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本发明公开了一种可自主增稳控制的微型

双扑翼飞行器及其三自由度控制力矩产生方法，

具体包括完全相同的两套驱动系统、升力系统和

控制系统，两组驱动系统通过中间连接结构连

接，驱动系统带动升力系统产生升力，控制系统

改变升力系统产生控制力矩。该飞行器能够高效

地产生俯仰、滚转、偏航三轴控制力矩，并通过互

补滤波与卡尔曼滤波算法估计飞行器状态信息

并做出自主增稳控制。本发明飞行器具有自主增

稳飞行能力，着重改善了偏航性能，仅通过改变

翼膜张紧程度控制滚转与偏航，避免了对控制不

利的重心变化，且减少了增稳控制过程中的升力

损失。
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1.一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器，其特征在于，包含中间连接结构、前后两

套完全相同的扑翼系统以及增稳控制系统；所述扑翼系统共有两套，每套均包括拍动机构

及扑翼，所述扑翼由翼膜、主翼杆、辅翼杆、翼根杆组成；所述中间连接结构将前后两套完全

相同的扑翼系统连接为一个整体；所述扑翼系统实现气动力和控制力矩产生；所述增稳控

制系统用于飞行过程中的增稳控制，以消除飞行器飞行的动不稳定性；所述中间连接结构

为立体结构，所述立体结构上部前后两端开有两个底座安装孔，用于固定所述前后两套扑

翼系统的底座，以将两套扑翼系统组合为一个整体；

所述拍动机构包括空心杯电机、减速齿轮组、拍动角放大机构及底座；所述空心杯电机

为大功率有刷电机；所述减速齿轮组为二级直齿减速轮组；所述拍动角放大机构为曲柄‑连

杆机构；所述底座经3D打印整体成型，为左右对称结构；

所述增稳控制系统包含姿态控制舵机、翼根位置控制机构及飞行控制电路板；

所述翼根位置控制机构共有两个，分别控制所述前后一对扑翼的翼根杆位置；所述翼

根位置控制机构呈T形，在左右两个端点设孔约束所述翼根杆位置，在中间梁设槽与所述姿

态控制舵机的摇臂连接，所述翼根控制机构将所述姿态控制舵机的转动转换为所述翼根位

置控制机构的左右移动，带动所述翼根杆左右摆动；

所述姿态控制舵机为微小型大扭矩旋转舵机，一前一后分布在底座的正下方，通过所

述姿态控制舵机的摇臂驱动所述翼根位置控制机构左右移动，改变所述翼根杆位置调整所

述翼膜上下拍时的张紧程度，在上下拍过程中产生非对称的气动力，从而获得气动控制力

矩。

2.如权利要求1所述一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器，其特征在于，所述翼膜

为柔性薄膜，采用聚乙烯材料做成，呈仿生扑翼状；所述翼膜前缘与所述主翼杆连接，所述

辅翼杆与所述主翼杆呈30°粘连在所述翼膜上，所述翼膜平铺状态下所述翼根杆与所述翼

膜左侧粘连且与翼膜前缘呈110°‑120°，所述扑翼安装之后，所述翼根杆与所述主翼杆垂

直，以便使所述翼膜在安装后松弛；拍动过程中，所述主翼杆带动所述辅翼杆和翼膜高频往

复拍动，所述辅翼杆和翼膜在惯性力和气动力的作用下发生变形，所述翼膜的最大变形受

所述翼根杆位置的约束，使得上下拍中间时刻翼展向面积二阶矩位置处的攻角在25°‑35°

之间，以维持较高的气动效率。

3.如权利要求1所述一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器，其特征在于，飞行器的

滚转力矩和偏航力矩产生方法如下：

滚转力矩产生方法为：当飞行器需要右滚转力矩时，前端姿态控制舵机臂顺时针转动，

后端姿态控制舵机臂逆时针转动，通过翼根位置控制机构带动两对翼根杆同时向右摆动，

从而使左侧前后两个扑翼翼膜的张紧程度同时变紧，攻角变大，升力增大；使右侧前后两个

扑翼翼膜的张紧程度同时放松，攻角变小，升力减小；因此产生了两组左右翼的升力差，得

到右滚控制力矩，进而完成飞行器的右滚；左滚力矩姿态控制舵机臂旋转方向与右滚转力

矩产生过程相反；

偏航力矩产生方法为：当飞行器需要产生左偏航力矩时，前后两个姿态控制舵机同时

顺时针转动，通过翼根位置控制机构带动前端翼根杆向右摆动、后端翼根杆向左摆动：使左

侧前后两个翼上拍时翼膜张紧程度变松、攻角变小、气动阻力增大，下拍时翼膜张紧程度变

紧、攻角变大、气动阻力减小；右侧前后两个翼上拍时翼膜的张紧程度变紧、攻角变大、气动
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阻力减小，下拍时翼膜的张紧程度变松、攻角变小、气动阻力增大，因此在水平面内产生了

