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一种小型无人直升机自主起飞

控制方法

杜玉虎 1 房建成 1 盛 蔚 1 雷旭升 1

摘 要 针对小型无人直升机 (Small-scale unmanned helicopter,

SUH) 起飞过程中过度依赖于地面飞行手的问题, 提出了一种基于经验

知识与系统辨识的自主起飞控制方法. 首先, 通过研究专业飞行手手动

操纵小型无人直升机起飞过程中高度与油门、总距舵量等信息的对应关

系, 分析了利用学习飞行手的操纵行为实现小型无人直升机自主起飞的

可行性, 并设计了小型无人直升机自主起飞控制流程. 引入了安全高度

及变增益控制以提高自主起飞过程中的飞行安全性能, 利用不完全微分

控制方法抑制了微分高频噪声. 其次, 为了获取自主起飞过程中控制参

数, 采用自适应遗传算法对小型无人直升机动力学模型进行了辨识, 在动

力学模型的基础上进一步辨识得到了飞行控制参数. 最后, 通过在小型

无人直升机平台进行的实际飞行实验, 验证了本文方法的有效性.
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Abstract Focusing on the problem that the take-off of a small-

scale unmanned helicopter (SUH) mainly relys on the manoeu-

vre of the pilot on the ground, an automatic take-off method

for SUHs is proposed based on the knowledge of pilot and sys-

tem identification theory. First, through studying the relation-

ships between altitudes, throttle, and collective pitch during

SUH take-off manoeuvred by a professional pilot, the feasibil-

ity of realizing the take-off of SUH via studying the manoeuvre

behavior of the pilot is analyzed, and the control flowchart of

automatic take-off is designed. Safe altitude and variable gain

control are introduced to improve flight safety of automatic take-

off, incomplete differential algorithm is utilized to restrain the

high frequency disturbance aroused by differential. Then, in or-

der to acquire the flight control parameters of automatic take-off,

adaptive genetic algorithm is adopted to identify the dynamics

model, and flight control parameters are obtained based on the

identified model. Finally, the results of flight experiment con-

ducted upon a type of SUH show that the control algorithm

proposed in this paper could realize the automatic take-off of

SUH effectively.
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小型无人直升机具有垂直起降、定点悬停、低速巡航、

起飞降落所需场地小等特点, 其能够通过自身携带的各类传

感器执行侦查监视、情报收集、国土勘测、抢险救灾等任务,

在军事与民用领域得到了广泛研究与应用[1−2].

起飞与降落过程是航空飞行器飞行事故的多发阶

段[3−4]. 多数无人直升机在执行任务过程中要求配备具有

熟练操作技能的地面飞行手, 否则无法进行飞行, 这增加了

人力成本, 而且依靠人来进行操纵无人直升机飞行有许多不

安全因素, 使得飞行安全不能得到保障, 因此研究安全可靠

的自主起飞控制方法, 代替地面人员实现无人直升机自主起

飞具有重要意义. 目前研究小型无人直升机自主起飞成果比

较少. 文献 [5] 针对四桨叶直升机采用双回路控制方法, 内回

路采用 H∞ 算法控制直升机姿态与高度, 外回路控制水平位

置,并设定了一个安全起飞高度,在安全起飞高度以下只进行

高度控制, 安全高度以上才进行姿态与位置控制, 并对起飞

过程进行了仿真. 文献 [6] 采用滑模控制方法对小型无人直

升机闭环回路全部极点进行配置, 仿真结果表明该方法能够

实现自主起飞, 具有良好的跟踪性能及鲁棒性能. 文献 [7−8]

以无线红外摄像头为主要传感器, 从外部图像中提取目标信

息, 确定微小型四旋翼直升机位置, 采用以 PID 为主的姿态

与航向控制器, 实现了微小型四旋翼直升机在移动载体上的

自主起飞、悬停、巡航与降落, 然而红外摄像头在使用过程中

存在作用距离近、受外界环境影响大的不足. 上述自主起飞

方法或是只进行了仿真验证, 或是存在易受干扰的不足, 本

文针对小型无人直升机自主起飞过程, 试图设计一种易于实

现且较为通用的方法. 基于经验知识的方法利用人类已有的

知识和解决问题的经验方法来处理相关领域问题, 已得到广

泛的应用[9−10]. 本文通过分析专业飞行手手动操纵小型无人

直升机起飞过程, 学习飞行手的经验知识, 设计了自主起飞

控制流程, 并利用自适应遗传算法辨识得到了小型无人直升

机模型及对应控制参数, 实际飞行实验验证了本文方法的有

效性.

