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摘要：针对三自由度直升机模型系统的位置跟踪问题，考虑到该模型系统是一个典型的高阶、不稳定、多变量、非线性系统，为了获

得令人满意的控制效果，通常采用复杂的控制方法如线性二次型调节器（LQR）控制，该方法对模型的精确性要求较高，所建立系统

模型的精度高低直接影响控制效果的好坏。为获得该模型系统较满意的控制方案，从实际应用的角度出发，采用逻辑控制方法设计

出了逻辑控制器，它可直接根据当前偏差和偏差变化量计算出与此相适应的控制量，不需要对系统进行建模，具有较强的抗干扰性

能；针对时滞问题，通过引入微分反馈，抑制了由时滞引起的超调；最后进行了半实物仿真实验。研究结果表明：该方法调节时间更

短，几乎零超调，控制效果明显优于LQR控制。

关键词：三自由度直升机；逻辑控制；微分反馈；线性二次型调节器

中图分类号：V275+.1；TP273 文献标志码：A 文章编号：1001-4551（2013）03-0257-04

Logic controller of 3-DOF helicopter
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Abstract：Aiming at location tracking of 3-DOF（degree of freedom）helicopter model system which is a typical high-level，unstable，
multi-variable，non-linear system，a more complex method was used to control the system in order to obtain satisfactory effect，such as
linear quadratic requlator（LQR）control. But an accurate model that affecting the control effect directly was required. In order to obtain
satisfactory control programme of the model system，a logical controller which could calculate the proper output amount according to the
current error and the change of the error was used without establishing the system modeling. Besides，differential feedback was added to
suppress the overshoot caused by the time delay. The results indicate that the method which has shorter adjustment time，almost no
overshoot is better than LQR control method obviously. Semi physical simulation also shows the feasibility of the method.
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0 引 言

三自由度直升机模型系统是一个典型的高阶次、

不稳定、多变量、非线性、强耦合的控制系统，是控制工

程领域较为复杂的被控对象，它能够部分地模拟实际

直升机的姿态和飞行，因此有很大的应用价值。本研

究分析的对象三自由度直升机（3-DOF）模型系统，是

加拿大Quanser公司生产的一款实时仿真平台。

针对三自由度直升机模型系统的位置跟踪问题，为

了获得令人满意的控制效果，研究者通常采用复杂的控

制方法，如传统的PD控制［1］、PID控制［2］以及目前比较成

熟的线性二次型调节器（LQR）控制［3］等，但这些控制方

式虽然能够实现对直升机位置的跟踪，但在调节时间和

超调量等方面的控制效果不尽人意。另外，还有许多学

者也提出了很多新的方法，例如模糊控制［4］、自适应控

制［5］以及预测控制［6］等，这些方法虽然在很大程度上改
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善了系统的控制效果，但实现起来还是比较复杂。