两对扑翼上下拍的阻力差，从而得到左偏航控制力矩，进而完成飞行器向左偏航；右偏航力

矩姿态控制舵机臂旋转方向与左偏航力矩产生过程相反。
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一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器及其控制力矩产生

方法

技术领域

[0001] 本发明涉及微型飞行器领域，具体来说是一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行

器及其控制力矩产生方法。

背景技术

[0002] 随着上世纪末飞行器设计理念的不断创新和微电子技术的大幅进步，微型飞行器

被提出并快速发展。微型飞行器具有体积小、重量轻和机动性强等特征，适用于复杂环境下

的侦查、勘探和协助救援等工作，应用前景广泛。仿生微型扑翼飞行器作为微型飞行器的一

个重要分支，随着仿生学设计的发展逐渐开始出现。扑翼微型飞行器依靠扑翼的往复拍动

产生升力，通过对扑翼拍动过程的细微控制产生控制力矩,其可在低雷诺数下保持较高的

气动效率及灵敏的机动性，具备垂直起降、悬停等飞行能力。

[0003] 仿昆虫扑翼飞行器模仿自然界中的蜂、蝇等飞行生物，大多具有一对翅膀，其升

力、控制力矩均依靠仅有的一对翼产生，因此这导致这类飞行器普遍存在升力不足、控制舵

效较低、控制方案复杂等问题。为解决上述问题，现今提出了微型双扑翼飞行器，此类飞行

器有前后两对扑翼，翼数量的增加增大了升力，对前后两对翼的整体控制进行力矩控制和

姿态控制，降低了控制舵效和控制设计的难度。上述特征为研制大载荷微型飞行器提供了

有效方案。

[0004] 微型双扑翼飞行器没有尾翼，其飞行是动不稳定的；此外，微型双扑翼飞行器在扑

翼反复扑动时会产生振动，这加剧了飞行的动不稳定性，这也为飞行器运动信息的精确解

算带来了困难，因此微型双扑翼飞行器实际稳定飞行需要增稳控制和精确的姿态解算能

力。

[0005] 实际制造的飞行器传动机构、扑翼在制造和装配时无法保证严格对称，因此其左

右扑翼产生的力有差别，因此飞行器无法避免初始偏航力矩的存在，无偏航控制飞行器飞

行时会不停绕竖直轴旋转。因此，应着重开发或改进微型双扑翼飞行器的偏航控制。

[0006] 过往微型扑翼飞行器还存在控制机构响应较慢、舵效不足，控制力矩产生会带来

较大的升力损失的问题，如专利“一种微型四扑翼飞行器”(CN  110712751A)公开了一种扑

翼飞行器，其利用直线舵机拉动翼根杆的方式进行滚转和偏航控制，直线舵机相较旋转舵

机反应速度慢、定位能力差，难以快速地定位翼根杆，因此扑翼难以及时提供足够的气动

力，滚转、偏航方向控制舵效也不足。此外，该设计通过每对扑翼系统的整体转动改变气动

力产生控制力矩，控制力矩产生的同时合力在竖直方向的分量减小，这导致有效升力不足。

[0007] 除上述问题之外，过去微型扑翼飞行器进行姿态控制过程还会伴随飞行器重心的

变化。如专利“一种微型四扑翼飞行器”(CN  110712751A)、“一种适用于微型四扑翼飞行器

的传动机构”(CN  110525647  A)公布的具有三自由度控制能力的微型双扑翼飞行器大多采

用将飞行器机构、扑翼、电机作为整体进行移动的控制力矩产生方式，该种方式会导致飞行

器重心的变化，也不利于飞行器的稳定控制。
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[0008] 总的来看，目前仍有必要发明一种微型双扑翼飞行器，使其具有偏航姿态控制能

