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摘　 要:针对传统固定翼无人机纵向控制系统带宽小、相位滞后以及耦合度较高的问题ꎬ基于

某鸭式布局无人机提出一种基于非线性动态逆的直接升力控制方法ꎬ实现直接升力模态和垂

直机身平移模态的设计ꎮ 仿真结果表明ꎬ所设计的直接升力控制模态提高了纵向位置闭环控

制系统的带宽以及相位ꎬ其垂向速度的建立远快于常规高度闭环系统ꎮ 设计的垂直机身平移

模态ꎬ实现了纵向位置控制和俯仰角控制的动态解耦ꎮ
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０　 引言

无人机直接升力控制(ＤＬＣ)是通过一些操纵面直接

产生升力或者侧力ꎬ从而改变无人机的轨迹[１] ꎮ 相比常

规无人机升力必须通过机身的旋转得到ꎬＤＬＣ 大大提高

了无人机的灵活性ꎬ对于精确飞行控制以及提高机动性具

有重要的意义ꎮ
针对无人机直接升力控制系统ꎬ龚华军等[２] 利用后

缘襟翼偏转所产生的直接升力抵消迎角扰动产生的气动

效果ꎬ使无人机达到中性稳定状态ꎬ有效地加速了无人机

的姿态控制ꎮ 美国的 ＭＡＧＩＣ ＣＡＲＰＥＴ项目[３]使用直接升

力控制设计了飞行轨迹角速率控制模态以及轨迹增量控

制模态ꎬ提高了着舰的安全性和成功率ꎮ 王亚龙等[４] 针

对菱形布局无人机设计了自抗扰无人机直接升力控制ꎬ解
决了着陆时姿态以及轨迹控制的问题ꎮ ＳＨＡＰＩＲＯ Ｅ Ｙ
Ｓｏｂｅｌ[５]根据 ＭＩＭＯ 的线性小扰动无人机模型ꎬ采用特征

结构配置的方法设计了直接升力以及直接侧力多模态控

制律ꎮ ＭＥＲＡＴ Ｒ[６]针对空客 Ａ３８０ 飞机设计了经典直接

升力控制律ꎬ得出 ＤＬＣ 能在高湍流环境下提高乘坐舒适

性、提高自动着陆性能的结论ꎮ 这些直接升力控制策略均

采用经典的控制理论ꎬ动态解耦效果不强ꎮ

因此ꎬ本文设计了基于非线性动态逆的直接升力控制

方法ꎬ在垂直机身平移模态下有效地将下沉率和俯仰角的

控制动态解耦ꎬ并且拥有良好的航迹倾斜角跟踪效果ꎮ 在

直接升力模态下能够保持无人机的迎角恒定ꎬ显著提高了

航迹倾斜角控制环的带宽ꎮ 引入 ＰＩＤ 控制器和 １ 阶参考

模型ꎬ鲁棒性强ꎬ控制结构简单ꎬ易于工程实现ꎮ

１　 鸭式布局无人机运动模型分析

某鸭式布局无人机气动布局如图 １所示ꎮ Ｏｇ 代表无

人机质心位置ꎬＯａ 代表无人机气动中心ꎬ其具有水平鸭

翼ꎬ双垂尾布局ꎮ 襟翼产生俯仰力矩的力臂较短ꎬ对无人

机姿态的影响较小ꎬ拟用作直接升力操纵面ꎮ
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图 １　 鸭式布局无人机气动布局
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该飞机对象特性的建模可以用包含 １２个 １阶非线性

微分方程的方程组来描述[７] :
ｘ􀅰＝ ｆ( ｔꎬｘꎬｕ)
ｙ＝ｇ( ｔꎬｘꎬｕ){ (１)

