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模块化无人机组控制策略研究

王宏福，韩　晶

（中北大学，太原 ０３００５１）

摘要：以两架模块旋翼机对接后为研究对象，提出其控制策略并进行了动力学方程和传递函数计算，建立了研究对

象的ＳｉｍＭｅｃｈａｎｉｃｓ模型、角速度与力的转换模型以及控制模型。对这三个模型封装连接，联合仿真，实现对高度的
控制。
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　　当前无人机得到了飞速的发展，利用无人机从事的工作
也越来越多。由于工作难度系数的增加，工作半径的扩大，

一架无人机已经很难满足要求了，通常需要多架无人机协同

完成一项任务。目前关于无人机项目的研究关于路径规划

的居多，模块化无人机组对接前后的控制研究并不多见，本

文着重对两架模块旋翼机对接后的模型进行了动力学分析，

得出了可靠的控制策略，并进行了对高度控制的仿真实验。

对接方式如图１所示。

１　两架模块旋翼机的控制策略

每个分立的无人机都有一个ＩＭＵ模块，用来检测本机的
飞行姿态，在分离状态下，有一个主机和一个从机，每个飞机

被各自的遥控控制，当要进行组合作业时，两无人机在空中

进行组合锁死，其控制框图如图２。这时锁死机构会给两个
无人机一个组合完成的信号，这时无人机的控制策略会更换

成合体后的控制策略。

图１　模块化无人机组的对接方式



　　组合后的无人机的控制策略跟单个无人机其实是类似
的，区别在于，单个无人机的控制是由本机上的嵌入式系统

实现的，通过一个嵌入式系统控制一架无人机，而组合后的

控制，主机和从机的姿态解算是分别由主机和从机上的嵌入

式系统实现的，但是两个嵌入式系统采用同一套控制策略分

别控制各自的无人机，从而实现组合后无人机的自稳。

图２　两个模块旋翼机对接的控制框图

　　猜想的控制策略如下：
上升：Ｆ１＝Ｆ２＝Ｆ３＝Ｆ４＝Ｆ５＝Ｆ６＝Ｆ７＝Ｆ８

Ｍ１＝Ｍ３＝Ｍ５＝Ｍ７＝－Ｍ２＝－Ｍ４＝－Ｍ６＝－Ｍ８
俯仰：Ｆ１＝Ｆ２＝Ｆ５＝Ｆ６≠Ｆ３＝Ｆ４＝Ｆ７＝Ｆ８

Ｍ１＝Ｍ５＝－Ｍ２＝－Ｍ６≠Ｍ３＝Ｍ７＝－Ｍ４＝－Ｍ８
偏航：Ｆ２＝Ｆ４＝Ｆ６＝Ｆ８≠Ｆ１＝Ｆ３＝Ｆ５＝Ｆ７

Ｍ２＝Ｍ４＝Ｍ６＝Ｍ８≠－Ｍ１＝－Ｍ３＝－Ｍ５＝－Ｍ７
滚转：Ｆ１＝Ｆ２＝Ｆ３＝Ｆ４≠Ｆ５＝Ｆ６＝Ｆ７＝Ｆ８

Ｍ１＝－Ｍ２＝Ｍ３＝－Ｍ４≠Ｍ５＝－Ｍ６＝Ｍ７＝－Ｍ８

２　机体的动力学方程及传递函数

２．１　机体的动力学方程
地面坐标系如图３。设滚转角、俯仰角、偏航角分别为

α、β、γ，图４表示机体坐标系。坐标原点位于机体质心。则
可以求得变换矩阵Ｒ为：
ｃｏｓβ·ｃｏｓγ ｓｉｎα·ｓｉｎβ·ｃｏｓγ－ｃｏｓα·ｓｉｎγ ｃｏｓα·ｓｉｎβ·ｓｉｎγ＋ｓｉｎα·ｓｉｎγ
ｃｏｓβ·ｓｉｎγ ｓｉｎα·ｓｉｎβ·ｓｉｎγ＋ｃｏｓα·ｃｏｓγ ｃｏｓα·ｓｉｎβ·ｓｉｎγ－ｓｉｎα·ｃｏｓγ
－ｓｉｎβ ｓｉｎα·ｃｏｓβ ｃｏｓα·ｃｏｓ

