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动力翼伞风扰补偿高度控制方法

孙　昊，孙青林!，卢伟涛
（南开大学 人工智能学院，天津　３００３５０）

摘　要：外界风场是影响翼伞高度跟踪精度的最主要扰动因素。针对该问题，建立了动力翼伞的八自由度
模型，并在传统自抗扰控制的基础上，设计一种基于风场前馈补偿的改进抗扰控制器，对外界的风场干扰进行针

对性补偿，实现翼伞系统的高度跟踪控制。在通过仿真实验对控制器进行初步验证的基础上，进行了翼伞系统

的实际飞行实验。在实际飞行环境下，仿真中所调节的控制器参数可直接应用于实际飞行实验，翼伞系统的平
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均高度跟踪误差在２５ｍ以内，证明所设计的控制器存在一定的实际应用价值。
关键词：自抗扰控制；翼伞系统；高度控制；风场补偿；轨迹跟踪
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　　动力翼伞系统通过在负载后部安装推力装
置，提高飞行速度，并以此控制系统的飞行高度。

相较于传统的无动力翼伞系统，动力翼伞的留空

时间更长、飞行高度可控，在战场侦察、干扰作战

和空投补给等方面具有更广阔的应用前景［１－３］。

不同于传统无动力系统，动力翼伞可控制其飞行

高度，完成更复杂的飞行任务。如何实现飞行高

度的稳定控制，完成定高飞行，成为动力翼伞系统

最基础的控制目标。

然而，区别于传统的刚性无人飞行器，动力翼

伞采用柔性伞衣为系统提供升力，柔性的伞体在

空中会发生复杂的形态变化，导致动力翼伞系统

的非线性强、运动特性复杂［４－６］。除此以外，由于

翼伞升力主要由来流速度，即系统空速决定［７－８］，

但在动力翼伞的飞行过程中，其环境风场会发生

实时变化，改变系统升力，这是动力翼伞系统高度

控制的最大扰动因素［９］。

近年来，针对翼伞系统的高度控制，已有部分

学者进行了相关研究。如 Ｓｌｅｇｅｒｓ等［１０］通过辨识

遥控飞行数据建立动力翼伞的六自由度模型，并

设计模型预测控制器进行系统的水平和高度控

制。Ｊａｎｎ［１１－１２］设计了一种名为 ＡＬＥＸ的动力翼
伞系统，这是最早的几个有公开文献介绍的动力

翼伞系统之一，并进行纵向和横向的控制策略验
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证。Ｃａｒｔｅｒ等［１３］则针对大型翼伞设计了控制器。

Ｗａｒｄ等［１４］和 Ｈｕａ等［１５］都通过对飞行数据的分

析，对动力翼伞的气动参数和动态性能进行了分

析，并进行了控制实验。Ｗａｒｄ等［１６］更在此基础

上设计了自适应控制器，控制动力翼伞的滑降比。

Ｌü等［１７］针对动力翼伞的高度控制，设计了一种

多元最优控制策略，并进行了仿真验证。Ｄｅｖａｌｌａ
等［１８－１９］针对实际系统，通过传统比例－积分－微
分（ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｉｎｔｅｇｒａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ，ＰＩＤ）控制器分
别控制动力翼伞的水平和高度，但从实验结果可

