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基于角速率的无人机纵向控制律设计
金波1，陈伟2，胡羲3
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摘要：针对小型微机电系统(micro electromechanical system，MEMS)姿态传感器测量误差较大，不能满足样例小型无人机飞行控制需求的问题，设计一种基于角速率的无人机纵向控制律。着重研究基于角速度的无人机纵向控制律设计，采用鲁棒伺服请补充中文全称(请补充英文全称，LQR)方法设计角速度回路的控制参数，并通过对比分析角速率控制器与常规控制器的控制品质和数值仿真。结果表明，基于角速率的控制器具有良好的控制品质和抗干扰能力，满足小型无人机飞行控制的需求。（摘要务必包含目的、方法、结果、结论4大要素，请参考本刊改写摘要，定稿后重新英译）
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Design of Longitudinal Control Law for an UAV based on Angular rate
Jin Bo1, Chen Wei2, Hu Xi3 
(1. 二级单位AVIC Chengdu Aircraft Industrial Group Co. Ltd., Sichuan Chengdu 610092, China;

2. 二级单位AVIC Chengdu Aircraft Industrial Group Co. Ltd., Sichuan Chengdu 610092, China;

3. 二级单位 AVIC Chengdu Aircraft Industrial Group Co. Ltd., Sichuan Chengdu 610092, China)
Abstract: The small UAV due to reasons such as cost and weight limit, often using MEMS attitude senor, but this kind of senor measurement error is bigger, can’t meet the needs of the flight control. To solve the problem that the error of small MEMS attitude sensor is much and can’t satisfy the demand of flight control for the sample UAV, the RSLQR method was used to design the longitudinal control laws based on angular rate. Compared with conventional control law, the control quality and numeral simulation show that the angular control law has better control quality and the ability of anti-noise, the robust performance and control quality also meet the demand of the flight control of small UAV. （摘要务必包含目的、方法、结果、结论4大要素，请参考本刊改写摘要，定稿后重新英译）
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0  引言
 随着小型无人机在军事和民用各个领域的广泛应用，国内外针对小型无人机的控制展开了深入的研究[1-4]，张治生等提出了使用角速率和高度信息的纵向控制律结构
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，与传统控制律结构相比，减少了姿态反馈回路。该结构与传统结构仿真结果相似，但方法更为简单。
M. Sadraey等提出了综合使用动态逆和
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回路成型的方法设计小型无人机全包线控制律，并与两种线性控制器设计方法请补充中文全称(请补充英文全称，LQR)和请补充中文全称（请补充英文全称，PID)作了比较，3种控制器均能取得较好的控制品质，该方法具有很强的消除不确定性、抗干扰及噪声等能力，但由于其方法较复杂，在工程上实现受到限制。

考虑样例无人机转动惯量较小，纵向操纵敏感度较高的特点，笔者选用角速度为主控变量，结合鲁棒伺服LQR现代控制律设计方法，给出了以角速率为控制内回路，高度为制导外回路的控制方案。与常规PID控制方法相比，该方案不需要姿态反馈，仅采用角速率就能够达到高度跟踪的目标，且具有良好的鲁棒品质。
1  问题提出
样例无人机纵向运动的线性方程为
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                  (1) （请作者补述公式(2)中的A、B、C、D等矩阵中参数的确定方法。）
式中：
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其中：
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为升降舵偏角；
[image: image12.wmf]T

d

为发动机油门开度；
[image: image13.wmf]q

为俯仰角；
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为机体轴向速度；
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为机体法向速度；
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为高度；
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为俯仰角速率；
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为高度变化率。

从状态矩阵
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可以得到，
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自身的衰减率较大，反映出样例无人机纵向转动惯量较小的特性；从控制矩阵
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中可以看出，
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与
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的上述关系表明样例无人机操纵敏感度高的特点。
2  角速率控制律
鲁棒伺服LQR与一般线性二次型方法相比，将积分控制引入状态反馈中，提高了系统跟踪控制指令和抑制扰动的能力[5-6]。针对样例无人机，提取状态量
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组成新的线性模型，如式(2)所示：
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控制输出
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，由式(1)得到
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。定义控制指令为
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，则控制指令误差可表示为
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由式(3)，可将系统对控制指令
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的跟踪转化为对控制指令误差e的调节。将指令跟踪误差e增广为系统的状态量，得到新的状态空间方程[7]：
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式(4)中，各变量定义如下：
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其中，
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选取性能指标函数
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确定性能加权矩阵
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}和控制加权矩阵
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时，由于两者的相对比例关系，将
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设置为1。根据系统时频域的控制品质可确定性能加权矩阵
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。性能加权函数的选取流程如图1所示[5]。
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图1  性能加权函数选取流程
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与时频域指标的关系如图2～图4所示。根据图2～图4所示的性能指标与
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的关系，最终得到：
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图2  超调量与Q1曲线
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图3  调节时间与Q1曲线
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图4  回差矩阵奇异值与Q1曲线（插图中横、纵坐标的标目是物理量时，标目均应采用“量符号/单位符号”，如“m/kg”，标目应与坐标轴平行并居中，请作者补充图2~4中横、纵坐标的标目）
确定
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后，求解黎卡提方程：
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其中，矩阵
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对称非负矩阵。得到最优解：
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        (7)
由式(2)～式(7)得到鲁棒伺服LQR控制结构，如图5所示。
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图5  鲁棒伺服LQR控制结构
由式(7)可得俯仰角速率控制器结构，如式(8)。
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3  高度控制器
高度控制器以高度变化率为内回路，高度变化率控制结构如式(9)：
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高度变化率回路由比例、积分和微分环节组成[6]。高度与高度变化率回路的设计过程中，要注意带宽的匹配关系，使内外环截止频率满足
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。调整高度变化率增益系数，使得系统的幅值裕度大于6DB，相位余度大于45°[8-9]，得到
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图6  高度变化率控制器根轨迹（请在正文中标引该图）（请补充各分图的图序和图题）（插图中横、纵坐标的标目是物理量时，标目均应采用“量符号/单位符号”，如“m/kg”，标目应与坐标轴平行并居中，请作者补充该图中横、纵坐标的标目）
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图7  高度变化率控制器阶跃响应（请在正文中标引该图）
高度保持控制律如式(10)，在高度变化率回路基础上，将高度指令通过比例环节解算得到高度变化率指令。根据高度跟踪的时频域要求，应用根轨迹方法，高度回路控制增益确定为
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=0.1。图9～图10和表1分别给出了高度回路波特图和控制品质结果。
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图8  高度控制器结构（请在正文中标引该图）
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图9  角速率高度控制器阶跃响应
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图10  角速率高度控制器波特图（请补充各分图的图序和图题）
角速率高度跟踪控制器时域频域控制品质性能指标见表1。

