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摘　 要:通过对重载共轴双旋翼无人直升机飞行控制系统的设计ꎬ全面阐述控制系统的构建ꎮ 在转速控制方面ꎬ采用

ＰＩＤ控制算法并引入低通滤波算法对航空发动机的转速进行稳定控制ꎮ 在姿态控制方面ꎬ引入串级 ＰＩＤ控制策略并在

姿态反馈回路中采用低通滤波器ꎬ有效控制内环姿态角速度与外环姿态角度ꎮ 通过试验ꎬ成功实现共轴双旋翼无人直

升机的悬停试飞和定高定点试飞ꎬ验证了控制系统设计的有效性ꎮ
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０　 引言

共轴双旋翼无人直升机具有操作灵活和稳定

性高等特点ꎬ随着无人机技术的不断发展ꎬ其在军

事、民用和商用领域呈现出广阔的应用前景ꎮ 共

轴双旋翼无人直升机以出色的负载能力、稳定悬

停性能、长续航能力等优势[１]ꎬ已成为大型重载领

域的理想选择ꎬ并在农林质保、应急救援等领域展

现出重要的应用价值ꎮ 本文提出了一种基于性能

指标的共轴双旋翼无人机整体设计方法ꎬ包括软

硬件设计和飞行控制等方面的内容ꎬ同时进行了

共轴双旋翼无人机悬停飞行试验、定高定点飞行

测试ꎬ对共轴双旋翼无人机的性能和可靠性进行

了评估ꎮ 通过对试验数据的处理和统计ꎬ验证了

设计的有效性ꎮ

１　 共轴双旋翼无人直升机运动控制设计

１.１　 机身结构及参数

本文设计的共轴双旋翼无人直升机采用

ＲＯＴＡＸ５８２ＵＬ航空发动机作为直升机动力源ꎮ 发

动机工作产生的动力经由离合器传递给减速箱ꎬ
经过减速箱变速后将动力传递给内轴和外轴从而

带动上、下旋翼产生升力ꎮ 共轴双旋翼无人直升

机整体参数如表 １所示ꎮ

表 １　 共轴双旋翼无人直升机总体参数

参数 数值

质量 / ｋｇ ２００

最大起飞质量 / ｋｇ ３００

有效载荷 / ｋｇ １００

桨盘半径 / ｍ ２.５

旋翼半径 / ｍ ２.２

桨叶弦长 / ｍ ０.１２

桨叶个数 /片 ４

发动机功率 / ｋＷ ４８

发动机最大转速 / ( ｒ / ｍｉｎ) ６ ８００

减速箱减速比 １ ∶ １１.５
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１.２　 运动控制分析

共轴双旋翼无人直升机飞行时其桨叶旋转ꎬ
旋转的桨叶会形成一个圆形的平面ꎬ由于上、下旋

翼反向旋转ꎬ形成了直升机水平方向的力矩平衡ꎮ
其中垂直起降运动是通过同时增加或减少上、下
旋翼总距ꎬ进而改变升力来实现ꎮ 通过改变上、下
旋翼 ｘ 方向前、后旋翼总距ꎬ进而产生向前或向后

的推力实现俯仰运动ꎮ 通过改变 ｙ 方向左、右旋

翼总距ꎬ进而产生向左或向右的推力实现滚转运

动ꎮ 偏航运动则是通过改变上旋翼的总距ꎬ打破

ｘ－ｙ 平面的力矩平衡ꎬ促使其进行偏航运动[２]ꎮ
无人机坐标系简化模型如图 １所示ꎮ
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图 １　 无人机坐标系简化模型