力，同时在保证控制过程升力少损失、飞行器重心小变化的基础上增强俯仰、滚转及偏航力

矩产生舵效。

发明内容

[0009] 本发明针对现有微型双扑翼飞行器的增稳控制与偏航控制问题，同时为解决飞行

器控制舵效低、控制力矩产生过程中飞行器易损失升力、重心位置易改变等问题，发明了一

种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器及其控制力矩产生方法。该飞行器采用前后两对扑

翼产生升力，具有俯仰、滚转、偏航三轴姿态自主增稳控制能力。该微型双扑翼飞行器借助

旋转舵机改变柔性扑翼膜的张紧程度改变翼上的气动力和力矩，而不再通过改变前后两套

拍动机构的相对位置来产生控制力矩，实现了舵效增强、升力损失降低以及重心位置不变，

增强了控制效果并降低了控制难度。

[0010] 一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器，包含中间连接结构、前后两套完全相

同的扑翼系统以及增稳控制系统，所述中间连接结构将前后两套完全相同的扑翼系统连接

为一个整体，所述扑翼系统实现气动力和控制力矩产生，所述增稳控制系统用于飞行过程

中的增稳控制，以消除飞行器飞行的动不稳定性。

[0011] 所述中间连接结构为立体结构，所述立体结构上部前后两端开有两个底座安装

孔，用于固定所述前后两套扑翼系统的底座，以将两套扑翼系统组合为一个整体。

[0012] 所述扑翼系统共有两套，每套均包括拍动机构及扑翼。

[0013] 所述拍动机构包括空心杯电机、减速齿轮组、拍动角放大机构及底座。所述空心杯

电机为大功率有刷电机。所述减速齿轮组为二级直齿减速轮组。所述拍动角放大机构为曲

柄‑连杆机构。所述底座经3D打印整体成型，为左右对称结构。

[0014] 所述扑翼由翼膜、主翼杆、辅翼杆、翼根杆组成。翼膜为柔性薄膜，通常采用聚乙烯

材料等做成，呈仿生扑翼状。所述翼膜前缘与所述主翼杆连接，所述辅翼杆与所述主翼杆呈

30°粘连在所述翼膜上，所述翼膜平铺状态下所述翼根杆与所述翼膜左侧粘连且与翼膜前

缘呈110°‑120°，所述扑翼安装之后，所述翼根杆与所述主翼杆垂直，以便使所述翼膜在安

装后松弛；拍动过程中，所述主翼杆带动所述辅翼杆和翼膜高频往复拍动，所述辅翼杆和翼

膜在惯性力和气动力的作用下发生变形，所述翼膜的最大变形受所述翼根杆位置的约束，

使得上下拍中间时刻翼展向面积二阶矩位置处的攻角(定义为翼拍动平面与翼面积二阶矩

位置处展向截面的攻角)在25°‑35°之间，以维持较高的气动效率。所述扑翼系统在上下拍

中间时刻通过改变翼根杆的前后左右位置，可改变翼膜的张紧程度，进而改变上下拍攻角

产生不同的气动力和气动力矩。

[0015] 所述增稳控制系统包含姿态控制舵机、翼根位置控制机构及飞行控制电路板。

[0016] 所述姿态控制舵机为微小型大扭矩旋转舵机，一前一后分布在底座的正下方，通

过所述姿态控制舵机的摇臂驱动所述翼根位置控制机构左右移动，改变所述翼根杆位置调

整所述翼膜上下拍时的张紧程度，在上下拍过程中产生非对称的气动力，从而获得气动控

制力矩。

[0017] 所述翼根位置控制机构共有两个，分别控制所述前后一对扑翼的翼根杆位置；所

述翼根位置控制机构呈T形，在左右两个端点设孔约束所述翼根杆位置，在中间梁设槽与所
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述姿态控制舵机的摇臂连接，所述翼根控制机构将所述姿态控制舵机的转动转换为所述翼

