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微型飞行器的自抗扰控制器设计

高少婷１，黄静雯２，陈兵彬２，符文星１
（１．西北工业大学 航天学院，西安　７１００７２；２．中航工业西安飞行自动控制研究所，西安　７１００７２）

摘要：微型飞行器具有高度的非线性特性，且气动参数具有不确定性，难以建立精确的数学模型；为实现其姿态、速度、以及高度

的精确鲁棒控制，基于自抗扰控制方法设计了微型飞行器速度回路和高度回路的控制器；首先建立了微型飞行器的非线性模型，然后利

用扩张状态观测器对飞行器状态和气动不确定性因素进行了估计，并通过非线性反馈对模型不确定性部分和状态耦合进行补偿，实现了

纵向通道的解耦控制；通过仿真对所设计的控制器进行性能验证，结果表明自抗扰控制器能够实现对微型飞行器的快速稳定控制，且不

依赖于精确的飞行器数学模型，具有良好的鲁棒性。

关键词：微型飞行器；自抗扰控制；解耦控制
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０　引言

微型飞行器 （ＭＡＶ）体积小，在执行作战任务时隐蔽性

强、机动灵活，在军事及民用方面都有很高的应用价值，因此

受到越来越广泛的关注。在军事方面，微型飞行器可用于战场

目标捕获、目标跟踪、损失评估等；在民用方面，微型飞行器

能高效地完成环境监测、边境巡逻、及森林火灾监测等

任务［１］。

微型飞行器并不是简单地针对常规武器的尺寸缩小，其具

有质量轻、转动惯量小、飞行速度低、低雷诺数效应明显等特

点；且微型飞行器的结构通常为特殊布局［２］，给其飞行动力学

带来了明显的非线性；实际情况下微型飞行器精确的数学模型

很难得到，动力学模型及气动参数会随飞行状态的改变而产生

大幅度的摄动。因此为保证微型飞行器能有效地完成任务，其

控制系统的设计是至关重要的。

针对微型飞行器控制系统的设计问题，主要的解决方法有

自适应控制、鲁棒控制、滑模控制等。ＭｏｎｔｙＪ．Ｓｍｉｔｈ等
［３］在

线性状态空间模型的基础上利用线性动态逆方法设计了微型飞

行器的控制器；ＰｅｔｅｒＭ．Ｔｈｏｍｐｓｏｎ等
［４］将角加速度和角速度

用互补滤波器结合在一起构成更为有效的速率传感器，提高系

统的鲁棒性；ＡＪｏｒｇｅ等
［５］利用线性二次型调节器来抑制微型

飞行器气动弹性带来的随机影响；但是这些方法都是在线性模

型的基础上设计控制器。ＸｉｎｇＬ等
［６］将遗传算法最优控制和

滑模变结构控制结合在一起，抑制扰动及参数摄动带来的影

响；Ｔ．Ｊ．Ｊ．Ｌｏｍｂａｅｒｔｓ等
［７］使用犎∞ 鲁棒控制方法设计了微型

飞行器的控制系统，并与传统ＰＩＤ控制方法进行了对比。虽

然以上方法具有良好的鲁棒性，但都是建立在模型精确已知的

前提下。ＭａｔｔｈｅｗＪＳ等
［８］利用模型参考自适应控制方法设计

了微型飞行器的姿态角控制回路，减弱了气动参数不确定带来

的影响，但是模型参考自适应控制器对自适应增益较敏感，并

且增益很难整定。

针对微型飞行器的高度非线性特性及气动模型不确定性，

本文基于微型飞行器的非线性动力学模型，利用自抗扰控制

（ＡＤＲＣ）方法
［９１０］解决其控制问题，设计了俯仰姿态控制回

路、速度控制回路以及高度控制回路的自抗扰控制器，通过

ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真平台对控制器性能进行了仿真分析，

并验证了其在气动模型发生变化时的鲁棒性。

１　微型飞行器模型

下面以纵向平面运动为例，给出微型飞行器的非线性数学

运动模型。
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２ρ
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式中，犞、α、θ、狔、ω狕 分别为飞行器的飞行速度、攻角、航迹倾

