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基于两时间尺度模型的直升机非线性控制器设计
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摘 要: 提出一种基于两时间尺度模型的直升机非线性控制方法. 该方法利用直升机不同状态达到稳定的时间不同

的特点,将直升机模型分为快速和慢速两种模型. 反步控制方法和逆动力学控制方法分别被用于进行快慢两种模型

控制器的设计,并在控制过程中采用了不同的控制周期.仿真结果表明,利用上述方法设计的控制器,对于阶跃变化

和正弦变化的速度轨迹具有良好的跟踪效果.

关键词: 直升机；两时间尺度模型；反步控制；逆动力学控制
中图分类号: TP273 文献标志码: A

Design of two time-scale model based nonlinear controller for a helicopter
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Abstract：：：Two time-scale model based nonlinear control method for a helicopter is proposed. According to the

characteristics of the helicopter that different state is with different settling time, the helicopter model is divided into the

fast model and the slow model. The backstepping control method and the inverse dynamic control method are separately

used to design the controllers for the fast and the slow model. And different control intervals are used for different models.

Simulation results show that good performances are achieved by the proposed controller for step and sine change velocity

tracking.

Key words：：：helicopter；two time-scale model；backstepping control；inverse dynamic control

0 引引引 言言言

直升机由于其具备悬停、任意方向飞行以及小

区域起降等优良的飞行性能,已被广泛应用于军事和

民用领域[1].直升机是一个高度耦合、强非线性、不稳

定的多输入多输出系统,其控制器设计非常困难.为

了解决这一问题,人们进行了大量研究.

人们在早期的研究中,通常是通过对直升机模型

的小扰动线性化方法将直升机变成一个线性系统,从

而应用线性控制方法对其进行控制[2-3]. 这样设计出

的控制器, 只在工作点附近很小的区域内稳定, 当直

升机的飞行状态改变或者外界扰动很大时,控制器的

性能会急剧下降.为了改善直升机的性能,人们转向

了非线性控制方法的研究[4-6], 但采用这些控制方法

设计的控制器,其结构通常较为复杂、控制参数多且

难以调节. 因此,人们尝试根据直升机的姿态响应速

度快于位置响应速度的特点,利用时标分离理论将直

升机的系统分为快慢两个不同的回路,分别设计控制

器[7-9]. 但是, 期望内环的姿态能够在很短的时间 (大

概一个控制周期)内立即跟踪上姿态设计轨迹是不现

实的.为此, 人们提出对姿态和位移控制回路采用不

同的控制周期[10-11],例如姿态采用 0.01 s控制周期,位

移采用 0.1 s控制周期,期望姿态能够在位移系统一个

控制周期内跟上设计姿态的变化.

与文献 [10-11]不同, 本文尝试使用反步法对直

升机的姿态进行控制,而平移速度的控制则采用基于

逆动力学控制的方法实现.首先介绍直升机的动力学

模型; 然后以该模型为基础, 将直升机的动力学模型

分为快慢两时间尺度模型,并为快速和慢速模型分别
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设计控制器;最后通过数值仿真验证了所提出方法的

有效性.

1 直直直升升升机机机的的的动动动力力力学学学模模模型型型

直升机的六自由度动力学模型[12]为⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

�̇�

�̇�

�̇�

�̇�

𝜃

�̇�

�̇�

𝑞

�̇�

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
=

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

𝑣𝑟 − 𝑤𝑞 − 𝑔 sin 𝜃 +𝑋/𝑚

𝑤𝑝− 𝑢𝑟 + 𝑔 sin𝜙 cos 𝜃 + 𝑌/𝑚

𝑢𝑞 − 𝑣𝑝+ 𝑔 cos𝜙 cos 𝜃 + 𝑍/𝑚

𝑝+ 𝑞 sin𝜙 tan 𝜃 + 𝑟 cos𝜙 tan 𝜃

𝑞 cos𝜙− 𝑟 sin𝜙

𝑞 sin𝜙 sec 𝜃 + 𝑟 cos𝜙 sec 𝜃

𝑞𝑟(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧)/𝐼𝑥 + 𝐿/𝐼𝑥

𝑝𝑟(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥)/𝐼𝑦 +𝑀/𝐼𝑦

𝑝𝑞(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)/𝐼𝑧 +𝑁/𝐼𝑧

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
. (1)

