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微型无人直升机自适应路径跟踪控制
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(北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院, 北京 100191)

摇 摇 摘要: 针对微型无人直升机惯性参数不确定并受外部扰动的情况,提出了一种新的自适应路

径跟踪控制方法。 该控制方法采用了双回路结构,外回路结合无人直升机的特点,设计了基于制导

律的路径跟踪控制器,通过控制无人直升机升力和姿态完成对期望路径和期望速度的跟踪;内回路

设计了基于 L1 自适应算法的姿态控制器,经自适应律对惯性参数以及外部扰动进行实施估计和

补偿,通过控制无人直升机的力矩达到跟踪期望姿态的目的。 双回路控制器能够避免设计欠驱动

系统带来的问题和困难,并由时标分离原理,能够证明有惯性参数不确定性和扰动情况下的系统跟

踪误差一致有界。 最后,对所设计的控制方法进行了数值仿真与飞行实验,验证了控制算法的可行

性和性能。
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Adaptive Path鄄following Control for Miniature Autonomous Helicopter

WANG Qiang, HUO Wei
(School of Automatioin Science and Electrical Engineering, Beihang University, Beijing 100191, China)

Abstract: A novel adaptive path following controller was presented for a miniature autonomous helicopter
with uncertain inertial parameters and external disturbance. It was implemented by using dual鄄loop struc鄄
ture, including an outer鄄loop for path following and an inner鄄loop for attitude control. The outer鄄loop con鄄
trolled the attitude angles and lift forces to track the expected path and velocity, and the inner鄄loop was
designed as a attitude controller based on L1 adaptive controller. The uncertain inertial parameters were
and external disturbance were also compensated online by using parameter adaptive update laws in the in鄄
ner鄄loop. The stability analysis for the inner鄄 and outer鄄loop was provided separately and the closed鄄loop
stability analysis was given on the basis of time鄄scale separation assumption. Finally, a simulation and a
flight test were carried out. The results demonstrate that the feasibility and performance of the proposed
controller.
Key words: automatic control technology;helicopter; path following; time鄄scale separation; guidance
law; adaptive control
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0摇 引言

