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全权   北京航空航天大学

 

 

 

 

 

 

 

在 2010年前，固定翼和直升机无论在航拍还是航模运动领域，占有绝对主流的地位。在 2012年底，

中国大疆公司推出四旋翼一体机——小精灵 Phantom。该飞行器操作简单，到手即飞，使得一般人也能在

很短时间内掌握操控要领。不仅如此，它的价钱降到了几千元，相比之前的工业级四旋翼一体机产品便宜

了很多。因该产品极大地降低了航拍的难度和成本，所以拓展了非常广阔的消费群体，成为如今最热销的

产品之一。之后的两年，多旋翼飞行器开始进入爆发期，围绕着多旋翼飞行器的相关创意、技术、产品、

应用和投资等的新闻层出不穷。在 2016 年到 2017 年期间由于其市场泡沫增大以及干扰民航飞行事件频

发的原因，多旋翼相关产业进入短暂的低谷期。2017 年下半年开始，国家开始着手制定针对微小型无人

机的法律法规，建立试验基地，研究空管系统，制定相关标准和着手教育培训。可以说，以多旋翼飞行器

为代表的微小型无人机产业，进入了一个新的有序的机会更多的发展阶段。本文从什么是多旋翼飞行器、

多旋翼飞行器模型和化简、多旋翼飞行器中的相关研究问题、以及多旋翼飞行器在控制实践的意义四个

方面，阐述作者对其浅薄的理解。本文的目的不是对以上问题的综述，而是抛砖引玉地来说明多旋翼飞行

器可以作为控制实践的试金石，多方面地满足研究和人才培养的需要。很多问题点到为止，不少材料总结

来自本人的著作“Quan Quan. Introduction to Multicopter Design and Control. Springer, Singapore, 2017”（中文

版：全权著. 杜光勋等译. 多旋翼飞行器设计与控制. 电子工业出版社，北京，2018.） 

1. 什么是多旋翼飞行器 

1.1 基本概念 

如图 1所示，通常可以把常用的飞行器分为三类。 

(a)固定翼 (b)直升机 (c)多旋翼
 

图 1  常见飞行器分类 
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(a) 悬停飞行的四旋翼

(b)  1号螺旋桨的力和力矩作用到四旋翼中心的过程示意图
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图 2 四旋翼飞行器悬停 
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（1）固定翼。由推力系统产生前向的空速，进而产生升力来平衡飞行器的重力。基于这个原理，固定

翼飞行器需要保持一定的前飞速度，因此不能垂直起降。与传统的直升机相比，固定翼飞行器的优点是结

构简单、载荷更大、飞行距离更长、耗能更少，缺点是起飞和降落的时候需要跑道或弹射器。 

（2）直升机。直升机的升力由主螺旋桨产生，由总距操纵杆（旋翼的角度变化）和油门控制。单旋翼

直升机可以垂直起降，不需跑道或弹射器，这是因为它的升力不是由机体速度控制。与固定翼飞行器相

比，直升机在续航时间方面没有优势，而且相对复杂的机械结构会带来很高的维护成本。 

（3）多旋翼1。多旋翼可以看成是一类有三个或者更多螺旋桨的直升机，也有垂直起降能力。最常见的

是四旋翼，如图 1（c）所示。四旋翼有四个输入，分别是四个螺旋桨转速。与单旋翼直升机不同的是，四

旋翼通过控制螺旋桨的转速来实现拉力（在垂直方向的分量称为升力）的快速调节。由于多旋翼有多个螺

旋桨，通过调整转向和转速，可以使螺旋桨之间的反扭矩相互抵消。 

1.2 多旋翼飞行原理 

为了简单起见，下面以四旋翼（有四个螺旋桨）为例介绍多旋翼的飞行原理。四旋翼通过控制四个电

机来改变螺旋桨转速，进而改变拉力和力矩。根据经典力学理论，刚体在某点处所受的力可以平移到另外

一个点处，变为一个力和一个对应的力矩；而力矩可以直接平移到刚体中心轴上。这样，拉力和力矩都能

统一到刚体中心处。随着拉力和力矩的改变，四旋翼的姿态和位置得以控制。如图 2（a）所示，在悬停

位置，所有的螺旋桨以相同的转速旋转，其中螺旋桨#1和螺旋桨#3逆时针旋转，螺旋桨#2和螺旋桨#4

顺时针旋转。以#1螺旋桨为例，如图 2（b）所示，该螺旋桨的反扭矩2可以平移到四旋翼中心轴上，而螺

旋桨拉力的平移会同时产生附加的俯仰和滚转力矩。因为一共有四个螺旋桨提供拉力，所以这些附加的

力矩会相互抵消。在悬停飞行时，四个螺旋桨产生的拉力抵消了多旋翼的重力。四个螺旋桨的拉力相同，

三个力矩之和分别为零。 

一般来讲，四旋翼的运动形式有以下四种： 

 

 

                                                             
1事实上，螺旋桨的定义与旋翼的定义是不同的。固定翼飞行器一般使用螺旋桨来产生推力，而直升机使用旋翼来产

生升力。固定翼飞行器螺旋桨叶片的桨距一般是固定的，而直升机旋翼叶片的桨距可以通过滑盘调节。从定义上来

看，多旋翼一般安装的是螺旋桨而不是旋翼。但是由于四旋翼和多旋翼这两个词已经被大家广泛使用，因此本文对

螺旋桨和旋翼这两种表达方式不加以严格区分。但是本文更倾向于使用螺旋桨一词。 
2如果螺旋桨逆时针旋转，这意味着机体给螺旋桨逆时针力矩，那么机体就会由于反扭矩的作用而顺时针旋转。这是

根据牛顿第三定律，即任何一个动作都会产生一个与之大小相等方向相反的反扭矩作用。因此，多数直升机即单旋

翼直升机都有一个小垂直尾桨来抵消反作用力矩。由于四旋翼有四个螺旋桨，四个反力矩之和可以调节为零，同理

也可以利用力矩之和来控制四旋翼的偏航。 
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（1）垂直运动 

如图 3（a）所示，同时增加四个电机的输出功率，旋翼转速增加使得总的拉力增大，当总拉力足以
克服整机的重量时，四旋翼飞行器便离地垂直上升，螺旋桨的转速变化如表 1所示；反之，下降。 

表 1. 图 3（a）运动对应螺旋桨变化量示意（+表示增加转速）  
#1 #2 #3 #4 

改变拉力 +1 +1 +1 +1 

(a)四旋翼上升运动 (b)四旋翼俯仰产生前向运动

(c)四旋翼滚转产生右侧向运动

#1
#4

#2
#3

拉力

旋转方向

反扭矩

#1#4

#3 #2

拉力

旋转方向

反扭矩

#1#4

#3 #2

 
 

 
 

拉力

旋转方向

反扭矩

#1#4

#3 #2

拉力
旋转方向

反扭矩

(d)四旋翼顺时针偏航运动

 
图 3 四旋翼四种飞行方式 

（2）水平前后运动 

如图 3（b）所示，电机#1、#4的转速下降，电机#2、#3的转速上升。这将产生不平衡力矩使机身
俯仰倾斜。一定程度的俯仰倾斜将使旋翼拉力产生前后向分量，因此可以实现飞行器的前后飞行。然而，
当飞行器发生倾斜，拉力在竖直方向的投影减少，会产生掉高。因此，电机#1、#2、#3、#4电机转速还
得在俯仰运动基础上，增加它们的转速，提高拉力以补偿竖直方向的拉力损失。螺旋桨的转速变化如表 2
所示。同理，可以得到水平后向运动的螺旋桨转速变化。 
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表 2. 图 3（b）运动对应螺旋桨变化量示意  
#1 #2 #3 #4 

