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全驱动倾转四旋翼式飞枪的建模与控制

曹 凡，王 军，张驰宸，鲍尚华，谢姜琪，杨玉充

（南京理工大学  自动化学院，江苏  南京  210000）

摘 要 : 欠驱动的机/枪一体式四旋翼飞枪位置和姿态的控制存在耦合，无法实现带俯仰角的悬停射击，移动

射击过程中火控策略复杂。设计了一种全驱动的倾转四旋翼无人机，并以此作为飞枪载体，在实现系统解耦的同

时，简化了控制分配方法。首先通过牛顿欧拉法对系统进行数学建模，然后利用反步法设计控制器并证明系统稳

定性，最后通过 Simulink 进行仿真实验。实验结果表明：本文设计的全驱动飞枪模型可实现位置和姿态的解耦控

制，跟踪误差小，可满足飞枪悬停射击、移动射击的射击要求，适用于实时性要求高的飞/火控系统。
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Modeling and Control of a Fully-actuated Tilting Quadrotor Gun-armed UAV
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（School of Automation， Nanjing University of Science and Technology， Nanjing 210000， Jiangsu， China）

Abstract: Owing to the coupling of position and attitude control， a conventional under-actuated quadrotor gun-

armed unmanned aerial vehicle （UAV） is incapable of hovering fire with pitch angles. Besides， the fire control strategy 
is complicated during the mobile fire process. In this paper， a fully-actuated tilting quadrotor gun-armed UAV is 
designed as a gun platform， by which not only the system is decoupled but also the control allocation method is 
simplified. First， the system is modeled by the Newton-Euler method mathematically. Then， a controller is designed 
based on the backstepping approach， and the stability of the system is verified. Finally， simulation experiments are 
conducted with the Simulink software. The experimental results demonstrate that the fully-actuated tilting quadrotor 
gun-armed UAV model designed in this study can achieve decoupled control of position and attitude with a minimal 
tracking error. It can meet the requirements of hovering and mobile fire missions， and is suitable for flight/fire control 
systems with high real-time demands.

Key words: gun-armed unmanned aerial vehicle （UAV）； fully-actuated system； tilting quadrotor UAV； backstepping 
control； fire control

0 引言
随着现代战争走向信息化、智能化和无人化，

武装无人机凭借其隐蔽性高、机动性强［1-2］、成本相

对较低的特点，逐渐成为各国军事装备发展的关键

领域。在近年的局部战争中，无人机在侦查、拦截、

打击方面均有不俗表现，取得了令人瞩目的战果。

枪 式 武 装 无 人 机（Unmanned Aerial Vehicle， 
UAV），通常称为飞枪［3］，主要分为机/枪一体式和

机/枪独立式 2 种结构。机/枪一体式飞枪结构简
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单、便于携带、易于拆卸，对机动战争有其独有的优

