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摘要:本文以大展弦比飞翼布局无人机为研究对象,基于线性自抗扰控制(linear active disturbance rejection
control, LADRC)理论设计了包含内环姿态控制和外环轨迹控制的全包线飞行控制器. 在姿态控制中,提出一种抗
时滞LADRC控制方法,可以有效解决控制延迟和执行机构动态特性引起的LADRC响应振荡;在轨迹控制中,考虑
飞翼布局无人机的气动特性,分别设计了高度、航向、侧向偏离等常用飞行模态的跟踪控制器. 仿真结果表明,在气
动参数存在不确定性及强风干扰的全包线环境中连续飞行时,所设计的控制器具有较好的控制性能和较强的鲁棒
特性. 与常规全包线控制方案相比,本文设计的全包线飞行控制器待整定参数较少,参数整定过程相对简单,为进
一步的工程应用提供了参考.
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Practical active disturbance-rejection solution to a fly wing
UAV flight control within full envelope
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Abstract: Based on linear active disturbance-rejection control (LADRC) theory, a full envelope flight controller is
designed for high aspect ratio flying wing unmanned aerial vehicles. This controller consists of two parts, which are
inner attitude controller and outer trajectory controller. In attitude controller design, an anti-delay LADRC is proposed to
handle effects of control delay and actuator dynamic process, which can cause response oscillation in normal LADRC. In
trajectory controller design, considering the UAV aerodynamic characteristic, we design respectively the altitude controller,
heading angle controller and lateral deviation tracking controller for each common flight mode. Simulation results show
that the designed controller has high value of control performance index and strong robustness when parameter uncertainty
and severe wind disturbance exist. Compared with conventional methods, we find that the proposed controller has fewer
parameters and a much simpler tuning process, providing a reference solution for further engineering application.
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1 引引引言言言(Introduction)
大展弦比飞翼布局相比正常式布局具有很多优势,

比如结构重量更轻、气动效率更高、隐身性能更

好、机身空间利用更充分等. 近些年来大展弦比飞翼
布局无人机逐渐成为执行战场侦察、高空探测等多种

任务的首先作战平台. 但是飞翼布局无人机飞行范围
较广、巡航高度较高,具有较为宽泛的飞行包线,并且
在飞行过程中容易受到外界干扰,自身纵向运动与横
航向运动之间、结构弹性运动与刚体运动之间都存在

较强的耦合作用,这些都增加了大展弦比飞翼布局无
人机的全包线飞行控制律的设计难度.

目前在工程实践中,无人机全包线飞行控制律的
设计主要还是基于多飞行状态点的增益调度(gain
scheduling)实现. 虽然该方法相对成熟,但仍然存在
诸多缺点: 增益调度方法基于配平状态点上的小扰动
线性化模型进行设计,所设计的控制器在本质上只具
有平衡点邻域内的局部稳定性,无法保证在整个包线
内全局稳定 [1–2];由于在每一个状态点上控制器的鲁

收稿日期: 2015−06−01;录用日期: 2015−07−27.
†通信作者. E-mail: zhouzhou@nwpu.edu.cn; Tel.: +86 29-88451030 .
国防预研项目(513250201)资助.
Supported by Defense Pre-research Project (513250201).



第 10期 张波等: 自抗扰实现飞翼布局无人机全包线飞行控制 1371

棒性有限,所以增益调度方法需要在飞行包线内选取
尽可能多的状态点进行重复设计,增加了控制器设计
的复杂性和工作量;无人机飞行包线被限制在气动参
数的线性范围内,无法充分利用无人机的潜在性能.

为解决上述不足,国内外学者从不同的思路对全
包线飞行控制方法进行了深入研究.一种思路是对参
数调度方法的改进,如线性变参数(linear parameter
varying, LPV)控制 [3–4],该方法方法通过求解线性矩
阵不等式设计控制器,克服了增益调度中的插值问题
和稳定性问题.而针对单一LPV控制器在大包线范围
内使用时性能的削弱, LU [5–6]将LPV控制与切换控制
结合,提出一种切换LPV控制方法并应用于高性能飞
机控制中. 张增辉 [7]进一步提出一种基于重叠区域的

滞后切换策略,保证切换系统的稳定性和切换平稳性.
LIU [8]基于模糊T-S模型设计了全包线模糊鲁棒控制
器,通过隶属度平滑连接多个子控制器,减小参数求
解复杂度,降低控制保守性.

