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旋翼飞行机器人系统建模与主动模型控制理论及实验研究

宋大雷 1, 2 齐俊桐 1 韩建达 1 王越超 1

摘 要 为解决旋翼飞行机器人全包线飞行中的参考模型辨识问题和由飞行模态转换、内外部扰动, 以及动力学时变所产生

的模型失配问题, 并消除模型失配对基于参考模型所设计的飞行控制器造成的跟踪性能的影响, 本文提出了基于悬停参考模

型的系统辨识和主动模型的在线控制策略. 通过改进的频域辨识方法和半解耦的简化模型结构, 在悬停模态下进行模型拟合

和全包线飞行的模型差分析, 然后结合自适应集员估计 (Adaptive set-membership filter, ASMF) 方法提出模型差的在线估

计和控制补偿策略来应对统计学未知且有界 (Unknown but bounded, UBB) 的模型差, 以此消除上述模型失配对名义控制器

理想条件的破坏所造成的控制性能降低. 最后, 通过在 ServoHeli-40 旋翼飞行机器人平台的实际飞行对比实验, 验证了所提出

方法的有效性和现实可行性.
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Model Identification and Active Modeling Control for Rotor Fly-robot:

Theory and Experiment

SONG Da-Lei1, 2 QI Jun-Tong1 HAN Jian-Da1 WANG Yue-Chao1

Abstract This paper proposes an active modeling control method, as well as a simplified reference model and a modified

frequency identification process, to deal with the model mismatch, which brings errors to nominal controller. The hovering

model is identified through the proposed semi-decoupled reference model and the modified frequency identification process.

Based on this hovering model and adaptive set-membership filter (ASMF), a scheme of compensation for nominal controller

is developed due to the unknown but bounded (UBB) model errors. Flight experiments are done on ServoHeli-40 fly-robot

platform to verify the effectiveness of the proposed method in full flight envelope.

Key words System identification, fly-robot with rotary wings, active modeling, adaptive set-membership filter (ASMF)

旋翼飞行机器人逐渐成为典型的无人飞行器

(Unmanned aerial vehicle, UAV) 研究平台之一.
旋翼飞行机器人拓展了无人飞行器潜在的应用价值,
具有垂直起降, 定点悬停, 低空低速飞行等能力, 与
传统大型直升机相比, 旋翼飞行机器人具有更强的
机动能力和响应能力. 但是, 从 80 年代末旋翼飞行
机器人概念提出直至今日的近 30 年的研究中, 虽然
提出大量的控制方法, 并且已经解决了悬停与低速
飞行条件下镇定与跟踪问题, 但是旋翼飞行机器人
潜在的机动能力并没有完全被开发, 与专业特技飞
行操纵手通过人为遥控所获得的机动能力相距甚远,
因此, 目前自主型旋翼飞行机器人飞行能力无法满
足其在民用与军事方面的应用需求. 系统动力学模
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型辨识复杂与参考模型失配问题是导致现有先进控

制方法无法实际应用的重要原因, 也是旋翼飞行机
器人机动能力无法提升的最为重要的制约因素.
旋翼飞行机器人系统建模需要基于飞行状态与

控制数据进行动力学模型的反向拟合, 是十分复杂
的过程, 但这又是对其进行飞行控制不可或缺的关
键步骤. 对传统大型直升飞机的动力学建模成果
在国外文献中已经有了大量的报道, 包括倾转旋翼
飞行器 XV-15[1], 直升机 BO-105[2], UH-60[3], 以及
SH-2G[4], 其模型拟合都是从机理建模入手, 基于牛
顿 -欧拉方程确定动力学模型结构和参数, 并已经通
过实际的飞行试验验证模型的预测能力. 但是, 此种
辨识模型的思路对于旋翼飞行机器人并不适合, 由
于推重比增大, 同时旋翼结构更加复杂, 旋翼动力学
无法通过机理分析建立数学模型, 因此从旋翼飞行
机器人发展至今, 具有试验结果的旋翼飞行机器人
建模方法报道很少, 比较有代表性的有 Mettler 通
过假设旋翼动力学模型结构的方法, 联合应用系统
辨识与机理建模方法, 针对 YAMAHA R-50 小型无
人直升机[5] 和 X-Cell 模型级直升机[6], 在特定的飞
行模态下建立了 13 阶的线性控制模型描述; 同时,
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Subodh 等也对 Raptor 50 V2[7] 模型级直升机进行

了六自由度仿真模型拟合, 都是对于不同飞行模态
下进行线性模型辨识, 对于全飞行模态非线性模型
的试验验证至今仍然是空白, 因此, 在实际应用中
多采用分段线性化的方法进行模型辨识和控制器设

计[8].
Mettler 的旋翼飞行机器人线性模型及其辨识

理论[9] 是当前受到广泛认可的旋翼飞行机器人系统

线性模型辨识方法, 理论上可以应用于不同型号旋
翼飞行机器人进行基于飞行数据的动力学参考模型

拟合. 此种方法首次将旋翼飞行机器人的模型结构
分为旋翼动力学与本体动力学两部分, 并通过机理
分析与模型结构假设, 确立了参数化的线性模型结
构, 然后通过单输入单输出的频域最优估计方法[2],
基于系统对于扫频输入的响应数据进行传递函数的

参数最优求解. 但是, 频域最优估计方法需要初始
参数的选择, 初始参数选择若不能保证模型预测无
偏, 则会导致频域最优估计方法的直接发散; 同时,
传统的频域的辨识方法仅适合于单输入单输出系统,
需要对传递矩阵计算结果进行单输入单输出的分步

辨识, 因此在实际应用中, 对于旋翼飞行机器人系统
需要进行反复的大量的经验性尝试, 才能选定初始
参数和迭代次数, 尽管如此, 参数耦合严重的模型结
构造成的参数超越与不恰当的迭代非线性搜索次数,
经常性地导致频域估计搜索结果发散, 同时也间接
地造成控制器设计的困难. 因此, 对于旋翼飞行机器
人线性控制参考模型辨识实际应用, 需要解决模型
结构化简, 初始参数的选择原则以及频域最优解搜
索的收敛判定的问题.
与此同时, 即使上述线性模型可以在某一特定

飞行模态下对于旋翼飞行机器人动力学进行较好地

描述, 但是飞行模态改变、动力学参数时变以及线性
化过程都会引发参考模型的失配, 直接影响基于上
述线性模型所设计的控制器的跟踪性能, 尤其是对
于模态转换中的过渡状态动力学, 由于变化迅速, 常
导致模型严重失配, 造成系统的不稳定[10]. 解决此
问题的方法中, 具有较好的试验结果且最为著名的
是采用分段线性化的方法构造切换控制系统[11], 即
在所选取的几个典型飞行模态下, 采用文献 [9] 中的
频域辨识方法进行模型辨识, 以多个参考模型为基
础构造多飞行模态的控制器. 但是这种手段存在的
不足有三点: 首先, 采用频域方法所要求的系统受激
励后的数据采集过程困难, 操纵手往往难以在设定
的飞行模态内遥控激励系统; 其次, 即便在特定的飞
行模态下, 系统动力学仍然会由于内部和外部不确
定量, 如质量、机械间隙、空气湿度和气压等, 而发
生改变[12]; 最后, 飞行模态的划定, 除悬停状态可以
较好地描述 (速度小于 5 米/秒) 以外, 其他飞行模

