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基于模糊自整定 ＰＩＤ 的直升机飞行控制律设计

摘要
在经典 ＰＩＤ 控制律基础上，引入模

糊控制的概念设计模糊自整定 ＰＩＤ 控制
律改进无人直升机姿态回路控制器，实
现了 ＰＩＤ 控制器的参数在线自整定，并
改善了控制器性能．通过 Ｍａｔｌａｂ 对闭环
系统进行算法仿真，表明模糊自整定 ＰＩＤ
控制器能够发挥优于传统 ＰＩＤ 控制器的
控制性能．最后对所设计的控制器进行
半物理仿真验证，通过对比典型输入指
令下经典 ＰＩＤ 和模糊自整定 ＰＩＤ 两种控
制器的控制效果，验证了模糊自整定 ＰＩＤ
对系统性能的优化．
关键词

飞行控制；模糊控制；ＰＩＤ 控制器；
半物理仿真

中图分类号 Ｖ２４９
文献标志码 Ａ

收稿日期 ２０１７⁃０９⁃２３
资助项目 国家自然科学基金（６１５０３０７９）；江
苏省自然科学基金（ＢＫ２０１５０６２５）；中央高校
基本科研业务费专项资金；江苏省高校优势学
科建设工程项目
作者简介

苏延旭，男，博士生，研究方向为无人系统
控制．ｓｕｙａｎｘｕ０６１６＠ ｓｉｎａ．ｃｏｍ

１ 东南大学 自动化学院，南京，２１００９６
２ 东南大学 复杂工程系统测量与控制教育

部重点实验室，南京，２１００９６

０　 引言

　 　 自飞行器诞生以来，对其飞行控制的研究就从未停止．设计方法

由线性控制律设计发展到非线性自适应控制律设计，在每一个设计

阶段都经历了大量的计算分析、仿真试验和试飞验证［１⁃９］ ．其中经典

ＰＩＤ 控制（比例（Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ）⁃积分（ Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ）⁃微分（Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ）
控制）方法出现得比较早，问世至今已有近百年历史．它是目前应用最

广的控制律设计方法，结构简单、易于实现、稳定性高、参数整定简便

等优点使其在工程中得到广泛应用．ＰＩＤ 控制方法适用于单输入单输

出（ＳＩＳＯ）的线性系统，只有忽略了对飞行器系统的时变性以及各输

入量之间的耦合性的要求才能得到这样的线性模型．但是随着飞行控

制系统设计指标的提高，上述因素不能在建模的时候被忽略，ＰＩＤ 控

制方法的局限性越发凸显，已不能满足飞行控制系统的要求．为了弥

补经典 ＰＩＤ 控制方法的种种不足，不少专家、学者在经典 ＰＩＤ 控制方

法的基础上对控制律设计方法进行了改进，融合其他先进的控制理

论，提出了模糊 ＰＩＤ 控制、专家 ＰＩＤ 控制、神经网络 ＰＩＤ 控制等控制

律设计方法［１０⁃１４］，以适应被控对象的时变性，使飞行器在全包线范围

内都能保持较好的控制精度．
经典控制理论设计方法面对的被控系统是线性单输入单输出

（ＳＩＳＯ）系统．由于无人直升机是一个多输入多输出（ＭＩＭＯ）的非线性

系统，基于经典控制理论的控制器难以保证较高的飞行品质要求，因
此人们开始尝试把现代控制理论应用到飞行控制律设计中．２０ 世纪

８０ 年代，法国宇航研究院士鲁兹研究中心的 Ａｐｋａｒｉａｎ 等［１５］ 和英国牛

津大学 Ｙｕｅ 等［１６］较早在飞行控制系统设计中应用了鲁棒和 Ｈ∞ 控制

理论．从 ２０ 世纪末开始，鲁棒和 Ｈ∞ 控制越来越多地被人们所关注，其
在飞行控制系统设计中的应用也越来越广泛，如 Ｌｏｈａｒ［１７］ 用 Ｈ∞ 和 μ
综合为 Ｂｅｌｌ ２０５ 直升机设计了悬停控制器，Ｔｕｒｎｅｒ 等［１８］ 还把 Ｈ∞ 控制