直升机具有独特的飞行能力,能够完成悬停、侧
飞和倒飞等固定翼飞机难以完成的飞行动作,因此

能够执行侦察、中继、航拍以及防火救灾等任务。 无

人直升机尤以无人员伤亡的特点,在军事及民用领

域有着很高的应用价值。 但是,由于无人直升机是

典型的欠驱动系统,并且模型具有较高的非线性,不
确定性以及通道间的耦合,使得直升机的飞行控制

律设计相对困难。 因此近年来,无人直升机飞行控

制技术的相关研究受到了广泛关注。
目前,无人直升机的路径跟踪控制设计已经有

了很多研究成果。 控制方法主要包括极点配置[1]、
根轨迹综合[2]、线性二次型方法[3]、增益分配方

法[4]、反馈线性化方法[5]、反步法[6]以及依赖 Ricca鄄
ti 方程的方法[7]等。 控制结构主要包括整体设计结

构、多回路级联结构和双回路控制结构。 在处理不

确定因素方面,主要采用鲁棒设计方法[8] 和自适应

方法[6],近年来智能控制方法也广泛应用于非模型

控制以及不确定项逼近。 在上述控制方法及结构

中,线性控制器在处理无人直升机非线性特性时的

局限性显而易见;整体设计方式需要解决直升机的

欠驱动性问题;利用反步法设计的级联控制器结构

相对复杂,稳定性证明和工程实现相当繁琐;简单的

双回路控制器在证明系统稳定性时多需要时标分离

假设(内回路的响应速度要远大于外回路),因此内

回路要求有较大的增益;采用 H肄 方法[8] 的鲁棒控

制器阶数过高且物理意义不够明确;自适应控制方

法在用于双回路控制器时的快速性受到限制;而智

能控制方法在理论上缺少严格的稳定证明。
本文将基于制导律的路径控制和基于 L1 自适

应的姿态控制融合,结合直升机自身特点,设计了一

种新的双回路控制器,在考虑外部扰动以及惯性参

数不确定性的条件下,实现了微型无人直升机路径

跟踪控制并证明了闭环系统跟踪误差一致有界。 文

中设计的双回路制器,外回路采用基于制导律路径

跟踪方法[9],由期望路径和速度解算得到期望直升

机姿态角以及所需合力,这种方法在路径跟踪过程

中不会产生奇异点,得到的期望方位角为跟踪过渡

量,能够调节参数更方便的安排跟踪过程;内回路采

用基于 L1 增益定理的控制方法[10],计算出跟踪期

望姿态角所需的合力矩,其输出带有低通特性,能够

将鲁棒性与自适应分离,在有效地降低内回路增益

的情况下,快速估计外部扰动及惯性参数不确定性,
做到鲁棒性与快速性相结合;最后解出直升机直接

操纵量。 文中描述了直升机模型以及控制目的,介
绍了路径跟踪控制器和姿态跟踪控制器的具体设计

方法,根据时标分离原理证明了闭环系统稳定性,并
且完成了仿真及飞行实验,验证了控制律设计的可

行性及性能。

1摇 直升机模型及控制目标

微型无人直升机数学模型[11 - 12]如下:

P
·
= V, (1)

m V
·

=m g3 + eRb(专)F, (2)
eR
·

b(专) = eRb(专)S(棕), (3)
棕· = J - 1( -棕 伊 J棕 +Q) + 滓, (4)

式中:滓沂R3 为有界扰动;m 为质量;S(棕)为 棕 对

应的叉乘矩阵;在惯性系下,P劬[x,y,z] T 和 V劬
[ x·,y·, z·] T 分别为位置和速度; g3劬[0,0,g] T 为重

力加速度;专劬[准,兹,鬃] T 为姿态角;在机体系下,
F = [Fx,Fy,Fz] T 和 Q = [L,M,N] T 分别为合力(除
重力)和合力矩;棕劬[p,q,r] T 为角速度;eRb(专)劬
cos兹cos鬃 sin准sin兹cos鬃 - cos准sin鬃 cos准sin兹cos鬃 + sin准sin鬃
cos兹sin鬃 sin准sin兹sin鬃 + cos准cos鬃 cos准sin兹sin鬃 - sin准cos鬃
- sin兹 sin准cos兹 cos准cos
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为机体坐标系到惯性系的坐标变换矩阵。
直升机惯性张量矩阵 J 及其标称矩阵 J 分别为

J劬

Ix 0 - Ixz
0 Iy 0

- Ixz 0 I
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, J劬

Ix 0 - Ixz
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- Ixz 0 I

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

z

.

(5)
存在未知常数 k1、k2、k3 和 k4 使得

Ix = k1 Ix,Iy = k2 Iy,Iz = k3 Iz,Ixz = k4 Ixz .
将上述关系代入(5)式,可得

J = 摇 摇 摇 摇 摇摇 摇摇摇摇摇
摇

1
IxIz - I2xz

摇 kl1 0 - kl2

摇 0 k2 摇 0

- kn1 0 摇 kn
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2

J劬K - 1
u J,

式中:kl1 = k1 IxIz - k4 I2xz;kl2 = k1 IxIxz - k4 IxIxz; kn1 =
k3 IzIxz - k4 IzIxz;kn2 = k3 IxIz - k4 I2xz .

路径跟踪控制器的设计目标是:对任意给定二

阶可微几何路径Pp(覣) = [xp(覣),yp(覣), zp(覣)]T
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以及期望速度 Ud,设计路径跟踪控制器,使直升机