态及其过渡过程判断依据模糊, 或者无法通过传感
器进行检测. 因此, 要解决以上的参考模型在飞行中
的失配问题, 对于旋翼飞行机器人欠驱发动性以及
动力学时变性, 有必要对于模型差以及不可直接测
量状态, 即模型失配程度, 进行在线估计, 并且基于
估计结果对基于参考模型所设计的控制器进行在线

补偿, 以此来消除全包线飞行中模态转换对控制器
的负面影响.
近年来, 序列估计方法的发展为在线建模和

基于模型的控制提供了必要的保障[13]. 首先是基
于统计学理论的估计方法, 如著名的卡尔曼滤波
(Kalman filter, KF) 估计方法[14−16], 这种类型的
估计方法尽管应用广泛, 但是在实际系统中的噪声
分布若与假设不一致, 如白噪声或均值方差已知噪
声, 卡尔曼滤波估计器会产生估计偏差, 甚至导致估
计器发散. 因此, 对于大多数实际系统而言, 假设噪
声分布未知但有界 (Unknown but bounded, UBB)
更加符合实际情况. 在这种假设下, 集员估计滤波
器 (Set-membership filter, SMF) 通过计算可行集
的方式对系统未知且有界的状态进行区间估计, 符
合上述的实际应用情况[17−18]. 这样对于旋翼飞行机
器人全包线飞行实际应用, 可以基于上述方法进行
模型差和不可直接测量状态的估计, 并可基于不确
定界的估计结果进行上述的控制器的在线修正, 以
此提升系统的跟踪性能和鲁棒性.
本文将以当前旋翼飞行机器人参考模型辨识和

不确定性估计方法的研究工作为基础, 面向旋翼飞
行机器人全包线飞行的实际应用, 针对上述问题, 对
现有模型结构和模型参数辨识步骤加以改进, 并结
合时域与频域估计方法, 解决参数辨识中的超越问
题、收敛性判断问题以及初始值选择问题, 实现快
速而高效的特定模态下的参考模型辨识; 同时, 面
向旋翼飞行机器人在全包线飞行中应用所存在的模

型失配问题, 基于自适应集员估计滤波器 (Adaptive
set-membership filter, ASMF), 提出模型差, 即模
型失配程度, 在线估计及其控制修正策略, 以保证基
于特定飞行模态下的参考模型所设计的控制器在多

种飞行模态的实际应用中的鲁棒性和跟踪性能. 最
后, 以悬停模态的动力学辨识结果为参考模型, 通过
悬停飞行与巡航、急转等飞行模态的切换飞行试验,
验证了所提出方法在应用中的可行性和有效性.

本文的后续内容安排如下: 第 1 节, 针对旋翼飞
行机器人现有模型结构, 提出解耦的悬停状态下的
参数化简化模型, 同时分析其在全包线飞行中的模
型不确定性表达; 第 2 节, 为完成参数化模型参数的
辨识, 将传统的频域最优估计方法推广到多输入多
输出 (Multiple-input multiple-output, MIMO) 系
统, 并且结合时域估计方法提出全新的辨识流程, 解
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决参数选择、收敛判定问题, 并且对新辨识步骤给出
了收敛性证明; 第 3 节, 基于参考模型以及不确定性
的表达形式, 提出基于 ASMF 的模型差边界的在线
估计方法和基于模型差不确定界的名义控制器 (基
于参考模型设计) 在线修正策略, 解决全包线飞行自
主控制问题; 第 4 节, 将上述方法进行实际的飞行试
验, 包括参考模型辨识、模型差估计与模型差修正三
部分; 最后, 总结全文, 得出结论.

1 旋翼飞行机器人动力学分析

Mettler 等[9] 通过机理分析和系统辨识的手段

建立参数化的线性状态空间的控制参考模型, 此模
型可用方程 (1) 加以描述:

∆ẊXX = A∆XXX + B∆UUU (1)

其中

∆XXX =(
∆u̇ ∆v̇ ∆ṗ ∆q̇ ∆φ̇ ∆θ̇ ȧ ḃ ∆ẇ ∆ṙ ∆ṙfb ċ ḋ

)T

∆UUU =(
∆δlat ∆δlon ∆δped ∆δcol

)T

其中, u, v, w 分别是旋翼飞行机器人的纵向、侧向
以及垂向速度, p, q, r 分别是滚转角速率、俯仰角速
率和航向角速率, a 和 b 分别是主旋翼纵向与侧向
舞动角度的一次谐波, c 和 d 分别是稳定小翼的纵
向与侧向舞动角度的一次谐波, rfb 是航向角速率镇

定陀螺的反馈控制量, δlat 是侧向控制输入, δlon 是

纵向控制输入, δped 是航向控制输入, δcol 是垂向控

制输入, XXX 是 13 × 1 状态向量, A 是 13 × 13 系
统矩阵, B 是 13 × 4 控制矩阵, UUU 是 4 × 1 控制输
入. 矩阵 A 和 B 中的参数未知, 未知参数形式见文
献 [9]. 这样, 上述所定义的控制量与状态量具有实
际的物理意义, 同时可用图 1 本体坐标系进行描述,
其中, X 轴为机头方向. Y 轴指向机体右向, Z 轴垂

直于 XOY 平面向下, 原点 O 为旋翼飞行机器人重

心.
系统的测量方程可以根据旋翼飞行机器人平台

的传感器配置进行选定, 对于一般的旋翼飞行机器
人平台, 三个轴向的速度、加速度、本体角速率、姿
态角度全部可以通过机载传感器进行在线测量, 因
此测量方程描述如式 (2),

图 1 旋翼飞行机器人本体坐标系

Fig. 1 Helicopter with its body-fixed reference frame

y =
(

∆u ∆v ∆p ∆q ∆φ ∆θ

∆w ∆r ax ay az

)T

=


I6×6 06×2 06×2 06×3

02×6 02×2 I2×2 02×3

03×6 03×2 03×2 03×3


 ∆XXX +

(
08×10 08×3

03×10 I3×3

)
∆ẊXX

(2)

其中, Im×m 是m×m 维单位矩阵, 0m×n 是m× n

维零矩阵, φ和θ 分别是滚转角和俯仰角.
方程 (1) 中包含 13 个系统状态变量和 4 个控

制变量, 以及系统矩阵 A 和控制矩阵 B 中的 44 个
未知参数. 这样, 对于控制所使用的参考模型来说,
矩阵计算过程十分复杂, 同时由于某些参数无法直
接测量, 因此不能从特定飞行状态 (悬停、巡航等)
下的输入与输出数据辨识得到. 这一现象被称为参
数化超越[19], 必须对未知参数增加相应的约束才能
进行系统辨识. 与此同时, 未知参数之间强烈的相关
性, 以及各控制通道, 如纵向与侧向, 严重耦合, 导
致初始参数值难以选择, 这样直接针对方程 (1) 使
用基于频域的辨识方法[2, 9] 十分复杂且计算代价大,
而且试验数据的采集, 除悬停模态外, 如低速前飞、
高速前飞等, 对于操纵手的遥控技能需求高, 操纵手
往往无法在完成系统激励的同时保持在待辨识的飞

