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摘要:本文针对小型无人直升机的姿态控制问题,通过系统参数辨识,获得了较为准确的无人直升机姿态动力学
模型. 并根据无人直升机的动态特性,设计了基于神经网络前馈与滑模控制的非线性鲁棒姿态控制律,该控制律对
直升机模型的先验知识要求较低. 利用基于Lyapunov的分析方法证明,设计的控制律能够实现对无人直升机姿态
角的半全局指数收敛镇定控制,并能确保闭环系统的稳定性. 基于姿态飞行控制实验平台的实时飞行控制实验结
果表明,提出的控制设计取得了很好的姿态控制效果,并对系统不确定性和外界风扰动具有较好的鲁棒性.
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Nonlinear robust attitude control for a miniature unmanned helicopter

XIAN Bin†, GU Xun, LIU Xiang, WANG Fu, LIU Shi-bo
(Tianjin Key Laboratory of Process Measurement and Control, Institute of Robotics and Autonomous System,

School of Electrical Engineering and Automation, Tianjin University, Tianjin 300072, China)

Abstract: The attitude dynamic model for a miniature unmanned helicopter is obtained via system identification. To deal
with the modeling uncertainties and existing external disturbances, we combine a neural-network-based feedforward term
with the sliding-mode control method to formulate a new nonlinear robust attitude controller for the unmanned helicopter.
The proposed controller requires very little model knowledge for the helicopter dynamics, and is with good robustness
against model uncertainties and external disturbances. Lyapunov stability analysis is employed to show that the proposed
control design can achieve semi-global exponential tracking result of the helicopter attitude angles while keeping all the
closed-loop system signals bounded. To validate the performance of the proposed control design, we implement a real-time
experiment on a self-built test-bed. The experiment results show that the controller developed in this paper achieves good
attitude control performance under model uncertainties and external wind disturbances.
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1 引引引言言言(Introduction)
小型无人直升机是指不需要人驾驶或者操作的,

能够自主飞行完成指定任务的特殊飞机.由于其具有
垂直起降、安全性高、机动性好、空中悬停等优点,使
得其在民用和军用上都有广泛的应用前景. 但由于无
人直升机复杂的动力学特性,以及系统本身具有多变
量、非线性、强耦合的特点,使得无人直升机的动态特
性分析与控制设计较为困难.

目前国内已经有很多高校和科研机构都在进行无

人直升机方面的研究.如文献[1]中针对小型无人直升
机的非线性模型,应用反步法实现了无人直升机垂向
和航向指令的相应跟踪. 但值得指出的是,论文中仅
仅进行了相应的数值仿真验证,并没有进行相应的实
验验证. 文献[2]中考虑到直升机飞行过程可能遭受到
的多种不确定因素的干扰,采用了一种滑模降阶的方

法. 并针对CE150型直升机模型给出了相应的数值仿
真结果.然而文中为了消除滑模控制中可能产生的抖
震现象,用饱和函数代替其符号函数,并且未进行相
应的实验验证.

另一方面,国外研究人员在小型无人直升机的控
制方面也取得了一定的成果.如文献[3]中基于近似反
馈线性化进行控制器设计,有效的抑制了外部扰动.
但是反馈线性化的使用忽略了直升机特有的飞行动

态,只能在特定的飞行状态下才能得到较好的控制效
果.文献[4]中,通过使用旋转矩阵,结合反步法设计
了无人直升机的姿态控制器,其数值仿真显示在姿态
控制方面达到了较好的控制效果,但由于反步法的使
用引入了系统状态的多次微分,增大了系统的运算量,
因此该论文只提供了其数值仿真结果.

本文针对无人直升机的姿态控制问题,首先进行
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了俯仰、滚转和偏航通道的扫频辨识,获取了精度较
高的姿态动力学模型. 然后根据辨识出来的系统模型,
设计了一种基于神经网络前馈的滑模控制方法. 并且,
通过Lyapunov稳定性分析证明了设计的控制器能够
实现无人直升机姿态的半全局指数收敛跟踪控制.最
后,给出其实时飞行控制实验结果.