系统(1) ~系统(4)位置 P 跟踪并收敛到期望路径

Pp(覣)上,速度跟踪并收敛到期望速度 Ud 上。

2摇 路径跟踪算法设计

本文设计了双回路结构路径跟踪控制器如图 1
所示。 外回路采用制导律,以直升机姿态角及合力

作为控制量,完成路径跟踪;内回路采用 L1 自适应

律,在线估计外部扰动以及惯性参数,并以直升机合

力矩为控制量,跟踪外回路期望姿态角;最后由直升

机直接控制量与合力、合力矩的关系,解算出直接控

制量。

图 1摇 控制结构框图

Fig. 1摇 Control structure
摇

2. 1摇 基于制导律的路径跟踪

本节采用制导律方法,设计路径跟踪控制器。
如图 2 所示,以期望路径上一点 Pp 为原点建立路径

坐标系,Xp 轴为路径切线方向,Zp 轴在与惯性系

XOY 垂直平面内,与 Xp 垂直指向下,Yp 轴方向通过

右手定则得到; 字p 和 自p 为路径坐标系到惯性系的

航向方位角和俯仰方位角,并且

字p = arctan 2(y忆p / x忆p),

自p = arctan 2( - z忆p / x忆p2 + y忆p2
{ ),

(6)

式中: x忆p = dxp / d覣; y忆p = dyp / d覣; z忆p = dzp / d覣.

图 2摇 路径跟踪算法几何示意图

Fig. 2摇 Geometric sketch of path鄄following algorithm
摇

通过方位角定义可得路径坐标系与惯性系之间

的坐标转换矩阵

eRp =

cos字pcos自p - sin字p cos字psin自p

sin字pcos自p cos字p sin字psin自p

- sin自p 0 cos自
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p

, (7)

则直升机位置误差在路径坐标系下[9]可表示为

着劬[着l,着t,着p] T = eRT
p(P - Pp(覣)), (8)

式中 着l、着t、着p 分别为纵向、横向和垂向误差。
对(8)式求导,可得

着· = ST eRT
p(P - Pp(覣)) + eRT

p(P
·
- P

·
p(覣)) =

ST着 + eRT
pV - eRT

p P
·

p(覣), (9)

式中 S =

0 - 字
·

pcos自p 自·p

字
·

pcos自p 0 字
·

psin自p

- 自·p - 字
·

psin自p
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由P
·

p(覣) =覣· [x忆p,y忆p,z忆p] T,结合(7)式可得

eRT
p P

·
p(覣) =覣· [ x忆p2 + y忆p2 + z忆p2,0,0]

T
. (10)

因为eRT
pV 为路径坐标系下直升机速度,由图 2

可知,当直升机速度沿方位角 字r 和 自r 跟踪上期望速

度时,应满足

eRT
pV =

cos字rcos自r - sin字r cos字rsin自r

sin字rcos自r cos字r sin字rsin自r

- sin自r 0 cos自
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(11)
定义 Lyapunov 函数: L1 = 着T着 / 2,将 L1 沿 着 求

导得,L
·

1 = 着T着·,结合(8)式 ~ (11)式展开可得

L
·

1 = 着l(Udcos 字rcos 自r -覣· x忆p2 + y忆p2 + z忆p2) +
着tUdsin 字rcos 自r - 着pUdsin 自r . (12)

设计期望方位角及路径参数更新律如下:
字r = arctan 2( - 着t / k着t), 自r = arctan 2(着p / k着p),

(13)

覣· = (Udcos 字rcos 自r + k覣着l) / x忆p2 + y忆p2 + z忆p2 .

(14)
将(13)式和(14)式代入(12)式可得

L
·

1 = - k覣着2
l - U [d cos 自r

着2
t

着2
t + k2

e

+
着2

p

着2
p + k2

着

]
p

,

(15)

取大于 0 的控制器参数 k覣、k着t和 k着p,使 L
·

1 < 0 负定。
所以,(13)式和(14)式在期望速度的驱动下,可使

直升机跟踪期望路径。 其中,(13)式中的期望方位

角,是路径跟踪的过渡量,控制受控对象位置逐步收
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敛到期望路径上;(14)式中路径参数更新率,综合

期望方位角和速度,计算下一步跟踪位置,避免了固

定更新率导致位置误差过大,调节参数 k着t、k着p和 k覣

能够调整跟踪时间。
由图 2 知,期望速度在惯性系下方位角为

字d = arctan2(a / b) , (16)
式 中: a = cos字psin字rcos自r - sin自psin自rsin字p +
sin字pcos字rcos自rcos自p; b = - sin字psin字rcos自r -
sin自psin自rcos字p + cos字pcos字rcos自rcos自p . 由期望方位

