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纵列式无人直升机建模及其精确线性化方法研究

胡春华, 朱纪洪, 孙增圻
(清华大学 智能技术与系统国家重点实验室, 北京 100084)

摘　要: 利用牛顿2欧拉法对纵列式无人直升机的近似悬停模态进行数学建模,得出标准仿射非线性状态方程,然后

应用状态反馈精确线性化方法进行设计. 仿真结果表明,系统输出可稳定跟踪给定信号.
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Abstract: N ew ton2Euler m ethod is used to model an unm anned tandem helicop ter. By app rox im ate transfo rm ation,

no rm al affine non linear sta te equation is ob tained. A nd then exact linearizat ion is in troduced to design and sim ulate

the ou tpu t track ing. T he sim ulation resu lt show s that the con tro l law designed by the transfo rm ed linear

con tro llab le system can fo llow up the given signal.
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1　引　　言
　　纵列式直升机的代表机型美国的CH 247 有两

个旋翼,沿机体一前一后纵向排列,后旋翼安装位置

较高,两旋翼转向相反,扭矩相互平衡. 除具备普通

直升机的优点外,纵列式直升机还具有机身较大和

重心移动允许范围较大的优点,因而能携带较多的

载荷. 然而,随之而来的操纵机构复杂,后旋翼气动

性能较差等缺点则对控制方法提出了更高的要求.

直升机具有多种飞行模态,其中悬停是最基本、最关

键的一种. 本文主要讨论无人直升机在近似悬停模

态下的建模与控制.

　　非线性系统的微分几何方法在理论上经过几十

年的发展已经初步形成了自己的完整体系,反馈线

性化方法则是其中结果最多的一个部分. Koo 等

人[1～ 3 ]将其应用于直升机的控制, 取得了很好的仿

真实验结果. 本文首先对一架纵列式无人直升机的

近似悬停模态进行数学建模,推导出仿射非线性标

准方程; 然后对所提出的系统模型应用精确线性化

方法的条件进行分析; 最后应用精确线性化方法对

该直升机近似悬停模态跟踪给定输出进行了仿真研

究.

2　纵列式直升机模型
　　该纵列式无人直升机可分为 5部分: 舵机动力

学,操纵系统动力学, 旋翼动力学, 力和力矩以及刚

体动力学,如图 1所示. 其中: un
l , u n

r , u n
n , u t

l, u t
r, u t

n表示

前后旋翼左侧舵机指令输入,右侧舵机指令输入和
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前方舵机指令输入; Ηl
n , Ηr

n , Ηn
n , Ηl

t, Ηr
t, Ηn

t表示前后旋

翼左侧舵机输出, 前后旋翼右侧舵机输出和前方舵

机输出角度; ∆n
l , ∆n

r , ∆n
n , ∆t

l, ∆t
r, ∆t

n 表示前后横向周期变

距,纵向周期变距和总距; T n , an
s , bn

s , T t, a t
s, bt

s 表示前

后旋翼垂直于桨盘平面向上的力, 桨盘平面的纵向

倾角和横向倾角; F 和 # 表示作用于直升机的合力
和合力矩; P ,V , ( , Ξ表示直升机的位置、速度、姿态
角和角速度.

图 1　直升机动力学

2. 1　直升机动力学方程

　　前后旋翼各由 3个舵机操纵,安装位置为左、右

各一个,前方一个. 图2中Ηn , Ηl和Ηr分别表示前方舵

机和左、右舵机的输出角度. 近似认为舵机动力学为

一阶惯性环节,时间常数为 0. 1,并考虑图 2所示操

纵系统的运动学, 可得出操纵系统输出与指令输入

的关系为

∆
õ

i
e

∆
õ

i
a

∆
õ

i
c

=

- 10 0 0

0 - 10 0

0 0 - 10

∆i
e

∆i
a

∆i
c

+

- 5 5 10

2. 5 2. 5 0

2. 5 - 2. 5 10

u i
l

u i
r

u i
n

. (1)

旋翼动力学可近似为[4 ]

T i = c1∆i
c + c3∆i3

c , a i
s = ∆i

e, bi
s = ∆i

a , (2)