1 小型无人直升机动力学模型

为了便于分析小型无人直升机 (以下简称直升机) 运动

学和动力学方程, 作如下假定: 1) 直升机为一刚体; 2) 直升

机是左右对称的; 3) 直升机本身质量及质量分布是不变的.

直升机在空中的飞行运动, 可分为沿机体轴的线运动和绕机

体轴的角运动, 其在机体坐标系下受力分析如图 1 所示.

图 1中O 为直升机重心, u, v, w 分别为沿机体轴OXB ,

OYB , OZB 的线速度, p, q, r 分别为绕机体轴的角速度,∑
X,

∑
Y ,

∑
Z 为作用于相应机体轴的合力,

∑
L,

∑
M ,∑

N 为绕机体轴转动的力矩之和, φ, θ, ψ 分别为直升机横

滚角、俯仰角和偏航角.

根据牛顿力学定律可建立以下直升机运动方程组.

线运动方程组:
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图 1 直升机在机体坐标系下受力分析

Fig. 1 Forces and moments acting on helicopter in body-fixed

reference frame
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∑
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(1)

式 (1) 中, m 为直升机质量.

角运动方程组:




ṗ = −qr
Ix − Iy

Ix
+

∑
L

Ix

q̇ = −rp
Ix − Iz

Iy
+

∑
M

Iy

ṙ = −pq
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+

∑
N

Iz

(2)

式 (2) 中, Ix, Iy, Iz 为直升机对 OXB , OYB , OZB 轴的转动

惯量.

姿态角速度与机体角速度之间的关系:




φ̇ = p + (r cos φ + q sin φ) tan θ

θ̇ = q cos φ− r sin φ

ψ̇ =
1

cos θ
(r cos φ + q sin φ)

(3)

根据式 (1)∼ (3), 考虑旋翼的挥舞运动,可以得到姿态角

速度到周期变距的传递函数[11−12]:




p

δlat
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LaAlat

τf

s2 +

(
1

τf

)
s + La

q

δlon
=

LbAlon

τf

s2 +

(
1

τf

)
s + Lb

r

δped
=

Nped

s−Nr

(4)

式 (4) 中, δlat, δlon, δped 分别为横向周期变距、纵向周期变

距、航向周期变距, La, Lb 分别为旋翼挥舞引起的横向导数、

纵向导数, Alat, Alon 为横向周期、纵向周期输入到主旋翼周

期挥舞角的增益, τf 为主旋翼时间常数.

执行机构所用舵机可以等效为一个惯性环节, 即:

δ

u
=

1

1 + Tδs
(5)

式 (5) 中, u 为舵机控制输入, δ 为舵机输出, Tδ 为舵机时间

常数.

由式 (4) 和式 (5) 可得姿态角速度与舵机输入之间的关

系:





p

ulat
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LaAlat

τf
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(
1
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)
s + La

× 1
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q
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Nped
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(6)

式 (6) 中, ulat, ulon 和 uped 分别是副翼舵机、俯仰舵机

和方向舵机的输入. 由式 (6) 知, 可以建立小型无人直升机

分通道解耦模型, 这为控制律的设计提供了依据, 同时表明

了传统的控制算法, 如 PID 算法, 在小型无人直升机上应用

的可行性, 本文的飞行实验结果证明了这一点.

2 自主起飞控制方法设计

2.1 手动驾驶起飞过程分析

为了更有效地设计自主起飞控制方法, 首先让一名专业

的飞行手操纵直升机起飞, 记录下起飞过程中的相关数据,

分析飞行手手驾起飞过程. 在发动机点火以后, 起飞过程中

油门、总距舵量与飞行高度的对应关系如图 2 和图 3 所示.