应用到了山猫直升机的飞行控制研究中．
基于上述原因，本文选取了模糊控制的方法在传统 ＰＩＤ 控制律

的基础上进行控制律算法优化设计，使其能够满足无人直升机的飞

行控制性能指标要求．

１　 ＰＩＤ 控制律设计

１􀆰 １　 无人直升机数学模型

控制律设计采用线性化模型进行仿真，状态空间模型可以表 　



　 　 　示为

ｘ̇ ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ，
ｙ ＝ Ｃｘ，{ （１）

状态量 ｘ ＝ ［ｕ，ｖ，ｗ，ｐ，ｑ，ｒ，θ，ψ，φ］ Ｔ，其中 ９ 个量分

别表示机体坐标系下 ｘ 轴向速度、ｙ 轴向速度、ｚ 轴向

速度、滚转角速率、俯仰角速率、偏航角速率、俯仰

角、偏航角和滚转角；控制量 ｕ ＝ ［δ ｃ，δ ｅ，δ ａ，δ ｒ］ Ｔ，各
参数分别表示总距操纵、纵向周期变距操纵、横向周

期变距操纵和尾桨变距操纵．悬停及小速度状态下

的状态矩阵 Ａ 和控制矩阵 Ｂ 分别为

Ａ ＝
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１􀆰 ２　 姿态控制律

姿态控制回路作为控制内回路，由三轴姿态角

速率增稳回路和三轴姿态角控制回路组成．角速率

增稳控制回路利用姿态角速率反馈增加系统阻尼，
以提高系统稳定性［１９］ ．姿态角控制回路利用姿态角

反馈以使姿态角能够跟随控制指令输入．姿态角控

制回路的输入来自轨迹控制回路的输出，即期望姿

态角指令，输出则对应纵向周期变距、横向周期变距

以及尾桨桨距．用经典 ＰＩＤ 控制律设计方法设计姿

态控制回路，控制律为

δ ｅ ＝ δ ｔｒｉｍ －ｅ
＋ Ｐθ·（θ ｇ － θ） ＋ Ｉθ·

　 　 ∫（θ ｇ － θ）ｄｔ ＋ Ｄθ·
ｄ（θ ｇ － θ）

ｄｔ
－ Ｋｑ·ｑ，

δ ａ ＝ δ ｔｒｉｍ －ａ
＋ Ｐφ·（φ ｇ － φ） ＋ Ｉϕ·

　 　 ∫（φ ｇ － φ）ｄｔ ＋ Ｄϕ·
ｄ（φ ｇ － φ）

ｄｔ
－ Ｋｐ·ｐ，

δ ｒ ＝ δ ｔｒｉｍ －ｒ
＋ Ｐψ·（ψ ｇ － ψ） ＋ Ｉψ·

　 　 ∫（ψ ｇ － ψ）ｄｔ ＋ Ｄψ·
ｄ（ψ ｇ － ψ）

ｄｔ
－ Ｋｒ·ｒ，
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式中 δ ｔｒｉｍ 为相应的操纵配平量，∗ｇ（∗为 θ、φ、ψ） 为

给定量，Ｐ、Ｉ、Ｄ、Ｋ 为相应的控制参数．通过 Ｍａｔｌａｂ 仿

真获得如表 １ 所示的一组控制器参数．

表 １　 ＰＩＤ 控制器参数

Ｔａｂｌｅ １　 ＰＩＤ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

姿态 Ｐ Ｉ Ｄ Ｋ

俯仰 １ ０􀆰 ０１ ０􀆰 １ １

滚转 ４ ０􀆰 ０１ ０ １􀆰 ２５

偏航 ４ ０ ０ １

图 １ 所示为零输入状态下加入姿态控制回路后

的姿态角阶跃输入响应曲线．仿真结果表明加入姿

态控制回路后能使姿态角准确跟随输入指令，动、稳
态特性满足控制精度要求．

２　 模糊 ＰＩＤ 控制律设计

２􀆰 １　 模糊自整定 ＰＩＤ 控制

模糊控制器选择偏差量以及偏差量的变化率作

为输入量，动态跟随性能好，但没有积分环节导致稳

态性能欠佳［２０⁃２１］ ．模糊控制与 ＰＩＤ 控制相结合衍生

出模糊 ＰＩＤ 控制器．模糊自整定 ＰＩＤ 控制器（ Ｓｅｌｆ⁃
Ｔｕｎｉｎｇ Ｆｕｚｚｙ ＰＩＤ Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ，ＳＴＦ ＰＩＤ Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ）结构