另一种设计思路是直接针对无人机全量非线性模

型,设计具有强鲁棒性的全局稳定控制器,避免增益
调度的设计过程. 韩京清 [9–10]提出的自抗扰控制

(active disturbance rejection control, ADRC)是一种可
以解决大范围及复杂结构不确定系统控制问题的有

效方法. 自抗扰控制不依赖于被控对象的精确模型,
具有抗干扰能力强、控制结构简单、控制精度高、响

应速度快等诸多优点 [11]. 针对ADRC方法选取参数
较多、参数整定较困难的问题,高志强 [12–13]提出线性

自抗扰控制(linear active disturbance rejection control,
LADRC),减少控制参数的数量,并使其具有较明确的
物理意义,便于工程应用. 陈增强等 [14]、XUE等 [15]分

别对线性自抗扰控制器的稳定性、闭环动态性能等进

行了研究分析,为线性自抗扰控制器的设计提供了理
论依据.

目前已有一些研究工作将自抗扰控制应用于无人

机全包线飞行控制之中 [16–17],并取得了一定的研究
成果,但从工程应用角度看仍存在一些不足: 控制器
未考虑执行机构动态响应特性和控制延迟的影响;以
气流角为受控状态设计姿态控制器时,由于测量精度
问题导致控制性能会受到影响,而以欧拉角作为受控
状态时,又缺乏结合无人机自身特性的轨迹控制研究.

基于上述分析,本文以大展弦比飞翼布局无人机
为研究对象,采用LADRC理论设计了包含姿态控制
和轨迹控制的全包线飞行控制器. 以精度较高的欧拉
角作为姿态控制变量,提出一种抗时滞LADRC控制
方法,有效解决控制延迟和执行机构动态特性引起
的LADRC响应振荡;针对飞翼布局无人机的气动及
操纵特性,设计了相应的轨迹控制器. 仿真结果表明,
所设计的全包线控制器具有较好的控制性能和较强

的鲁棒特性.

2 弹弹弹性性性飞飞飞翼翼翼布布布局局局无无无人人人机机机非非非线线线性性性模模模型型型(Nonli-
near model of flexible fly wing UAV)
WASZAK等 [18]基于平均轴系和Lagrange方程建

立了适用于弹性飞机的非线性动力学模型. 在Waszak
模型中,弹性飞机的刚体运动与弹性运动仅在形式上
解耦,实质上仍通过广义力产生耦合作用. 本文在
Waszak模型基础上,联立无人机运动方程 [19],得到了
如下的弹性飞翼布局无人机非线性模型方程:

M V̇K = QF −M(Ω × VK) +Mg, (1)

JΩ̇ = QM −Ω × (JΩ), (2)

Θ̇ = LE
BΩ, (3)

Ṗ = HE
BVK, (4)

Mi(η̈i + ω2
i ηi) = Qi, (5)

式中: M为无人机质量; VK = [u v w]T为在体轴系

下无人机的航迹速度; Ω = [p q r]T为绕机体轴转动

的角速度; QF = [Fx Fy Fz]
T为定义在体轴系下的

气动力和推力的合力; QM = [l m n]T为无人机受到

的气动力矩; Θ = [ϕ θ ψ]T为无人机的欧拉角; LE
B

表示由机体轴角速度计算欧拉角角速度的转换矩

阵 [19]; P = [xe ye ze]
T为无人机在地面坐标系下的

位置; HE
B表示从体轴系到地面坐标系的旋转矩阵;

J为无人机惯量矩阵; Mi为i阶广义质量; ηi为i阶弹
性模态; ωi为i阶弹性模态的频率; Qi为i阶广义力.