图 2 手驾起飞过程中油门与高度的对应关系

Fig. 2 Relationship between the throttle and altitude during

manual take-off

从图 2 和图 3 中可以看出, 在直升机起飞过程中油门、

总距的舵量变化是分阶段的:

1) 飞行手首先将油门放置在怠速油门位置, 此时油门量

仅能维持发动机的运转, 直升机桨叶不转动.

2) 随后飞行手增加油门、总距舵量, 将油门推至起飞前

的准备油门位置, 此时桨叶转速增加至准备起飞状态, 但直

升机尚未离开地面. 在此阶段要注意的是确保直升机转速要

超过谐振转速, 即要避免由于桨叶挥舞引起整个机体的谐振.

3) 待桨叶转速稳定后, 飞行手快速增加油门、总距, 同时

操纵横滚、俯仰及方向舵以保持机体的平衡, 在增加油门过

程中桨叶转速及直升机升力也随之增加, 直升机离开地面.
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图 3 手驾起飞过程中总距与高度的对应关系

Fig. 3 Relationship between the collective pitch and altitude

during manual take-off

4) 最后, 直升机离开地面升至 6m 左右位置, 起飞过程

结束.

在设计自主起飞控制方法时, 可以学习飞行手的操纵行

为, 分阶段实施. 同时, 在直升机起飞过程中, 我们经过测量

发现, 由于发动机运转及桨叶旋转, 带来了直升机本体姿态

的波动, 在手驾起飞过程中, 直升机姿态变化如图 4 所示.

图 4 手驾起飞过程中直升机姿态变化

Fig. 4 Attitudes during manual take-off

从图 4 中可以看出, 在离开地面以前, 虽然直升机位置

未发生变化, 但是由于发动机运转及桨叶旋转产生的振动,

直升机姿态测量值发生了改变, 有大约 5◦ 的波动, 这是在设

计控制系统时需要注意的地方.

2.2 自主起飞控制方法

在第 2 节中, 通过分析专业飞行手手驾起飞过程, 可以

看出无人直升机的起飞过程是可以分成数个阶段实现. 本文

设计的自主起飞控制流程如图 5 所示, 根据控制流程图, 直

升机自主起飞过程可以分为以下五个步骤完成：

步骤 1. 地面点火后启动自主起飞控制程序, 首先将直

升机油门及总距放置在怠速位置, 此时发动机仅能维持自身

运转, 桨叶不旋转.

步骤 2. 经过 T1 时间后, 控制器增加油门及总距至准

备起飞前状态值并维持时间 T2, 此时桨叶开始旋转. 通过图

4 我们发现, 在起飞过程中虽然直升机实际位置未发生变化,

但由于发动机及桨叶旋转产生的振动, 直升机姿态测量值有

大约 5◦ 的波动, 这会给直升机控制带来干扰, 如果此时给直

升机输出一个强的控制很可能会造成直升机的侧翻. 为了避

免由于姿态波动带来的危险, 在此阶段对直升机不进行控制.

步骤 3. 当起飞前状态维持时间后, 进入增加油门及总

距使直升机离地阶段, 随着油门的增加桨叶转速增加, 进而

使旋翼升力增加, 当旋翼升力增加到抵消直升机自身重力的

作用时, 直升机便离开地面, 进入上升过程.

图 5 自主起飞控制流程图

Fig. 5 Control flowchart of automatic take-off

在直升机上升过程中, 为了保证飞行的安全, 在直升机

上升过程中设置一个安全高度 Hs. 安全高度的设置与直升

机的结构及重量有关, 本文设置的安全高度值选取略大于主

旋翼直径. 当飞行高度小于安全高度值时, 由于此时高度较

低, 基于飞行安全考虑, 对小型无人直升机采用与高度相关

的变增益控制. 当飞行高度 h 低于安全高度值 Hs 时直升机

水平方位控制回路如图 6 所示.