改变俯仰 -1 +1 +1 -1 

增加拉力 +0.2 +0.2 +0.2 +0.2 

合成 -0.8 +1.2 +1.2 -0.8 

（3）水平侧向运动 

如图 3（c）所示，电机#1、#2 的转速下降，电机#3、#4 的转速上升。这将产生不平衡力矩使机身
滚转倾斜。接下来水平侧向运动的原理与水平前后运动原理类似。图 3（c）运动对应的螺旋桨转速变化
如表 3所示。 

表 3. 图 3（c）运动对应螺旋桨变化量示意  
#1 #2 #3 #4 

改变滚转 -1 -1 +1 +1 

增加拉力 +0.2 +0.2 +0.2 +0.2 

合成 -0.8 -0.8 +1.2 +1.2 

（4）偏航运动 

在图 3（d）中，当电机#2、#4的转速下降，电机#1、#3的转速时上升时，旋翼#2、#4对机身的反
扭矩小于旋翼#1、#3对机身的反扭矩，机身便在富余反扭矩的作用下绕轴转动，实现飞行器的偏航运动，
转向与电机#2、#4的转向相同。 

表 3. 图 3（d）运动对应螺旋桨变化量示意  
#1 #2 #3 #4 

改变偏航 +1 -1 +1 -1 

可以通过设计控制器，使得这四种运动分别被独立控制，对应遥控器的遥控方式见图 4。 
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(d)偏航运动遥控器的操作(c)水平侧向运动遥控器的操作

(b)水平前后运动遥控器的操作(a)垂直运动遥控器的操作

 

图 4 四旋翼遥控方式 

1.3 优势和应用 

首先，相比固定翼和直升机，多旋翼的操控是最简单的，它不需要跑道可以垂直起降，起飞后可以

悬停在空中。从 1.2 节也可以看出，四个操作对应垂直、前后、侧向和偏航运动，遥控原理简单。其次，

多旋翼的可靠性也是很高的。仅考虑机械机构的可靠性，多旋翼没有活动关节，它的可靠性基本上取决于

无刷电机的可靠性，可靠性较高。相比而言，固定翼和直升机有活动关节，飞行过程中会磨损，可靠性下

降。第三，多旋翼的勤务性是很高的。多旋翼结构简单，便于组装。如果电机、电调、电池、桨或机架损

坏，可以很容易替换。与之相对应，固定翼和直升机零件比较多，安装也有技巧，相对比较麻烦。然而，

续航性上，多旋翼最没有优势，能量转换效率低下；相比于固定翼和直升机，多旋翼在承载性上是最差

的。为了弥补缺陷，可以通过更换电池来解决续航性问题；通过增加旋翼个数和尺寸，来提高多旋翼的载

重能力。然而，对于这三种机型，操控性与飞行原理相关，是很难改变的。由于可靠性和勤务性跟结构相

关，多旋翼始终会具有优势。另外一方面，随着电池技术、材料技术和电机技术的发展，多旋翼的续航性

和承载性会得到相应的提高，从而可以满足更多的需求。因此，这些年多旋翼飞行器成为微小型飞行器的

主流。 

多旋翼作为一个空中平台，可以搭载照相机、农药、货物、测绘仪器、通信平台、武器、光源、扬声

器、读卡器、医药、绳锁、喷火器等等，产生无穷无尽的应用。进一步，它还可以用于载人，比如 Volocopter 

VC200和亿航（Ehang）184飞行器，见图 5。 
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(a)Volocopter VC200载人多旋翼 (b)Ehang184 载人多旋翼
 

图 5 载人多旋翼 

2. 多旋翼飞行器模型和化简 

2.1 多旋翼飞行器控制模型 

建立准确的动力学模型，是对系统进行分析和控制的基础。建模过于繁琐，会导致控制算法设计复

杂。另一方面，如果建模过于简单，就使得建模脱离实际，可能对控制效果带来消极影响。如图 6所示，

多旋翼的建模主要包括四个部分。 

刚体运动学模型

动力单元模型

油门指令

位置和姿态

刚体动力学模型

控制效率模型

速度和角速度

力和力矩

螺旋桨转速

多旋翼飞行
控制刚体模型

 
图 6  多旋翼控制建模流程图 
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（1）刚体运动学模型。运动学，跟质量和受力无关，只研究位移、速度、加速度、角度、角速度和角

加速度等参量。对于多旋翼运动学模型来说，输入为速度和角速度，而输出为位移和角度。 

（2）刚体动力学模型。动力学，是既涉及运动又涉及受力情况，或者说跟物体质量有关系的问题。常

利用牛顿第二定律、动量定理、动量矩定理和欧拉角等公式，研究物体与外力之间的关系。对于多旋翼动

力学模型来说，输入为力和力矩（拉力、俯仰力矩、滚转力矩和偏航力矩），而输出为多旋翼的速度和角

速度。 

运动学模型和刚体动力学模型联合在一起构成了目前常用的多旋翼飞行控制刚体模型。它与一般刚

体运动模型最大的不同是，拉力方向始终与机身平面垂直方向一致并且向上。刚体运动学模型和刚体动

力学模型，可以写为 

 𝐩̇𝐩 = 𝐯𝐯 （1a） 

𝐯𝐯𝐯𝐯  𝐯𝐯𝐯3 −
𝑓𝑓
𝑚𝑚𝐑𝐑𝐑𝐑3   （1b） 

 𝚯̇𝚯 = 𝐖𝐖𝐖𝐖   （1c） 

 𝐉𝐉𝐉̇𝐉 = −𝛚𝛚 𝛚 (𝐉𝐉𝐉𝐉) + 𝐆𝐆a + 𝛕𝛕    （1d） 

其中：𝐩𝐩𝐩𝐩𝐩   𝐩𝐩𝐩𝑥𝑥   𝑝𝑝𝑦𝑦  𝑝𝑝𝑧𝑧]T ，𝐯𝐯 𝐯𝐯𝐯  𝐯𝐯𝑥𝑥   𝑣𝑣𝑦𝑦  𝑣𝑣𝑧𝑧] T  ∈  ℝ3 表示多旋翼在地球坐标系的位置和速度，R ∈ ℝ3×3表
示从机体坐标系旋转到地球坐标系的旋转矩阵，𝚯𝚯𝚯𝚯𝚯𝚯  𝚯𝚯𝚯𝚯𝚯𝚯𝚯𝚯𝚯𝚯𝚯T  ∈  ℝ3 表示欧拉角（滚转角、俯仰角和偏

航角），𝛚𝛚𝛚𝛚𝛚𝛚   𝛚𝛚𝑥𝑥  𝜔𝜔𝑦𝑦  𝜔𝜔𝑧𝑧]T  ∈  ℝ3 表示机体坐标系旋转角速率，𝐖𝐖𝐖𝐖𝐖𝐖  3×3表示角速度转换矩阵，𝐉𝐉𝐉𝐉𝐉𝐉  3×3

