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摘要:本文针对小型无人直升机的姿态控制问题,考虑到现有基于模型的控制方法对系统动力学模型的依赖性,
以及未建模动态对系统控制性能的影响,设计了一种新的基于数据驱动的无模型自适应鲁棒控制律.通过基于数据
驱动的设计方法,降低了控制器对直升机动力学模型先验知识的依赖,补偿了未建模不确定性的影响.仅利用无人
直升机的输入输出数据,即可实现对无人直升机系统的稳定姿态控制.然后本文结合离散滑模控制设计,补偿了未
知外界扰动的影响,提高了系统的鲁棒性,并通过理论证明了控制误差的收敛性和闭环系统的稳定性.最后,在本研
究组自主开发的无人直升机飞行控制实验平台上,进行了无人机实时控制实验.实验结果表明,本文所提出的控制
算法取得了很好的姿态控制效果,并对系统不确定性和外界风扰动具有良好的鲁棒性.
关键词: 无人直升机;数据驱动;无模型自适应控制
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Model-free adaptive robust control design for
a small unmanned helicopter

PAN Xiao-long, XIAN Bin†

(School of Electrical and Information Engineering, Tianjin University, Tianjin 300072, China)

Abstract: A new model-free adaptive robust control law based on data-driven methodology is proposed for the attitude
control of a small-size unmanned helicopter. Different from most exiting model based control algorithms which required
exact dynamic model knowledge of the helicopter, the proposed control law depends only on the input and output data of
the helicopters.By using the data-driven methodology, the dependence of the control algorithm on the prior knowledge of
the helicopter dynamics model is reduced and the influence of the system uncertainties are compensated. The controller
designing depends only on the measured input and output data of the unmanned helicopter, and the sliding mode reaching
law improves the robustness of the system. Finally, real-time experiments are performed on a helicopter attitude control
testbed.The experiment results show that the control scheme proposed in this paper achieves good control performance with
good robustness with respect to system uncertainties and external wind disturbances.

Key words: unmanned helicopter; data-driven control; model-free adaptive control

1 引引引言言言(Introduction)
小型无人直升机是不需要人驾驶,能够完成自主

飞行任务的特殊飞行器[1].此类飞行器具有垂直起
降、低空飞行等诸多特点,在各个领域得到了广泛的
应用.同时,由于无人直升机具有强耦合、非线性、数
学模型复杂等特点[2],使得对无人直升机的动力学分
析建模和控制器设计都较为困难.

近年来,无人直升机的飞行控制受到了国内外学

者的广泛关注[3].线性控制方法是目前常用的无人直
升机控制方法,例如文献[4]中采用的线性二次高斯控
制(linear-quadratic-Gaussian control, LQC)方法,以及
文献[5]中采用的H∞控制方法都属于线性控制方

法.但是线性控制方法大都是基于线性化的模型设计
控制器,其处理系统耦合以及系统不确定因素的能力
有限[6].为了克服线性控制方法中的不足,研究人员
设计了不同的非线性控制方法用于无人机控制,例如
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文献[7]基于线性的无人直升机模型,利用反步法设计
了控制器;文献[8]在模型中加入未知扰动,并利用滑
模控制补偿了未知外界扰动的影响:文献[9]将神经网
络与反步法相结合,实现了无人直升机的位置控
制.非线性算法的应用很大程度上提高了无人直升机
的飞行性能,但存在较多的不足之处,例如:直接利用
难以测量的挥舞角作为控制输入、直接忽略旋翼动力

学特性和旋翼挥舞动力学特性进行控制器设计、没有

合理的考虑未建模动态对系统的影响、没有有效考虑

系统的抗干扰能力以及仅有数值仿真而无实际飞行

实验验证等[10].特别指出的是,大多数线性控制和非
线性控制算法对系统模型依赖性较强,但目前已有的
直升机动力学模型均存在模型不确定性以及未建模

动态特性等问题,这些不可避免地会影响其飞行性能
和完成飞行任务的质量[11].对于小型无人直升机系
统,虽然其精确的数学模型难以构建,但其输入输出
数据却是容易获得的.因此,本文将采用数据驱动控
制技术实现无人直升机的姿态控制.