图 6 水平方位控制回路

Fig. 6 Horizontal orientation control loop

图 6 中水平方位控制回路由内外回路组成, 其中外回路

采用变增益水平位置控制器[13], 内回路为不完全微分姿态控
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制器. 外回路变增益水平位置控制律如式 (7) 所示.

ul(k) = p1 · kl
p + p1 · kl

i

k∑
j=0

errorl(j)+

p1 · kl
d
errorl(k)− errorl(k − 1)

Ts
(7)

式 (7)中, errorl(k)为实际位置与目标位置之间误差, kl
p, kl

i,

kl
d 分别为位置控制比例、积分、微分系数, Ts 为系统采样时

间, p1 为与高度相关的增益系数. p1 表达式如式 (8) 所示.

p1 =





0, 0 < h ≤ αHs

h

Hs
, αHs < h ≤ Hs

(8)

式 (8) 中, h 为当前飞行高度, Hs 为设置的安全高度, 这里将

Hs 设置为 1.5倍主桨叶直径, α为设定的常值,且 0 < α ≤ 1.

姿态通道采用 PD 控制, 为了克服由于微分信号带来的

高频噪声, 引入不完全微分控制器, 即在微分环节上加入低

通滤波器:

Gq(s) =
1

1 + Tqs
(9)

式 (9) 中 Tq 为滤波器时间常数.

不完全微分控制器结构图如图 7 所示.

图 7 不完全微分控制结构图

Fig. 7 Structure of incomplete differential control

图 7 中控制输出 Us 的表达式为

U(s) = up(s) + ud(s) =

[
kp + kds

1 + Tqs

]
Es (10)

经过离散化, 式 (10) 变为

u(d) = up(k) + ud(k) (11)

式 (11) 中

up(k) = Kperror(k)

ud(k) = Kd
error(k)− error(k − 1)

Ts + Tq
+

ud(k − 1)Tq

Ts + Tq

其中, error(k) 为实际值与目标值之间的误差. 根据直升机

特性, 设置 Tq = 0.016 s. 由式 (11) 得图 7 中姿态不完全微

分控制律如式 (12) 所示.

ua(k) = ua
p(k) + ua

d(k) (12)

式 (12) 中

ua
p(k) = Ka

p errora(k)

ua
d(k) = Ka

d
errora(k)− errora(k − 1)

Ts + Tq
+

ua
d(k − 1)Tq(Ts + Tq)

其中, errora(k) 为实际姿态与目标姿态之间误差, Ka
p , Ka

d

分别为姿态控制比例、微分系数.

步骤 4. 当无人直升机飞行高度 h 大于安全高度值 Hs

时, 水平方位控制回路如图 8 所示.

图 8 水平方位控制回路

Fig. 8 Horizontal orientation control loop

水平方位仍采用内外回路控制, 外回路为位置控制, 控

制律如式 (13) 所示.

ul(k) = kl
p + kl

i

k∑
j=0

errorl(j)+

kl
d
errorl(k)− errorl(k − 1)

Ts
(13)

内回路为姿态控制, 采用不完全微分控制, 控制律同式

(12).

步骤 5. 当直升机高度 h 大于 H1 时, 进入自主悬停模

式, 这里H1 可以设置为 3.5 倍主旋翼直径. 此后直升机悬停

在预先设定的高度 HT , 自主起飞过程结束.

3 小型无人直升机动力学模型

遗传算法是模拟生物在自然界中遗传和进化过程而形

成的一种全局并行搜索算法, 在参数辨识领域得到了广泛应

用[14−15]. 针对前述无人直升机动力学模型以及自主起飞控

制中未知控制参数, 本文首先采用自适应遗传算法辨识直升

机动力学模型[16], 在得到模型的基础上, 再利用自适应遗传

算法对控制参数进行辨识.

如图 9 所示, 本文采用的自适应遗传算法主要由以下几

部分组成:

1) 选择

选择是根据适者生存、劣者淘汰的原则, 从一个旧种群

中选择生命力强的个体产生新种群的过程, 本文中采用轮盘

赌选择法, 适应度越高的个体被选择的概率越大.

2) 自适应交叉

为了提高算法搜索效率及防治算法的早熟, 本文采用如

下自适应交叉概率计算公式:

Pc =





Pc1 − (Pc1 − Pc2)(f
′ − favg)

fmax − favg
, f ′ ≥ favg

Pc1, f ′ < favg

(14)

式 (14) 中, Pc1, Pc2 为设定常值, fmax, favg 分别是每代群体

中最大适应度值和平均适应度值, f ′ 是两个适应度值中的较
大值.

