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摘　 要： 为实现飞翼无人机的机动飞行，以带有流体矢量方向舵的飞翼无人机为设计对象，采用非线性设计方法设计了控制

器，并进行飞行验证． 针对飞翼无人机的机动飞行控制存在各种耦合和扰动的特点，设计内环线性化解耦以消除已知不利的

耦合项，外环反步跟踪方法进行航迹跟踪的控制律结构，证明了该控制结构的稳定性． 同传统反步控制方法相比，该控制器增

加了内环解耦结构，并在控制结构中保留气动阻尼项，使得线性化后的系统为弱非线性系统． 该结构不仅可以降低外环控制

器设计的保守性，而且便于工程实现． 仿真和飞行试验表明，该控制方案是有效的．
关键词： 机动飞行；控制结构；输入线性化；气动补偿；反步控制

中图分类号： Ｖ２７９； Ｅ９２６ 文献标志码： Ａ 文章编号： ０３６７－６２３４（２０１７）０９－０１５１－０８

Ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ｃｏｎｔｒｏｌ ｄｅｓｉｇｎ ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｆｌｉｇｈｔ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ

ＬＩ Ｊｉｇｕａｎｇ１， ＣＨＥＮ Ｘｉｎ１， ＬＩ Ｙａｊｕａｎ２， ＷＡＮＧ Ｘｉｎ１， ＺＨＡＮＧ Ｒｏｎｇ１

（１．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ， Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ ２１００１６，Ｃｈｉｎａ；
２．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， Ｎａｎｊｉｎｇ Ｘｉａｏｚｈｕａｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｎａｎｊｉｎｇ ２１１１７１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｆｏｒ ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ ｆｌｉｇｈｔ，ａ ｆｌｕｉｄ ｖｅｃｔｏｒ ｒｕｄｄｅｒ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ａｓ ｓｔｕｄｙ
ｏｂｊｅｃｔ ，ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｉｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｂｙ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｄｅｓｉｇｎ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ ｆｌｉｇｈｔ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ． Ａｓ ｔｈｅ
ｅｘｉｓｔｅｎｃｅ ｏｆ ｖａｒｉｏｕｓ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ａｎｄ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｉｎ ｔｈｅ ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ ｆｌｉｇｈｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ， ａ ｎｏｖｅｌ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｃｈｅｍｅ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｉｎｎｅｒ ｌｏｏｐ ｕｓｅ ｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ ｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄｓ ｔｏ ｅｌｉｍｉｎａｔｅ ｔｈｅ ｋｎｏｗｎ ｎｅｇａｔｉｖｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ａｎｄ ｔｈｅ
ｏｕｔｅｒ ｌｏｏｐ ｕｓｅ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄｓ ｆｏｒ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｓ ｕｓｅｄ． Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ
ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ， ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｉｎｃｒｅａｓｅｓ ｔｈｅ ｉｎｎｅｒ ｌｏｏｐ ｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ， ａｎｄ ｒｅｔａｉｎｓ ｔｈｅ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｄａｍｐｉｎｇ ｔｅｒｍ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ， ｗｈｉｃｈ ｍａｋｅｓ ｔｈｅ ｌｉｎｅａｒｉｚｅｄ ｓｙｓｔｅｍ ａｓ ａ ｗｅａｋ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｓｙｓｔｅｍ．
Ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｃｏｎｔｒｏ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｎｏｔ ｏｎｌｙ ｃａｎ ｒｅｄｕｃｅ ｔｈｅ ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｓｍ ｏｆ ｔｈｅ ｏｕｔｅｒ ｌｏｏｐ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ， ｂｕｔ ａｌｓｏ ｉｓ
ｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔ ｉｎ ｐｒａｃｔｉｃａｌ ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｆｌｉｇｈｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｃｈｅｍｅ ｉｓ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｍａｎｅｕｖｅｒ ｆｌｉｇｈｔ； ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ； ｉｎｐｕｔ ／ ｏｕｔｐｕｔ ｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ； ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ；
ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ

收稿日期： ２０１６－０９－１４
基金项目： 中国航空基金（２０１６０１５２００１）；

中央高校基金科研业务专项基金（Ｎ５２０１５０３８）
作者简介： 李继广（１９８７—），男，博士研究生；

陈　 欣（１９５８—），男，研究员，博士生导师
通信作者： 陈　 欣，ｃｈｅｎｘｉｎ＠ ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　 　 随着无人机的广泛应用，任务需求的扩展，机动

飞行能力正逐渐成为无人机的基本性能要求［１－３］ ．
机动飞行能力可以使无人机规避地面防空武器打

击，提高战场生存力，并且是执行快速移动目标监视

和打击、拦截巡航导弹、舰上着陆的基本保障［４－５］ ．
近年来，随着矢量技术和控制技术的发展，以及作战

环境的需求，飞翼无人机的机动能力受到了前所未

有的重视［６－７］ ．
同常规布局飞机相比，飞翼布局飞行器具有结

构、气动和隐身方面的优势，但是并不适合机动飞

行［８－１０］ ． 由于特殊的气动布局，飞翼无人机在机动

飞行过程中的纵、横向通道间相互耦合比常规布局

飞机更加严重． 同时，复杂的非线性，迟滞效应，不
确定扰动等问题，使得飞翼无人机的机动控制很困

难［１１－１３］ ． 以配平函数得到的平衡点状态模型不能完

全反映无人机的机动飞行特性［１４－１５］，工程应用的

ＰＩＤ 设计方法在此时失去了作用． 因此，需要针对飞

翼无人机在机动飞行时具体的状态特性研究更有效

的设计方法，在保证无人机飞行品质的同时，具有较

好的鲁棒性能．
飞翼无人机机动飞行是典型的强耦合非线性控

制问题，首要问题是消除非线性因素对飞行指令响

应的影响． 文献［１６－２５］研究非线性控制方法在飞

行控制设计上的应用问题，并在实践中得到了验证．
根据飞翼无人机的具体特性，本文设计了内环

线性化解耦以消除已知不利的耦合项，外环反步跟

踪方法进行航迹跟踪的控制结构，并在文中证明了



该控制结构的稳定性． 同传统反步控制方法相比，
本控制器增加了内环解耦结构． 不同与传统的动态

逆解耦控制方法，本文在控制结构中保留气动阻尼

项，使得线性化后的系统为弱非线性系统． 该结构

不仅可以降低外环控制器设计的保守性，而且便于

工程实现． 通过飞翼无人机模型的自主飞行试验，
验证了该设计方法是有效的．

１　 研究对象

本文研究对象为带有推力矢量方向舵的缩比验

证飞翼无人机． 该无人机的实物如图 １ 所示．

图 １　 无人机实物照片

Ｆｉｇ．１　 Ｐｈｏｔｏ ｂｙ ｆｌｙｉｎｇ⁃ｗｉｎｇ ＵＡＶ

　 　 该无人机的翼展 ８２３ ｍｍ，机身长 １ ０７７ ｍｍ． 机

载传感器设备包括陀螺仪、加速度计、ＧＰＳ 接收机．
探测器和动力采用两个电池组驱动． 全机和各种机

载设备的总重为 ２． ２ ｋｇ． 该无人机的舵面如图 ２
所示．
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矢量方向舵