表示多旋翼的惯量张量，𝑓𝑓𝑓 𝑓 𝑓𝑓表示拉力，𝛕𝛕𝛕𝛕𝛕𝛕   𝛕𝛕𝑥𝑥   𝜏𝜏𝑦𝑦  𝜏𝜏𝑧𝑧]T  ∈  ℝ3 表示力矩，𝑚𝑚 𝑚 𝑚表示飞行器质量，
g>0  表示重力加速度，𝐞𝐞3 = [0  0 1]T，𝐆𝐆a表示陀螺力矩。关于姿态角和角速率的关系，还可以采用旋转
矩阵和四元数方法等进行表示。一般来说，多旋翼飞行器控制模型与其他运动体控制模型第一个不同是：

总拉力方向始终与机体平面垂直方向一致并且向上。不少多旋翼控制研究只是基于模型（1），目的是设计

拉力𝑓𝑓𝑓 𝑓 𝑓𝑓和力矩𝛕𝛕𝛕𝛕𝛕𝛕  3，以达到控制任务。 

（3）控制效率模型。输入是螺旋桨转速，输出是拉力和力矩。无论四旋翼还是六旋翼，其拉力和力

矩都是由螺旋桨产生的。当已知螺旋桨转速时，可以通过控制效率模型计算出拉力和力矩。控制效率模型

的逆过程被称为控制分配[1]模型，即当通过控制器设计得到期望的拉力和力矩时，可以通过控制分配模型

解出所需的螺旋桨转速。 

如图 7所示，作用在机体上的总拉力和力矩与螺旋桨转拉力的关系如下式所示 

[
𝑓𝑓
𝜏𝜏𝑥𝑥
𝜏𝜏𝑦𝑦
𝜏𝜏𝑧𝑧
] = [

𝑐𝑐𝑇𝑇 𝑐𝑐𝑇𝑇 𝑐𝑐𝑇𝑇 𝑐𝑐𝑇𝑇
0 −𝑑𝑑𝑑𝑑𝑇𝑇 0 𝑑𝑑𝑑𝑑𝑇𝑇
𝑑𝑑𝑑𝑑𝑇𝑇 0 −𝑑𝑑𝑑𝑑𝑇𝑇 0
𝑐𝑐𝑀𝑀 −𝑐𝑐𝑀𝑀 𝑐𝑐𝑀𝑀 −𝑐𝑐𝑀𝑀

]
⏟           

𝐌𝐌4
[

𝜔𝜔12
𝜔𝜔22
𝜔𝜔32
𝜔𝜔42]

（2）
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图 7  十字形四旋翼 

其中𝜔𝜔𝑖𝑖表示螺旋桨旋转角速度，𝑐𝑐𝑇𝑇，𝑐𝑐𝑀𝑀 > 0是产生拉力和扭转力矩系数，𝑑𝑑 > 0表示力臂长度，𝐌𝐌4表示控

制效率矩阵；𝑇𝑇𝑖𝑖 = 𝑐𝑐𝑇𝑇𝜔𝜔𝑖𝑖
2，𝑐𝑐𝑀𝑀𝜔𝜔𝑖𝑖

2分别表示第𝑖𝑖个螺旋桨在机身上产生的拉力大小和产生的反扭力矩大小。同

理可以得到任意多旋翼的控制效率矩阵。多旋翼飞行器控制模型与其他运动体控制模型第二个不同是：

控制效率矩阵随着旋翼个数和布局方式而改变，每个旋翼通常只能产生一个方向的拉力，而且大小受限。 

（4）动力单元模型。这是最终的执行器模型。通过控制分配模型，得到每个螺旋桨期望的转速后。

由这个模型产生最终施加到电机上的期望电压，而这个电压将输出给电机。实际过程是，通过油门指令

（PWM占空比）形式输入电调发出指令，最终产生期望电压。数学上，可以认为油门指令到转速为一个

一阶惯性环节，整体模型如图 8所示。 

电 池

电机油门


bU

ss R bC   
ss 升力

2
Tc 

2
Mc 

力矩

m b=U U
电调 ss

C

1
1T s

 


电机-螺旋桨

 
图 8  动力单元模型 

2.2 多旋翼飞行器模型化简 

多旋翼飞行控制系统是一个典型的非线性系统。对其原始数学模型进行分析和控制器设计十分繁琐。

不仅如此，由于该飞行器具有欠驱动和强耦合等特点，导致一些比较常用的非线性系统控制器设计方法

很难应用。目前，比较常用的分析和控制器设计方法是：将飞行器模型进行简化处理，并基于简化的系统

模型进行控制器设计。假设多旋翼处于小角度飞行，此时有sin𝜙𝜙 ≈ 𝜙𝜙，cos𝜙𝜙 ≈ 1，sin𝜃𝜃 ≈ 𝜃𝜃，cos𝜃𝜃 ≈ 1。

通过在平衡点的小角度线性化，可得到多旋翼的线性模型。此时，式（1）中的𝐑𝐑𝐞𝐞3可以简化为 
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𝐑𝐑𝐞𝐞3 ≈ [
𝜃𝜃cos𝜓𝜓 + 𝜙𝜙sin𝜓𝜓
𝜃𝜃sin𝜓𝜓 − 𝜙𝜙cos𝜓𝜓

1
]

 
进一步，可以得到不同独立通道的模型如下。 

（1）高度通道模型。根据小角度假设，式（1a）(1b)的第三个分量（z方向分量）可以简化为 

                                𝑝̇𝑝𝑧𝑧 = 𝑣𝑣𝑧𝑧      𝑣𝑣𝑧̇𝑧 = g − 𝑓𝑓
𝑚𝑚                          （3） 

显然，高度通道模型（3）是一个线性模型。 

（2）水平通道模型。假设多旋翼不做大机动飞行，则此时有𝑓𝑓 ≈ 𝑚𝑚g。进一步，根据小角度假设，式
（1a）（1b）的前两个分量（xy方向）可以简化为 

𝐩̇𝐩h = 𝐯𝐯h      𝐯̇𝐯h = −g𝐀𝐀𝜓𝜓𝚯𝚯h                       （4） 
其中 

          𝐩𝐩h = [
𝑝𝑝𝑥𝑥
𝑝𝑝𝑦𝑦

]，𝐑𝐑𝜓𝜓 = [cos𝜓𝜓 −sin𝜓𝜓
sin𝜓𝜓 cos𝜓𝜓 ]，𝐀𝐀𝜓𝜓 = 𝐑𝐑𝜓𝜓 [ 0 1

−1 0]，𝚯𝚯h = [𝜙𝜙
𝜃𝜃] 

在水平通道模型（3）中，可以认为𝚯𝚯h是输入。进一步，因为−g𝐀𝐀𝜓𝜓可以得到，所以可以认为−g𝐀𝐀𝜓𝜓𝚯𝚯h是输

入，而𝐏𝐏h是输出。这样水平通道模型（4）其实是一个线性模型。 

（3）姿态模型。进一步，根据小角度飞行假设和不做大机动飞行假设，那么 

−𝛚𝛚 × (𝐉𝐉𝐉𝐉) + 𝐆𝐆a ≈ 𝟎𝟎。则，式（1c）(1d)可简化为 

𝚯̇𝚯 = 𝛚𝛚     𝐉𝐉𝛚̇𝛚 = 𝛕𝛕                                  （5） 
这样，上式也是一个线性模型。进一步，我们将其对水平方向的作用和偏航方向的作用分开成 

