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自旋翼无人机纵向解耦控制技术研究
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摘　 要:针对对象自旋翼无人机ꎬ提出在干扰下如何实现解耦控制ꎮ 由于对象无人机空中段飞行过程中对外界干扰十

分敏感ꎬ很容易在干扰下激发高度和速度间的耦合ꎬ现有控制策略优先考虑了速度控制ꎬ而牺牲了高度控制性能ꎬ所以

导致高度控制鲁棒性较差ꎮ 针对此特性ꎬ提出升降速率指令内回路控制结构以增加系统对高度差的反应能力ꎬ并且在

桨盘控制通道加入高度反馈以弥补油门控制的不足ꎮ 通过仿真测试改进策略的解耦性能以及鲁棒性ꎬ验证了该策略是

合理且可行的ꎮ
关键词:自旋翼无人机ꎻ高度速度耦合ꎻ纵向控制策略

中图分类号:ＴＰ３９１.９　 　 文献标志码:Ｂ　 　 文章编号:１６７１￣５２７６(２０２４)０２￣０２２９￣０５

Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ Ｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ Ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｆ Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ａｕｔｏｇｙｒｏ ＵＡＶ
ＷＡＮＧ Ｚｈｅｎꎬ ＨＵＡＮＧ Ｙｉｍｉｎꎬ ＷＡＮＧ Ａｎｈａｎｇ

(Ｃｏｌｌｅｇｅ ｏｆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬＮａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬＮａｎｊｉｎｇ ２１１１０６ꎬＣｈｉｎａ)
Ａｂｓｔｒａｃｔ:Ｆｏｒ ａｕｔｏｇｙｒｏ ＵＡＶꎬ ａ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｔｏ ｒｅａｌｉｚｅ ｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｎｄｅｒ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｉｓ ｅｘｐｌｏｒｅｄ. Ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ ｇｒｅａｔ ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ ｏｆ
ＵＡＶ ｔｏ ｅｘｔｅｒｎａｌ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｉｎ ｉｔｓ ｆｌｉｇｈｔꎬ ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｂｅｔｗｅｅｎ ａｌｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｓｐｅｅｄ ｔｅｎｄｓ ｔｏ ｂｅ ｅａｓｉｌｙ ｓｔｉｍｕｌａｔｅｄ ｕｎｄｅｒ
ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ. Ｔｈｅ ｅｘｉｓｔｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ ｐｒｉｏｒｉｔｉｚｅ ｓｐｅｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｔ ｔｈｅ ｓａｃｒｉｆｉｃｅ ｏｆ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅꎬ ｌｅａｄｉｎｇ ｔｏ ｐｏｏｒ
ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ｏｆ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ. Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒꎬ ｔｈｅｒｅｆｏｒｅꎬ ｐｒｏｐｏｓｅｓ ａｎ ｉｎｔｅｒｎａｌ ｌｏｏｐ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｓｐｅｅｄ ｕｐ ａｎｄ ｄｏｗｎ ｃｏｍｍａｎｄ
ｔｏ ｉｎｃｒｅａｓｅ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ'ｓ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｔｏ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅꎬ ａｎｄ ｈｅｉｇｈｔ ｆｅｅｄｂａｃｋ ｉｓ ａｄｄｅｄ ｔｏ ｔｈｅ ｐｒｏｐｅｌｌｅｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｈａｎｎｅｌ ｔｏ ｍａｋｅ ｕｐ
ｆｏｒ ｔｈｅ ｓｈｏｒｔａｇｅ ｔｈｒｏｔｔｌｅ ｃｏｎｔｒｏｌ. Ｔｈｅ ｔｅｓｔ ａｎｄ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｎ ｔｈｅ ｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎｄ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ｓｔｒａｔｅｇｙ
ａｒｅ ｃｏｎｄｕｃｔｅｄꎬ ｗｈｉｃｈ ｖｅｒｉｆｉｅｓ ｔｈｅ ｒｅａｓｏｎａｂｌｅ ｎｅｓｓ ａｎｄ ｆｅａｓｉｂｌｉｔｙ ｔｈｅ ｓｔｒａｔｅｇｙ.
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ:ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｕｔｏｇｙｒｏꎻｃｏｕｐｌｉｎｇ ｂｅｔｗｅｅｎ ａｌｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙꎻｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒａｔｅｇｙ

０　 引言

自转旋翼机(简称为自旋翼)是一种以无动

力旋翼为主要升力装置的旋翼飞行器ꎬ依靠空气

来流驱动旋翼自转提供升力[１]ꎬ其主要操纵包括

桨盘纵向倾角、桨盘横向倾角和方向舵ꎬ其外形上

与直升机类似ꎬ起飞方式与固定翼飞机类似ꎮ 自

旋翼起飞前发动机处于怠速ꎬ此时旋翼为有动力

旋翼ꎬ依靠发动机驱动旋转ꎻ达到初始转速后ꎬ断
开旋翼与发动机间的传动ꎬ发动机开大油门ꎬ通过

螺旋桨驱动飞行器向前滑行ꎬ飞行器加速并增加

旋翼桨盘空气流量ꎬ以此驱动旋翼自转ꎬ提供升

力ꎬ待克服重力后便可离地ꎮ 由于其自转特性ꎬ旋
翼传到机身的转矩很小ꎬ不需要额外的转矩平衡

机构[２]ꎮ
无人机是当前的研究重点ꎬ也是研究难点ꎮ

自旋翼的无人化面临着建模置信度高、控制效果

差等难题ꎮ 随着研究的深入ꎬ研究人员已逐步提

高了自旋翼无人机的建模置信度ꎬ也越来越聚焦

于建模与控制中的细节问题[３]ꎮ
自旋翼无人机由于其独特的气动构型ꎬ使其

在控制策略的设计与研究上ꎬ不同于传统的固定

翼与直升机控制方案ꎬ需要根据其控制特点制定

合适的控制策略ꎮ 本文主要针对自旋翼无人机纵

向段的控制策略展开研究ꎮ

１　 问题描述

１.１　 研究对象及问题描述

对象自旋翼无人机气动构型简单ꎬ构成部件

包括无动力旋翼、推力系统、机身、方向舵和起落

架等ꎬ操纵舵面包括:桨盘纵向倾角、桨盘横向倾

角、方向舵和发动机油门开度ꎮ
本文研究的对象无人机为常规气动布局ꎬ气

动构型如图 １所示ꎬ总质量约 ５００ ｋｇꎬ设计飞行速

度 ３０ ｍ / ｓꎮ
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图 １　 自旋翼无人机机体构型

　 　 自旋翼无人机纵向操纵响应的耦合现象描述

如下:当桨盘纵倾角度不变时ꎬ通过油门大小改变

飞行速度ꎬ导致桨盘平面内进气量增加ꎬ旋翼升力

增加使得无人机进行爬升ꎻ当桨盘纵向倾角保持

不变时ꎬ通过桨盘纵倾角度改变飞行高度ꎬ必然会

使桨盘迎面阻力增加ꎬ减小速度[４]ꎮ 综上所述ꎬ自
旋翼无人机纵向操纵通道耦合严重ꎬ单一操纵量

输入会引起多个状态量的变化ꎬ故在无人机巡航

过程中若同时接入多个纵向状态量的控制ꎬ则会

出现相互耦合的现象ꎬ影响控制的品质ꎮ

１.２　 现有控制策略分析

通过上述描述可知ꎬ对象无人机的两个纵向

操纵通道可分别实现对高度和速度的控制ꎬ相应

也就有两种控制方案:利用油门控制速度、桨盘纵

倾角度控制高度以及利用油门控制高度、桨盘纵

倾角度控制速度ꎮ 油门控速、桨盘纵倾控高的方

