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摘　要：针对伞翼无人机参数不确定性和复杂环境干扰敏感的问题，提出一种伞翼无人机线性自抗扰
（ＬｉｎｅａｒＡｃｔｉｖｅＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅＲｅｊｅｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌ，ＬＡＤＲＣ）高度控制方法。建立伞翼无人机８自由度飞行动力学模
型，并引入风场和降雨模型以更加准确地模拟真实飞行环境。基于 ＬＡＤＲＣ确定总体控制架构，设计线性扩
张状态观测器对所有扰动进行估计，并引入误差反馈率在控制中实时补偿。使用该控制方法在多种扰动工

况下进行伞翼无人机高度控制仿真实验。仿真结果表明，基于 ＬＡＤＲＣ的高度控制方法能够有效克服内扰和
外扰的影响，实现高精度高度控制；与传统ＰＩＤ控制效果相比，ＬＡＤＲＣ控制器具有更好的抗扰能力和鲁棒性。
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　　 伞翼无人机 （ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ，
ＵＡＶ），又称无人动力翼伞，是借助翼伞提供的升
力和螺旋桨产生的推力飞行的一种无人驾驶飞行

器，一般是由冲压式翼伞和动力装置组成。与固

定翼无人机相比，其具有载荷比高、造价低廉、可

低空低速飞行、便于机载弹载以及对起飞和着陆

场地要求低等优异性能。鉴于其诸多的优点，目

前已被广泛应用于军事、民用以及航空航天等领

域。伞翼无人机的操控方式与传统翼伞空投系统

基本相同，主要依靠下拉连接翼伞后缘两侧的操

纵绳实现飞行方向的改变，通过同时快速下拉双

侧操纵绳实现雀降着陆［１－３］。伞翼无人机与翼伞

空投系统的主要区别在于其增加了动力装置，可

以实现高度控制，在空投高度不足时可以通过动

力装置保持或者提升高度实现更远距离的目标

投送［４］。

目前国内外研究主要集中在传统翼伞空投系

统的控制［５－７］方面。伞翼无人机与翼伞空投系统
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不同，伞翼无人机有伞绳操纵和推力控制两个输

入，且两者之间存在着强烈的耦合，大大增加了控

制难度。针对伞翼无人机，文献［８］建立了伞翼
无人机４自由度纵向面的模型，设计了基于部分
反馈线性化的控制率来对纵向面的轨迹进行跟踪

控制。文献［９］推导得出了伞翼无人机线性化模
型，并 设 计 了 最 优 伺 服 比 例 积 分 微 分

（ＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌＩｎｔｅｇｒａｌＤｅｒｉｖａｔｉｖｅ，ＰＩＤ）控制器。文
献［１０］利用非线性动态逆控制方法实现伞翼无
人机姿态控制系统的设计，并引入模糊干扰观测

器对其飞行过程中所受的复合干扰进行逼近。文

献［１１］将模型预测控制方法应用于伞翼无人机
的轨迹跟踪控制。以上研究主要涉及伞翼无人机

水平面的轨迹跟踪控制，针对纵向面高度控制的

研究相对较少。

自抗扰控 制 （ＡｃｔｉｖｅＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅＲｅｊｅｃｔｉｏｎ
Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ）是由中国科学院的韩京清教授吸收
工程中的 ＰＩＤ控制技术，并独立于复杂的数学模
型，提出的一种应对非线性、不确定性和扰动的控

制方法［１２］。ＡＤＲＣ继承了传统 ＰＩＤ控制的优势，
并且改进了ＰＩＤ控制中的缺点，其通过采用扩张状
态观测器估计系统扰动，将系统扰动补偿为串联积

分型，从而实现扰动抑制。ＡＤＲＣ最初是以非线性
形式提出的，具有较多的整定参数，不易调试。美

国克里夫兰州立大学的Ｇａｏ教授［１３］通过引入带宽

参数化的方法将 ＡＤＲＣ简化为线性自抗扰控制
（ＬｉｎｅａｒＡＤＲＣ，ＬＡＤＲＣ），易于调试和工程实现。
ＡＤＲＣ以其优秀的抗干扰和解决不确定性问题的
能力已经在许多控制系统中得到了检验［１４－１５］。

