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无人机鲁棒伺服ＬＱＲ飞行控制律设计
段　镇

（中国科学院 长春光学精密机械与物理研究所，长春　１３００３３）

摘要：为抑制无人机飞行模态切换时舵面跳变使机体产生的大过载，降低无人机对舵系统及结构可用过载的要求，将鲁棒伺服ＬＱＲ
方法与经典控制方法相结合设计了飞行控制律；以俯仰角控制模态为例，对鲁棒伺服ＬＱＲ控制方法的特性进行了分析，俯仰角速率回路

采用鲁棒伺服ＬＱＲ最优控制方法设计了控制律，俯仰角回路采用经典控制方法设计了控制律，并通过非线性数字仿真对控制律的控制效

果进行了验证；仿真结果表明：鲁棒伺服ＬＱＲ控制比常规ＰＩＤ控制超调量减小５０％，且大大减小了响应初期的升降舵偏角突变，降低

了对机体可用过载的要求；该控制律形式简单，易于工程实现。
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０　引言

随着无人机飞行包线的不断扩大，性能指标要求的不断提

高，如何使无人机在全包线范围内均能够稳定飞行并具有令人

满意的飞行品质成为无人机飞行控制技术的难点［１－２］。

飞行控制系统主要分为基于经典控制的设计方法和基于现

代控制的设计方法两大类。由于经典控制理论起源较早，目前

设计方法已经成熟［３］，且方法简单，许多工程实际上有效可靠

的飞控系统均采用经典控制方法，但其缺点是只适用于单输入

单输出系统，对于飞行包线较大的现代飞机很难做到在整个飞

行包线内都满足性能指标要求。与经典控制方法相比，应用现

代控制理论能进一步提高控制系统性能，Ｇ．Ｊ．Ｊ．Ｄｕｃａｒｄ［４］将非

线性动态逆控制应用在小型无人机控制律设计中，刘小雄［５］研

究了自适应鲁棒控制在飞控系统中的应用，张浩［６］将 Ｈ∞ 鲁棒

控制和特征结构配置用于无人机横侧向控制律设计中，但上述

控制方法对模型的精确性要求很高，由于无人机在建模时存在

结构、气动、硬件、传感系统等诸多不确定性，很难建立高精

度模型，因此先进的现代控制方法很难应用于实际工程。

本文将经典控制方法与现代控制方法相结合，发挥不同控

制理论优点，规 避 各 自 缺 点 采 用 多 种 控 制 方 法 来 实 现 综 合 控

制，以满足飞控系统日益苛刻的指标要求。以某无人机俯仰角

姿态控制模态为例，将鲁棒 伺 服ＬＱＲ控 制 方 法 用 于 角 速 率 回

路设计，经典控制方法用于角位置回路设计，并通过非线性数

字仿真对控制律的控制效果进行了验证。

１　鲁棒伺服ＬＱＲ控制特性分析

无人机重心轨迹的控 制 一 般 是 通 过 其 姿 态 变 化 来 实 现 的，

无人机俯仰角控制需要控制的变量是俯仰角θ，它既可以使无

人机以固定的姿态飞行，又是高度控制系统和某些速度控制系

统的内回路，其性能直接影响无人机的飞行品质，因此俯仰角

控制是纵向控制的关键。目前工程上常用的俯仰角控制系统结

构如图１所示，其控制律形式如式 （１）所示：

δｅ ＝Ｋθｙ（θｇ－θ）－Ｋｑｙｑ （１）

图１　工程上常用的俯仰角控制系统结构图

对于传统控制结构，当无人机俯仰姿态发生机动时，舵面

总是会产生跳变，这样一方面会使无人机机体瞬间产生较大过

载，另一方面也对舵机的动态特性提出了较高的要求。为了改

善传统控制结构对控制系统性能和品质带来的影响，本文对俯
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仰角回路的控制仍采用俯仰角速率反馈为内回路、俯仰角反馈

