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基于流场感知的小型飞行器姿态控制

朱苏朋,符文星,杨 军,孙文桃
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摘 要:小型飞行器由于外形尺寸等限制很难实现理想的姿态控制,而自然界中的鸟类却可以完

成高质量的飞行,原因是它们能够获得自身周围的气流信息。受这些自然现象的启发,设计了一

个基于流场感知的小型飞行器姿态控制系统。通过流场感知的气流信息(压力和剪应力)可以计

算出气动力和力矩。建立了一种小型飞行器的非线性三轴姿态动力学模型,将力矩信息引入姿态

运动,然后利用非线性模型预测控制来设计姿态控制器。与传统的控制方法相比,这种新型控制

方法不需要从气动实验获得的先验信息,所用的参数都是由在线测量得到的数据计算得出的,因
此能及时感知外界环境变化并减少响应时间。仿真结果表明,该控制方法可以提高小型飞行器在

复杂流场环境下姿态控制系统的性能。
关键词:小型飞行器;姿态控制;流场感知;非线性模型预测控制
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AttitudeControlofSmallAircraftsBasedon
FlowFieldPerception
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Abstract:Itisdifficulttoachieveidealattitudecontrolofsmallaircraftsduetolimitationsinform
factor,etc.,whilebirdsinnaturecanachievehigh-qualityflightbecausetheycanobtaininforma-
tionregardingtheairflowaroundthem.Inspiredbythesenaturalphenomena,wedesignasmall
aircraftattitudecontrolsystembasedonflowfieldperception.Theaerodynamicforcesandmo-
mentscanbecalculatedwiththeflowinformation(pressureandshearstress)sensedbytheflow
field.Inthispaper,anonlineartriaxialattitudedynamicsmodelisproposedtointroducethemo-
mentinformationintotheattitudemotion,andthenthenonlinearmodelpredictivecontrolisused
todesigntheattitudecontroller.Comparedwithtraditionalcontrolmethods,thisnewcontrol
methoddoesnotrequiretheaerodynamicdataobtainedfromknownexperiments.Theparameters
arecalculatedfromthedatameasuredonlinesothatitcandetectandrespondtochangesintheex-
ternalenvironmentintime.Thesimulationresultsshowthattheproposedcontrolmethodcanim-
provetheperformanceoftheattitudecontrolsystemincomplexflowfieldenvironment.
Keywords:Smallaircrafts;Attitudecontrol;Flowfieldperception;Nonlinearmodelpredic-
tivecontrol
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0 引言