3) 自适应变异

变异运算是对个体的基因值按一定的概率进行改变, 是

产生新个体的一种操作方法, 为保证抗体进化与多样性, 本

文中抗体的变异概率:
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Pm =





Pm1 − (Pm1 − Pm2)(fmax − f)

fmax − favg
, f ≥ favg

Pm1, f < favg

(15)

式 (15) 中, Pm1, Pm2 为设定常值, f 为当前个体的适应度

值.

图 9 自适应遗传算法流程图

Fig. 9 Flow chart of adaptive genetic algorithm

4) 适应度函数

适应度函数是评价个体优劣的标准, 本文自适应遗传算

法采用的适应度函数 F 的形式为

F =
1

1 + J
(16)

式 (16) 中 J 为目标函数, 在辨识模型参数与控制参数时采用

不同的目标函数. 在辨识式 (6) 中直升机模型参数时, 采用

的是误差型目标函数

J =

N∑
i−1

‖yi − yim‖
yi − y

(17)

式 (17) 中, yi, yim 分别为实际飞行数据和模型辨识数据, N

为采样数, y 为实际飞行数据平均值, 误差越小的个体适应度

值越大.

在辨识式 (12) 控制参数时, 为获取满意的动态特性, 并

尽量防止超调, 采用误差绝对值和误差变化率的加权作为式

(16) 中的目标函数 J , 并将目标函数设定为

J =





∫
ς1|errorA|dt + ς2Tr, errorA ≥ 0

∫
ς1|errorA|dt + ς2Tr + ς3|errorA|, errorA < 0

(18)

式 (18) 中, errorA 为姿态跟踪误差, Tr 为上升时间, ς1, ς2
为加权系数, ς3 为超调惩罚因子, 如果产生超调, 将超调量作

为最优指标的一项.

为了保证算法的收敛性同时提高算法的执行效率, 本文

采用了精英保留和群体迁移策略. 当满足结束条件时, 便得

到了模型参数或控制参数, 具体辨识结果将在下一节中介绍.

4 飞行实验研究

设计完成自主起飞方法后, 需要进行实际飞行实验, 以

验证方法的有效性.

4.1 实验设备

为了验证方法的有效性, 本文首先以使用较为广泛的航

模直升机 RAPTOR 90 为实验平台, 并根据实验需要对其进

行了改装. RAPTOR 90 是一款针对 F-3D 飞行设计的航模

直升机, 其具有较强的机动性, 适合于做特技机动飞行, 改装

后的 RAPTOR 90 直升机如图 10 所示.

图 10 RAPTOR 90 小型无人直升机

Fig. 10 Small-scale unmanned helicopter RAPTOR 90

经过改装后的 RAPTOR 90 相关参数如表 1 所示.

表 1 RAPTOR 90 参数

Table 1 Parameters of RAPTOR 90

相关参数 数值

机身长度 (m) 1.41

机身高度 (m) 0.73

机身宽度 (m) 0.46

主旋翼直径 (m) 1.61

有效载荷 (kg) 3

根据飞行实验的需要, 采用低成本惯性/卫星/地磁组合

导航技术[17−19], 自行研制了微小型导航、制导与控制系统

(Micro navigation guidance and control system, MGNC),

并将其安装在小型无人直升机上, 如图 11 所示.

MGNC 用于在参数辨识中采集飞行手操纵舵量与实际

飞行数据, 在自主起飞过程中 MGNC 按照控制算法生成控

制量对小型无人直升机实施控制.
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图 11 MGNC 系统实物

Fig. 11 MGNC system

4.2 直升机模型与控制参数辨识实验

辨识数据的采集通过飞行手手动操纵直升机完成, 飞行

手利用遥控器分别对直升机横向、纵向、航向通道分别施加

相应激励, MGNC 记录下飞行手操纵量和直升机的状态量.

本文数据采样频率为 50Hz, 对采集到原始飞行数据进行预

处理, 经过去除野值, 低通滤波操作得到待辨识的实验数据.

下面以式 (12) 中纵向通道为例, 介绍模型及控制参数的

辨识过程. 在外场进行辨识飞行实验, 采集到的舵机输入量

与俯仰角速度输出如图 12 所示.

