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无人机全包线变增益调参控制律设计
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摘要：中高空察打一体无人机具有长航时、多任务剖面的飞行特点，针对采用固定控制参数难以满足全包线飞行品质的问

题，利用雅克比线性化方法建立了时变系统模型，研究了无人机空速、高度、质量变化对飞行品质的影响特性，设计了纵向和横

向的短周期模态控制律，结合样例无人机在的典型工况得到了调参调度表，采用参数拟合的方法设计了基于参数摄动的全局调参

控制器；仿真结果表明，所设计的变增益控制器能够有效改善无人机在全包线内的飞行品质，提升了无人机的使用性能。
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０　引言

中高空长航时察打一体无人机在现代战争中起着越来

越重要的作用，如已经畅销国外的翼龙、彩虹４等军贸型

号。这类无人机具有多用途、滞空时间长的特点，在飞行

过程中外挂任务载荷状态、起落架收放状态、燃油重量、

重心以及转动惯量等参数都会发生较大的摄动，这时仅靠

一套固定的控制参数难以满足无人机在大空域范围内执行

多种典型任务的飞行品质使用要求。目前改善飞行器全包

线飞行品质的控制方法主要包括两类：基于实时线性参变

模型的现代鲁棒变增益控制方法和基于典型工况的传统变

增益控制方法。文献［１ ５］分别研究了鲁棒 犎∞
变增益控

制、滑模变结构控制、反馈线性化控制等现代变增益控制

方法，但现代控制理论实现复杂，应用于工程实际仍需要

克服重重障碍［６］。

基于典型工况的变增益控制方法可以利用成熟的线性

控制理论实现非线性系统的控制，是国内无人机飞控系统

设计的主要手段［７８］。文献 ［９］研究了无人机程序分段ＰＩＤ

调参方法，但控制器切换时系统性能会发生突变。文献

［１０］研究了无人机俯仰角增益调参的设计方法，但设计过

程没有考虑质量的大幅度变化因素。

本文基于ＰＩＤ增益调参的思想，利用雅克比线性化方

法建立了无人机的时变系统模型，研究了空速、高度、质

量等参数摄动对纵向和横向飞行品质的影响，结合某样例

中空长航时无人机的典型任务剖面，设计了特征点控制器

并得到了增益调参调度表，最后采用参数拟合的方法得到

了无人机全包线的增益调参控制器，改善了无人机的飞行

品质，提升了无人机的使用性能。

１　线性时变系统建模及运动特性研究

１１　线性时变系统建模

线性时变系统建模目前主要有３种方法：雅克比线性

化方法、状态变换方法和方程替换方法。雅克比线性化方

法的基本思想是在无人机全包线飞行范围内，根据不同的

典型工况选取平衡点，得到一组涵盖全任务剖面的线化时

不变模型，再通过插值拟合得到无人机纵向和横侧向的线

性时变系统模型。状态变换方法和方程替换法是分别通过

状态变换或方程替换将非线性因素去掉，从而建立系统的

线性时变模型。无人机飞行过程中，质量和气动参数的摄
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动是缓慢变化的，雅克比线性化方法运算直观，对非线性