𝚯̇𝚯h = 𝛚𝛚h     𝐉𝐉h𝛚̇𝛚h = 𝛕𝛕h                           （6） 
和 
                                 𝜓̇𝜓 = 𝜔𝜔𝑧𝑧        𝐽𝐽𝑧𝑧𝜔̇𝜔𝑧𝑧 = 𝜏𝜏𝑧𝑧                            （7） 

其中𝛚𝛚h = [𝜔𝜔𝑥𝑥 𝜔𝜔𝑦𝑦]T，𝛕𝛕h = [𝜏𝜏𝑥𝑥 𝜏𝜏𝑦𝑦]T，𝐉𝐉h，𝐽𝐽𝑧𝑧表示相应的惯量张量和转动惯量。 

2.3 基于半自主自驾仪的多旋翼飞行器模型 

在 1.2节的多旋翼飞行原理中，我们介绍的那四种运动可以由如图 4所示遥控器控制。这是因为多旋

翼有了半自主自驾仪对其进行增稳。图 9 中虚线框表示采用半自主自驾仪增稳后的多旋翼模型，模型输

入𝑢𝑢𝑇𝑇对应图 4（a）的动作，𝑢𝑢𝜃𝜃对应图 4（b）的动作，𝑢𝑢𝜙𝜙对应图 4（c）的动作，𝑢𝑢𝜔𝜔𝑧𝑧对应图 4（d）的动作。

实际情形中，已经有很多开源的飞控或具有开放软件开发工具包的商业飞控。这样，我们可以在自驾仪基

础上做二次开发，将飞控手（无人机驾驶员）用自动控制程序替代。这样不仅可以避免直接面对以上的复

杂模型，而且可以利用可靠的非开源的商业飞控完成我们的任务，大大简化设计。这里也可以通过系统辨

识方法，建立输入𝑢𝑢𝜃𝜃，𝑢𝑢𝜙𝜙到𝑝𝑝𝑥𝑥，𝑝𝑝𝑦𝑦的水平通道模型（对应式（3）和（6）的结合），𝑢𝑢𝑇𝑇到𝑝𝑝𝑧𝑧的高度通道模

型（对应式（4）），𝑢𝑢𝜔𝜔𝑧𝑧到𝜓𝜓的偏航通道模型（对应式（7））。 
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图 9. 基于半自主飞控平台的位置控制闭环框图 

    利用一些更高级的半自主自驾仪，还能进一步简化图 9 所示的模型，但同时一些性能指标因此也受

限。比如：如果我们仅仅考虑顶层规划方面，以下的速度指令控制的质点模型比较实用 

                                  𝐩̇𝐩 = 𝐯𝐯    𝐯̇𝐯 = −𝑙𝑙(𝐯𝐯 − 𝐯𝐯cmd)                      （8） 

其中：𝑙𝑙 > 0表示反馈增益，它与多旋翼本身和半自主自驾仪相关，𝐯𝐯cmd ∈ ℝ𝟑𝟑表示控制指令，受到饱和约

束。由式（8）可知，当𝐯𝐯cmd是个常数时，多旋翼速度最终会稳定到这个常数。 

3. 多旋翼飞行器中的相关研究问题 

3.1 机体设计问题 

对于多旋翼，我们第一眼看到的是它的外观和结构，比如机体结构框架、外形、螺旋桨安装、螺旋桨

半径占机体的比例、重心的位置等等。这些设计不仅会直接影响到飞行器的性能，而且还可以帮助消费者

区分不同的多旋翼品牌。说到性能，可以以重心位置举例。无论重心在桨盘平面的上方或下方都不能使多

旋翼稳定。需要通过反馈控制使多旋翼平衡。然而，如果重心在桨盘平面很靠上的位置，会使多旋翼某个

运动模态很不稳定[2]。因此，实际情形中建议将重心配置在飞行器桨盘周围，可以稍微靠下。这样控制器

控制起来更容易些。如果说多旋翼的机身外观设计是“面子”的话，振动和噪声的影响则是“里子”，只

有在飞行的时候能感觉出来。对于实际使用，降低振动和噪声十分重要。大的振动会极大影响 IMU（惯

性测量单元）等电子设备的正常工作，也会降低多旋翼机械结构的可靠性并且会损失能量，降低成像质

量。因此，减少振动对可靠飞行至关重要。减少噪声也很重要，特别是在居民区飞行，要注意降低飞行带

来的噪声。减振方面，因为机体振动主要来源于机架变形、电机和螺旋桨不对称，所以在机架重量和尺寸

相同的情况下，尽量保证机架拥有更强的刚度，选择做工优良的电机和螺旋桨。为了减少对飞控或者摄像

设备的影响，需要进一步考虑加入减振转台。在减噪方面，可以通过降低声源强度和破坏性声波干涉实
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现。这主要通过设计新型的螺旋桨来达到。在同等性能要求下，如何设计阻力最小、振动最小、噪声最小

