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摘　 要:针对某中型无人直升机对内环控制的特殊需求ꎬ考虑模型参数不确定以及各种扰动对无人直升机控制的影响ꎬ
设计一种基于线性自抗扰的内环控制系统ꎬ实现无人直升机控制系统对不确定扰动的抑制ꎮ 介绍无人直升机动力学建

模、稳定性分析、内环控制器设计与仿真验证的一整套设计流程ꎮ 结果表明:所设计的内环控制器能够满足技术需求ꎬ
有很好的抗扰效果ꎬ达到了预期的研究目标ꎮ
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０　 引言

无人直升机作为传统直升机的延伸产物ꎬ具
有的独特飞行能力和应用价值ꎬ也是飞行器控制

领域的研究热点[１]ꎮ 飞控系统作为无人机的核心

部分ꎬ在整个无人机系统中起着至关重要的作用ꎮ
无人直升机飞控系统的主要作用是通过机上的各

种传感器获取飞机的实时状态信息ꎬ再通过相应

的计算处理ꎬ解算出无人机各个执行机构的控制

量ꎮ 飞控的主要任务是保证无人机的稳定飞行ꎬ
在稳定飞行的基础上不断提高无人机的飞行品

质ꎮ 设计研究出可靠、稳定和具有高飞行品质的

内环控制系统ꎬ可以为后续无人直升机的进一步

发展打下坚实的基础ꎬ在科研和实际应用方面都

具有非常重要的意义[２－３]ꎮ
本文结合某课题需求ꎬ针对一款中型无人直

升机的内环控制器展开研究设计ꎬ该内环控制为

姿态控制ꎮ 结合该中型无人直升机的线性化模型

进行特性分析ꎬ针对该无人直升机面临的鲁棒性

问题ꎬ设计出横向、纵向、偏航 ３ 个通道的线性自

抗扰控制器ꎬ通过扩张状态观测器对系统内部不

确定参数和未知外部扰动进行估计ꎬ实现控制器

的稳定性、鲁棒性、抗扰性及跟踪性ꎮ

１　 需求分析

本文旨在针对 ＤＷＫ７００ 中型无人直升机(主
要技术参数如表 １所示)设计一套内环控制系统ꎮ
在无人直升机应用的各个领域对姿态保持都有很

高的要求ꎬ如目标跟踪、农药喷洒等ꎮ 姿态的异常

抖动都会对任务的执行带来很大的影响ꎬ如被跟

踪的目标脱离视野、农药喷洒不均匀等ꎮ 所以在

无人直升机作业过程中ꎬ对姿态的保持有着较高

的要求ꎮ
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表 １　 ＤＷＫ７００ 无人直升机技术参数

参数名称 参数值

机长 / ｍ ７.９５

机高 / ｍ ２.５８

空机质量 / ｋｇ ４４０

最大起飞质量 / ｋｇ ７００

最大载荷质量 / ｋｇ ２６０

最高速度 / (ｋｍ / ｈ) １７０

巡航速度 / (ｋｍ / ｈ) １００~１４０

　 　 本文需要针对一种控制量干扰ꎬ如舵机异常

或人为操纵失误造成的控制量异常抖动来设计一

款有着较好抗扰效果的内环控制器ꎮ

２　 中型无人直升机数学模型

对于单旋翼带尾桨的常规布局无人直升机而

言ꎬ通过分析其主要气动部件的气动力学特性ꎬ得
到其对应的力与力矩方程(如主旋翼气动力模型、
机身气动力模型、尾桨气动力模型和安定面气动

力模型等)从而建立无人直升机的非线性动力学

微分方程组ꎮ
在机体坐标系下ꎬ无人直升机的合力 ＦＢ与合

力矩ＭＢ表示为:

ＦＢ ＝
Ｆｘ

Ｆｙ

Ｆｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù
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式中:Ｆｘ、Ｆｙ、Ｆｚ分别表示无人直升机在 ｘ、ｙ、ｚ 方
向上的分力ꎻＸＧ、ＹＧ、ＺＧ分别表示重力在 ｘ、ｙ、ｚ 方
向上的分力ꎻＸｍｒ、Ｙｍｒ、Ｚｍｒ、Ｘ ｔｒ、Ｙｔｒ、Ｚ ｔｒ、Ｘｖｆ、Ｙｖｆ、Ｚｖｆ、
Ｘｈｆ、Ｙｈｆ、Ｚｈｆ、Ｘｘｙ、Ｙｘｙ、Ｚｘｙ分别表示主旋翼、尾桨、垂
尾、平尾与机身分别在 ｘ、ｙ、ｚ 上产生的分力ꎻＬ、Ｍ、
Ｎ 分别表示滚转力矩、俯仰力矩及偏航力矩ꎻＬｍｒ、
Ｍｍｒ、ＮｍｒꎬＬｔｒ、Ｍｔｒ、ＮｔｒꎬＬｖｆ、Ｍｖｆ、ＮｖｆꎬＬｈｆ、Ｍｈｆ、ＮｈｆꎬＬｘｙ、
Ｍｘｙ、Ｎｘｙ分别表示主旋翼、尾桨、垂尾、平尾与机身

的滚转力矩、俯仰力矩及偏航力矩ꎮ
根据牛顿第二定律Ｆ ＝ｍａꎬ得到直升机的动

力学方程:

Ｖ
 ＝ＦＢ / ｍ－Ｗ×Ｖ
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式中:ｍ 为无人直升机的质量ꎻＷ 为无人直升机姿态

角速度ꎻＥ 为角速度转换矩阵ꎻＩ 为转动惯量矩阵ꎮ
直升机机体合力在 ３个坐标轴方向上的分力

计算方程为
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式中:ｕ、ｖ、ｗ 分别为直升机在大地坐标系下的三

轴线速度ꎻｐ、ｑ、ｒ 分别为滚转角速率、俯仰角速率、
偏航角速率ꎮ

机体坐标系中ꎬ直升机在外力矩作用下的角

运动方程为[４]
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式中:Ｉｘｘ、Ｉｙｙ、Ｉｚｚ分别为绕 ｘ 轴、ｙ 轴、ｚ 轴的转动惯

量ꎬ惯性积 Ｉｘｚ为 ０ꎮ
由此可得ꎬ直升机的非线性动力学方程为
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由于无人直升机非线性模型的一些局限性ꎬ给
后续的模型特性分析和控制律设计带来了很大难

度ꎬ同时其建模难度过大且精度不高ꎬ故需要将此非
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线性模型转化为线性化模型再进行分析设计ꎮ
将直升机在各个飞行平衡状态下的运动方程

进行泰勒展开ꎬ忽略高阶导数后ꎬ各个状态参量表

示为基准值加上一个增量[５]ꎬ可以得到增量形式

的无人机线性状态方程为

Δ ｘ
＝ＡΔｘ＋ＢΔｕ (９)

式中 Ａ、Ｂ 分别为状态转移矩阵与输入矩阵ꎮ
本课题组在长期的项目经验积累中发现ꎬ在无

人直升机处于平衡状态下ꎬ其航向通道不会随其他

状态的变化导致受力不同ꎬ所以可以将原无人直升

机的 ９阶状态方程简化为下式中的 ８阶[６]:
Δｘ＝[Δｕ Δｖ Δｗ Δｐ Δｑ Δｒ Δφ Δθ] Ｔ (１０)

Δｕ＝[Δｕｌａｔ Δｕｌｏｎ Δｕｐｅｄ Δｕｃｏｌ] Ｔ (１１)

３　 稳定性分析

直升机的运动是一个纵横向耦合严重的运

动ꎬ为了更精确地分析无人直升机横纵通道的稳

定特性ꎬ将两个通道分离开来进行相应的响应绘

图与分析ꎮ 基于内环的横纵向运动包括滚转角、
滚转角速率、偏航角、俯仰角、俯仰角速率运动[７]ꎮ
本节以无人直升机悬停、前飞 １０ ｍ / ｓ与 ２０ ｍ / ｓ的
状态为例ꎬ对横向与纵向的稳定性进行分析ꎮ

３.１　 纵向模态

对于纵向的稳定性分析ꎬ分别给定 ４ ° / ｓ的俯仰

角速率初值、４ °的俯仰角初值来观察对应俯仰角速

率、俯仰角的零输入响应(图 １)ꎮ 两种响应所对应的

模态分别为俯仰阻尼模态、俯仰震荡模态ꎮ
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图 １　 ４ ° / ｓ 的俯仰角速率初值零输入响应