其中:ｘ ＝ ＶｘꎬＶｙꎬＶｚꎬωｘꎬωｙꎬωｚꎬϑꎬγꎬψꎬｘｇꎬｈｇꎬｚｇ[ ] Ｔꎬ矩阵

内各变量分别表示无人机三轴机体速度、三轴欧拉角速

率、三轴欧拉角以及北向位置、高度和东向位置ꎻｕ ＝
δａꎬδｅꎬδＴꎬδｒꎬδｆ[ ] Ｔꎬ矩阵内各变量分别表示副翼、鸭翼、

油门、方向舵和襟翼出舵量ꎻｔ 代表时间ꎮ
采用鸭翼和襟翼用作无人机的直接升力控制面时ꎬ襟

翼作为直接升力主要操纵面ꎬ鸭翼则用于平衡襟翼产生的

俯仰力矩ꎮ 接下来验证该无人机使用直接升力控制方法

的可行性ꎮ
ＣＬＤＬＣ

＝Ｃδｆ
Ｌ (α)＋Ｃδｅ

Ｌ (α)􀅰Ｋ

Ｋ＝ －
Ｃδｆ

Ｍ(α)
Ｃδｅ

Ｍ(α)

(２)

式中:ＣＬＤＬＣ
、Ｃδｆ

Ｌ (α)、Ｃδｅ
Ｌ (α)和 Ｋ 分别是直接升力操纵面

的升力系数、襟翼升力系数、鸭翼升力系数以及襟翼和副

翼的交联增益ꎻＣδｆ
Ｍ(α)和 Ｃδｅ

Ｍ(α)分别是襟翼和鸭翼俯仰

力矩系数ꎮ
在襟翼出舵角限幅为３０°的情况下ꎬ此时鸭翼出舵角

约为１３.６°ꎬ无人机质量 ｍ ＝ １８ ｋｇꎬ那么直接升力控制舵面

为无人机能提供最大的直接升力在±０.３ ｇ 左右ꎬ所带来的

升力控制量相当于迎角增加３.７°的升力增加量ꎮ 因此襟

翼和鸭翼能为无人机提供足够的升力增量用于直接升力

控制模态的设计[８] ꎮ

２　 控制律设计

非线性动态逆控制系统的输入为[９] :

ｕ＝Ｇ－１(ｘ)[－Ｆ(ｘ)＋ ｒ
􀅰
＋(Ｋｐ＋Ｋｉ / ｓ＋Ｋｄ􀅰ｓ)ｅ] (３)

式中:Ｋｐ、Ｋｉ 和 Ｋｄ 表示 ＰＩＤ 控制器的 ３ 个参数ꎬＰＩＤ 控制

器决定了整个闭环系统的跟踪性能ꎬ鲁棒性强ꎻ ｒ
􀅰

是作为

期望指令的前馈ꎻＧ－１(ｘ)是控制量输出的解耦矩阵ꎻｅ 是

系统跟踪误差ꎻｓ 是拉普拉斯算子ꎮ

２.１　 航迹倾斜角动态逆控制

航迹倾斜角动态逆控制结构图如图 ２所示ꎬ其辅助输入:

ｖγ ＝(Ｋγｐ＋Ｋγｉ / ｓ＋Ｋγｄ􀅰ｓ)×(γｒｅｆ－γ)＋γ
􀅰

ｒｅｆ

γｒｅｆ ＝
１

Ｔｓ＋１
×γｃ

γ
􀅰

ｒｅｆ ＝Ｋγｆｆ×γ
􀅰

ｃ

(４)

参考模型选用 １ 阶惯性系统ꎬ１ / Ｔγ 表示闭环系统期

望的带宽性能ꎬ本文设置为 ３ ｒａｄ / ｓꎮ 从图 ２中可以看到从

参考模型 １阶时间导数到线性 ＰＩＤ控制器的前馈通道ꎬ它
可以消除跟踪期望指令 γｃ 时出现的时间延迟ꎮ 内环动态

逆控制律由于建模误差以及舵面操纵力矩的影响ꎬ只是近

似的动态逆系统ꎬ因此线性控制器设计为 ＰＩＤ控制器ꎮ 积

分环节引入对误差的积分ꎬ消除了系统的稳态误差ꎮ 系统

的输出采用 δｅ / δｆꎬ相比于单鸭翼输出而言ꎬ襟翼没有非最

小相位瞬态ꎬ可以大大提升无人机的灵活性ꎬ因此提升了

γ 通道的带宽ꎮ
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图 ２　 航迹倾斜角动态逆控制系统

无人机的航迹倾斜角角速率

γ
􀅰
＝
Ｌ＋Ｔｓｉｎ(α＋θＴ)