的多旋翼呢？在多旋翼外型大同小异的今天，这些就是未来可以改进的方向之一。 

3.2 动力系统设计问题 

3.2.1 评估问题 

    多旋翼的动力系统由电池、电子调速器、直流无刷电机、螺旋桨四个部分组成，各部分器件均具有一

定的规格和相应的性能，所以该四部分具有相应的最佳匹配组合。动力系统选型的区别会对多旋翼的整

体性能产生非常复杂的影响，例如增加电池容量虽然理论上可以延长飞行器的悬停时间，但是实际上它

也增加了飞行器的起飞重量，使功率消耗增大，悬停时间反而有可能减小。评估问题是根据动力系统，评

估飞行性能。比如：悬停时间 、剩余负载、最大起飞海拔、单程飞行距离和最大前飞速度等。这一部分

的核心问题是：如何准确建立动力系统子单元评估模型？这需要模型横跨空气动力学以及电学。现在很

多设计者主要还是通过大量实验或者单纯依靠经验来估算多旋翼的实际性能，这样的设计流程成本很高

而且效率低。我们通过对大量的动力系统子单元数据进行分析和机理分析，建立了合理准确的评估模型，

结合多旋翼重量、布局、动力系统品牌以及环境参数，可以较为准确地计算飞行性能，避免大量实验或者

依靠经验[3]。不仅如此，基于以上工作，我们开发了多旋翼飞行器性能评估专业网站 http://flyeval.com/。

然而，目前评估的精度还不够精确，需要进一步的精细的评估模型建立工作。 

3.2.2 推荐问题 

推荐问题是根据给定的性能反推出最佳的多旋翼的动力系统配置，需要更具体地考虑电池、电子调

速器、直流无刷电机、螺旋桨的品牌。它是评估问题的逆问题，相比起来更加有意义、挑战性更高。这一

部分的核心问题是：基于评估模型，如何协调多目标优化问题以及快速寻优。这一部分的难点在于，动力

系统的品牌以及品牌之间的兼容关系很难用解析函数的方式表示出来，如采取遍历数据库方式寻求推荐

品牌，计算复杂度为 O（n4）（这里假设电池、电子调速器、直流无刷电机、螺旋桨的品牌型号数量为 n）。

我们通过分析电池、电子调速器、直流无刷电机、螺旋桨模型的机理，将整体的优化问题进行分解，并顺

序逐一优化求解，将 O（n4）优化问题降解到 O（n）[4][5]。不仅如此，基于以上工作，在多旋翼飞行器性

能评估专业网站 http://flyeval.com/上新增了推荐功能 http://flyeval.com/recalc.html。然而，目前推荐算法

还属于次优，需要进一步的工作。另外，优化目标设定上，还需要根据不同的实际需求进一步定制。 

3.3 状态估计问题 

多旋翼的传感器如同人身上的感官。对于微小型的多旋翼，为了降低成本，传感器一般成本比较低

廉，测量的精度往往受限。这些传感器信号有的存在很大噪声，不能直接使用，如加速度、角速度、GPS

输出的位置等。另外，一些信息无法直接获得，比如，多旋翼速度、姿态角，无 GPS环境下的位置和障

碍位置等。最后，传感器的信息有冗余，比如加速度和 GPS信号都包含着位置的信息。核心问题在于：

如何利用这些冗余信息提高信息估计的准确性？ 

3.3.1 可观性问题 

输出是可以被传感器测量的，而状态不一定都能被传感器测量。比如，因为多旋翼速度很低，所以它
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的速度就很少能够被传感器直接精确测量。这就需要其他传感器与数学模型一同来估计它。如果给出三

个传感器，加速度计、GPS 和单目视觉，那么哪一个能够用于稳定地估计多旋翼速度呢？这就牵涉到可

观性问题。如果不可观，那么意味着无论设计何种观测器或滤波器都不能准确地将状态观测出来；如果可

观，则存在某种观测器可以将状态观测出来。 

因为多旋翼模型是非线性系统的，这里还涉及非线性系统的可观性问题。除此之外，目前多旋翼采用

视觉作为传感器，导致观测模型也是非线性的。进一步，还需要考虑可观度问题[6]，具有好的“可观度”，

能够更容易设计出性能较好的观测器。这里涉及传感器布放问题，以及模型选择问题，避免高度非线性，

提高可观度。 

3.3.2 估计方法 

常用的估计方法是卡尔曼滤波和扩展卡尔曼滤波，还有无迹卡尔曼滤波和粒子滤波等等。相比滤波

方法，模型有时更加重要。比如：考虑对欧拉角的估计，可以采用式（5）中的 

                                  𝚯̇𝚯 = 𝐖𝐖𝐖𝐖                                      （ 9） 

进而采用扩展卡尔曼滤波或者线性化后的互补滤波。其实，也可以采用旋转矩阵模型 

                                  𝐑̇𝐑 = [𝛚𝛚]×𝐑𝐑                                 （ 10） 

其中[∙]×表示叉乘矩阵。因为角速度𝛚𝛚可以由陀螺仪测量得到，因此不同之处在于式（9）是非线性模型，

而式（10）是线性模型。由此，产生了非线性互补滤波[7]的新方法。然而式（10）维数为九维，比较高。

因此，目前飞控通常采用四维的四元数模型 

𝐪̇𝐪 = 1
2 [ 0 −𝛚𝛚𝐓𝐓

𝛚𝛚 −[𝛚𝛚]×
] 𝐪𝐪 

其中𝐪𝐪 ∈ ℝ4表示四元数。然而，每步估计结果都要投影到𝐪𝐪𝐓𝐓𝐪𝐪 = 1这个集合。 

3.3.3 实践问题 

真实的运动估计还需要考虑许多实际的问题[8]： 

   （1）处理器的使用。因为机载的处理器运算能力有限，提供给估计的时间是有限的，所以如何高效地

利用处理器是要考虑的第一个问题。可以考虑采用的解决方法为：1）提高代码质量。2）采用序贯式卡尔

曼滤波（Sequential Fusion），每次一个测量信息进入卡尔曼滤波器，依次处理。这样避免了高阶矩阵的求

逆运算 。这种方式的滤波效果比所有信息同时进入卡尔曼滤波器要差一些，但是节省了时间。3）利用矩

阵的稀疏性，提高求逆算法的效率。 

   （2）异常数据。传感器失效或异常会在飞行过程中发生，比如气压计或超声波传感器失效、电子罗盘

失效（经常受到干扰）、GPS失效、惯导系统失效以及光流传感器失效。如何在运动估计中判断失效，以

及失效之后的处理也是需要考虑的问题。在 APM 开源自驾仪里面有 90%的工作是在处理这些极端情况。

这也是一个可靠飞行控制系统应该具备的。可以考虑采用的解决方法为：1）传感器自身检测；2）通过卡

尔曼滤波，比较传感器的输出以及估计值，可以判断该传感器是否异常；3）重新启动传感器。去除不健

康的传感器，或加入健康的传感器到卡尔曼滤波器中。实际情况下，在加入健康的传感器时需要考虑信号
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的抖动问题。 

  （3）测量延时。实际情形中传感器提供信息的频率各不相同，而且也不可能是整倍数的关系。不仅

如此，测量本身也存在未知延迟。因此需要设计新的滤波算法考虑信息的延迟。 

3.4 可控性和抗风性评估问题 

3.4.1可控性 

  由式（3）（4）（5），可以得到如下的多旋翼悬停模型 

                             𝐱̇𝐱 = 𝐀𝐀𝐀𝐀 + 𝐁𝐁 (𝐅𝐅 − 𝐆𝐆)⏟    
𝐮𝐮

                           （ 11） 

其中𝐅𝐅 = [𝑓𝑓 𝝉𝝉T]T，𝐆𝐆 = [𝑚𝑚g 0 0 0]T。而根据多旋翼系统几何布局，旋翼拉力𝐓𝐓与系统总拉力/力矩之

间的映射关系为 

𝐅𝐅 = 𝐌𝐌𝑛𝑛
′ 𝐓𝐓 

其中𝐌𝐌𝑛𝑛
′表示归一化控制效率矩阵（可以由类似式（2）中的𝐌𝐌4归一化得到），而𝐓𝐓表示每个螺旋桨的拉力

大小𝑇𝑇𝑖𝑖 = 𝑐𝑐T𝜔𝜔𝑖𝑖2组合成的向量。在实际中由于每个旋翼只能提供单方向的拉力，比如𝑇𝑇𝑖𝑖 ∈ [0, 𝐾𝐾𝑖𝑖]，𝑖𝑖 = 1,⋯ , 𝑛𝑛，

所以拉力合成的向量受到如下约束 

𝐓𝐓 ∈ 𝑈𝑈 =⋂[0, 𝐾𝐾𝑖𝑖]
𝑛𝑛

𝑖𝑖=1
 

其中𝐾𝐾𝑖𝑖 > 0，𝑖𝑖 = 1,⋯ , 𝑛𝑛。系统（11）的可控度分析与经典的可控度分析方法有所不同，因为 0点不是U

的内点，如图 10所示。 

    对于这种情况，我们有如下的充要条件。 

定理 1[9]. 系统（11）可控的充要条件为：（1）可控性矩阵C(𝐀𝐀, 𝐁𝐁)满秩；（2）不存在𝐀𝐀T的实特征向量𝐯𝐯
使得𝐯𝐯T𝐁𝐁𝐁𝐁 ≤ 0对所有的𝐮𝐮 ∈ 𝑈𝑈成立。 
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图 10 原点是否内点 