２　 共轴双旋翼无人直升机飞行控制软硬
件设计

　 　 共轴双旋翼无人直升机的飞行控制硬件分为

传感器模块、主控模块、数字舵机、遥控器接收模

块、数传电台模块和电源模块ꎮ
１)传感器模块

传感器模块主要分为位姿传感器模块和转速

传感器模块ꎮ 采用 ＺＨＴＹＩＮＳ６５０ 惯性导航来负责

采集无人机实时姿态及位置信息ꎮ ＺＨＴＹＩＮＳ６５０
惯性导航是一款高性能、高性价比的惯性 /卫星组

合导航系统ꎮ 可以测量载体的位置、姿态、速度以

及输出补偿后的加速度、角速率、温度、气压等信

息ꎬ采用 ＲＳ２３２ 通信协议与主控进行通信ꎮ 转速

传感器模块采用霍尔传感器作为数据采集设备ꎬ
采用串口通信协议与主控进行通信ꎬ每 ０.２５ ｓ 记
录一次无人机倾斜盘上小磁片经过的个数ꎬ经过

主控模块计算出实际旋翼转速ꎮ
２)主控模块

飞行控制系统的核心是主控模块ꎬ主控模块

负责在每个控制周期内处理霍尔传感器采集到的

转速数据、惯性导航采集到的无人机姿态及位置

数据ꎬ经过控制算法处理并结合遥控器发送过来

的飞行动作控制信号ꎬ综合计算后将计算结果转

化为不同占空比的脉宽调制信号来驱动 ６ 个数字

舵机ꎬ确保共轴双旋翼无人直升机平稳地完成飞

行任务ꎮ 本文所采用主控模块集成了 ６ 个串行接

口ꎬ其中 ２个 ４２２接口ꎬ２个 ＲＳ２３２接口ꎬ２路 ＣＡＮ
协议 接 口ꎻ １６ 路 可 编 程 ＰＷＭ ( ｐｉｌｓｅ ｗｉｄｔｈ
ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ)接口(５０~４００ Ｈｚ)ꎻ１路电源接口等ꎮ

３)数字舵机

执行机构采用 ＫＳＴ－Ｘ３０－１２－１６５ 全金属无

刷舵机ꎬ经可编程 ＰＷＭ 接口与主控模块互相通

信ꎮ 共 ６个数字舵机:其中 ３ 个舵机通过控制倾

斜盘来改变横滚角、俯仰角以及总距ꎻ１ 个航向角

舵机ꎬ通过改变上下旋翼倾斜角度来产生偏航力

控制偏航方向ꎻ１ 个油门舵机ꎬ控制发动机的油门

开度实现稳定转速的目的ꎻ１ 个风门舵机ꎬ提高发

动机的冷启动性能ꎮ
４)遥控器接收模块

遥控器接收机采用与 ＦＵＴＡＢＡ遥控器发射机

相匹配的 Ｒ７１０８ＳＢ 接收机ꎬ采用 ＰＰＭ ( ｐｕｌｓｅ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ)的通信标准[３]ꎬ利用 １ 根信号

线和 ２根电源线传输 １８ 个通道(２.４ ＧＨｚ)的控制

信号ꎮ
５)数传电台模块

数传电台模块采用 ＳＤＲ４００ 高速调频数传电

台与地面端进行双向通信ꎬ同时使用 ＲＳ２３２ 接口

协议与主控模块相互通信ꎮ
６)电源模块

整机采用 １２Ｖ锂电池作为电源模块ꎬ航电箱内

置 １２/ ５Ｖ和 １２/ ２４Ｖ变压器为航电系统供电ꎮ

３　 飞行控制系统软件设计

根据试飞试验所需功能将共轴双旋翼无人直

升机软件系统分为惯导姿态数据采集与处理系

统、转速数据采集与控制系统、直升机姿态控制系

统、无线数据传输系统及遥控器 /地面站控制系

统ꎮ 系统控制流程如图 ２所示ꎮ

３.１　 转速控制

本文选用具有快速响应等优势的 ＰＩＤ控制算

法[４]进行转速调节ꎬ并在转速反馈通道引入二阶

低通滤波器以抑制高频信号ꎬ确保稳定而有效的

转速控制效果ꎮ 发动机转速 ＰＩＤ 控制原理如图 ３
所示ꎮ
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图 ２　 无人直升机软件设计流程图

!K7�18.

!�

/�

��

��DE

�K�E$"�

�KDE

图 ３　 无人机转速 ＰＩＤ 控制器结构图

３.２　 姿态控制

本文采用串级控制策略[５]进行姿态控制ꎬ内
环采用ＰＩＤ控制来调节角速率ꎬ外环利用 ＰＩＤ 控

制来调节角度并在角度与角速度回路分别引入一

阶低通滤波器与二阶低通滤波器对姿态数据进行

滤波处理ꎬ实现对无人机姿态的稳定控制效果ꎮ
串级 ＰＩＤ控制结构原理图如图 ４所示ꎮ
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图 ４　 无人机姿态 ＰＩＤ 控制器结构图

３.３　 ＰＩＤ 控制原理

在实际应用中ꎬＰＩＤ控制算法具有使用方便、
适应性强、鲁棒性强等优点ꎮ ＰＩＤ 控制算法通过

给定期望值 Ｒ( ｔ)与实际输出反馈值 Ｙ( ｔ)进行做

差得出控制偏差量 ｅ( ｔ)ꎬ与比例、积分、微分 ３ 项

线性组合实现精确的动态姿态控制[６]ꎮ 其 ＰＩＤ结

构形式为

ｕ( ｔ) ＝ Ｋｐ[ｅ( ｔ) ＋ ∫ｔ
０
ｅ( ｔ)ｄｔ / ＴＩ ＋ ＴＤｄｅ( ｔ) ＋ ｄｔ]