ｍＶ
－ ｇ
Ｖ
ｃｏｓγ (５)

ＣＬ ＝ＣＬ０＋Ｃδｅ
Ｌ 􀅰δｅ＋Ｃδｆ

Ｌ 􀅰δｆ＋Ｃωｙ
Ｌ 􀅰ｑ

Ｌ＝Ｑ􀅰Ｓ􀅰ＣＬ

(６)

式中:Ｌ 表示升力ꎻＴ 表示推力ꎻθＴ 表示发动机的安装角ꎻＳ
表示机翼有效面积ꎮ

由于直接升力控制模态和垂直平移控制模态下ꎬ鸭翼

和襟翼的俯仰力矩应该相互平衡ꎬ则
Ｍδｅ

ｍｙ(α)􀅰δｅ＋Ｍδｆ
ｍｙ(α)􀅰δｆ ＝ ０ (７)

式中:Ｍδｅ
ｍｙ(α)和Ｍδｆ

ｍｙ(α)分别是鸭翼和襟翼俯仰操纵系数ꎮ
联立式(４)－式(７)可得航迹倾斜角动态逆控制律:

δｆ ＝
ＣＬ－ＣＬ０－Ｃωｙ

Ｌ 􀅰ｑ

Ｃδｆ
Ｌ ＋Ｃδｅ

Ｌ 􀅰 －
Ｍδｆ

ｍｙ(α)
Ｍδｅ

ｍｙ(α)
æ

è
ç

ö

ø
÷

ＣＬ ＝
Ｌ
ＱＳ
＝
(γ

􀅰
＋ ｇ
Ｖ ｃｏｓγ)􀅰ｍＶ－Ｔ􀅰ｓｉｎ(α＋θＴ)

ＱＳ
＝

[(Ｋγｐ＋Ｋγｉ / ｓ＋Ｋγｄ􀅰ｓ)􀅰(γｒｅｆ－γ)＋γ
􀅰

ｒｅｆ＋
ｇ
Ｖ ｃｏｓγ]􀅰ｍＶ－Ｔ􀅰ｓｉｎ(α＋θＴ)

ＱＳ
(８)

２.２　 姿态环动态逆控制系统

根据系统的动力学方程:

ｐｃｇ
􀅰

ｑｃｇ
􀅰

ｒｃｇ
􀅰

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

＝

ｃ１ ｒｑ＋ｃ２ｐｑ

ｃ５ｐｒ－ｃ６ｐ２＋ｃ６ ｒ２

ｃ８ｐｑ－ｃ２ ｒｑ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

üþ ýï ï ï ï ï

ｆ１

＋
ｃ３ ０ ｃ４
０ ｃ７ ０
ｃ４ ０ ｃ９

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

üþ ýï ï ï ï

ｆ２

􀅰
Ｌ
Ｍ
Ｎ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(９)

式中 ｃ１、ｃ２、􀆺、ｃ９ 可从文献[１０]中得到ꎮ
无人机的滚转俯仰力矩方程:

Ｌ
Ｍ
Ｎ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
＝

ＱＳｂ(Ｃｌ０＋Ｃｌｐ
ｂ
２Ｖｐ
＋Ｃｌｒ

ｂ
２Ｖｒ)

ＱＳｃ(Ｃｍ０＋Ｃｍｑ
ｃ
Ｖ ｑ)

ＱＳｂ(Ｃｎｏ＋Ｃｎｐ
ｂ
２Ｖｐ
＋Ｃｎｒ

ｂ
２Ｖｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
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ú
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ｇ１