数据驱动控制(data driven control, DDC)是指控制
器设计过程中并不显含或隐含受控过程的数学模型

信息,仅利用受控系统的在线或者离线I/O数据以及
经过数据处理而得到的知识来设计控制器,并在一定
的假设条件下有收敛性、稳定性保障和鲁棒性结论的

控制理论与方法.文献[12]从控制理论、控制理论的
应用以及控制理论的发展历程3个方面详细陈述了数
据驱动控制理论方法存在的必要性.目前数据驱动控
制技术广泛应用于交通运输业[13]、机械制造业[14]、

化工生产[15]以及电机控制[16]等领域.

无模型自适应控制(model free adaptive control,
MFAC)技术作为数据驱动控制技术的一种,因具有完
整的理论分析受到了很多学者的广泛关注.该方法的
大体思想可以归结为:在满足一定假设条件的基础上,
引入新的伪偏导数的概念,在离散系统的每个工作点
处,建立一个等价的虚拟的动态线性化模型,然后利
用这个动态线性化模型进行控制器设计、结构自适应

律设计以及稳定性分析等[12].伪偏导数的存在性是
由Cauchy中值定理和一些数值方程的解来保证的,其
对时变参数、时变结构以及系统阶数变化等不确定因

素不敏感,因此无模型自适应控制避免了未建模动态
的影响,而其不确定性主要由扰动或者数据不完备引
起.文献[16]将无模型自适应控制应用于直线电机控
制中,在控制精度方面和PID控制进行了对比.文
献[17]将无模型自适应控制和神经网络控制相结合,
利用神经网络实时在线调节控制器参数,并将其应用
于三容立体水箱实验中.文献[18]针对小型无人直升
机的偏航角控制问题,设计了基于无模型自适应控制
理论的控制器,并进行了数值仿真.

小型无人直升机的数学模型复杂,想要建立一个

精确的数学模型十分困难.无模型自适应控制理论方
法只需要系统的输入输出数据就能够实现无人直升

机的姿态控制,避免了设计控制器时对系统模型的严
重依赖.因此,本文首先分析了无人直升机的动力学
特性,然后采用无模型自适应控制的理论方法,设计
了一种新型的无模型自适滑模控制器,并且对其闭环
系统的稳定性进行了分析,最后通过无人直升机飞行
控制实验平台对所设计的控制方法进行了实验验证.

本文的创新性在于: 1)设计控制器时只利用了系
统的输入输出数据,未使用系统的动力学模型,这样
就避免了未建模动态或者系统模型参数不确定性等

因素的影响; 2)本文利用直升机的横向周期变距、纵
向周期变距以及尾桨总距作为控制输入进行设计,避
免了使用不可测量的旋翼挥舞角作为控制输入,便于
实际飞行控制实现; 3)本文设计的鲁棒控制器可以有
效地增强系统的抗扰能力; 4)本文提出的算法具有较
好的可实现性,并已在飞行实验平台上进行了实时控
制验证.

2 小小小型型型无无无人人人直直直升升升机机机动动动力力力学学学模模模型型型及及及动动动态态态变变变换换换

(Dynamic model and dynamic transforma-
tion of small unmanned helicopter)
小型无人直升机的动力学模型可写成如下形式[5]:

M(η)η̈ + C(η, η̇)η̇ + τd = S−T(ADδ +B), (1)

其中: M(η)代表惯量矩阵, C(η, η̇)代表科氏力矩阵,
τd(t)代表有界扰动力矩向量, S(t)代表角速度变换矩
阵, A ∈ R3×3, B ∈ R3×1代表旋翼动力学相关矩阵,
D ∈R3×3代表旋翼挥舞角动力学相关矩阵. η(t) =
[ϕ(t) θ(t) ψ(t)]T代表姿态角, ϕ(t)为滚转角, θ(t)
为俯仰角, ψ(t)为偏航角. δ(t)=[δlat(t) δlon(t) δped(t)]