针对大展弦比机翼的气动布局特点,应用“片条
理论”和“格罗斯曼准定常假设”,可以计算出飞翼
布局无人机所受的气动力 [20]. 将升力、俯仰力矩和各
阶广义力表示为如下形式:

L = L0 + Lα + Lq + Lδ + Lη,η̇,

m = m0 +mα +mq +mδ +mη,η̇,

Qi = Qi,0 +Qi,α +Qi,q +Qi,δ +Qi,η,η̇,

(6)

式中: L0, m0和Qi,0分别表示无人机在零迎角时的升

力、俯仰力矩和各阶广义力;其他下标α, q, δ和η的变
量分别表示由迎角、俯仰角速度、操纵舵面和结构弹

性运动产生的力和力矩。类似地,可以得到无人机阻
力、侧力、滚转力矩和偏航力矩的表达式.

由于无人机在大包线飞行中会受到风干扰影响,
所以根据文献 [21],本文从两个方面对风干扰的影响
进行修正. 一方面是风速对无人机飞行速度、迎角和
侧滑角的影响,可以采用下式进行简化计算:

Vt = VK − uW,

α = αK + αW ≈ αK − wW

Vt

,

β = βK + βW ≈ βK − vW
Vt

,

(7)

式中: Vt, α, β分别表示修正后的空速、迎角、侧滑角;
VK, αK, βK分别为航迹速度及航迹气流角; uW, vW,
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wW分别为风速在体轴系下的分量. 另一方面,在考虑
风速梯度时,风速沿机体的非均匀分布会引起附加的
气动作用. 本文按照下式对气动力矩系数进行修正:

∆Cl = −(Cp
l · wWy + Cr

l · vWx)
b

2Vt

,

∆Cm = Cq
m · wWx ·

c̄

2Vt

,

∆Cn = −(Cp
n · wWy + Cr

n · vWx)
b

2Vt

,

(8)

式中: b为展长; c̄为平均气动弦长;

vWx =
∂vW
∂x

, wWx =
∂wW

∂x
, wWy =

∂wW

∂y

为风速梯度.

3 控控控制制制器器器设设设计计计(Controller design)
3.1 基基基于于于抗抗抗时时时滞滞滞LADRC的的的姿姿姿态态态控控控制制制器器器(Attitude

controller based on anti-delay LADRC)
为便于采用LADRC设计姿态控制器,将式(2)–

(3)表示的无人机姿态动力学方程改写成如下形式:{
Θ̇ = FΘ +LE

BΩc,

Ω̇ = FΩ +GΩMδc,
(9)

式中: Ωc = [pc qc rc]
T为期望的角速度指令; Mδc =

[lδc mδc nδc]
T为期望的无人机舵面操纵力矩指令;

FΘ和FΩ表示待观测的非线性动态,定义如下:{
FΘ = LE

B(Ω −Ωc) + dΘ,

FΩ = fΩ +GΩ(Mδ −Mδc) +w(ηi, η̇i) + dΩ,

(10)

式中: LE
B(Ω −Ωc), GΩ(Mδ −Mδc)表示实际控制

偏差量; fΩ = [fp fq fr]
T为光滑向量场; w(ηi, η̇i)

表示无人机弹性振动的耦合作用; dΘ, dΩ表示风干扰

等未知外界扰动. LE
B, GΩ的具体的表达式为

LE
B =

1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ

0 cosϕ − sinϕ

0 sinϕ sec θ cosϕ sec θ

 , (11)

GΩ =



Izz
IxxIzz − I2xz

0
Ixz

IxxIzz − I2xz

0 I−1
yy 0

Ixz
IxxIzz − I2xz

0
Ixx

IxxIzz − I2xz

 , (12)

式中: Ixx, Iyy, Izz, Ixz分别为机体坐标系下的转动惯
量和惯性积.由于该飞翼布局无人机为面对称构型,
Ixz与Ixx, Izz量级相差较大,故GΩ可近似为对角阵,
所以GΩ可逆. 考虑到所研究的飞翼布局无人机在飞
行过程中并不执行大机动动作,并且θ通常保持在
±25◦以内,故LE

B也是可逆的.

以下分别针对式(9)中的欧拉角子系统和角速度子
系统,逐级设计线性自抗扰控制器.