伞翼无人机是一个非线性、强耦合的动态系

统，而是其横向运动和纵向运动之间存在着强耦

合，同时实现精确控制的难度大。为克服伞翼无

人机自身和环境不确定性对高度控制产生的影

响，本文基于 ＬＡＤＲＣ对伞翼无人机高度控制进
行了研究，并通过仿真验证控制方法的可行性。

１　飞行动力学模型

伞翼无人机的结构图以及相关坐标系［４］如

图１所示。
为了便于建模分析，建立三个主要坐标系：大

地坐标系 Ｏｅｘｅｙｅｚｅ，取空间中某一固定点 Ｏｅ为坐
标原点，ｘｅ轴指向伞翼无人机初始运动方向，ｚｅ轴
垂直向下，ｙｅ轴、ｘｅ轴与 ｚｅ轴共同构成右手坐标
系；伞体坐标系 Ｏｓｘｓｙｓｚｓ，选择伞翼的气动中心 Ｏｓ
为坐标原点，ｚｓ轴位于伞翼无人机纵向对称面内，
指向连接点的中心Ｃ点，ｙｓ轴垂直于纵向对称面，

图１　伞翼无人机及相关坐标系
Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐａｒａｗｉｎｇＵＡＶａｎｄ

ｒｅｌａｔｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

指向伞衣左侧，ｘｓ轴与其他两轴共同构成右手坐标
系；负载坐标系Ｏｐｘｐｙｐｚｐ，以负载质心Ｏｐ为坐标原
点，ｚｐ轴位于负载纵向对称面内，指向负载底部，ｙｐ
轴垂直于纵向对称面，指向负载左侧，ｘｐ位于纵向
对称面内，与其他两轴构成右手坐标系。

１．１　部件的动力学模型

１．１．１　伞体动力学模型
伞翼无人机在空中飞行，伞体平均密度与空

气密度相当，因此附加质量的影响必须考虑，具体

计算方法参见文献［１６］。在伞体坐标系下设伞
体的速度和角速度用Ｖｓ和 Ｗｓ表示，则伞体的动
量Ｐｓ和动量矩Ｈｓ的表达式为：

Ｐｓ
Ｈ[ ]
ｓ

＝［Ａａ＋Ａｒ］
Ｖｓ
Ｗ[ ]
ｓ

＝
Ａ１ Ａ２
Ａ３ Ａ[ ]

４

Ｖｓ
Ｗ[ ]
ｓ

（１）

式中，下标 ｓ表示对伞体的运动分析，Ａａ和 Ａｒ分
别表示伞体附件质量和真实质量矩阵，Ａｉ（ｉ＝
１，…，４）表示Ａａ＋Ａｒ的三阶子矩阵。

当伞衣完全充气展开后，伞体将受气动力、重

力以及连接绳的拉力作用，因此伞体的运动方程

可表示为：

Ｐｓ
ｔ
＋Ｗｓ×Ｐｓ＝Ｆ

ａｅｒｏ
ｓ ＋Ｆ

Ｇ
ｓ＋Ｆ

ｔ
ｓ （２）

Ｈｓ
ｔ
＋Ｗｓ×Ｈｓ＋Ｖｓ×Ｐｓ＝

Ｍａｅｒｏｓ ＋Ｍ
Ｇ
ｓ＋Ｍ

ｆ
ｓ＋Ｍ

ｔ
ｓ （３）

其中，上标ａｅｒｏ、Ｇ、ｆ和 ｔ分别表示气动力、重力、
摩擦力和吊绳拉力，Ｆ和 Ｍ分别表示力和力矩
项，“×”表示两个向量之间的叉乘。
１．１．２　负载动力学模型