其中: 𝑢、𝑣、𝑤表示直升机在机体坐标系统中沿机体

轴𝑥、𝑦、𝑧的速度; 𝜙、𝜃、𝜓为欧拉角; 𝑝、𝑞、𝑟为横滚、

俯仰、偏航角速度; 𝑚为直升机的质量; 𝐼𝑥、𝐼𝑦和 𝐼𝑧为

直升机质量对机体坐标系各轴的惯性矩; 𝑋、𝑌、𝑍

和𝐿、𝑀、𝑁分别为机体轴系中𝑥、𝑦、𝑧轴向的合力和

合力矩[13],可以表示为

𝑋 = −𝑇𝑀 sin 𝑎1𝑠, 𝑌 = 𝑇𝑀 sin 𝑏1𝑠,

𝑍 = −𝑇𝑀 cos 𝑎1𝑠 cos 𝑏1𝑠, 𝐿 = 𝑆𝐿1𝑏1𝑠 + 𝑆𝐿2𝑄𝑀 ,

𝑀 = 𝑆𝑀1𝑎1𝑠 + 𝑆𝑀2𝑇𝑀 + 𝑆𝑀3𝑄𝑇 ,

𝑁 = 𝑆𝑁1𝑄𝑀 + 𝑆𝑁2𝑇𝑇 , 𝑇𝑀 = 𝑆𝑇𝑀1𝜃𝑀 + 𝑆𝑇𝑀2,

𝑇𝑇 = 𝑆𝑇𝑇1𝜃𝑇 + 𝑆𝑇𝑇2, 𝑄𝑀 = 𝑆𝑄𝑀1𝜃𝑀 + 𝑆𝑄𝑀2,

𝑄𝑇 = 𝑆𝑄𝑇1𝜃𝑇 + 𝑆𝑄𝑇2. (2)

式中: 𝑎1𝑠和 𝑏1𝑠是主桨的纵向和横向周期变矩角;

𝑆𝐿1、𝑆𝐿2、𝑆𝑀1、𝑆𝑀2、𝑆𝑀3、𝑆𝑁1、𝑆𝑁2、𝑆𝑇𝑀1、𝑆𝑇𝑀2、

𝑆𝑇𝑇1、𝑆𝑇𝑇2、𝑆𝑄𝑇1、𝑆𝑄𝑇2、𝑆𝑄𝑀1、𝑆𝑄𝑀2是物理参数;

𝑇𝑀和𝑄𝑀是主桨的力和力矩; 𝑇𝑇 和𝑄𝑇 是尾桨的力

和力矩; 𝜃𝑀和 𝜃𝑇 是主桨和尾桨的总矩角.直升机是

由 9个状态变量𝒙ℎ = [𝑢, 𝑣, 𝑤, 𝜙, 𝜃, 𝜓, 𝑝, 𝑞, 𝑟 ]T和 4个

控制输入𝒖ℎ = [ 𝑎1𝑠, 𝑏1𝑠, 𝜃𝑀 , 𝜃𝑇 ]T组成的复杂非线性

系统.对这样的系统进行控制器设计非常困难,因此

本文尝试将系统基于不同的时间尺度进行建模.

2 直直直升升升机机机的的的两两两时时时间间间尺尺尺度度度模模模型型型

文献 [10]利用蒙特卡洛仿真的方法,验证了直升

机的姿态角和平移速度达到稳态所需的时间是不同

的, 其中 3个平移速度𝑢、𝑣、𝑤达到稳态的时间分别

为 1.999 4 s、1.993 7 s和 0.405 9 s,而两个状态角𝜙和 𝜃

达到稳态的时间分别为 0.056 9 s和 0.057 0 s. 据此,可

以将式 (1)所示的直升机模型分为快速和慢速两时间

尺度模型,并在随后的控制器设计中选择不同的控制

周期.