势。目前一体式飞枪通常以普通的四旋翼无人机

为载体，属于欠驱动系统，存在位置控制和姿态控

制的强耦合［4］。飞枪调整枪线即调整飞枪姿态时必

然导致机体位置的移动，无法实现带俯仰角的悬停

射击；针对移动射击，则需要通过飞/火控耦合器等

复杂控制策略得到飞行轨迹［5］，射击响应速度慢，射

击精度低。针对上述问题，本文选用倾转四旋翼无

人机替代普通四旋翼无人机作为飞枪的机体，将无

人机的位移和姿态解耦。倾转四旋翼无人机多采

用为每个旋翼增加一个倾转自由度，每个倾转角独

立控制的方式［6-11］，将无人机变为八输入六输出的过

驱动系统［12］，其采用的二次规划、广义逆法［13-14］等控

制分配策略较为复杂，不适用于对实时性要求较高

的飞枪系统。本文通过为每个旋翼增加 2 个自由度

的倾转角，同一自由度的倾转角相同，实现六输入

六输出的全驱动系统，简化了控制策略。同时利用

反步法［15-19］加以控制，使该全驱动倾转四旋翼式飞

枪实现即查即打的悬停射击及跟随射击。

１　全驱动倾转四旋翼式飞枪动力学

建模  
本文设计的全驱动倾转四旋翼式飞枪采用机/

枪一体式“H”形布局，结构如图 1 所示，枪体即是机

体，沿 X b 轴分布，旋翼 1、3 顺时针旋转，旋翼 2、4 逆

时针旋转。本文给四旋翼各增加 2 两个倾转自由

度，分别控制旋翼进行俯仰向（α 度）和滚转向（β 度）

的倾转，不同旋翼同一自由度的倾转角相同，将倾

转四旋翼式飞枪简化为六输入六输出的全驱动系

统，实现对无人机位置和姿态的解耦控制。

本文主要涉及机翼坐标系 Cwi：{ O wi；Xwi；Y wi；

Zwi }（i = 1，2，3，4）、机体坐标系 C b：{ O b；X b；Y b；Z b }
和大地坐标系 C e：{ O e；X e；Y e；Z e }，初始状态下，机体

坐标系和大地坐标系重合。设定 Rxφ、Ryθ、Rzψ分别

代表右手坐标系绕x、y、z轴旋转 φ、θ、ψ 度的旋转矩阵，

规定逆时针为正。则由机体坐标系 C b 旋转至大地坐

标系 C e 的旋转矩阵为

R e
b = Rxφ·Ryθ·Rzψ=
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     （1）

式中：φ、θ、ψ 分别为飞枪的滚转角、俯仰角、偏航角。

此外，本文中均用 s ⋅表示 sin (⋅)，c ⋅表示 cos (⋅)，⋅指代

任意角度。

由机翼坐标系 Cwi 旋转至和机体坐标系 C b 平行

的旋转矩阵为

R b
wi = ( Rx β·Ryα )-1 = Ry (-α ) ·Rx (-β )=
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（2）

飞枪在空中所受到的力主要由 4个旋翼旋转产生

的升力、飞枪所受重力以及空气阻力构成，其中 4个旋

翼 所 产 生 的 总 升 力 为 T = ∑
i = 1

4

Ti = CT∑
i = 1

4

wi
2（i =

1，2，3，4），CT 为升力系数，w i 为各旋翼的转速，而空气

阻力相对较小，忽略不计。故经过旋翼倾转和姿态旋

转后大地坐标系下飞枪的整体受力情况为

图 1　倾转四旋翼式飞枪结构

Fig. 1　Structure of the tilting quadrotor gun-armed UAV
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式中：F e 为大地坐标系下飞枪所受总升力；m 为飞

枪质量；g 为本地重力加速度。

飞枪所受到的力矩主要由驱动力矩M t、反扭力

矩M q 以及陀螺效应产生的力矩M g
［20］构成，现依次

对其进行分析。

驱动力矩取决于升力和力臂，每个旋翼中心相

对于机体中心的力臂为
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式中：dx 为旋翼中心到机体坐标系 Y b 轴的距离；dy

为旋翼中心到机体坐标系 Xb 轴的距离。

则经过旋翼倾转后驱动力矩为

M t=[ ]M tx M ty M tz
T =

∑
i= 1

4

O b
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（5）

4 个 旋 翼 的 反 扭 力 矩 分 别 为 Qi =
[ 0 0 (-1 )i - 1 CM w 2

i ]
T
，其中 CM 为反扭力矩系数，

则经过旋翼倾转后总反扭力矩为

M q = [ ]M qx M qy M qz
T = ∑

i = 1

4

R b
wiQ i =
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            （6）

记 Ω= [ p q r ]T 为飞枪机体角速度，Jp 是电

机转子和旋翼转动的转动惯量之和，则陀螺效应产

生的力矩为

M g = [ ]M gx M gy M gz
T =

Jp∑
i = 1

4

Ω× R b
wi[ ]0 0 (-1 )i w i

T =
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    ( 7 )

根据牛顿-欧拉方程，飞枪的动力学方程如下：

N
é

ë
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ù
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M t +M q +M g -M k

（8）

其中，N= diag { m m m Jx Jy Jz } 为惯性矩

阵 ，Jx、Jy、Jz 是 飞 枪 绕 三 轴 旋 转 的 转 动 惯 量 ，

v= [ ẋ ẏ ż ]T 为 飞 枪 线 速 度 ，

M k = [ M kx M ky M kz ] T = [ qr ( Jz - Jy )  pr ( Jx - Jz )

