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基于鲁棒伺服思想的尾坐式飞行器悬停姿态控制

钟京洋†, 宋笔锋
(西北工业大学航空学院，西安 710072)

摘 要: 针对一款小型飞翼布局的尾坐式垂直起降飞行器,通过考虑舵面失效、风场干扰、气动参数不确定以及转
动惯量不确定等因素的影响,进行悬停阶段的姿态控制研究.根据悬停状态点线性化的运动学和动力学模型,设
计鲁棒伺服线性二次型调节器 (RSLQR)控制器来保证标称系统良好的响应及鲁棒性.同时,考虑到较大不确定及
扰动下RSLQR控制器性能下降的不足,希望飞行器能够尽量在平衡点附近较大的范围内工作,为此设计L1自适

应控制器进行补偿,以使系统性能得到恢复.考虑到控制器的时延裕度对系统稳定性有着重要影响,讨论控制器
参数与系统时延裕度的关系.通过仿真验证不同不确定影响下系统良好的性能,并提出一种基于扩张状态观测器
(ESO)的补偿方法,以使设计的控制系统在飞控硬件性能较为有限时,依然能够保证良好响应.最后,通过飞行测
试对所提算法的有效性和可行性进行验证.
关键词: 鲁棒伺服；L1自适应控制；尾坐式；时延裕度；姿态控制；悬停；扩张状态观测器
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Hover attitude control of a tail-sitter UAV based on robust servomechanism
controller
ZHONG Jing-yang†, SONG Bi-feng

(School of Aeronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China)

Abstract: This study investigates the design of a hover attitude controller of a flying-wing tail-sitter unmanned aerial
vehicle (UAV) by taking into account the uncertain impacts such as actuator failure, wind field disturbance, aerodynamic
uncertainty and the uncertainty of moment of inertia. Based on the linearized kinematic and dynamic model near the
hovering point, a robust servomechanism linear quadratic regulator (RSLQR) controller is designed to ensure the good
response and robustness of the nominal system. Meanwhile, considering the performance degradation of the controller
in exist of large uncertainties and disturbances, the L1 adaptive controller is designed to compensate for the uncertainties
and disturbances so that the aircraft could operate near a large range of the equilibrium point. Considering that the time
delay margin of controller is crucial to the stability of system, the relationships between the time delay margin and the
controller parameter are discussed. Simulation results show the good performance in exist of different uncertainties and
a method of compensation based on the extended state observer (ESO) is proposed to ensure good response when the
control system is applied to a performance-limited hardware. Finally, a flight test is implemented to verify the validity
and feasibility of the algorithm.
Keywords: robust servomechanism；L1 adaptive control；tail sitter；time delay margin；attitude control；hover；extended
state observer

0 引 言

近年来,随着MEMS技术的不断发展[1],微小型
飞行器的相关技术不断进步,涌现出了一大批新构型
的飞行器.尾坐式垂直起降飞行器以其定点悬停并
可通过转换实现高速长距离平飞,以及迅速到达任务
地的特点,兼具无需跑道的独特起降方式,一直吸引
着相关学者的深入研究[2-6].尾坐式垂直起降飞行器
大多为欠驱动系统,其位置的改变需要通过改变姿态

来完成.在悬停飞行过程中,存在较为严重的纵向横
向动力学耦合,同时,螺旋桨滑流作用下机翼以及舵
面的气动力具有时变特点,很难精确建模,且滑流作
用下的舵效相对有限,一定程度上加大了控制难度;
此外,较大的机翼面积使其在悬停过程中更易受到风
场干扰影响,如果控制不及时或控制较慢,则很难保
证飞行器良好的姿态,这些特点都给尾坐式垂直起降
飞行器的控制系统设计带来了挑战.
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鲁棒伺服思想[7]强化了作用于指令误差的积分

控制作用,常被用于有人驾驶以及无人驾驶的飞行控
制系统[8-10].然而,鲁棒伺服LQR控制器的不足在于,
该控制器往往针对某一平衡点进行设计,一旦出现远
离平衡点的不确定,系统的跟踪性能往往会出现比较
明显的下降.为改善该问题,可通过设计自适应控制
器对其进行补偿以恢复系统性能,而传统的模型参考
自适应控制 (MRAC)在快速的自适应过程中会降低
系统鲁棒性[11],虽然较低的自适应速率能够保证足
够的鲁棒性,但又会造成性能下降,失去了自适应的
意义.针对这些不足, Cao等首次提出了L1自适应的

控制架构[12-13],通过在系统输入处引入低通滤波器,
使得自适应与鲁棒设计分离,从而能够在快速的自适
应过程中,保证系统一定的鲁棒性,而自适应速度只
受到硬件的限制.
针对RSLQR结合L1自适应控制器的设计,已

有相关研究. Ma等[14]针对导弹转弯问题进行了

RSLQR-L1控制的研究,仿真显示,在存在耦合以及
不确定的情况下,所设计的控制器可以实现加速度
以及角速率的指令跟踪需求. Xu等[15]针对UAV进行
了法相加速度控制的研究,通过获取舵偏到法向加
速度的SISIO传递函数,探讨了不同LQR参数对于该
SISO系统相角裕度的影响.就目前作者所能查到的
资料而言,还没有人将鲁棒伺服结合L1的控制方法,
用于尾坐式垂直起降飞行器悬停阶段的姿态控制,且
在上述研究中,也没有明确给出L1自适应控制器需

要跟踪的期望指令值.此外,控制器的有效性大多也
只通过仿真进行了验证,并未进行实际的飞行测试.