论文的创新性在于: 1)本文直接针对横向周期变
矩、纵向周期变矩以及尾桨总矩进行控制器设计,便
于实际飞行控制实现. 而现有的研究成果中,大多需
要利用难以测量的挥舞角作为控制输入,不利于控制
设计的实现; 2)本文通过设计基于神经网络的前馈控
制,对无人直升机的不确定性进行了部分补偿,减轻
了滑模控制中符号函数带来的抖震现象,有利于实际
的控制实现,也避免了在进行滑模控制实现过程中,
用饱和函数代替符号函数而带来的对闭环系统稳定

性分析的影响; 3)本文提出的控制设计对无人直升机
的动力学模型先验知识要求较低,便于实现,并且对
外界扰动具有良好的鲁棒性; 4)对本文提出的非线性
姿态控制算法进行了实时实验验证,取得了很好的姿
态控制效果,确保了算法的有效性和可实现性.

2 小小小型型型无无无人人人直直直升升升机机机动动动力力力学学学模模模型型型建建建模模模(Modeling
of the small-scaled unmanned helicopter’s
dynamics)
常用的建模方法包括机理建模法和实验建模法.

在利用机理建模方法时,无人直升机的各个参数值较
难获得,因此在本文中主要采用扫频的方法进行实验
建模工作.建立了无人直升机在悬停点附近的姿态动
力学模型. 综合文献[5–6],可得如下的动力学模型:

ẋ1 = A1x1 + B1u1, (1)

其中: x1 = [p q φ θ as bs r ]T, p为滚转角速度,
q为俯仰角速度, φ为滚转角, θ为俯仰角, ψ为偏航角,
as为横向挥舞角, bs为纵向挥舞角, r为偏航角速度.控
制量输入u1定义为u1 = [δlat δlon δped ]T,其中δlat代

表横向周期变距, δlon代表纵向周期变距, δped代表尾

桨总矩.式(1)中的A1和B1定义为

A1 =




0 0 0 0 La Lb 0
0 0 0 0 Ma Mb 0
1 0 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0 0

0 −1 0 0 −1
τ

Ab 0

−1 0 0 0 Ba −1
τ

0

0 0 0 0 0 0 Nr




, (2)

B1 =




0 0 0 0 Alat Blat 0
0 0 0 0 Alon Blon 0
0 0 0 0 0 0 Nped




T

. (3)

分析式(1)中的状态变量可知,偏航通道在悬停状
态下相对独立,故可以单独考虑作以控制;而其中的
状态变量as和bs则不容易测量,故对于该状态量考虑
用稳态挥舞角代数关系式代替微分方程式. 其线性化
后的微分方程式为

ȧs = −q − as

τ
+ Abbs + Alatδlat + Alonδlon, (4)

ḃs = −p + Baas − bs

τ
+ Blatδlat + Blonδlon. (5)

在线性化后的方程中,和挥舞运动有关的状态变量的
方程为

ṗ = Laas + Lbbs, (6)

q̇ = Maas + Mbbs. (7)

假设飞机处于悬停状态且飞机本体为刚体,可令
ȧs = ḃs = 0,则有

q = −as

τ
+ Abbs + Alatδlat + Alonδlon, (8)

p = Baas − bs

τ
+ Blatδlat + Blonδlon. (9)

通过分析(6)–(9)可以得到如下关系:

ẋ2 = A2x2 + B2u2, (10)

其中:

x2 = [p q r ]T, u2 = [δlat δlon δped ]T,

A2 =




Zpp Zpq 0
Zqp Zqq 0
0 0 Nr


 ,

B2 =




Klatp Klonp 0
Klatq Klonq 0

0 0 Nped


 ,

Zpp =
Laτ

2Ab

τ 2BaAb − 1
, Zpq =

Laτ + Lbτ
2Ba

τ 2BaAb − 1
,

Zqp =
Maτ

2Ab + Mbτ

τ 2BaAb − 1
, Zqq =

Maτ + Mbτ
2Ba

τ 2BaAb − 1
,

Klatp =

−(Laτ + Lbτ
2Ba)Alat + (Laτ

2Ab + Lbτ)Blat

τ 2BaAb − 1
,

Klonp =

−(Maτ + Mbτ
2Ba)Alat + (Maτ

2Ab + Mbτ)Blat

τ 2BaAb − 1
,

Klatq =

−(Laτ + Lbτ
2Ba)Alon + (Laτ

2Ab + Lbτ)Blon

τ 2BaAb − 1
,

Klatq =

−(Maτ + Mbτ
2Ba)Alon + (Maτ

2Ab + Mbτ)Blon

τ 2BaAb − 1
.
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目前在针对小型无人直升机的辨识建模过程中,
一般采用正弦输入信号作为激励信号.通过改变输入
正弦信号的幅值和频率的“扫频”法,来获取无人直
升机的动力学辨识模型[7–9]. 因此,这里我们针对相对
耦合程度较大的滚转运动和俯仰运动进行扫频实验,
针对相对耦合程度较小的偏航通道进行辨识实验. 飞
行过程中应尽量保持一个通道的控制量输入不变,另
一个通道的控制量输入设置为幅值和频率连续变化

的正弦激励信号.后续辨识结果表明,该方法获得了
相对较好的辨识精度.

2.1 辨辨辨识识识流流流程程程与与与结结结果果果(System identification proce-
dure and result)
针对本文中的研究对象,采用了基于最小二乘的

参数辨识方法,得到了精度较高的动态模型. 最小二
乘法辨识是目前一个应用较为广泛的辨识方法,可用
于静态、动态、线性、非线性系统,为了实现实时控制,
这里采用递推最小二乘法进行辨识. 根据文献[10]可
知其递推关系式为

θ̂(k) = θ̂(k − 1) + K(k)[z(k)− h′(k)θ̂(k − 1)],

K(k) = P (k − 1)h(k)[h′(k)P (k − 1)h(k) +
1

Λ(k)
]−1,

P (k) = [I −K(k)h′(k)]P (k − 1), (11)

其中: θ̂(k)为第k时刻的参数估计值, θ̂(k − 1)为第
(k − 1)时刻的参数估计值, K(k)为参数更新增益阵,
z(k)为第k时刻的输入值, h(k)为第k时刻的输出值,
P (k)为第k时刻的参数估计方差值, Λ(k)为单位阵.

在本论文中,利用TREX–450型小型电动直升机
作为研究对象,通过采集操控人员的控制输入量和单
旋翼直升机姿态响应数据,利用最小二乘辨识方法,
可以得到如下的辨识结果:

A2 =



−192.82 −79.24 0

7.04 71.05 0
0 0 −1


 ,

B2 =




321.93 −276.60 0
−57.35 325.3 0

0 0 70.15


 .

为了验证辨识结果,利用辨识模型计算无人直升
机的输出,并与实际测量值进行比较,其结果如图
1–3所示.

从辨识结果图1–3可以看出,辨识输出基本和实际
输出相吻合,俯仰通道角度误差处于±0.2◦以内;滚转
通道角度误差大部分处于±0.5◦以内;偏航通道角度
误差处于±0.2◦以内.这也为后续的无人直升机的姿
态控制设计提供了较好的保证.

图 1 俯仰通道姿态角辨识结果

Fig. 1 Identification of the pitch channel

图 2 滚转通道姿态角辨识结果

Fig. 2 Identification of the roll channel

图 3 偏航通道姿态角辨识结果

Fig. 3 Identification of the yaw channel

3 无无无人人人直直直升升升机机机姿姿姿态态态控控控制制制(Attitude control of the
unmanned helicopter)
考虑到线性化过程中被忽略的不确定项,以及实

验平台中的各种扰动,结合系统辨识结果,得到如下
的三自由度无人直升机的模型:

ẍ = Aẋ + ∆f(x, ẋ) + (B + ∆B)u + d(t), (12)

其中: x = [φ θ ψ ]T, u = [δlat δlon δped ]T,并且有
A=A2, B=B2, A, B均为满秩方阵. ∆f(x, ẋ), ∆B
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为建模中忽略的系统非线性项,且满足∆f(x, ẋ)
∈ L∞, ∆B ∈ L∞, ‖∆BB−1‖ 6 ξ < 1. d(t) ∈ R3为

实验平台中的各种扰动,且‖d(t)‖ 6 Ω, Ω为一未知

正常数.