将负载视为具有固定形状的刚性旋成体，其

动量Ｐｐ和动量矩Ｈｐ表示为：

·４０１·
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Ｐｐ
Ｈ[ ]
ｐ

＝
ｍｐ ０

０ Ｊ[ ]
ｐ

Ｖｐ
Ｗ[ ]
ｐ

（４）

式中，下标ｐ代表对负载的运动分析，Ｖｐ和Ｗｐ分
别表示负载的速度和角速度，ｍｐ和 Ｊｐ分别表示
负载的质量和转动惯量。

负载在空气中受到重力、气动力、连接绳的拉力

以及动力装置产生的推力的共同作用。因为重力和

推力的作用点恰好位于负载的质心处，故重力和推

力产生的力矩可忽略。负载的运动方程可表示为：

Ｐｐ
ｔ
＋Ｗｐ×Ｐｐ＝Ｆ

ａｅｒｏ
ｐ ＋Ｆ

Ｇ
ｐ＋Ｆ

ｔ
ｐ＋Ｆ

ｔｈ
ｐ （５）

Ｈｐ
ｔ
＋Ｗｐ×Ｈｐ＝Ｍ

ａｅｒｏ
ｐ ＋Ｍ

ｆ
ｐ＋Ｍ

ｔ
ｐ （６）

其中，上标 ｔｈ表示推力，其他所有符号含义同
式（２）～（３）。

１．２　整机动力学模型

根据力的作用的相互性原理，连接绳拉力在

伞体坐标系下满足：

Ｆｔｓ＝－Ｔｐ－ｓＦ
ｔ
ｐ （７）

式中，Ｔ－代表不同坐标系之间的转换矩阵。
结合式（２）和式（５），将Ｆｔｓ和Ｆ

ｔ
ｐ代入式（７），

可得到关系式：

Ａ１Ｖ
·

ｓ＋Ａ２Ｗ
·

ｓ＋Ｔｐ－ｓｍｐＶ
·

ｐ＝Ｆ
ａｅｒｏ
ｓ ＋Ｆ

Ｇ
ｓ＋

Ｔｐ－ｓ（Ｆ
ａｅｒｏ
ｐ ＋Ｆ

Ｇ
ｐ＋Ｆ

ｔｈ
ｐ）－Ｗｓ×（Ａ１Ｖｓ＋Ａ２Ｗｓ）－

Ｔｐ－ｓＷｐ×（ｍｐＶｐ） （８）
对于伞翼无人机来讲，连接点的中心 Ｃ点的

速度是唯一确定的，因此，在 Ｃ点处伞体和负载
的运动约束为：

Ｖｐ＋Ｗｐ×ＬＯｐ－Ｃ＝Ｖｓ＋Ｗｓ×ＬＯｓ－Ｃ （９）
式中，ＬＯｐ－Ｃ和 ＬＯｓ－Ｃ分别表示由负载坐标系原点
Ｏｐ和伞体坐标系原点Ｏｓ到Ｃ点的向量。

对式（９）求导可得：

Ｖ
·

ｓ－Ｌ
×
Ｏｓ－ＣＷ

·

ｓ－Ｔｐ－ｓ（Ｖ
·

ｐ－Ｌ
×
Ｏｐ－ＣＷ

·

ｐ）＝
Ｔｐ－ｓ［Ｗ

×
ｐ（Ｖｐ＋Ｗ

×
ｐＬＯｐ－Ｃ）］－

Ｗ×
ｓ（Ｖｓ＋Ｗ

×
ｓＬＯｓ－Ｃ） （１０）

式中，Ｌ×－是一个反对称阵，“×”表示的是左侧
矢量与右侧矢量的叉乘。

伞体和负载之间的相对运动满足的角速度约

束为：

Ｗｐ＝Ｗｓ＋τｓ＋κｐ （１１）
式中：τｓ为伞体坐标系下相对偏航角，表示为τｓ＝
［０ ０ ψｒ］Ｔ，ψｒ为相对偏航角；κｐ是负载坐标系
下相对俯仰角，描述为κｐ＝［０ θｒ ０］Ｔ，θｒ为相对
俯仰角。

对式（１１）求导，得到角加速度的约束方程为：

Ｔｐ－ｓＷ
·

ｐ－Ｗ
·

ｓ－τｓ－Ｔｐ－ｓκｐ＝
Ｗ×
ｓＴｐ－ｓＷｐ＋τ

×
ｓＴｐ－ｓκｐ （１２）

令ｘ＝［Ｖｐ Ｗｐ Ｖｓ Ｗｓ ψｒ θｒ］Ｔ１２×１为系
统的状态变量，可得伞翼无人机的动力学模型为：

ｘ＝（［ＤＴ１ ＤＴ２ ＤＴ３ ＤＴ４］）－１［Ｅ
Ｔ
１ ＥＴ２ ＥＴ３ ＥＴ４］

（１３）
式中，

Ｄ１＝［Ｔｐ－ｓｍｐ ０３×３ Ａ１ Ａ２ ０３×２］ （１４）

Ｄ２＝０５×３

Ｃｍ
Ｊｐ ０３×３ ０３×３
０３×３ Ａ３ Ａ[ ]