以看出，系统的高度控制时间较短，跟踪误差较

大。Ｌｉ等［２０］根据翼伞六自由度模型，设计了一种

３Ｄ轨迹跟踪控制器。ＧａｒｃíａＢｅｌｔｒáｎ等［２１］则基于

被动优先控制法，设计了无人动力翼伞高度控制

器。除此以外，Ｔａｎａｋａ等［２２－２３］设计了一种稳定

控制器，用于实现动力翼伞高度跟踪，并进行了飞

行实验。但该研究主要集中于动力翼伞水平轨迹

的跟踪控制，在目标轨迹为标准圆或标准正方形

的情况下，该研究的水平跟踪最大误差约为

１０ｍ，并未对高度控制结果进行详细介绍。Ｇａｏ
等［２４］基于流固耦合技术建立了翼伞系统的五自

由度动力学模型，对系统的纵向特性进行了仿真，

并完成了实验验证。窦天恒等［２５］基于翼伞的八

自由度动力学模型，采用横向非线性控制方法进

行了风场环境下的轨迹跟踪。

通过分析已有研究的飞行数据，可以看出风

场干扰是动力翼伞高度控制的最主要扰动因素。

因此，为解决风场环境下动力翼伞高度控制问题，

设计了动力翼伞的八自由度模型，用于模拟飞行

状态，分析风场扰动对系统的影响，并调节控制器

参数。随后，提出了一种基于风场前馈补偿的抗

扰控制策略，结合自抗扰控制，充分发挥扩张状态

观测器可将外界风场视为总扰动的一部分的特

点，预先对风场在高度通道上的干扰进行补偿，实

现动力翼伞系统高度跟踪。最后，在通过半实物

仿真实验积累充分数据的基础上，进行了动力翼

伞的实际飞行实验，测试实际飞行实验效果。

１　问题描述

图１给出了动力翼伞系统飞行过程中的侧视
图，其中黑色箭头为来流方向，即为动力翼伞系统

飞行的反方向。在图１中，翼伞系统在空中滑行
时，其空速可表示为：

ｖａｉｒ＝ｖｄ＋ｖｗ （１）
式中：ｖａｉｒ为空速；ｖｄ为地速，即翼伞在大地坐标系
下的飞行速度；ｖｗ为风场速度。而翼伞的部分升

力由伞衣上下翼面的来流速度差形成，因此其空

速将影响翼伞伞衣所能提供的升力，一般来说空

速越快，伞衣提供的升力就越大。

图１　风场示意图（翼伞侧视图）
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗｉｎｄｉｎｆｌｕｅｎｃｅ

（ｐａｒａｆｏｉｌｓｉｄｅｖｉｅｗ）

综上所述，在地速相同的情况下，风场将通过

改变系统空速的方式形成动力翼伞高度通道的主

要扰动。针对该扰动，将采用前馈补偿的方式，对

其干扰进行补偿，实现高度的抗扰控制。

图２　动力翼伞系统示意图
Ｆｉｇ．２　Ｐｏｗｅｒｅｄｐａｒａｆｏｉｌｓｙｓｔｅｍｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍ

２　系统建模

动力翼伞系统如图２所示，系统采用操纵绳
下拉伞衣的左右后缘，控制其飞行方向。同时，相

较于传统无动力翼伞系统，动力翼伞在负载后部

安装了一个螺旋桨，通过控制水平速度的方式，改

变系统升力，并以此控制系统的飞行高度。图２
中共有 ３个坐标系，分别为大地坐标系 Ｏｄ－
ＸｄＹｄＺｄ、伞体坐标系 Ｏｃ－ＸｃＹｃＺｃ和负载坐标系
Ｏｐ－ＸｐＹｐＺｐ。动力翼伞的八自由度模型包含伞
体在伞体坐标系上的速度和角速度，以及伞体和

·７１１·
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负载的相对偏航和俯仰角度。

在伞体坐标系下，伞体的动量 Ｐｃ和动量矩
Ｈｃ可表示为：
Ｐｃ
Ｈ[ ]
ｃ

＝ Ａａ，Ｏ＋Ａｒ，[ ]Ｏ
Ｖｃ
Ｗ[ ]
ｃ

＝
Ａ１ Ａ２
Ａ３ Ａ[ ]