Step 1 针对欧拉角子系统,以Θcmd为指令跟踪

目标、Ωc作为虚拟控制变量,按照自抗扰控制的基本
结构可以设计如下一阶LADRC控制器:

1) 设计跟踪微分器,为欧拉角跟踪指令安排过渡
过程:

e(k) = Θref(k)−Θcmd(t),

Θref(k + 1) = Θref(k) + h · Θ̇ref(k),

Θ̇ref(k + 1) =

Θ̇ref(k) + h · fhan(e, Θ̇ref(k), rΘ, h0,Θ),

(13)

式中: h为仿真步长; fhan(·)为最速控制综合函数,具
体形式见参考文献 [9].

2) 设计线性ESO在线估计FΘ:
eΘ = Θ̂ −Θ,

˙̂
Θ = ∆̂Θ − 2ωo,ΘeΘ +LE

BΩc,

˙̂
∆Θ = −ω2

o,ΘeΘ,

(14)

式中: ωo,Θ称为欧拉角子系统的线性ESO的带宽,是
需要整定的设计参数.

3) 状态误差反馈并补偿“总和扰动”:

Ωc = LB
E[ωc,Θ(Θref −Θ)− ∆̂Θ], (15)

式中: LB
E,(LE

B)
−1; ωc,Θ为欧拉角子系统的LADRC

控制带宽,也是待整定的设计参数.

Step 2 针对姿态角速度子系统,以Ωc为指令跟

踪目标、Mδc作为虚拟控制变量,设计一阶抗时滞
LADRC控制器.

因为控制结构中存在控制分配过程和执行机构,
所以姿态角速度子系统的实际的控制量Mδ与设计的

期望控制量Mδc之间存在较大的时间延迟. 此时如果
仍按照常规自抗扰设计控制器,控制输入和系统输出
的不同步使得ESO观测值存在较大误差. 本文借鉴文
献[22]中对ESO的“输入时滞”处理,同时引入状态
速率误差项以提高响应速度并抑制抖动,可得到如下
控制算法:

1) 设计包含“输入时滞”项的LESO,在线估计
FΩ：

eΩ = Ω̂ −Ω,

˙̂
Ω = ∆̂Ω − 2ωo,ΩeΩ +GΩMδc · e−τs,

˙̂
∆Ω = −ω2

o,ΩeΩ,

(16)

式中: ωo,Ω为角速度子系统的线性ESO的带宽, e−τs

表示在ESO输入端之前加入时滞环节, τ表示该时滞
环节的时间常数,为待整定的参数.
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2) 在状态误差反馈中引入速率反馈抑制振荡,并
补偿“总和扰动”:

Mδc =

G−1
Ω [ωc,Ω(Ωc −Ω) + ωc,Ω̇(Ω̇c − Ω̇)− ∆̂Ω], (17)

式中ωc,Ω, ωc,Ω̇为待整定的设计参数.

3.2 轨轨轨迹迹迹控控控制制制器器器(Trajectory controller)
针对目前工程中常用的高度跟踪/保持(爬升、定

高、下滑)、航向跟踪/保持、侧向偏离等轨迹飞行模
态,以内环姿态控制器跟踪的欧拉角作为虚拟控制量,
可以进一步设计相应的轨迹控制器.

3.2.1 高高高度度度控控控制制制器器器(Height controller)
由式(4)中关于分量ze的方程并注意到地面坐标系

中ze = −H ,其中H表示无人机高度,则可以得到

Ḣ = u sin θ − v sinϕ cos θ − w cosϕ cos θ, (18)

那么以Hcmd为跟踪指令, θc为虚拟控制量,类似姿态
控制器,可以得到如下一阶LADRC高度控制器:

e(k) = Href(k)−Hcmd(t),

Href(k + 1) = Href(k) + h · Ḣref(k),

Ḣref(k + 1) =

Ḣref(k) + h · fhan(e, Ḣref(k), rH, h0,H),

eH = Ĥ −H,

˙̂
H = ∆̂H − 2ωo,HeH + u · θ,
˙̂
∆H = −ω2

o,HeH,

θc =
1

u
[ωc,H(Href −H)− ∆̂H],

(19)

式中: rH, h0,H, ωo,H, ωc,H为待整定参数.