图 ２　 无人机控制舵面分布

Ｆｉｇ．２　 ＵＡＶ ｃｏｎｔｒｏｌ ｒｕｄｄｅｒ

　 　 如图 ２ 所示，该无人机采用双涵道螺旋桨提供

动力． 单个涵道螺旋桨发动机可以提供 １３ Ｎ 的推

力． 全机的推重比为 １．２０． 在涵道出气口处安装有

可调节的挡板，该装置用来改变气流的方向，起到矢

量方向舵的作用． 机翼后端各有一片升降副翼． 这

两片舵面同向作用时为升降舵，差动时作为副翼

使用．

２　 飞翼无人机气动建模

由于该无人机采用特殊的矢量式方向舵，这里

首先对矢量式方向舵进行建模． 矢量舵两片挡板只

能向同一方向偏转． 由于布局的限制，两片挡板中

只有向机身中线偏转的一片改变气流的方向． 假

设，气流沿挡板流动，则矢量式方向舵产生的侧力和

偏航力矩为

ｆＮ ＝ ｆＴｓｉｎ δｒ ≈ ｆＴδｒ，
ＭＮ ＝ ｆＴ ｌ１ｓｉｎ δｒ ≈ ｆＴ ｌ１δｒ ．

{ （１）

式中： ｆＴ 为单涵道提供的推力， ｌ１ 为挡板沿机身方

向到重心的距离， δｒ 为挡板的偏转角．
根据具体的研究对象，飞翼无人机的仿射非线

性模型为
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Ｖ

（ｓｉｎ αｓｉｎ θ ＋ ｃｏｓ αｃｏｓ φｃｏｓ θ） ／ ｃｏｓ β
ｃｏｓ αｓｉｎ βｓｉｎ θ ＋ ｃｏｓ βｃｏｓ θｓｉｎ φ － ｓｉｎ αｓｉｎ βｃｏｓ φｃｏｓ θ

０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

． （４）

　 　 以上各式均采用欧美体系惯用方式，各符号具

体定义可参照参考文献［４－５］． 定义状态向量 ｘ１，
ｘ２，ｘ３，ｕ∈Ｒ３，且 ｘ１ ＝ ［α，β，φ］ Ｔ，ｘ２ ＝ ［ｐ，ｑ，ｒ］ Ｔ，ｘ３ ＝
［φ，θ，ψ］ Ｔ，ｕ ＝ ［δｅ，δａ，δｒ］ Ｔ，定义ｘ４ ＝ ［ｘ１，ｘ２］ Ｔ，ｘ５ ＝
［ｘ２，ｘ３］ Ｔ， 可得动态方程为