系统的要求宽松，因此本文采用雅克比线性化方法建立系

统的线性时变模型。

假设系统的非线性系统状态空间方程为：

狓＝犳（狓，狌，狋）

狔＝犵（狓，狌，狋｛ ）
（１）

　　其中：狓∈犚
狀，狌∈犚

狀狌，狔∈犚
狀狔。

利用雅克 比 线 性 化 方 法 可 得 到 无 人 机 在 平 衡 点

｛狓０　狔０　狕０｝附近的线性化模型为：

狓（狋）
·

＝犃狓＋犅狌

狔（狋）＝犆狓＋犇｛ 狌
（２）

　　其中：

犃＝
犳
狓

（狓
０
狌
０
），　　犅＝

犳
狌

（狓
０
狌
０
），

犆＝
犵
狓

（狓
０
狌
０
），　　犇 ＝

犵
狌

（狓
０
狌
０
）。

　　选取空速、高度、质量为参变量，在不同的工作点处

根据式 （２）可建立一组线性化模型，只要各平衡点处的线

性化模型都是稳定的，非线性系统在平衡点附近就稳定［１１］。

１２　无人机运动特性研究

１．２．１　纵向运动特性

无人机的纵向运动表现为长周期模态和短周期模态的

特性。长周期运动模态振荡周期长、衰减慢，短周期模态

振荡周期短、衰减快。无人机的纵向运动特性主要取决于

短周期模态，短周期振荡通常持续几秒钟，期间迎角、俯

仰角和俯仰角速率剧烈变化，速度基本保持不变。对于定

直平飞，无人机航迹倾角为零，同时忽略气动参数小量，

根据 公 式 （２）可 以 得 到 简 化 的 纵 向 短 周 期 传 递 函

数为［１２１３］：

犌狕（狊）＝
狇（狊）

δ犲（狊）
＝

犕δ犲（狊＋犣α）

狊２＋２ξ狊狆ω狊狆狊＋ω
２
狊狆

（３）

式中，犕δ犲 反映了飞机升降舵的操纵效应，犣α 为理想飞机的

升力系数，ξ狊狆为等效短周期运动的阻尼比，ω狊狆为等效短周期

自然频率。其中：

ω狊狆 ＝
犣α犕狇

狏０
－犕槡 α

（４）

ξ狊狆 ＝ －
犕狇＋犕α＋犣α／狏０

２ω狊狆
（５）

式中，犣α、犕狇、犕α、犕α、犕δ犲为纵向动力学导数，可由式

（６）～ （１０）计算得出：

犣α＝－
犆犔α犙犛狑
犿

（６）

犕狇 ＝犆犿狇
犮犃
２狏（ ）０

犙犛狑犮犃
犐狔

（７）

犕α＝犆犿α
犙犛狑犮犃
犐狔

（８）

犕α ＝犆犿α
犮犃
２狏０

犙犛狑犮犃
犐狔

（９）

犕δ犲 ＝犆犿δ犲
犙犛狑犮犃
犐狔

（１０）

　　式中，犿为无人机的质量，犐狔 为俯仰转动惯量，犆犔α 为升

力系数对迎角的导数，犆犿狇 为俯仰力矩系数对俯仰角速度的

导数，犆犿α 为俯仰力矩系数对迎角的导数，犆犿α 为俯仰力矩系

数对迎角变化率的导数，狏０为真空速，犙为动压，犛狑 为机翼

参考面积，犮犃 为平均气动弦长。

对于动稳定的无人机，犕α的值决定了短周期阻尼ξ狊狆 的

大小，式 （４）、（５）可分别简化为：

ω狊狆 ≈ －犕槡 α ＝狏０ －ρ
犛狑犮犃
２犐狔
犆犿槡 α

（１１）

ξ狊狆 ＝－ ρ犛槡 狑

犆犿狇犮
２
犃＋犆犿α犮

２
犃－
２犆犔α犐狔
犿

４ －２犮犃犐狔犆犿槡 α

（１２）

　　由式 （１１）、（１２）可以得出，自然频率ω狊狆 近似正比于

空气密度平方根槡ρ、空速狏０，反比于纵向静稳定导数犆犿α ；

阻尼比ξ狊狆 与空气密度平方根槡ρ近似成正比，与空速无关。

无人机随飞行高度的增加，空气密度逐渐减小，因此ω狊狆 和

ξ狊狆均逐渐减小；随着飞行速度的增加，ω狊狆逐渐增大，ξ狊狆基本

不变；随着燃油的逐渐消耗，如果无人机重心前移，则飞

机的犆犿α 减小，静稳定性增大，因此自然频率ω狊狆 增大，阻

尼比ξ狊狆 取决于质量犿 和犆犿α
变化的幅度；如果无人机重心

后移，则飞机的犆犿α 增大，则ξ狊狆 增大。纵向模态特征参数

随高度、空速、质量变化的关系如表１所示。

表１　特征参数随高度、空速、质量的变化

特征参数 高度增加 速度增加
质量减小

重心前移

质量减小

重心后移

ω狊狆 减小 增大 增大 减小

ξ狊狆 减小 不变 不确定 增大

１．２．２　横航向运动特性

无人机的横航向运动包括滚转模态、荷兰滚模态和螺

旋模态等３种典型的运动状态。其中主要取决于滚转运动，

滚转运动期间，其它变量变化缓慢，假设Δβ＝Δβ
·

＝Δψ＝

狉＝狉＝０，其中Δβ为侧滑角变化量，Δβ
·

为侧滑角速度变化

量，Δψ为偏航角变化量，狉为偏航角速度，
狉为偏航角加速度。

同时忽略侧力和偏航力矩方程，由公式 （２）可得到滚转模

态的近似传递函数为：

犌犺（狊）＝
犆犾δ犪

犐狓
犙犛狑犫

狊－犆犾狆
犫
２狏（ ）０

（１３）

　　其中：犐狓 为无人机滚转转动惯量，犫为机翼展长，犆犾δ犪 为

滚转力矩系数对副翼的导数，犆犾狆 为滚转力矩系数对滚转角

速度的导数。由公式 （１３）可得滚动时间常数犜犔 ：

犜犔 ＝
４犐狓

ρ狏０犛狑犫
２犆犾狆

（１４）

　　由公式 （１４）可以得出犜犔与ρ狏０成反比。空气密度ρ随
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飞行高度的增加逐渐减小，无人机的滚转响应会逐渐变慢，