根位置控制机构的左右移动，带动所述翼根杆左右摆动。

[0018] 所述飞行控制电路板为采用MEMS工艺制造、微型、轻型的机载电路板，包含主控芯

片和机载传感器，其中主控芯片用于运行增稳控制算法；所述机载传感器集成了加速度计、

陀螺仪及磁力计，分别测量飞行器的加速度、角速度、磁方位角数据；所述机载传感器测量

的数据经低通滤波处理后，在所述主控芯片中通过互补滤波和扩展卡尔曼滤波组成的姿态

估计算法计算出飞行器的三轴角速度与三轴姿态角。为准确获取飞行器飞行参数，该飞行

控制电路板借助泡沫胶粘接在中间连接结构上并靠近飞行器重心。

[0019] 由于扑翼扑动时产生的振动对传感器的数据采集造成了严重干扰，加速度计的采

集数据尤为不准确。尽管互补滤波算法中利用陀螺仪对加速度计数据进行了一次修正，但

仅仅依靠互补滤波解算的飞行姿态信息仍无法直接用于增稳控制。扩展卡尔曼滤波算法利

用加速度计与磁力计直接解算出的姿态角作为观测量，在扑翼振动影响下，姿态解算结果

也不够精确。单独使用任何一种方法均不能够满足高精度姿态解算要求。因此，本发明的姿

态估计算法同时采用了互补滤波和扩展卡尔曼滤波的方式，利用互补滤波算法修正后的姿

态角作为扩展卡尔曼滤波的观测变量，然后进行扩展卡尔曼滤波解算飞行器运动数据，能

够有效抑制振动噪声，并减小姿态角随振动的漂移。

[0020] 一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的增稳飞行控制方法是内外两环的PID

串级控制，外环控制器为姿态角控制器，内环控制器为角速度控制器；当飞行器受到扰动

时，将无扰动理想状态下的三轴姿态角控制指令作为姿态角期望值，姿态角期望值与飞行

控制电路板中的滤波算法解算出的三轴姿态角信息做差，差值作为姿态角控制器的输入

值，经过外环PID控制，输出值直接作为三轴角速度期望值；之后，角速度期望值与飞行控制

电路板中的滤波算法解算出的三轴角速度信息做差，差值作为角速度控制器的输入值，经

过内环PID控制，输出为三轴增稳控制期望；最后，三轴增稳控制期望通过预先设置的混控

矩阵，转换为两个电机与两个姿态控制舵机这四个通道的PWM波控制信号，通过脉冲宽度的

占空比来控制电机转速与姿态控制舵机舵偏量，进而产生三轴控制力矩，使飞行器快速做

出相应动作，消除期望姿态与实际姿态间的误差，达到增稳控制的目的。

[0021] 一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器控制力矩产生方法包括滚转力矩、俯仰

力矩以及偏航力矩产生方法。

[0022] 一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的滚转力矩产生方法为：当飞行器需要

右滚转力矩时，前端姿态控制舵机臂顺时针转动，后端姿态控制舵机臂逆时针转动，通过翼

根位置控制机构带动两对翼根杆同时向右摆动，从而使左侧前后两个扑翼翼膜的张紧程度

同时变紧，攻角变大，升力增大；使右侧前后两个扑翼翼膜的张紧程度同时放松，攻角变小，

升力减小。因此产生了两组左右翼的升力差，得到右滚控制力矩，进而完成飞行器的右滚。

左滚力矩姿态控制舵机臂旋转方向与右滚转力矩产生过程相反。滚转力矩产生方法只需改

变翼根位置，无需将飞行器机构、电机等较重的部分作为整体进行移动，能够保证在产生有

效滚转控制力矩的同时，减小升力的损失和重心位置的改变。

[0023] 一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的俯仰力矩产生方法为：当飞行器需要

产生抬头力矩时，前端电机转速上升，后端电机转速下降，前后两电机分别驱动主轴齿轮及

减速齿轮组，经过拍动角放大机构驱动扑翼往复拍动，使得前对扑翼拍动频率增高、升力增
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大，后对扑翼拍动频率降低、升力减小，从而产生俯仰控制力矩，进而完成飞行器的抬头动