４

＋

Ｃｍ１
Ｌｐ１
Ｌ[ ]
ｐ２

Ｔ－１ｐ－ｓ

－ｋ［０ ０ １］ψ









ｒ

０３×３
ＡＴ１
ＡＴ









２

Ｔ ０



















５×２

（１５）

Ｄ３＝［－Ｔｐ－ｓ Ｔｐ－ｓＬ
×
Ｏｐ－Ｃ Ｉ３×３ －Ｌ×Ｏｓ－Ｃ ０３×２］

（１６）

Ｄ４＝ ０３×３ Ｔｐ－ｓ ０３×３ －Ｉ３×３

０ ｓψｒ
０ －ｃψｒ



















－１ ０

（１７）
　Ｅ１＝Ｆ

ａｅｒｏ
ｓ ＋Ｆ

Ｇ
ｓ＋Ｔｐ－ｓ（Ｆ

ａｅｒｏ
ｐ ＋Ｆ

Ｇ
ｐ＋Ｆ

ｔｈ
ｐ）－

Ｗ×
ｓ（Ａ１Ｖｓ＋Ａ２Ｗｓ）－Ｔｐ－ｓＷ

×
ｐｍｐＶｐ （１８）

Ｅ２＝Ｃｍ
Ｍａｅｒｏｐ －Ｗ

×
ｐＪｐＷｐ

Ｍａｅｒｏｓ ＋Ｍ
Ｇ
ｓ＋Ｗ

×
ｓ（Ａ３Ｖｓ＋Ａ４Ｗｓ）－Ｖ

×
ｓＡ２Ｗ[ ]

ｓ

＋

－Ｃｍ１
Ｌｐ１
Ｌ[ ]
ｐ２

Ｔ－１ｐ－ｓ

ｋ［０ ０ １］ψ









ｒ

［Ｗ×ｓ（Ａ１Ｖｓ＋Ａ２Ｗｓ）－Ｆ
ａｅｒｏ
ｓ －Ｆ

Ｇ
ｓ］＋

Ｃｍ１
Ｍｆ
ｐ

Ｍ[ ]ｆ
ｓ

ｃψ
·











ｒ

（１９）

Ｅ３＝Ｔｐ－ｓＷ
×
ｐ（Ｖｐ＋Ｗ

×
ｐＬＯｐ－Ｃ）－Ｗ

×
ｓ（Ｖｓ＋Ｗ

×
ｓＬＯｓ－Ｃ）

（２０）

Ｅ４＝Ｗ
×
ｓＴｐ－ｓＷｓ＋

０ ψ
·

ｒ ０

ψ
·

ｒ ０ ０











０ ０ ０

Ｔｐ－ｓ［０ θ
·
ｒ ０］

Ｔ

（２１）
其中：对于任意的 σ，ｓｉｎσ≡ｓσ，ｃｏｓσ≡ｃσ；ｋ和 ｃ
是由系统特性决定的常数；Ｌｐ１和 Ｌｐ２分别代表连
接点在负载坐标系下的位置矢量，Ｍｆｐ和 Ｍ