ｘ·１ ＝ ｆ１（ｘ１） ＋ ｇｓ１（ｘ４）ｘ２ ＋ ｇｓ２（ｘ４）ｕ， （５）

ｘ·２ ＝ ｆｆ（ｘ４） ＋ ｇｆ（ｘ４）ｕ． （６）
　 　 为了内环解耦设计表述方便，无人机的姿态方

程为

ｘ·５ ＝ ｆｔ（ｘ５） ＋ ｇｔ（ｘ５）ｕ． （７）

３　 控制器结构设计

内环姿态控制的好坏直接决定了外环航路跟踪

的品质和精确性． 飞行器飞行的首要任务是保持系

统的稳定性，气动阻尼项是评判系统稳定性的重要

指标．
与常规布局的飞行器相比，飞翼布局无人机间

的耦合效应更加严重． 而且，飞翼布局无人机稳定

性差，舵面操作效率不足． 这些因素使得无人机在

机动飞行中的飞行品质难以保证． 通常的线性化方

法总是消除无人机所有的非线性项． 其中就包括反

映无人机阻尼特性的气动阻尼项，该项对无人机的

稳定飞行是有利的． 在无人机内环解耦过程中，保
留气动阻尼项具有实际意义． 此时得到系统是包含

时变参数的弱非线性伪线性系统． 该处理方式不仅

保留了一部分系统的气动阻尼特性，减弱了传统动

态逆方法设计中的“微分爆炸问题”．
根据该思想，本文的内环解耦控制器设计时，增

加了气动补偿模块；该气动补偿模块消除了飞行过

程中的气动耦合和惯性耦合项，却在控制结构中保

留气动阻尼项，使得线性化后的系统为弱非线性系

统；在此基础上，设计了理论严谨的利于李导数的微

分几何解耦方法，消除了运动耦合项． 经过内环解

耦后的系统表现为弱非线性． 在外环控制上，设计

反步跟踪外环控制器，以保证无人机快速精确的响

应飞行指令． 本文设计的控制器结构如图 ３ 所示．
　 　 在图 ３ 所示的控制结构中，为克服动态逆方法

对建模精度要求高的不足，本文内环解耦线性化控

制器采用基于气动数据库的李导数解耦方法． 在该

结构中，气动数据库在线补偿与无人机动力学模型

组成伪控制对象，外环反步跟踪控制器与该伪控制

对象串联组成闭环系统．

无人
机动
力学
模型

舵面
分配

内环
非线
性解
耦

外环
航迹
跟踪

气动数据库
惯性耦合力

矩补偿
非线性非定常
气动力矩补偿

y

图 ３　 制器结构图

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｉａｇｒａｍ

　 　 该方法降低系统的运算量． 该处理方法可以降

低控制器设计的保守性，而且便于工程实现．

４　 姿态方程的线性化解耦

４．１　 保留气动阻尼项的力矩补偿

根据上节的论述可知，保留气动力矩阻尼项的

解耦线性化可以带来很多益处． 因此本节介绍保留

气动阻尼项的力矩补偿方法． 由图 ３ 的控制器结

构，其内环非线性解耦模块更具体的结构如图 ４
所示．

无人机
姿态

姿态

模型

姿态

模型

力矩
分配

解耦

控制

器

气动数据库力矩补偿

输入

图 ４　 内环非线性解耦模块结构

Ｆｉｇ．４　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎ⁃ｌｏｏｐ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ ｍｏｄｕｌｅ

　 　 为了表述方便，这里把无人机的姿态方程表

述为

ω· ＝ － Ｉ －１Ｓ（ω）Ｉω ＋ Ｉ －１ＭＡ ． （８）
其中： ω ＝ ［ｐ，ｑ，ｒ］ Ｔ，ＭＡ 为空气动力产生的力矩， Ｉ
和 Ｓ（ω） 分别为惯性矩阵和 ω 的反对称矩阵，即

Ｉ ＝
Ｉｘ ０ － Ｉｘｚ
０ Ｉｙ ０

－ Ｉｘｚ ０ Ｉｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，
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Ｓ（ω） ＝
０ － ｒ ｑ
ｒ ０ － ｐ
－ ｑ ｐ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．

式（８）中气动力矩可为

ＶＭＡ ＝ Θ１（ｃｘ）φ１ ＋ Θ２（ｃｘ） δＡ ． （９）
其中：

Θ１（ｃｘ）＝ ＱＳ

ｂ ０ ０

０ ｃ
－

０
０ ０ ｂ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

Ｃｌ０ ０ Ｃβ
ｌ Ｃｐ

ｌ ０ Ｃｒ
ｌ

Ｃｍ０ Ｃα
ｍ ０ ０ Ｃｑ

ｍ ０

Ｃｎ０ ０ Ｃβ
ｎ Ｃｐ

ｎ ０ Ｃｒ
ｎ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

Θ２（ｃｘ） ＝ ＱＳ
－ ｂ ０ ０
０ ｃ－ ０
０ ０ ｂ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