需要调节控制参数减小阻尼以提升无人机的突防机动性能。

２　增益调参控制器的设计

２１　特征点控制器的设计

２．１．１　俯仰增稳控制器的设计

纵向短周期运动特性的改进方式主要有两种：

１）把俯仰角度狇反馈到升降舵δ犲上；

２）把迎角α反馈到升降舵δ犲上。

方式狇→δ犲经过一个积分器作为反馈，除了对动态调节

因子产生有利影响外，还直接有利于减小俯仰角速度扰动

狇狑对俯仰角速度的影响。方式α→δ犲也可有效的抑制纵向短

周期扰动，但迎角传感器价格较为昂贵，测量代价较大，

且易受到误差影响。因此为增大无人机纵向短周期运动的

阻尼，俯仰角控制内回路采用俯仰角速率狇反馈，使短周期

阻尼满足一级飞行品质要求。外回路采用比例控制，使俯

仰角能够快速跟踪参考输入。俯仰角控制结构框图如图１

所示。

图１　俯仰角增稳控制回路框图

由图１可得到俯仰角控制律为：

Δδ犲 ＝犓θ（θ犮－θ）－犓狇狇 （１５）

　　犓θ为俯仰角比例系数，犓狇俯仰角阻尼系数，Δδ犲为升降

舵舵偏。

２．１．２　滚转增稳控制器的设计

副翼是无人机滚转控制的唯一操纵面，在改善滚转运动

特性的同时，为了抑制螺旋模态和滚转模态，采用滚转角到

副翼的姿态反馈 （φ→δ犪）和滚转角速率到副翼的阻尼反馈

（狆→δ犪）相结合的方案，当滚转角φ和滚转角速率狆同时反

馈到副翼上时，可使螺旋模态根和滚转模态根都向左移动，

并且对荷兰滚振动极点的影响也比较小，利于横向增稳系统

的设计。滚转角控制结构设计框图如图２所示。

图２　滚转角增稳控制回路框图

由图２可得到滚转角控制律为：

Δδ犪 ＝犓φ（φ犮－φ）－犓狆狆 （１６）

　　其中：犓φ 为滚转角比例系数，犓狆 为滚转角阻尼系数，

Δδ犪为副翼舵偏。

２．１．３　舵回路设计

舵回路是增稳回路的重要组成部分，舵机的扭矩和带

宽性能应与无人机的动态性能指标相匹配。为满足中型无

人机轻量化、大铰链力矩使用要求，舵回路采用驱动控制

电路和电机集成一体化的旋转式无刷电动舵机。电动舵机

主要由电机、减速器、角位置传感器、控制电路板、接插

件、壳体和摇臂组成，如图３所示。

图３　舵回路组成

由图３可得舵回路的简化结构如图４所示。其中，犓犃

为放大器的增益，犓犕

Ｓ
为电机及减速箱的近似传递函数，犓犫犳

为电位计角度反馈系数，θ狌 为增稳回路解算的控制指令，θδ犲

为舵面控制指令，－１／犓犻为舵机摇臂和传动机构的简化传递

函数。

图４　舵回路简化结构框图

由图４可得舵回路的传递函数为：

犌０（狊）＝
－犓δ
犜δ狊＋１

（１７）

　　其中：舵回路的静态增益犓δ＝１／犓犻犓犫犳
，时间常数犜δ

＝１／犓犃犓犕犓犫犳
。

参照相关文献［１４ １６］，舵回路的带宽应不小于无人

机纵向和横向的短周期自然频率ω狊狆的３～５倍。通常舵机的

带宽ω犮可通过带载试验测定，因此可得到舵机的时间常数

犜δ。为了便于测量和舵面标定，传动比犓犻通常取１，角度

反馈采用电位计实现，反馈系数犓犫犳取１，因此静态增益犓δ

为１。由此可求取舵回路的传递函数。

２２　增益调参调度表的设计

２．２．１　典型工况选取