基于这样的研究背景,本文利用鲁棒伺服思想,
针对尾坐式垂直起降飞行器悬停阶段的姿态控制

进行研究.本文主要的贡献在于: 1)设计鲁棒伺服结
合L1自适应理论的控制律,并将其应用在一款飞翼
布局的尾坐式垂直起降飞行器的姿态控制上; 2)通
过分析RSLQR控制器的结构,明确给出L1自适应控

制器需要跟踪的角速率指令值; 3)讨论控制器参数
对于飞行器MIMO系统时延裕度的影响,这在很大
程度上体现了MIMO系统的鲁棒性; 4)通过仿真以
及实际的飞行测试,验证控制算法的有效性及可行
性; 5)考虑到L1自适应控制算法的性能受到飞控硬

件CPU运算频率以及传感器采样率的限制,提出一
种基于扩张状态观测器 (ESO)的补偿方法,为其在性
能较低硬件上的应用提供思路.

1 系统描述及动力学

1.1 系统描述

本文的研究对象为一款飞翼布局的尾坐式垂直

起降飞行器,如图1所示.通过转向相反的两个电机
进行飞行器高度和滚转姿态的控制,通过舵面的对
称以及反对称偏转,进行俯仰以及偏航姿态的控制.
其中,惯性坐标系采用NED坐标系,对于机体坐标系,
Xb轴由机腹指向前,Zb轴垂直于螺旋桨平面向下,
Yb = Zb×Xb.

图 1 飞行器坐标系定义

飞行器的基本参数及气动特性分别如表1和表2
所示,气动参数的定义方式与常规固定翼保持一致.

表 1 飞行器基本参数

变量 数值 变量 数值

质量m / kg 0.81 y轴转动惯量 / kg·m2 0.007

参考弦长c / m 0.253 z轴转动惯量 / kg·m2 0.022

参考展长b / m 0.877 4 电机最大拉力T / kg 4

参考面积S / m2 0.213 螺旋桨直径D / m 0.203 2

x轴转动惯量 / kg·m2 0.025 最大舵偏δe / (◦) 25

表 2 无量纲飞行器气动参数

气动参数符号 数值 气动参数符号 数值

Cmq −1.01 CL0 −0.012

Cmδe −0.316 8 CLα 3.02

Cmα −0.108 5 CLδe 1.5

Cm0 −0.036 CD0 0.035

Cnβ −0.000 03 CDα −0.007 5

CY 0 0.000 6 CY β −0.001

Clβ −0.000 1 Clp −0.001 6

Cnδe −0.2 Cnr −0.327

1.2 系统动力学

描述飞行器姿态的运动学方程为
ϕ̇

θ̇

ψ̇

 =


1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ
0 cosϕ − sinϕ
0 sinϕ sec θ cosϕ sec θ



p

q

r

 . (1)

其中:Ω = [ϕ, θ, ψ]T为三轴欧拉角,ω = [p, q, r]T为

三轴角速率.通过定义
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R =

1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ
0 cosϕ − sinϕ
0 sinϕ sec θ cosϕ sec θ

 , (2)

可得

Ω̇ = Rω. (3)

描述飞行器的动力学方程为

ω̇ = BM +B(ω × Jω). (4)

其中:B = J−1为飞行器转动惯量矩阵的逆;M为作
用在飞行器上的合力矩,主要有3部分,即

M =Ma +Mu +Mc. (5)

Ma为机翼的常规气动力矩,Mu为气动不确定以及

外界环境带来的干扰力矩,Mc = u为舵面及电机的

控制力矩.

2 控制器设计

考虑到式 (3)为运动学方程,本身不含不确定,因
而将全部的不确定放在动力学方程 (4)中考虑,根据
方程(4)和(5)有

ω̇ = Bu+B(Ma +Mu + ω×Jω). (6)

通过定义f(t, ω) = B(Ma +Mu + ω×Jω)以及
B = B0 +∆B,式(6)可以改写为

ω̇ = B0u+∆Bu+ f(t, ω). (7)

其中:B0为对转动惯量逆的最好估计,∆B为转动惯
量逆的不确定.
定义不含扰动及不确定的标称系统为

ω̇ = B0u. (8)

其中u = ub + ua, ub为鲁棒伺服LQR思想设计得到
的基线控制律,ua为由L1自适应理论设计得到的用

于补偿扰动的自适应控制律.