行模态内.
为了简化参数化的模型结构, 使其在降低计算

量的同时, 在精确度上能够满足控制器设计需求, 并
且在控制器的设计上抑制模态转换对于控制性能的

影响, 达到采用单一的易辨识的飞行模态 (如悬停模
态) 对应的模型进行全包线飞行控制的目的. 在此,
首先来进行悬停模态模型结构化简. 在悬停模态下,
旋翼飞行机器人侧向与前向动力学可以近似解耦,
于是可将上述动力学模型结构分解为如下三个部分:
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侧向动力学, 前向动力学, 以及垂向和航向的耦合动
力学. 每部分之间只有控制矩阵具有耦合参数, 而忽
略系统矩阵中的耦合参数, 于是可以将前向与侧向
通道的系统矩阵中耦合参数置零, 同时在控制矩阵
中增加待辨识的参数来补偿耦合动力学. 这样, 每一
部分仅涉及 2 个控制通道和至多 5 个状态变量, 辨
识复杂度大大降低, 此三部分模型结构可表示为三
组状态方程 (3)∼ (5).
另外, 对于旋翼飞行机器人常规的飞行任务

来说, 飞行模态的转变通常包括悬停 (速度小于
5 米/秒)、低速巡航 (速度大于 5 米/秒且小于 15
米/秒)、高速巡航 (速度大于 15 米/秒) 以及起降模
态 (近地距离小于 2 倍主旋翼直径, 存在地效影响),
还有此 4 种模态相互过渡中的瞬态, 而其中只有悬
停模态界定最为明确, 其他模态和瞬态大多是经验
形式的定义, 难以根据数据准确判定. 因此在悬停状
态下辨识系统动力学模型最为简便也最为可行, 同

时此模态下旋翼飞行机器人工作点范围宽, 进行较
小的动作就可激励系统, 数据采集危险性最低, 这也
是本文采用其作为控制参考模型的重要原因.
但是, 如果仅仅采用悬停状态下对模型 (3) ∼

(5) 的辨识结果来描述全包线飞行中的旋翼飞行机
器人系统, 由于上述提及的飞行模态转变导致动力
学变化, 就会导致实际系统模型和参考模型产生模
型差, 这主要是由于在特征工作点线性化得到的模
型在工作点发生变化后不再适合所造成. 在此, 若
将由于线性化, 内、外部扰动以及未建模动力学造
成的不确定项考虑成加性的过程噪声, 则可以认为
此加性噪声与系统状态 X, 时间 t, 以及系统噪声
有关. 因此, 为描述上述模型差, 可引入非线性函
数 f(XXX,ẊXX, W, t) 来描述实际全包线飞行中的模型
差, 其中, X 是系统状态, W 是悬停模型的过程噪

声. 于是, 全包线飞行中的不确定动力学可以用式
(6) 加以表达:




∆u̇

∆q̇

∆θ̇

ȧ

ċ




= ∆ẊXX lon =




Xu 0 −g Xa 0
Mu 0 0 Ma 0
0 1 0 0 0

0 −1 0 − 1
τf

Ac

τf

0 −1 0 0 − 1
τf







∆u

∆q

∆θ

a

c




+




Xlon Xlat

Mlon Mlat

0 0
Alon Alat

Clon Clat




(
δlon

δlat

)
=

Alon∆XXX lon + Blon∆uuulon

ylon =
(

I3×3 03×2

)
∆XXX lon = Clon∆XXX lon

(3)




∆v̇

∆ṗ

∆φ̇

ḃ

ḋ




= ∆ẊXX lat =




Yu 0 g Ya 0
Lu 0 0 La 0
0 1 0 0 0

0 −1 0 − 1
τf

B
d

τf

0 −1 0 0 − 1
τf







∆v

∆p

∆φ

b

d




+




Ylon Ylat

Llon Llat

0 0
Blon Blat

Dlon Dlat




(
δlon

δlat

)
=

Alat∆XXX lat + Blat∆uuulat

ylat =
(

I3×3 03×2

)
∆XXX lat = Clat∆XXX lat

(4)




∆ẇ

∆ṙ

∆ṙfb


 = ∆ẊXXyaw-heave =




Zw Zr 0
Nw Nr −Nped

0 Kr −Krfb







∆w

∆r

∆rfb


 +




Zped Zcol

Nped Ncol

0 0




(
δped

δcol

)
=

Ayaw-heave∆XXXyaw-heave + Byaw-heave∆uuuyaw-heave

yyaw-heave =
(

I2×2 02×1

)
∆XXXyaw-heave = Cyaw-heave∆XXXyaw-heave

(5)
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ẊXX = A0XXX + BBB0UUU + Bff(XXX,ẊXX, W, t)
YYY = CXXX

(6)

其中

A0 = diag{Alon, Alat, Ayaw-heave}

BBB0 =
(

BT
lon BT

lat BT
yaw-heave

)T

UUU =
(

δlon δlat δped δcol

)T

C = diag{Clon, Clat, Cyaw-heave}
Bf = I13×13

A0 与BBB0 可以在悬停模态下进行参数辨识, 而
f(XXX,ẊXX, W, t) ∈ R13, 即模型差或参考模型失配程
度, 要通过在线估计方法进行估计, 并消除其对基于
参考模型控制器的影响, 故在以下部分将分别阐述
悬停模型的高效参数辨识方法, 模型差的在线估计
方法以及模型差的在线修正策略.

2 基于频域估计的多维系统辨识方法

2.1 SISO模型参数频域估计方法[2, 9]

线性系统的输入与输出可通过频率响应函数

(7) 加以描述:

Y (jω) = H(jω)U(jω) (7)

其中, U (jω) 和Y (jω) 分别是系统输入 u(t) 和系统
输出 y(t) 的傅里叶变换, H (jω) 是系统脉冲响应的
傅里叶变换函数.

对于离散采样系统, u(t) 和 y(t) 是有限长度
的离散样本, 则可以通过离散傅里叶变换 (Discrete
Fourier transform, DFT) 在频域描述输入与输出
的关系[20], 如式 (8) 和 (9):

Y (jwk) =
N−1∑
n=0

y(tn)e−jwktn , k = 0, 1, · · · , N − 1

(8)

U(jwk) =
N−1∑
n=0

u(tn)e−jwktn , k = 0, 1, · · · , N − 1

(9)
其中, wk = kΩs 是离散频率点, Ωs = 2π/(NTs) 是
频率采样间隔, Ts 是采样时间间隔, N = Td/Ts 是

采样点数, Td 是采样数据段长度.
输入的自相关密度函数 Guu(jω) 和输入输出协

相关密度函数 Guy(jω) 可以用式 (10) 和 (11) 加以

估计:

Ĝuu(jwk) =
2

NdTd

Nd∑
nd=1

Und
(jwk)U∗

nd
(jwk) (10)

Ĝuy(jwk) =
2

NdTd

Nd∑
nd=1

Ynd
(jwk)U∗

nd
(jwk) (11)

这样, 离散频率点 ωk 的频率响应估计如式 (12):

Ĥ(jwk) =
Ĝuy(jwk)
Ĝuu(jwk)

(12)

在此, 定义幅值的协相关函数 γ2
uy 来描述 u(t)

与 y(t) 之间的关联程度:

γ2
uy =

|Guy|2
|Guu| |Gyy| (13)

其中, Gyy(jω) 是输出自相关频谱密度函数.
频域估计误差优化函数定义如下:

J =
nω∑
i=1

εεε(ωi,Θ)TW (ωi)εεε(ωi,Θ) (14)

其中, ωi 是频率点, εεε(ωi,Θ) 是基于待辨识模型参数
向量 Θ 的当前估计值预测得到的系统输出幅值偏
差和相位偏差所组成的向量; W (ωi) 是优化权重矩
阵.
这样, 对于单输入单输出系统 (Single-input

single-output, SISO), 待辨识参数 Θ 可以通过最
小化代价函数 (14) 获得. 于是, SISO 的旋翼飞行器
辨识方法可以用图 2 进行描述, 其中, 频域优化代价
函数是复杂非线性形式, 可以通过余割搜索[19] 的数

值方法迭代求解 Θ.