3.2.2 航航航向向向角角角控控控制制制器器器(Heading angle controller)
对于飞翼布局无人机,由于缺少垂直安定面,航向

静稳定性导数Cβ
n、航向阻尼导数C

r
n很小,航向接近

中立稳定,所以在航向控制中需要将侧滑角维持在一
定的范围内.

在滚转通道中,根据协调转弯公式

ψ̇ =
g

V
tanϕ. (20)

同时考虑对侧滑角的补偿,可以得到滚转角指令为

ϕc = sat[arctan(
V

g
ψ̇)−Kββ], (21)

式中: Kβ为待整定参数, sat(·)为饱和函数,用于避免
控制过程中出现过大的滚转角.

在偏航通道中,除了将机头转向指定航向外,还需
要额外考虑对侧风引起的风速侧滑角的修正. 根据文

献 [21],可以按下式对风速侧滑角进行估计:

β̂W=β−(θ−γ) sinϕ+(ψ−χ) cos γ cosϕ. (22)

这样,修正后的偏航角指令为

ψc = χcmd + β̂W. (23)

3.2.3 侧侧侧向向向偏偏偏离离离控控控制制制器器器(Lateral deviation tracking
controller)

由式(4)中关于分量ye的方程并转换到航迹坐标
下,可以得到:

ẏe = VK cos γ sinχ, (24)

式中γ为航迹倾角. 以ycmd为跟踪指令, χc为虚拟控制

量,可以得到如下一阶LADRC侧向偏离控制器:

e(k) = yref(k)− ycmd(t),

yref(k + 1) = yref(k) + h · ẏref(k),
ẏref(k + 1) =

ẏref(k) + h · fhan(e, ẏref(k), ry, h0,y),

ey = ŷ − y,

˙̂y = ∆̂y − 2ωo,yey + VK · χ,
˙̂
∆y = −ω2

o,yey,

χc =
1

VK

[ωc,y(yref − y)− ∆̂y],

(25)

式中: ry, h0,y, ωo,y, ωc,y为待整定的设计参数.

4 仿仿仿真真真分分分析析析(Simulation and analysis)
4.1 飞飞飞翼翼翼布布布局局局无无无人人人机机机仿仿仿真真真参参参数数数(Simulation parame-

ters of fly wing UAV)
本文研究的大展弦比飞翼布局无人机布局外形如

图1所示,该无人机质量为5000 kg,展长为21m,平均
气动弦长为2.63m,参考面积为43.5m2. 无人机转动
惯量为

Ixx = 26613 kg ·m2, Iyy = 8458 kg ·m2,

Izz = 34377 kg ·m2,

惯性积为Ixz = 400 kg ·m2. 无人机配置有8个操纵舵
面,其中靠近翼尖的为阻力方向舵,其他的为升降副
翼.对该大展弦比飞翼布局无人机的弹性运动取4阶
弹性模态进行计算,模态频率见表1.

图 1 大展弦比飞翼布局无人机布局示意图

Fig. 1 Configuration of high-aspect-ratio fly wing UAV
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表 1 弹性模态频率
Table 1 Frequency of aeroelastic modes

fi/Hz 模态描述

1 6.204 对称一阶弯曲模态

2 8.530 反对称一阶弯曲模态

3 21.089 对称二阶弯曲模态

4 26.348 反对称二阶弯曲模态

仿真中考虑无人机存在气动参数摄动,其中气动
导数偏离−30%,操纵导数偏离30%,同时在仿真中考
虑突风和紊流对无人机的干扰,突风模型采用半波长
(1-cosine)离散模型:

VW =


0, x < 0,

VWm

2
(1− cos

πx

dm
), 0 6 x 6 dm,

VWm, x > dm,

(26)

式中: x为遭遇阵风后的飞行距离;仿真中阵风尺度
dm = 80m、阵风强度VWm = 10m/s. 紊流模型采用
Von Karman连续紊流模型,频谱函数为 [21]

Φuu(Ω) = σ2
u

Lu

π

1

[1 + (aLuΩ)2]5/6
,

Φvv(Ω) = σ2
v

Lv

π

1 +
8

3
(2aLvΩ)2

[1 + (2aLvΩ)2]11/6
,

Φww(Ω) = σ2
w

Lw

π

1 +
8

3
(2aLwΩ)2

[1 + (2aLwΩ)2]11/6
,

(27)

式中: Ω表示空间频率;常数项a = 1.339;仿真过程
中选取紊流尺度为

Lu = 2Lv = 2Lw = 762m,

紊流强度

σu = σv = σw = 4.27m/s,

从而对应产生高空重度紊流.