表1  角速率高度跟踪控制器时频域控制品质（正文中表格应采用三线表，该表已作相应改动，请作者定夺）
	阶跃特性
	频域特性
	奇异值

	上升时间/s
	调节时间/s
	超调量/%
	相位裕度/deg
	截止频率/(rad/s)
	幅值裕/dB
	Min/(L-1(s))
	Min/(I+L(s))
	Min/(I+L-1(s))

	17.098 3
	37.700 0
	0
	82.2
	0.106 8
	16.454 0
	0.099 6
	0.816 7
	1.004 9


表1中，min(I+L(s))和min(I+L-1(s))分别为回差矩阵奇异值的最小值、逆回差矩阵奇异值的最小值，min(I+L(s))和min(I+L-1(s))越大系统越稳定[10]。常规PID高度控制器如式(11)，图11～图12和表2给出了PID高度控制器的阶跃响应和控制品质。
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图11  常规高度控制器阶跃响应
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图12  常规高度控制器波特图（请补充各分图的图序和图题）
常规高度跟踪控制器时域频域控制品质性能指标见表2。

表2  常规高度跟踪控制时频域控制品质（正文中表格应采用三线表，该表已作相应改动，请作者定夺）
	阶跃特性
	频域特性
	奇异值

	上升时间/s
	调节时间/s
	超调量/%
	相位裕度/deg
	截止频率/(rad/s)
	幅值裕度/dB
	Min/(L-1(s))
	Min/(I+L(s))
	Min/(I+L-1(s))

	4.164 3
	44.100 0
	14.646 8
	56.774 8
	0.257 6
	17.899 8
	0.876 4
	0.702 7
	0.904 8


比较表1和表2可知，角速率高度控制器调节时间短，且无超调。在其他指标方面，两种控制器品质基本相同。
4  仿真验证
在无人机非线性六自由度模型中，对基于角速率的纵向高度保持控制律进行验证，横侧向保持航迹跟踪。平飞指令Hg分别为1 030 m和980 m，高度和高度变化率变化趋势如图13和图14所示。高度曲线表明高度控制器满足控制品质要求，调节时间和超调量均在指标要求之内。图14为高度变化率曲线，作为高度控制内回路，高度变化率均在合理限幅范围之内。
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图13  高度仿真曲线
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图14  高度变化率仿真曲线

为了验证该控制律结构对噪声和干扰的抑制能力，在模型中增加俯仰角速率
[image: image86.wmf]Q

测量误差(常值-2(/s)以及俯仰干扰力矩
[image: image87.wmf]M

(常值-5 Nm)，高度响应如图15所示。
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正常情况


图15  高度抗干扰曲线
由图15可以看出，俯仰角速率Q测量误差存在的情况下，高度控制器仍具有良好的高度跟踪能力，但存在一定的超调，这与采用的控制结构有关。Q存在误差(-2°/s)，需要Qg减小来抵消，而Qg由高度变化率回路解算得到，则
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，则
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增大，就会产生一定的超调。存在俯仰力矩干扰
[image: image93.wmf]M

的情况下，高度控制器品质基本无影响，这是因为克服干扰力矩只需升降舵偏转一定的角度，不会对控制品质如超调等产生影响。
5  结束语

笔者着重研究了基于角速率的无人机纵向控制律设计，使用鲁棒伺服LQR方法设计了角速率回路的控制参数，并与常规PID控制器进行了比较。仿真结果表明，基于角速率的控制器有良好的控制效果，且具有较好的抗干扰和抑制噪声的能力。该控制器已经应用于工程中，并取得了满意的结果。
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