为外回路的双回路控制结构，但对俯仰角速率回路采用鲁棒伺

服ＬＱＲ最优控制方法设计 控 制 律，俯 仰 角 速 率 给 定 指 令 由 俯

仰角偏差量来决定，两者之间的比例关系可以根据内、外环的

带宽匹配关系确定。鲁 棒 伺 服ＬＱＲ状 态 反 馈 控 制 原 理 如 图２
所示。

图２　鲁棒伺服ＬＱＲ状态反馈控制原理图

从图２可知，鲁棒伺服ＬＱＲ控制方法在状态反馈控制回

路中增加了积分环节［７］，提高了系统型别，从而增强了系统抗

扰动能力。将上 述 方 法 应 用 于 无 人 机 各 控 制 模 态 的 内 回 路 设

计，可改善系统的动态特性和稳态性能。这样，一方面将积分

环节引入俯仰角速率控制回路中，提高了系统型别，更好地抑

制了外界扰动对系统的影 响；另 一 方 面 鲁 棒 伺 服ＬＱＲ控 制 律

能够兼顾系统动态性能和鲁棒性，使无人机在俯仰姿态机动时

升降舵面输出不产生跳变。

２　飞行控制律设计

２．１　俯仰角速率回路控制律设计

无人机空中飞行的纵向运动模型［８］如式 （２）所示：
ｘｌｏｎ ＝Ａｌｏｎｘｌｏｎ ＋Ｂｌｏｎｕｌｏｎ
ｙｌｏｎ ＝Ｃｌｏｎｘ｛ ｌｏｎ

（２）

　　其中：Ａｌｏｎ ∈Ｒ４×４ ；Ｂｌｏｎ ∈Ｒ４×２ ；

Ｃｌｏｎ ＝ｄｉａｇ｛１，１，１，１｝；ｘｌｏｎ ＝ ［Ｖαｑθ］Ｔ 为状态变量；ｙｌｏｎ ＝
［Ｖαｑθ］Ｔ 为输出变量；ｕｌｏｎ ＝ ［δｅδｐ］Ｔ 为控制变量。

本文选 取 某 无 人 机 半 油、中 空、中 速 时 的 状 态 （Ｈ＝
３０００ｍ，Ｖ＝４１ｍ／ｓ）为标称 状 态 进 行 控 制 律 设 计。为 设 计 俯

仰角速率回路控制 器，从 上 式 中 提 取 状 态 变 量ｘ＝ｑ，输 出 变

量ｙ＝ｑ，对 于 本 文 研 究 的 无 人 机，有 Ａｃ ＝－３．３２，Ｂｃ ＝－
２７．３６９　３，Ｃｃ＝１，俯仰角速率的跟踪误差ｅ＝ｑｇ－ｑ，将跟踪

误差ｅ定义为系统新的状态变量，则将对输出信号ｑ的跟踪转

化为对状态变量ｅ的调节，得到系统新的状态方程为如式 （３）

所示：
ｚ＝ 珡Ａｚ＋珚Ｂμ （３）

　　 其 中：ｚ ＝
ｅ
［］ｑ ；μ ＝ｕ；珡Ａ ＝

０　 １
０ －［ ］３．３２

；珚Ｂ ＝

０
－［ ］２７．３６９３

。

根据ＬＱＲ优化控制理论，性能指标函数为：

Ｊ＝∫
∞

０
（ｚＴＱｚ＋μ

ＴＲμ）ｄｔ （４）

　　其中：Ｑ＝ＱＴ ≥０；Ｒ＝ＲＴ ＞０。

对于状态反馈ＬＱＲ问题，最优控制律由式 （５）给出：

ｕ＝－Ｒ－１　ＢＴＰｘ （５）

　　其中：对称矩阵Ｐ是黎卡提方程 （６）的半正定解：

ＰＡ＋ＡＴＰ－ＰＢＲ－１　ＢＴＰ＋Ｑ＝０ （６）

　　选取合适的 正 定 控 制 加 权 矩 阵Ｐ及 半 正 定 性 能 加 权 矩 阵

Ｑ，求得满足式 （６）所 示 的 黎 卡 提 方 程 的 解，即 可 求 得 反 馈

控制增益矩阵Ｋ＝ ［ｋｉ　ｋｐ］。
由式 （５）、（６）可以看出，性能指 标 中 加 权 矩 阵Ｐ、Ｑ的

选取直接影响被控对象的控制效果。但如何根据性能要求选择

加权矩阵的诸元素，则不是一个简单的问题，其理论和方法至

今仍未得到很好地解决。为了便于工程应用，在选取控制加权

矩阵Ｐ与性能加权矩阵Ｑ 时，Ｐ、Ｑ一般选 取 为 对 角 阵，则 其

对称性和正定性很容易满足要求，同时由于两者有相对比例关

系，因此可定义控制 加 权 阵Ｒ＝Ｉ，通 过 分 析 性 能 加 权 矩 阵Ｑ
＝ｄｉａｇ ｛ｑ１，ｑ２｝与俯仰 角 速 率 回 路 时 域、频 域 控 制 性 能 与 品