角可得期望直升机偏航角

鬃d = 字d . (17)
以下,设计速度跟踪控制器、期望滚转角和俯仰

角。 当直升机通过桨盘倾角控制姿态而改变速度

时,桨盘倾角相对于直升机姿态角可以忽略,机体受

合外力[13]可近似为 F = [0,0, - Tm] T,Tm 为主旋翼

升力。 eRb 的第 3 列表示为R3,则(2)式可改写为

V
·

= g3 - R3Tm / m. (18)
定义 Lyapunov 函数 L2 = (着T着 + 着T

v 着v) / 2,其中

着v = V - Vd 为速度跟踪误差,对 L2 求导得

L
·

2 = 着T(ST着 + eRT
pP
·
- eRT

p P
·

p) + 着T
v (V

·
- V

·
d) =

着T( eRT
pV - eRT

p P
·

p) + 着T
v (V

·
- V

·
d) .

将(12)式,(18)式代入 L
·

2,可得

L
·

2 = L
·

1 + 着T
v [g3 - R3Tm / m - V

·
d + (P - Pp)] .

(19)

取伪控制量 滋 =R3Tm / m = g3 + kv 着v - V
·

d + (P -
Pp)代入(19) 式,可得

L
·

2 = L
·

1 - kv 着T
v 着v < 0. (20)

所以上述 滋 可使直升机速度跟踪期望速度,位
置误差渐近稳定。 又因椰R3椰 =1,所以

Tm =m椰滋椰,

R3 =
cos准sin兹cos鬃 + sin准sin鬃
cos准sin兹sin鬃 - sin准cos鬃

cos准cos

é
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ê
ê

ù

û
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ú兹
= m滋
Tm

=

滋1

滋2

滋

é
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ê
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ê
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û
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3

.

(21)
由(21)式计算得

准d = arcsin(滋1sin 鬃 - 滋2cos鬃), (22)

兹d = sign(ue) (arctan2
滋2

1 + 滋2
2 - sin2准d

cos2准d

滋3

cos准 )
d

,

(23)
式中:ue = u - ud 为机体系下前飞速度误差;ud为期

望速度在体轴系下的分量。
得到期望姿态角专d = [准d,兹d,鬃d] T 后,可设计

跟踪微分器[14 - 15]:

谆
·

1 = 谆2,

谆
·

2 = - 2H谆2 -H2(谆1 -专d
{ ),

(24)

式中 H = diag{h1,h2,h3} > 0 为跟踪微分器增益,可

使 谆2寅专
·

d . 再由(3)式可求得期望角速度棕d . 期望

姿态角专d 及角速度棕d 作为内回路参考输入。
2郾 2摇 基于 L1 自适应控制的姿态跟踪

本节设计内回路 L1 自适应姿态跟踪控制器使

无人直升机姿态角跟踪外回路计算得到的姿态角期

望值。 选择直升机方程(3)式和(4)式为姿态控制

回路:状态 x = [准,兹,鬃,p,q,r] T;控制量 u = Q;控制

器参考输入 r = xd劬[专d,棕d] T . 在期望点对系统进

行线性化,可得误差方程

x·e = A xe + B Ku ue + 滓, (25)
式中:xe = x - xd;ue = u - utrim,utrim为期望点的输出配

平值;滓 = [0,0,0,滓]T 为外部扰动;A劬
A1 A2

0 A
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

4

.