(１)
在工程实践上ꎬ此算法需要进行离散化处理

使用ꎬ其 ＰＩＤ离散化公式为

ｕ( ｉ) ＝ Ｋｐｅ( ｔ) ＋ ＫＩ∑
ｔ

ｔ ＝ ０
ｅ( ｉ) ＋ ＫＤ[ｅ( ｔ) － ｅ( ｔ － １)]

(２)

３.４　 低通滤波器

低通滤波器通过将高频部分的信号衰减来实

现对信号的平滑处理ꎮ 在本文中ꎬ数据处理部分

分别引入一阶低通滤波器和二阶低通滤波器ꎬ有
效地抑制高频信号并对采集的数据进行稳定滤

波ꎬ以实现无人机稳定控制效果[７]ꎮ
一阶低通滤波器在时域上的开环传递函数为

Ｇ( ｓ)＝
Ｗｃ

Ｓ＋Ｗｃ
(３)

二阶低通滤波器在时域上的开环传递函数为

Ｇ( ｓ)＝
Ｗ２ｃ

Ｓ２＋２ξＷｃ＋Ｗ２ｃ
(４)

式中:Ｗｃ 为滤波器的截止频率ꎻξ 为阻尼比ꎮ 为了

方便在程序中实现ꎬ需要分别将其离散化ꎬ式(５)
为一阶低通滤波器离散化公式ꎬ式(６)为二阶低

通滤波器离散化公式ꎮ
Ｙ(ｎ)＝ ａＸ(ｎ)＋(１－ａ)Ｙ(ｎ－１) (５)

Ｙ(ｎ)＝
ｂ０Ｘ(ｎ)＋２ｂ０Ｘ(ｎ－１)＋ｂ０Ｘ(ｎ－２)－ａ１Ｙ(ｎ－１)－ａ２Ｙ(ｎ－２)

ａ０
(６)

式中:Ｙ(ｎ)为本次滤波输出值ꎻＹ(ｎ－１)为上次滤

波输出值ꎻＸ(ｎ)为本次采样值ꎻａ、ｂ０、ａ１、ａ２ 为滤

波器系数ꎮ

４　 飞行试验

为保障试验的安全ꎬ选择在空旷无人地带进

行试飞ꎮ 飞行试验过程中ꎬ首先在地面进行转速

调节试验ꎬ不断调节 ＰＩＤ 参数直至转速稳定且能

够稳定跟踪期望转速ꎻ其次根据无人机起飞的姿

态现象需不断地调整俯仰、滚转、偏航 ３ 个通道的

ＰＩＤ参数ꎬ直到实际姿态能够稳定跟踪期望姿态ꎮ
悬停飞行与定高定点飞行试验情况如图 ５所示ꎮ

４.１　 转速控制试验

在转速控制中 ＰＩＤ控制算法实现了对实际转

速的精准控制ꎮ 同时ꎬ低通滤波器的引入有效地

降低了噪声和干扰ꎬ使得系统更加稳定可靠ꎮ 转

速跟踪曲线如图 ６所示ꎮ
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图 ５　 共轴双旋翼无人机飞行试验
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图 ６　 转速跟踪曲线

　 　 由图 ６可以得出ꎬ转速能够稳定跟踪期望转

速ꎬ实际旋翼转速与期望旋翼转速误差不超

过 ３ ｒ / ｍｉｎꎬ经过减速比转化得出发动机转速误差

不超过 ３５ ｒ / ｍｉｎꎮ

４.２　 姿态控制试验

在姿态控制试验中ꎬ采用串级 ＰＩＤ 控制算法

结合低通滤波器ꎬ实现了姿态角(滚转角、俯仰角、
航向角)与高度的稳定动态控制ꎬ具体姿态角与高

度跟踪曲线如图 ７所示ꎮ
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图 ７　 姿态角与高度跟踪曲线

　 　 由图 ７可以得出ꎬ飞行控制系统实际姿态能

够快速跟踪期望姿态ꎬ期望姿态角与实际姿态角

误差不到 ３°ꎮ 飞行设定高度值在变换过程中

(５６~５０ ｍ)ꎬ实现了良好的跟踪特性ꎮ

５　 结语

试验验证结果表明:所设计的共轴双旋翼无

人直升机能够完成悬停试飞和定高定点试飞试

验ꎮ 所建立的飞行控制系统能在实际控制量与跟

踪期望控制量上表现出良好的跟踪效果ꎮ
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