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基于参考观测器的无人直升机航迹跟踪控制 
张瑾，袁锁中 

（南京航空航天大学 自动化学院，南京 210016） 

摘要：为实现无人直升机在工程应用中的精确航迹跟踪控制，从工程应用的角度提出基于参考观测器的航迹跟

踪控制方法。根据航迹指令，通过参考观测器实时估算出无人直升机期望跟踪的状态量与控制量，作为航迹跟踪控

制器的参考输入，再利用全状态反馈控制，操纵直升机跟踪期望的航迹，并以某型直升机为控制对象，在典型机动

下进行航迹跟踪控制仿真验证。结果表明，该系统具有良好的航迹跟踪性能，且算法简单，易于实现。 
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Trajectory Tracking Control of Unmanned Helicopter Based on Reference Observer 
Zhang Jin, Yuan Suozhong 

(College of Automation Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China) 

Abstract: A reference observer-based tracking control system is designed to achieve accurate trajectory tracking control 
in engineering application for an unmanned helicopter. According to the desired flight path, a real-time reference observer 
is developed to estimate the desired states and feed-forward control signals as the inputs of the tracking controller. Then the 
controller uses full-state feedback control method to realize trajectory tracking. A certain unmanned helicopter is chosen as 
the control plant, and the flight simulation is carried out in the typical maneuver of the helicopter. Simulation result shows 
the satisfactory performance of the system and the control approach is easy to be implemented in engineering for its simple 
algorithm.  
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0  引言 

无人直升机是指装备有传感器、机载计算机、

传动系统、通讯设备，能在一定范围内自主飞行并

完成一定任务的旋翼式飞行器。相对于固定翼飞机，

无人直升机可垂直起降、悬停、朝任意方向飞行，

机动灵活；相对于有人直升机，无人直升机具有无

人员伤亡、体积小、造价低等优点。 
自主飞行与航迹跟踪是无人直升机关键技术之

一。多年来，飞控界的学者和科研人员提出了各种

控制策略，有些已经在工程中得以应用。传统的增

益调参方法 [1]不能处理模型不确定的情况。非线性

动态逆控制 [2-4]理论已较为成熟，并得到较多的应

用，但控制器阶次高，可能会产生控制饱和及不稳

定的动态零点，只适用于最小相位或相似最小相位

系统。对 H∞ 控制和 µ 综合法的研究也比较多[5-7]，

H∞ 控制的优势在于能够克服参数不确定性和干扰

影响， µ 综合法则进一步克服了 H∞ 控制对结构不

确定性系统设计保守性的缺点，但这些理论并不易

于工程实现。故从工程应用的角度出发，提出基于

参考观测器的航迹跟踪控制方法，利用参考观测器

实时估算出无人直升机期望跟踪的状态量与控制

量，再通过全状态反馈控制，实现航迹跟踪控制。

与以往的研究相比，本控制方法具有两级跟踪控制

结构，跟踪速度快；考虑各轴向间的耦合，有利于

改善控制器性能；算法简单，易于在工程中实现。 

1  航迹跟踪控制系统总体结构 

如图 1，控制系统由参考观测器和航迹跟踪控

制器组成。 

 
图 1  无人直升机航迹跟踪控制系统结构图 

系统中，无人直升机的线性模型表示为： 
x Ax Bu
y Cx
= +⎧

⎨ =⎩
              (1) 

其中， [ , , , , , , , , , , , ]e e ex u v w p q r x y zφ θ ψ= 为无人直升机

的状态量，u v w、 、 为机体轴的速度， p q r、 、 为机体

轴角速率， φ θ ψ、 、 为姿态角， e e ex y z、 、 为地面坐

标轴系下的空间位置变化。 [ ]col lat lon pedu δ δ δ δ=

为无人直升机的控制输入，分别表示总距、横向周

期变距、纵向周期变距、尾桨距。 [ ]e e ey x y z ψ=

为无人直升机的航迹跟踪控制的输出。 
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2  参考观测器设计 

假定预定航迹为 y∗ ，则存在期望的状态量 x∗ 和

期望控制量 u∗ ，满足： 

x Ax Bu
y Cx

∗ ∗ ∗

∗ ∗

⎧ = +⎪
⎨

=⎪⎩
             (2) 

定义向量  
T[ ]X x u∗ ∗ ∗=               (3) 