T

代表控制输入, δlat(t)代表横向周期变距, δlon(t)代表
纵向周期变距, δped(t)代表尾桨总距. 式(1)中S(t)
的定义如下:

S =


1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ

0 cosϕ − sinϕ

0
sinϕ

cos θ

cosϕ

cos θ

 . (2)

为了方便后续控制设计,这里定义系统姿态跟踪
误差e(t) ∈ R3×1及其滤波误差r(t) ∈ R3×1为如下形

式: {
e = ηd − η,

r = ė+ αe,
(3)

其中: α = diag{α1, α2, α3} ∈ R3×3为正定对称增益

阵, ηd(t) = [ϕd(t) θd(t) ψd(t)]
T是期望的有界姿

态轨迹.对r求关于时间的一阶导数,并代入式(1),可
得滤波误差的开环动态方程为如下表达式:

ṙ =(α−M−1C)r −M−1S−TADδ+
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M−1[C(η̇d + αe) + τd − S−TB] + η̈d − α2e.

(4)

在式(4)中η̇d(t), η̈d(t) ∈ R3×1代表期望姿态关于时间

的一阶以及二阶导数.

为了下文计算方便,这里定义辅助函数N(η(i), t)

为如下形式:

N(η(i), t) =

M−1[C(η̇d + αe) + τd − S−TB] + η̈d − α2e, (5)

则式(4)可被改写为

ṙ = (α−M−1C)r −M−1S−TADδ +N. (6)

对于一个离散系统而言,在k时刻η(k)和η̇(k), η̈(k)
是一个确定的值,而M(η), C(η,η̇), A, D, B, τd(t),
N(η(i), t), r(t)在k时刻也是确定的矩阵,并设y(k) =
r(k),因此式(6)可以写成如下形式:

ẏ(k) =
α(k)M(k)− C(k)

M(k)
y(k)−

S−T(k)A(k)D(k)

M(k)
δ(k) +N(k). (7)

由于ẏ(k) = [y(k + 1)− y(k)]/T ,其中T是采样时间,
式(7)可表达为

y(k + 1) =[I +
T (α(k)M(k)− C(k))

M(k)
]y(k)−

TS−T(k)A(k)D(k)

M(k)
δ(k) + TN(k).

(8)

定义H(k)∈R6×1为一个由δ(k), y(k)构成的向量

H(k) =

[
y(k)

δ(k)

]
, (9)

记

∆H(k) = H(k)−H(k − 1) =

[
∆y(k)

∆δ(k)

]
.

对于式(8)这样一个系统,它满足如下两个条件:
①除有限时间点外, y(k + 1)关于y(k), δ(k)偏导数

连续;②除有限时间点外,系统满足广义Lipschitz条
件.即对任意时刻k1 ̸= k2,

k1k2 > 0, δ(k1) ̸= δ(k2),

∥y(k1 + 1)− y(k2 + 1)∥ 6
b∥H(k1)−H(k2)∥.

为了后文控制器的设计,接下来提出如下的定理,
同时为了方便下面定理的叙述,记∆y(k + 1) =

y(k + 1)− y(k)为相邻两个时刻的输出变化, ∆δ(k)
= δ(k)− δ(k − 1)为相邻两个时刻的输入变化.

定定定理理理 1 对于满足上述条件①和②的系统,当

∥∆H(k)∥ ̸= 0, 一定存在一个时变参数矩阵Φ(k) ∈
R6×3,使系统可转化为如下数据模型:

∆y(k + 1) = Φ(k)∆H(k), (10)

对任意时刻k, Φ(k)=[ϕ1(k) ϕ2(k)]
T, ϕ1(k), ϕ2(k)

∈ R3×3是有界的.