本文所研究的样例无人机的飞行高度为０～７０００ｍ，飞

行速度为３５～５３ｍ／ｓ，质量变化范围为５２０～７５０ｋｇ。飞行

包线及典型工况的选取如图５所示，在飞行包线内以每升

高１０００ｍ作为一个高度层，在每个高度层上结合无人机的

典型质量、最小飞行速度和最大飞行速度进行配平并建立

数学模型，从而设计特征点控制器。

２．２．２　特征点控制参数设计准则

为提高全局调参控制器的准确性，特征点控制参数设计

时在各平衡点处应尽可能具有较好的鲁棒性。结合经典控制

理论［１７］和工程实践，得出特征点控制参数设计准则如下：

１）提高阻尼回路的阻尼比ξ狊狆 至０．７６左右，改善无人

机的动态特性；
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图５　典型工况选取

２）降低系统的频率ω狊狆 ，使其稳定在６．２８左右，满足

一级飞行品质使用要求；

３）稳定回路幅值裕度大于６ｄＢ，相位裕度大于３０°。

２．２．３　特征点控制参数及响应

本文以纵向俯仰角控制为例研究增益调参控制器的效

果，横航向全局控制器的设计方法类似，在此不再赘述。

根据吹风数据，可得无人机升降舵在极限工况下的铰链力

矩为１２．８Ｎ·ｍ，纵向短周期固有频率为１Ｈｚ，考虑结构

安装要求，舵回路采用两台额定扭矩为１０Ｎ·ｍ的电动舵

机，满载频响为５Ｈｚ，根据公式 （１７）可得舵回路的传递

函数为：

犌０（狊）＝
－１

０．０３２狊＋１
（１８）

　　结合无人机在各个典型工作点处的纵向短周期传递函

数，可得典型工作点处的纵向控制参数及响应如表２所示，

特征点 （犞，犎 ，犿）中犞 为空速 （ｍ／ｓ），犎 为海拔高度

（ｍ），犿为无人机的质量 （ｋｇ）。从表中可以看出，特征点

处闭环系统的阻尼比在全包线范围内维持在０．７６左右，自

然频率在４～７ｒａｄ／ｓ之间，按照ＧＪＢ１８５－８６对飞行品质的

规定，系统满足一级飞行品质标准。

表２　典型工作点及纵向控制参数

　　　参数

特征点　　　　　

（犞，犎 ，犿）　　　　　

比例系

数犓θ

阻尼系

数犓狇

阻尼比

ξ狊狆

自然频

率ω狊狆

（３５，１０００，７５０） １．５ ０．６５ ０．７６１７ ４．３９０３

（３８，２０００，７２０） １．６ ０．６６ ０．７６００ ４．８１６０

（４０，３０００，７００） １．６ ０．６８ ０．７６４３ ４．８６４９

（４２，４０００，７００） １．６ ０．７ ０．７６０６ ４．８５９３

（４４，５０００，６９０） １．７ ０．７４ ０．７６６８ ４．９２６０

（４６，６０００，６９０） １．７ ０．７６ ０．７６１６ ４．８５７６

（４６，７０００，６８０） １．４ ０．７７ ０．７６５０ ４．２８８６

（５０，７０００，６００） １．４ ０．６９ ０．７６５０ ４．８２４６

（５１，６０００，５９０） １．７ ０．７ ０．７６０７ ６．２５５４

（５２，５０００，５８０） １．２ ０．５３ ０．７６９５ ５．６２９０

（５２，４０００，５８０） １．２ ０．５ ０．７６６８ ６．４５５０