对式  (3) 求导，可得 

o o

o

X A X B u

y C X

∗ ∗ ∗

∗ ∗

⎧ = +⎪
⎨

=⎪⎩
            (4) 

其中，
0 0o

A B⎡ ⎤
= ⎢ ⎥
⎣ ⎦

A ，
0

o I
⎡ ⎤

= ⎢ ⎥
⎣ ⎦

B ， [ ]0o C=C ，0 为空矩

阵， I 为单位矩阵。 
所设计的观测器的结构图如图 2，数学表达式

为： 
ˆ ˆ ˆ( )

ˆˆ
o o

o

X A X LC X X

y C X

∗⎧ = + −⎪
⎨

=⎪⎩

       (5) 

其中， Tˆ ˆ ˆ[ ]X x u= ， x̂ 为期望状态量的估计值； û 为

期望控制量的估计值； L 为观测器的增益，且

[ ]T1 2L L L= 。 

 

图 2  观测器结构图 

接下来，定义期望值和估计值之间的差值为观

测误差 e，即： 

ˆe X X∗= −               (6) 

对式  (6) 求导，并将式  (4) 和式  (5) 代入，可得： 

( )o oe A LC e Bu∗= − +           (7) 

经检验( ,o oC A )可观，依据线性二次型最优控制

理论，设计观测器增益 L 。 
1T

o o oL P C R−=               (8) 

其中， oP 是 Riccati 微分方程 

1 0T T
o o o o o oPA A P PC R C P Q−+ − + =         (9) 

的一个正定解。式中 0, 0o oQ R≥ ≥ 。 

由式  (8)、式  (9) 求得的观测增益 L 能够任意配

置( o oA LC− )的特征根，使式  (7) 表示的误差系统稳

定并收敛。 

3  航迹跟踪控制器设计 

航迹跟踪控制的最终目的是使无人直升机以

足够的准确度保持或跟踪预定的飞行航迹。若直升

机偏离预定航迹，航迹跟踪控制器将根据偏差，以

一定的控制规律，使直升机以要求的准确度回到预

定的航迹。 
定义实际状态量和期望状态量之间的误差为： 

x x x∗= −               (10) 

实际控制量和期望控制量之间的误差为： 

u u u∗= −               (11) 
对式  (10) 求导，代入式  (1)、式  (2)，可得 

x Ax Bu= +               (12) 

为提高系统的稳态跟踪精度，引入输出量的积

分信号，令： 

( )z y y C x x Cx∗ ∗= − = − =          (13) 

取增广状态量 

[ ]TX z x=              (14) 

对式  (14) 求导，则增广系统方程可表示成： 

0 0
0 c c

z C z
X u A X B u

A x Bx
⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤

= = + = +⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥
⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦⎣ ⎦

    (15) 

依据线性二次型最优控制律： 

u KX= −               (16) 

设计反馈增益 K ， [ ]i pK K K= 。 ( , )c cA B 可控，

则反馈增益 K 为： 
1 T

c c cK R B P−=              (17) 

cP 是 Riccati 方程 
1 0T T

c c c c c cPA A P PB R B P Q−+ − + =       (18) 

的一个正定解。式中 0, 0c cQ R≥ ≥ 。 

反馈增益 K 决定了( c cA B K− )的极点，因而决定

了跟踪误差的衰减速度，由式  (17)、式  (18) 求得的

反馈增益 K ，可以使跟踪误差迅速消失。 
在系统中，参考观测器估算出的状态量 x̂ 和控

制量 û 替代期望值作为控制器的输入，采用全状态

反馈控制，使直升机跟踪 x̂ 和 û ，控制器的结构图

如图 3。 

 
图 3  航迹跟踪控制器结构图 
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4  观测器和控制器组合使用 
根据式  (10)、式  (11)、式  (14) 和式  (16) 可改

写成： 

i p pu u K z K x K x∗ ∗= − + −           (19) 

用估计值 x̂ 和 û 替代式  (19) 中的期望值，得 

ˆ ˆˆi p pu u K z K x K x= − + −           (20) 

式中， ẑ 是 ˆˆ ( )z C x x= −  的积分。 
将式  (20)、式  (11) 代入式  (15)，可得 

ˆ ˆˆ( )c c i p pX A X B u K z K x K x u∗= + − + − −      (21) 
对式  (21) 进行变换，可化为： 

ˆ
ˆ( ) ( )