根据以上分析结果，为了获得该模型系统较满意

的控制方案，本研究从实际应用的角度出发，采用逻

辑控制方法，直接根据当前的偏差和偏差变化量计算

出与此相适应的控制量；针对时滞问题，通过引入微

分反馈［7］，来抑制由时滞引起的超调。

1 三自由度直升机模型

1.1 系统简介

三自由度直升机模型系统是研究直升机飞行控

制技术的平台，该系统由：①直升机实验本体，②电控

箱，③由运动控制卡和 PC机组成的控制平台三大部

分组成［8］。

直升机实验本体由：机械本体、螺旋桨电机、平衡

块、位置传感器、集电环组成。位置传感器2个直流电

机被安装在直升机本体的末端来驱动 2个螺旋桨，通

过安装在支点和两个螺旋桨中心的编码器把直升机

的高度角、螺旋桨的翻转角和旋转速度反馈到控制

卡，再由用户编写的控制算法计算出控制量，发送至3
个电机，进行直升机飞行姿态和速度的控制。

直升机实验本体组成如图1所示［9］。

图1 直升机实体图

1.2 系统数学模型

三自由度直升机模型系统是一个欠驱动的模型

系统，它的动力主要来源于后端的 2个推进器。推进

器的动力大小 F 与电压 u 成正比，其关系如下：

F = kc ⋅ u （1）
式中：kc —比例常数。

根据系统的特点，三自由度直升机模型可分 3个
轴来描述，分别为：高度轴、横侧轴、旋转轴［10-11］。

本研究中涉及到的变量及常量含义如下：

M ：直升机模型的有效质量；
g ：重力加速度；
Mg ：直升机模型的有效重力值；

L1 ：电机与支点的距离；

LP ：每个电机与横侧轴的距离；

ε ：高度角；

p ：横侧角；
γ ：旋转角速度；
ε0 ：高度角的初始值。

（1）高度轴。高度轴的转矩是由前后两个电机产

生的升力 Fa 和 Fb 产生的，当升力大于重力 Mg 时，直

升机上升；反之直升机下降。根据动力学原理，可得

关系如下：
Jeε̈ = kc(ua + ub)L1 cos(p) -MgL1 cos(ε - ε0) （2）

式中：Je —俯仰轴的转动惯量；ε̈ —俯仰轴的旋转加

速度；ua ，ub —前、后电机的电压；Fa ，Fb —前、后两

个电机产生的升力。

（2）横侧轴。横侧轴由两个螺旋桨电机产生的升

力控制，如果 Fa 产生的升力大于（或小于）Fb 产生的

升力，这样就会产生一个侧向力，使直升机围绕基座

正向（或反向）旋转。其动力学方程为：
Jp p̈ =FaLp -FbLp

Jp p̈ = kcLp(ua - ub)
（3）

式中：Jp —横侧轴的转动惯量，p̈ —横侧轴的旋转加

速度。

（3）旋转轴。旋转轴的动力来源是螺旋桨横侧轴

倾斜时产生的水平方向升力，对于比较小的横侧角，

这个力需要使直升机在空中保持平衡，大约为 Mg 。
Mg 的水平分量会对旋转轴产生一个力矩，旋转轴由

这个力产生旋转加速度，其动力学方程为：
Jt γ̇ = -Mg sin(p)L1 （4）

式中：Jt —旋转轴的转动惯量，γ̇ —旋转角加速度。

2 逻辑控制器设计

2.1 逻辑控制器原理

系统的运行特性表征为系统偏差及偏差变化率

大小的组合情况。本研究将系统偏差及偏差变化率

的大小各自分为 3类。这样的组合变化就有 9种情

况，每种情况都代表系统的一种运动模式，称之为工

况［12］。控制器根据工况的不同采用相应的控制作用，

及时向控制系统进行能量补充和消耗，从而达到控制

目的和跟踪性能要求。

工况的确定和相应的控制作用如表1所示。
表1 系统9种工况下开环增益的调整规则

e e0

-e0  e e0

e-e0

ė ė0

K4 +（多加）

K1 +（微加）

K2 -（弱减）

-ė0  ė ė0

K3 +（稍加）

K0（保持）

K3 -（稍减）

ė-ė0

K2 +（弱加）

K1 -（微减）

K4 -（多减）

表 1中，K0 为系统稳态时对应的开环增益，其他

工况的开环增益则是在 K0 基础上依次微加、弱加、稍

加和多加，或者依次微减、弱减、稍减和多减。假设误
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差为 e ，误差变化率为 ė ，根据控制精度预设它们的上

限分别为 e0 和 ė0 ，下限分别为 -e0 和 -ė0 。

控制器应满足的基本条件如下［13］：
K4 + K3 + K2 + K1 + K0 K1 - K2 - K3 - K4 - （5）
从表 1中可以看出，通过反馈得到的 e 和 ė 主要