作；低头力矩前后电机转速的变化与抬头力矩相反。该方法中，前后两组翼相互独立，便于

控制，而且能够产生较大的控制力矩，为微型大载荷高机动双扑翼飞行器提供了一个方案。

[0024] 一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的偏航力矩产生方法为：当飞行器需要

产生左偏航力矩时，前后两个姿态控制舵机同时顺时针转动，通过翼根位置控制机构带动

前端翼根杆向右摆动、后端翼根杆向左摆动：使左侧前后两个扑翼上拍时翼膜张紧程度变

松、攻角变小、气动阻力增大，下拍时翼膜张紧程度变紧、攻角变大、气动阻力减小；右侧前

后两个扑翼上拍时翼膜的张紧程度变紧、攻角变大、气动阻力减小，下拍时翼膜的张紧程度

变松、攻角变小、气动阻力增大，因此在水平面内产生了两对扑翼上下拍的阻力差，从而得

到左偏航控制力矩，进而完成飞行器向左偏航。右偏航力矩姿态控制舵机臂旋转方向与左

偏航力矩产生过程相反。该方法只需改变翼根位置，无需将飞行器机构、电机等较重的部分

作为整体进行移动或旋转，能够保证在产生有效滚转控制力矩的同时，减小升力的损失和

重心位置的改变。

[0025] 本发明的优点在于：

[0026] (1)一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器及其三自由度控制力矩产生方法，

具有俯仰、滚转、偏航三轴姿态增稳控制能力，弥补了先前偏航控制的缺失。通过两个姿态

控制舵机分别控制了两对扑翼的翼根位置，相对直线姿态控制舵机和单个姿态控制舵机控

制方案，能够产生更高的舵效，使飞行器实现更高的机动性能。

[0027] (2)一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器及其三自由度控制力矩产生方法，

该飞行器的控制方式针对之前的双扑翼控制过程中易改变重心的问题，只改变了柔性扑翼

的张紧程度，没有整体移动机构与电机位置，也没有直接改变扑翼方向，不仅增大了控制力

矩，而且减少了不利于控制的重心位置变动与升力的损失。

[0028] (3)一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器及其三自由度控制力矩产生方法，

采用了互补滤波和扩展卡尔曼滤波融合解算的方式，提高了高频振动下双扑翼飞行器运动

数据的解算精度，解决了先前双扑翼飞行器姿态估计不准的问题。

[0029] (4)一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器及其三自由度控制力矩产生方法，

将两套拍动机构通过固定结构连接在一起后振动更小，更利于飞行器的稳定性。

附图说明

[0030] 图1是本发明一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的整体方案示意图；

[0031] 图2是本发明一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的中间连接结构示意图；

[0032] 图3是本发明一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的减速齿轮组示意图；

[0033] 图4是本发明一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的拍动角放大机构示意

图；

[0034] 图5是本发明一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的底座示意图；

[0035] 图6是本发明一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的扑翼示意图；

[0036] 图7是本发明一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的姿态控制舵机固定架示

意图；

[0037] 图8是本发明一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器的翼根位置控制机构示意
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图；图中：