2.1 慢慢慢速速速模模模型型型

在慢速模型中, 状态变量为𝒙𝑠 = [𝑢, 𝑣, 𝑤 ]T.直

升机的姿态角被认为是系统输入量的一部分,可以驱

动直升机的平移速度达到期望值.系统的输入量为𝒖𝑠

= [𝜙, 𝜃, 𝜃𝑀 ]T.文献 [10]的研究表明, 在慢速系统中,

姿态角速度以及与其相关的控制输入主桨的周期变

矩角已经达到稳态值,故为已知量.慢速模型的控制

输入除了 𝜃𝑀为直升机系统的真实输入外,另外两个

控制量𝜙和 𝜃都是系统的状态, 是伪控制输入.控制

过程中, 伪控制输入作为快速模型的状态期望值,控

制器根据其大小获得直升机系统的真实控制输入. 慢

速系统的状态空间方程为

�̇�𝑠 =

⎡⎢⎣ �̇�

�̇�

�̇�

⎤⎥⎦ =

⎡⎢⎣ 𝑣𝑟 − 𝑤𝑞 − 𝑔 sin 𝜃 − 𝑇𝑀 ⋅ sin �̄�1𝑠/𝑚
𝑤𝑝− 𝑢𝑟 + 𝑔 sin𝜙 cos 𝜃 + 𝑇𝑀 ⋅ sin �̄�1𝑠/𝑚

𝑢𝑞 − 𝑣𝑝+ 𝑔 cos𝜙 cos 𝜃 − 𝑇𝑀 ⋅ cos �̄�1𝑠 cos �̄�1𝑠/𝑚

⎤⎥⎦=

𝑨𝒙𝑠 +𝐺𝑠(𝒖𝑠). (3)

其中: 𝜎表示𝜎的稳态值 (上一时刻达到稳态的值),而

𝐺𝑠(𝒖𝑠) =

⎡⎢⎣ −𝑔 sin 𝜃 − 𝑇𝑀 ⋅ sin �̄�1𝑠/𝑚
𝑔 sin𝜙 cos 𝜃 + 𝑇𝑀 ⋅ sin �̄�1𝑠/𝑚

𝑔 cos𝜙 cos 𝜃 − 𝑇𝑀 ⋅ cos �̄�1𝑠 cos �̄�1𝑠/𝑚

⎤⎥⎦ ,
(4)

𝑨 =

⎡⎢⎣ 0 𝑟 −𝑞
−𝑟 0 𝑝

𝑞 −𝑝 0

⎤⎥⎦ . (5)

2.2 快快快速速速模模模型型型

在快速模型中,状态变量为𝒙𝑓 =[𝜙, 𝜃, 𝜓, 𝑝, 𝑞, 𝑟]T,

系统输入量为𝒖𝑓 =[𝑎1𝑠, 𝑏1𝑠, 𝜃𝑇 ]
T,在进行姿态控制时

认为主桨的总矩角是常值,则快速系统的状态模型为

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

�̇�

𝜃

�̇�
�̇�
𝑞
�̇�

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦ =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

𝑝+ 𝑞 sin𝜙 tan 𝜃 + 𝑟 cos𝜙 tan 𝜃
𝑞 cos𝜙− 𝑟 sin𝜙

𝑞 sin𝜙 sec 𝜃 + 𝑟 cos𝜙 sec 𝜃
𝑞𝑟(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧)/𝐼𝑥 + (𝑆𝐿1𝑏1𝑠 + 𝑆𝐿2�̄�𝑀 )/𝐼𝑥

𝑝𝑟(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥)/𝐼𝑦 + (𝑆𝑀1𝑎1𝑠 + 𝑆𝑀3𝑆𝑄𝑇1𝜃𝑇 + 𝑆𝑀2𝑇𝑀 + 𝑆𝑀3𝑆𝑄𝑇2)/𝐼𝑦
𝑝𝑞(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)/𝐼𝑧 + (𝑆𝑁2𝑆𝑇𝑇1𝜃𝑇 + 𝑆𝑁1�̄�𝑀 + 𝑆𝑁2𝑆𝑇𝑇2)/𝐼𝑧

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦ . (6)
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3 控控控制制制器器器设设设计计计