证证证 由∆y(k + 1)的定义和系统(8)可知

∆y(k + 1) =

y(k + 1)− y(k) =

(I +
T (αM(k)− C(k))

M(k)
)y(k)−

TS−TA(k)D(k)

M(k)
δ(k) + TN(k)−

(I +
T (αM(k)− C(k))

M(k)
)y(k − 1)+

TS−TA(k)D(k)

M(k)
δ(k − 1)− TN(k)+

(I +
T (αM(k)− C(k))

M(k)
)y(k − 1)−

TS−TA(k)D(k)

M(k)
δ(k − 1) + TN(k)−

(I +
T (αM(k − 1)− C(k − 1))

M(k − 1)
)y(k − 1)+

TS−TA(k − 1)D(k − 1)

M(k − 1)
δ(k − 1)−

TN(k − 1). (11)

下面定义W (k)为如下形式:

W (k) =

(I +
T (αM(k)− C(k))

M(k)
)y(k − 1)−

TS−TA(k)D(k)

M(k)
δ(k − 1) + TN(k)−

(I +
T (αM(k − 1)− C(k − 1))

M(k − 1)
)y(k − 1)+

TS−TA(k − 1)D(k − 1)

M(k − 1)
δ(k − 1)−

TN(k − 1), (12)

则

∆y(k + 1) =

∂y(k + 1)

∂y(k)
∆y(k) +

∂y(k + 1)

∂δ(k)
∆δ(k) +W (k),

(13)

其中
∂y(k+1)

∂y(k)
,
∂y(k+1)

∂δ(k)
是y(k), δ(k)关于y(k+1)

的偏导数在[y(k), δ(k)]和[y(k− 1), δ(k− 1)]之间某
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点的值.

对于每一个固定时刻 k,考虑如下含有G(k) ∈
R3×6的方程

W (k) = G(k)∆H(k), (14)

对每一个∥∆H(k)∥ ̸= 0,上式一定至少存在一个解

G∗(k),令

Φ(k) = G∗(k) + [
∂y(k + 1)

∂y(k)
,
∂y(k + 1)

∂δ(k)
],

因此得出结论∆y(k + 1) = Φ(k)∆H(k), 即

y(k + 1) = ϕ1(k)∆y(k) + ϕ2(k)∆δ(k) + y(k).

(15)

证毕.

3 控控控制制制器器器设设设计计计(Controller design)
控制器设计共分为3个部分: 首先利用无模型自适

应控制理论设计控制器;然后为了增强系统的鲁棒性,
补偿未知外界扰动的影响,本文加入了滑模控制,并
将无模型自适应控制和滑模控制结合起来,构成最终
的控制器;最后通过理论证明了控制误差的收敛性和
闭环系统的稳定性.

3.1 无无无模模模型型型自自自适适适应应应控控控制制制器器器 (Model-free adaptive
controller)
为方便后续控制设计,这里定义一个准则函数

J(u(k))[19]如下:

J(u(k)) =∥yd(k + 1)− y(k + 1)∥2+
λ∥δ(k)− δ(k − 1)∥2, (16)

其中: yd(k + 1)是期望的输出信号, λ > 0是一个权

重因子.

将式(15)代入式(16),然后对式(16)求关于δ(k)的
偏导,并令式(16)等于0,可得

δMFA(k) =

δMFA(k − 1)+

ρϕT
2 (yd(k + 1)− y(k)− ϕ1(k)∆y(k))

∥ϕ2(k)∥2 + λ
, (17)

其中ρ ∈ (0, 1]是一个步长因子,目的是使该算法具有
较好的灵活性.

接下来,本文利用如下准则来估计时变参数Φ(k),

J(Φ(k)) =∥∆y(k)− Φ(k)∆H(k)∥2+
µ∥Φ(k)− Φ̂(k − 1)∥2, (18)

其中Φ(k) = Φ̂(k − 1) + ∆Φ(k), µ > 0是一个权重

因子.