角、飞行高度、以及俯仰角速率；犿、犑狕、犛、犔分别为飞行器的

质量、纵向转动惯量、参考面积、参考长度；犡、犢、犕狕 分别为

飞行器在飞行中所受到的阻力、升力、俯仰力矩；ρ、犆狓、犆狔 分

别为动压头、阻力系数、升力系数。

微型飞行器的不确定性包含很多方面，主要的由气动参数

不确定性以及未建模动态导致的不确定性。本文主要考虑气动

参数不确定性对微型飞行器所带来的影响。气动参数不确定性

主要是指气动力系数、气动力矩系数存在摄动等情况。

２　自抗扰控制器设计

对于飞行器在飞行过程中的控制，需要保证其姿态的稳

定，并能快速跟踪速度及高度指令。此外，当飞行状态及环境

变化时，飞行器的动力学模型会产生巨大变化，在这种情况下

要保证控制系统仍能正常工作，并且具有良好的性能。

利用自抗扰控制器能够解决模型非线性和不确定性的特

点，分别设计微型飞行器的姿态稳定回路、速度跟踪回路、

高度跟踪回路。在设计速度跟踪回路时，因为飞行器速度主

要是受推力的影响，舵偏对其的影响不大，因此可以将舵偏

对其的作用当作是内部耦合来处理；同时在设计高度跟踪回

路时，由于舵偏对高度影响较显著，可以看作是由升降舵偏

影响飞行器的飞行高度，并将推力作为内部耦合。将速度和

飞行高度变量之间的耦合看作为系统的总的干扰的一部分，

扩张状态观测器可以对系统的不确定部分和干扰部分进行估

计补偿，从而实现俯仰角、速度与高度之间的解耦控制，并

保证系统的鲁棒性。

２１　俯仰姿态稳定回路设计

俯仰姿态稳定回路控制即通过设计控制器保证俯仰控制姿

态角的稳定。对于微型飞行器来说，在飞行过程中能够保持姿

态的稳定是很重要的，在本节中给出俯仰姿态回路控制器的设

计过程。

将式 （１）中给出的俯仰角速率变化方程进行转化，写成

便于设计自抗扰控制器的形式，经过转化，控制方程可写为：

ω狕 ＝
１

２ρ
犞２犛犔（犿０＋犿α狕α＋犿ω狕狕ω狕）／犑狕＋

１

２ρ
犞２犛犔犿δ狕狕δ狕／犑狕 （４）

　　为方便设计，记：

犳＝
１

２ρ
犞２犛犔（犿０＋犿α狕＋犿ω狕狕 ）／犑狕

犫＝
１

２ρ
犞２犛犔犿δ狕狕／犑狕

狌＝δ

烅

烄

烆 狕

（５）

　　则式 （４）最终可改写为：

ω狕 ＝犳＋犫狌 （６）

　　令飞行器的俯仰角φ＝狓１，俯仰角速度ω狕 ＝狓２，则可得状

态方程为：

狓１ ＝狓２

狓２ ＝犳＋犫狌

狔＝狓
烅

烄

烆 １

（７）

　　可以看出式 （７）是一个典型的二阶非线性系统，其中的

犳是这个二阶系统的总和扰动，其中包含非线性系统模型的不

确定性、干扰、以及耦合，该总和扰动可以通过扩张状态观测

器 （ＥＳＯ）对其进行估计并实现补偿。因此设计三阶自抗扰控

制器 （ＡＤＲＣ），其中跟踪微分器 （ＴＤ）部分设计为如下

形式：

犳犺＝犳犺犪狀（狏１－狏０，狏２，狉０，犺）

狏１ ＝狏１＋犺狏２

狏２ ＝狏２＋犺犳

烅

烄

烆 犺

（８）

　　在上式中，犳犺犪狀（·）为非线性函数，狏０ 是系统的期望输入

信号，狏１是狏０的跟踪值，狏２是狏０的近似微分值，狉０，犺是需要确

定的控制参数。通过调整狉０可以控制过渡过程的快慢，狉０值越

大，狏１能狏０越快地跟踪狏０，但会受到系统承受能力的约束；犺为

步长，同时当输入存在噪声时，可以起到一定的滤波效果。跟

踪微分器 （ＴＤ）具有良好的跟踪特性，能够快速跟踪输入信

号且没有超调，在此基础上还能够给出相应的微分信号，合理

地安排了过渡过程，实现了对输入信号及其微分的跟踪。

扩张状态观测器 （ＥＳＯ）的实质是通过对高阶的微分信号

求积分来求得低阶的微分信号，估计出系统的状态变量狓１，狓２

以及系统的总和扰动犳（狓，狓（１），…，狓（狀－１），狋），利用跟踪微分

器求得的输入信号跟踪值与扩张状态观测器的状态变量估计值

作减法运算求得误差，再通过非线性反馈组合得到控制量。

设计的ＥＳＯ具体表达式为：

犲０ ＝狕１－φ

犳犲＝犳犪犾（犲，犪１，δ）

犳犲１ ＝犳犪犾（犲，犪２，δ）

狕０１ ＝狕０１＋犺（狕０２－β０１犲）

狕０２ ＝狕０２＋犺（狕０３－β０２犳犲＋犫狌）

狕０３ ＝狕０３＋犺（－β０３犳犲１

烅

烄

烆 ）

（９）

　　误差反馈采用非线性函数，具体形式如式 （１０）所示：

犲０１ ＝狏１－狕０１

犲０２ ＝狏２－狕０２

狌＝犳犺犪狀（犲０１，犮犲０２，狉，犺）－
狕０３

烅

烄

烆 犫

（１０）

　　如式 （１０）所示，最终的控制量是由非线性函数计算得到

的控制量减去扩张状态观测器估计出的总和扰动而得到，通过

非线性反馈对总和扰动进行补偿，使得控制系统变为一个单纯

的积分环节。

俯仰姿态稳定回路的ＡＤＲＣ控制框图如图１所示。
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图１　俯仰姿态稳定回路的控制框图