＋

０ ＣＬδａ
ＣＬδｒ

ＣＭδｅ
０ ０

０ ＣＮδａ ＣＮδｒ

é
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ê
êê
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ｇ２

􀅰
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(１０)
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联立式(９)－式(１０)可得内环动态逆控制律为:

δｅ
δａ
δｒ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

＝ｇ－１２ [ ｆ－１２ (

ｐｃｇ
􀅰

ｑｃｇ
􀅰

ｒｃｇ
􀅰

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

－ｆ１)－ｇ１] (１１)

姿态环的控制结构如图 ３所示ꎮ
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图 ３　 姿态环的控制结构

姿态环控制结构采用内环＋外环的控制结构ꎬ内环

采用航迹倾斜角动态逆相似的架构ꎬ引入前馈以及参考

模型ꎮ 前馈的引入提高角速率环的动态响应ꎬ而外环角

度环采用经典 ＰＩ控制ꎮ 内回路期望航向角速率设置为

０ꎬ是为了提高无人机的航向阻尼特性ꎬ改善无人机的荷

兰滚模态ꎮ
外环控制律设计为:
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３　 直接升力控制模态的实现

本文主要研究的是直接升力控制中的直接升力模态

以及垂直机身平移模态ꎮ 直接升力模态ꎬ即是在迎角保持

不变(α＝ ０)的基础上ꎬ控制无人机的法向加速度ꎬ从而直

接控制无人机的航迹倾斜角ꎮ 由于 Δα＝ ０ꎬ那么在滚转角

很小的基础上ꎬΔθ＝Δγꎮ 垂直平移模态ꎬ即是在不改变机

身俯仰角(Δθ＝ ０)的基础上ꎬ控制无人机在垂直方向上上

下平移ꎬΔα＝ －Δγꎮ

３.１　 直接升力模态的实现

直接升力模态下控制无人机法向加速度并且保持无

人机的迎角不变ꎬ航迹倾斜角动态逆控制信号到襟翼ꎬ与
此同时还需要同时偏转鸭翼ꎬ以保持俯仰力矩平衡ꎬ其示

意图如图 ４所示ꎮ
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图 ４　 直接升力模态传动比示意图
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(１３)

其中 ＭδＦ
和 Ｍδｅ

是气动系数的导数ꎬ与无人机的(Ｖ、α)相

关ꎮ 为保证控制精度ꎬ仅靠开环补偿是不够的ꎬ必须加上

使迎角 Δα＝ ０的闭环修正ꎮ 本文选择油门控制迎角恒定ꎬ
其控制结构如图 ５所示ꎮ
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图 ５　 迎角恒定控制器

ＷΔＴΔα( ｓ)＝ (Ｋｐα＋Ｋｉα / ｓ)􀅰αｅ－ａｚ􀅰Ｋｄα (１４)
式中:Ｋｐα、Ｋｉα 和 Ｋｄα 表示迎角控制系统的 ＰＩＤ 控制器参

数ꎻαｅ 表示迎角误差ꎮ 采用油门保持迎角恒定ꎬＷΔＴΔα( ｓ)和
Ｚｗ 并联ꎬ相当于增加无人机的气动导数 Ｚｗꎬ从而加速了

Δγ 对 Δθ 的响应过程ꎮ ＷΔγΔθ 响应加快但是呈现阻尼不足

的情况ꎬ因此引入法向加速度 ａｚ 用作系统的阻尼项ꎮ
非线性动态逆直接升力模态的实现ꎬ需要断开姿态环

俯仰角的控制ꎬ使用航迹倾斜角动态逆控制系统＋迎角恒

定控制系统ꎮ

３.２　 垂直机身平移模态的实现

垂直平移模态要求保持俯仰姿态不变的情况下ꎬ控制

无人机的垂向速度ꎮ 因此偏转襟翼时ꎬ需要偏转鸭翼以平

衡俯仰力矩ꎬ其传动比与直接升力模态相同ꎮ 由于 Δα ＝
－Δγꎬ因此需要引入 ｋΔα􀅰Δα 信号到襟翼输出中ꎬ用作 Δα
的偏置补偿ꎬ并且由于 Δα 改变ꎬ无人机静稳定力矩改变ꎬ
因此必须引入姿态保持系统ꎬ以平衡无人机静稳定力矩ꎮ
其传动比结构图如图 ６所示ꎮ