对式(18)求关于Φ(k)的偏导,并令式(18)等于0,
可得

ϕ̂1(k) =

ϕ̂1(k − 1)+

β(∆y(k)− Φ̂(k − 1)∆H(k − 1))∆y(k − 1)T

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
,

(19)

ϕ̂2(k) =

ϕ̂2(k − 1)+

β(∆y(k)− Φ̂(k − 1)∆H(k − 1))∆δ(k − 1)T

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
.

(20)

3.2 滑滑滑模模模控控控制制制器器器(Sliding mode controller)
为了补偿未知外界扰动的影响,提高系统的鲁棒

性,本文在控制器设计中加入了离散滑模控制.以下
是具体设计方法.

设系统误差为

ey(k) = yd(k)− y(k). (21)

设s(k) = ey(k),因此s(k + 1)可写成如下形式:

s(k + 1) = ey(k + 1) =

yd(k + 1)− ϕ1(k)∆y(k)− ϕ2(k)∆δ(k)− y(k).

(22)

设计滑模控制律为

s(k + 1)− s(k) = −qTs(k)− εT sgn(s(k)), (23)

其中: sgn(·)代表标准符号函数, T代表离散采样时间,
ε > 0, q > 0, 且满足1− qT > 0.

将式(22)代入式(23)可得:

δSM(k) =
yd(k + 1)− ϕ1(k)∆y(k)− y(k)

ϕ2(k)
−

(1− qT )s(k) + εT sgn(s(k)), (24)

则最终控制器设计为如下形式:

δ(k) = δMFA(k) +KδSM(k), (25)

其中: K = diag{k1, k2, k3} ∈ R3×3, k1, k2, k3 > 0

是一个权重因子.

3.3 稳稳稳定定定性性性分分分析析析(Stability analysis)
本文的稳定性分析主要结论可由下列定理给出.

定定定理理理 2 对于系统(15),选取式(17)(24)中所设计
的控制器,则系统误差ey(k)渐近收敛到零.

证证证 稳定性证明分为两部分: 1)证明Φ̂(k)的估计
值是有界的; 2)证明 lim

k→∞
∥ey(k)∥ = 0.

第第第1部部部分分分 令ϕ̃1(k)= ϕ̂1(k)−ϕ1(k), ϕ̃2(k)= ϕ̂2(k)

−ϕ2(k),然后在式(19)和式(20)两边分别减去ϕ1(k),

ϕ2(k)可得
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ϕ̃1(k) = ϕ̃1(k − 1)−
ϕ̃1(k − 1)β∥∆y(k − 1)∥2

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
−

ϕ̃2(k − 1)β∆δ(k − 1)∆y(k − 1)T

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
+

ϕ1(k − 1)− ϕ1(k), (26)

ϕ̃2(k) = ϕ̃2(k − 1)−
ϕ̃2(k − 1)β∥∆δ(k − 1)∥2

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
−

ϕ̃1(k − 1)β∆y(k − 1)∆δ(k − 1)T

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
+

ϕ2(k − 1)− ϕ2(k).
(27)

为了方便证明,本文定义

F11(k) =
β∥∆y(k − 1)∥2

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
,

F12(k) =
β∆δ(k − 1)∆y(k − 1)T

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
,

F21(k) =
β∥∆δ(k − 1)∥2

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
,

F22(k) =
β∆y(k − 1)∆δ(k − 1)T

µ+ ∥∆y(k − 1)∥2 + ∥∆δ(k − 1)∥2
.

(28)

由于系统是Lipschitz的,因此存在正常数b1, b2使得
∥ϕ1(k)∥ 6 b1,∥ϕ2(k)∥ 6 b2,,所以

∥ϕ1(k−1)−ϕ1(k)∥62b1, ∥ϕ2(k−1)−ϕ2(k)∥62b2,

因此

∥ϕ̃1(k)∥ 6 ∥ϕ̃1(k − 1)∥∥ [I − F11(k)] ∥+
∥ϕ̃1(k − 1)∥∥F12(k)∥+ 2b1, (29)

∥ϕ̃2(k)∥ 6 ∥ϕ̃2(k − 1)∥∥ [I − F21(k)] ∥+
∥ϕ̃2(k − 1)∥∥F22(k)∥+ 2b2, (30)

其中:

β ∈ (0, 1], µ > 0, ∥[I − F11(k)]∥ ∈ (0, 1),

∥F12(k)∥ ∈ (0, 1), ∥[I − F21(k)]∥ ∈ (0, 1),

∥F22(k)∥ ∈ (0, 1).