　 　 由图 １可以看出俯仰阻尼模态在短周期内是

稳定的ꎬ随着速度的不断增大ꎬ衰减的速度也在不

断增大ꎮ 由图 ２ 可知ꎬ纵向震荡模态是一个不断

震荡最终发散的模态ꎮ 待俯仰阻尼模态快速表现

过后ꎬ纵向震荡模态开始有所显现ꎬ逐渐震荡最终

发散ꎬ但随着速度的不断增大ꎬ震荡的幅度有所缓

解ꎬ但仍然处于发散状态ꎮ
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图 ２　 ４°的俯仰角初值零输入响应

由上述分析可知ꎬ虽然速度的增大可以缓解

纵向的不稳定性ꎬ但远远达不到控制所需的稳定

性要求ꎬ所以纵向控制主要目的是解决飞行的稳

定性ꎬ在达到稳定性要求的基础上增大阻尼ꎮ

３.２　 横航向模态

对于横航向的稳定性分析ꎬ分别给定 ４ ° / ｓ的
滚转角速率初值、４ °的滚转角初值、４ °的偏航角

初值来观察对应滚转角速率初值、滚转角、偏航角

的零输入响应ꎮ
横航向模态中短周期模态为滚转阻尼模态ꎬ滚

转角速率受扰后的响应属于滚转阻尼模态ꎮ 由图 ３
可知ꎬ该模态衰减速度很快ꎬ是一个稳定的模态ꎮ 长

周期模态为横向震荡模态ꎬ滚转角受扰后的响应属

于横向震动模态ꎬ其动态响应如图 ４所示ꎬ有收敛趋

势ꎬ但由于阻尼不足ꎬ衰减较慢ꎮ 偏航角收到扰动后

如图 ５所示ꎬ由于直升机的尾桨会提供一定的反作

用力ꎬ增强了该方向上的阻尼ꎬ使得扰动衰减ꎮ 与纵

向模态相同ꎬ随着无人直升机飞行速度的不断增加ꎬ
扰动衰减的速率也会不断增加ꎬ但运动响应仍然不

够理想ꎮ 所以通过分析ꎬ与纵向模态不同ꎬ横航向模

态在控制方面的主要需求为加快响应时间ꎬ以提高

无人直升机的控制质量ꎮ
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４　 操纵性分析

该无人直升机的操纵特性分析主要从操纵灵

敏度的角度展开ꎮ 在无人直升机不加控制的前题

下ꎬ通过观察各个控制通道在 １°控制变距下的状

态变化情况来研究无人直升机在整个飞行包线下

的控制灵敏程度ꎮ
分别给定 １°的纵向变距、横向变距和尾桨距ꎬ

观察其俯仰通道ꎬ滚转通道和尾桨通道的响应曲线

如图 ６—图 ８所示ꎬ分析其 ３个通道的操纵性ꎮ
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图 ６　 俯仰通道操纵响应
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图 ７　 滚转道操纵响应
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图 ８　 尾桨通道操纵响应

　 　 从图 ６—图 ８可以看出ꎬ在悬停阶段ꎬ直升机

三通道的操纵灵敏度较大ꎬ转为前飞段后ꎬ３ 个通

道的操纵灵敏度都有减小ꎮ 这是因为前飞段速度

的增加导致气动阻尼和悬停阶段的相比增大ꎬ因
此各通道单位周期变距引起的变化值减小ꎬ表现

为操纵灵敏度下降ꎮ

５　 控制方法研究

传统无人直升机控制采用的是 ＰＩＤ 控制ꎬ多
年来在工程实践中广泛使用ꎬ但是 ＰＩＤ 控制在抗

扰方面表现得较为乏力ꎮ 自抗扰控制器(ＡＤＲＣ)
采用以下策略对上述传统 ＰＩＤ所面临的一些缺陷

进行了改进ꎬ很好地提高了控制器的性能ꎬ使控制

效果更优ꎬ其主要由跟踪微分器、扩张状态观测器

和非线性状态误差反馈控制律三部分组成[８]ꎮ
自抗扰控制的一个不足就是控制器内需要整

定的参数多且难以整定ꎬ并且非线性反馈的参数

比线性反馈(ＬＳＥＦ)更加难整定ꎬ因此本文基于

ＬＡＤＲＣ进行无人直升机内环控制器的设计ꎮ 所

使用的线性自抗扰控制器结构如图 ９所示ꎮ
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图 ９　 线性自抗扰控制器结构