[ ]
β

作用在Ｘ轴上的转矩ＭＸ：
－Ｆ１·Ｌ－Ｆ２·３Ｌ－Ｆ３·３Ｌ－Ｆ４·Ｌ＋Ｆ５·３Ｌ＋

Ｆ６·Ｌ＋Ｆ７·Ｌ＋Ｆ８·３Ｌ
作用在Ｙ轴上的转矩ＭＹ：

Ｆ１·Ｌ＋Ｆ２·Ｌ－Ｆ３·Ｌ－Ｆ４·Ｌ＋Ｆ５·Ｌ＋
Ｆ６·Ｌ－Ｆ７·Ｌ－Ｆ８·Ｌ

其中，Ｆｉ＝Ｋｔ×ω
２
ｉ，Ｋｔ为升力系数，取３．１×１０

－７。ω为旋翼的
转速。

作用在Ｚ轴上的转矩ＭＺ：
ＭＺ ＝Ｍ１－Ｍ２＋Ｍ３－Ｍ４＋Ｍ５－Ｍ６＋Ｍ７－Ｍ８

其中，Ｍｉ＝Ｋｄ×ω
２
ｉ，Ｋｄ为反扭力矩系数，取１．１２×１０

－７。ωｉ
为旋翼的转速。令：
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则根据牛顿－欧拉方程得到：
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　　根据牛顿第二定律可得：
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ｙ″[ ]
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＝

ｃｏｓα·ｃｏｓβ·ｃｏｓγ＋ｓｉｎα·ｓｉｎ( )γ·Ｕ１－Ｋｘ·[ ]ｘ′／ｍ
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其中，Ｋｘ，Ｋｙ，Ｋｚ为空气阻力系数，低速时忽略不计。
根据以上计算最终得到动力学方程为：
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图３　地面坐标系

图４　两架模块机对接后的机体坐标系

２．２　准ＬＰＶ设计方法求传递函数

　　令 Ｘ＝（ｘ，ｙ，ｚ，α，β
·
，γ
·
，ｇ，α，β，γ）Ｔ，ｕ＝（Ｕ１，Ｕ２，
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Ｕ３，Ｕ４）
Ｔ

设输出矩阵Ｙ＝（ｘ，ｙ，ｚ，α，β
·
，γ
·
，ｇ，α，β，γ）Ｔ，继而

可以求得Ｇ（Ｓ）。

Ｇ（Ｓ）＝

ｓｉｎα·ｓｉｎγ＋ｃｏｓα·ｓｉｎβ·ｃｏｓ( )γ／ｍｓ ０ ０ ０

－ｃｏｓα·ｓｉｎβ·ｓｉｎγ－ｃｏｓγ·ｓｉｎ( )α／ｍｓ ０ ０ ０

ｃｏｓα·ｃｏｓβ／ｍｓ ０ ０ ０
０ Ｌ／ Ｉｘ·( )ｓ ０ ０

０ ０ Ｌ／ Ｉｙ·( )ｓ ０

０ ０ ０ Ｌ／ Ｉｚ·( )ｓ

０ Ｌ／ Ｉｘ·ｓ( )２ ０ ０

０ ０ Ｌ／ Ｉｙ·ｓ( )２ ０

０ ０ ０ １／ Ｉｚ·ｓ( )
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２．３　参数计算
对接后旋翼机的总质量 ｍ＝２·ｍ■，其中 ｍ■为一架模块旋