2.1 RSLQR控制律设计

首先,在不考虑飞行器纵向横向耦合以及系统不
确定影响的情况下,根据方程 (3)和(4),建立悬停状态
下线性的运动学和动力学方程

ẋ = A6×6x+B6×3ub, (9)

y = C3×6x. (10)

其中:x = [ϕ, θ, ψ, p, q, r]T为三轴欧拉角和角速

率;ub = [Lcb ,Mcb , Ncb ]
T为三轴操纵力矩;

A6×6 =



0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0

0 0 0 0 0 1

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0


, C3×6 =



1 0 0

0 1 0

0 0 1

0 0 0

0 0 0

0 0 0


,

B6×3 =



0 0 0

0 0 0

0 0 0

1/Ixx0 0 0

0 1/Iyy0 0

0 0 1/Izz0


,

Ixx0、Iyy0、Izz0分别为飞行器三轴转动惯量的最好估

计.考虑到控制器需要跟随的指令为欧拉角,因此定
义跟踪误差信号为

e = [ϕ, θ, ψ]T − [ϕd, θd, ψd]
T = Ωe. (11)

鲁棒伺服思想利用了内部模型原理,需要将所跟
踪信号的类别模型嵌入到系统中,并利用积分器对系
统增广以进行指令跟踪.尽管对于飞行控制,要跟随
的指令信号实际上不是常量,但在大多数应用中,设
计和实现一个1型控制系统是非常有效的[16].因此,
本文进行常值信号跟踪的控制器设计,通过定义新状
态z = [e, ξ]T, ξ = ẋ,有[

ė3×1

ξ̇6×1

]
=

[
03×3 C3×6

06×3 A6×6

][
e3×1

ξ6×1

]
+

[
03×1

B6×3

]
µ3×1,

(12)

即

ż = Ãz + B̃µ. (13)

考虑最优函数J =
w ∞

0
(zTQz + µTRµ)dt,并求

解代数Riccati方程,可得
µ = −[K1,K2,K3][e, Ω̇, ω̇]

T. (14)

从而有基线控制器如下:

ub =
w
µdt = −K1

w
edt−K2Ω −K3ω. (15)

将式(15)代入(9)中,可提取出如下动力学方程:

ω̇ = −B0K3ω −B0

(
K1

w
edt+K2Ω

)
, (16)

其中B0 = [1/Ixx0, 0, 0; 0, 1/Iyy0, 0; 0, 0, 1/Izz0].定
义Am = −B0K3,有

ω̇ = Amω −B0

(
K1

w
edt+K2Ω

)
. (17)

从而得到了RSLQR控制作用下标称系统的动力学
特性,即标称系统的角速率响应.考虑到L1自适应控

制器设计过程中,需要为其提供期望角速率进行跟
踪,对比标准形式的状态空间方程

ω̇ = Amω +B0kgωd. (18)

要令 ω 跟踪 ωd,则 kg 的选取应满足 kg =

− 1

A−1
m B0

,对比式(17)与(18)可得

ωd = A−1
m B0

(
K1

w
Ωedt+K2Ω

)
. (19)

上式即给出了L1自适应控制器需要跟踪的期望指令
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值.此外,为防止积分项出现饱和,对其进行限幅处理∥∥∥ w
Ωedt

∥∥∥
∞

⩽ Ci,其中Ci为设计常量.

2.2 L1自适应控制律设计

考虑方程 (7),重新定义f(t, ω) = B(Ma +Mu +

ω×Jω) + ∆Bub,并定义σ(t)=∆Bua + f(t, ω(t)),可
得

ω̇ = Amω +B0

(
ua −K1

w t

0
Ωedξ −K2Ω

)
+ σ(t).

(20)

假设状态初值ω0位于已知界内,即∥ω0∥∞ ⩽ ρ0

<∞,其中ρ0已知,同时系统(20)满足如下假设.
假设1 存在Bf > 0,使得对于所有的 t ⩾ 0,有

∥f(t, 0)∥∞ ⩽ Bf .
假设 2 对于任意的 δ ⩾ 0,存在与 t无关的

dfω(δ) > 0和dft(δ) > 0,使得对于所有的∥ω∥∞ ⩽ δ,
分段连续有界偏导数满足∥∥∥∂f(t, ω)

∂ω

∥∥∥
∞

⩽ dfω(δ),
∥∥∥∂f(t, ω)

∂t

∥∥∥
∞

⩽ dft(δ).

假设3 令∆B(i, i) ∈ [−bin, bin], i = 1, 2, 3,其中
0 < bin为已知的保守边界,从而有∥∆B∥∞ ⩽ Bε.
控制目标是设计一个状态反馈自适应控制器,使

ω(t)能够跟踪给定有界分段连续参考信号ωd(t).
下面给出一些定义用于后续证明.