基于上一节介绍的两时间尺度模型,可设计如图

1所示的控制器结构. 该控制器由慢速模型控制器和

快速模型控制器串联而成. 其中慢速模型控制器用于

控制直升机的平移速度,输入为系统的平移速度期望

值,输出为直升机主旋翼的总矩角以及为达到指定平

移速度而期望直升机达到的姿态角𝜙𝑑和 𝜃𝑑, 控制周

期为 0.1 s. 快速模型控制器用于控制直升机的姿态角

和姿态角速度,输入为慢速模型计算得到的期望姿态

角𝜙𝑑和 𝜃𝑑,输出为周期变矩角和尾桨的总矩角,控制

周期为 0.01 s. 以上述控制器结构为基础,分别为慢速

模型和快速模型设计相应的控制算法.
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a ,b
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θTd d,θ
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图 1 控制器结构

3.1 慢慢慢速速速模模模型型型控控控制制制器器器

对于位移控制系统,即慢速模型,采用逆动力学

模型控制.根据式 (3),有

𝐺𝑠(𝒖𝑠) = �̇�𝑠 −𝑨𝒙𝑠. (7)

设计PID控制律,使得

𝐺𝑠(𝒖𝑠) =

�̇�𝑑
𝑠 +𝑲p𝒆𝑠(𝑘) +𝑲d(𝒆𝑠(𝑘)− 𝒆𝑠(𝑘 − 1))+

𝑲i

𝑘∑
𝑗=0

𝒆𝑠(𝑗)−𝑨𝒙𝑠, (8)

其中跟踪误差

𝒆𝑠(𝑘) = 𝒙𝑑
𝑠(𝑘)− 𝒙𝑠(𝑘).

将式 (7)代入 (8),可得

�̇�𝑠(𝑘) +𝑲p𝒆𝑠(𝑘) +𝑲d(𝒆𝑠(𝑘)−

𝒆𝑠(𝑘 − 1)) +𝑲i

𝑘∑
𝑗=0

𝒆𝑠(𝑗) = 0. (9)

显然,如果𝒖𝑠满足式 (8),则慢速系统的跟踪误差就能

满足式 (9),即 𝒆𝑠 → 0.

根据式 (8)解出𝒖𝑠的值, 即可得到总矩角 𝜃𝑀以

及期望姿态角𝜙𝑑和 𝜃𝑑. 设𝐺𝑠(𝒖𝑠)=[�̂�𝑠1, �̂�𝑠2, �̂�𝑠3]
T,则

�̂�𝑠1 = −𝑔 sin 𝜃 − 𝑇𝑀 ⋅ sin �̄�1𝑠/𝑚,
�̂�𝑠2 = 𝑔 sin𝜙 cos 𝜃 + 𝑇𝑀 ⋅ sin �̄�1𝑠/𝑚,
�̂�𝑠3 = 𝑔 cos𝜙 cos 𝜃 − 𝑇𝑀 ⋅ cos �̄�1𝑠 cos �̄�1𝑠/𝑚. (10)

主桨力矩𝑇𝑀 > 0,由式 (10)可解出

𝑇𝑀 =
−𝜆2 +

√
𝜆22 − 4𝜆1𝜆2
2𝜆2

. (11)

其中: 𝜆1 = (sin2 �̄�1𝑠+sin2 �̄�1𝑠+cos2 �̄�1𝑠 ⋅cos2 �̄�1𝑠)/𝑚2,

𝜆2 = 2(�̂�𝑠1 sin �̄�1𝑠− �̂�𝑠2 sin �̄�1𝑠+ �̂�𝑠3 cos �̄�1𝑠 cos �̄�1𝑠)/𝑚,

𝜆3= �̂�
2
𝑠1+ �̂�

2
𝑠2+ �̂�

2
𝑠3− 𝑔2,且𝜆3<0 (保证𝑇𝑀 >0),进而

可得到如下 3个控制量:

𝜃𝑀 = (𝑇𝑀 − 𝑆𝑇𝑀2)/𝑆𝑇𝑀1,

tan𝜙 =

(𝑚�̂�𝑠2 − 𝑇𝑀 sin �̄�1𝑠)/(𝑚�̂�𝑠3 + 𝑇𝑀 cos �̄�1𝑠 ⋅ cos �̄�1𝑠),
sin 𝜃 = −(𝑚�̂�𝑠1 + 𝑇𝑀 sin �̄�1𝑠)/(𝑚𝑔). (12)

其中: 角度𝜙和 𝜃的计算可根据各自不同的取值范围

选取不同的值; 𝜃𝑀为直升机系统的真实输入; 𝜙和

𝜃为系统的伪控制输入,作为下一节快速模型控制器

的状态期望值.为了保持系统的稳定, 𝜙和 𝜃的值不宜

过大,一般取小于 0.3 rad的值.