在此,不妨定义xd(t)为系统的参考轨迹,且满足
xd, ẋd, ẍd ∈ L∞,则无人直升机的姿态跟踪误差可以
定义为

e = xd − x. (13)

为了方便后续控制器的设计,定义如下滤波误差信号:

r = ė + αe, (14)

其中α是正常数. 根据式(14)的结构可知, r(t)与e(t)
有相同的收敛性: 即当r(t)有界时, e(t)和ė(t)有界;
当r(t)趋于零时, e(t)和ė(t)也趋于零. 对式(14)求一
阶导数可得

ṙ = ë + αė =

−1
2
r + ∆BB−1(ẍd + Aẋ− αė)−

(B + ∆B)u− e + ẍd −Aẋ + αė + N, (15)

其中辅助函数N(t)定义为

N =−∆f(x, ẋ)−∆BB−1(ẍd + Aẋ− αė) +
1
2
r + e− d(t), (16)

为简化后续控制设计,定义辅助函数Nd(t)为

Nd = N |x=xd,ẋ=ẋd , (17)

则可以得到N , Nd ∈ L∞. 为了方便后面的分析,定
义N与Nd之差为Ñ ,即

Ñ = N −Nd. (18)

由于Ñ连续可微,则由文献[11]可知Ñ的欧式范数满

足以下不等式:

‖Ñ‖ 6 ρ(z)‖z‖, (19)

其中z = [e r ]T,且ρ(z)为正定非递减有界函数,具
体证明过程参见文献[11]. 利用式(16)–(18)可将式
(15)改写为

ṙ = ë + αe =

−1
2
r + ∆BB−1(ẍd + Aẋ−αė)− (B + ∆B)u−

e + ẍd −Aẋ + αė + Ñ + Nd. (20)

基于式(20)滤波误差的开环动态方程,设计控制器为

u = B−1(u0 + n̂), (21)

其中: u0(t)为基于滑模的非线性鲁棒控制, n̂(t)是基
于神经网络的前馈部分,用于补偿系统的不确定性.
这里u0(t)设计为

u0 = ẍd + Aẋ− αė + kr + βsgn r, (22)

其中: k, β为控制器增益, sgn {·}为标准的符号函数.

由文献[12]可知,动态模型中的不确定性可以利
用神经网络进行补偿,因此,在本文中开环系统(20)中
的未知函数Nd可用一个理想的3层神经网进行估计,
其表达式为[13–14]

Nd = WTσ(V Tχ) + o(χ), (23)

其中: χ = [1 xd ẋd ẍd ]T ∈ R4为神经网络的有界

输入, W ∈ Rp×1为输出层理想权重, p为神经元个数,
V ∈ R4×p为输入层理想权重, σ(·)为神经网络激励函
数, o(χ)为估计值与真实值的偏差. 而实际的基于神
经网络的前馈可设计为[15–16]

n̂(t) = ŴTσ(V̄ Tχ), (24)

其中: Ŵ ∈ Rp×1是对W的估计, V̄ ∈ R4×p可选取为

一个常数矩阵,并且选取神经网络的激励函数为
σ(x) = 1/(1 + exp(x)), Ŵ的更新率可设计为




˙̂
W = −η1Ŵ + Γσ(V̄ Tχ)sat(e + w1),

w1 =
1
η2

(−w2 + e),

ẇ2 =
1
η2

(−w2 + e),

(25)

其中: w1, w2为辅助滤波信号, sat(x) ∈ R为饱和函
数, η1与η2 ∈ R为正常数, Γ ∈ Rp×p为正定对角更新

增益矩阵,则由式(25)可以看出Ŵ , ˙̂
W ∈ L∞,故有n̂,

˙̂n ∈ L∞. 式(24)提出的基于神经网络的前馈的n̂(t)的
收敛性分析可以参考文献[15–16]中的类似步骤进行,
这里由于论文篇幅限制,暂不给出具体的分析过程.

将式(21)–(22)(24)代入式(20)中,即可得到如下闭
环系统:

ṙ = −1
2
r − e− (I + ∆BB−1)(kr + βsgn r)−

(I + ∆BB−1)ŴTσ(V̄ Tχ) + Ñ . (26)

4 稳稳稳定定定性性性证证证明明明(Stability analysis)
本文的稳定性分析主要结果可由下列定理给出.

定定定理理理 1 对于式(21)中设计的控制器,选取控制增
益k满足

k > 1

4(1− ξ)min(
1
2
, α)

ρ2(‖z(0)‖),

则闭环系统(26)中的所有信号均有界,且姿态误差信
号e(t)指数收敛到零.