所以ϕ̃1(k), ϕ̃2(k)是有界的,同时∥ϕ1(k)∥6b1, ∥ϕ2(k)∥
6 b2,,也就意味着ϕ̂1(k), ϕ̂2(k)是有界的.

第第第2部部部分分分 设系统误差为

ey(k) = yd(k)− y(k). (31)

将式(15)和式(17)代入式(31)得

ey(k + 1) =

[I − ρϕ̂2(k)ϕ̂2(k)
T

∥ϕ̂2(k)∥2 + λ
][ey(k)− ϕ̂1(k)∆y(k)], (32)

其中ρ ∈ (0, 1], λ > 0.因此

∥[I − ρϕ̂2(k)ϕ̂2(k)
T

∥ϕ̂2(k)∥2 + λ
]∥ ∈ (0, 1),

且ϕ̂1是有界的, lim
k→∞

∆y(k)=0,因此 lim
k→∞

ey(k)=0.

证毕.

4 实实实验验验验验验证证证(Experimental verification)
4.1 实实实验验验平平平台台台介介介绍绍绍(Introduction of testbed)
为了验证本文控制算法的有效性及实用性,本文

利用本研究组自主设计开发的无人直升机姿态飞行

实验平台,如图1所示,进行了实时的镇定和抗风扰实
验.该实验平台选用TREX–450小型电动航模直升机,
以及研华ARK–3360L工控机作为上位机主控制器,
用于解算复杂控制算法,并实时记录实验数据.

实验1共分为两组:第1组实验采用本文所提出的
控制方法 (model-free adaptive sliding mode control,
MFASMC),通过姿态镇定来验证其控制性能;第2组
实验加入阵风的扰动,用以验证本文所提出的控制算
法的鲁棒性,并与迭代反馈整定方法(iterative feed-
back tunning, IFT)作对比,用于比较两种方法的控制
性能.

图 1 实验平台

Fig. 1 Experimental platform

4.2 姿姿姿态态态镇镇镇定定定实实实验验验(Attitude stabilization experi-
ment)
本实验中小型无人直升机的控制参数选取如下:

ϕ1 = diag{1, 1.5, 1.8}, ϕ2 = diag{2, 2.5, 2.5},
ρ = 0.1, β = 0.5, α = diag{0.01, 0.01, 0.05},
λ = µ = 1, K = diag{1.8, 1.8, 0.05},
q = 800, ε = 20,

y(k − 1) = y(k − 2) = [0 0 0]T,

δ(k − 1) = δ(k − 2) = [0 0 0]T.

实验过程首先由操作人员手动操控无人直升机起

飞,然后通过遥控器切换自动飞行状态.将姿态的期
望值为ηd = [0 0 0]T,采用本文中所设计的控制器,
在实验开始10 s后进行手动转自动切换,控制量δlat(t)
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和δlon(t)控制无人直升机的滚转角与俯仰角,从而控
制直升机横向和纵向飞行,控制量δped(t)单独控制无
人直升机的偏航角,用来控制直升机自身的旋转,最
终实验结果如图2所示.

图 2 MFASMC控制算法镇定实验:姿态角

Fig. 2 MFASMC stabilization experiment: attitude angle

由图2可知,在姿态镇定实验中,滚转角及俯仰角
控制精度为±1.5◦,偏航角控制精度±2◦.图3为控制

输入,控制输入量均进行了归一化处理,其数值均稳
定在一定范围内,验证了本文所设计控制器的合理性.