案与传统的固定翼无人机控制方案类似ꎬ通过仿

真发现ꎬ此方案难以保证速度控制品质ꎬ相应也就

难以保证稳定的旋翼转速ꎬ且浅下滑段会对高度产

生耦合影响ꎬ从而影响自旋翼类飞行器的飞行状

态ꎬ导致高度和速度之间的耦合影响难以消除[５]ꎮ
分析对象无人机线性模型发现ꎬ桨盘纵倾角

度变化对速度的影响较大ꎬ速度对俯仰角变化敏

感ꎬ故为了保证速度控制的精度ꎬ实验室现有方案

采取了利用桨盘纵倾角度控制速度、油门控制高

度的方案ꎬ保证了速度控制精度ꎬ减少了其对高度

的耦合影响ꎮ 但在不确定性环境干扰下ꎬ特别是

垂向风干扰ꎬ两者的耦合会加剧ꎬ本文将在现有方

案上进行改进ꎬ减轻耦合影响ꎮ

２　 特性分析

２.１　 操纵耦合特性分析

自旋翼无人机共 ４ 个操纵输入量ꎬ其中油门

开度和桨盘俯仰操纵属于纵向操纵量ꎬ主要影响

无人机的前飞速度、高度和升降速度等纵向状态ꎮ

分别单独操纵油门通道和桨盘纵向通道得频率响

应如图 ２—图 ５所示ꎮ
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图 ２　 油门开度到纵向

变量频率响应图
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图 ３　 桨盘纵向倾角到纵向

变量频率响应图
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图 ４　 油门开度对纵向

变量的时域响应图
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图 ５　 桨盘纵向倾角到纵向

变量的时域响应图

从频域响应来看ꎬ油门开度在低频段对 ４个纵

向变量有一定的增益ꎬ但普遍较桨盘纵向倾角低ꎬ油
门通道较桨盘纵向通道响应缓慢ꎬ跟踪性能差ꎮ

虽然两个操纵通道对自旋翼的纵向飞行状态

均会产生一定的影响ꎬ但是两个操纵通道之间不

会产生额外的耦合影响ꎮ 当油门开度变化时ꎬ桨
盘纵向倾角作为自旋翼无人机的操纵量输入ꎬ不
会因为高度或者速度变化而导致倾角的改变ꎬ所
以两个操纵量之间并不存在耦合ꎬ而是操纵输入

后ꎬ会同时改变飞机某个状态ꎬ使得控制上难以解

除操纵量带来的耦合影响ꎮ

２.２　 状态耦合特性分析

分析纵向状态变量俯仰角、升降速度及前向

速度之间的频率特性ꎮ 俯仰角斜坡信号响应曲线

如图 ６所示ꎮ
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从频率响应图中可以看出ꎬ升降速度、前飞速