４

Ｖｃ
Ｗ[ ]
ｃ

（２）
式中：Ｖｃ和Ｗｃ分别为伞体在伞体坐标系下的速
度和角速度；Ａａ，Ｏ和 Ａｒ，Ｏ分别为翼伞的真实和附
加状态矩阵［２６］。

对伞体进行受力分析，可以得到：

Ｐｃ
ｔ
＋Ｗｃ×Ｐｃ＝ＦｃＡ＋ＦｃＧ＋ＦｃＴ （３）

Ｈｃ
ｔ
＋Ｗｃ×Ｈｃ＋Ｖｃ×Ｐｃ＝ＭｃＡ＋Ｍｃｆ＋ＭｃＧ＋ＭｃＴ

（４）
其中：Ｆ表示伞衣受力；Ｍ表示力矩；下标 ｃＡ，
ｃＧ，ｃＴ，ｃｆ分别表示伞体所受的空气动力、重力、
伞绳拉力、摩擦力。翼伞的实际水平控制量为翼

伞的伞绳操纵绳长度，下拉伞绳将改变 ＦｃＡ，以此
调整动力翼伞的飞行方向。

动力翼伞负载的动量和动量矩可表示为：

Ｐｐ＝ｍｐＶｐ （５）
Ｈｐ＝ＪｐＷｐ （６）

其中：Ｖｐ和Ｗｐ表示负载在负载坐标系下的速度
和角速度；ｍｐ为负载质量；Ｊｐ为负载的转动惯量。

负载受力可表示为：

Ｐｐ
ｔ
＋Ｗｐ×Ｐｐ＝ＦｐＡ＋ＦｐＧ＋ＦｐＴ＋Ｆｐｔｈ （７）

Ｈｐ
ｔ
＋Ｗｐ×Ｈｐ＝ＭｐＡ＋Ｍｐｆ＋ＭｐＴ （８）

其中：下标ｐＡ，ｐＧ，ｐＴ，ｐｆ，ｐｔｈ分别表示负载所受
的空气动力、重力、伞绳拉力、摩擦力、螺旋桨推力。

动力翼伞的螺旋桨推力将改变Ｆｐｔｈ，在模型中假设推
力作用负载中心点，并以此控制系统的飞行高度。

式（３）和式（７）中，伞绳拉力为一组作用力和
反作用力，存在以下关系：

ＦｃＴ＝－Ｔｐ－ｃＦｐＴ （９）
式中：Ｔｐ－ｃ为负载到伞体坐标系的转换矩阵。

此外，如图２所示，翼伞伞衣和负载在 ｍ１和
ｍ２两点处相连，因此两部分在两连接点的中心点
ｍ需满足约束条件：

Ｖｐ＋Ｗｐ×ＬＯｐ－ｍ＝Ｖｃ＋Ｗｃ×ＬＯｃ－ｍ （１０）
式中：ＬＯｃ－ｍ和 ＬＯｐ－ｍ分别为质心 Ｏｃ到 ｍ点以及
质心Ｏｐ到ｍ点的向量。

同时，负载与伞体还需满足角速度约束：

Ｗｐ＝Ｗｃ＋τｃ＋κｐ （１１）

式中：τｃ＝［０ ０ ψ
·

ｒ
］Ｔ，为负载与伞体的相对偏

航角速度；κｐ＝［０ θ
·

ｒ ０］
Ｔ，为相对俯仰角速度；

相对偏航和俯仰角度可表示为ψｒ和θｒ。
基于式（２）～（１１），即可建立动力翼伞系统

的八自由度模型，根据该模型，设计结合自抗扰控

制和风场前馈补偿的控制策略，实现高度控制。

仿真中翼伞系统的物理参数均按照实际系统设

计，用于提供仿真和半实物仿真环境。翼伞参数

将影响ＦｃＡ的计算，负载质量为 ｍｐ，推力为 Ｆｐｔｈ，
翼伞硬件参数如下：展长为３ｍ、弦长为１ｍ、翼伞
绳长为 ２２ｍ、翼伞面积为 ３ｍ２、负载质量为
８４ｋｇ、推力最大值为４０Ｎ。