B劬
0
B

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

2
; 摇 A1 =

兹
·

d tan 兹d 鬃
·

dsec 兹d 0

- 鬃
·

dcos 兹d 0 0

兹
·

dsec 兹d 鬃
·

d tan 兹d

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û
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ú0

; 摇

A2 =

1 tan 兹dsin 准d tan 兹dcos 准d

0 cos 准d - sin 准d

0 sin 准dsec 兹d cos 准dsec 兹

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û
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ú

d

; A4 =

1
Iy( IxIz - I2xz)

a41 a42 a43

a44 0 a46

a47 a48 a

é
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ê
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49

; B2 = 摇 摇 摇 摇 摇摇 摇摇摇摇摇
摇

1
IxIz - I2xz

·

Iz 0 Ixz
0 ( IxIz - I2xz) / Iy 0

Ixz 0 I

é
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ê
ê
ê
ê
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x

; a41 = IyIxz( Ix + Iz - Iy) qd,

a43 = Iy( IyIz - I2z - I2xz) qd, a49 = IyIxz( Iy - Ix - Iz) qd,
a47 = Iy( I2x + I2xz - IxIy)qd, a42 = IyIxz( Ix + Iz - Iy)pd +
Iy( IyIz - I2z - I2xz ) rd, a48 = Iy ( I2x + I2xz - IxIy ) pd +
IyIxz( Iy - Ix - Iz) rd, a44 = Iy( Iz - Ix) rd + 2Ixzpd, a46 =
Iy( Iz - Ix)pd + 2Ixzrd .

当内回路姿态跟踪速度远大于外回路路径跟踪

速度时,由时标分离原理,可认为矩阵 A 的各个元

素在内回路姿态跟踪过程中为常值,将 A 可分为两
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部分:A = An + A啄, An =
A1 A2é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú0 0
, A啄 =

0 0
0 A

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

4
,

其中, An 和A啄 分别为确定部分和惯性参数不确定

性部分,因(An,B)完全可控,所以系统可以任意配

置极点,选择Kn 使Am = An - B Kn 渐近稳定。 代入

(25)式可整理得

x·e = Am xe + B(Kn xe + Ku ue) + 滓 + A啄 xe .

(26)
因(26)式中A啄 为常值矩阵,存在常值矩阵K啄沂

R3 伊 3,使 BK啄 = A啄;因 滓 有界,存在常向量kw沂R3,
使 Bkw = 滓, (26) 式可表示为

x·e = Am xe + B[Ku ue + (Kn + K啄)xe + kw],

(27)
式中Ku、K啄 和kw 为未知常值矩阵 /向量。

因控制律中加入了滤波器保证稳定性[16],为描

述清晰,在频域中设计控制律Ue( s)如下:
Ue( s) = - F( s)[( K̂啄 + Kn)xe + k̂w], (28)
F( s) = (I + K̂ukdD( s)) - 1kdD( s), (29)

式中:K̂u、K̂啄和k̂w 分别为Ku、K啄 和kw 的估计值;kd沂
R;D( s) = diag{d1( s),d2( s), d3 ( s)} . 得到Ue( s)
后,通过 Laplace 反变换得到ue( t) . 又由 (3) 式可

得

utrim( t) = K̂ - 1
u J 棕d +棕d 伊 K̂ - 1

u J 棕d, (30)
则内回路控制量输出为

Q = u( t) = utrim( t) + ue( t) . (31)
设计参数更新律:

k̂
·

啄 = 酌Proj( k̂啄,WT
1 BTP xe),

k̂
·

w = 酌Proj( k̂w,BTP xe),

k̂
·

u = 酌Proj( k̂u, -WT
2 BTP xe

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï ),

(32)

式中:Proj(·,·)为投影算子[17];酌 > 0 为增益参

数;W1 和W2 为状态和估计参数相关的函数矩阵,
(表达式在证明中给出)。 通过调节控制器参数 kd

和设计传递函数 D( s)能够得到如下结论:
1) 控制律(28)式能够控制闭环误差方程(25)

式的状态一致有界,即系统跟踪误差一致有界;
2) 跟踪误差足够小。
证明 1摇 结论 1): 定义 Lyapunov 函数 L3 = xT

eP

xe / 2 + ( 寛kT
u

寛ku + 寛kT
啄

寛k啄 + 寛kT
w

寛kw ) / 2酌,式中: (·~ ) =

(·̂) - (·)为估计误差;P 为 Lyapunov 方程AT
mP +

P Am = - P(P > 0)的正定解。 对 L3 求导:

L
·

3 = (x·T
eP xe + xT

eP x·e) / 2 + ( 寛kT
u k̂

·

u + 寛kT
啄 k̂

·

啄 + 寛kT
w k̂

·

w) / 酌.