近年来,人们越来越关注小型飞行器的发展。小

型飞行器具有质量小、尺寸小、成本低、结构简单、隐
蔽性好等优点。从20世纪90年代以来,人们就开始

应用小型飞行器以应对大型飞行器或人类无法解决

的问题。美国航空环境公司在1987年生产的第一架

手掷发射背包式无人驾驶飞行器标志了小型无人飞

行器时代的来临。小型飞行器典型的应用有:边境监

视、电路侦查、国土安全和通信中继等。
由于显著地减小了外形尺寸,小型飞行器一般

做低空近距离飞行。而低空复杂的气流环境给飞

行器带来了极大的挑战。首先,相比于传统大型飞

行器,小型飞行器的飞行速度要慢得多,其飞行速

度与风速在同一量级,所以风对于飞行器的影响很

大。机翼上升力的突然变化和当地气流的影响都

可能使小型飞行器失去方向和姿态控制。其次,小
型飞行器可能应用在城市环境,当小型飞行器在城

市中的高大建筑和其他障碍物之间穿行时,其周围

的流场环境将更为复杂。Walshe[1]描述了干扰强

度随着高度和地形的变化,研究表明,在低空城郊

环境下干扰强度变化大于15%。Roth[2]提供了城

市中干扰的复杂状况,研究表明,在离地面数米处

10s内干扰强度变化大于40%。已经有很多文献证

实了干扰给小型飞行器姿态控制系统带来了极大

的威胁[3-4]。小型飞行器姿态控制系统的性能受到

很多因素的影响。而姿态控制系统的设计,包括传

感器等,还需要考虑到小型无人机特殊的限制。所

以小型飞行器控制系统的设计是一个非常具有挑

战性的问题。文献[5]较全面地分析了小型飞行器

特殊的限制带来的姿态控制问题,并回顾了目前小

型飞行器的设计趋势。
侯营东等[6]采 用 基 于 线 性 扩 张 状 态 观 测 器

(LinearExtendedStateObserver,LESO)的自抗扰控

制方法能准确估计并补偿不确定性干扰,实现无人机

对控制指令的精确跟踪。而Thompson等[7]将加速

度反馈引入到小型飞行器姿态控制中以改善控制性

能,将角加速度与角速度用互补滤波器结合在一起,
构成更为有效的、带宽更高的速率传感器。Ren等[8]

利用主翼两侧安装的气压传感器估计滚转扰动力矩,
并将其引入前馈控制,从而提高了飞行稳定性。田磊

设计了一种基于比例积分微分(ProportionalIntegral
Derivative,PID)和LESO的控制方法,选取无人机的

某个状态变量作为控制量,通过简化模型对状态变量

进行解耦控制,进而在控制系统中加入LESO,提高

了模型的抗干扰能力[9]。
我们发现,相比于现有的小型飞行器,鸟类可

以完成十分稳定并具有高机动能力的飞行。例如

一只普通的家燕就能够完成滚转速率很大(超过

5000(°)/s)的飞行[10]。研究表明:鸟类之所以具有

这些杰出的飞行性能,是因为它们能够感知自己周

围的气流环境[11]。
受自然界中的现象启发,设计了一种小型飞行

器姿态控制系统。在以往的研究中,已经有学者利

用压力或剪切力传感器来测量攻角和使前沿气流

分离并进行应用[12-14]。气流信息也可应用在大型

飞行器的健康监控系统中[15]。在文献[16]中,视觉

系统利用了毛发传感器来测量微型飞行器的速度

信息。研究人员已经通过仿真[17]和风洞实验[18]证

明了只利用压力信息就可以使单俯仰控制在稳定

风和扰动风的环境下都获得令人满意的表现。
传统的控制方法将导弹非线性动力学模型进

行线性化,由动力学系数建立弹体的传递函数,从
而求出其控制参数[19]。但是在实际情况中,小型飞

行器的低雷诺数给气动特性带来了很大影响。首

先,小型飞行器的升力系数和俯仰力矩系数随攻角

的变化曲线在大攻角时会呈现出明显的非线性特

性;其次,在一般飞行器控制设计中可以忽略的物

理量,如一些偏导数等,在小型飞行器控制设计中

由于其量级增大,已经不能再被忽略[20];除此之外,
控制设计使用的动力学系数都是通过大量的流体

力学分析或风洞实验或飞行试验获得的,这些系数

可能不够精确,而且当扰动或气流分离出现时会与

真实情况有很大的出入。这些都导致了小型飞行

器线性化后的模型与实际模型存在较大偏差,从而

影响控制器的设计。而且,现有的飞行器控制系统

大都只依赖惯性测量单元测量到的刚体信息作为

反馈信息,不能及时感知和响应外界流场环境的变

化。本文提出的控制方法由压力和剪切力传感器

获得实时流场信息,利用这些信息计算出小型飞行

器的气动力矩,利用力矩信息和姿态信息算出部分

控制参数,然后使用非线性模型预测控制将力矩的

变化信息引入回路进行姿态控制。理论上来讲,这
种方法能够更好地解决扰动和气流分离等问题,及
时感知外界流场环境变化并做出响应。并且由于

气动力矩主要是由压力和剪切力数据直接积分计
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算得到,而不是通过线性化后的力矩系数来求取