作用是确定系统当前的工况，一旦确定了当前的工

况，控制增益就保持不变，具有开环系统的特征。这

使得该逻辑控制器既有闭合控制的稳定性同时又有

开环控制的快速性。

2.2 微分反馈作用

本研究针对高度角和横侧角分别设计控制器来

实现相应角度的跟踪控制。

以横侧轴控制为例（高度轴与此类似），由于其模

型中具有积分环节，使系统的响应存在滞后，如果不

加补偿环节会因控制效果的滞后使系统出现振荡，或

者为了减弱时滞的影响而不得不降低控制器的增益，

从而延长系统的调节时间。为此，本研究针对系统时

滞问题在控制器中引入微分反馈环节，并结合滤波，

以期能够得到满意的控制效果。

系统控制结构如图2所示［14］。两个微分滤波环节

的传递函数分别为：

Kis/( )s + 1/Ti

式中：Ki —放大系数；Ti —滤波时间常数 (i = 1,2)。

图2 系统控制结构图

r(t)—给定输入角度高度角或横侧角; y(t)—高度角或横侧角
的实际输出; K2i (i = 0,1 ±,2 ±,3 ±,4 ± )—高度角控制器的9种开环
增益; K4i(i = 0,1 ± ,2 ± ,3 ± ,4 ± )—高度角控制器的9种开环增益