质的关系，来确定加权矩阵Ｑ。加权矩阵Ｑ中诸元素与俯仰角

速率回路的上升时间、超调量、幅值裕度、相位裕度及截止频

率之间的关系如图３所示。

图３　加权矩阵Ｑ与俯仰角速率回路性能品质关系

由图３可 看 出，ｑ１ 取 值 越 大，系 统 响 应 速 度 越 快，响 应

的超调量也相应越大，相角裕度和幅值裕度均减小，截止频率

增大；ｑ２ 取值越大，系统响应越慢，ｑ２ 有增加系统 阻 尼 作 用，

响应的幅值裕度和相角裕度也随之增大，截止频率减小。

满足控制性能与品质的性能 加 权 阵Ｑ需 经 迭 代 运 算 求 得，

再通过求解 黎 卡 提 方 程 得 到 反 馈 控 制 增 益 矩 阵Ｋ＝ ［ｋｉｋｐ］。
对于本文研究的无人机，经迭代运算得到Ｑ＝ ［７５　０；０　０．６］，

Ｋ＝ ［ｋｉｋｐ］＝ ［８．６６　０．９９５　６］。

由于μ＝珔ｕ，μ＝－Ｋｚ，则有：

ｕ＝∫μｄτ＝－Ｋ∫ｚｄτ＝－ｋｑｉ∫ｅｄτ－ｋｑｐ∫ｑｄτ＝
－ｋｑｉ∫ｅｄτ－ｋｑｐｑ （７）

　　根据式 （７）可 知 俯 仰 角 速 率 控 制 结 构 如 图４所 示。控 制

律的数学表达式如式 （８）所示：

δｅ ＝ｋ
ｑ
ｉ

ｓ
（ｑｇ－ｑ）－ｋｑｐｑ （８）

由上述过程可知，鲁棒 伺 服ＬＱＲ最 优 控 制 律 通 过 将 系 统
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图４　俯仰角速率回路鲁棒伺服ＬＱＲ控制结构图

误差增广为新的状态变量，利用状态反馈在回路中引入积分控

制，改善了系统的性能。控制系统工作时，若俯仰角速率受到

扰动，俯仰角速率响应会在积分项的作用下迅速回到给定值。

２．２　俯仰角回路控制律设计

俯仰角控制回路建立在俯仰角速率回路的基础上，由于俯

仰角控制精度要求较 高，因 此 俯 仰 角 回 路 采 用 比 例 积 分 控 制，

俯仰角控制回路的结 构 如 图５所 示，控 制 律 表 达 式 如 式 （９）

所示：

ｑｇ ＝ （
ｋθｉ
ｓ ＋ｋ

θ
ｐ）（θｇ－θ）

δｅ ＝ｋ
ｑ
ｉ

ｓ
（ｑｇ－ｑ）－ｋｑｐ

烅
烄

烆 ｑ
（９）

由式 （９）可得：

珋θ＝ｑ＝ （ｋ
θ
ｉ

ｓ ＋ｋ
θ
ｐ）（θｇ－θ） （１０）

图５　俯仰角控制回路结构图

　　两边作拉氏变换得：

ｓ２θ＝ （ｋθｉ＋ｓｋθｐ）（θｇ－θ） （１１）

　　得到俯仰角回路传递函数如式 （１２）所示。

θ
θｇ
＝ ｓｋθｐ ＋ｋθｉ
ｓ２＋ｓｋθｐ ＋ｋθｉ

（１２）

　　由式 （１２）可知，俯仰角回路传递函数可近似为一个二阶

低通环节，其阻尼 比 为ｋθｐ／（２　ｋθ槡ｉ），自 然 频 率 为 ｋθ槡ｉ ，根 据

最佳阻尼比原则及内外 环 带 宽 匹 配 关 系 可 确 定 比 例 系 数ｋθｐ 及

积分系数ｋθｉ ，表１给 出 了 样 例 无 人 机 的 俯 仰 角 回 路 时 域、频

域性能品质。
表１　俯仰角回路时域、频域性能品质

时域性能品质
上升时间 超调量 稳态误差

１．３ｓ １０．４％ ０

频域性能品质
截止频率 相角裕度 幅值裕度

１．４３ｒａｄ／ｓ　 ８７．４° １６．６ｄＢ

３　试验分析

控制律设计完成后，需要用非线性模型来验证控制律的控

制效果。图６给出 了 无 人 机７°俯 仰 角 爬 升 模 态 常 规ＰＩＤ控 制

律和鲁棒 伺 服ＬＱＲ控 制 律 作 用 下 的 非 线 性 仿 真 结 果，其 中

（ａ）、（ｂ）分别为俯仰角响应与升降舵指令。

图６　７°俯仰角爬升常规ＰＩＤ控制和鲁棒伺服

ＬＱＲ控制仿真结果

由图６可以看出，在两种控制律的控制效果均能满足控制

要求且响应时间基本一致 的 情 况 下，鲁 棒 伺 服ＬＱＲ控 制 比 常

规ＰＩＤ控制响应平缓，且 超 调 量 减 小５０％；同 时 常 规ＰＩＤ控

制在响应初期有一个很大的升降舵偏角，会使俯仰轴响应瞬间

产生较大的过载，这就对无人机结构设计时的可用过载提出了

较高要求，而鲁棒伺服ＬＱＲ控 制 却 没 有 舵 偏 角 突 变，可 以 很

好地抑制这种特性。

４　结论

本文对传统的ＰＩＤ控 制 方 法 进 行 了 改 进，以 纵 向 运 动 中

的俯仰角控制模态为例采用 鲁 棒 伺 服ＬＱＲ方 法 设 计 了 无 人 机

飞行控制律，并通过非线性仿真验证了控制律的正确性。仿真

结果表明：鲁棒伺服ＬＱＲ控制比 常 规ＰＩＤ控 制 响 应 平 缓，且

超调量减小５０％；同时鲁棒伺服ＬＱＲ控制在响应初期很好地

抑制了升降舵偏角突变的响应特性，大大降低了对无人机法向

可用过载的要求，该方法鲁棒性好，能够满足无人机飞控系统

的各项指标要求，且易于工程实现。
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