的,所以该方法的动力学偏差与其他方法相比也要

小得多。
图1所示为两种小型飞行器的控制系统,实线

展现的是传统的飞行器控制系统。姿态控制系统

的反馈信号是由传统传感器测量得到的,如惯性测

量单元和视觉传感器等。加上虚线后是本文中研

究的控制结构,力矩和刚体信息同时反馈给控制

器,以提高指令跟踪性能。

图1 传统的姿态控制方法和利用流场感知的控制方法

Fig.1 Traditionalattitudecontrolmethodandcontrol

methodusingflowfieldperception

由文献[21],可以得到利用压力和剪切力计算

小型飞行器空气动力和力矩的方法。通过分散在

机翼表面和舵面的微型传感器,可以测量到机翼表

面和舵面的压力和剪切力。理论上,传感器越多,
最后得到的结果越精确。但是受质量和体积等限

制,只能选择有限数目的传感器,一般选择分布在

小型飞行器的平均气动弦长上的。已知这些点附

近的压力和剪切力分布以及位置矢量,通过积分求

和即得作用在小型飞行器上总的气动力和力矩。

图2 小型飞行器

Fig.2 SmallUAV

本文针对图2所示小型飞行器易受风扰动影

响的问题,提出了一种基于流场感知的飞行姿态控

制方案。利用小型飞行器表面贴装的气压传感器

实时测量飞行器周围的流场信息,积分得到飞行器

所受的气动力和力矩,然后利用非线性模型预测控

制设计控制器,该控制器结构取得了良好的仿真

效果。

1 模型建立

如果机翼表面单元的位置矢量为rWS,那么由

压力和剪切力在这个单元上产生的力和力矩可以

如下计算

dfWS=(pWŜeWS
Z +τWS,X̂eWS

X +τWS,ŶeWS
Y )dsWS

X dsWS
Y

dmWS=(rWS-rcg)×(pWŜeWS
Z +τWS,X̂eWS

X +

τWS,ŶeWS
Y )dsWS

X dsWS
Y

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(1)
其中,pWS 是沿着机翼表面内法线êWS

Z 方向的

压力;τWS,X 是沿着机翼表面切线方向并指向前方

êWS
X 方向的剪切力;τWS,Y 是沿着机翼表面切线方向

并指向右侧̂eWS
Y 方向的剪切力;dsWS

X 和dsWS
Y 是无穷

小单元的长度;rcg 是小型飞行器重心的位置矢量。
由式(1)积分可得,作用在整个机翼表面上的

力fWS 和力矩mWS 为

fWS=∯WS
(pWŜeWS

Z +τWS,X̂eWS
X +τWS,ŶeWS

Y )dsWS
X dsWS

Y

mWS=∯WS
(rWS-rcg)×(pWŜeWS

Z +τWS,X̂eWS
X +

τWS,ŶeWS
Y )dsWS

X dsWS
Y

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(2)
其中,舵面上力fRS 和力矩mRS 的计算与机翼

类似。
最后,将机翼和舵面上的力和力矩转换到机体

坐标系上即可求得合力与合力矩。
如图3所示,在小型飞行器表面贴装气压传感

器,由计算流体动力学(ComputationalFluidDy-
namics,CFD)结果表明,240个即可准确地获得流

场信息。

图3 全机240个气压传感器分布位置图

Fig.3 240pressuresensorsontheUAV

在机体系的无人机姿态动力学方程为

331
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



导航定位与授时 2020年11月

ṗ
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(4)

其中,p、q、r分别为弹体坐标系转动角速度沿

弹体坐标系各轴的分量;ϕ、θ、ψ分别为滚转角、俯仰

角和偏航角;L、M、N 分别为沿各弹体轴的气动力

矩;I是相对重心的转动惯量矩阵。令x1=p,x2=
q,x3=r,y1=ϕ,y2=θ,y3=ψ,则x=[p,q,r]T,y
=[ϕ,θ,ψ]T。MB=[L,M,N]T 是风速、姿态和舵

偏的非线性函数,如果用这个模型,很难设计出一

个控制器。因此,用泰勒展开把力矩在控制变量u0

附近展开

L
M
N

ì

î

í

ï
ï

ïï

ü

þ

ý

ï
ï

ïï
=MB=MB u=u0 +

∂MB

∂u u=u0
Δu+O Δu2( )