３　风场前馈－自抗扰控制器设计

３．１　自抗扰控制器

假设动力翼伞的实际飞行高度可表示为 Ｈ，
则翼伞飞行高度所满足的二阶非线性微分方程可

表示为：

Ｈ̈＝ｆ（ｔ，Ｈ（ｔ），Ｈ
·
（ｔ），ｗｄｔｒ（ｔ））＋ｂｕ （１２）

式中：Ｈ
·
表示翼伞的垂直速度；Ｈ̈表示翼伞高度的

加速度，即翼伞的垂直加速度；ｗｄｔｒ（ｔ）表示翼伞所
受扰动；ｕ为控制量；ｂ为控制增益。

式（１２）可转化为状态空间形式：
ｘ１（ｔ）＝ｘ２（ｔ）
ｘ２（ｔ）＝ｘ３（ｔ）＋ｂｕ
ｘ３（ｔ）＝ｈ（ｔ）

ｙ（ｔ）＝ｘ１（ｔ










）

（１３）

其中：ｘ１（ｔ）＝Ｈ（ｔ）；ｘ２（ｔ）＝Ｈ
·
（ｔ）；ｘ３（ｔ）＝ｆ（ｔ，

Ｈ（ｔ），Ｈ
·
（ｔ），ｗｄｔｒ（ｔ））；ｙ（ｔ）为系统输出状态；

ｈ（ｔ）＝ｆ
·
（ｔ，Ｈ（ｔ），Ｈ

·
（ｔ），ｗｄｔｒ（ｔ））。在自抗扰控

制器中，将采用扩张状态观测器对系统的状态进

行观测。

扩张状态观测器可表示为：

Ｚ
·
（ｔ）＝ＡＺ（ｔ）＋Ｂｕ（ｔ）＋Ｌ（ｙ（ｔ）－^ｙ（ｔ））
ｙ^（ｔ）＝ＣＺ（ｔ{ ）

（１４）

其中：Ｚ（ｔ）＝［ｚ１ ｚ２ ｚ３］Ｔ，为扩张状态观测器的

状态观测值，用于观测 Ｘ（ｔ）＝［ｘ１ ｘ２ ｘ３］Ｔ；
ｙ^（ｔ）表 示 系 统 输 出 ｙ（ｔ）的 观 测 值；Ｌ＝
［ｌ１ ｌ２ ｌ３］表示观测器的反馈增益；Ａ＝

·８１１·
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０ １ ０
０ ０ １









０ ０ ０
；Ｂ＝

０
ｂ









０
；Ｃ [ ]＝ １ ０ ０。

将观测器的极点配置在－ｗｏ，且 ｗｏ＞０，即

λ（ｓ）＝ｓ３＋ｌ１ｓ
２＋ｌ２ｓ＋ｌ３＝（ｓ＋ｗｏ）

３ （１５）
ｌ１＝３ｗｏ
ｌ２＝３ｗ

２
ｏ

ｌ３＝ｗ
３{
ｏ

（１６）

最后，可将其控制律设计为：

ｕ（ｔ）＝
ｕ１（ｔ）－ｚ３（ｔ）

ｂ

＝
ｋｐ（ｒ１（ｔ）－ｚ１（ｔ））＋ｋｄ（ｒ１（ｔ）－ｚ２（ｔ））－ｚ３（ｔ）

ｂ
（１７）

式中：ｋｐ 和 ｋｄ 为 比例 －微分 （ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ
ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ，ＰＤ）控制器的控制参数；ｒ１表示系统的
目标飞行高度。

基于式（１７），若观测器可准确观测翼伞系统
的非线性扰动，即可最小化系统总扰动 ｘ３（ｔ）和
ｚ３（ｔ）之间的误差，并经过控制量补偿后，动力翼
伞此类非线性系统则可被近似视为一个易于调节

和控制的积分器，即

Ｈ̈＝ｆ（ｔ，Ｈ（ｔ），Ｈ
·
（ｔ），ｗｄｔｒ（ｔ））＋ｂｕ

＝ｆ（ｔ，Ｈ（ｔ），Ｈ
·
（ｔ），ｗｄｔｒ（ｔ））－ｚ３（ｔ）＋

　ｋｐ［ｒ１（ｔ）－ｚ１（ｔ）］＋ｋｄ［ｒ１（ｔ）－ｚ２（ｔ）］
≈ｋｐ［ｒ１（ｔ）－ｚ１（ｔ）］＋ｋｄ［ｒ１（ｔ）－ｚ２（ｔ）］ （１８）

３．２　风场前馈控制器

由３１节可以看出，自抗扰控制器可对扰动
进行观测。然而，自抗扰控制器的控制精度同样

受限于扩张状态观测器的观测精度，在式（１８）
中，系统的观测状态ｚ１和 ｚ２将代替传统 ＰＤ控制
器中系统状态 ｘ１和 ｘ２。ｚ３更是决定自抗扰控制
器能否对误差进行补偿的关键。特别是动力翼伞