]pq ( Jy - Jx )
T

为 科 氏 、向 心 力 矩 阵 ，令 M=
[ M x M y M z ]T =M t +M q，即虚拟控制输出的控

制力矩。

在小扰动情况下，姿态角变换较小，飞枪姿态

角 速 度 和 机 体 角 速 度 相 等 ，即 [ φ̇ θ̇ ψ̇ ]T =
[ p q r ]T，将式（3）、式（5）、式（6）、式（7）代入式

（8），可得飞枪动力学数学模型如下［11］：
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φ̈ = ṗ = 1
Jx
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θ̈ = q̇ = 1
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ψ̈ = ṙ = 1
Jz

( sβ τy - sα cβ τx +
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（9）

其中，T = CT ( w 2
1 + w 2

2 + w 2
3 + w 2

4 )，τx = dy CT( w 2
1-

w 2
2 - w 2

3 + w 2
4 )，τy = dx CT (-w 2

1 - w 2
2 + w 2

3 + w 2
4 )，
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τz = CM ( w 2
1 - w 2

2 + w 2
3 - w 2

4 )。
相较于普通的四旋翼无人机系统，该模型通过

增加 2 个自由度的倾转角实现位置和姿态的解耦；

相较于过驱动倾转四旋翼系统，减少了控制量数

量，简化了控制方法。

2　全驱动倾转四旋翼式飞枪控制系统

设计  

2.1　基于反步法的控制器设计

该飞枪模型属于典型的非线性系统，本文采用

反步法加以控制，由式（8）可得系统的非线性状态

空间表达式：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ẋ 1 = x 2

ẋ 2 = f2 ( x 1，，x 2 )+ Bu

y= x 1

（10）

式中：x 1 = [ x y z φ θ ψ ]T 即飞枪的位移和

姿态状态变量，u= [ F T
e M T ]T 表示飞枪所受升力

分量和虚拟控制力矩，f2 ( x 1，，x 2 )=N-1[ 0    0    -mg

]( M g-M k )T T
，B= N-1。

定义误差函数为 e1 = x 1 - xd，xd 为飞枪的期望

位置和姿态，e2 = x 2 - α，α 为虚拟控制量，根据

Lyapunov 稳定性原理，取正定的 Lyapunov 函数为

V 1 = 1
2 e

T
1 e1，则

V̇1 = eT1 ė1   = eT1 ( ẋ 1 - ẋd )=
            eT1 ( e2 + α- ẋd )   

（11）

取 α= ẋd - K 1e1，K 1 为 6 阶 正 对 角 矩 阵 ，则

V̇ 1 = eT1 ( e2 - K 1e1 )

取V 2 = V 1 + 1
2 e

T
2 e2

V̇ 2 = V̇ 1 + eT
2 ė2 = V̇ 1 + eT

2 ( ẋ 2 - α̇ )=
           V̇ 1 + eT

2 [ f2 ( x 1，，x 2 )+ Bu- α̇ ]=
           eT

1 ( e2 - K 1e1 )+ eT
2 [ f2 ( x 1，，x 2 )+ Bu- α̇ )   ]  （12）

取 u= B-1 [- f2 ( x 1，，x 2 )+ α̇- e1 - K 2e2 ]     （13）
其中，K 2为 6 阶正对角矩阵，则

V̇ 2 = -eT
1 K 1e1 - eT

2 K 2e2 ≤ 0 （14）
恒成立，证明该控制器可使本文设计的飞枪系

统渐进稳定。

2.2　位置姿态独立的控制分配方案

因位置和姿态实现解耦，故可分别对其进行控

制。根据式（9）的数学模型可知，当 4 个旋翼的转速

相同时不会产生控制力矩，故飞枪的姿态角不会发

生变化，此时通过控制旋翼倾转角和飞枪总升力即

可实现位移控制。在此基础上进一步分配 4 个旋翼

的转速，即可实现姿态的解耦控制，控制思路明确。

与常规的过驱动倾转四旋翼无人机系统相比，降低

了控制分配的难度，其整体的控制分配方案如图 2
所示。

图 2　控制分配方案

Fig. 2　Schematic diagram of the control allocation scheme
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由反步法所得控制器即式（13），并由大地坐标

系旋转至机体坐标系，可得机体坐标系下旋翼旋转

产生的控制力为
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由式（15）可求得飞枪总升力及旋翼倾转角：
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（16）