度、俯仰角之间均存在强耦合ꎬ俯仰角对升降速度

和前向速度影响较大ꎬ尤其是给定俯仰角斜坡信

号时ꎬ自旋翼机前向速度与升降速度之间存在特

定的关系[６]ꎮ
机理分析:直接操纵桨盘俯仰倾角会改变旋

翼面与机体间的夹角ꎬ进而改变来流的入流角度ꎮ
当入流角度增大时ꎬ一方面会使旋翼升力增加ꎬ同
时改变旋翼拉力在飞行速度方向的分量ꎬ使得飞

行阻力增加[７]ꎬ从而减小飞行速度ꎬ另一方面ꎬ俯
仰角增加会减小旋翼拉力在竖直方向上的分量ꎬ
因此合适的制导策略可以使旋翼机在竖直方向上

的分力动态稳定ꎬ从而升降速度可以趋于稳定ꎬ而
前向速度逐渐减小ꎮ

３　 油门控制策略改进

油门控制通道原采用的是高度阻尼内回路的

结构ꎬ利用升降速率作为微分环节来提高系统阻

尼ꎬ本质结构为高度和升降速率的内外环并联结

构ꎮ 本文调整为基于指令内回路的高度控制方

案ꎬ实质为高度与升降速率的内外环串联结构ꎬ通
过控制升降速率达到稳定高度目标ꎮ 下面将介绍

其设计过程ꎮ

３.１　 控制律设计

自旋翼无人机独特的气动构型使得桨盘纵向

倾角相对于速度和高度的影响均大大高于油门的

影响[８]ꎬ而速度对于保证自旋翼无人机的稳定性

至关重要ꎮ 因此不同于固定翼无人机的控制策

略ꎬ自旋翼无人机采用桨盘控速、油门控高的思路

来保障速度控制的优先级ꎮ
１)控制结构设计

基于下沉率指令内回路的控制律以升降速率

为实际参控量ꎬ对升降速率进行 ＰＩ 比例积分实现

精确跟踪ꎬ而升降速率指令由外环的高度差生成ꎬ
其控制律表达式如下所示ꎮ

δＴ ＝ δｔｒｉｍＴ ＋ ＫＨ
ΔＨ
 ＋ ＩＨ∫ΔＨｄｔ

Ｈ

ｃｍｄ ＝ ＫＨΔＨ

ì

î

í
ïï

ïï
(１)

当实际高度大于指令高度使得高度差变大

时ꎬ此时的升降速率应当为负值ꎬ若实际高度低于

指令高度使得高度差变小ꎬ此时的升降速率应当

为正值ꎬ所以指令表达式中系数应为负相关ꎮ 控

制结构如图 ７所示ꎮ
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图 ７　 指令内回路控制结构图

　 　 ２)控制参数设计———升降速率回路

升降速率控制回路结构比较简单ꎬ是 ＰＩ 控制

器串联结构ꎬ在整个控制参数设计过程中应当优

先进行ꎮ 此时外环路断开ꎬ控制律表达式仅包括

δＴ ＝ δｔｒｉｍＴ ＋ ＫＨ
ΔＨ
 ＋ ＩＨ∫ΔＨｄｔ (２)

根据上述表达式ꎬ需提取油门通道至升降速

率的传递函数ꎬ通过动量法得到的线性模型可以

获得其传递函数ꎬ其对应的根轨迹以及伯德图如

图 ８所示ꎮ
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图 ８　 油门到升降速率通道根轨迹图及伯德图

通过根轨迹调节得到对应的控制系数 ＫＨ
 ＝

７ꎬＩＨ ＝ ０.２ꎮ 此控制系数下的油门至升降速率通

道的阶跃响应曲线如图 ９所示ꎮ
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图 ９　 改进后的升降速率阶跃响应

经过 ＰＩ 控制调节后ꎬ系统的阶跃响应整体较

好ꎬ一方面动态性能较好ꎬ响应较为迅速ꎬ另一方

面系统稳态误差几乎为 ０ꎬ大大减小了系统误差ꎮ
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　 　 ３)控制参数设计———高度回路

高度回路参数简单ꎬ可直接通过工程经验法

进行整定ꎬ在不同的 ＫＨ 下进行仿真实验ꎬ效果如

图 １０所示ꎮ
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图 １０　 不同系数下高度仿真曲线

通过图 １０中飞行仿真曲线可以看出ꎬ高度外

环参数选择 ０.４ 相对比较合适ꎬ过大会导致高度

产生额外的振荡ꎬ过小则会使得动态响应变差ꎬ对
高度差变化不够敏感ꎮ

３.２　 控制效果验证

为了验证控制律改进的效果ꎬ本节主要从垂

向风干扰不确定性角度展开测试ꎬ分析指令内回

路控制结构的鲁棒性以及不足ꎮ 与原控制相比ꎬ
飞行曲线如图 １１、图 １２所示ꎮ

通过垂向风的测试发现ꎬ利用油门通道控制

升降速度来稳定高度的控制策略ꎬ解决了在垂向

风带来较大高度差后难以收敛的问题ꎮ 在垂向风

撤去后ꎬ高度能够迅速收敛ꎬ比原控制收敛时间减

小了至少 ４０ ｓꎻ但与此同时ꎬ高度收敛过程中ꎬ两
者的耦合效应有所加剧ꎬ具体表现为同一时间下

速度出现了约 ２ ~ ４ ｍ / ｓ 的波动ꎬ并且高度收敛至

平飞高度附近时ꎬ同样出现了一定的波动ꎮ
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图 １１　 高度仿真曲线
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图 １２　 速度仿真曲线