证证证 选取Lyapunov候选函数为

V =
1
2
rTr +

1
2
eTe. (27)

对式(27)求一阶导数有

V̇ = rTṙ + eTė =

−1
2
‖r‖2 + rTÑ + rTNd − α‖e‖2 −
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rT(I + ∆BB−1)(kr + βsgn r)−
rT(I + ∆BB−1)n̂. (28)

因为‖∆BB−1‖ 6 ξ < 1. 所以根据式(28)可得

V̇ 6 −1
2
‖r‖2 + rT(Nd − (I + ∆BB−1)n̂)−

α‖e‖2 + ‖r‖‖Ñ‖ − k(1− ξ)‖r‖2 −
β(1− ξ)rTsgn r. (29)

将式(19)代入式(29)中,并且由rsgn r 6 |r|可得
V̇ 6 −1

2
‖r‖2 − α‖e‖2 + ρ‖z‖‖r‖ −

k(1− ξ)‖r‖2 6

−(min(
1
2
, α)− 1

4k(1− ξ)
ρ2)‖z‖2. (30)

若选取增益k,使其满足

k >
1

4(1− ξ)min(1/2, α)
ρ2‖z‖, (31)

则有下列不等式成立:

V̇ 6 −λ‖z‖2, (32)

这里λ为一个正常数. 根据式(27)(31)中k的充分条件

可改写为

k >
1

4(1− ξ)min(1/2, α)
ρ2(
√

2V ). (33)

从式(32)可以推出,由于V̇ (t) 6 0, ∀t ∈ [0,+∞),因
此V (t)为递减函数. 所以,对于式(32)成立的一个充
分条件为

k > 1
4(1− ξ)min(1/2, α)

ρ2(‖z(0)‖). (34)

5 实实实验验验验验验证证证(Experiment results)
5.1 实实实验验验平平平台台台介介介绍绍绍(Introduction of the testbed)
为了验证控制算法的实用性,本研究组自主设计

了相应的无人直升机姿态飞行实验平台,如图4所示.
其中机身本体选用TREX– 450小型电动航模直升机,
该小型航模直升机机身长为640 mm,主桨长度为
710 mm,飞机总重约638 g,有效负载约为500 g. 机载
传感器选用Xsens公司生产的MTI姿态航向参考系统,
该传感器最高更新频率为120 Hz,提供3轴角速度
及3轴姿态角,其中俯仰角和滚转角精度为±0.5◦,偏
航角精度为±1◦.

图 4 实验平台

Fig. 4 Experiment testbed

该平台选用PC/104作为上位机主控制器,用于复
杂控制算法的计算.其采样频率最高可达100 kHz,足
以保证控制系统的实时性. 主控制器PC/104主要分
为3个模块: 数据采集模块,该模块负责惯性导航单元
的数据采集与处理;飞行控制模块,该模块负责控制
器算法的运行;数据通讯模块,该模块负责主控制器
与底层控制器之间的数据传输,如控制量等. 其设计
的控制框图如图5所示.

图 5 主控制器系统架构

Fig. 5 Configuration of the controller structure

此外,在电动直升机上,安装有本研究组自主开发
了底层控制器,该控制器利用TI TMS320F28335数字
信号处理器(digital signal processor, DSP)作为微处理
器,主要完成直升机的舵机伺服控制、传感器数据采
集、手控/自控切换等.

5.2 姿姿姿态态态控控控制制制飞飞飞行行行实实实验验验(Attitude control experiment)
在进行姿态控制飞行实验时,选取神经网络层数

为3,神经网络中神经元的个数p为10,激励函数为

σ(x) =
1

1 + exp(x)
.

飞行实验控制器中的主要参数选取为

αφ = 100, βφ = 36.5, kφ = 7,

αθ = 150, βθ = 36.5, kθ = 4,

αψ = 12, βψ = 4, kψ = 5.5.

通过编写的通讯模块下载到PC/104控制器中,进行
TREX–450型小型无人直升机实物飞行实验. 在实验
中,操控人员通过遥控器中的一路切换通道即可完成
对手动飞行状态和自动飞行状态的转换.在飞行中,
无人直升机仅受平台中球头的约束,使其在俯仰和滚
转角度最大达到20◦,偏航方向为360◦,垂直方向无运
动.飞行过程中,在俯仰和滚转方向,通过人为的切换
完成对平衡状态的干扰,其效果相当于大幅度阶跃信
号,偏航通道通过人为加入遥控器的控制量,达到加
入扰动的效果,其飞行效果如图6–8所示.