H(s) = (sI −Am)−1B0 = H1(s)B0;

G(s) = H1(s)(I −B0C(s)ϕ(s));

ϕ(s) =
cT(sI −Am)−1

cT(sI −Am)−1B0
;

Lδ ≜
δ(δ)

δ
dfω(δ(δ)), δ(δ) ≜ δ + γ1;

ρur =
∥C(s)kgωd∥L∞ + ∥K2∥∞∥Ω∥L∞

∥1− C(s)ϕ(s)∥L1
Bε

+

∥K1∥∞Ci + ∥C(s)ϕ(s)∥L1
(Lρr

ρr +Bf )

∥1− C(s)ϕ(s)∥L1
Bε

.

L1自适应控制器的设计,包括一个 3 × 3的反

馈增益矩阵K以及3 × 3的严格正定传递函数矩阵

D(s),构成如下严格正定稳定传递函数:

C(s) =
KD(s)

I +KD(s)
.

上式满足C(0) = I3×3,其中D(s)的选取需要保证

C(s)H1(s)
−1正定稳定.此外,为了满足性能边界和

稳定性,D(s)和K的选取需满足如下两个L1条件:

∥G(s)∥L1
<
κ1
κ2
, (21)

I − ∥C(s)ϕ(s)∥L1
Bε > 0. (22)

其中

κ2 = Bερu + Lρr
ρr +Bf ,

κ1 =

ρr − ∥H(s)C(s)∥L1
∥kgωd∥ − ∥H(s)∥L1

∥K1∥∞Ci−
∥H(s)∥L1

∥K2∥∞∥Ω∥L∞ − ∥ωin(s)∥L∞ .

下面给出控制系统的整体架构如图2所示,图中
Mbaseline = ub,Madaptive = ua.
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图 2 飞行控制系统架构图

令Ts为采样时间,定义如下变量:
α1(t) = ∥eAmt∥2;

α2(t) =
w t

0
∥eAm(t−ξ)(I − eAmTs)−1AmeAmTs∥2dξ;

ς(Ts) = ∥I − eAmTsA−1
m ∥2(Bερu + Lρr

ρr +Bf );

∆1(Ts) =
w t

0
eAm(t−ξ)σ(iTs)dξ, t ∈ (0, Ts];

γ0(Ts) = (α1(t) + α2(t))ς(Ts) +∆1(Ts).

其中α1(t)、α2(t)分别为α1(t)、α2(t)的上界.令γ0为

γ0(Ts)的上界,有
lim
Ts→0

γ0(Ts) = 0. (23)

对式 (23)进行证明.由 α1(t)和 α2(t)的定义可

知,α1(t)和α2(t)有界.当Ts → 0时, ς(Ts) → 0,从而
有

(α1(t) + α2(t))ς(Ts) → 0,

∆1(Ts) =
w t

0
eAm(t−ξ)σ(iTs)dξ ⩽

w Ts

0
eAm(Ts−ξ)dξ,

σ(iTs) ⩽ ∥(I − eAmTs)A−1
m ∥∞(Bερu + Lρr

ρr +Bf ).

当 Ts → 0时,有∆1(Ts) → 0,从而可得
lim
Ts→0

γ0(Ts) = 0.

L1自适应控制器由状态观测器自适应律以及控

制律构成,分别定义如下:
状态观测器

˙̂ω(t) =

Amω̂(t) +B0

(
ua −K1

w t

0
Ωedξ −K2Ω

)
+ σ̂(t),

ŷ(t) = Cω̂, C = I3×3. (24)

自适应律

σ̂(t) = σ̂(jTs), t ∈ [jTs, (j + 1)Ts],

σ̂(jTs) = (I − eAmTs)−1AmeAmTs ω̃(jTs). (25)

控制律

ua(s) = −KD(s)(ua(s) + η̂1(s)− kgωd). (26)
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其中

η̂1(s) = ϕ(s)η̂(s), ϕ(s) =
cT(sI −Am)−1

cT(sI −Am)−1B0
,

η̂(s)为σ(t)的拉普拉斯变换.
由式 (24)∼ (26)定义的控制器需要满足式 (21)

和 (22)的L1条件.由式 (20)和 (24)可得系统的误差
动力学方程为

˙̃ω(t) = Amω̃(t) + σ̂(t)− σ(t), (27)

其中 ω̃ = ω̂(t)− ω(t).下面给出误差动力学边界.
如果自适应律的选取满足 γ0(Ts) < γ0, γ0为

γ0(Ts)的上界,考虑系统 (20)以及通过式 (24)∼ (26)
定义并满足L1条件的控制器,如果

∥ωτ∥L∞ ⩽ ρ, ∥uaτ∥L∞ ⩽ ρu, (28)

则有

∥ω̃τ∥L∞ < γ0. (29)

对式(29)进行证明.由误差动力学方程(27)有

ω̃(iTs + t) =

eAmtω̃(iTs) +
w iTs+t

iTs

eAm(iTs+t−ξ)σ̃(iTs)dξ. (30)

将上式改写为

ω̃(iTs + t) = eAmtω̃(iTs) +
w t

0
eAm(t−ξ)σ̃(iTs)dξ.