(5)
L
M
N

ì

î

í

ï
ï

ïï

ü

þ

ý

ï
ï

ïï
=MB=MB u=u0 +

1
2ρSLV

2 ∂K
∂u u=u0

æ

è
ç

ö

ø
÷Δu+

O Δu2( ) (6)

其中,MB u=utrim =
1
2ρSLV

2K。

在这里Δu=u-u0,是当前控制信号u和加入

增量之前的控制信号u0 之差。定义Kδ =
∂K
∂u u=u0

,

在这里Kδ =

0 Klδa

Kmδe 0
0 Knδa

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

,则

MB=MB u=u0 +
1
2ρSLV

2KδΔu (7)

因此,用在控制器设计的标称模型为

ẋ=I-1 MB u=u0 +
1
2ρSLV

2KδΔu-SωIx
æ

è
ç

ö

ø
÷

ẏ=KRMx

ì

î

í

ï
ï

ïï

(8)

其中,Sω =
0 -r q
r 0 -p
-q p 0

é
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2 控制回路设计

与传统的非线性模型控制算法[22-24]不同,本文

考虑了跟踪问题,设计了一个预测控制器使输出y
能够最优跟踪参考信号yD。

为了简化符号,同时尽量使原理更容易理解,
在这里先以单输入单输出的非线性系统进行说明。

一个典型的非线性单输入单输出系统可以描

述为

ẋ(t)=f(x(t),u(t))

y(t)=h(x(t)){ (9)

在这里x、u、y 分别是状态变量、输入和输出

变量。
为了简化,接下来引入如下变量

Dfxh(x)=
∂h(x)
∂x f(x,u) (10)

Dk
fxh(x)=

∂Dk-1
fxh(x)
∂x f(x,u), k>1(11)

DuDk
fxh(x)=

∂Dk
fxh(x)
∂u

(12)

根据文献[25],最后得到的控制方法如下

u̇(σ)=(DuDμ
fxh(x))-1(KMμ(σ)-Dμ+1

fxh(x)+
y[μ+1]
D (σ)) (13)

其中,控制增益K 的计算参考文献[25],且

Mμ(σ)=

yD(σ)-h(x)

y[1]
D (σ)-D1

fxh(x)
︙

y[μ]
D (σ)-Dμ

fxh(x)

æ

è

ç
ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷
÷

(14)

从控制律就可以看出,这是一个非线性状态变

量反馈控制律。利用控制律计算控制量的导数,用
到了状态变量、当前的控制量和参考信号,并通过

对时间积分获得下一时刻的控制量。
类似地,将该控制方法应用到多输入多输出的

小型飞行器姿态动力学模型上

ẋ=I-1 MB u=u0 +
1
2ρSLV

2KδΔu-SωIx
æ

è
ç

ö

ø
÷

ẏ=KRMx

ì

î

í

ï
ï

ïï

(15)

实时测量信息计算得到的 M̂B=MB u=u0
。一

般来讲,在实际情况中Kδ 的变化不大。设计了一个

简单的在线辨识环节来测量并校正Kδ,这样可以防

止Kδ 的值与实际情况相比出现过大的偏差。以俯

仰通道为例,不同俯仰舵偏角下俯仰力矩系数随攻

角的变化不大,而不同攻角下俯仰力矩系数随舵偏
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角的变化曲线线性度较好,所以认为Kmδe 是一个常

值,辨识方法如下

M
1
2ρSLV

2
=f(α,δe)=Km0+Kmαα+Kmδeδe (16)

力矩、攻角、舵偏都可以通过在线测量或估算

得出,所以在开始仿真后很快就能得出Kmδe 的近似

值􀮃Kmδe
,此后都采用在初始很短的时间内获得的

􀮃Kmδe 值进行计算。类似地,可以得到􀭾Kδ。
因此,用在控制器设计的标称模型为

ẋ=I-1 M̂B+
1
2ρSLV

2􀭾KδΔu-SωIx
æ

è
ç

ö

ø
÷

ẏ=KRMx

ì

î

í

ï
ï

ïï

(17)