－ Ｃδａ
ｌ ０ Ｃδ ｒ

ｌ

０ Ｃδｅ
ｍ ０

　 Ｃδａ
ｎ ０ Ｃδｅ

ｎ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

δ Ａ ＝ δ ａ δ ｅ δ ｒ[ ] Ｔ， Φ１ ＝ １ α β ｐ ｑ ｒ[ ] Ｔ ．
假设气动力矩系数为含有时变参数摄动非线性

函数

Θｉ ＝ Θ ＋ ΔΘｉ，ｉ ＝ １，２． （１０）

其中：Θｉ 为标称值，是与时间无关的慢变量； ΔΘｉ 为

摄动值，为与时间有关的快变量， ｉ 为第 ｉ 个气动参

数的时变参量．
将式（１０）代入式（８）可得

ω· ＝ ｆ－ ＋ Δｆ ＋ ［ｇ－ ＋ Δｇ］ δＡ ． （１１）

其中： ｆ－ ＝ － Ｉ －１Ｓ（ω）Ｉω ＋ Ｉ －１Θ１ Φ１，

Δ ｆ－ ＝ Ｉ －１ΔΘ１ Φ１， ｇ－ ＝ Ｉ －１Θ２，Δｇ
－ ＝ Ｉ －１ΔΘ２ ．

则系统的标称模型可表示为

　 ω· ＝ － Ｉ －１Ｓ（ω）Ｉω ＋ Ｉ －１Θ１ Φ１ － Ｋ－ω ＋ Ｉ －１Ｍ－ Ｔ０ ＋

Ｋ－ω ＋ ｕｃｍ ＋ ｕｌｉｎ ＝ ｆ０ ＋ Ｋ－ｗ ＋ ｕｃｍ ＋ ｕｌｉｎ ． （１２）

其中： ｆ０ ＝ ｆ－ － Ｋ－ω 表示需要进行补偿的惯性耦合力

矩、气动耦合力矩和推力附加力矩； Ｋ－ ＝ ｄｉａｇ（ｋ－ １，ｋ
－
２，

ｋ－ ３） 为 各通道对应的阻尼力矩系数的标称值， ｋ－ １ ＝

ｈ１１ ｌ
－
ｐ ＋ ｈ１３ｎ

－
ｐ，ｋ

－
２ ＝ ｈ２２ｍ

－
ｐ，ｋ

－
３ ＝ ｈ３１ ｌ

－
ｒ ＋ ｈ３３ｎ

－
ｒ，ｈｉｊ（ ｉ， ｊ ＝

１，２，３） 为惯性矩阵 Ｉ －１ 的第 ｉ行和第 ｊ列分量． Θ１ 和

Ｋ－ 可通过气动数据库和飞行状态插值得到． ｕｃｍ 为保

留气动阻尼项消除其他耦合项的补偿律； ｕｌｉｎ 为系

统补偿后进一步需要设计的控制律，包括线性化指

令和外环跟踪指令．
由于阻尼力矩反映了无人机本体固有的阻尼特

性，因此，在气动补偿过程这部分力矩应保留下来．
则补偿力矩可为

ｕｃｍ ＝ Ｉ －１［Ｓ（ω）Ｉω － Θ１ Φ１］ ＋ Ｋ
－
ω． （１３）

　 　 通过上式力矩补偿可以抵消惯性耦合力矩和通

道间的交叉耦合力矩对系统的影响，当无人机进行

大角速度机动时，可以避免各通道间产生耦合．

将式（１０）代入式（９）得
ω· ＝ ｋ－ω ＋ ｕｌｉｎ ． （１４）

　 　 而由式（１４）可知，该补偿方式最后得到一个一

阶惯性环节． 该惯性环节保留了系统固有的阻尼特

性，以 ｕｌｉｎ 为控制量可以进一步设计控制器可以保

证系统具有较好的闭环性能．
４．２　 姿态方程的线性化

为使系统更好地响应指令，这里对无人机的姿

态方程进行线性化处理． 这里采用基于李导数的输

入输出线性化方法． 系统的线性化步骤如下．
１）选择定义在 ｘ° 邻域的坐标变换函数集

ξｉｋ（ｋ） ＝ φｉ
ｋ（ｘ） ＝ Ｌｋ－１

ｆ ｈｉ（ｘ） ． （１５）
其中 １ ≤ ｋ ≤ ｒｉ，１ ≤ ｉ ≤ ｍ．

２）把系统变换为 ｍ 组方程

ξ·ｉ
１ ＝ ξｉ２，

︙

ξ·ｉ
ｒｉ－１

＝ ξｉｒｉ，

ξ·ｉ
ｒｉ
＝ ｂｉ（ξ） ＋ ∑

ｍ

ｊ ＝ １
ａｉｊ（ξ）ｕ ｊ ．

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（１６）

式中：
ｂｉ（ξ） ＝ Ｌｒｉ

ｆ ｈｉ（Φ
－１（ξ）），

ａｉｊ（ξ） ＝ ＬｇｊＬ
ｒｉ－１
ｆ ｈｉ（Φ

－１（ξ）），
Φ（ｘ） ＝ φ１

１（ｘ），…，φ１
ｒ１（ｘ），…，φｍ

１（ｘ），…，φｍ
ｒｍ（ｘ）[ ] Ｔ．

　 　 ３）把式 ξ·ｉ
ｒｉ ＝ ｂｉ（ξ） ＋ ∑

ｍ

ｊ ＝ １
ａｉｊ（ξ）ｕ ｊ， 写成矩阵形

式为

　 　