(33)

将(27)式代入(33)式可得 L
·

3 = - xT
eP xe / 2 +

L4,式中 L4 = [Ku ue + (Kn + K啄) xe + kw] TBTP xe +

( 寛kT
u k̂

·

u + 寛kT
啄 k̂

·

啄 + 寛kT
w k̂

·

w) / 酌.
将 L4 转化为频域形式,并代入(28)式整理可

得

L4 = ( 寛kT
u k̂

·

u + 寛kT
啄 k̂

·

啄 + 寛kT
w k̂

·

w) / 酌 + [ 寛Ku F( K̂啄 xe +

Kn xe + k̂w) - ( 寛K啄 xe + 寛kw)] T BTP xe, (34)
取Ku、K啄 中元素组成向量ku、k啄,即ku劬[kl1,kl2,k2,
kn1,kn2] T,k啄劬[K啄11,…,K啄36] T,则(34)式中

寛K啄 xe =W1(xe) 寛k啄,

寛KuF( K̂啄 xe + Kn xe + k̂w) =W2(xe,K̂啄,k̂w,F) 寛ku
{

.

(35)
将(35)式代入(34)式可得

L4 = ( 寛kT
u k̂

·

u + 寛kT
啄 k̂

·

啄 + 寛kT
w k̂

·

w) / 酌 - 寛kT
啄 WT

1 BTP xe -
寛kT
w BTP xe + 寛kT

u WT
2 BTP xe . (36)

因ku、k啄 和kw 均有界,设其范数满足:椰ku椰臆
M1,椰k啄 椰臆M2,椰kw 椰臆M3 . 选择参数更新律

(32)式可使 L4臆0,进而有 L
·

3 = - xT
ePxe臆0,所以

寛ku、寛k啄、寛kw 和xe 一致有界。
证明 2 摇 结 论 2 ): 定 义 摇 F ( s ) =

(I + KukdD( s)) - 1KukdD ( s),G ( s) = H ( s) ( I -
F( s)),H( s) = ( sI - Am) - 1B.

将Ku 和 D( s)的表达式代入 F( s)可得

F( s) =

kdd1

kF1 + kdd1
0

kF6

kF2 + kd

0
kdd2

kF3 + kdd2
0

kF7

kF4 + kd
0

kdd3

kF5 + kdd

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

3

, (37)

式中 kFi为Ku 中各元素计算得到的常数,且 kFi > 0;
选择合适 D( s)(如 D( s) = [1 / (0郾 1s + 1)] I),可保

证 F( s)是稳定的。
将(28)式代入(27)式,可得

xe =G(K啄( s) + Kn)xe +G kw - F W3, (38)

式中W3 =H( 寛K啄 xe + 寛kw),并且W3 是有界的。 因传
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递函数 G 稳定,而kw 有界,可知椰G kw椰L肄
是有界

的; 又由 F 稳定,可知椰F W3椰L肄
有界。

对(38)式两边取 L肄 范数,可得

椰xe椰L肄
=椰G(K啄(s) +Kn)xe +G kw -F W3椰L肄

,

(1 -椰G椰L1
M2)椰xe椰L肄

臆椰G kw -F W3椰L肄
,

椰xe椰L肄
臆(椰G椰L1

椰kw椰L肄
+

摇 摇 椰F W3椰L肄
) / (1 -椰G椰L1

M2

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï ),

(39)
式中 M2 =椰K啄 + Kn椰L1

.
因K啄 有界,可选择系统特征根计算Kn,使

椰G椰L1
M2 = max (椰G椰L1

椰K啄 + Kn椰L1
) < 1.