[0038] 1‑中间连接结构；2‑扑翼系统；3‑增稳控制系统；

[0039] 21‑拍动机构；211‑空心杯电机；212‑减速齿轮组；213‑拍动角放大机构；214‑底

座；

[0040] 2121‑主轴齿轮；2122‑双层齿轮；2123‑大齿轮；2124‑驱动连杆安装孔；

[0041] 2131‑驱动连杆；2132‑Z型连杆；2133‑圆弧连杆；2134‑摇杆；

[0042] 2141‑电机安装孔；2142‑双层齿轮安装孔；2143‑大齿轮安装孔；2144‑Z型连杆安

装孔；2145‑摇杆安装孔；2146‑槽形凸台；2147‑姿态控制舵机固定架安装孔；

[0043] 22‑扑翼；221‑翼膜；222‑主翼杆；223‑辅翼杆；224‑翼根杆；

[0044] 31‑姿态控制舵机；

[0045] 32‑姿态控制舵机固定架；321‑底座安装孔；322‑姿态控制舵机安装孔；

[0046] 33‑翼根位置控制机构；331‑翼根定位孔；332‑姿态控制舵机摇臂连接槽；

[0047] 34‑飞行控制电路板；

具体实施方式

[0048] 下面将结合附图和实施例对本发明作进一步的详细说明。

[0049] 如图1所示，本发明一种可自主增稳控制的微型双扑翼飞行器，包含中间连接结构

1、扑翼系统2以及增稳控制系统3。箭头指向前方。

[0050] 如图2所示，所述中间连接结构1为立体结构，上部前后两端开有两孔，用于固定前

后两套拍动机构21，以将两套拍动机构21组合为一个整体。

[0051] 如图1所示，所述扑翼系统2共有两套，每套均包括拍动机构21及扑翼22。

[0052] 如图1所示，所述拍动机构21包括空心杯电机211、减速齿轮组212、拍动角放大机

构213及底座214。所述空心杯电机211为大功率有刷电机。

[0053] 如图3所示，所述减速齿轮组212为二级直齿减速轮组，均采用塑料制成，包括主轴

齿轮2121，双层齿轮2122和大齿轮2123。主轴齿轮2121安装在电机211的输出轴上，大齿轮

2123安装在底座214中间的安装孔上，双层齿轮2122安装在底座两侧的任一安装孔上，分别

与大齿轮2123和主轴齿轮2121啮合。空心杯电机211输出的高速旋转运动通过主轴齿轮

2121依次带动双层齿轮2122、大齿轮2123实现减速。大齿轮2123上设有驱动连杆安装孔

2124，用于安装拍动角放大机构的驱动连杆2131。

[0054] 如图4所示，所述拍动角放大机构213为曲柄‑连杆机构，包括驱动连杆2131、Z型连

杆2132、圆弧连杆2133、摇杆2134。驱动连杆2131一端通过安装孔与大齿轮2123铰接，另一

端在底座顶部的槽形凸台2146约束下滑动。Z型连杆2132两端分别设有一孔一槽，中上部设

有一孔；Z型连杆2132通过中部的孔与底座214上缘内测两孔铰接，通过端部的孔与圆弧连

杆2133任意端铰接，驱动连杆2131一端在槽内滑动。圆弧连杆2133两端开孔，分别与Z型连

杆2132和摇杆2134铰接。摇杆2134中间设有一孔与圆弧连杆2133铰接，一端设有一孔与底

座214上缘外侧两孔铰接，另一端沿轴向开孔固连主翼杆222。

[0055] 如图5所示，所述底座214呈对称布置。底座214最下端设定内径较大的柱形空腔电

机安装孔2141，用于安装空心杯电机211；底座214中部设有三个孔及凸台2142、2143，分别

用于双层齿轮2122和大齿轮2123的安装定位；底座214的上表面分布四个孔及凸台，用于安
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拍动角放大机构213；底座214上表面对称轴位置设置一个槽形凸台2146，用于拍动角放大