（５３，３０００，５７０） １．１ ０．４４ ０．７６９８ ６．９２００

（５３，２０００，５６０） １．１ ０．４４ ０．７６５５ ６．８３８５

（５３，１０００，５５０） １．１ ０．４２ ０．７６８１ ７．２８８８

２３　全局调参控制器的设计

利用各特征点的控制参数，采用参数拟合的方法可得

到系统全包线的调参控制器。Ｍａｔｌａｂ中的ｓｆｔｏｏｌ（犡，犢，犣，

犠）函数提供了一个快速有效的多参数拟合方法，其中犡，

犢，犠 为参与拟合的变量，犣为拟合变量，实现方法如下：

１）将各个特征点的空速值、高度值、质量值分别组成

空速矢量犞、犎、犕；

２）将各个特征点的比例系数值、阻尼系数值组成比例

系数矢量犓θ、阻尼系数矢量犓狇；

３）分别组成ｓｆｔｏｏｌ（犞，犎，犓θ，犕）和ｓｆｔｏｏｌ（犞，犎，犓狇，

犕）采用多项式拟合方式进行拟合。

由此可分别得到比例系数犓θ、阻尼系数犓狇 与空速、高

度及质量的关系：

犓θ＝－１８．５５＋０．９９２６狏－１．０２８×１０
－３犺

－０．０１１７６狏
２
＋２．００７×１０

－５狏犺 （１９）

犓狇 ＝０．４２８８－０．０１６１狏＋８．２７４×１０
－５犺

－３．３３１７×１０
－４狏２－８．１７８×１０

－７狏犺 （２０）

　　由式 （１９）、 （２０）可以看出，对于样例无人机，控制

参数主要随飞行速度和飞行高度摄动，质量的变化主要是

通过改变飞机的纵向静稳定性而影响飞行品质，由于燃油、

外挂武器等通常位于无人机重心位置处，质量的大幅度变

化对重心位置的改变较小，因此质量变化对控制参数的摄

动影响较小。

２４　仿真验证及结果分析

根据设计的全局调参控制器，在典型的高度层上取特

征点进行验证，特征点选取及频域控制性能如表３所示。

由表３可以看出，拟合的控制参数能够保证无人机纵向在

全包线范围内具有一级飞行品质，短周期阻尼比ξ狊狆 在±０．２

以内波动，有利于无人机在不同的高度和速度下执行侦察

和打击任务，一定程度上提升了无人机的使用性能。

表３　特征点验证及频域控制性能

　　　参数

特征点　　　　　

（犞，犎 ，犿）　　　　　

比例系

数犓θ

阻尼系

数犓狇

阻尼比

ξ狊狆

自然频

率ω狊狆

（３７，１５００，７３０） １．６５ ０．６５ ０．７４６８ ４．８２０４

（３９，２５００，７１０） １．６６ ０．６８ ０．７６０８ ４．９０２５

（４１，３５００，７００） １．６６ ０．７０ ０．７６５１ ４．９２０７

（４３，４５００，６９５） １．６５ ０．７２ ０．７６７２ ４．９００６

（４５，５５００，６９０） １．６２ ０．７３ ０．７６０６ ４．８１３２

（４６，６５００，６８５） １．５４ ０．７６ ０．７４７６ ４．７６９０

图６　俯仰角速率阶跃响应

在任意特征点 （４１，３５００，７００）处的俯仰角速率、俯

仰角阶跃响应及舵偏如图６、图７、图８所示。从图中可以

看出俯仰角能够快速平稳无超调的跟踪俯仰角控制指令，
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图７　俯仰角阶跃响应