４　 桨盘控制策略改进

利用桨盘纵倾控制前飞速度表现出了较好的

鲁棒性ꎬ速度控制能够适应较为复杂的飞行环境ꎮ
这说明桨盘纵倾通道的控制能力相对较强ꎬ鉴于

桨盘控制的优越性ꎬ本节的思路则是通过将状态

量反馈到桨盘通道ꎬ来协调平飞过程中出现的耦

合影响ꎮ
１)状态反馈量确定

若要采用在桨盘通道加入反馈的改进策略ꎬ
首先需要解决反馈何种状态量ꎮ 通过此种方案目

的是解决高度与速度间的耦合ꎬ理论上应当反馈

高度ꎬ而升降速率也是导致高度变化的原因ꎬ故应

当存在两种反馈方案ꎬ一种是反馈高度变化ꎬ另一

种是反馈下沉率变化ꎮ 桨盘通道输入下高度和升

降速率的伯德图对比如图 １３所示ꎮ
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图 １３　 桨盘纵倾输入下伯德图对比

通过图 １３曲线可以看出ꎬ低频段桨盘通道到

高度幅值曲线处于较高的水平ꎬ说明桨盘通道对

高度与升降速率相比稳态误差较小ꎬ动态响应的

跟踪精度较高ꎻ中频段两者差异不大ꎻ高频段中ꎬ
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桨盘纵倾在高度的幅频曲线中处于较低的水平ꎬ
说明桨盘纵倾协调高度能够有较好的抗干扰

能力ꎮ
综上所述ꎬ反馈高度差至桨盘控制通道理论

上应当比反馈升降速率有更好的效果ꎬ下面将按

照此思路对桨盘控制策略进行调整ꎮ
２)控制律及其参数设计

将高度差反馈至桨盘纵倾通道ꎬ通过桨盘纵

倾来弥补油门控制通道的不足ꎬ协助实现高度的

稳定ꎬ减少其与速度的耦合ꎮ 加入高度差反馈后

的桨盘通道控制律表达式如下ꎮ
δｅ ＝ Ｋϑ

ｅ (ϑ － ϑｃ) ＋ Ｋωｚ
ｅ ωｚ ＋ δｔｒｉｍｅ

ϑｃ ＝ ϑｔｒｉｍ ＋ ＫＩＶ
ϑ ∫ΔＶｄｔ ＋ ＫＶ

ϑΔＶ ＋ ＫＨΔＨ{ (３)

式中 ＫＨΔＨ 是加入的高度差反馈项ꎬ通过桨盘纵

倾调整俯仰角以实现无人机对高度差的反应ꎮ 控

制结构如图 １４所示ꎮ
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图 １４　 带高度差反馈的桨盘控制律结构

此控制方案中ꎬ只有一个参数:反馈系数ꎮ 由

于参数单一ꎬ较为简单ꎬ没有必要按照控制律设计

流程重新设计ꎬ且方案改进的目标是解决在飞行

过程中外界环境干扰下的耦合影响ꎬ针对性和目

的性很强ꎬ故可直接用工程经验法进行参数整定ꎮ
工程经验设计主要是通过半物理仿真实验ꎬ

通过模拟实际飞行状况ꎬ找出合适的控制系数ꎮ
该种方案操作简单且真实反映飞行过程的动态特

征ꎬ更加符合实际应用需求ꎮ 对象无人机控制的

主要难点在于风干扰下难以抑制耦合ꎬ所以在使

用工程经验法进行参数整定时ꎬ本文创新性地提

出了基于风干扰下的参数整定方法ꎬ加入对象无

人机较为敏感且难以抵御的外界干扰:垂向风ꎮ
通过仿真得到的反馈系数为 ０.４ꎮ

５　 仿真验证

通过对象无人机的非线性 ６自由度动力学模

型进行综合仿真验证ꎬ针对对象无人机对外界风

干扰敏感的特性展开验证测试ꎬ主要是风干扰ꎬ同
时在实际飞行过程中ꎬ还伴随着燃料消耗带来的

质量质心偏差ꎬ可以在仿真中用修改质量质心数

据来模拟ꎬ垂向风干扰下高度、速度仿真曲线如

图 １５所示ꎮ
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图 １５　 垂向风干扰下高度、速度仿真曲线