仿真中采用二阶非线性舵回路模型,自然频率为
15Hz,阻尼比为1,舵面偏转位置及速率约束为

δmax = [90 20 20 20 20 20 20 90]T(◦),

δmin = −[0 20 20 20 20 20 20 0]T(◦).

舵面偏转速率约束为±100(◦)/s.

图2给出了根据无人机基本气动参数和发动机参
数计算得到的飞行包线.按照高度间隔和马赫数间隔
分别为

∆H = 1000m, ∆Ma = 0.05,

在包线内部和边界处选取150个状态点,其中实心点
为设计状态点,用于控制器参数整定,空心点为测试
状态点,用于控制器全包线仿真验证.

图 2 无人机飞行包线及仿真状态点

Fig. 2 Flight envelope and simulation points

4.2 控控控制制制器器器参参参数数数整整整定定定(Controller tuning)
首先,整定各控制器中的状态误差反馈参数. 为确

定姿态控制器中ωc,Θ和ωc,Ω取值,先不考虑系统中的
未知扰动和控制输入延迟,并将ωc,Ω̇取为0,那么此时
姿态控制中每一通道的闭环传递函数可以表示为

Gi(s) =
Θi(s)

Θi
c(s)

=
ω2
n

s2 + 2ζωns+ ω2
n

, (28)

式中:

ωn =
√
ωi

c,Θ · ωi
c,Ω, ζ =

1

2

√
ωi

c,Θ/ω
i
c,Ω,

上标i表示向量的第i个分量或矩阵的第i个主对角线

元素.根据控制器性能要求可以确定闭环响应的动态
特性参数ωn和ζ值,这样对应地可以确定ωc,Θ和ωc,Ω,
通过进一步仿真调试可以确定ωc,Ω̇. 本文选取ωc,Θ

= I3×3, ωc,Ω = 5I3×3, ωc,Ω̇ = 2I3×3,其中I3×3表示

维数为3× 3的单位对角矩阵. 类似地,选取轨迹控制
器中状态反馈参数ωc,H = 0.3, ωc,y = 0.23.

其次,整定线性ESO参数. 当线性ESO的带宽参数
取值越大,其对扰动的估计速度越快、估计精度越高,
但对噪声也越敏感. 根据文献[23]并结合仿真测试,
将线性ESO的带宽选取为ωo,H = ωo,y = 30, ωo,Θ =

ωo,Ω = 30I3×3. 同时根据对控制延迟和执行机构动
态特性的估计,本文选取参数τ = 0.05.

最后,整定跟踪微分器及其他参数. 跟踪微分器
中h0取值适当大于仿真步长时能够有效抑制噪声;
r的取值决定过渡过程的快慢,取值越大则指令的过
渡过程越快,初始响应速度也越快,但是对执行机构
的动态性能要求也更高. 本文选取h0,H=h0,y=h0,Θ

= 0.01, rΘ = [0.5 0.5 0.2]T, rH = 0.01, ry = 1.6,
rH = 0.01, Kβ = 3.

4.3 仿仿仿真真真验验验证证证(Simulation examples)
1) 在设计状态点处(9000m, 0.5Ma),分别采用常

规自抗扰控制器(normal LADRC)和本文设计的抗时
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滞自抗扰控制器(anti-delay LADRC)进行俯仰姿态跟
踪验证. 每组仿真中均对比了3种不同的滞后情况:
(a)理想舵机且无控制延迟,对应于舵面能瞬时偏转到
指令位置且无任何延迟的理想情况; (b)线性舵机且
存在10ms延迟,该线性舵机用一阶惯性环节近似,时
间常数为0.05,对应于设计标称延迟情况; (c)非线性
舵机且存在10ms延迟,对应于接近工程实际且具有
较强时滞的情况. 仿真结果如图3所示,图3(a)为nor-
mal LADRC在3种滞后情况下的俯仰角响应曲线,图
3(b)为anti-delay LADRC在3种滞后情况下的俯仰角
响应曲线.