从无人直升机姿态控制飞行实验可以看出:在起
飞20 s时,操控人员通过切块手动/自动通道完成无人
直升机悬停的状态转换.随即俯仰、滚转和偏航方向
均在1 s到2 s内达到平衡. 达到稳态后,俯仰方向控制
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精度保持在±1◦以内,滚转方向控制精度保持在
±1◦以内,偏航方向控制精度保持在±1.5◦以内.

图 6 姿态角实验结果

Fig. 6 Experiment results of attitude angles

图 7 姿态角的实验结果局部放大

Fig. 7 Part of the attitude angles

图 8 控制输入量实验结果

Fig. 8 Experiment results of control inputs

图7显示的为其中40 s到60 s3个通道姿态角的数
据信息.而在70 s时,通过手/自动通道的切换,达到
在3个方向上加入扰动的效果.如图8所示,无人直升
机均可以快速的镇定到平衡状态,且姿态精度不变,
控制输入量保证在有效的范围内.在125 s以及135 s左
右,为操控人员通过遥控器人为改变偏航方向角后,
无人直升机的姿态响应曲线.可以看到,大幅度改变
尾舵方向后,无人直升机仍然能快速镇定到给定状态.

5.3 抗抗抗风风风扰扰扰性性性能能能对对对比比比实实实验验验(Comparison of wind
rejection experiments)
线性二次调节器(linear quadric regulator, LQR)是

一种常见的线性控制设计方法. 根据辨识得到的小型
无人直升机动力学模型,利用文献[5, 17]中提出的有
关LQR控制器设计方法,设计相应的LQR姿态控制
器. 并且在有侧风的情况下,与本文中提出的基于神
经网络前馈的滑模控制算法进行姿态飞行对比实验.
实验中,首先完成在无风的情况下,两种控制器的镇
定实验. 然后加入侧面阵风,达到加入某一方向持续
阵风的效果.其LQR控制器对应的飞行效果如图9–10
所示;基于神经网络前馈的滑模控制器对应的飞行效
果如图11–12所示.

从抗风对比实验中可以看出,在起初无风状态下,
两种控制算法均可以使无人直升机达到镇定效果.其
中LQR控制器的控制精度为±2◦,明显低于基于神经
网络前馈的滑模控制算法控制精度.在60 s左右,人为
加入侧面阵风干扰,其风速大小为4 ∼ 6.5 m/s. 在此
阵风的影响下, LQR与本文设计的控制器均可以使得
无人直升机保持姿态的相对镇定. 其中LQR仅仅达到
滚转和俯仰角度±5◦以内,偏航方向角度为±2◦以内.
而本文提出的基于神经网络前馈的滑模控制器可以

达到滚转和俯仰角度±2◦以内,偏航方向为±1◦以内,
其抗风控制效果远远好于LQR控制器.

图 9 基于LQR控制算法的姿态角

Fig. 9 Attitude angles of LQR control
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图 10 基于LQR控制算法的控制输入量

Fig. 10 Control inputs of LQR control

图 11 基于神经网络的前馈滑模控制算法的姿态角

Fig. 11 Attitude angles based on proposed control

图 12 基于神经网络前馈的滑模控制算法的控制输入量

Fig. 12 Control inputs based on proposed control

实验结果表明: 小型单旋翼无人直升机较好地实
现了姿态镇定效果,搭建的软硬件平台结构较为合理,
控制算法达到了预期的控制效果.

6 结结结论论论(Conclusions)
本文针对小型无人直升机的姿态控制问题,通过

系统辨识的方法,获取了直升机较为精确的姿态动力
学模型. 在此基础上,利用神经网络的学习功能和滑
模控制方法,设计了一种新型的姿态控制器,并利用
基于Lyapunov的稳定性分析证明了控制误差的收敛
性和闭环系统的稳定性. 实时飞行实验结果表明,论
文中提出的控制设计取得了良好的姿态控制以及抵

抗扰动的效果,并且对于系统不确定性及外界扰动具
有较好的鲁棒性.
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