3.2 快快快速速速模模模型型型控控控制制制器器器

快速模型控制方法尝试使用反步法.将式 (6)改

写成

�̇�𝑓1 = 𝐽(𝒙𝑓1)𝒙𝑓2,

�̇�𝑓2 = 𝑓𝑓 (𝒙𝑓2) +𝑮𝑓𝒖𝑓 +𝑪. (13)

其中

𝒙𝑓1 =

⎡⎢⎣ 𝜙

𝜃

𝜓

⎤⎥⎦ , 𝑓𝑓 (𝒙𝑓2) =

⎡⎢⎣ 𝑞𝑟(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧)/𝐼𝑥

𝑝𝑟(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥)/𝐼𝑦

𝑝𝑞(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)/𝐼𝑧

⎤⎥⎦ ,

𝒙𝑓2 =

⎡⎢⎣ 𝑝

𝑞

𝑟

⎤⎥⎦ , 𝑪 =

⎡⎢⎣ 𝑆𝐿2�̄�𝑀/𝐼𝑥

(𝑆𝑀2𝑇𝑀 + 𝑆𝑀2𝑆𝑄𝑇2)/𝐼𝑦

(𝑆𝑁1�̄�𝑀 + 𝑆𝑁2𝑆𝑇𝑇2)/𝐼𝑧

⎤⎥⎦ ,

𝐽(𝒙𝑓1) =

⎡⎢⎣ 1 sin𝜙 tan 𝜃 cos𝜙 tan 𝜃

0 cos𝜙 − sin𝜙

0 sin𝜙 sec 𝜃 cos𝜙 sec 𝜃

⎤⎥⎦ ,

𝑮𝑓 =

⎡⎢⎣ 0 𝑆𝐿1/𝐼𝑥 0

𝑆𝑀1/𝐼𝑦 0 𝑆𝑀3𝑆𝑄𝑇1/𝐼𝑦

0 0 𝑆𝑇𝑇1𝑆𝑁2/𝐼𝑧

⎤⎥⎦ .
为了进行控制,定义误差变量

𝒛1 = 𝒙𝑓1 − 𝒙𝑓1𝑑, 𝒛2 = 𝒙𝑓2 −𝜶,

其中𝜶是虚拟控制律.显然有

�̇�1 = �̇�𝑓1 − �̇�𝑓1𝑑 =

𝐽(𝒙𝑓1)𝒙𝑓2 − �̇�𝑓1𝑑 =

𝐽(𝒙𝑓1)(𝒛2 +𝜶)− �̇�𝑓1𝑑, (14)

�̇�2 = �̇�𝑓2 − �̇�. (15)

选择虚拟控制律𝜶为

𝜶 = 𝐽−1(𝒙𝑓1)(−𝒌1𝒛1 + �̇�𝑓1𝑑), (16)

其中𝒌1 = 𝒌T
1 > 0. 𝜶对时间的导数为

�̇� =𝐽−1(𝒙𝑓1)(−𝒌1𝒛1 + �̇�𝑓1𝑑)+

𝐽−1(𝒙𝑓1)(−𝒌1�̇�1 + �̈�𝑓1𝑑). (17)

将式 (16)代入 (14),并将式 (13)代入 (15),可得
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�̇�1 = 𝐽(𝒙𝑓1)𝒛2 − 𝒌1𝒛1, (18)

�̇�2 = �̇�𝑓2 − �̇� = 𝑓𝑓 (𝒙𝑓2) +𝑮𝑓𝒖𝑓 +𝑪 − �̇�. (19)

设李亚普诺夫函数为

𝑉1 =
1

2
𝒛T
1 𝒛1, (20)

则𝑉1的导数为

�̇�1 = 𝒛T
1 �̇�1 = −𝒛T

1 𝒌1𝒛1 + 𝒛T
1 𝐽(𝒙𝑓1)𝒛2. (21)

方程右边第 1项是负数. 下一步要做的是使第 2项为

零或者负数.