(40)
由 G 的定义知,增大 kd 可减小椰G椰L1

. 由

(39)式可知,当椰kw椰L肄
和 M2 不变的情况下,减小

椰G椰L1
可减少跟踪误差,所以增大 kd 可减小系统

跟踪误差。
2郾 3摇 直接操纵量计算

上述设计中,由(21)式和(31)式得到所需的直

升机合力 Tm 及合力矩 Q,可解出直升机的直接操纵

量:主旋翼总距 兹m,尾桨桨距 兹t 以及主旋翼的纵向

和横向倾斜角 孜 和 浊.
直升机在机体坐标系下受合力矩为

Q劬
L
M

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
úN
=

Tmhmsin浊 + Ttht + Qmsin孜

Tm lm + Tmhmsin孜 + Qt - Qmsin浊

- Tm lmsin浊 + Ttht - Qmcos孜cos

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú浊
,

(41)
式中:Tm、Qm、Tt 和 Qt 分别为主旋翼和尾桨产生的

拉力与扭矩;hm、ht、lm 和 lt 分别为直升机重心与桨

盘重心的垂向与横向距离。
桨距与拉力之间的关系[18]为

Ti = ti籽siAi赘2
i R2

i ,

ti = [ - a2
i si / 32 + a2

i si / 32 + 2ai兹i / 3]
2
/ 4{ .

(42)
桨距与力矩之间的关系为

Qi = qi籽siAi赘2
i R3

i , qi = 啄d / 8 + 1郾 13t1郾 5i si / 2,

(43)
式中:下标 i = m,t 为主旋翼和尾桨;籽、si、ai、Ai、赘i

和 R i 分别为空气密度、桨盘实度、升力线系数、桨盘

面积,旋翼转速和桨盘半径;啄d 为旋翼阻力系数。

由 (42) 式可算出总距 兹m:

tm = Tm / 籽smAm赘2
mR2

m,兹m = 3[ sm tm / 8 + 2tm / am] .

(44)
由 (43) 式可得

qm = 啄d / 8 + 1郾 13t1郾 5m sm / 2, Qm = qm籽smAm赘2
mR3

m .

(45)
由(41)式,可得 孜、浊 以及 Tt,

Tt

孜
é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú浊
=

ht Qm Tmhm

0 Tmhm - Qm

lt 0 - Tm l

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

m

- 1

Q -

0
Tm lm
- Q

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

m

.

(46)
再由(42)式可得 兹t:

tt = Tt / 籽stAt赘2
t R2

t , 兹t = 3[ st tt / 8 + 2tt / at] .

(47)

3摇 仿真及实验

为了验证控制器的有效性,进行了数值仿真,并
在本实验室自行研制的飞行实验系统上完成了飞行

实验,如图 3 所示。 本系统的机载设备由飞控计算

机、状态传感器以及数传电台组成,执行机构沿用原

机的 5 个数字舵机(分别控制倾斜盘,尾桨桨距以

及油门开度)以及传动系统。 飞行实验中,状态传

感器测量直升机飞行状态,由飞控计算机统一采集

并用于控制律计算,得到控制律输出后转换为可驱

动数字舵机的 PWM 信号,发送至执行机构;同时,
飞控计算机将直升机状态信息以及控制律计算结果

通过数传电台发送至地面站,地面站仅完成状态监

控与数据存储工作。

图 3摇 实验平台

Fig. 3摇 Testbed
摇

目前,状态传感器组中的 GPS 高度信号误差较

大,所以飞行实验中高度保持功能由遥控完成。 为

使数值仿真结果具有参考意义,在数值仿真中设计
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的期望路径与飞行实验相同;计算控制律时,直升机

高度误差以及垂向速度均取为 0.
数值仿真中微型无人直升机惯性参数测量值为

实验平台实测值:Ix = 0郾 10;Iy = 0郾 34;Iz = 0郾 3;Ixz =
0郾 05;其他参数:hm = 0郾 25;lm = 0郾 01;ht = 0郾 12;lt =
0郾 9;m = 7郾 12 kg;啄d = 0郾 012.

数值仿真科目与飞行实验相同:在有扰动的情

况下,控制直升机跟踪直线路径及期望速度为 xp =
- 2 覣, yp = 45 覣, zp = 0, Ud = 1 m / s.