图 12 纵向通道的输入与输出

Fig. 12 The input and output of longitudinal channel

由于采集到的数据是离散的, 为了进行参数辨识, 采用

双线性变换方法, 将式 (6)转换为离散形式. 根据采集到的实

验数据, 利用自适应遗传算法, 辨识得到俯仰通道离散模型:

q(z)

ulon(z)
=
−0.9369z3 + 2.8501z2 − 2.2889z + 0.669

z3 + 2.2055z2 − 1.6502z + 0.4191
(19)

为了验证模型辨识效果, 将模型辨识数据与实际飞行数

据进行对比, 如图 13 所示.

由图 13 可见模型辨识数据与实际飞行数据吻合很好, 为

了定量分析, 采用式 (20) 中匹配度计算公式

R = 1−

√
N∑

i=1

(yi − yim)2

√
N∑

i=1

(yi − y)2

(20)

得到匹配度为 R = 0.8825, 可见辨识得到的模型与实际飞行

数据匹配度较高, 可以利用本模型进行纵向通道控制器参数

设计.

图 13 模型辨识数据与实际飞行数据对比

Fig. 13 Comparison of the model identification data and

the actual flight test data

进一步利用自适应遗传算法对式 (12) 中纵向通道控制

参数进行辨识, 按照式 (18) 中目标函数, 经过寻优计算得到

控制参数为 kp = 0.51, kd = 0.03.

结合式 (19) 中模型, 对控制参数进行仿真验证, 其阶跃

响应如图 14 所示. 从图中可以看出辨识得到的控制参数具

有较好的控制效果.

图 14 纵向通道阶跃响应控制效果

Fig. 14 Step response control result of longitudinal channel

经过同样方法得到式 (12) 中横向与航向通道的模型与

控制参数如式 (21) 及表 2 中所示.




p(z)

ulat(z)
=
−0.5515z2 − 1.7588z − 0.6269

z2 − 1.3782z − 0.3806

r(z)

uped(z)
=
−0.318z3 + 2.0531z2 − 1.2251z + 0.2553

z2 − 1.6759z + 0.7021
(21)
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表 2 横向及航向通道控制参数

Table 2 Control parameters of lateral and yaw channel

kp kd

横向通道 0.81 0.09

航向通道 0.31 0.05

4.3 自主起飞飞行实验

根据本文设计的自主起降控制方法及辨识得到的控制

参数, 利用实验室自主研制的微小型导航、制导与控制系

统, 在外场进行自主起飞实验. 设定直升机自主起飞起始点

位置坐标为 (0, −6, 0), 目标悬停点位置设定为 (0, 1, 10),

RAPTOR 90 在自主起飞过程中轨迹、姿态、速度如图 15 ∼
图 17 所示.

从图 15∼图 17 中可以看出, 采用本文方法, RAPTOR

90 直升机能够完成自主起飞过程并悬停在目标点附近, 位置

误差小于 1.5m. 在起飞过程中存在姿态角较大的情况, 这是

今后需要改进的地方.

5 结论

本文以实现小型无人直升机自主起飞为目的展开了研

究, 通过研究专业飞行手手动操纵直升机起飞过程, 学习飞

行手的经验知识, 设计了自主起飞控制流程.在自主起飞过程

图 15 自主起飞三维轨迹

Fig. 15 3D trajectory of automatic take-off

图 16 自主起飞姿态

Fig. 16 Attitudes during automatic take-off

图 17 自主起飞速度

Fig. 17 Velocities during automatic take-off

中, 通过引入安全高度进行区别控制, 当直升机飞行高度在

安全高度以下时, 采用与高度相关的变增益控制提高了飞行

的安全性. 利用不完全微分控制有效抑制了由于引入微分带

来的高频噪声. 采用自适应遗传算法对动力学模型参数及其

相应控制参数进行了辨识. 针对自主起飞飞行实验的需要研

制了微小型导航、制导与控制系统. 最后, 在小型无人直升机

上进行了多次飞行实验, 结果表明本文所设计的自主起飞方

法能够有效实现小型无人直升机自主起飞, 同时保证了飞行

安全.

本文对研究小型无人机自主起飞及降落具有有益的参考

价值, 下一步工作是改进自主起飞方法, 同时借鉴本文方法

进行小型无人直升机自主降落方法设计及实验.
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