假设李亚普诺夫函数为

𝑉2 = 𝑉1 +
1

2
𝒛T
2 𝒛2, (22)

则由式 (21), 𝑉2的导数为

�̇�2 = �̇�1 + 𝒛T
2 �̇�2 =

− 𝒛T
1 𝒌1𝒛1 + 𝒛T

1 𝐽(𝒙𝑓1)𝒛2+

𝒛T
2 (𝑓𝑓 (𝒙𝑓2) +𝑮𝑓𝒖𝑓 +𝑪 − �̇�) =

− 𝒛T
1 𝒌1𝒛1 + 𝒛T

2 (𝐽
T(𝒙𝑓1)𝒛1+

𝑓𝑓 (𝒙𝑓2) +𝑮𝑓𝒖𝑓 +𝑪 − �̇�). (23)

输入𝒖𝑓可以取

𝒖𝑓 = 𝑮−1
𝑓 (�̇�− 𝐽T(𝒙𝑓1)𝒛1 − 𝑓1(𝒙𝑓2)−𝑪 − 𝒌2𝒛2),

(24)

其中𝒌2 = 𝒌T
2 > 0. 由此可知,在该控制律下快速系统

在李亚普诺夫意义下是稳定的.

4 仿仿仿 真真真

下面将上一节提到的控制方法应用于直升机模

型,以证明其有效性.

这里使用文献 [13]提供的模型参数,其值如表 1

所示.

表 1 仿真模型参数

符号 值 符号 值

𝐼𝑥/ kg⋅m2 0.163 4 𝑆𝑁1 0.9

𝐼𝑦 / kg⋅m2 0.578 2 𝑆𝑇𝑀1 1 777

𝐼𝑧 / kg⋅m2 0.630 6 𝑆𝑇𝑀2 39.8

𝑆𝐿1 −65.04 𝑆𝑇𝑇1 106.2

𝑆𝐿2 −0.06 𝑆𝑇𝑇2 6.9

𝑆𝑀1 65.04 𝑆𝑄𝑀1 95.6

𝑆𝑀2 −0.01 𝑆𝑄𝑀2 −1.8

𝑆𝑀3 −1 𝑆𝑄𝑇1 −3.9

𝑆𝑁1 −1 𝑆𝑄𝑇2 −0.03

直升机在初始时刻的全部状态为 0,仿真步长为

0.001 s,位移和速度的控制周期为 0.1 s,角度和角速度

的控制周期为 0.01 s, 使得系统在上述控制器的控制

下跟踪如下参考轨迹:

1)阶跃速度{
𝑢 = 𝑣 = 𝑤 = 1, 0 ⩽ 𝑡 < 5 s;

𝑢 = 𝑣 = 𝑤 = 0, 𝑡 > 5 s.

2)正弦速度

𝑢 = 𝑣 = 𝑤 = sin 0.2π𝑡,

其中速度的单位是m/s.

图 2(a)所示为在本文前面提到的控制器作用下,

系统对阶跃变化的平移速度的跟踪情况. 由图 2(a)可

以看出,控制器经过一段时间 (大约 2 s)的调整,跟踪

上了给定速度.图 2(b)所示为系统对正弦变化速度的

跟踪情况.由图 2(b)可以看出, 系统对正弦变化的速

度,能够很好地跟踪上. 因为平移过程的控制周期为

0.1 s, 即期望速度是每 0.1 s更新一次, 而仿真步长为

0.001 s,所以图中的期望速度在每 0.1 s时间间隔内是

一条直线.
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图 2 控制器跟踪效果
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5 结结结 论论论

本文提出了一种基于两时间尺度模型的直升机

非线性控制方法.该控制方法根据直升机状态响应时

间不同的特点, 将直升机模型分为快速模型和慢速

模型, 针对不同的模型分别设计相应的控制器.因为

每个模型相对简单, 所以设计出来的控制器结构简

单、参数调节容易.仿真实验结果也表明,利用该方法

设计出的控制器,具有较好的跟踪效果.但是,该控制

器也存在速度跟踪的调节时间过长,没有考虑系统的

不确定性等缺点,这正是今后的研究重点.
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