２２　速度跟踪回路设计

速度回路控制器的目的是使微型飞行器能够快速、稳定地

跟踪输入的速度指令。速度变化方程也可转化为类似式 （６）

的形式为：

犞＝犳＋犫１·犜 （１１）

　　可以看出，式 （１１）是一个一阶微分方程，所以针对速度

回路设计相应的二阶 ＡＤＲＣ。跟踪微分器ＴＤ１与俯仰角稳定

回路形式类似；扩张状态观测器ＥＳＯ１设计为二阶形式：

犲１ ＝狕１１－犞

狕１１ ＝狕１１＋犺（狕１２－β１１犲＋犫１狌１）

狕１２ ＝狕１２＋犺（－β１２犲
烅

烄

烆 ）

（１２）

　　误差反馈控制律采用非线性函数为：

狌１ ＝犽１犳犪犾（犲，犪，δ）－
狕１２
犫１

（１３）

图２　速度跟踪回路的控制框图

２３　高度跟踪回路设计

实现飞行器速度和高度之间的解耦控制，只考虑舵面偏

转对高度变化的影响，将其看作是一个单输入单输出问题。

因为对于控制高度变量来说，不能直接将其表达式表示成关

于俯仰舵偏角的一阶微分方程或二阶微分方程，所以需要建

立内外环控制。内环系统的输出反馈为航迹倾角，而外环输

入期望高度指令狔０，飞行器实际高度作为输出反馈，通过外环

控制器得到期望的航迹倾角θ０，作为内环输入指令进一步得到

控制输出即俯仰舵偏角δ犲，从而实现高度的快速跟踪。内外

回路单独设计控制器 ＡＤＲＣ，将子回路间的耦合加入到总和

干扰中，通过扩张状态观测器对干扰进行估计补偿，从而实

现解耦控制。

航迹倾角与俯仰角之间的关系式为：

θ＝φ－α （１４）

θ̈＝¨φ－̈α （１５）

　　将式 （１）代入到式 （１５）中，令：

犳＝
１

２ρ
犞２犛犔（犿０＋犿α狕α＋犿ω狕狕ω狕）／犑狕 －̈α （１６）

犫２ ＝
１

２ρ
犞２犛犔犿δ狕狕／犑狕 （１７）

　　所以可得式：

θ̈＝犳＋犫２δ狕 （１８）

　　期望的航迹倾角θ０与实际输出的航迹倾角θ之间的传递函

数可表示为一阶惯性环节：

犌θθ０ ＝
１

犜狊＋１
（１９）

　　故高度关系式可改写为：

狔̈＝－
１

犜
狔＋

犞
犜
θ０ （２０）

　　简化为：

狔̈＝犳＋犫３θ０ （２１）

式中，犫３ ＝
犞
犜
，犳＝－

犞ｓｉｎθ
犜
。

内外回路皆为二阶系统，故内回路 ＡＤＲＣ２与外回路 ＡＤ

ＲＣ１与俯仰角稳定回路扩张状态观测器类似。

高度跟踪回路的双闭环控制框图如图３所示。

图３　高度跟踪回路的双闭环控制框图

３　仿真试验与结果分析

以某型微型飞行器为研究对象，建立其运动方程数学模

型，设计控制器，并在此基础上调节控制器参数，利用 ＭＡＴ

ＬＡＢ验证设计的自抗扰控制器的性能，要求飞行器作无侧滑

且无倾斜的运动。初始状态为：俯仰角φ＝１０°，速度犞 ＝１０

ｍ／ｓ，高度犎 ＝５００ｍ。对控制器进行参数整定，俯仰角稳定