�

UδF kδF

kδe zδe

zδF

Uα zα

Δα

Δα

kα

UδF

�
Uδe
UδF

1
s

0
?Δθ=0

Δγ� Δγ

�

图 ６　 垂直平移模态传动比结构图

由图 ６可以得到:
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非线性动态逆直接升力控制系统需要断开迎角保持

回路ꎬ使用航迹倾斜角动态逆控制器(加入 Δα 反馈偏

置)＋俯仰角保持系统ꎮ

４　 仿真验证

仿真分为两部分:１)对姿态控制闭环回路进行仿真

验证ꎬ然后在保持滚转角在配平状态的基础上ꎬ验证航迹

倾斜角动态逆控制器的控制性能ꎮ ２)验证本文设计的直
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接升力控制模态以及垂直平移模态控制器的控制性能ꎮ 仿

真的初始条件为 Ｈ ＝ １００ｍꎬＶ ＝ ３０ｍ/ ｓꎬ无人机配平输入为

ｕｔｒｉｍ ＝[０ꎬ－０.００７ ７ꎬ０ꎬ０ꎬ０.３４ꎬ０]ꎬ配平状态量 ｘｔｒｉｍ ＝ [２９.９３ꎬ０ꎬ
０.６２８ꎬ０ꎬ０ꎬ０ꎬ０ꎬ０.０２１ １ꎬ０]ꎬ控制参数整定如表 １所示ꎮ

表 １　 控制参数整定

参数
内环滚
转角速

内环俯
仰角速

内环航
向角速

航迹倾
斜角

Ｋｐ ３６.０ ３０.０ ４０.０ １.０

Ｋｉ ３.６ ３.０ ０.０ ０.１

Ｋｄ ０.０ ０.０ ０.０ ０.６

Ｋｆｆ １.０ １.０ １.４ １.０

１ / Ｔ ５.０ ５.０ ５.０ ３.０

４.１　 姿态环和航迹倾斜角控制系统仿真

姿态环期望指令选取 φｇ ＝ θｇ ＝ ５°ꎬ仿真时长 １５ ｓꎬ仿真

结果如图 ７所示ꎮ
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图 ７　 姿态环动态逆控制系统响应曲线

从图 ７中可以看出姿态外环的上升时间为 １.８ ｓꎬ调节

时间为 ２.４ ｓ左右ꎬ并且稳态误差几乎忽略不计ꎬ内环角速

率误差在 ２.５ ｓ左右稳定ꎬ动态响应满足要求ꎮ
断开俯仰角控制器ꎬ设置期望滚转角 φｇ ＝ ０ꎬ期望航

迹倾斜角 γｇ ＝ ５°ꎬ航迹倾斜角动态逆控制仿真结果如图 ８
所示ꎮ
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图 ８　 航迹倾斜角动态逆控制系统响应曲线

从图 ８(ａ)可以看出ꎬ航迹倾斜角的上升时间为 ０.７ ｓꎬ

调节时间为 １.８ ｓꎬ稳态误差为 ０ꎬ动态响应良好ꎮ 接着用

频率 ３ ｒａｄ / ｓ、幅值为 １的扫频信号对闭环系统进行测试ꎬ
仿真结果如图 ８(ｂ)所示ꎮ 闭环响应没有幅值衰减ꎬ但有

一定的相位滞后ꎬ相位滞后约为９０°ꎬ因此航迹倾斜角的带

宽约为 ３ ｒａｄ / ｓꎬ相比于常规航迹倾斜角闭环系统而言ꎬ其
带宽提高了约 ８倍ꎮ

４.２　 直接升力和垂直机身平移模态仿真

断开俯仰角控制器ꎬ设置期望滚转角 φｇ ＝ ０ꎬ期望航

迹倾斜角 γｇ ＝ ５°ꎬ加入油门迎角保持系统ꎬ测试直接升力

控制模态ꎬ其仿真结果如图 ９所示ꎮ
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图 ９　 直接升力模态仿真