2.2 MIMO增强型的频域估计方法

对于多输入多输出 (MIMO)的线性参数化状态
空间模型

{
Ẋ = A(Θ)X + B(Θ)U
Y = C(Θ)X

(15)

其中, Θ 是未知的待估计参数, XXX 是 n × 1 维的状
态向量, UUU 是 r × 1 维的控制输出控制输入, YYY 是

p × 1 维输出, A 是 n × n 系统矩阵, B 是 n × r
控制矩阵, C 是 p × n 测量矩阵.
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图 2 SISO 系统频域参数最优估计流程

Fig. 2 Flowchart of the frequency-domain identification

process for SISO system

对于MIMO 系统 (15), 第 2.1 节中的 SISO 代
价函数 (14) 不再适用, 只能选取单一的输入输出对
分别计算相应系统参数, 计算繁琐, 因此需要设计新
的可以描述全部 MIMO 输入与输出对的优化指标
函数.
对于MIMO 线性参数化状态空间模型 (15), 其

脉冲响应矩阵可以表达为

T (jw, Θ) = C(Θ)[jwI −A(Θ)]−1B(Θ) + D(Θ)
(16)

这样, 如果选取了离散的特征频率点, 那么, 基于原
优化指标函数 (14) 的表达形式, 可以定义新的优化
指标函数如下:

JM =
nT∑
l=1

{
n∑

k=1

Wγ

[
Wg (∆ |·|l)2 + Wp (∆∠l)

2
]}

(17)
其中, ∆| · |l 是第 l 个脉冲响应函数在 ωk 点的输出

预测幅值和实际输出响应测量幅值的偏差, ∆∠l 是

第 l 个脉冲响应函数在 ωk 点的输出预测相位和实

际输出响应测量相位的偏差; Wγ 是取决于幅值协

相关函数的权重矩阵, Wg 和Wp 分别是幅值和相位

估计平方差的权重矩阵, nT 是 T (jω, Θ) 矩阵的元
素数量. 这样, 只需将图 2 中描述的频域估计方法
的代价函数替换为式 (15), 就可以直接应用到线性
MIMO 状态空间模型辨识.
然而, 上述方法的辨识流程在实际应用中会存

在如下两个问题: 1) 由于采用余割的搜索方法[20],
待辨识参数的初始估计值需要人为选定, 这一工作
需要基于大量的飞行数据进行人为的手工尝试, 没

有固定的选取规则; 2) 迭代过程并没有收敛判断准
则, 也需要人为选定迭代次数, 然后反复尝试才能搜
索到最优参数估计值, 经验性因素大, 经常得到的是
次优解, 无法得到参数的无偏估计, 甚至引起非线性
迭代搜索数值不稳定问题, 从而造成迭代发散.

针对以上两个应用问题, 下面分别从初始值选
取和迭代过程收敛判断准则这两方面给出解决方案,
以及改进后的辨识流程的收敛性理论证明. 为了获
得待辨识参数的初始估计值, 定义如下一步预测偏
差准则:

J =
N∑

t=1

∥∥∥X̂XXt+1 −XXXt+1

∥∥∥
2

(18)

其中

X̂XXt+1 = XXXt + dt(A(θ)XXXt + B(θ)UUU t)

是 t 时刻的系统状态一步预测, dt 是采样时间, 若
设列向量 θ̂θθi 代表矩阵

[
A(θ) B(θ)

]
中第 i 行的

待辨识参数, 可以得到:

X̂XX i,t+1 = φφφi,tθ̂θθi + FFF i,t (19)

其中, φφφi,t 是 t 时刻 θ̂θθi 所对应的系数向量, FFF i,t 是一

步预测向量 X̂XXt+1 的已知部分.
设

Q̂QQi, t = X̂XX i, t+1 −FFF i, t

于是有:

Q̂QQi = φφφiθ̂θθi ⇒
∥∥∥X̂XX i −XXX i

∥∥∥ =
∥∥∥(X̂XX i −FFF i)− (XXX i −FFF i)

∥∥∥ =
∥∥∥QQQi − Q̂QQi

∥∥∥ =
∥∥∥QQQi −φφφiθ̂θθi

∥∥∥ ⇒
N∑

t=1

∥∥∥X̂XXt+1 −XXXt+1

∥∥∥
2

=
n∑

i=1

∥∥∥X̂XX i −XXX i

∥∥∥
2

=
n∑

i=1

∥∥∥QQQi −φφφiθ̂θθi

∥∥∥
2

=
n∑

i=1

Ji

(20)
其中

Q̂QQi =
(
Q̂i,1, Q̂i,2, · · · , Q̂i,N

)

X̂XX i =
(
X̂i,1, X̂i,2, · · · , X̂i,N

)

FFF i = (Fi,1, Fi,2, · · · , Fi,N)

为了最小化指标函数 (18),即
∑N

t=1

∥∥∥X̂t+1 −Xt+1

∥∥∥
2

,

则 θ̂θθi 必须满足:
∀i, 有 (∂Ji

∂θi
|θ̂i) = 0
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于是, 通过线性回归优化可以求解待辨识参数
的初始估计值 θ̂θθi 如下:

θ̂θθi =
(
φφφT

i φφφi

)−1

φφφT
i QQQi, i = 1, 2 · · · , n (21)

对于迭代过程的收敛判断准则, 定义其判定不等式
如下:

∥∥A(i+1) −A(i)
∥∥ +

∥∥B(i+1) −B(i)
∥∥ < ε (22)

其中, A(i) 是对 A(θ) 第 i 行未知元素的估计, B(i)

是对 B(θ) 第 i 行元素的估计, ε ∈ R 是可手工调整
的阈值. 为了保证非线性最优搜索算法的稳定, 必须
避免参数突变[19], 在此使用如下更新策略:

A(s+1) = (1− α)A(s) + αĀ (23)

B(s+1) = (1− α)B(s) + αB̄ (24)

其中, α ∈ (0, 1), Ā 和 B̄ 是通过最小化代价函数

(17) 所得到的参数当前估计值, A(s) 是 A 在第 s 次
的估计值, B(s) 是 B 在第 s 次的估计值.
这样, 增强型的频域辨识过程可通过如下步骤

实现:
步骤 1. 设定 s = 1, 然后利用方程 (21) 最小化

代价函数 (18), 计算待辨识参数的初始估计值, 得到
A(0) 和 B(0);
步骤 2. 基于方程 (7) ∼ (11) 计算系统测

量数据的响应函数, 并选取对象的特征频率点
(ω1, ω2, · · · , ωn);
步骤 3. 用代价函数 (17) 代替原有函数, 并

按照图 2 中描述的流程计算参数最优解, 得到
(Ā, B̄) = minθ JM(θ);

步骤 4. 根据更新策略式 (23) 和 (24) 计算
A(s+1) 和 B(s+1);
步骤 5.如果不满足式 (22)条件,则取 s = s+1

并退回步骤 2; 否则迭代结束, 得到 Â = A(s+1), 以
及 B̂ = B(s+1).
此增强型的频域辨识流程的收敛性可通过如下

定理进行描述:
定理 1. 通过最小化代价函数 (18) 所得到参数

初始估计值 θ̂ 是真实值 θ 的无偏且一致的估计, 且
增强型的辨识流程满足:

lim
s→∞

[
A(s) B(s)

]
= [A B]

证明.