ˆc c c p c c i

x x
X A B K X B K B B K z z

u u

∗

∗

⎡ ⎤−
⎡ ⎤= − + ⋅ + −⎢ ⎥⎣ ⎦ −⎢ ⎥⎣ ⎦

  (22) 

为简化方程，令 ˆz zε = − ，则 

[ 0]C eε = − ⋅               (23) 
联立式  (7)、式  (22) 和式  (23)，得到如下状态方程： 

0 0

[ ] 0
0 0
0 [ 0] 0 0

c c c p c c i

o

X A B K B K B B K X
e A LC e B u

Cε ε

∗

⎡ ⎤ − −⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤
⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥= − ⋅ + ⋅⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥
⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥−⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦⎣ ⎦

   (24) 

由式  (24) 可以看出，观测器误差方程是独立

的，与跟踪误差无关，可以分别对控制器阵 K 和观

测器增益 L 进行设计。组合系统的特征值由

( c cA B K− )和( o oA LC− )的特征值组成，组合系统各部

分的性能和稳定性也会保持。在输入 u∗ 有界的情况

下，通过适当选择 K 和 L ，可以保证系统稳定，观

测误差和跟踪误差可以保持得非常小。 

5  仿真结果 

 
图 4  蛇形机动的水平平面运动轨迹仿真曲线 

 
图 5  蛇形机动高度仿真曲线 

以某型无人直升机 10 m/s 下的蛇行机动为例，

验证航迹跟踪控制系统的性能。蛇行机动是一个典

型、实用的机动动作。在贴地飞行中，直升机为了

避开前进方向上的一系列障碍物（如树木、楼房等），

或空中格斗中为了摆脱敌方的攻击，做出连续左、

右转弯，类似于蛇前进的机动动作。仿真结果如图

4、图 5、图 6。仿真表明，无人直升机能够跟踪航

迹指令，效果良好。 

 

图 6  蛇形机动航向跟踪仿真曲线 

6  结论 

仿真结果表明，该跟踪控制系统能较好地跟踪

期望航迹，具有良好的跟踪精度，且算法简单，易

于工程实现。下一步，将进行硬件在环仿真，加入

各种传感器信号，使仿真结果更接近于实际的飞行

状态，使系统的性能更完善、运行更可靠。 
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实验中用 2(11011001)d = 作为单片机中 RSA 加

密算法的私钥，并采集相应的功耗轨迹等待进一步

的划分。每次都猜测密钥位 id ′为 1，中间值就可以

选取每轮循环中完成乘法操作后的 A（即算法 1 中

的 A←A·m mod n）。之所以选 A 为进行划分的中间

值，是因为 A 的值既与密钥相关，又与明文相关，

它的汉明重量最有可能与功耗存在一定的关系。 

图 1 是猜测密钥第一位 1 1d ′ = 时，经过仿真分

组，再利用 Matlab 7.0 进行计算后得到的差分功耗

轨迹图。从图 1 中可以看出在 1 1d ′ = 所在的区域里

出现了一个很明显的尖峰，这就说明猜测密钥第一

位 1 1d ′ = 是正确的 2 1d ′ = 。 

 

图 1  ZEMD 算法第一位实验结果 

图 2 是猜测密钥第二位 2 1d ′ = 时，经过仿真分

组，再利用 Matlab 7.0 进行计算后得到的差分功耗

轨迹图。图 2 中可以看出：在 2 1d ′ = 所在的区域里没

有出现明显的尖峰。但事实上 2d ′的猜测与输入的未

知密钥是一致的，却没有获得预期的实验结果。通

过分析发现是由于明文的随机输入，使得模乘运算

的时间消耗会有所不同，导致功耗轨迹无法对齐，

最终导致实验结果无法达到预期效果。由于第一位

猜测受到功耗轨迹无法对齐的影响很小，所以第一

位猜测的实验结果比较理想。 

 
图 2  ZEMD 算法第二位实验结果 

5  结论 

针对单片机实现的 RSA 加密算法的 ZEMD 攻

击实验在第一位的结果证明，在功耗轨迹能够对齐

时，该攻击方法的可行性。而由于 FPGA 自身的运

算特点，在 FPGA 上实现的 RSA 加密算法，不会出

现单片机上类似的无法对齐的现象，因此，ZEMD
攻击算法是能取得很好的攻击效果的。但该实验在

第二位以后存在失效现象，下一步将进行重点研究。 
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