系统采用柔性伞衣为系统提供升力，存在极大的

非线性特征和不确定性，对扩张状态观测器的观

测能力提出了更高的要求。

因此，综上所述，如果可以通过模型推导，预

先对部分可计算的扰动进行补偿，可极大地缓解

扩张状态观测器的观测负担，提升观测精度和系

统控制精度。主要针对外部干扰的最主要组成部

分，即外部风场对纵向控制的干扰进行推导，并进

行动态补偿。控制器的设计如图３所示，其水平
控制器为自抗扰控制，其高度控制器为风场前

馈－自抗扰控制器。

图３　风场前馈－自抗扰控制器设计
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｓｉｇｎｏｆｗｉｎｄｆｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

　　结合第２节式（３）、式（７）及式（９），可将系统
推力表示为：

　Ｆｔｈｐ＝ｍｐＷｐＶｐ＋ＷｐｍｐＶｐ＋
Ｔ－１ｐ－ｓＷ

×
ｓ（Ａ１Ｖｓ＋Ａ２Ｗｓ）－Ｔ

－１
ｐ－ｓＦ

ａｅｒｏ
ｓ －

Ｔ－１ｐ－ｓＦ
Ｇ
ｓ＋Ｔ

－１
ｐ－ｓＡ１Ｗ

×
ｓＶｓ＋

Ｔ－１ｐ－ｓＷ
×
ｓＡ２Ｗｓ－Ｆ

Ｇ
ｐ－Ｆ

ａｅｒｏ
ｐ （１９）

为了得到推力输入和动力翼伞飞行速度之间

的关系，将无关量设置为Ｆｄ，可得：
　Ｆｔｈｐ＝Ｆｄ＋Ｔ

－１
ｐ－ｓＡ１Ｗ

×
ｓＶｓ＋Ｔ

－１
ｐ－ｓＷ

×
ｓＡ２Ｗｓ＋

Ｔ－１ｐ－ｓＷｓ（Ａ１Ｖｓ＋Ａ２Ｗｓ） （２０）
式（１９）中，Ｆｔｈｐ ＝［ｕ２ ００］

Ｔ。将式（２０）展
开后可得：

·９１１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４６卷

ｕ２＝ｕｓ［（ｍ１１＋ｍ２２）ｃθｒｓψｒｒｓ＋（ｍ１１＋ｍ３３）ｓθｒｑｓ］＋
ｖｓ［－（ｍ１１＋ｍ２２）ｃθｒｃψｒｒｓ－（ｍ２２＋ｍ３３）ｓθｒｐｓ］＋
ｗｓ［－（ｍ２２＋ｍ３３）ｃθｒｓψｒｐｓ＋（ｍ１１＋ｍ３３）ｃθｒｃψｒｑｓ］＋Ｆｄｘ

（２１）
式中：Ｖｓ＝［ｕｓ ｖｓ ｗｓ］

Ｔ表示动力翼伞的空速；

ｍ１１、ｍ２２和ｍ３３表示系统质量矩阵的系数，计算方
式参考文献［２７－２８］，ｍ１１ ＝０８５８０，ｍ２２ ＝
１１３５０，ｍ３３＝２７６１２；ｓｘ＝ｓｉｎｘ和 ｃｘ＝ｃｏｓｘ为三
角函数；［ｐｑｒ］为转动角速度。