机构213中驱动连杆2131的限位；底座214中部设两姿态控制舵机固定架安装孔2147，将姿

态控制舵机固定架32固连在底座214上。

[0056] 如图6所示，所述扑翼22由翼膜221、主翼杆222、辅翼杆223、翼根杆224组成。翼膜

221为柔性薄膜，通常采用聚乙烯材料等做成，呈仿生扑翼状。翼膜221前缘与主翼杆222连

接，辅翼杆223与主翼杆222呈30°粘连在翼膜221上。翼膜221平铺状态下翼根杆224与翼膜

221左侧粘连且与翼膜221前缘呈110°‑120°，翼安装之后，翼根杆224与主翼杆222垂直，以

便使翼膜221在安装后松弛。拍动过程中，主翼杆222带动辅翼杆223和翼膜221高频往复拍

动，辅翼杆223和翼膜221在惯性力和气动力的作用下发生变形，膜的最大变形受翼根杆224

位置的约束，使得上下拍中间时刻翼展向面积二阶矩位置处的攻角(定义为翼拍动平面与

翼面积二阶矩位置处展向截面的夹角)在25°‑35°之间，以维持较高的气动效率。所述扑翼

系统2在上下拍中间时刻通过改变翼根杆224的前后左右位置，可改变翼膜221的张紧程度，

进而改变上下拍攻角产生不同的气动力和气动力矩。

[0057] 如图1所示，所述增稳控制系统3包含姿态控制舵机31及姿态控制舵机固定架32、

翼根位置控制机构33及飞行控制电路板34。

[0058] 如图1所示，所述姿态控制舵机31为微小型大扭矩旋转舵机，一前一后分布在底座

的正下方，通过舵机摇臂驱动翼根位置控制机构33左右移动，改变翼根杆224位置调整扑翼

膜221上下拍时的张紧程度，在上下拍过程中产生非对称的气动力，从而获得气动控制力

矩。

[0059] 如图7所示，所述姿态控制舵机固定架32上端设两底座安装孔321，用于将姿态控

制舵机固定架32与底座214固连；上端设两姿态控制舵机安装孔322，用于将姿态控制舵机

31与姿态控制舵机固定架32固连。

[0060] 如图8所示，所述翼根位置控制机构33呈T形，左右两个端点设翼根定位孔331孔约

束翼根杆224，中间梁设姿态控制舵机摇臂连接槽332与姿态控制舵机31摇臂连接，从而实

现将姿态控制舵机31的转动角转换为翼根位置控制机构33的左右移动，带动翼根杆224左

右摆动，从而改变左右两侧扑翼翼膜221的张紧程度，产生左右翼不同的气动力，进而产生

两组左右翼的升力差，因此两姿态控制舵机31反向转动能够产生滚转控制力矩，同向转动

能够产生偏航控制力矩，二者叠加控制了飞行器的滚转和偏航。

[0061] 所述飞行控制电路板34为采用MEMS工艺制造、微型、轻型的机载电路板，包含主控

芯片和机载传感器，其中主控芯片为采用ARM  Cortex‑M内核的32位微控制器STM32F405，用

于运行增稳控制算法，机载传感器采用微型九轴运动跟踪装置MPU9250，其中集成了加速度

计、陀螺仪及磁力计，分别测量飞行器的加速度、角速度、磁方位角数据。机载传感器测量的

数据经低通滤波处理后，在主控芯片中通过互补滤波和扩展卡尔曼滤波组成的姿态估计算

法计算出飞行器的三轴角速度与三轴姿态角。为准确获取飞行器飞行参数，该飞行控制电

路板34借助泡沫胶粘接在中间连接结构1上并靠近飞行器重心。

[0062] 当飞行器受到扰动时，将无扰动理想状态下的三轴姿态角控制指令作为姿态角期

望值，姿态角期望值与飞行控制电路板34中的滤波算法解算出的三轴姿态角信息做差，差

值作为姿态角控制器的输入值，经过外环PID控制，输出值直接作为三轴角速度期望值；之

后，角速度期望值与飞行控制电路板34中的滤波算法解算出的三轴角速度信息做差，差值
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作为角速度控制器的输入值，经过内环PID控制，输出为三轴增稳控制期望；最后，三轴增稳

控制期望通过预先设置的混控矩阵，转换为两个电机211与两个姿态控制舵机31这四个通

道的PWM波控制信号，通过脉冲宽度的占空比来控制电机211的转速与姿态控制舵机31的舵

偏量，进而产生三轴控制力矩，使飞行器快速做出相应动作，消除期望姿态与实际姿态间的

误差，达到增稳控制的目的。

[0063] 当飞行器需要右滚转力矩时，前端姿态控制舵机31摇臂顺时针转动，后端姿态控

制舵机31摇臂逆时针转动，通过翼根位置控制机构33带动两对翼根杆224同时向右摆动，从

而使左侧前后两个扑翼翼膜221的张紧程度同时变紧，攻角变大，升力增大；使右侧前后两

个扑翼翼膜221的张紧程度同时放松，攻角变小，升力减小。因此产生了两组左右翼的升力

差，得到右滚控制力矩，进而完成飞行器的右滚。左滚力矩姿态控制舵机31摇臂旋转方向与

右滚转力矩产生过程相反。当飞行器需要产生抬头力矩时，前端电机211转速上升，后端电

机211转速下降，前后两电机211分别驱动主轴齿轮2121及减速齿轮组212，经过拍动角放大

机构213驱动扑翼22往复拍动，使得前对扑翼22拍动频率增高、升力增大，后对扑翼22拍动

频率降低、升力减小，从而产生俯仰控制力矩，进而完成飞行器的抬头动作；低头力矩前后

电机211转速的变化与抬头力矩相反。当飞行器需要产生左偏航力矩时，前后两个姿态控制

舵机31同时顺时针转动，通过翼根位置控制机构33带动前端翼根杆224向右摆动、后端翼根

杆224向左摆动：使左侧前后两个扑翼22上拍时翼膜221张紧程度变松、攻角变小、气动阻力

增大，下拍时翼膜221张紧程度变紧、攻角变大、气动阻力减小；右侧前后两个扑翼22上拍时

翼膜221的张紧程度变紧、攻角变大、气动阻力减小，下拍时翼膜221的张紧程度变松、攻角

变小、气动阻力增大，因此在水平面内产生了两对扑翼22上下拍的阻力差，从而得到左偏航

控制力矩，进而完成飞行器向左偏航。右偏航力矩姿态控制舵机31摇臂旋转方向与左偏航

力矩产生过程相反。
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