翼机的总质量。

ｍ■ ＝ｍΔ＋４×Ｍ

其中ｍΔ为机架质量，Ｍ为单个电机的质量。

Ｌ＝ １２Ｌ■

其中Ｌ■为一架模块旋翼机（正方形）的边长。

ｌｘ ＝４０×Ｍ·Ｌ
２＋４×（ｍ■ －４×Ｍ）·Ｌ

２

ｌｙ ＝８×Ｍ·Ｌ
２

ｌｚ＝４８×Ｍ·Ｌ
２＋８×（ｍ■ －４×Ｍ）·Ｌ

２

　　通过给定电机质量、机架质量及边长，结合以上计算方
法，得到的参数见表１。

表１　计算得到的参数

单个机架质量／ｋｇ ０．４

单个电机质量／ｋｇ ０．１

旋翼机边长／ｍ ０．３３

升力系数Ｋｉ ３．１×１０－７

反扭力矩系数Ｋｄ １．１２×１０－７

机体绕ｘ轴转动惯量／（ｋｇ·ｍ－２） ０．１５２５

机体绕ｙ轴转动惯量／（ｋｇ·ｍ－２） ０．０２１８

机体绕ｚ轴转动惯量／（ｋｇ·ｍ－２） ０．２１７８

重力加速度ｇ／（ｍ·ｓ－２） ９．８

对接后机体总质量ｍ／ｋｇ １．６

　　整理以上所有计算结果，结论如下：系统输入：
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８

　　系统输出：
Ｙ＝ ｘ′ ｙ′ ｚ′ α′ β′ γ′( )α β γＴ

　　系统传递函数Ｇ（Ｓ）：

ｃｏｓα·ｓｉｎβ·ｃｏｓγ＋ｓｉｎα·ｓｉｎ( )γ／ １．６·( )ｓ ０ ０ ０

（－ｃｏｓα·ｓｉｎβ·ｓｉｎγ－ｓｉｎα·ｃｏｓγ）／ １．６·( )ｓ ０ ０ ０

ｃｏｓα·ｃｏｓβ／（１．６·ｓ） ０ ０ ０
０ １．０８２／ｓ ０ ０
０ ０ ７．５６９／ｓ ０
０ ０ ０ ４．５９１／ｓ

０ １．０８２／ｓ２ ０ ０

０ ０ ７．５６９／ｓ２ ０

０ ０ ０ ４．５９１／ｓ
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　　如果被控量为ｚ、α、β、γ，又微调时ｃｏｓα、ｃｏｓβ的值可以近
似看成１，则传递函数可以写成：

Ｇ（Ｓ）＝

ｃｏｓα·ｃｏｓβ／ｍｓ ０ ０ ０

０ Ｌ／（Ｉｘ·ｓ
２） ０ ０

０ ０ Ｌ／（Ｉｙ·ｓ
２） ０

０ ０ ０ Ｌ／（Ｉｚ·ｓ
２











）

Ｇ（Ｓ）＝

０．６２５／ｓ ０ ０ ０

０ １．０８２／ｓ２ ０ ０

０ ０ ７．５６９／ｓ２ ０

０ ０ ０ ４．５９１／ｓ











２

３　两个模块旋翼机对接后的运动学仿真

３．１　模型的构建
由于单个模块旋翼机（如图５）和两个模块旋翼机的对

接（如图６）复杂的三维模型在导出 ＳｉｍＭｅｃｈａｎｉｃｓ模型时容
易出错、卡死，所以必须对模型进行简化。两架旋翼机对接

后的简化ｓｏｌｉｄｗｏｒｋｓ三维模型如图７。

图５　单个模块旋翼机
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图６　两个模块旋翼机的对接

图７　整机的ｓｏｌｉｄｗｏｒｋｓ简化模型

　　将ＳｏｌｉｄＷｏｒｋｓ模型导入成ＳｉｍＭｅｃｈａｎｉｃｓ模型，在每一个
铰链处输入转矩Ｔ，则相应的输出角速度为 ｗ。角速度输出
到下一模块转换成施加在铰链上力之后，再施加到每一个螺