５.１　 线性扩张状态观测器(ＬＥＳＯ)

以二阶被控对象为例ꎬ设被控对象:

ｘ̈＝ ｆ(ｘꎬｘ

ꎬｗꎬｔ)＋ｂｕ

ｙ＝ ｘ{ (１２)

式中:ｘ 为原系统中待观测的状态ꎻｙ 为系统的输

出ꎻｕ 为系统的输入ꎻｗ 为系统运行时遇到的扰

动ꎻｂ 用来表示输入总增益ꎮ 为了描述出系统的

未知增益部分ꎬ将总增益中已知增益部分用ｂ０表
示ꎬ所以上式可改写为

ｙ＝ ｆ(ｘꎬｘ

ꎬｗꎬｔ)＋(ｂ－ｂ０)ｕ＋ｂ０ｕ＝ ｆ

︿＋ｂ０ｕ (１３)

式中ｆ
︿ ＝ ｆ( ｘꎬ ｘ


ꎬｗꎬ ｔ) ＋( ｂ－ｂ０) ｕꎬ包含了所有的扰

动ꎮ 因此上述对象对应的线性扩张状态观测器可

以表示为

ｚ
＝Ａｚ＋Ｂｕ＋Ｌ(ｙ－ｙ

︿
)＝ Ａｚ＋Ｂｕ＋Ｌ(ｙ－Ｃｚ)

ｙ
︿ ＝Ｃｚ{ (１４)

式中:ｚ＝ ｚ１ ｚ２ ｚ３[ ] Ｔ代表系统内观测的状态向

量ꎻｙ
︿
代表扩张状态观测器的输出值ꎻＬ 代表实际

输出与观测器输出差值的反馈增益ꎮ 为了进一步

减小参数的整定ꎬ采用同一极点的方法ꎬ可得 Ｌ ＝
３ ｗ０ ３ ｗ２０ ｗ３０[ ]

Ｔꎮ 通过调节控制器的带宽ꎬ使
观测器能达到很好的观测效果ꎬ将用观测器表示

的 Ｌ 矩阵代入式(１４)便可得表达式为

ｚ
＝Ａｚ＋Ｂｕ
ｙ＝Ｃｚ＋Ｄｕ{ (１５)

式中:Ａ＝

－３ ｗ０ １ ０
－３ ｗ２０ ０ １
－ｗ３０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ꎻＢ＝

０ ３ ｗ０
ｂ０ ３ ｗ２０
０ ｗ３０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ꎻ

Ｃ＝
１ ０ ０
０ １ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ꎻＤ＝
０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ꎮ
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５.２　 线性状态误差反馈控制律

由式(１４)可以看出ꎬＬＥＳＯ可以起到估计扰动与

误差的作用ꎬ所以可将传统的 ＰＩＤ进行简化ꎬ舍去不

需要的积分控制ꎬ所以 ＬＳＥＦ可写成如下形式:
ｕ０ ＝Ｋｐ(ｖ－ｚ１)－Ｋｄｚ２ (１６)

式中:ｖ 为设定的目标值ꎻｚ１、ｚ２为 ＬＥＳＯ 输出的状

态ꎻＫｐ、Ｋｄ分别为比例 Ｐ 与微分 Ｄ的增益ꎮ
对上式进行降阶简化后可以表示为

ｕ０ ＝Ｋｐ(ｖ－ｙ)－Ｋｄ ｙ


(１７)
如此一来ꎬ闭环传递函数就成了一个无零点

的二阶传递函数系统:

Ｇ＝
Ｋｐ

ｓ２＋Ｋｄｓ＋Ｋｐ
(１８)