    在研究中，笔者采用正可控度理论，严格证明解决了行业内的一个困惑[10][11]：如图 11 所示，对于大

多数六旋翼，如果一个螺旋桨失效，整个飞行器无法定姿定点悬停（这种情况可以盘旋飞行在空中）。图

中 PNPNPN用来表示标准布局，其中 P表示旋翼顺时针旋转，N表示旋翼逆时针旋转。 
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图 11  (a) 标准旋翼布局 PNPNPN，(b) 新旋翼布局 PPNNPN，(c) PNPNPN 型六旋翼 1 号动力单元失效，(d) 

PPNNPN 型六旋翼 1 号动力单元失效。 

需要指出的是，PNPNPN 型六旋翼在任意旋翼失效时会不可控，即靠任何控制器都不能维持悬停。

这个结论有些反常识，因为六旋翼停一个电机不应该成为五旋翼了么。另外，PPNNPN 型六旋翼在某些
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关键旋翼失效时仍然会不可控。比如：如果 PPNNPN型六旋翼的 5号旋翼失效，则系统不可控。下面我

们将深入分析 PNPNPN型与 PPNNPN型六旋翼的构型的物理特性。对于 PPNNPN型，如果有一个旋翼

（5号 6号旋翼除外）失效，剩余的 5个旋翼仍然可以构成一个基本的四旋翼构型（见图 11（d）），并且

这个四旋翼构型关于中心对称。相反地，如果 PNPNPN型六旋翼有一个旋翼失效，虽然剩余的 5个旋翼

仍然可以构成一个基本的四旋翼构型，但是这个四旋翼构型并不是关于中心对称的（见图 11（c））。因此，

PPNNPN型系统在大多数旋翼失效时，仍然能够提供控制飞行器所需要的拉力和力矩，而 PNPNPN型系

统却不行。 

有研究者针对四旋翼进行了一些极限情况下的控制，比如令四旋翼分别停机一到三个螺旋桨[12]。按以

上的可控性分析，是不可控的，也就是四旋翼不能悬停在定点。这并不能说明，四旋翼不能停在空中。文

章[10]设计了新的平衡状态，比如做圆周运动等。在新的平衡状态下，四旋翼的运动模型发生了改变。通

过可控性分析，得出在新的平衡状态下是可控的。因此，这再次说明，讨论可控性一定要明确平衡态。 

3.4.2抗风性 

目前传统的可控性都要求转移到原点，可控度（或可达集）研究能到达原点的初值集合。在这种思路

下，首先需要配平系统，使得平衡点在原点。然而，这显然与研究存在随机干扰情况下的抗风能力有些差

别。比如：在某些风场条件下，多旋翼飞行器会发生姿态倾斜，来抵抗风的扰动，这时飞行器不可能回到

原点或者在原点周围做些随机的小幅震荡。这对于抗风能力的研究不太合适。可以研究从原点出发，在给

定随机扰动和最优的控制方式下，在规定时间内，系统始终能维持在期望状态空间的概率。得到结果后，

可以划分抗风等级。比如：五级风下，在给定时间范围内，某多旋翼能够维持在期望状态空间的概率为

99%，那么我们认为该飞行器能够抗五级风。 

3.5 飞行稳定控制和跟踪问题 

3.5.1 正常情况 

如图 12所示，多旋翼的底层控制可以分为四个层次，分别为位置控制、姿态控制、控制分配和电机控制。 

（1）位置控制。利用期望的飞行器空间三维坐标𝐩𝐩𝐝𝐝，解算出期望的滚转角𝜙𝜙d、俯仰角𝜃𝜃d和总拉力𝑓𝑓d。 

（2）姿态控制。利用𝜙𝜙d，𝜃𝜃d，𝜓𝜓d解算出控制力矩τd。 

（3）控制分配。分配𝑛𝑛个电机的期望转速𝜛𝜛d,𝑘𝑘，𝑘𝑘 = 1,2,⋯ , 𝑛𝑛，以达到期望的输入量𝑓𝑓d，τd。 

（4）电机控制。利用𝜛𝜛d,𝑘𝑘解算出控制每个电机的输入油门𝜎𝜎d,𝑘𝑘，𝑘𝑘 = 1,2,⋯ , 𝑛𝑛。 

将四个层级的控制进行整合，便完成了多旋翼底层控制，闭环框图如图 13所示。它基本是按照 2.2节

中的线性模型来进行设计的。由于多旋翼的动力学系统是一个欠驱动系统，系统有六个输出（位置𝐩𝐩和姿

态角𝚯𝚯），却只有四个输入（总拉力𝑓𝑓和三轴力矩𝛕𝛕）。因此，系统只能跟踪四个期望指令（𝐩𝐩d，𝜓𝜓d），剩余的 
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图 12  多旋翼底层控制层次 

两个变量（𝜙𝜙d，𝜃𝜃d）其实是由期望指令𝐩𝐩d，𝜓𝜓d决定了。设计多旋翼飞行控制器，一般采用内外环的控制

策略，其中内环对多旋翼飞行器姿态角进行控制，而外环对多旋翼飞行器的位置进行控制。由内外环控制

实现多旋翼飞行器的升降、悬停、侧飞等飞行模态。 
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图 13 位置控制器给出期望欧拉角情况下多旋翼全自主控制闭环框图 
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多旋翼控制器的设计基于特定的控制要求，在不同的控制要求下需要选用不同的数学模型和控制方