θ̂θθi =
(
φφφT

i φφφi

)−1

φφφT
i QQQi ⇒ E

{
θ̂θθi

}
=

E
{(

φφφT
i φφφi

)−1

φφφT
i QQQi

}
=

E
{(

φφφT
i φφφi

)−1

φφφT
i (φφφiθθθi)

}
=

E
{(

φφφT
i φφφi

)−1

(φφφT
i φφφi)θθθi

}
= θθθi

又

cov
{
θθθ(N)

i

}
=

E
{(

φφφT
i φφφi

)−1

φφφT
i (θθθi− θ̂θθi)(θθθi− θ̂θθi)Tφφφi

(
φφφT

i φφφi

)−1
}

=

σ2
(
φφφT

i φφφi

)−1

⇒
lim

N→∞
tr {cov {θθθi(N)}} =

lim
N→∞

tr
{

σ2
(
φφφT

i (N)φφφi(N)
)−1

}
=

lim
N→∞

tr

{
1
N

σ2

(
1
N

φφφT
i (N)φφφi(N)

)−1
}

= 0

其中tr(X )代表矩阵X 的迹,因为 θ = (θ1, · · · , θn),
所以 θ̂ 是 θ 的无偏一致估计.
对于由幅值与相角二次型所组成的代价函数,

已经证明当且仅当迭代初始值[17] θ̂ 是 θ 的无偏一致

估计时, 有:

lim
N→∞

[
Â(N) B̂(N)

]
= [A B]

其中, N 是所选取特征频率点的个数. 这样, 再考虑
优化结果更新式 (23) 和式 (24), 并且对于第 s 次迭
代, 有:

E
{
(1− α)θ(s) + αθ̄

}
= θ

其中, θ̄ 是最小化代价函数 (18) 所得到的参数估计
值, 则第 s 次迭代的估计是无偏且一致的, 再考虑对
于第 s 次迭代选择不同的特征频率点进行估计有:

lim
s→∞

[
A(s) B(s)

]
= [A B]

¤

3 基于ASMF的主动模型控制方法

在第 1 节和第 2 节中, 已经可以通过改进的辨
识步骤和简化的动力学模型得到悬停模态下的系统

动力学模型, 但是动力学模型结构与参数仅仅适用
于悬停飞行模态, 而对于多种飞行模态频繁转变的
全包线飞行, 模型的结构与参数不再适用, 将产生较
大的偏离, 如方程 (6) 所描述. 这样时变的动力学以
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及未知的系统过程扰动所产生的模型差会直接影响

基于悬停参考模型所设计的控制器, 在实际飞行中
会产生跟踪误差, 且无法被基于参考模型所设计的
控制器所修正. 在本节中将从模型差的在线估计和
基于估计结果的修正策略两方面来解决上述问题.

3.1 基于ASMF的系统模型差估计

为了消除模型差对控制系统的影响, 基于第 1
节对于悬停参考模型的模型差分析结果 (6), 模型差
必须被在线实时地估计并反馈给控制器进行在线修

正, 因此在本节将阐述采用联合估计, 基于自适应集
员估计滤波器 (ASMF) 在线获得模型差的估计值及
其不确定边界的方法, 而基于估计结果的修正策略
将在下一节中讨论.
联合估计是一种同时估计模型参数和系统状态

的在线估计思路[21], 它将系统的待估参数考虑为状
态变量, 通过扩展原始系统状态方程达到联合估计
的目的. 通过联合估计方法可以在估计系统状态的
同时达到参数辨识的目的, 已经被多种自适应控制
理论所采用[22−23]. 本节也是采用这一思路进行模型
差的在线估计.
首先设定系统扩展状态:

Xa =
(

X fT
)T

于是, 带有模型差项 f 的系统状态方程 (6) 可转化
为如下形式:

Xa
k+1 = Aa

dX
a
k + Ba

dUk + W a
k

Yk = Ca
dXa

k + Vk

(25)

其中

Aa
d =

(
Ad Bfff

013×13 I13×13

)
, Ba

d =

(
Bd

013×4

)
,

Ca
d =

(
Cd 08×13

)
, W a =

(
WT hT

)T

,

Bfff = I13×13

fff 是 13 × 1 维的模型差向量, k 是采样时刻, Im×m

是 m × m 维单位矩阵, 0m×n 是 m × n 维零矩阵,
{Ad, Bd, Cd} 是系统 {A0, B0, C} 离散化后的表达
形式.
在上述的转化中, 考虑到飞行控制系统采样频

率在 50Hz 以上, 可假设系统模型差是慢变过程, 即

ḟ = 0 + wf ⇒ fk+1 = fk + wf

其中, wf 是模型差的过程驱动噪声, fk 是在 k 时刻
模型差 f 的离散化值.

通过上述的转化, 将模型差以状态形式导入状
态方程, 可以采用多种估计方法对方程 (25) 进行估
计. 然而, 通过上述分析可知, 系统模型来自于模型
线性化、忽略的动力学、扰动以及参数的时变, 于是
在全包线飞行中, 过程噪声向量WWW a

统计学分布特

性无解析表达[24], 于是卡尔曼型滤波器需要已知噪
声扰动特性, 是一种基于统计学的常规滤波方法, 不
再适用.
考虑到自适应集员估计滤波器 (ASMF) 是一种

基于不确定界型的估计器[18], 不需要噪声的统计学
特性, 只是要求其有界, 它不仅能够估计得到系统状
态值, 而且可以得到相应的不确定界. 此不确定界可
以为控制器的鲁棒性提供保证, 在第 3.2 节中, 本文
将基于此估计的不确定界给出模型差的在线修正方

法.
在此, 设定 Qa 与 Ra 分别是系统过程噪声与测

量噪声的椭球界限对角矩阵, rm 是 Ra 的最大特征

根, pm 是 CaPk|k−1(Ca)T 的最大特征根. 第 i 个增

广状态的椭球界限为
(
X̂a

i −
√

Pii, X̂
a
i +

√
Pii

)
, 其

中, Pii 是 P 矩阵的第 i 个对角元素. 这样, 可以建
立如下的自适应集员滤波器:




ρk =
√

rmk√
rmk +

√
pmk

Wk =
CaPk|k−1(Ca)T

1− ρk

+
Ra

ρk

Kk =
Pk|k−1(Ca)TW−1

k

1− ρk

δk = 1−(Yk−CaX̂a
k|k−1)

TW−1
k (Yk−CaX̂a

k|k−1)

X̂a
k|k = X̂a

k|k−1 + Kk(Yk − CaX̂a
k|k−1)

Pk|k = δk

(
Pk|k−1

1− ρk

− Pk|k−1

1− ρk

(Ca)TW−1
k Ca

Pk|k−1

1− ρk

)

X̂a
k+1|k = Aa

dX̂
a
k|k + Ba

dUk

βk =

√
tr(Qa)√

tr(Qa) +
√

tr(Aa
dPk|k(Aa

d)T)

Pk+1|k =
Aa

dPk|k(Aa
d)

T

1− βk

+
Qa

βk

(26)

3.2 模型差修正策略

为了完全消除方程 (25) 描述的模型差对控制的
影响, 由方程 (25) 可知, 要满足如下等式:

BdUk + Bffk = BdU
0
k (27)

其中, U0
k 是由基于悬停模态参考模型设计的控制器

的输出, 此控制器可以是任何控制方法, 如 PID 控
制、模型参考控制、H∞ 控制等, 并不影响修正策略
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的结果. 本节将对基于模型 (3)∼ (5) 所设计的任何
形式的控制器加以补偿, 以得到补偿后的输出 Uk,
以此最大限度地保持名义控制器在理想控制条件下

的性能.
然而, 时刻 k 的控制系统输入 Uk 并不能从方

程 (27) 直接求解, 原因如下:
1) 由于旋翼飞行机器人是欠驱动系统, k 时刻

系统输入Uk 的维数远小于 fk,这样只能得到式 (27)
的近似解;

2) fk 估计结果是一个不确定集合, ASMF 稳定
性与其相关, 需要静态优化方法加以求解.
在此, 首先引入如下的二次型代价函数来解决

问题 1):

U∗
k = arg min

Uk

Jk(Uk)

Jk(Uk) = (BdUk + Bffk −BdU
0
k )T×

H (BdUk + Bffk −BdU
0
k )

(28)

其中, H 是可以手工调整的正定权重矩阵.
另一方面, fk 来自于第 4.1 节中 ASMF 的估计

结果, 这样, 其数值稳定性对于整个在线控制器尤为
重要,即上述问题 2). 而从式 (26)可以看到, ASMF
算法的稳定性与系统补偿后的输入 Uk 具有直接联

系, 其稳定性可以通过稳定性指标 δk 反映出来, 可
表示为

δk = 1− (Yk − Ca
d X̂a

k|k−1)
T×

W−1
k (Yk − Ca

d X̂a
k|k−1) =

1− (Yk+1 − Ca
d (Aa

dX̂
a
k|k + Ba

dUk))T×
W−1

k (Yk+1 − Ca
d (Aa

dX̂
a
k|k + Ba

dUk))

(29)

δk 直接反映 ASMF 估计结果的有效性和数值稳定
性[18], 即当 δk > 0, 结果有效且稳定.

定义

Jδ
k(Uk, Yk+1) = (Yk+1 − Ca

d (Aa
dX̂

a
k|k + Ba

dUk))T×
W−1

k (Yk+1 − Ca
d (Aa

dX̂
a
k|k + Ba

dUk))]
(30)

这样, 从式 (29) 可以得到, 保证 δk+1 > 0 的充分条
件是 Jδ

k(Uk, Yk+1) 在估计结果 X̂a
k|k 处的取值的最

大值应小于或等于 1, 即

Jδ∗
k (Uk, Yk+1) = max

X̂a
k|k

Jδ
k(Uk, Yk+1) =

max
X̂a

k|k

{
[
Yk+1 − Ca

d

(
Aa

dX̂
a
k|k + Ba

dUk

)]T

×

W−1
k

[
Yk+1 − Ca

d

(
Aa

dX̂
a
k|k + Ba

dUk

)]
} ≤ 1

(31)
显然, δk 越大, 说明 ASMF 算法估计值的可靠性
越高, 算法越稳定. 因此, 需要求解到 Uk 使得

Jδ∗
k (Uk, Yk+1) 尽量小, 即,

Jδ∗
k (Yk+1) = min

Uk

Jδ∗
k (Uk, Yk+1) (32)

综合考虑系统修正量指标式 (28) 和可靠性指标式
(31), 引入如下的优化指标函数 Jk(Uk),

∗Uk = arg min
Uk

J̄k(Uk)

J̄k(Uk) = Jk(Uk) + αJδ∗
k (Uk, Yk+1)

(33)

其中, α = 1− δk ∈ R 是正常数, 直接与当前时刻滤
波器有效指标 δk 相关.
考虑到 Jk(Uk) > 0, 这样可在 ∂Jk(Uk)

∂Uk
= 0 处得

到最小化 ∂Jk(Uk)

∂Uk
= 0 所对应的控制量, 即

∂Jk(Uk)
∂Uk

= 2(MUk + N) (34)

其中

M = BT
d HBd + α(Ba

d)T(Ca
d )TW−1

k Ca
dBa

d

N = BT
d H(Bffk −BdU

0
k )−

α(Ba
d)T(Ca

d )TW−1
k Yk+1

在此, 可以选择 H = δkC
T
d Cd, 于是得到的修正后的

最优控制量形式如下:

Ut(Yt+1) = −M−1N =
(BT

d HBd + α(Ba
d)T(Ca

d )T(Wk)−1Ca
dBa

d)−1×
(α(Ba

d)T(Ca
d )TW−1

k Yk+1−
BT

d H(Bffk −BdU
0
k ))

(35)
对于式 (35) 中的在当前时刻 k 处无法测量的 Yk+1,
可认为整个控制系统稳定的情况下, 有:

Yk+1 ∈ ∆(Yk)

其中, ∆(Yk) 是 Yk 在 k 时刻的不确定域, 可以通过
ASMF 方法估计得到. 又 Jδ

k(Uk, Yk+1) 正定, 因此,
其最大值点一定位于 ∆(Yk) 边界点上. 这样, 需要
通过优化搜索方法在不确定界内求解式 (35) 的最优
解来解决上述问题 2).
首先定义集合 Si

k, 此集合包含第 i 个系统输出
元素不确定界估计结果的边界点, 即

Si
k =




Ŷ i
k+1|{Y i

k +
(−1)h( max

jl={±√pll, l=1,··· ,13}
|CdCol{j}|i)}




(36)

其中, Y i
k 代表系统输出 Yk 的第 i 个元素, Ŷ i

k+1 是

Yk+1 的不确定界边界点估计值. 这样对于集合 Si
k,
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i ∈ {1, 2, · · · , 8}, h = 0, 1; |·|i 是向量 · 的第 i 个元
素的绝对值, 函数 Col{j} 定义如下:

Col{j} =
(

j1 · · · j13

)T

(37)

然后, 再定义包含有全部可测量状态的不确定界边
界点的集合 Sk 如下:

Sk =
{

Ŷ EP
k+1
|
(

S1
k · · · S13

k

)}
(38)

其中, Ŷ EP
k+1 代表 Yk+1 可能的不确定界的边界点.

这样, 基于主动模型的控制器可以按照如下步
骤进行:

步骤 1. 基于悬停参考模型控制量解算
基于当前状态的估计值 X̂a

k|k 运行基于参考模
型且忽略模型差所设计的控制器, 得到控制输入 U0

k ;
步骤 2. 模型差估计与补偿
基于 U0

k 计算最优控制输入
∗Uk:

1) 使用 ASMF 得到系统状态 Xk 与模型差 fk

的估计值和估计的不确定界;
2) 对于 Sk 中每一个 Ŷ EP

k+1, 利用式 (35) 计算
Uk(Ŷ EP

k+1);
3) 对 于 2) 中 得 到 的 每 一 个 Uk(Ŷ EP

k+1),
使 用 式 (30) 计 算 Jδ

k(Uk(Ŷ EP
k+1), Ŷ EP

k+1) 的

最 大 值, 并 得 到 ∗Ŷ EP
k+1, 使 得 ∗Ŷ EP

k+1 =

arg max
Ŷ EP

k+1∈Sk

{
Jδ

k{Uk(Ŷ EP
k+1), Ŷ

EP
k+1}

}
;

4) 计算 Uk(∗Ŷ EP
k+1) 结果即为 k 时刻补偿后的最

优控制量 ∗Uk, 即 ∗Uk = Uk(∗Ŷ EP
k+1);

步骤 3. k+1 时刻返回步骤 1.
这样, 通过以上步骤就完成了旋翼飞行机器人

的模型差在线补偿策略, 此主动模型控制器结构可
表示为图 3.