(31)

首先证明

∥ω̃(iTs)∥2 ⩽ ς(Ts), ∀iTs < τ. (32)

由于 ω̃(0) = 0,可知∥ω̃(0)∥2 < ς(Ts).
接下来考虑 [jTs, (j + 1)Ts]时间区间,其中 (j +

1)Ts < τ .将自适应律(25)代入(31)有

ω̃(jTs + Ts) =

eAmTs ω̃(jTs) +
w Ts

0
eAm(Ts−ξ)σ̂(jTs)dξ−w Ts

0
eAm(Ts−ξ)σ(jTs)dξ, (33)

ω̃((j + 1)Ts) = −
w Ts

0
eAm(Ts−ξ)σ(jTs)dξ. (34)

从而有

∥ω̃(j + 1)Ts∥2 ⩽

∥σ(jTs)∥L∞

∥∥∥eAmTs

w Ts

0
e−Amξdξ

∥∥∥
2
⩽

(Bερu + Lρr
ρr +Bf )

∥∥∥eAmTs

w Ts

0
e−Amξdξ

∥∥∥
2
=

∥I − eAmTsA
−1
m ∥2(Bερu + Lρr

ρr +Bf ). (35)

式(32)得证.
接着,对于iTs + t ⩽ τ ,其中t ∈ (0, Ts],根据误差

动力学有

ω̃(iTs + t) = eAmtω̃(iTs) +
w t

0
eAm(t−ξ)σ̂(iTs)dξ−

w t

0
eAm(t−ξ)σ(iTs)dξ, (36)

∥ω̃(iTs + t)∥ ⩽

α1(t)∥ω̃(iTs)∥2 + α2(t)∥ω̃(iTs)∥2 +∆1(Ts) =

γ0(Ts). (37)

对于所有的iTs + t ⩽ τ ,利用式(32)有
∥ω̃(iTs + t)∥ ⩽

(α1(t) + α2(t))ς(Ts) +∆1(Ts) = γ0(Ts). (38)

从而,对于所有的t ∈ [0, τ ],有∥ω(t)∥2 ⩽ γ0(Ts),可得

∥ω̃(t)∥ ⩽ γ0, ∀t ∈ [0, τ ], (39)

即∥ω̃τ∥ ⩽ γ0.
接下来,进行系统瞬态响应分析.定义参考系统

如下:
ω̇ref = Amωref +B0(uaref + ubref) + σ(t, ωref(t)),

ubref = −K1

w
Ωedt−K2Ω −K3ω,

uaref = C(s)(kgωd − ϕ(s)ηref(s)),

uref(s) = uaref(s) + ubref(s), (40)

其中 ηref(s)是 σ(t, ωref(t))的拉普拉斯变换.接下来
给出闭环参考系统的稳定性证明.
对于式 (40)定义的闭环参考系统,K和D(s)的

选取满足式 (21)和 (22)定义的L1条件,如果 ∥ω0∥∞
⩽ ρ0,则

∥ωrefτ ∥ < ρr, (41)

∥uarefτ ∥ < ρur. (42)

首先证明式(42).由式(40)可得

∥uarefτ ∥ ⩽

∥C(s)kgωd∥L∞ + ∥K2∥∞∥Ω∥L∞ + ∥K1∥∞Ci+

∥C(s)ϕ(s)∥L1
(Bε∥uarefτ ∥+ Lρr

ρr +Bf ). (43)

将L1条件(22)代入式(43)有

∥uarefτ ∥ <

∥C(s)kgωd∥L∞ + ∥K2∥∞∥Ω∥L∞

∥I − C(s)ϕ(s)∥L1
Bε

+

∥K1∥∞Ci + ∥C(s)ϕ(s)∥L1
(Lρr

ρr +Bf )

∥I − C(s)ϕ(s)∥L1
Bε

= ρur,

(44)

从而可知式(42)成立.
接下来证明式(41).由假设1∼假设3可知

∥ηrefτ ∥L∞ ⩽ Bερur + Lρr
ρr +Bf ,

对于所有的t ∈ [0, τ ],有
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∥ωrefτ ∥ ⩽ ∥G(s)∥L1
(Bερur + Lρr

ρr +Bf )+

∥H(s)C(s)∥L1
∥kg∥∞∥ωd∥L∞+

∥H(s)∥L1
∥K1∥∞

∥∥∥ w τ1

0
Ωedτ1

∥∥∥
L∞

+

∥H(s)∥L1
∥K2∥∞∥Ω∥L∞ + ∥ωin(s)∥L∞.

(45)

假设不等式 (41)不成立,首先∥ωref(0)∥ = ∥ω0∥
⩽ ρ0 < ρr,因为ωref(t)是连续的,所以存在τ1 ∈ [0, τ ]

使得∥ωref(t)∥∞ < ρr,∀t ∈ [0, τ1),以及∥ωref(τ1)∥∞
= ρr,即∥ωrefτ1∥ = ρr.
将L1条件 (21)代入式 (43),有∥ωrefτ ∥ < ρr,与上

述假设矛盾,从而有∥ωref∥L∞ < ρr.
此外,如果闭环参考系统满足

∥ω0∥∞ ⩽ ρ0,

则有

∥ωref − ω∥L∞ ⩽ γ1, ∥uaref − ua∥L∞ ⩽ γ2.