图 3 MFASMC控制算法镇定实验:控制输入量

Fig. 3 MFASMC stabilization experiment: control inputs

4.3 抗抗抗风风风扰扰扰性性性能能能对对对比比比实实实验验验(Comparison of wind
rejection experiments)
为了对比分析本文所提出算法的有效性和鲁棒性,

在相同的条件下,使用迭代反馈整定方法进行实验

对比. 迭代反馈整定是由瑞典学者H.Hjalmarsson在
1994年首先提出的一种数据驱动控制器参数整定方
法.该方法通过迭代估计控制性能指标相对于控制输
入的梯度信息来寻找反馈控制器的最优参数.本文根
据文[20]中提出的有关IFT的控制器设计方法,设计
了相应的IFT控制律

δ(k) = δ(k − 1) +K1e(k) +K2e(k − 1) +

K3e(k − 2), (33)

其中控制器参数为

K1 = diag{11, 11, 0.05},
K2 = diag{−21,−21,−0.05},
K3 = diag{10, 10, 0},
e(k) = ηd(k)− η(k).

在本次实验中,首先完成了无风状态下利用两种
控制器的镇定实验,然后加入侧面风,最终达到加入
某一方向持续阵风的效果.在基于IFT控制算法的实
验中,在实验开始21 s后人为加入阵风的干扰;在基
于MFASMC控制算法的实验中,在实验开始25 s后人
为加入阵风的干扰,风速均为6.5∼7.5 m/s.基于IFT的
控制算法对应的飞行效果如图4所示,基于MFASMC
控制算法对应的飞行效果如图5所示.从图5中可以看
出,在阵风的干扰下, IFT与本文所设计的控制器均能
使无人直升机保持姿态的相对稳定,不过IFT算法能
达到的控制精度仅为滚转角±3◦,俯仰角±7◦,偏航
角±2◦,而本文所提出的无模型自适应滑模控制器可
达到的控制精度为滚转角±2.5◦,俯仰角±2.5◦,偏航
角±2◦.图6为基于IFT的控制算法的控制输入,图7为

基于MFASMC控制算法的控制输入,均稳定在一定范
围内.本文所提出的控制器抗风控制效果远远好于基
于IFT设计的控制器,这也验证了本文所设计的控制
器具有良好的鲁棒性.同时本文对这两次实验进行了
数据分析,分析包括3个姿态角的最大稳态误差以及
均方根误差,详细数据如表1所示.由表1中的数据可
知,本文所设计控制器的最大稳态误差以及均方根误
差都小于基于IFT控制方法所设计的控制器,相比于
偏航角、滚转角以及俯仰角的控制效果更加明显.
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图 4 IFT控制算法抗扰实验:姿态角

Fig. 4 IFT immunity experiment: attitude angle

图 5 MFASMC控制算法抗扰实验:姿态角

Fig. 5 MFASMC immunity experiment: attitude angle

图 6 IFT控制算法抗扰实验:控制输入量

Fig. 6 IFT immunity experiment: control inputs

图 7 MFASMC控制算法抗扰实验:控制输入量

Fig. 7 MFASMC immunity experiment: control inputs

表 1 实验数据分析
Table 1 Experimental data analysis

控制器 MFASMC IFT

ϕ(t)最大稳态误差/(◦) 2.2250 3.0469
ϕ(t)均方根误差/(◦) 0.9281 1.3926
θ(t)最大稳态误差/(◦) 2.2528 7.7813
θ(t)均方根误差/(◦) 0.8118 3.4028

φ(t)最大稳态误差/(◦) 1.5974 1.6438
φ(t)均方根误差/(◦) 0.7110 0.7356

5 结结结论论论(Conclusions)
本文分析了无人直升机姿态动力学特性,针对其

姿态控制问题,设计了基于数据驱动的无模型自适应
鲁棒控制器,然后证明了控制误差的收敛性和闭环系
统的稳定性.实时飞行实验结果表明,论文中提出的
控制设计取得了良好的姿态控制以及抵抗扰动的效

果,并且对于系统不确定性及外界扰动具有较好的鲁
棒性.
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