图 3 主动模型控制器结构

Fig. 3 The structure of the active modeling based

controller

4 飞行实验研究

4.1 实验平台简介

整个飞行实验在自行研制的 ServoHeli-40 旋翼
飞行机器人实验平台上展开, 如图 4, 其坐标系与图
1 所示相同. ServoHeli-40 旋翼无人平台, 具有 40
公斤的起飞重量, 飞行高度可达 3 000 米, 续航时间
1小时, 飞行半径 10公里, 最高航速 80公里每小时.

图 4 ServoHeli-40 旋翼飞行机器人平台

Fig. 4 ServoHeli-40 helicopter robot platform

飞行控制系统由铝质避震箱装载, 并安装于直
升机主轴正下方的腹部, 此避震器由不锈钢线缠绕
而成, 可以消除直升机 20Hz 的振动频率, 同时采用
导航自动标定方法确定系统重心位置与磁场分布补

偿, 确保导航系统的精确性.
为了完成轨迹跟踪与系统镇定, 直升机的位置

速度信息、加速度信息、姿态角与姿态角速度信息必

须可以输入给导航与控制系统, 因此, ServoHeli-40
飞行平台配备有惯性测量单元、GPS、数字罗盘、转
速计、气压计、声纳等传感设备来获取直升机自身

的运动信息与外界环境信息.
飞行主控器采用以 ARM9 为核心组成的飞行

控制计算机, 基于扩展卡尔曼滤波 (Extend Kalman
filter, EKF) 的多传感器数据融合估计算法保证位
置、速度、加速度、姿态角与角速率高精度反馈, 以
此满足 50Hz 控制频率与数据采集的需求. 控制器
具有开放的控制程序编写接口, 并配有数据存储设
备, 实时记录飞行数据, 以便后期的分析与处理.

4.2 悬停模态下的动力学辨识结果

对于每次飞行, 飞行操纵手将通过遥控设备向
旋翼飞行机器人的 4 个控制通道中的 1 个施加扫频
序列输入, 同时使用其他 3 个通道的控制量将旋翼
飞行机器人保持在悬停飞行模态 (速度小于 5 米／
秒). 图 5 以侧向扫频输入为例, 给出了控制量的记
录数据, 其中, x 轴是时间, y 轴是施加的控制量相

对于其最大值的百分比. 通过扫频输入, 操纵手施加
近似 1∼ 20Hz 的正弦波来激励系统不同频率的响
应, 为模型辨识提供了较宽的频带.
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图 5 侧向控制通道扫频输入

Fig. 5 Lateral input by sweeping frequency

根据旋翼飞行机器人的旋翼和机身不同的特征

频率范围[25], 小于 3Hz 的低频数据用于机身动力学
部分的辨识, 而高于 10Hz 的部分用于旋翼系统部
分的动力学辨识, 然后就可以通过第 3 节提出的频
域最优估计方法进行飞行动力学辨识.
在飞行实验当中, 全部的控制量和可测量的

飞行状态变量以 50Hz 的采样频率被记录 (大于
4π/Td, Td =1). 采集得到的数据 (欧拉角、角速率、
加速度、速度) 通过带阻滤波器 (−3 dB, 10Hz) 滤
除机构震动噪声. 对每个控制通道记录 30 秒的扫频
输入与输出响应的数据用于辨识. 另外, 采集了 5 秒
的悬停飞行数据 (非扫频), 如图 6, 用于辨识结果的
仿真验证. 表 1 提供了基于增强型频域最优估计方
法的模型参数估计结果.

表 1 模型参数在悬停模态下的辨识结果

Table 1 Identification results of parameters in

hovering mode

前向通道 侧向通道 垂向与航向通道

Xu 0.2446 Yu −0.0577 Zw 1.666

Xa −4.962 Ya 9.812 Zr −3.784

Xlat −0.0686 Ylat −1.823 Zped 2.304

Xlon 0.0896 Ylon 2.191 Zcol −11.11

Mu −1.258 Nu 15.84 Nw −0.027

Ma 46.06 Na 126.6 Nr −1.087

Mlat −0.6269 Nlat −4.875 Nrfb −1.845

Mlon 3.394 Nlon 28.64 Nped 1.845

Ac 0.1628 Bd −1.654 Ncol −0.972

Alat −0.0178 Blat 0.04732 Kr −0.040

Alon −0.2585 Blon −9.288 Krfb −2.174

Clat 2.238 Dlat −0.7798

Clon −4.144 Dlon −5.726

τf 0.5026 τs 0.5054

模型的精确性通过时域仿真加以验证, 通过控
制记录数据驱动辨识得到的模型, 对比模型输出和
实际系统输出的记录数据, 见图 6 和图 7. 对于对比
中的模型初始状态 ∆X0, 在此假设悬停模态下初始
状态导数 ∆Ẋ0 为 0, 于是可通过式 (39), 得到模型
的初始状态.

∆X0 = −A−1B∆U0 (39)

图 6 模型时域验证中的控制通道输入量

Fig. 6 Control input for simulation

图 7 表明, 所采用的频域最优估计方法的参数
估计结果, 以及简化的半解耦的模型结构, 能够在悬
停模态下精确地描述旋翼飞行机器人的动力学特性,
所得的模型可以应用于控制系统设计.

4.3 主动模型估计与控制测试结果

第 3 节所提出的模型差在线估计与控制系统补
偿策略在此通过 ServoHeli-40 飞行平台飞行实验进
行验证. 实验中, 采用已经可靠应用于此平台的 PI
独立闭环控制器[26−27], 并基于上述辨识得到的悬停
动力学模型仿真确定最佳的悬停模态下控制器最佳

PI 参数, 将此控制器作为名义控制器, 结构见图 8,
并通过主动模型的方法进行模型差的在线修正, 见
图 3 主动模型控制器结构, 并且对比修正前后的飞
行控制精度.
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图 7 悬停模态下模型预测输出与系统实际相应对比

Fig. 7 Comparison between the response predicted by

the identified model and the response obtained during

flight test in hovering conditions

首先, 为检验名义控制器控制精度, 进行在悬停
模态下的定点悬停, 并施加较低的纵向速度期望, 悬
停模态下的位置跟踪和速度跟踪精度见图 9. 可见,
名义控制器, 即基于悬停参考模型所设计的控制器
具有较好的位置控制精度 (误差小于 1.5米),且低速
跟踪精度较高 (小于 0.2 米/秒), 可知名义控制器参
数选择对于悬停模态具有良好的控制性能; 其次, 分
别采用纵向速度为 2 米/秒和 8 米/秒状况下的侧向
通道控制量来驱动上述的悬停参考模型, 模型预测
输出与实际输出见图 10. 显然, 在低速情况下, 悬停
参考模型预测结果与实际十分吻合, 速度预测偏差
小于 0.2 米/秒; 而当速度增加到低速巡航模态, 模
型预测能力大大降低, 速度预测偏差大于 5 米/秒,
可见模型差, 即模型失配, 会随着飞行模态的改变而
出现.