若Ｖｗ＝［ｕｗ ｖｗ ｗｗ］Ｔ表示风场在大地坐
标系下的速度，Ｖｄ＝［ｕｄ ｖｄ ｗｄ］Ｔ表示地速，系
统空速可表示为

　 ＶＴｓ＝［ｕｄ ｖｄ ｗｄ］－［ｕｗ ｖｗ ｗｗ］Ｔ
Ｔ
ｄ－ｓ （２２）

式中：Ｔｄ－ｓ为大地坐标系到伞体坐标系的转换
矩阵。

将式（２２）代入式（１９），可以得到：
ｕ２＝（ｕｓ－ｕｗｃθｃφ－ｖｗｃθｓφ）
［（ｍ１１＋ｍ２２）ｃθｒｓψｒｒｓ＋（ｍ１１＋ｍ３３）ｓθｒｑｓ］＋
［ｖｓ－ｕｗ（ｓζｃθｃφ－ｃζｓφ）－ｖｗ（ｓζｓθｓφ＋ｃζｃφ）］·
［－（ｍ１１＋ｍ２２）ｃθｒｃψｒｒｓ－（ｍ２２＋ｍ３３）ｓθｒｐｓ］＋
［ｗｓ－ｕｗ（ｃζｓθｃφ＋ｓζｓφ）－ｖｗ（ｃζｓθｓφ－ｓζｃφ）］·
［－（ｍ２２＋ｍ３３）ｃθｒｓψｒｐｓ＋（ｍ１１＋ｍ３３）ｃθｒｃψｒｑｓ］＋Ｆｄｘ

（２３）
式中：Ｖｓ＝［ｕｓｖｓｗｓ］

Ｔ表示翼伞在大地坐标系下

的空速。

提取式（２３）中的环境风场速度，可得：
Ｕｗ＝
ｕｗ｛－ｃθｃφ［（ｍ１１＋ｍ２２）ｃθｒｓψｒｒｓ＋（ｍ１１＋ｍ３３）ｓθｒｑｓ］＋
（ｓζｃθｃφ－ｃζｓφ）［（ｍ１１＋ｍ２２）ｃθｒｃψｒｒｓ＋（ｍ２２＋ｍ３３）ｓθｒｐｓ］＋
（ｃζｓθｃφ＋ｓζｓφ）［（ｍ２２＋ｍ３３）ｃθｒｓψｒｐｓ－（ｍ１１＋ｍ３３）ｃθｒｃψｒｑｓ］｝＋
ｖｗ｛－ｃθｓφ［（ｍ１１＋ｍ２２）ｃθｒｓψｒｒｓ＋（ｍ１１＋ｍ３３）ｓθｒｑｓ］＋
（ｓζｓθｓφ－ｓζｃφ）［（ｍ１１＋ｍ２２）ｃθｒｃψｒｒｓ＋（ｍ２２＋ｍ３３）ｓθｒｐｓ］＋
（ｃζｓθｓφ－ｓζｃφ）［（ｍ２２＋ｍ３３）ｃθｒｓψｒｐｓ－（ｍ１１＋ｍ３３）ｃθｒｃψｒｑｓ］｝＋
ｗｗ［ｃθｒｒｓ（ｍ１１＋ｍ２２）（ｓψｒｓθ－ｃψｒｓζｃθ）＋
ｑｓ（ｍ１１＋ｍ３３）（ｓθｒｓθ－ｃθｒｃψｒｃζｃθ）＋
ｃθｐｓ（ｍ２２＋ｍ３３）（ｓθｒｓζ＋ｃθｒｓψｒｃζ）］ （２４）

在式（２４）中，虽然控制器表达形式稍显复杂，
但控制器中参数多为固定参数（如ｍ１１等）或系统
的角速度，可采用陀螺仪获取。在建立动力翼伞

系统的风场补偿 －自抗扰高度控制器后，在下一
节中将针对该控制器进行仿真实验与飞行测试。

４　仿真实验与飞行测试

４．１　仿真实验

在仿真实验中，所设计算法采用自抗扰 －风

场补偿算法（ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ
ｗｉｎｄｆｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ，ＡＤＲＣＷＦＣ）表
示，同时考虑圆形轨迹可在一个控制周期内模拟