图 １５中实线为改进后的纵向控制策略仿真

效果ꎬ虚线为原控制策略仿真效果ꎮ 可以看出ꎬ通
过控制策略的改进ꎬ对象无人机在出现风干扰时ꎬ
高度和前飞速度的波动情况明显好转ꎮ 动态响应

中垂向风干扰时间段中最大高度差明显较少ꎬ高度

收敛时间大大缩短ꎬ速度波动整体相对较小ꎬ受高

度的耦合影响较小ꎮ 稳态响应中高度和速度基本

都不存在静差ꎬ两者皆很稳定ꎮ 说明控制策略改进

效果明显ꎬ能够大大减少干扰下的耦合影响ꎮ
为了进一步验证控制策略改进后的解耦效果ꎬ

加入质量、质心偏差ꎬ得到的仿真结果见表 １所示ꎮ

表 １　 质量、质心偏差仿真效果

干扰项
最大偏差 收敛时间 / ｓ

高度 / ｍ 速度 / (ｍ / ｓ) 高度方面 速度方面

质量加减 ２５ ｋｇ ６~９ １~２ ７０~９０ <１５

质心前后
偏移 ３ ｃｍ １~２ <１ <２０ <１５

　 　 上述仿真数据表明ꎬ纵向控制策略的改进ꎬ一
方面对垂向风干扰下产生的耦合有明显的抑制ꎬ
与原控制相比性能提升明显ꎬ另一方面在质量、质
心偏差的干扰下ꎬ表现良好ꎬ表明了当前纵向解耦

控制策略的合理性以及可行性ꎮ

６　 结语

空中巡航段是衡量无人机飞行性能的重要阶

段ꎬ同时也是为后续着陆段做准备的阶段ꎬ对自旋

翼空中段解耦控制的设计显得至关重要ꎬ因此本

文的纵向解耦控制策略起到了承前启后的作用ꎮ
本文根据对象无人机的耦合特性ꎬ针对其在

外界干扰下的飞行性能ꎬ尤其是风干扰ꎬ提出了对

两个纵向控制通道的改进策略ꎬ通过油门控制升
(下转第 ２５７页)

３３２



电气与自动化 牧童ꎬ等组合动力原型机吸气爬升段纵向控制器设计

��

��

��

��

�

�

��

H�LN
� � �� �� �� �� ��

��>�P��3

�
�	°



图 １３　 偏差仿真俯仰角曲线
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图 １４　 偏差仿真迎角曲线

综上ꎬ阻尼内回路经过调参设计后控制效果

基本满足小迎角飞行轨迹ꎮ

４　 结语

组合动力原型机在吸气爬升段过程中ꎬ在跨

音速阶段呈现出高动态特性ꎬ这使得俯仰角指令

内回路不再适用ꎬ恰恰是结构简单的俯仰角阻尼

内回路可以有效增大系统阻尼ꎬ从而减小带宽ꎬ使
得飞行器保持低动态特性ꎬ在飞行过程中保持其

姿态角的稳定性ꎬ从而保证在偏差仿真情况下完

成飞行任务ꎮ
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降速率的指令内回路结构ꎬ增加了对象自旋翼机

对高度差的敏感度ꎬ提高了其抗风性能ꎬ并根据其

桨盘纵倾通道控制灵敏性ꎬ将高度差反馈到该控

制通道上ꎬ进一步减少了干扰对高度和速度产生

的耦合影响

最后ꎬ通过搭建 ６自由度模型、非线性仿真实

验进行风干扰、质量质心等干扰测试ꎬ仿真结果验

证了当前解耦策略具有一定的鲁棒性ꎬ提高了无

人机空中段的飞行性能ꎮ
在实际的应用中ꎬ需要具体分析自旋翼机

的敏感特性ꎬ找出耦合较为严重或者干扰下易

发散的状态ꎬ将其作为反馈量反馈到操纵通

道ꎬ并对比不同控制结构的效果ꎬ从而设计合

适的解耦策略ꎮ
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