图 8 基于悬停参考模型的名义控制器结构

Fig. 8 The structure of the nominal controller

based on hovering model

图 9 名义控制器悬停模态下的控制效果

Fig. 9 The performance of nominal controller

in hovering mode

图 10 模型失配实验对比

Fig. 10 Experimental verification for model mismatch

最后, 基于上述控制器结构, 在飞行实验中, 旋
翼飞行机器人将按照事先设定的飞行轨迹进行自主

飞行. 飞行轨迹为连接 A 和 B 两点的直线, 飞行过
程如下:

1) 旋翼飞行机器人悬停于 A 点, 航向指向 B

点;
2) 增加纵向速度到 10 米/秒, 进入巡航状态,

并沿设定直线航迹飞向 B 点;
3) 到达 B 点后减速至悬停模态, 并且将航向指
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向 A 点;
4) 增加纵向速度到 10 米/秒, 进入巡航状态,

并沿设定直线航迹飞向 A 点;
5) 到达 A 点后减速至悬停模态, 结束飞行.
在此过程中, 由 A 到 B 的飞行过程为 PI 控制

器独立控制, 约 150 秒飞行时间; 而由 B 返回 A 的

过程为本文所提出的主动模型控制方法, 即控制器
结构为以 PI 为名义控制器的模型差修正控制, 见图
3. 以此对比模型修正前后的飞行轨迹与期望路径的
偏差, 来说明主动模型控制的效果. 飞行轨迹偏差见
图 11 和图 12, 图 13 是速度跟踪对比图, 实时估计
得到的模型差见图 14 和图 15, 图 16 给出了通过本
文提出的修正策略计算得到的控制量补偿值. 实验
飞行地面温度 10 摄氏度, 风速 3∼ 6 米/秒阵风, 风
向为西南方向, 空气湿度 30%.
从图 14 和图 15 中可以看出, 当旋翼飞行机器

人提升前向速度, 飞行模态从悬停转换为巡航模态,
自适应集员估计滤波器估计出的模型差及其边界收

敛到恒定的椭圆域, 表明滤波器估计稳定且可靠. 从
图 16 中可以明显看出, 通过所提出的主动模型控制
方法, 会自动计算出估计得到的模型差的最佳修正
值, 其对系统产生作用可从图 11 ∼ 图 13 明显看出:
主动模型控制比照之前的 PI 独立通道控制, 在侧向
与垂向位置保持上偏差由 5 米降至 0.5 米, 前向速
度的跟踪精度也明显增加, 有效地抑制了模态转换
的模型失配以及外部阵风产生的随机扰动, 图 13 中
点划线为速度期望值. 图 14 和图 15 也表示了当旋
翼飞行机器人转换飞行模态 (在 50 秒和 160 秒处
由悬停转换为巡航, 120 秒处由巡航转换为悬停, 25
秒与 150 秒处航向转变), 估计的模型差值就会增加,
验证了上述已经分析的系统全包线飞行中的模型差

表现形式正确性, 也说明了 ASMF 与主动模型控制
器联合稳定运行, 体现了第 4 节基于不确定界优化
的作用.
另外需要特别说明, 整个航迹飞行过程需要各

个控制通道耦合操作, 即航向旋转过程侧向要保持
位置, 纵向要同时跟踪速度, 因此即便在低速状况
下, 原有的速度跟踪精度 (如图 9), 在此大大降低
(如图 13 中前 50 秒), 这是 PI 独立通道控制结构对
于强耦合的旋翼飞行机器人耦合驱动控制时的必然

结果, 与名义控制方法本身缺陷有关. 而进行了主动
模型控制补偿后, 由于耦合操作产生的模型失配被
补偿掉, 控制精度提升, 如图 13 中 150 秒之后的速
度跟踪效果. 这也说明了, 主动模型控制器对于修正
对象, 即名义控制器, 不恰当的结构对控制造成的负
面影响也具有在线抑制的作用.

图 11 飞行轨迹对比

Fig. 11 Flight path for test

图 12 垂向位置保持偏差对比

Fig. 12 Vertical tracking error in real flight

图 13 前向速度跟踪对比

Fig. 13 Longitudinal velocity in the flight
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图 14 垂向与航向的模型差估计结果

Fig. 14 Vertical and yaw model errors in real flight

图 15 纵向与侧向模型差估计结果

Fig. 15 Lateral and longitudinal model errors

in real flight

图 16 各控制通道控制修正量 (150 秒之前无修正)

Fig. 16 Compensation control inputs for elimination of

model errors in real flight (uncompensated before 150

seconds)

为了进一步验证主动模型估计与控制方法对于

全包线飞行的支持, 如侧飞、急转, 设计如下实验:

1) 设定旋翼飞行机器人沿椭圆轨迹 (长
轴 40米, 短轴 35米) 飞行, 飞行速度设定为
10 米/秒;

2) 机器人由悬停作为初始状态, 沿椭圆逐渐加
速到 8 米/秒, 保持速度并跟踪椭圆路径, 航向沿椭
圆切线方向, 运动一周后航向自动调整为指向中心
方向;

3) 分别采用单一 PI 控制器和基于主动模型的
控制方法进行对比实验.

实验结果如图 17 和图 18 (见下页顶部), 点划
线为椭圆参考轨迹, 其中图 17 为 PI 控制器运行结
果, 图 18 为主动模型控制测试结果. 可以明显看出,
在图 17 中, 椭圆路径的跟踪效果较差, 偏差在 3 米
以上, 尤其在高速急转的情况下, 偏差大于 5 米, 而
且路径跟踪呈非椭圆曲线. 而如图 18 主动模型控制
器, 在椭圆路径跟踪偏差在 1 米以下, 而且在航向
发生转变过程中, 偏差仍然不会超过 2 米, 具有较
好的动态跟踪和稳定性能, 跟踪轨迹与设定轨迹保
持一致, 与上述 PI 控制器在悬停模态下控制效果
接近.

在上述两项测试中涉及到侧飞模态、前飞模态

的转变, 同时包含高速状态下的转弯飞行, 由此可见
主动模型控制是对传统控制方法, 如采用的 PI 控制
器, 起到了在线修正的作用, 可以在全包线飞行下保
证名义控制器设计时 (在特定模态下) 的预期控制性
能.

5 结论

本文针对旋翼飞行机器人在全包线实际飞行控

制中存在的控制参考模型辨识问题和模态转换与扰

动产生的模型失配对名义控制影响的问题, 通过优
化函数的MIMO 化, 以及引入时域初值估计和收敛
判定准则, 简化现有模型结构, 改进频域估计理论
应用中的不足, 成功辨识出悬停模态下的系统耦合
动力学线性模型, 并且基于 ASMF 估计器, 提出了
模型差的在线估计方法与名义控制器的最优补偿策

略, 使得基于辨识得到的参考模型所设计的控制器,
在参考模型发生失配时仍然可以在范数意义下最大

限度地保持预期的控制性能和稳定性. 最后, 通过
在 ServoHeli-40 旋翼飞行机器人实验平台上实际的
飞行实验, 验证了参考模型辨识的正确性, 以及模
型失配估计与修正策略, 即主动模型控制的有效性,
解决了旋翼飞行机器人全包线飞行控制的实际应用

问题.
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图 17 PI 控制器椭圆飞行轨迹

Fig. 17 Ellipse tracking based on PI controller

图 18 主动模型控制器椭圆飞行轨迹

Fig. 18 Ellipse tracking based on active

modeling controller
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