其中

ρ ≜ ρr + γ1, ρu ≜ ρur + γ2;

γ1 ≜ ∥H1(s)−H(s)C(s)ϕ(s)H−1
1 (s)∥L1

γ0 + β,

γ2 ≜ ∥C(s)(kgωd − ϕ(s)H−1
1 (s))∥L∞γ0,

β为任意小的正常数,且有
γ1 ⩽ γ1, γ2 ⩽ γ2.

3 仿真与分析

在本节中,通过不同的仿真科目对控制器性能进
行验证和分析.尽管在控制器设计过程中利用了平
衡点处线性化的模型,但在仿真验证中使用非线性的
运动学和动力学模型,仿真初始条件设置如下:

[ϕ, θ, ψ] = [0, 0, 0] ◦, [p, q, r] = [0, 0, 0] ◦/s,

[p̂, q̂, r̂] = [0, 0, 0] ◦/s, [T1, T2] = [4, 4]N,

[δe1, δe2] = [−10,−10] ◦, [α, β] = [0, 0] ◦.

由表2的飞行器气动参数可知,在0 ◦攻角时存在

负的俯仰力矩,为防止仿真初始时刻出现较大的俯仰
角偏差,因而引入−10 ◦的初始配平舵量.舵机和舵
面近似为一个1/(0.03s+1)的一阶模型加15 ms的延
迟环节.电机近似为一个1/(0.02s+1)的一阶模型加

10 ms的延迟环节[17].

3.1 控制器参数对于系统时延裕度的影响

MIMO系统很难采用类似SISO系统的幅值以及
相角裕度来界定系统的鲁棒性,因此这里使用系统输
入处的时延裕度进行鲁棒性分析.考虑到飞控硬件
有限的运算能力、传感器的离散采样、数据融合动力

学以及作动器死区等因素都会给系统输入处带来时

延,如果所设计的控制系统时延裕度较小,轻则飞行

器姿态存在抖动现象,重则飞行器姿态直接发散.因
此,分析控制器参数对于系统时延裕度的影响就显得
非常重要.

从RSLQR架构的最优函数J可以看出,Q惩罚
系统状态,R惩罚系统输入.同时仿真发现,R矩阵参
数对系统输入处的时延裕度更敏感.因此,讨论在Q

矩阵参数确定的情况下,R矩阵参数变化对系统时延
裕度的影响.通过多次尝试,将Q矩阵最终确定为

Q =


0.2I3×3 03×3 03×3

03×3 0.01I3×3 03×3

03×3 03×3 0.001I3×3

 .
同时,由L1自适应控制理论可知,通过降低系统

输入处低通滤波器的带宽,可获得更大的时延裕度,
但会造成系统性能下降.相反,增大低通滤波器带宽,
则会以牺牲鲁棒性为代价提高闭环系统性能.
这里以输出响应接近临界稳定,即输出接近等幅

震荡作为系统时延裕度的判断标准.通过不同的R

矩阵参数与低通滤波器参数,给出系统时延裕度与
控制器参数的关系如表 3所示.其中反应低通滤波
器的传递函数及参数分别取为D(s) =

1

s
· I3×3和

K = k · I3×3.

表3 不同控制器参数下系统的时延裕度 单位: ms

R矩阵
RSLQR
时延裕度

RSLQR+L1时延裕度

k = 5 k = 10 k = 15

0.1I3×3 102 58 41 32
0.05I3×3 77 48 33 25

从表3可以看出,在Q矩阵一定的情况下,增大R

矩阵参数或减小体现低通滤波器带宽的参数k,都能
有效提高系统的时延裕度.同时可以看出,加入L1自

适应控制器后,出现了系统时延裕度的下降,这是合
理的,因为L1自适应控制器的补偿作用提升了系统

性能,不可避免地给系统带来了鲁棒性的牺牲.此外,
表3的价值还在于为实际算法实现过程的调参提供
了定量指导.

3.2 不同仿真科目下的系统性能分析

在下面所进行的不同科目的仿真实验中,Q矩
阵的选取与 3.1节保持一致,R = 0.05I3×3, k =

10, Ts = 0.001, D(s) =
1

s
· I3×3.在所有的仿真科目

验证中,无重新调参工作.
3.2.1 无额外干扰

在本仿真中,不考虑额外扰动,飞行器只受到螺
旋桨滑流引入的全机力矩作用,仿真分两个阶段:

1) t ∈ [0, 15] s, RSLQR控制器;
2) t ∈ [15, 30] s, RSLQR+L1自适应控制器.
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图3给出了三轴欧拉角的跟随情况,虚线为指令
值,实线为响应值.
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图 3 无额外干扰下的欧拉角响应