根据仿真结果可以看出ꎬ图 ９( ａ)航迹倾斜角动态响

应和图 ８(ａ)基本一致ꎬ动态响应良好ꎮ 图 ９(ｂ)反应了直

接升力模态中 θ、α、γ 的变化ꎬ迎角 α 在 ２ ｓ 左右稳定在无

人机的配平迎角１.２°ꎬ并且保持不变ꎬ此时 Δθ ＝ Δγꎬ符合

直接升力模态的特征ꎮ
断开油门迎角保持系统ꎬ设置期望滚转角 φｇ ＝ ０°ꎬ期

望航迹倾斜角 γｇ ＝ ２.４°ꎬ加入俯仰角控制器ꎬ设置期望俯

仰角为配平俯仰角１.２°ꎬ测试垂直机身平移控制模态ꎬ其
仿真结果如图 １０所示ꎮ
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图 １０　 垂直机身平移模态仿真

图 １０(ａ)是航迹倾斜角响应曲线ꎬ垂直平移模态下ꎬ
其动态响应由于迎角的减小而比直接升力模态慢ꎬ上升时
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间和调节时间约为 ４ ｓꎬ没有超调以及稳态误差ꎮ 由图

１０(ｂ)可以看出ꎬ在 １.５ ｓ以后ꎬ俯仰角进入稳态ꎬ稳定在配

平俯仰角１.２°ꎬΔα ＝ －Δγꎬ在 ４ ｓ 以前建立法向加速度ꎬ当
建立一定的迎角变化后ꎬ无人机升力减小ꎬ法向加速度趋

向于 ０ꎮ 飞机在姿态不变条件下以一定的航迹倾斜角飞

行ꎬ符合机身垂直平移模态的特征ꎮ

５　 结语

本文研究了一种基于非线性动态逆的直接升力控制

方法ꎬ将其应用于鸭式布局无人机飞行控制系统的设计ꎮ
在动态逆控制系统中加入期望指令模型ꎬ用于给出期望指

令的动态过程ꎬ闭环系统的动态过程符合一般飞行品质的

要求ꎬ加入参考模型到线性 ＰＩＤ 控制器的一阶时间导数

前馈ꎬ消除了跟踪参考信号的时间延迟ꎮ 根据姿态角和航

迹倾斜角动态逆控制系统设计了直接升力模态以及垂直

平移模态控制律ꎬ其动态响应良好ꎬ相比于经典连续闭环

高度控制系统而言ꎬ带宽更高ꎬ航迹跟踪更加精确ꎮ
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(上接第 １６８页)
　 　 通过示波器波形ꎬ可以看出实验结果与预设的通信协

议是一致的ꎬ验证了主从机通过 ＰＷＭ 信号通信的可行

性ꎮ 本通信方式仍可进一步优化:将信号的频率和占空比

结合ꎬ主机可以传递更多的信息ꎻ从机将低信号线的时间

分辨率精确到 １０ ｍｓ 可以传递更多的信息ꎻ如选用 １６ 位

单片机ꎬ扩展信号的频率范围ꎬ将占空比分辨率精确

到 ０.１％ꎮ

５　 结语

本文提出的 ＰＷＭ 通信方式ꎬ通过 ＰＷＭ 信号的占空

比和电平状态相互传递信息ꎬ可以有效地用于主从机通信

系统ꎮ 经验证ꎬ本通信方式可靠稳定ꎬ对于从机发送数据

量较小的系统而言ꎬ是优先的选择ꎮ 基于 ＰＷＭ 信号的通

信方式ꎬ结构简单、成本低ꎬ在电子与工业控制行业有着较

大的应用前景ꎮ
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