本研究对于该实验对象所取微分滤波环节参数

如表2所示。
表2 微分反馈环节滤波器参数

2.3 基本控制作用及相关参数

针对该实验对象，本研究所取控制器参数如表 3
所示。

（1） K0 控制作用。由于模型具有积分环节，K0 的

功能相当于维持先前的控制作用，依据逻辑控制器的设

计原理，K0 此时的控制策略为保持不变。应取 K0 =0，
这样就可以保证其稳态误差不超过误差限的大小。

（2） K1 + 控制作用。对最大负超调量有影响，在

稳态平衡区域对误差变化率进行微调，起系统能量有

消耗转换成补充之间的短时过渡作用。

（3） K1 - 控制作用。对最大正超调量有影响，在

稳态平衡区域对误差变化率进行微调，起系统能量有

补充转换成消耗之间的短时过渡作用。

（4）K2 + 控制作用。直接影响上升时间，间接影响

正超调量。

（5） K2 - 控制作用。影响正超调后的下降趋势。

（6） K3 + 控制作用。启动系统并获得一定的初速，

在终值稳态区段 K3 + 可防止系统运动脱离 K0 作用区，

在实际应用中，由于克服延迟时间和稳态误差都需要较

大的 K3 + 控制作用，K3 + 的值一般小于等于 K4 + 值。

（7） K3 - 控制作用。保证系统不超过允许偏差范

围的上边界线。随 K3 - 作用的增强，允许偏差上边界

线更加牢靠。

（8） K4 + 控制作用。直接影响最大负超调量，一

旦 K4 + 控制作用的值大到一定程度，系统的最大负超

调量近似为零。 K4 + 控制作用大时，鲁棒性能强。

（9） K4 - 控制作用。直接影响最大正超调量，一

旦 K4 - 控制作用的值大到一定程度，系统的最大正超

调量近似为零。 K4 - 控制作用大时，鲁棒性能强。

3 系统实验及分析

将设计的逻辑控制器作用于三自由度直升机系

统，横侧角参考输入为7.5°的阶跃信号，同时高度角参

考输入为大小为30°的阶跃信号。通过仿真实验可以

得到其对参考输入的跟踪变化曲线，其中，横侧角及

高度角的仿真效果图，分别如图3、图4所示。

笔者在图 3和图 4中分别加入了加拿大Quanser
公司设计的基于状态空间设计法的LQR最优调节器

仿真效果图，将其与本研究采用逻辑控制器的方法得

到的效果进行比较。

对比两种控制器的仿真结果可以看出，在 K4 + 、

K4 - 两个参数足够大和微分反馈的共同作用下，基于

Ki

Ti

横侧轴轴参数

6
10

高度轴参数

8
13

表3 逻辑控制器具体参数

控制器参数

K20

K21 +

K22 +

K23 +

K24 +

K21 -

K22 -

K23 -

K24 -

e0 ，ė0

高度轴参数值

0
1.5
8
8
10
-1.5
-8
-8
-10

0.01，0.1

横侧轴参数值

0
2
3
10
10
-2
-3
10
10

0.01，0.1

第3期 于春海，等：三自由度直升机逻辑控制器的研究与设计 ·· 259



逻辑控制器的三自由度直升机系统在超调的抑制方

面作用非常明显，几乎无超调，并且在反应时间上也

有所提高。

4 直升机模型的实际控制

Matlab与实时控制软件WinCon相结合，构成了三

自由度直升机模型的软件系统。在连接好各种控制

信号线后，本研究通过Simulink和WinCon软件来控制

模型系统。控制的实时曲线图如图5、图6所示。

横侧角的实物控制曲线如图5所示。

在实际控制过程中，给定的目标位置为7.5°，从曲

线中可以看出，超调量约7%，调节时间约1.5 s。在10 s
时候给模型系统横侧轴的输出加了一个阶跃干扰信

号，幅值为1°，从实际运行曲线中可以看出，该控制系

统抗干扰性能较强，12 s左右能使系统恢复稳定状态。

高度角的实物控制曲线如图6所示。

在实际控制过程中，给定的目标位置为30°，从图6
曲线中可以看出，超调量约6.6%，调节时间约1.8 s。在

10 s时候给模型系统高度轴的输出加了一个阶跃干扰

信号，幅值为2°，从实际运行曲线中可以看出，该控制系

统抗干扰性能较强，12 s左右能使系统恢复稳定状态。

由图 5和图 6可知，该控制器应用在直升机系统

模型上进行半实物仿真的效果较好，并具有较好的抗

干扰性能，从而通过对直升机模型的实际控制，验证

了该方法的可行性。

5 结束语

为提高直升机的控制效果，本研究从实际角度出

发，设计了逻辑控制器，并应用于三自由度模型系统，

进行了仿真研究。研究结果表明，该方法具有很好的

控制效果。

（1）由于逻辑控制器参数设置简单、调试方便且

半实物仿真效果较好，因此具有一定的工程应用价值。

（2）微分反馈的加入大大抑制了由时滞引起的超

调，使得过渡过程变得平稳。

（3）局限与不足。逻辑控制器与微分反馈的结合

适用于时滞小的系统，对于包含纯滞后环节的系统不

能直接应用。此外，由于该控制器的输出是剧烈波动

的脉冲信号，若执行机构无法适应则还需要对其输出

做进一步滤波处理。

图5 横侧角实时曲线

图6 高度角实时曲线

图3 横侧角仿真效果图

图4 高度角仿真效果图
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本研究保持转子外径为 99.2 mm，单边气隙 0.4 mm。

本研究依次在0~50 Hz的频率下对不同磁极配置下的

C型径向电磁轴承和E型径向电磁轴承进行转子损耗

分析［9］，其损耗曲线如图12所示。

因此，在频率 f＜5 Hz时，12极E型径向电磁轴承

的涡流损耗最低，8极C型NSNS磁极分布结构的次之，

8极 C型NNSS磁极分布结构的损耗最高；在 5 Hz＜
f ＜43 Hz时，12极E型径向电磁轴承的涡流损耗最

低，8极C型NNSS磁极分布结构的次之，8极NSNS磁
极分布结构的损耗最高；在 f ＞43 Hz时，8极 C型

NNSS磁极分布结构磁轴承的涡流损耗最低，12极E
型径向电磁轴承次之，8极NSNS磁极分布结构的损耗

最高。

由此可知，在不同的频率段，各类型径向电磁轴

承各有其优势［10］。在实际应用中，当频率要求较低

时，E型径向电磁轴承具有非常明显的优势。

6 结束语

传统的C型径向电磁轴承结构简单、设计方便，一

般的设计要求都能满足。然而在很多特定的设计要

求下，往往在材料、空间上利用率不高，由此本研究提

出了E型径向电磁轴承。本研究对E型径向电磁轴承

进行了电磁力分析、参数设计、结构分析及损耗分析，

并将其与C型结构进行了对比。

研究结果表明，E型径向电磁轴承在特定的设计

要求下，其性能明显优于传统的C型径向电磁轴承。

图12 不同频率下转子的损耗曲线
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