那么

ẍ=I-1(̂M
·

B+ρSLV̇V􀭾KδΔu+
1
2ρSLV

2􀭾KδΔ̇u-

ṠωIx-Sωİx) (18)
又有

ẏ=
ϕ
·

θ
·

ψ
·

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

ü

þ

ý

ï
ï

ï
ï

=

1 sinϕtanθ cosϕtanθ
0 cosϕ -sinϕ

0 sinϕ
cosθ

cosϕ
cosθ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

p
q
r

ì

î

í

ï
ï

ïï

ü

þ

ý

ï
ï

ïï
=KRMx

(19)

y
…
=2̇KRṀx+KRM̈x+K̈RMx (20)

代入式(13)可得

Δ̇u=B-1[K(yU
D-yU)+yL1

D -A] (21)
其中

A=2̇KRṀx+K̈RMx+

KRMI-1(̂M
·

B+ρSLV̇V􀭾KδΔu-ṠωIx-Sωİx)

B=
1
2ρSV

2KRMI-1􀭾Kδ

最后可得控制量为

u=u0+∫Δ̇u (22)

仿真模块图如图4所示。

图4 仿真模块图

Fig.4 Simulationdiagram

3 仿真验证

设初始角度均为0°,小型飞行器的速度为20m/

s,推力为20N。Kmδe 在初始时假设为一个小值1。
图5所示为俯仰力矩系数随攻角的变化曲线,可

以看出实际俯仰力矩系数与实验俯仰力矩系数有很

大区别。按照实验得到的数据设计的PID控制器在

实际情况中会失效,不能实现姿态控制。而本文方法

在这种情况下依然能完成较好的姿态控制。

图5 实验俯仰力矩系数与实际俯仰力矩系数对比

Fig.5 Comparisonbetweenexperimentalpitchmoment

coefficientandactualpitchmomentcoefficient

1)假设力矩测量完全无噪声和偏差时

以俯仰通道为例,直接令u0=(0,0)。
图6和图7中,数据1是没有任何扰动的结果,

数据2是加入了水平扰动风的结果,数据3是开始

无扰动而5s以后加入了速度为5m/s的垂直风的

结果。其中水平扰动风为平均速度为10m/s,方差

为4m/s的高斯分布。

图6 在不同扰动情况下俯仰角从0°变化至5°

Fig.6 Pitchanglechangesfrom0°to5°under

differentdisturbances
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图7 在不同扰动情况下俯仰角从0°变化至12°

Fig.7 Pitchanglechangesfrom0°to12°under

differentdisturbances

可以看出,在阵风干扰的情况下,基于气流信

息的非线性模型预测控制也能够维持小型飞行器

的姿态稳定,实现较好的姿态控制。

2)力矩测量存在高斯噪声时

图8中,数据1存在平均值为0,方差为0.03
的高斯噪声是俯仰角从0°变化到5°的曲线,数据2
存在平均值为0,方差为0.03的高斯噪声是俯仰角

从0°变化到12°的曲线。可以看出,控制器仍然能

较好地控制姿态。但是由于加入了滤波环节,导致

了参数滞后,在开始时俯仰角偏差较大(比较图6
和图7)。

图8 力矩测量存在噪声时俯仰角的变化情况

Fig.8 Changesofpitchangleinthepresenceofmoment

measurementnoise

4 结论

和现有的小型飞行器控制系统不同,本文提出

了一种基于流场感知的新型控制方法来控制小型

飞行器的三轴姿态。在这种控制方法中,利用了分

布在小型飞行器表面的气流传感器来获得飞行器

表面压力和剪切力的信息,并利用这些信息计算出

气动力矩。再利用力矩信息来辨识控制参数,并将

力矩的变化信息应用到非线性模型预测控制中,从
而获得了控制增量,得到了一种新型控制方法。这

种控制方法和传统的控制方法不同,不需要事先已

知大量的气动数据,而是依靠微型传感器上测量的

气流信息计算出力矩来实现控制。仿真结果表明:
本文提出的控制方法能够使小型飞行器在阵风干

扰较大的环境下实现良好的姿态控制。
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