其中 i = n , t,分别表示前、后旋翼. 则该纵列式无人

直升机产生的 3轴方向的力和力矩可近似表示为

F i
x = T i sina i

s, F i
y = T i sinbi

s,

F i
z = - T ico sa i

sco sbi
s, R i = Αib

i
s - Θi sina i

s,

M i = Βia
i
s - Θi sinbi

s,N i = - Θico sa i
sco sbi

s. (3)

其中: Αi, Βi 为系统参数; Θi≈ 0. 2T 2
i. 将直升机看作

刚体,则作用在直升机上的合力和合力矩可表示为

　F =

F n
x + F t

x

F n
y + F t

y

F n
z + F t

z

+ R T

0

0

m g

,

　# =

R n + R t + F n
y h n + F t

y h t

M n + M t - F n
x h n - F t

x h t - F n
z ln + F t

z l t

N n + N t + F n
y ln - F t

y l t

.

(4)

(a)　自动倾斜器不动环

(b)　不动环横向操纵系统

(c)　不动环纵向操纵系统

图 2　操纵系统简图

其中: R 为地面坐标系到机体坐标系的旋转矩阵;

h n, h t, ln , l t 分别表示垂直于前后旋翼桨盘平面向上
的力到直升机质心的垂直距离和水平距离; <, Η, Ω
表示机体坐标系相对于地面坐标系的角位置.

　　直升机在空中的运动可看作自由刚体运动,有
6个自由度,即 3个平动自由度和 3个转动自由度.

因此,可相应地建立如下 6个运动方程,分别描述直
升机质心的平动和直升机绕质心的转动.

m (du
d t

+ w q - v r) = ∑F x ,

m (dv
d t

+ u r - w p ) = ∑F y ,

m (dw
d t

+ vp - uq) = ∑F z ,

I x
dp
d t

- ( I y - I z ) qr = ∑M x ,
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I y
dq
d t

- ( I z - I x ) rp = ∑M y ,

I z
d r
d t

- ( I x - I y ) p q = ∑M z. (5)

式中: m 为直升机质量; u , v ,w 为速度在机体轴 x ,

y , z 上的投影; p , q, r为直升机绕机体轴 x , y , z 转动

的角速度; ∑F x , ∑F y , ∑F z , ∑M x , ∑M y ,

∑M z 分别表示作用于直升机上的各外力和外力矩

在对应轴上的投影之和; I x , I y , I z 称作直升机的惯

量积,因为纵列式直升机可近似认为相对于 xO z 平

面和 yO z 平面对称,故惯量积有如下近似关系:

I x y = I y z = I z x = 0. (6)

因此式 (5) 中不含 I x y , I y z 和 I z x.

　　 通过式 (5) 中 6个方程式, 可以解出机体坐标

系下直升机的速度和角速度. 姿态角与角速度,位置
(航程L ,高度H ,侧向偏移 Z ) 与姿态角的关系分别

为

　　d<öd t = (p sΗ+ rc<sΗ+ qs<sΗ) öcΗ,

　　dΗöd t = qc< - rs<,

　　dΩöd t = (qs< - rc<) öcΗ,

　　dL öd t = ucΩcΗ+ v (- sΩc< + cΩsΗs<) +

　　　　　　w (s<sΗ+ cΩsΗc<) ,

　　dZ öd t = usΩcΗ+ v (cΩc< + sΩsΗs<) +

　　　　　　w (- cΩs< + sΩsΗc<) ,

　　dH öd t = - usΗ+ vcΗc< + w cΗc<. (7)

2. 2　仿射非线性控制系统方程

　　综合以上推导,得出该纵列式无人直升机在近

似悬停状态平衡点附近的状态方程为

P
õ

= RV ,

Vα= F öm ,

(
õ

= 7 Ξ,

Ξα= I - 1 (# - Ξ× I Ξ) ,

∆
õ

= A ∆ + B u.