法。多旋翼数学模型有众多表示形式，不同表示形式有各自的使用范围及优缺点，在实际控制中需要进行

合理选择。不同的数学模型也对应着不同的控制器设计方法。此外，由于位置控制与姿态控制一般采用内

外环的控制方法，所以在设计控制器时注意位置模型与姿态模型选用的前后一致性，以及与相应控制方

法的一致性。比如：采用传统的欧拉角控制，控制器内部需要做大量的饱和限制，比如期望姿态角往往需

要限制大小，否则不满足小角度假设，那么 2.2节中的线性模型也不再成立了；又比如姿态控制选用旋转

矩阵表示的姿态模型时，位置控制最好能直接给出期望的旋转矩阵，而不是期望的欧拉角。这时多旋翼飞

行器可以做一些很大机动的飞行[13]。多旋翼的控制器设计是相互嵌套的，内环的响应要快于外环，最终的

控制系统包含多个闭环反馈，各部分相互协调共同实现多旋翼的飞行控制。除了一般的控制之外，多旋翼

飞行器通常面临着风扰动或者增加载荷，因此要设计鲁棒的姿态控制算法[14][15]。进一步，要考虑各种约束

条件下的轨迹跟踪和路径跟随等[16][17]。 

3.5.2故障情况 

有螺旋桨失效时，在某些平衡点是不可控（不可达）的，这在 3.4.1节已经提到过。在这种情况下，

如何保障飞行安全非常有意义，特别是对于图 5 所示的载人多旋翼。有研究者针对四旋翼[10]进行了一些

极限情况下的控制，比如令四旋翼分别停机一到三个螺旋桨。这是因为针对特定故障设计了新的平衡状

态，比如做圆周运动等。实际情况下，故障可能多种多样，不能穷举，更重要的是我们不可能设计如此多

的控制器来针对每个单点故障。如何设计统一的控制框架能够抑制故障带来的扰动，并且能够在系统不

可控的情况下整个飞行器控制系统缓慢失效，这是我们最终的目标。 

对于多旋翼来说，在出现失效时，俯仰角、滚转角、高度速度的控制要比偏航角、水平位置要重要得

多。因为前者决定垂直方向上的速度，这些进一步影响因飞行器下降而造成的损失。也就是说每个状态的

重要性是不相同的。目前的开源飞控已经考虑到这种情况，在控制分配的时候给重要的通道分配了更多

的权限，让更多的控制量为重要的状态控制服务。对于四旋翼来说，如果一个螺旋桨停转，飞行器会开始

盘旋，而不会立刻摔机。这为达成我们刚才提到的目标给出了很好的启示，同时也引发了一些有意思的问

题： 
1）对于多旋翼飞行器来说，如何定义重要安全状态或者状态的组合作为新的重要安全状态？ 
2）如何分配通道的权限能最大限度提高飞行器的安全性？ 
3）如果将飞行器系统可用性定义为：高度速度控制到 0，其余状态有界。那么如何判断一个系统的可

用性？ 

3.6 集群飞行控制问题 

3.6.1 控制问题 

多旋翼全自主控制结构如图 14所示，包括任务决策和路径规划。多旋翼的路径规划是指，在特定约

束条件下，寻找满足多旋翼机动性能及飞行环境信息限制的、从起始点到目标点的最优飞行轨迹。它是多

旋翼任务决策的关键技术，也是多旋翼实现自主飞行的技术保障。其主要功能有：在飞行前，帮助任务规
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划人员为即将执行任务的多旋翼选择一条最优的路径；在飞行过程中，能够在一定程度上根据现场情况

进行在线路径重规划。规划出来的路径作为飞行器飞行的参考路径，引导飞行器在控制律的作用下，完成

飞行任务。在不考虑任何约束条件时生成一条从起始点到终点的路径并不难。规划可以是离线的，也可以

是在线的。离线规划需要事先了解情形，一般用于粗略规划。实际中，会出现变化的情形或突发情况，比

如：飞行器与飞行器之间相互成为障碍，以及一些障碍物被在线检测出来。那么这个时候还需要做一些细

的在线规划。 

期望
轨迹

期望
偏航角

路径规划

任务规划

期望
航路点

任务决策层

底层控制层

 
图 14 多旋翼全自主控制层次 

实际情形中路径规划要考虑许多约束条件，来自于飞行器本身或环境中的障碍物。这里每架多旋翼

自身约束可以建模如式（8），控制饱和代表了它的机动性约束。除此之外，如图 15所示，由于每架飞机

的检测范围有限，它可能只知道检测区域内的障碍，或者由于计算量的原因它只需要知道区域内的障碍。 

检测区域

安全区域

 

图 15 多旋翼的安全区域和检测区域 

以上的介绍可以是单个多旋翼，也可能是多个多旋翼。下面简要介绍常见多个多旋翼的飞行控制问

题，即编队控制（Formation Control）问题[18][19]和自由飞行（Free Flight）[20][21]控制问题。对于编队控
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制问题，这样多个多旋翼的连接并非全连通，会呈现不同的网络结构。通常考虑固定数目多旋翼能够组成

一定的队形，进行飞行，比如：平昌冬季奥运会的多旋翼编队表演。因为通常位于开阔空域，通常不考虑

静态障碍，只需考虑飞行器与飞行器之间的防相撞。自由飞行问题并不需要考虑某个队形结构，每个个体

能够达成某个目标即可，但需要考虑多旋翼数目是动态变化的。自由飞行通常在低空，因此还需要考虑静

态障碍和飞行期间防撞问题等。因此，对于自由飞行问题，目标是设计每架飞机都遵守的一种普适性协

议，不随飞机数目和场景的变化而改变。 

无论对于编队控制还是自由飞行，需要考虑决策是集中式还是分布式的，决策方案是否可以适应不

同数目的飞行器和场景，决策方案是否简单可靠、通信范围带来的连接拓扑约束、通信延迟和缺失带来的

对周围情况信息的延迟和缺失，飞行器的机动性约束等等。不仅如此，还需要考虑一些极端情况如何决策

等问题，比如：由于某些原因，一架多旋翼已经进入另外一架多旋翼的安全区域。 

3.6.2 碰撞概率评估 

以上的编队控制或自由飞行研究中，控制器设计会让飞行器与飞行器不进入对方的安全区域。然而，

在实际过程中，通信延迟和缺失而会带来多旋翼对周围情况信息的延迟和缺失，另外多旋翼精度估计会

发生偏差，同时一些传感器会失效。如果对这些因素严格考虑，那么安全区域半径将变得很大。这使得同

一空域中的飞行器变少，也不满足一些编队和自由飞行的要求。因此，安全半径一般可以通过碰撞概率来

设计。那么如何计算两个多旋翼的碰撞概率，如何设计安全半径，以及如何估计最终任务的碰撞概率是需

要研究的问题。 

3.7 健康评估和失效保护问题 

航空事故造成的社会负面影响十分巨大。因此，为了保障飞行安全，在飞行器设计和测试方面应该

付出更多的努力。影响安全的事件主要包括通信、传感器和动力系统三方面。在飞行前和飞行过程中，都

有许多基于模型和数据驱动的方法来检测系统不健康行为或部件[22][23]。一旦检测到不健康的事件发生，就

需要进行失效保护，以保障飞行安全。如图 16所示，该失效保护由扩展有限状态机表示，其中 Ci表示转

移条件，它由健康事件和人工输入事件等共同决定。对于一个商业化的飞控软件，大多数的代码是围绕着

意外事件以及小概率极端事件展开的。安全问题的研究工作任重道远。对于多旋翼的控制精度，99.9%的

精度到 99.99% 的精度意义可能毫无必要；但是安全水平的概率从 99.9%到 99.99%将是一个质的飞跃。民

航要求发生重大事故的概率为每飞行小时 10-9。这个概率相当于“如果某个人每天坐飞机，那么要好几千

年才能遇到一次空难”。民航飞机需要经过严格的适航审查，满足适航性，才能在空中飞行。就作者目前

所知，小型多旋翼时常“坠机”。那么，如何做到高可靠性是一个永远值得探讨的课题。作为研究，至少

有以下理论问题有待解决： 

（1）安全状态分类。不安全事件分类标准的完备性是未知的。通常以部件失效来划分和列举不安全事

件，如 GPS失效和磁罗盘失效等。是否有一种最好的分类方式使其能最大范围地包括不安全问题？ 

（2）转移条件设计。多旋翼决策状态机包含了很多转移条件，每个条件都十分复杂，多数靠经验来设

计。怎样设计转移条件，提高飞行安全性？ 
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（3）健康评估和预测。给定多旋翼的决策状态机，且假设已知单个不安全事件的发生概率，如何推断
出多旋翼灾难性事故发生的概率？进一步，如何更准确、及时地预测部件故障的发生，并评估多旋翼健
康？ 
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图 16  旋翼决策状态机 