可以看出,无论是单独使用RSLQR控制器或组
合使用RSLQR+L1自适应控制器,在扰动较小,即只
有全机气动力矩的作用时,系统都表现出了较好的性
能.但对于偏航角ψ,在10 s附近,单独使用RSLQR控
制器会使系统出现较小的超调,而在15 s之后,将L1

自适应控制器加入后,消除了该超调,进一步提升了
系统性能.
3.2.2 三轴正弦干扰力矩及风场干扰

在本仿真中,引入额外扰动对控制系统性能进行
测试,其中三轴正弦干扰力矩取为0.05sintN · m.仿
真分为4个阶段:

1) t ∈ [0, 15] s,只有正弦干扰力矩, RSLQR;
2) t ∈ [15, 30] s,只有正弦干扰力矩, RSLQR+L1;
3) t ∈ [30, 45] s,只有风场干扰, RSLQR;
4) t ∈ [45, 60] s,只有风场干扰, RSLQR+L1.
此外,分别在 [0, 30] s的正弦干扰力矩以及 [30,

60] s的风场干扰环境下引入PID对比实验.
风场的建立基于Matlab/Simulink突风及紊流模

型[18],其中风场导致的飞行器攻角及侧滑角变化如
图4所示.
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图 4 风场导致的攻角及侧滑角变化

三轴欧拉角随时间的变化如图5所示，虚线为期
望值,实线为4个阶段的响应值,点划线为PID分别在
[0, 30] s和 [30, 60] s两个不同仿真环境下的对比实验
响应值.
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图 5 干扰下的欧拉角响应

由图 5可以看出,在 0 s∼ 15 s及 30 s∼ 45 s的时
间区间,无论是存在三轴正弦干扰力矩或是风场干
扰,单纯依赖RSLQR控制器,都会导致系统性能出现
明显下降.滚转角和偏航角在风场干扰下性能下降
较小的原因与所建立的气动模型及飞行器三轴转动

惯量大小有关,横航向的气动系数相比于纵向气动
系数要小,使得这两个方向存在的干扰力矩较小.在
15 s∼ 30 s以及 45 s∼ 60 s的区间,加入L1自适应控

制器后,系统的性能得到了很大的改善,整个欧拉角
的波动得到了明显的抑制.这也说明了针对某一平
衡状态设计的RSLQR控制器,一旦存在较大干扰将
其拉离平衡点较远后,系统的性能就很难得到保障,
需要L1自适应控制器进行补偿,以使系统性能得到
恢复.此外,从与PID的仿真对比实验也可以看出,无
论是在正弦干扰或者风场干扰影响下,本文所提出的
RSLQR+L1控制系统都具有更好的扰动抑制能力.
3.2.3 舵面失效、气动参数及转动惯量不确定

在本仿真中,分别通过模拟舵面失效、气动参
数以及转动惯量不确定来验证所设计控制器的性能.
仿真分为如下4个阶段:

1) t ∈ [0, 15] s,无不确定及舵面失效;
2) t ∈ [15, 60] s,升降舵1出现舵面失效,只响应

65 %的指令,且最大舵偏被限制为± 16.25 ◦;
3) t ∈ [32, 43] s,总的俯仰力矩系数Cm存在不确

定,分别在32 s和43 s加上和减去−0.02,即存在两次
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参数的跳变;
4) t ∈ [45, 60] s,三轴转动惯量同时增大50 %,即

变为 [0.037 5, 0, 0; 0, 0.010 5, 0; 0, 0, 0.033].
图6为舵量随时间的变化曲线,实线为舵量的期

望值,虚线为实际值.图7为不确定因素下的欧拉角
响应,虚线为期望指令值,实线为响应值.从图6可以
看出,在升降舵未出现失效的前 15 s,算法给出的期
望出舵量和实际出舵量是一致的;在 t = 15 s时刻,
当一号舵出现舵面失效后,算法为了补偿舵面失效
带来的影响,计算出了一个更大的出舵量,以保证与
舵面失效前一致的控制效果,而未出现舵面失效的
二号舵则在整个过程中,保持着期望值与实际值的
一致.同时,从图7中 t = 15 s时的响应可以看出,虽
然俯仰角和偏航角出现了短暂的性能下降,即存在
一定的超调,但在1 s之内,通过自适应算法的补偿很
快使其性能得到了恢复.此外,由于控制器的及时补
偿, 32 s∼ 43 s内的俯仰力矩系数变化以及 45 s之后
的飞行器转动惯量不确定,都将不确定带来的影响控
制在了最小.
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图 7 不确定因素下的欧拉角响应

3.2.4 硬件性能有限下的ESO补偿
在本仿真中,讨论硬件性能有限且存在正弦干扰

时系统的输出响应,并提出一种基于ESO(扩张状态
观测器)的补偿方法.从L1自适应控制的架构可以看

出,系统的性能在一定程度上依赖于控制算法的运行
频率,理论上希望运行频率尽量高,即算法运行的时
间间隔Ts尽量小,但实际上Ts受限于飞控硬件CPU
的运算能力以及传感器的采样率,虽然飞控算法使用
的是各传感器数据融合的结果,但传感器的采样率直
接影响了数据融合结果的刷新率.考虑到ESO在采
样率较低时仍具有较快的估计速度和良好的估计结