如图 ２ 所示，其中 ｅ 表示偏差量，ｅｃ 表示偏差量的变

化率，Ｅ 表示经过模糊化后得到偏差量的模糊值，ＥＣ

表示经过模糊化后得到的偏差变化率的模糊值．对
输入进行模糊推理，得到 Ｐ、Ｉ、Ｄ 三个 ＰＩＤ 控制器的

控制参数修正量，从而达到实时调参，使控制器参数

自整定．
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图 １　 姿态角阶跃输入响应曲线

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｓｔｅｐ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｃｕｒｖｅｓ

图 ２　 模糊自整定 ＰＩＤ 控制器结构

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓｅｌｆ⁃ｔｕｎｉｎｇ ｆｕｚｚｙ ＰＩＤ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

２􀆰 ２　 姿态控制律

用经典 ＰＩＤ 控制姿态时，若姿态角偏差量过大，
姿态角速率阻尼会导致姿态角不能快速响应指令．
用模糊自整定 ＰＩＤ 能改进姿态角偏差量过大所带来

的控制效果降低．具体设计过程如下：
２􀆰 ２􀆰 １　 模糊化

１） 输入输出量定义

姿态角误差 ｅ、姿态角误差变化率 ｅｃ 作为模糊自

整定 ＰＩＤ 控制器输入，控制参数修正量 ΔＫＰ、ΔＫＩ、
ΔＫＤ 作为模糊自整定 ＰＩＤ控制器的输出．模糊变量用

语言变量形式表示为负大、负中、负小、零、正小、正
中、 正 大， 对 应 的 符 号 为 ＮＢ、ＮＭ、ＮＳ、ＺＥ、ＰＳ、
ＰＭ、ＰＢ．

根据需求确定输入输出量的论域以及量化因

子． 选取的输入量姿态角误差 ｅ 的基本论域为

［ － １５°，１５°］，量化因子 Ｈｅ ＝ ５，得到的量化论域为

［ － ３°，３°］；输入量姿态角误差变化率 ｅｃ 的基本论域

为［ － １５ （°） ／ ｓ，１５ （°） ／ ｓ］，量化因子Ｈｅｃ
＝ ５，得到的

量化论域为［ － ３ （°） ／ ｓ，３ （°） ／ ｓ］；输出量 ΔＫＰ 的基

本论域为［ － ０􀆰 ５，０􀆰 ５］，量化因子 ＨΔＫＰ
＝ １

６
，得到的

量化论域为 ［ － ３，３］； 输出量 ΔＫＩ 的基本论域为

［ － ０􀆰 ５，０􀆰 ５］，量化因子 ＨΔＫＩ
＝ １

６
，得到的量化论域

为［ － ３，３］； 输出量 ΔＫＤ 的基本论域为 ［ － ０􀆰 ５，

０􀆰 ５］， 量化因子 ＨΔＫＤ
＝ １

６
， 得到的量化论域为

［ － ３，３］ ．
２） 隶属度函数选择

隶属度即输入精确值映射为模糊值概率，隶属

度函数表征精确值与模糊值之间的关系．隶属度函

数曲线越陡、越密集说明系统反应越灵敏，反之就越
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不灵敏．输入量选取常用的三角形隶属度函数，并在

此基础上进行适当修改，如图 ３ 所示．输出量的隶属

度函数也选用改进的三角形隶属度函数，如图 ４ 所

示．ΔＫＰ、ΔＫＩ、ΔＫＤ 选择的隶属度函数相同．

图 ３　 模糊自整定 ＰＩＤ 控制器输入量的隶属度函数

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｉｎｐｕｔ ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｆｏｒ ＳＴＦ ＰＩＤ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

图 ４　 模糊自整定 ＰＩＤ 控制器输出量的隶属度函数

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｏｕｔｐｕｔ ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｆｏｒ ＳＴＦ ＰＩＤ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