ｆ
ｓ分别

表示在负载坐标系和伞体坐标系下连接绳的拉力

·５０１·
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矩，构造函数Ｃｍ表示为：

Ｃｍ＝
Ｃｍ１
Ｃｍ
[ ]
２

＝

ｃθｒｃψｒ ０ ｓθｒｃψｒ １ ０ ０

ｃθｒｓψｒ ０ ｓθｒｓψｒ ０ １ ０

０ １ ０ ０ ０ ０
－ｓθｒ ０ ｃθｒ ０ ０ １


















０ ０ ０ ０ ０ １
（２２）

１．３　风雨数学模型

１．３．１　风场模型
风场模型采用美国的军用标准 ＭＩＬ－Ｆ－

８７８５Ｃ中的数学模型，一般包含平均风模型和突
风模型［１７］。平均风是指在一定的时间范围Ｔ内，
沿高度方向上风速的平均值。平均风是风场的主

要分量，表示为：

ｖｗｉｎｄ（ｔ）＝
１
Ｔ∫

ｔ＋Ｔ／２

ｔ－Ｔ／２
ｖｗｉｎｄｄＴ＝

１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
ｖｗｉｎｄ，ｉ（ｔ）

（２３）
式中，ｎ为离散化后的数量。

突风是一种离散的或确定的风速变化，在工

程研究中，突风可以单独使用，也可以叠加到平均

风上，以表示强的大气扰动。本文使用的是

ＮＡＳＡ典型离散突风模型，如最大风速为 ｖｍａｘｇｕｓｔ，作
用时间为ｔ１至 ｔ２（△ｔ＜ｔ１≤ ｔ２），突变时间为△ｔ
的突风用公式表示为：

ｖｇｕｓｔ＝０，ｔ≤ｔ１ｏｒｔ≥ｔ２

ｖｇｕｓｔ＝
ｖｍａｘｇｕｓｔ
２ １－ｃｏｓ

（ｔ－ｔ１）π
Δ[ ]{ }ｔ

，ｔ１＜ｔ＜ｔ１＋Δｔ

ｖｇｕｓｔ＝ｖ
ｍａｘ
ｇｕｓｔ，ｔ１＜ｔ＜ｔ２

ｖｇｕｓｔ＝
ｖｍａｘｇｕｓｔ
２ １－ｃｏｓ

（ｔ－ｔ２）π
Δ[ ]{ }ｔ

，ｔ２－Δｔ＜ｔ＜ｔ













 ２

（２４）
１．３．２　降雨模型

降雨特性通常通过降雨量、雨滴直径、雨滴谱、

雨滴速度等方面描述。雨滴在下降过程中不断碰撞

汇聚，同时受阻力影响又破碎分散，从而形成不同直

径的雨滴，雨滴直径通常在０１～６５ｍｍ之间，分布
规律一般用贝斯特经验公式Ｆ（ｄｒ）

［１８］来描述：

Ｆ（ｄｒ）＝１－ｅｘｐ －
ｄｒ
ａ( )
ｒ

[ ]
ｎ

（２５）

式中，ｄｒ为雨滴直径，ｎ为雨型常数，ａｒ与降雨强
度Ｒｒ有关，表示为ａｒ＝１３０Ｒ

０．２３２
ｒ 。

对于不同直径的雨滴，单位体积内的雨滴数

也差异较大，雨滴数的分布可通过雨滴谱 Ｍ－Ｐ
表达来描述：

Ｎ（ｄｋ）＝Ｎ０ｅｘｐ（－Ｉｒｄｒ） （２６）

Ｉｒ＝ｃｒＲλｒ （２７）
其中，Ｎ０、ｃｒ和λ为拟合系数，与地域环境有关。

在重力与阻力平衡后，雨滴以收尾速度匀速

降落。雨滴的收尾速度 ｖｓ一般与雨滴直径 ｄｒ有
关，表示为：

ｖｓ＝（１７．２０－０．８４４ｄｒ） ０．１ｄ槡 ｒ （２８）
通常降雨环境存在不同类型的风，对雨滴的

作用表现为改变雨滴的速度与轨迹、影响雨滴的

冲击力。风场中的降雨速度ｖｒ表示为：
ｖｒ＝［ｖｗｉｎｄ，ｘ ｖｗｉｎｄ，ｙ ｖｗｉｎｄ，ｚ＋ｖｓ］

Ｔ （２９）

２　基于ＬＡＤＲＣ的高度控制

２．１　ＬＡＤＲＣ基本原理

以传统二阶系统为被控对象：

ｙ̈＝－ａｙ－ｂｙ＋ωｄｒｔ＋ｂｕ （３０）
式中，ａ和ｂ为系统参数，ｙ为系统的输出，ｕ为系
统的控制输入，ωｄｒｔ为系统的外部扰动。

进一步地，将式（３０）改写为：
ｙ̈＝－ａｙ－ｂｙ＋ωｄｒｔ＋ｂｕ
＝－ａｙ－ｂｙ＋ωｄｒｔ＋（ｂ－ｂ０）ｕ＋ｂ０ｕ
＝ｆ（ｙ，ｙ，ωｄｒｔ）＋ｂ０ｕ （３１）
式中，ｂ０为 ｂ的估计值，ｆ可以看成为系统的总扰
动。令

ｘ１＝ｘ２
ｘ２＝ｘ３＋ｂ０ｕ
ｘ３＝ｈ
ｙ＝ｘ１
ｆ＝ｘ













３

（３２）

式（３２）可写为扩张状态空间的形式：
ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｅｈ
ｙ＝Ｃ{ ｘ

（３３）

式中，系数矩阵取值为：

Ａ＝
０１０
００１







０００
，Ｂ＝

０
ｂ０









０
，Ｅ＝









０
０
１
，Ｃ＝［１００］。

则系统的总扰动ｆ就可以通过线性扩张状态观测器
（ＬｉｎｅａｒＥｘｔｅｎｄｅｄＳｔａｔｅＯｂｓｅｒｖｅｒ，ＬＥＳＯ）观测出来：

ｚ＝Ａｚ＋Ｂｕ＋Ｌ（ｙ－^ｙ）
ｙ^＝{ Ｃｚ

（３４）

式中，ｚ＝［ｚ１ ｚ２ ｚ３］Ｔ为状态观测向量，^ｙ为系
统输出估计值。引入线性状态观测器的带宽 ωｏ，
则 ＬＥＳＯ状态观测增益向量 Ｌ可表示为：Ｌ＝
［３ωｏ ３ω