4. 多旋翼飞行器是控制实践的试金石 

由以上介绍可知，多旋翼飞行器麻雀虽小，但五脏俱全。它横跨力学、机械工程、仪器科学与技术、

电气工程、电子科学与技术、信息与通信工程、控制科学与工程、计算机科学与技术等八个一级学科，其

中控制科学与工程最为重要。 
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（1） 对于多旋翼飞行器系统，涉及到多旋翼飞行器本身，地面站或者遥控器（信息与通信工程），

还涉及到无人机操控员。我们希望通信链路稳定可靠，并且不希望被黑客攻破。也有研究者

通过检测通信链路，追踪遥控多旋翼的操作员，从而查处违法飞行。 

（2） 多旋翼飞行器本身涉及硬件（电子科学与技术）。我们希望电子电路稳定可靠，不受外界辐

射影响，同时计算资源丰富，但功耗和重量越小越好。 

（3） 它涉及软件，一般需要操作系统来管理飞行器上的方方面面（计算机科学与技术）。比如：

目前开源飞控 PX4是基于 Nuttx实时操作系统进行，可以并行开发和验证。 

（4） 在设计上，需要考虑材料、布局和结构（力学、机械工程），还要考虑动力系统选型（力学、

电气工程）等。我们希望结构轻而稳固，希望螺旋桨和电机匹配，能达到最高效率。 

（5） 在状态估计上需要考虑多个传感器，如 GPS、陀螺仪、加速度计、磁力计、气压计、超声波

测距仪、光电传感器（仪器科学与技术）等的信号不同步、采样周期不相同以及延迟来带的

问题，需要处理传感器异常，以及最终鲁棒地以高性能估计相应状态。 

（6） 因为多旋翼是一个不稳定、非线性，欠驱动和动作器控制量受限系统（控制科学与工程），

然而它不像固定翼和直升机那样有那么多的气动问题，降低了分析和控制难度，让一般非航

空院校的学生或者工程师能迅速介入，因此它是研究空中运动体控制的绝佳平台。 

（7） 多旋翼价格便宜而且飞行实验简单，较为容易得到大量相关飞行数据，这为多旋翼飞行器的

健康评估提供了绝佳的前提条件。 

多旋翼飞行器这些特点可以为相应学科方法测试提供看得见摸得着的实践，特别是控制方面的实践。

对于高校或研究所来说，多旋翼飞行器系统是一个非常好的研究平台。另外，它也在人才教育上有着非常

重要的意义。在组织整体开发时，它是一个系统工程，对学生或工程师来说有很大挑战。传统飞行器开发

都集中在航空航天院所，具有人员多、分工细、经验多和资源多等特点。相比起来，新形势下，学校或公

司开发多旋翼通常面临人员少、一肩挑、经验少、资源少等困难。这就要求少数工程师团队能够掌握布局

和结构设计、动力系统设计、控制模型建立、状态估计、控制器设计、路径规划决策逻辑、健康评估和失

效保护设计等理论知识。不仅如此，还需要会操作系统、软件编写、代码调试以及试飞实验等，这就需要

高校能够培养复合型人才。通过多旋翼飞行器这个平台，可以培养自动化专业的复合型人才，提升其软件

开发能力、分析能力、算法设计能力、管理能力以及展示能力。多旋翼飞行器本身也在工业界很实用，它

能较好对接研究教学和实际应用，对学生来说也很有吸引力。最后，回到目前高校本科重视的工程教育认

证标准[24]。因为多旋翼飞行器系统属于复杂工程问题，它完全覆盖工程教育认证标准的所有内容。下面选

择主要的几点进行说明。 

（1） 工程知识。多旋翼各类需求的建模以及滤波、控制和决策算法设计“能够将数学、自然科学、

工程基础和专业知识用于解决复杂工程问题”。 

（2） 问题分析。多旋翼建模和算法设计以及调试“能够应用数学、自然科学和工程科学的基本原

理，识别、表达、并通过文献研究分析复杂工程问题，以获得有效结论”。 

（3） 设计/开发解决方案。多旋翼整个系统设计以及测试飞行体现“将能够设计针对复杂工程问
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题的解决方案，设计满足特定需求的系统、单元（部件）或工艺流程”。因为多旋翼飞行器

的危险性，需要遵守相关法律法规，进行合法测试和飞行，可以体现“并能够在设计环节中

体现创新意识，考虑社会、健康、安全、法律、文化以及环境等因素”。 

（4） 研究。多旋翼建模和算法设计体现“能够基于科学原理并采用科学方法对复杂工程问题进行

研究，包括设计实验、分析与解释数据、并通过信息综合得到合理有效的结论”。 

（5） 使用现代工具。在多旋翼系统开发过程中，需要很多工具，比如机体设计分析工具、流体分

析软件、力学测试工具，操作系统，算法设计工具，还可能包括半物理仿真工具等快速原型

开发工具等。这可以体现“能够针对复杂工程问题，开发、选择与使用恰当的技术、资源、

现代工程工具和信息技术工具，包括对复杂工程问题的预测与模拟，并能够理解其局限性”。 

（6） 工程与社会。需要设计者有一定的创新能力，挖掘多旋翼飞行器的应用场景。这能体现“能

够基于工程相关背景知识进行合理分析，评价专业工程实践和复杂工程问题解决方案对社

会、健康、安全、法律以及文化的影响，并理解应承担的责任”。 

（7） 个人和团队。多旋翼飞行器开发一般需要一个小型团队，这正好满足“能够在多学科背景下

的团队中承担个体、团队成员以及负责人的角色”这一需求。 

（8） 沟通。对于多旋翼作品的展示，需要学生有相应的能力。这能够体现“就复杂工程问题与业

界同行及社会公众进行有效沟通和交流，包括撰写报告和设计文稿、陈述发言、清晰表达或

回应指令。并具备一定的国际视野，能够在跨文化背景下进行沟通和交流”。 

5. 结论 

多旋翼飞行器在操控性、可靠性和勤务性上有着其他飞行器不可比拟的优势，使其作为一个空中平

台，在各个领域表现出卓越的优势，吸睛无数。多旋翼飞行控制系统是一个典型的非线性系统，具有欠驱

动和强耦合等特点。多旋翼飞行器控制模型相比其他运动体控制模型有两点不同：1）总拉力方向始终与

机体平面垂直方向一致并且向上；2）控制效率矩阵随着旋翼个数和布局方式而改变，每个旋翼通常只能

产生一个方向的拉力，而且大小受限。与处理其他飞行控制问题类似，模型被解耦和线性化。这使得整个

控制变得简单、直观。基于半自主自驾仪，还可以得到更加简单的控制模型。基于这些模型，可以展开以

下问题的研究：机体设计问题，动力系统设计问题，状态估计问题，可控性和抗风性评估问题，飞行稳定

控制和跟踪问题、集群飞行控制问题、健康评估和失效保护问题等。多旋翼飞行器系统可以为相应学科方

法测试提供看得见摸得找的实践，特别是控制实践。对于高校或研究所来说，多旋翼飞行器系统是一个非

常好的研究平台。除此之外，它也在人才教育上有着非常重要的意义。 
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