２􀆰 ２􀆰 ２　 模糊规则库

模糊规则库的建立就是通过对实际问题的分析

以及大量实验的积累，总结归纳出一套输出量与输

入量的对应关系．表 ２—４ 分别给出了基于经验的

ＰＩＤ 参数整定控制规则．

表 ２　 ΔＫＰ 控制规则

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｒｕｌｅｓ ｆｏｒ ΔＫＰ

ｅ
ｅｃ

ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＺＥ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ＮＢ ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＰＭ ＰＳ ＺＥ ＺＥ

ＮＭ ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＰＳ ＰＳ ＺＥ ＮＳ

ＮＳ ＰＭ ＰＭ ＰＭ ＰＳ ＺＥ ＮＳ ＮＳ

ＺＥ ＰＭ ＰＭ ＰＳ ＺＥ ＮＳ ＮＭ ＮＭ

ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＺＥ ＮＳ ＮＳ ＮＭ ＮＭ

ＰＭ ＰＳ ＺＥ ＮＳ ＮＭ ＮＭ ＮＭ ＮＢ

ＰＢ ＺＥ ＺＥ ＮＭ ＮＭ ＮＭ ＮＢ ＮＢ

表 ３　 ΔＫＩ 控制规则

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｒｕｌｅｓ ｆｏｒ ΔＫＩ

ｅ
ｅｃ

ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＺＥ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ＮＢ ＮＢ ＮＢ ＮＭ ＰＭ ＮＳ ＺＥ ＺＥ

ＮＭ ＮＢ ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＮＳ ＺＥ ＺＥ

ＮＳ ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＮＳ ＺＥ ＰＳ ＰＳ

ＺＥ ＮＭ ＮＭ ＮＳ ＺＥ ＰＳ ＰＭ ＰＭ

ＰＳ ＮＭ ＮＳ ＺＥ ＰＳ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ＰＭ ＺＥ ＺＥ ＰＳ ＰＳ ＰＭ ＰＢ ＰＢ

ＰＢ ＺＥ ＺＥ ＰＳ ＰＭ ＰＭ ＰＢ ＰＢ

表 ４　 ΔＫＤ 控制规则

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｒｕｌｅｓ ｆｏｒ ΔＫＤ

ｅ
ｅｃ

ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＺＥ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ＮＢ ＰＳ ＮＳ ＮＢ ＮＢ ＮＢ ＮＭ ＰＳ

ＮＭ ＰＳ ＮＳ ＮＢ ＮＭ ＮＭ ＮＳ ＺＥ

ＮＳ ＺＥ ＮＳ ＮＭ ＮＭ ＮＳ ＮＳ ＺＥ

ＺＥ ＺＥ ＮＳ ＮＳ ＮＳ ＮＳ ＮＳ ＺＥ

ＰＳ ＺＥ ＺＥ ＺＥ ＺＥ ＺＥ ＺＥ ＺＥ

ＰＭ ＰＢ ＮＳ ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＰＢ

ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＰＭ ＰＭ ＰＳ ＰＳ ＰＢ

２􀆰 ２􀆰 ３　 模糊推理

模糊推理结果取决于模糊蕴含关系 􀭹ＲＭ（Ｘ，Ｙ）
以及模糊关系与模糊集合之间的合成运算法则．对
于确定的模糊系统，其模糊蕴含关系 􀭹ＲＭ（Ｘ，Ｙ） 也是

确定 的， 但 是 合 成 运 算 法 则 不 唯 一． 马 丹 尼

（Ｍａｍｄａｎｉ） 推理法是一种最常用的模糊推理方法，
模糊蕴含关系 􀭹ＲＭ（Ｘ，Ｙ） 定义简单，可通过模糊集合

􀭹Ａ 和 􀭹Ｂ 笛卡尔积（取小值） 求得：
μ􀭹ＲＭ

（ｘ，ｙ） ＝ μ􀭹Ａ（ｘ） ∧ μ􀭹Ｂ（ｙ） ． （３）
２􀆰 ２􀆰 ４　 解模糊化

解模糊化过程是将模糊推理得到的模糊变量变

为精确的控制量，用重心法实现解模糊化，具体算

法为

ｚ０ ＝
∫μｃ′（ ｚ）·ｚｄｚ

∫μｃ′（ ｚ）ｄｚ
． （４）

２􀆰 ３　 模糊 ＰＩＤ 控制与经典 ＰＩＤ 控制的仿真比较

以纵向通道俯仰角姿态控制回路为例， 在

Ｍａｔｌａｂ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 中利用上文设计的模糊控制器，结
合量化因数与限幅设置，搭建了完整的模糊自整定