２
ｏ ω

３
ｏ］
Ｔ。通过调整 ωｏ可以保证 ＬＥＳＯ

为有界输入有界输出稳定，从而估计出ｆ。
令

·６０１·
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ｕ＝ｕ０－
ｚ３
ｂ０

（３５）

原二阶被控对象表达式可以转化为：

ｙ̈＝ｆ（ｙ，ｙ，ωｄｒｔ）＋ｂ０ｕ＝　　　　　
ｆ（ｙ，ｙ，ωｄｒｔ）－ｚ３＋ｂ０ｕ０≈ｂ０ｕ０ （３６）

可将原系统转换为串联积分型。反馈控制律

ｕ０采用线性ＰＤ组合形式：
ｕ０＝ｋｐ（ｒ－ｚ１）－ｋｄｚ２ （３７）

式中，ｋｐ和ｋｄ分别为控制器比例和微分系数。
式（３４）、式（３５）和式（３７）共同构成了

ＬＡＤＲＣ，其控制结构如图２所示。图中，ｒ代表给
定值，ｓａｔ（）为饱和限幅函数。由图可知，ＬＡＤＲＣ
主要由ＬＥＳＯ和反馈控制律两部分构成，其核心
部分为ＬＥＳＯ。

图２　ＬＡＤＲＣ结构示意图
Ｆｉｇ．２　ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｉａｇｒａｍｏｆＬＡＤＲＣ

２．２　控制器设计

根据第１节对伞翼无人机动力学的描述，可
以得到飞行高度的微分形式：

Ｈ·＝ｕｓｓｉｎθ－ｖｓｓｉｎｃｏｓθ－ｗｓｃｏｓｃｏｓθ（３８）
式中，Ｈ代表飞行高度，［ｕｓ ｖｓ ｗｓ］Ｔ表示伞体
速度在其坐标系下的三轴分量，为滚转角，θ为
俯仰角。