系统初值及估计参数初值:U0 = 0 m / s;Pp0 =
[0,0,0] T;K̂u(0) = I;K̂啄(0) = 0;k̂w(0) = 0;覣 = 0.
常值扰动 滓 = [0,0郾 1,0] T rad / s2 始终作用于直升机

系统;惯性参数真值为 ki = 0郾 95,i = 1,2,3,4. 控制

器参数:酌 = kd = 100;h1 = h2 = h3 = 10; kv = 1郾 4;
k着p = 12;k覣 = k着t = 4;D( s) = (1 / 0郾 1s + 1) I. 根据上

述参数,由(5)式和(35)式可得未知参数范围,通过

适当放大,得到:M1 = 2;M2 = 3;M3 = 3.
由 (37) 式可知此时 F( s)是稳定的,由(40)式

可计算得

max (椰G椰L1
M2 ) =

I
摇 摇 摇 摇 摇摇 摇摇摇摇摇

摇

z

IxIz - I2xz

1
椰姿min(Am)椰

M2 =

0郾 936 < 1,所以控制器参数能够满足定理证明中条

件,保证所述结论 1)和结论 2) .

图 4摇 位置跟踪仿真结果

Fig. 4摇 Simulation result of position tracking

仿真结果如图 4 ~图 6 所示。 图 4 为路径跟踪

曲线,路径跟踪控制器在外部扰动和惯性参数未知

的条件下能够跟踪期望路径,跟踪误差在 0郾 3 m 内;
图 5 为姿态跟踪结果,因为仿真中外部扰动始终施

加于直升机系统中,所以滚转角在初始阶段有一定

波动;图 6 为速度跟踪结果,在有外部扰动的情况

下,基于 L1 自适应的姿态跟踪是一致有界的,进而

使速度跟踪一致有界,并由(19)式和(20)式推导可

知,当直升机实际飞行速度未跟踪上期望飞行速度

时,也能保证直升机路径跟踪渐进稳定,图 4 中,位
置仿真最终的稳态误差为内回路线性化带来的误

差。

图 5摇 姿态跟踪仿真结果

Fig. 5摇 Simulation result of attitude tracking

图 6摇 速度跟踪仿真结果

Fig. 6摇 Simulation result of velocity tracking

飞行实验结果如图 7 ~ 图 9 所示。 飞行实验

中,由遥控将直升机遥控至起点位置后切换至自主

模式。 考虑到执行机构输出能力,综合环境的扰动

对系统的影响,在控制器参数选择的时候参考数值

仿真的经验,使控制律计算结果在执行机构输出范

围之内,并留出了余量防止环境的突然变化。 图 7
为路径跟踪结果;图 8 为姿态结果,因测量装置安装

有倾斜,故滚转角有 3毅输出,已在控制律计算中进

行了修正;图 9 为速度跟踪结果。 由飞行实验结果

可知,在室外有阵风干扰的情况下,路径跟踪及速度
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跟踪误差在允许范围之内,控制律计算结果在执行

机构输出范围之内,验证了本文提出的路径跟踪控

制算法的可行性。

图 7摇 位置跟踪实验结果

Fig. 7摇 Position tracking of flight experiment
摇

图 8摇 姿态跟踪飞行实验结果

Fig. 8摇 Attitude tracking of flight experiment
摇

4摇 结论

本文针对无人直升机欠驱动的特点,提出了一

种双回路结构的路径跟踪控制器,并利用时标分离

原理进行了稳定性证明。 控制器的外回路利用制导

律解决路径跟踪问题,设计了渐进稳定的路径跟踪

控制器;内回路采用 L1 自适应方法,设计了自适应

律解决在环境扰动以及惯性参数不确定情况下的姿

态跟踪问题,得到了期望合力矩;最后解得直升机直

接操纵量。 从仿真与飞行实验结果来看,路径跟踪

效果理想。

图 9摇 速度跟踪飞行实验结果

Fig. 9摇 Velocity tracking of flight experiment
摇
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