旋桨上，其示意框图如图８所示。

图８　电机与螺旋桨之间铰链的输入、输出

　　则整机的模型如图９。

图９　整机的ＳｉｍＭｅｃｈａｎｉｃｓ模型

　　角速度与力的转换根据公式Ｆ＝Ｋｔ·ω
２，Ｋｔ代表升力系

数，ω代表螺旋桨转速。转换模型如图１０所示。

图１０　角速度与力的转换模块

　　将以上两个模型封装连接，如图１１。

图１１　整机模型与转换模型封装连接

　　Ｗ１～Ｗ８对应模型上的电机的位置如图１２。

图１２　电机在整机上的相对位置及标号

　　运行过程如图１３。
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图１３　整机的仿真运行过程

３．２　无控状态下无人机组的飞行状态
上升状态（如图１４），其中：
１，４，５，８号电机转矩０．５
２，３，６，７号电机转矩－０．５

图１４　整机的上升运动

　　滚转状态（如图１５），其中：
１，４号电机转矩０．５
２，３号电机转矩－０．５
５，８号电机转矩０．４
６，７号电机转矩－０．４

图１５　整机的滚转运动

　　俯仰状态（如图１６），其中：
１，５号电机转矩０．５
３，７号电机转矩－０．５
４，８号电机转矩０．４
２，６号电机转矩－０．４

图１６　整机的俯仰运动

　　偏航状态（如图１７），其中：
１，４，５，８号电机转矩０．５
２，３，６，７号电机转矩－０．４

图１７　整机的偏航运动

　　说明电机如果按如上方法施加转矩，则两架模块机对接
后可以正常完成上升、滚转、俯仰、偏航四种姿态。控制模型

如图１８。４．３定高控制下无人机组的飞行状态加上控制模
型后，将整机模型的高度和沿机体坐标系沿 ｘ，ｙ，ｚ轴的加速
度反馈出来便于控制，如图１９所示。将控制模型与整机模
型和转换模型封装连接之后，系统模型如图２０。

图１８　对高度的控制模型

图１９　机体高度和加速度的信息反馈
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图２０　系统的联合仿真模型

　　此模型中以高度调整为例，图２１是运行过程中模型的
悬停。

图２１　系统运行状态

　　高度控制（在１．５ｍ高处悬停）响应曲线如图２２。

图２２　机体高度控制响应曲线

　　分析说明：大约前３秒的高度降低是因为模型中没有
“着地”模块，模型是在空中开始仿真，由于电机刚开始施加

转矩时，螺旋桨的速度刚开始增加，其提供的升力不足以使

飞行器悬停，所以在前几秒钟高度骤降，之后的响应曲线是

正常的阶跃响应曲线。

４　结论

模块化无人机组控制策略研究为模块化无人机组的设

计成型提供了一定的理论基础，按照如下控制策略，即：

上升：Ｆ１＝Ｆ２＝Ｆ３＝Ｆ４＝Ｆ５＝Ｆ６＝Ｆ７＝Ｆ８

Ｍ１＝Ｍ３＝Ｍ５＝Ｍ７＝－Ｍ２＝－Ｍ４＝－Ｍ６＝－Ｍ８
俯仰：Ｆ１＝Ｆ２＝Ｆ５＝Ｆ６≠Ｆ３＝Ｆ４＝Ｆ７＝Ｆ８

Ｍ１＝Ｍ５＝－Ｍ２＝－Ｍ６≠Ｍ３＝Ｍ７＝－Ｍ４＝－Ｍ８
偏航：Ｆ２＝Ｆ４＝Ｆ６＝Ｆ８≠Ｆ１＝Ｆ３＝Ｆ５＝Ｆ７

Ｍ２＝Ｍ４＝Ｍ６＝Ｍ８≠－Ｍ１＝－Ｍ３＝－Ｍ５＝－Ｍ７
滚转：Ｆ１＝Ｆ２＝Ｆ３＝Ｆ４≠Ｆ５＝Ｆ６＝Ｆ７＝Ｆ８

Ｍ１＝－Ｍ２＝Ｍ３＝－Ｍ４≠Ｍ５＝－Ｍ６＝Ｍ７＝－Ｍ８
两架模块机对接后可以正常完成上升、滚转、俯仰、偏航

４种姿态。在高度控制下，可以顺利完成悬停。模块化无人
机组对接过程的抗扰动控制、增加模块化无人机的控制数量

为进一步的研究方向。
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