给 

定量 、 、 、 及 ，如图5所示，其中航向给定 

和位置给定( ， )随着圆周角呈周期变化。给定量 

经解算输出后转化为在导航坐标系中的分量，与当前 

速度比较，结合当前位置(z， )，经过侧偏修正后给出 

航向给定量。以上计算过程均是在导航坐标系中解算 

的，通过坐标变换转移到机体坐标系内，再经过姿态控 

制回路给出操纵量。传统的导航控制策略，在信号进 

入位置回路前，先从导航坐标系转换到机体坐标系，传 

感器返回信号时再从机体坐标系转换回导航坐标系。 

本文通过 GPS解算测出飞机在导航坐标系中的当前 

速度，通过反馈比较修正后再在速度控制回路内进行 

坐标系转换，仅需一次转换，使控制算法更加简洁。通 

过姿态控制回路给出纵向操纵量 和横侧向操纵量 

，其中 包含发动机油门舵6 和桨盘俯仰舵6 ，6 

包含方向舵 和桨盘横滚舵 ，再经过补偿解耦得到 

最终的操纵量。 

5 地面半实物仿真 

本文无人旋翼机重 150 kg，机身长4．3 in，单片桨 

叶长4 Ill。令文中导航坐标系 向为东向， 向为北 

向。飞机当前位置为导航坐标系原点，沿正北方向起 

飞，以3．5 m／s爬升率爬升到 350 in的高度，再以 14 

m／s的速度平直前飞。当飞行到位置(0，2100 m)时， 

绕点(200 m，2100 m)作半径为200 m的盘旋，盘旋一 

周后，继续向正北方向平直飞，整个盘旋过程高度保持 

在350 m。仿真曲线如图6、图7所示。 

图6和图7为盘旋过程飞行航迹，图8中飞行高 

度的指令以斜坡形式给出。 

厂 。 ‘— ＼ 
／ ＼ 

⋯ 一

指令航迹 9 l 飞行航迹 
： 
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— ／  
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图6 平面航迹 

Fig．6 Plane flight path 

图7 三维航迹 

Fig．7 Three—dimensional flight path 

／ ： I⋯ 指令高度I 

／ l——飞行高度 
{ 
l 

／ 
图 8 行高度 

Fig．8 Flight height 

旋翼机进入盘旋状态后，线速度为14 m／s，盘旋半 

径为200 m，则盘旋周期为：T：旦 圭89．76 s。 

盘旋一周，航向角以匀角速率改变 360。，则航向 

角速率为：r= -'4．O1 o)／s。 

盘旋过程中，北向速度按余弦规律变化，东向速度 

呈正弦周期变化，从图9一图11仿真结果来看，各输出 

量均能较好地跟踪给定指令。 
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Fig．9 Velocity 
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图 10 偏航角 
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图 11 偏航角速率 

Fig．11 Yaw rate 

6 结语 

自转式旋翼机是一种古老又新兴的飞行器，其飞 

行特征有与直升机及固定翼飞机相似的地方，也有其 

独特的地方，横侧向控制是飞行控制不可缺少的一部 

分，因此开展无人旋翼转弯飞行导航控制研究具有重 

要意义。本文通过对某型无人旋翼机特性进行了分 

析，提出了在转弯过程 中运用侧向偏移和侧偏速度进 

行侧偏修正，达到良好的航迹跟踪效果，半物理仿真也 

说明了导航策略的有效性。 
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