(a) Normal LADRC俯仰角响应曲线

(b) Anti-delay LADRC俯仰角响应曲线

图 3 不同时滞情况下两种控制器的响应曲线
Fig. 3 Simulation response of two controllers in different

delay condition

Normal LADRC虽然有比较好的抗干扰性能,但
从图3(a)的仿真结果可知,当控制器结构中存在舵机
动态环节和控制延迟时, normal LADRC已经无法准
确估计及补偿系统中的“总和扰动”,控制性能受到
影响.在仿真采用的3种情况下,舵机动态逐渐变慢、
时滞逐渐增大,而normal LADRC的控制效果也逐渐
恶化. 在线性舵机时,虽然响应最终收敛,但动态过程
出现了一定的抖动;在非线性舵机时,跟踪响应出现
非常明显的振荡,无法实现有效控制.从图3(b)可知,
除了与设计参数τ = 0.05对应的线性舵机情况外,在
理想舵机和非线性舵机两种不同延迟情况下, anti-
delay LADRC都能够较好的估计扰动,保持指令响应
跟踪平稳且无振荡. 所以本文所设计的anti-delay
LADRC具有更强的鲁棒性及更优的控制性能.

2) 在全包线内的150个测试状态点处进行轨迹指
令的跟踪验证. 跟踪指令为:高度爬升∆Hc = 100m

并保持、侧向偏离∆yc = 100m并保持. 仿真结果如

图4–5所示.

由图4可知,在全包线内的150个测试状态点处,
无人机均能够准确的跟踪给定的高度和侧向偏离指

令. 从仿真结果知高度跟踪的最大超调量为0.4548m,
侧向偏离跟踪的最大超调量为1.6746m,控制器具有
较好的轨迹跟踪性能.由图5可知,在测试状态点下,
随着动压变小,无人机在跟踪侧向偏离指令时侧滑角
的变化幅值也逐渐变大,但始终保持在以内,说明所
设计的控制器具有较好的航向协调控制性能.

图 4 全包线测试状态点下高度和侧向偏离跟踪曲线
Fig. 4 Height and lateral deviation response in full envelope

test points

图 5 全包线测试状态点下侧滑角响应曲线

Fig. 5 Sideslip angle response in full envelope test points

3) 根据无人机任务剖面给出预设的高度、航向跟
踪指令,验证无人机在全包线内连续飞行时的综合控
制性能.仿真中考虑阵风及紊流影响,其中在爬升阶
段,加入垂直阵风干扰(t = 150 ∼ 180 s);在巡航阶
段,加入侧向阵风(t = 920 ∼ 930 s)和三维紊流干扰
(t = 950 ∼ 1050 s). 仿真结果如图6–7所示.
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图 6 全包线连续飞行中的轨迹曲线

Fig. 6 Trajectory of continuous full envelop flight

图 7 全包线连续飞行中的轨迹和侧滑角曲线
Fig. 7 Trajectory and sideslip angle response in continuous

full envelop flight

由图6–7可知,无人机在全包线连续飞行时能够
准确的跟踪预设轨迹指令,在遭遇强风干扰时,能
够保证姿态稳定,轨迹及侧滑角波动均在可接受的
范围内.因此所设计的全包线飞行控制器具有较好
的控制性能,对参数摄动、阵风及紊流干扰等都具
有较强的鲁棒性能.

5 结结结论论论(Conclusions)
1) 基于LADRC理论设计的全包线飞行控制器

具有较好的控制性能和鲁棒性能,控制器结构简

单、待整定参数较少且参数在全包线适用,适合在
工程中应用.

2) 常规LADRC的控制性能受执行机构动态特
性及控制延迟的影响较大, anti-delay LADRC则可
以有效处理延迟影响.

3) 航向控制中采用滚转、偏航协调控制的方式,
可以有效限制无人机轨迹跟踪时的侧滑角,这对飞
翼布局无人机十分必要.
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