不同风场方向对动力翼伞系统的影响，本项目将

采用定高画圆的方式对控制器进行验证，目标圆

形轨迹的半径为１００ｍ，所跟踪的高度为５９５ｍ。
同时，在仿真中假设风场环境已知，但已知风场与

实际设定值存在 ±０３ｍ／ｓ以内的随机误差，所
设计控制器通过将风场扰动的具体数值代入

式（２４），计算风场扰动对高度控制的已知影响，实
现前馈补偿，其他无法推导的扰动则仍将采用扩张

状态观测器进行动态观测和补偿。此外，系统获取

的实时飞行位置也设定了±０２ｍ的白噪声，最大
限度地模拟真实飞行状态。在仿真实验中，系统水

平控制器均为自抗扰控制器（ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
ｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ），所设计的高度控制器将
与ＰＩＤ和传统ＡＤＲＣ进行对比，控制器参数设计如
下：ｋｐ＝０２，ｋｄ＝０６，ｂ＝０６，ｗｏ＝０７。

图 ４展示了无风环境下的 ＡＤＲＣＷＦＣ和
ＰＩＤ算法的控制效果对比，可以看出所设计的控
制器可实现高度控制，且控制量较为稳定。在

图４（ａ）中，ＰＩＤ控制器的最大误差约为９２ｍ，而
ＡＤＲＣＷＦＣ的最大误差约为０８ｍ。如图４（ｂ）
所示，控制量以百分比显示，其控制输入也较传统

ＰＩＤ更加平滑，超调量较小。两个控制器都包含
比例和微分环节，区别在于 ＰＩＤ控制器存在一个
积分环节，而自抗扰控制器多引入了一个观测误

差ｚ３和风场补偿量 Ｕｗ。改进自抗扰控制器通过
公式推导的方法直接补偿外界风场扰动，且使用

扩张状态观测器对其他扰动进行补偿。而ＰＩＤ的
积分环节需要利用误差累计，因此在飞行实验的

初期ＰＩＤ控制器的反应速度比ＡＤＲＣＷＦＣ慢，系
统超调量较大。如图４（ｃ）所示，其水平跟踪效果
也好于传统ＰＩＤ控制器。

此外，系统的飞行速度如图４（ｄ）所示，实线
为ＡＤＲＣＷＦＣ控制器下的飞行速度，ＰＩＤ控制器
下的飞行速度为虚线。可以看出在无风环境下，

系统飞行速度虽因水平、高度控制量波动而存在

一定影响，但总体趋势仍为较为标准的正弦曲线。

在无风环境下，系统所受的环境干扰较小，因此控

制效果也较好。

图５则展示了风速为２ｍ情况下的轨迹跟踪
控制结果，所设计控制器将与无风场前馈补偿的

自抗扰控制算法进行对比。从仿真结果可以看

出，采用风场补偿后，系统的高度控制得到了较大

提升，最大误差从６７ｍ下降到２１ｍ。此外，如

·０２１·



　第３期 孙昊，等：动力翼伞风扰补偿高度控制方法

图５（ｃ）所示，因系统高度控制量的波动较小，系
统的水平控制效果也得到了一定提升。图５（ｄ）
给出了水平控制量，以百分比表示。从图５（ｅ）可

（ａ）飞行高度
（ａ）Ｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅ

（ｂ）推力
（ｂ）Ｔｈｒｕｓｔ

（ｃ）水平轨迹
（ｃ）Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｄ）飞行速度
（ｄ）Ｆｌｉｇｈｔｖｅｌｏｃｉｔｙ

图４　无风环境下轨迹跟踪控制
Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｏｕｔｗｉｎｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

（ａ）飞行高度
（ａ）Ｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅ

（ｂ）推力
（ｂ）Ｔｈｒｕｓｔ

·１２１·
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（ｃ）水平轨迹
（ｃ）Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｄ）水平控制量
（ｄ）Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔ

（ｅ）飞行速度
（ｅ）Ｆｌｉｇｈｔｖｅｌｏｃｉｔｙ

图５　轨迹跟踪控制（ｖｗ＝２ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ（ｖｗ＝２ｍ／ｓ）

以看出，因环境风场的影响，系统在大地坐标系

Ｙｄ轴下的飞行速度存在较大变化，而该扰动将通
过前馈补偿控制器进行补偿，造成的影响较小。

４．２　飞行测试

在通过仿真实验验证了所设计控制器性能的

基础上，采用实际飞行实验对控制系统进行验证。

如图６所示，采用风场测定设备测定实时风场，并
通过地面站将风场传输至嵌入式控制器，完成地

面起飞和定高飞行，系统的控制器参数与半实物

仿真参数完全一致。

图６　飞行实验
Ｆｉｇ．６　Ｆｌｉｇｈｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

在实验中，将水平控制器设定为手动遥控，高

度为自动控制，实验结果如图７（ａ）所示，其中系
统的水平和３Ｄ轨迹如图７（ｂ）～（ｃ）所示。经过
手动测定后，环境风场输入量被设定为：ｕｗ ＝
－１８ｍ／ｓ，ｖｗ＝０４ｍ／ｓ。从图７（ａ）中可以看出，
在飞行测试的初始阶段，观测器尚未实现收敛，且

初始飞行高度较低，飞行高度存在一定波动，导致

误差和超调量较大；但在系统稳定后，高度的平均

（ａ）飞行高度
（ａ）Ａｌｔｉｔｕｄｅ

·２２１·
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（ｂ）水平轨迹
（ｂ）Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｃ）３Ｄ轨迹
（ｃ）３Ｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图７　轨迹跟踪控制（ｕｗ＝－１．８ｍ／ｓ，ｖｗ＝０．４ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ
（ｕｗ＝－１．８ｍ／ｓ，ｖｗ＝０．４ｍ／ｓ）

跟踪误差在０５ｍ以内，实现了动力翼伞系统的
轨迹跟踪控制，以及定高飞行。

随后，如图８所示，进行了动力翼伞系统跟踪
圆形轨迹的定高飞行实验，经手动测量，环境风场

输入为ｕｗ＝－１５ｍ／ｓ，ｖｗ＝－１２ｍ／ｓ，该风场较
手动遥控测试环境更大，且存在水平控制量干扰。

如图８（ａ）所示，可以看出所设计控制器可实
现风场环境下的高度跟踪，稳定后的跟踪误差在

２５ｍ以内，通过对圆形轨迹的跟踪，也验证了所
设计控制器针对不同相对方向风场的抗扰控制效

果。如图８（ｂ）所示，系统也可在定高飞行的基础
上实现圆形的轨迹跟踪。

（ａ）飞行高度
（ａ）Ａｌｔｉｔｕｄｅ

（ｂ）水平轨迹
（ｂ）Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

（ｃ）推力
（ｃ）Ｔｈｒｕｓｔ

·３２１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４６卷

（ｄ）水平控制量
（ｄ）Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔ

（ｅ）垂直速度
（ｅ）Ｖｅｒｔｉｃａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｆ）水平速度
（ｆ）Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

图８　飞行实验（ｕｗ＝－１．５ｍ／ｓ，ｖｗ＝－１．２ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｉｇｈｔｖｅｌｏｃｉｔｙ（ｕｗ＝－１．５ｍ／ｓ，ｖｗ＝－１．２ｍ／ｓ）

５　结论

针对动力翼伞系统易受外界风场扰动、高度

控制难度大的问题，设计了一种基于风场补偿的

抗扰控制器。结合前馈补偿控制器和自抗扰控制

技术，通过对风场干扰的预先补偿，实现系统高度

和水平轨迹的跟踪。建立了动力翼伞系统的八自

由度模型，并通过分析模型，推导出风场干扰对系

统高度控制量的影响，以此设计了风场前馈补偿

控制器，并通过仿真实验初步验证了所设计控制

器的可行性。开展了动力翼伞的实际飞行实验，

完成了定高飞行测试。对所设计算法进行了验

证，实验结果表明：该控制算法可实现自动跟踪水

平轨迹情况下的定高飞行，高度控制误差在

２５ｍ以内，具有较强的应用价值和应用前景。
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