(8)

其中

P = [L 　Z　H ]T ,V = [u　v　w ]T ,

( = [<　Η　Ω]T , Ξ = [p　q　r ]T ,

∆ = [∆n
e　∆n

a　∆n
c　∆t

e　∆t
a　∆t

c ]T ,

u = [u 1　u 2　u 3　u 4　u 5　u 6 ]T ,

A =

diag[ - 10　 - 10　 - 10　 - 10　 - 10　 - 10 ],

B = diag [B 0　B 0 ],

B 0 =

- 5 5 10

2. 5 2. 5 0

2. 5 - 2. 5 0

,

7 =
1
cΗ

cΗ s<sΗ c<sΗ
0 c<cΗ - s<cΗ
0 s< c<

,

R 为机体坐标系到地面坐标系的旋转矩阵, I =

diag [ I x　I y　I z ] 为惯性矩阵, 7 为姿态角导数与角
速度之间的关系矩阵. 则式 (8) 可写成如下标准仿

射非线性系统形式:

xα= f (x ) + ∑
6

i= 1

g i (x ) uζ i. (9)

3　纵列式无人直升机精确线性化设计
　　对于仿射非线性系统 (9) ,选取输出方程为

y = h (x ) = [L 　Z　H 　<　Η　7 ]T ,

容易验证在悬停状态平衡点 x 0 的邻域内有

L g i
L k

f h j (x ) = 0; i, j = 1, 2,⋯, 6; k = 0, 1.

且

B (x ) =

L g 1L
2
f h 1 (x ) ⋯ L g 6L

2
f h 1 (x )

� ω �
L g 1L

2
f h 6 (x ) ⋯ L g 6L

2
f h 6 (x )

非奇异, 其相对阶向量为 (3, 3, 3, 3, 3, 3) , 分量之和

为 18, 等于系统维数. 因此, 通过适当的坐标映射,

可使式 (9) 变换成一个完全能控的线性系统,即

Ν
õ

= A Ν+ B Τ. (10)

同时, 通过适当的状态反馈可以达到任意的极点配

置. 但由于实际系统的控制受限,不可能任意配置极

点, 在设计时极点配置应根据军用旋翼机规范

M IL 2H 28501A 的要求进行.

　　本文的控制目标是对纵列式无人直升机的输

出进行精确跟踪. 对于仿射非线性系统 (9) , 如果选

取多项式 s3 + Αi1s2 + Αi2s + Αi3 ( i = 1,⋯, 6) 为霍尔

维茨多项式,即将线性系统 (10) 的闭环系统期望极

点选在复平面左半平面,定义期望的输出信号为 y id

= 0,跟踪误差向量为 ei0 = y id - y i,则反馈控制律

可设计为

v i = - L 3
f h i (x ) - Αi1L

2
f h i (x ) -

Αi2L f h i (x ) - Αi3h i (x ). (11)

该反馈控制律可保证系统跟踪误差的渐近稳定性.

4　仿真结果
　　根据军用旋翼机规范M IL 2H 28501A ,设计反馈

控制律时取极点为 - 1 + i, - 1 - i和 - 2. 5. 另外,

选择初始位置为 (P x , P y , P z ) = (3, 3, 5) , 初始航向

为 0. 2 rad,其他状态量为 0. 控制目的是使其位置跟

踪给定输出 y r = (0, 0, 0). 考虑到实际控制过程中

前后旋翼的总距与纵向周期变距存在近似相等的约
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图 3　位置跟踪曲线

图 4　纵向ö前后横向周期变距、总距

束关系,得出仿真结果如图 3和图 4所示.

　　仿真结果表明,采用状态反馈精确线性化设计

方法, 能实现对纵列式无人直升机在近似悬停状态

下给定输出的稳定跟踪, 且舵机和操纵系统的控制

量是连续的.

5　结　　论
　　本文首先利用牛顿2欧拉法对纵列式直升机进

行分析,并在此基础上建立了动力学方程和运动学

方程;然后将其转换成仿射非线性标准方程,应用状

态反馈精确线性化方法对给定输出进行跟踪控制.

仿真结果表明,该方法能稳定跟踪给定输出. 在建模

和仿真过程中,发现 6 个输入量对于纵列式无人直

升机而言有一定的冗余,前后旋翼的总距与纵向周

期变距存在一定的约束关系. 本文简单地将这种约

束关系近似为相等,在下一步的工作中将对这种约

束关系作进一步研究.
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