果,为系统引入ESO来弥补L1自适应控制器在Ts较

大情况下出现性能下降的不足.基于如上考虑,建立
如下扩张状态观测器:

e1 = z1 −Ω,

ż1 = z2 − β1e1,

ż2 = z3 − β2e1 +B0(ua + ub),

ż3 = −β3e1,

(46)

其中z1、z2、z3分别为对Ω(t)、ω(t)及式(20)中σ(t)的

估计,这里的补偿主要是利用σ(t)的估计结果.
根据高志强给出的确定线性扩张状态观测器参

数的方法[19],选取β1 = 3 × 20, β2 = 3 × 202, β3 =

203.仿真条件如下:
1) 在 t = 0 s时,给俯仰通道引入0.1sintN · m的

正弦干扰力矩;
2) 在 t = 0 s时,设置Ts = 0.002 s,在 t = 15 s时,

设置Ts = 0.02 s,并在 t = 30 s时,给控制系统加入扩
张状态观测器的补偿,其中扩张状态观测器的采样时
间设置为Ts = 0.02 s.
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图 8 ESO补偿下的系统性能

从图8中0 s∼ 15 s的仿真结果可以看出,在飞控
硬件运算能力及传感器采样率较高时 (Ts = 0.002 s),
所设计的飞控系统对扰动有良好的抑制能力;但在
15 s时,主动改变Ts数值为Ts = 0.02 s,意味着此时具
有较低性能的CPU运算能力以及传感器采样率,从
响应结果可以看出系统的性能出现了比较明显的下

降,出现了更大的超调;接着,在30 s时加入扩张状态
观测器ESO,可以看出系统性能得到了恢复,几乎达
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到了与Ts = 0.002时一致的性能.因此,引入的ESO
达成了改善性能的设想,为L1自适应控制器在性能

较低硬件上的应用提供了思路.

4 试飞测试

用于算法测试的飞控硬件,处理器采用
STM32F427,主频为180 MHz,姿态控制算法实际运
行频率约为250 Hz.图9给出了超过2 min的飞行过
程中,滚转角和俯仰角的指令跟随情况,虚线为实际
响应值,实线为期望指令值.在绝大多数情况下,滚转
角存在小于1 ◦的偏差,俯仰角存在小于2 ◦的偏差,同
时滚转角具有相比于俯仰角更快的响应速度,主要
原因在于通过电机控制的滚转角比通过舵面控制的

俯仰角具有更大的控制带宽,从而带来了更好的指
令跟随,总体响应时间与仿真结果基本保持一致.此
外,从图9也可以看出,在一些较极端的指令下,即很
短时间内很大的期望角度,存在不太好的指令跟随,
这一点从俯仰角跟随上反应的比较明显,主要原因还
在于作动器带宽有限,很难或无法跟随过于极端的指
令.图10和图11分别给出了飞行过程中,平滑处理后
和未平滑处理的对不确定和扰动的估计σ(t),这里的
估计主要包含转动惯量的不确定、气动模型的不确

定以及作动器的输出不确定.
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图12分别给出了两个电机和两个控制面PWM
随时间的变化图,可以看出,用于控制姿态的电机整
体转速改变较为柔和,未出现电机转速的较大突变.
相比于电机,控制面的PWM变化范围更大,也在一
定程度上说明了滑流作用下舵面有限的操纵能力.
此外,从图12可以看出,电机和控制面的两个作动器
分别存在约50和100的PWM偏差,主要原因为作动
器存在安装误差,很难精确保证完全对称安装.
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图 12 作动器PWM时间历程图

5 结 论

本文针对一款飞翼布局的尾坐式垂直起降飞

行器进行了悬停阶段的姿态控制研究,根据悬停状
态点附近线性化的数学模型,基于鲁棒伺服思想,设
计了RSLQR控制器.同时考虑到较大偏差存在下,
RSLQR控制器性能的下降,提出使用L1自适应控制

器进行补偿,以使飞行器能尽量在平衡点附近较大的
范围内工作.
分别通过不同的仿真科目,包括三轴正弦干扰力

矩、风场干扰、作动器失效、气动参数不确定、系

统输入矩阵即飞行器三轴转动惯量的不确定等不同

因素的影响,验证了所设计控制器对于扰动和不确定
具有良好的补偿能力.同时考虑到硬件性能有限时,
控制系统跟踪能力的下降,提出了一种基于ESO的
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补偿方法,在一定程度上使系统性能得到了恢复.此
外,通过实际的悬停飞行测试结果也可以看出,所设
计控制器能够对不确定进行补偿,以保证良好的指令
跟踪,同时实际飞行中的指令跟随速度与仿真结果基
本保持了一致.
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