图８　升降舵响应

由于采用ＰＤ控制，稳态时存在一定的静差，静差的存在一

定程度上减小了无人机定俯仰角爬升或下滑时因俯仰角超

调而导致失速的风险，提高了飞行的安全性。

３　结束语

本文结合某中空长航时无人机的大包线、多任务剖面

的应用需求和飞行特点，研究了无人机空速、高度、质量

大范围变化对纵向和横向飞行品质的影响，利用ＰＩＤ变增

益调参的方法，设计了全局变增益调参控制器，使无人机

在全包线范围内具有一级飞行品质，在一定程度上改善了

无人机的使用性能。设计过程和仿真结果表明，该方法对

于飞行包线不是太大、飞行状态无急剧变化的中高空无人

机实用有效，特征点建模和控制参数设计计算工作量尚可

接受，通过多项式拟合得到的全局调参控制器也能保证整

个系统在全包线、大尺度参数变化下具有良好的性能。但

对于１万米以上、高速飞行的无人机 （如高速靶机等）具

有一定的局限性，后续将针对如何结合现代鲁棒变增益控

制思想减小特征点模态的选取作深入的研究，扩展算法的

应用领域。
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飞行控制技术还涉及到很多方面，除了本文研究的姿态控

制和轨迹控制问题，还有对四旋翼无人机自主飞行和避障

等方面的研究。关于四旋翼无人机的研究涉及到很多学科

领域的技术和理论，今后还仍然有很多工作要完成，我们

要为四旋翼无人机完成复杂的任务开展进一步研究。

参考文献：

［１］李　博，李小民，杨　森．美国四旋翼无人机研究现状与关键

技术 ［Ｊ］．飞航导弹，２０１８ （２）：２５ ３０．

［２］岳基隆，张庆杰，朱华勇．微小型四旋翼无人机研究进展及关

键技术浅析 ［Ｊ］．电光与控制，２０１０，１７ （１０）：４６ ５２．

［３］潘春荣，许　化．基于ＳＴＭ３２的Ｘ型四旋翼无人机设计 ［Ｊ］．

工程设计学报，２０１７，２４ （２）：１９６ ２０２，２１０．

［４］郭晓鸿．微型四旋翼无人机控制系统设计与实现 ［Ｄ］．南京：

南京航空航天大学，２０１２．

［５］ＭｉｃｈａｅｌＮ，ＭｅｌｌｉｎｇｅｒＤ，ＬｉｎｄｓｅｙＱ，ｅｔａｌ．ＴｈｅＧＲＡＳＰｍｕｌｔｉ

ｐｌｅｍｉｃｒｏ－ＵＡＶｔｅｓｔｂｅｄ ［Ｊ］．ＩＥＥＥＲｏｂｏｔｉｃｓ＆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ

Ｍａｇａｚｉｎｅ，２０１０，１７ （３）：５６ ６５．

［６］ＧｉｌｌｕｌａＪＨ，ＨｕａｎｇＨ Ｍ，ＭｉｃｈａｅｌＰ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄａｎａｌｙ

ｓｉｓｏｆＨｙｂｒｉｄｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｔｏｒｏｂｏｔｉｃａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓ

［Ｊ］．ＲｏｂｏｔｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１１，７０：１３９ １４９．

［７］刘　伟．四旋翼无人飞行器设计与实验研究 ［Ｄ］．哈尔滨：

哈尔滨工程大学，２０１１．

［８］周德新，马腾达．四旋翼无人机飞控系统仿真平台研究 ［Ｊ］．

计算机测量与控制，２０１４，２２ （２）：４２４ ４２６．

［９］臧皖晋．基于 ＦｌｉｇｈｔＧｅａｒ的四旋翼无人机半实物仿真系统

［Ｊ］．工业控制计算机，２０１６，２９ （８）：１２ １４．

［１０］姚元鹏．四旋翼直升机控制问题研究 ［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨

工业大学，２００７．