对式（３８）再次求导，得到Ｈ的二阶微分形式：

Ｈ̈＝ｕｓｓｉｎθ－ｖｓｓｉｎｃｏｓθ－ｗｓｃｏｓｃｏｓθ＋

（ｕｓｃｏｓθ＋ｖｓｓｉｎｓｉｎθ＋ｗｓｃｏｓｓｉｎθ）θ
·＋

（ｗｓｃｏｓθｓｉｎ－ｖｓｃｏｓθｃｏｓ）
·

（３９）
为了得到控制输入与输出高度之间的直接关

系，根据式（８）有Ａ１Ｖ
·

ｓ＝Ｔｗ－ｓＦ
ｔｈ
ｗ＋…，省略项为与

输入输出无关的项，展开可得：

ｕｓ＝ｆ１＋
ｃｏｓθｒｃｏｓψｒ
ｍｓ＋ｍａ，１１

Ｔｘ

ｖｓ＝ｆ２＋
ｃｏｓθｒｓｉｎψｒ
ｍｓ＋ｍａ，２２

Ｔｘ

ｗｓ＝ｆ３＋
－ｓｉｎθｒ
ｍｓ＋ｍａ，３３

Ｔ













ｘ

（４０）

式中：ｍａ为翼伞附加质量项；ｍｓ为翼伞实际质
量；Ｔｘ为推力大小；ｆ１，ｆ２和ｆ３代表省略项。

将式（４０）代入式（３９）可得：

Ｈ̈＝ｆ＋ｂＴｘ （４１）
式中，ｆ代表所有同输入输出无关项，ｂ表示为：

ｂ＝
ｓｉｎθｃｏｓθｒｃｏｓψｒ
ｍｓ＋ｍａ，１１

－
ｓｉｎｃｏｓθｃｏｓθｒｓｉｎψｒ
ｍｓ＋ｍａ，２２

＋

ｃｏｓｃｏｓθｓｉｎθｒ
ｍｓ＋ｍａ，３３

（４２）

选择较为接近的常系数 ｂ０代替 ｂ，式（４１）转
换为：

Ｈ̈＝ｆ＋ ｂ－ｂ( )０ Ｔｘ＋ｂ０Ｔｘ （４３）
将ｆ＋（ｂ－ｂ０）Ｔｘ视为系统的总扰动，利用

式（３４）构建伞翼无人机高度的 ＬＥＳＯ，并估计出
伞翼无人机当前高度、下降速度及整个系统的总

扰动，并通过误差状态反馈控制进行动态补偿，实

现伞翼无人机的高度控制。

为防止实际系统输出出现饱和，引入饱和限

幅函数ｓａｔ（），限幅方式选取：

ｕ（ｔ）＝Ｍｓａｔ珘ｕ（ｔ）( )Ｍ （４４）

式中，珘ｕ（ｔ）为系统的控制律，Ｍ为动力电机最大
输出推力，限幅函数ｓａｔ（）定义如下：

ｓａｔ（ｘ）＝１　 ｘ＞１
ｓａｔ（ｘ）＝１　 ｘ≤{ １

（４５）

３　仿真实验

选用某一实际空投实验所用伞型进行仿真实

验，具体参数如表１所示。

表１　伞翼无人机参数
Ｔａｂ．１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐａｒａｗｉｎｇＵＡＶ

参数名称 取值 单位

弦长 ３．１７ ｍ
展长 １０．６２ ｍ
展弦比 ３．３５
伞绳长度 ６．８０ ｍ
伞衣面积 ３４．００ ｍ２

安装角 １０．００ （°）
伞衣质量 ９．６９ ｋｇ
负载质量 １００．００ ｋｇ

负载阻力特征面积 ０．６０ ｍ２

推力 ０～４００．００ Ｎ

基于第１节的伞翼无人机的动力学模型和第２
节的 ＬＡＤＲＣ高度控制器，通过仿真分析基于
ＬＡＤＲＣ的伞翼无人机高度控制性能。设置伞翼无
人机初始高度为２０００ｍ，目标高度为１９５０ｍ。采用
本文构建的 ＬＡＤＲＣ控制系统与相同结构的标准
ＰＩＤ控制器分别在无扰动、风场扰动、降雨扰动、附加
质量扰动和全扰动下进行伞翼无人机高度控制仿真

·７０１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３９卷

实验。仿真时间设置为２２５ｓ，仿真环境设置如下：
１）无扰动。
２）风场扰动。第５０ｓ在仿真环境中加入沿

大地坐标系ｙｅ轴方向３ｍ／ｓ的平均风；在第１００ｓ
向系统中叠加入同方向离散突风，最大风值为

３ｍ／ｓ，作用时间为１５ｓ。
３）降雨扰动。第 ７０ｓ在仿真环境中加入

５０ｍｍ／ｈ的降雨。
４）附加质量扰动。因相关参数测量误差造

成的附加质量有＋２０％的增量扰动。
５）全扰动。包含上述３中扰动。
控制器参数选择如下：ＬＡＤＲＣ控制器的参数

设置为ωｏ＝３０，ｋｐ＝０１８，ｋｄ＝１，ｂ０＝００４；ＰＩＤ控
制器的比例微分积分参数设置为 ｋｐ＝２０，ｋｄ＝
１００，ｋＩ＝０２。

为了更好地衡量高度控制效果，定义评价标

准高度的最大误差ｅａｌｍａｘ和标准差σ
ａｌ为：

ｅａｌｍａｘ＝ｍａｘｉ ｈ（ｉ） （４６）

σａｌ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
［ｈ（ｉ）］

槡
２ （４７）

式中，ｈ（ｉ）为第ｉ个采用时间点的参考高度和实
际高度的差值，Ｎ为总采样次数。采用相同的方
法定义最大推力ｔｈｍａｘ和推力方差σ

ｔｈ。

采用ＬＡＤＲＣ和ＰＩＤ两种控制器进行５种工况
下伞翼无人机高度控制，仿真结果如图３～７所示。

（ａ）高度变化曲线
（ａ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓ

（ｂ）控制推力输出
（ｂ）Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｔｈｒｕｓｔｏｕｔｐｕｔ

图３　无扰动下高度控制
Ｆｉｇ．３　Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｉｎｕｎｄｉｓｔｕｒｂｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

（ａ）高度变化曲线
（ａ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓ

（ｂ）控制推力输出
（ｂ）Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｔｈｒｕｓｔｏｕｔｐｕｔ

图４　风场扰动下高度控制
Ｆｉｇ．４　Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｗｉｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

（ａ）高度变化曲线
（ａ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓ

（ｂ）控制推力输出
（ｂ）Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｔｈｒｕｓｔｏｕｔｐｕｔ

图５　降雨扰动下高度控制
Ｆｉｇ．５　Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｒａｉｎｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
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（ａ）高度变化曲线
（ａ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓ

（ｂ）控制推力输出
（ｂ）Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｔｈｒｕｓｔｏｕｔｐｕｔ

图６　附加质量扰动下高度控制
Ｆｉｇ．６　Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｆａｐｐａｒｅｎｔｍａｓｓ

（ａ）高度变化曲线
（ａ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓ

（ｂ）控制推力输出
（ｂ）Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｔｈｒｕｓｔｏｕｔｐｕｔ

图７　全扰动下高度控制
Ｆｉｇ．７　Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｆｕｌｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

　　表２和表３分别为在上述５种工况下的高度
误差对比和推力输出对比。

表２　高度误差对比
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒ ｍ

工况
ＬＡＤＲＣ控制器 ＰＩＤ控制器

ｅａｌｍａｘ σａｌ ｅａｌｍａｘ σａｌ

无扰动 ０．２１ ０．０８ １．１８ ０．２３

风场扰动 ０．７９ ０．２０ １．７０ ０．４９

降雨扰动 ０．６６ ０．２４ １．１９ ０．２４

附加质量扰动 ０．２１ ０．０８ １．１９ ０．２４

全扰动 ０．６８ ０．２５ １．５６ ０．３８

表３　推力输出对比
Ｔａｂ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｕｓｔｏｕｔｐｕｔ Ｎ

工况
ＬＡＤＲＣ控制器 ＰＩＤ控制器

ｔｈｍａｘ σｔｈ ｔｈｍａｘ σｔｈ

无扰动 ２４９．７６ ０．７１ ２８３．４５ ５．３６

风场扰动 ２６３．０３ ６．４２ ２８３．５１ １２．２０

降雨扰动 ２６４．７２ ４．２２ ２８３．４５ ６．４３

附加质量扰动 ２４９．８１ ０．７２ ２８４．５１ ５．５２

全扰动 ２８１．３３ ４．９９ ２８４．６５ ８．７１

从仿真结果可以看出，在无扰动的情况下，

ＬＡＤＲＣ和 ＰＩＤ控制器均能较好地控制伞翼无人
机维持在参考高度。在初始阶段，ＬＡＤＲＣ控制器
能够快速无超调的控制伞翼无人机跟踪目标高

度，而ＰＩＤ控制器响应较慢，控制量输出超调大，
误差收敛速度慢。从高度误差对比亦可看出，

ＬＡＤＲＣ控制器要优于ＰＩＤ控制器。
在风场扰动的情况下，由于伞翼无人机水平

面运动和纵向面运动存在着强耦合，所以水平面

的干扰也会对高度控制产生较大的影响。从仿真

结果可以看出，加入水平风扰后，尤其在叠加突风

扰动后，ＬＡＤＲＣ控制器比ＰＩＤ控制器能够更快地
克服突风对伞翼无人机的影响，实现控制量的平

稳输出，保证伞翼无人机高度控制的精度。

当受到降雨干扰时，伞翼无人机出现一定的

高度损失，需增大推力以维持其原有高度。从仿

真结果可知，ＬＡＤＲＣ控制器显示出更快的响应
速度。

在伞翼无人机受到内扰作用时，ＬＡＤＲＣ控制
器控制能耗方面显示了更加优越的性能；在位置

误差控制方面，ＬＡＤＲＣ控制器亦优于ＰＩＤ。
当伞翼无人机受到内扰和外扰同时作用时，

系统内部存在着较强的耦合性，ＬＡＤＲＣ控制器可
以将耦合作用通过ＬＥＳＯ进行观测并进行动态补
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偿，实现解耦控制，其控制性能比ＰＩＤ控制器性能
更优。

通过各种单一扰动相比可知，风扰的高度误

差和标准差相对较大，是实现伞翼无人机精确高

度控制的最大障碍；由建模误差引起的附加质量

扰动对高度控制性能影响较小，其控制性能指标

与无扰动情况相差不大。

４　结论

本文着眼于伞翼无人机纵向面高度控制，利

用ＬＡＤＲＣ的思想和方法，在伞翼无人机高度控
制中将内扰和外扰统一作为总扰动，通过 ＬＥＳＯ
进行观测并进行动态补偿，可实现对所有扰动较

好的抑制作用，同时具有解耦控制效果。与传统

ＰＩＤ比较，ＬＡＤＲＣ控制器具有更好的高度控制精
度和抗扰性能。下一步工作是将 ＬＡＤＲＣ扩展至
水平轨迹跟踪控制，实现伞翼无人机横向和纵向

解耦控制。此外，还需要通过飞行实验对所提出

的伞翼无人机飞行控制策略进行验证。
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