ＰＩＤ 控制器．比较加入模糊自整定算法前后的俯仰角
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阶跃输入零状态响应曲线，如图 ５ 所示．表 ５ 给出了

２ 种控制器的控制性能对比：在超调和稳态误差方

面，模糊自整定算法对控制效果的提升显著，因此前

文设计的模糊自整定 ＰＩＤ 控制器确实具有对传统

ＰＩＤ 控制算法的优化作用．

图 ５　 俯仰角阶跃响应曲线

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｐｉｔｃｈ ｓｔｅｐ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｃｕｒｖｅｓ

表 ５　 控制算法响应曲线对比

Ｔａｂｌｅ ５　 Ｃｏｍｐａｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｃｕｒｖｅｓ
ｆｒｏｍ ｄｅｆｆｅｒｅｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ

控制算法
过渡过程时间

（ ｔｓ） ／ ｓ
超调量（σ） ／

％
稳态误差
（ｅｓｓ） ／ （°）

ＰＩＤ ０􀆰 ６０ １ ０􀆰 ００５

模糊自整定 ＰＩＤ ０􀆰 ５５ ０􀆰 １５ ０􀆰 ０００ ５

３　 半物理仿真验证

３􀆰 １　 仿真平台构建

仿真计算机为在 Ｗｉｎｄｏｗｓ 平台下利用 Ｃ＃语言

搭建的无人直升机数字仿真模型．将机载飞行控制

系统与仿真计算机相连，机载飞行控制系统发送实

时解算出的控制量，仿真计算机接收到该控制量后

经过解算，得到实时状态量，再以导航数据帧的形式

发送给机载飞行控制系统，构成半物理仿真平台，如
图 ６ 所示．

３􀆰 ２　 指令输入响应仿真

典型输入指令选为阶跃信号和正弦信号［２２］，获
得无人直升机系统的零状态相应，飞行控制系统所

用姿态控制律为 ＰＩＤ 控制律时，响应曲线如图 ７、图
８ 所示；飞行控制系统所用姿态控制律为模糊自整

定 ＰＩＤ 控制律时，响应曲线如图 ９、图 １０ 所示．这里

不仅验证了飞行控制律是否满足姿态控制指标要

求，也验证了模糊控制优化算法确实可以应用于实

际的嵌入式系统．

图 ６　 半物理仿真验证平台示意

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｈａｒｄｗａｒｅ ｉｎ ｌｏｏｐ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｐｌａｔｆｏｒｍ

３􀆰 ３　 结果分析

比较 ＰＩＤ 算法与模糊自整定 ＰＩＤ 算法的仿真曲

线，ＰＩＤ 算法已经能够使直升机完成姿态控制，加入

模糊自整定 ＰＩＤ 算法后，超调减小、响应时间加快、
稳态误差缩小，整体控制效果有所提升，这与 Ｍａｔｌａｂ
Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 的仿真结果相同．半物理仿真证明经典 ＰＩＤ
控制器加入模糊控制理论确实实现了对 ＰＩＤ 控制律

的改进与优化．

４　 结束语

本文在基于传统 ＰＩＤ 控制方法设计的无人直升

机三轴姿态角控制律的基础上，应用模糊控制逻辑对

姿态控制律进行改进，提出了一种模糊自整定 ＰＩＤ 的

改进算法，通过 Ｍａｔｌａｂ 仿真比较改进前与改进后的响

应曲线，可以确定改进算法确实具有提高和改善控制

效果的作用．最后对比两种算法的半物理仿真结果，结
合典型输入下获得的被控对象的响应曲线，验证了模

糊自整定 ＰＩＤ 确实可以应用于无人直升机飞行控制

系统并获得较好的姿态响应性能．
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