由总升力结合式（9）可得虚拟控制输出和转速

的映射关系如下：
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其中，
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通过反步法设计的控制器，可以根据期望位移

和姿态获得虚拟控制输出，包括期望升力和期望力

矩。全驱动模型进一步简化了虚拟控制输出到执

行机构输出的映射过程，通过调整 2 个自由度的倾

转角和升力控制飞枪的线运动，通过分配 4 个旋翼

的转速控制飞枪的角运动。

3　仿真结果  
本文在模拟飞枪实际射击过程中，暂不考虑飞

枪射击时可能产生的冲击振动和受到风扰的影响，

重点研究飞枪在不同射击场景下的表现。飞枪需

要能够可靠地跟踪期望位移和姿态，能够实现带俯

仰角的悬停射击，并且能够在跟踪射击过程中保持

固定的姿态角。

3.1　轨迹跟踪仿真

假定飞枪依次进行爬升运动、沿 x 轴和 y 轴的

平移运动，三维立体运动以及陀螺上升运动，如图 3
所示，飞枪均准确地跟踪了设定的飞行轨迹，仅在

轨迹发生突变时存在一定的调整阶段，经计算，x、
y、z向的平均跟踪误差分别为 3.13、3.76、0.25 cm。

3.2　悬停射击仿真

模拟飞枪的悬停射击，即“静打动”射击模式。

在 0~5 s 内，模拟射击目标在飞枪正前方移动，飞枪

不断调整自身的俯仰角进行射击；在 5~10 s 内，模

拟射击目标绕飞枪做匀速圆周运动，此时飞枪保持

一定俯仰角后进行偏航角的匀速运动。在射击过

程中，位置和姿态的变化如图 4 所示，在调整俯仰角

和偏航角的过程中，位置和滚转角的变化极小，可

图 3　轨迹跟踪仿真

Fig. 3　Simulation diagram of trajectory tracking

163



第  41 卷  2024 年第  3 期
上海航天（中英文）

AEROSPACE SHANGHAI （CHINESE & ENGLISH）

忽略不计，证明本模型实现了位置和姿态的解耦。同

时，姿态角准确地跟踪了设定目标值，经计算俯仰角

和偏航角的平均跟踪误差分别为 0.033、0.117 mrad，
满足悬停射击要求。

3.3　跟踪射击仿真

模拟飞枪的跟踪射击，即“动打动”射击模式。

在 0~10 s 内，保持固定的俯仰角和偏航角，飞枪分

别沿 x、y 轴做匀速运动，在位置变化的过程中，姿态

保持不变。在 10~20 s 内模拟跟踪射击最常见的情

形，飞枪在移动的过程中，根据光电捕捉的目标信

息不断调整自身的俯仰角和偏航角，考验飞枪的综

合跟踪能力。如图 5 所示，位置、姿态均可实现准确

跟踪，滚转角虽会产生较小的波动，但其不影响射

击精度。

图 4　悬停射击仿真

Fig. 4　Simulation diagram of hovering fire
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综合上述实验，本文设计的模型和控制系统可

实现位置和姿态的解耦控制，跟踪准确，符合飞枪

在悬停射击和跟踪射击时的射击要求。

4　结束语  
本文设计了一种全驱动倾转四旋翼机/枪一体

式飞枪，解决了普通四旋翼式飞枪在位置和姿态上

的耦合问题，可实现普通四旋翼式飞枪无法做到的

悬停射击，极大地降低了飞枪移动射击过程中火控

的控制难度。同时，通过控制旋翼 2 个维度的倾转

角，将倾转四旋翼无人机由八输入六输出的过驱动

系统简化为六输入六输出的全驱动系统，简化了控

制分配策略，适用于对实时性要求较高的飞/火控

系统。经过仿真，通过反步控制，该飞枪模型可准

确地跟踪设定轨迹和设定姿态，位移和姿态实现解

耦，可满足飞枪包括悬停射击、移动射击等的射击

图 5　跟踪射击仿真

Fig. 5　Simulation diagram of mobile fire
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要求。

目前的研究未考虑飞枪在连续射击过程中受

到的冲击及在空中风扰的影响，在未来的工作中，

将考虑此类扰动，对控制方法进一步优化，并分析

在扰动下飞枪的控制效果及射击精度。
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