令Ｋｐ ＝ｗ２ｃꎬＫｄ ＝ ２ ｗｃꎬ这两个参数都由控制器

带宽ｗｃ决定ꎬ因此只需要改变带宽ｗｃꎬ就能够确定

线性状态误差反馈控制律ꎮ

５.３　 内环控制器设计

内环控制(姿态控制)对于飞行器而言是至

关重要的一部分ꎮ 由于飞行器的特殊性ꎬ在飞行

过程中保持正确的姿态是其维持正常工作的基本

条件[９]ꎮ 线性自抗扰控制器能够估测出系统的总

扰动ꎬ再通过反馈控制律对系统进行扰动补偿ꎮ
本文分别对俯仰通道、滚转通道、偏航通道设计了

一个二阶的线性自抗扰控制器对无人直升机的俯

仰角、滚转角和偏航角进行抗扰控制ꎮ 本文将俯

仰、滚转和偏航通道的总扰动分别定义为 ｆ １、 ｆ ２、

ｆ ３ꎬ内环控制器可写成如下所示ꎮ

θ(２)＝ ｆ １＋Ｂ１Δｕｌｏｎ

φ(２)＝ ｆ ２＋Ｂ２Δｕｌａｔ

ψ(２)＝ ｆ ３＋Ｂ３Δｕｐｅｄ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(１９)

式中Ｂ１、Ｂ２、Ｂ３分别表示所要设计的各个通道的已

知通道增益ꎮ 所以本文所要设计的基于线性自抗

扰内环控制器的结构框图如图 １０ 所示ꎬφｒ、θｒ、Ψｒ

分别为滚转角、俯仰角、偏航角的参考值ꎮ

��-	

� 

��)
4�8
���

��

Δulat
Δulon
Δuped
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φ�θ�ψ
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ψr

图 １０　 无人直升机 ＬＡＤＲＣ 内环控制器结构

６　 仿真验证

本文在 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真环境下基于无人直升机

线性化模型组ꎬ以悬停、前飞 １０ ｍ / ｓ 状态为例ꎬ观
察该无人直升机姿态指令的跟踪效果ꎮ 俯仰角、
滚转角和偏航角的响应曲线如图 １１、图 １２所示ꎮ
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图 １１　 悬停时无人直升机各姿态角响应曲线
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图 １２　 前飞 １０ ｍ / ｓ 无人直升机各姿态角响应曲线

　 　 由图１１、图１２所示的３个速度状态下的３个通道

的指令响应曲线可以看出ꎬＬＡＤＲＣ的收敛速度较快ꎬ
超调小且没有误差ꎬ相比 ＰＩＤ有较好的控制效果ꎮ

以直升机悬停状态为例ꎬ在 ３ ｓ时刻分别给定

直升机的俯仰、滚转和偏航通道幅值 ５°、持续时

间为 １ ｓ的变距干扰ꎬ观测 ３ 个通道的抗扰效果ꎮ
由图 １３—图 １５ 可以看出ꎬ常规 ＰＩＤ 控制方法在

扰动来临时ꎬ无人直升机姿态晃动较大ꎬ且需要很

长时间才能恢复到原有平衡状态ꎬ而在 ＬＡＤＲＣ控

制下的姿态几乎没有收到什么影响ꎮ
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图 １６—图 １８为扰动来临时ꎬＬＡＤＲＣ中 ＬＥＳＯ 对扰动的观测情况ꎮ
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图 １３　 无人直升机俯仰角响应曲线
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图 １４　 无人直升机滚转角响应曲线
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图 １５　 无人直升机偏航角响应曲线
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图 １６　 无人直升机俯仰通道扰动

观测曲线
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图 １７　 无人直升机滚转通道扰动

观测曲线
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图 １８　 无人直升机偏航通道扰动

观测曲线

　 　 由图 １６—图 １８ 观测曲线可知ꎬＬＥＳＯ 可以很

好地观测到扰动ꎬ进而通过估计补偿抵消扰动带

来的影响ꎬ从而起到抗扰的效果ꎮ

７　 结语

本文基于某型号无人直升机完成了无人直升

机建模、特性分析和内环控制器设计等流程ꎬ通过

仿真结果对比ꎬ本文所设计和实现的直升机内环

控制器可以加强姿态回路的鲁棒性和稳定性ꎬ达
到了预期的效果ꎮ
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