回路控制参数：狉０ ＝４，犺＝０．０１，δ＝０．５，β０１ ＝１８，β０２ ＝８００，

β０３＝１０００；速度回路控制参数为：狉０＝２０，犺＝０．０１，β１１＝５００，

β１２ ＝１３００；高度回路控制参数为：狉０ ＝２０，犺＝０．０１，外回路

ＥＳＯ控制参数：β０１＝１０，β０２＝１２０，β０３＝３００，内回路ＥＳＯ控制

参数：β０１ ＝５００，β０２ ＝５４００，β０３ ＝１２０００；控制目标为将俯仰

角镇定至０°；速度指令为３０ｍ／ｓ；高度指令为１０００ｍ。

为验证所设计控制器的鲁棒性，考虑在模型中加入参数摄

动。因为微型飞行器的气动参数具有不确定性，所以在实验中

将气动参数犿δ狕狕 ，犿０ 人为施以６０％的偏差，观察参数摄动影响

下控制器的性能效果。

１）俯仰角响应曲线及误差曲线；

２）速度跟踪曲线及跟踪误差曲线；

３）高度跟踪曲线及跟踪误差曲线。

仿真结果显示，图４中俯仰角初始值在１０°，经过１ｓ左

右，系统输出进入稳定状态，达到０°，相应快速，没有超调，

满足微型飞行器短周期运动的要求；在气动参数存在摄动时，

仍能够快速的实现对姿态角的稳定，控制器能达到使俯仰角稳

定的要求。

在图５、图６中，输入指令分别为：速度在１０ｓ内由１０

ｍ／ｓ上升至３０ｍ／ｓ的曲线，高度在２０ｓ内由５００ｍ上升至
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图４　干扰下俯仰角镇定实验结果

５５０ｍ的曲线，分析图中实际飞行情况，可知速度及高度皆能

快速跟踪上指令信号，响应曲线平滑，时间延迟最大为０．５ｓ，

且稳态误差小于０．１％，并且速度和高度能够互不干扰地跟踪

各自的指令信号，实现了速度与高度之间的解耦控制。并且当

速度、高度大范围变化，控制器参数不变，仍能达到控制要

求，并具有良好的动态性能。

图５　干扰下速度跟踪实验结果

仿真结果显示，在引入模型参数摄动后，系统仍能达到指

令值后稳定在平衡位置，表明自抗扰控制器很好地补偿了参数

的不确定性影响，具有很强的鲁棒性。

４　结论

本文基于自抗扰控制技术设计了微型飞行器的控制器，提

供了一种微型飞行器控制器的设计方法。微型飞行器由于低雷

诺数、易受干扰等原因，使得其气动参数不确定、气动模型具

有很高的非线性，给使微型飞行器控制系统的设计带来了难

题。自抗扰控制方法可以直接针对飞行器非线性模型设计控制

器，且能很好的补偿系统的不确定性及外部干扰，在很大的飞

图６　干扰下高度跟踪实验结果

行状态包线内不需要改变控制器的设计参数，就能很好的达到

控制的目的，动态性能好，且具有很强的鲁棒性，可以在工程

上广泛应用。
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