ξ
·

１
ｒ１

︙

ξ
·

ｍ
ｒｍ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＝ ｂ（ξ） ＋ Ａ（ξ）ｕ ＝
ｂ１（ξ）
︙

ｂｍ（ξ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＋

　 　 　
ａ１１（ξ） … ａ１ｍ（ξ）

︙ ︙
ａｍ１（ξ） … ａｍｍ（ξ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｕ１

︙
ｕｍ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

． （１７）

令 ｂ（ξ） ＋ Ａ（ξ）ｕ ＝ ｖ ＝ ［ｖ１…ｖｍ］ Ｔ， 可解得精确

线性化的反馈为

ｕｌ ＝ Ａ －１（ξ）［ － ｂ（ξ） ＋ ｖ］ ． （１８）
　 　 经过以上坐标变换和状态反馈，原系统变换为

Ｂｒｕｎｏｖｓｋｙ 标准形系统

ξ
·
ｉ
１ ＝ ξｉ２，

　 ︙

ξ
·
ｉ
ｒｉ－１

＝ ξｉｒｉ，

ξ
·
ｉ
ｒｉ
＝ ｖｉ ．

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（１９）
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　 　 经过以上步骤，可将仿射系统变换为标准线性

系统．
根据式（１６），可得系统的坐标变换函数为

Φ（ｘ） ＝

φ
ｐ ＋ ｑｓｉｎ φｔａｎ θ ＋ ｒｃｏｓ φｔａｎ θ

θ
ｑｃｏｓ φ － ｒｓｉｎ φ

ψ
ｑｓｉｎ φｓｅｃ θ ＋ ｒｃｏｓ φｓｅｃ θ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

． （２０）

由式（１６）可得

ａ ＝

Ｌｇ１Ｌｆλ１ Ｌｇ２Ｌｆλ１ Ｌｇ３Ｌｆλ１

Ｌｇ１Ｌｆλ２ Ｌｇ２Ｌｆλ２ Ｌｇ３Ｌｆλ２

Ｌｇ１Ｌｆλ３ Ｌｇ２Ｌｆλ３ Ｌｇ３Ｌｆλ３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （２１）

ｂ ＝ ［Ｌ２
ｆ λ１ 　 Ｌ２

ｆ λ２ 　 Ｌ２
ｆ λ３］ Ｔ ． （２２）

　 　 为了下文控制器设计表述方便，将解耦后的姿

态方程和轨迹方程表示如下式，并分别命名为系统

１ 和系统 ２．

ｘ·１ ＝ ｆ１（ｘ１） ＋ ｇｓ１（ｘ４） ｘ２ ＋ ｇｓ２（ｘ４）ｕ，

ｘ·２ ＝ ｆｆ（ｘ４） ＋ ｇｆ（ｘ４）ｕ．
{ （２３）

其中， 状 态 向 量 ｘ１， ｘ２， ｘ３，ｕ ∈ Ｒ３， 且 ｘ１ ＝
［α，β，φ］ Ｔ， ｘ２ ＝ ［ｐ，ｑ，ｒ］ Ｔ， ｘ３ ＝ ［φ，θ，ψ］ Ｔ， ｘ４ ＝
［ｘ１，ｘ２］ Ｔ，ｕ ＝ ［δ ｅ，δ ａ，δ ｒ，δ Ｔ］ Ｔ ．

５　 外环控制器设计

外环控制的目的是实现 α，β，φ 的输入指令跟

踪． 外环控制器是根据飞行器的当前状态和输入 ｕ
输出自适应律，使系统的输出 ｘ１ 渐进跟踪期望的参

考输入 ｘ１ｄ ．
定义估计误差为

ϑ～ ＝ ϑ∗ － ϑ
＾
， （２４）

ζ～ ＝ ζ∗ － ζ
＾
． （２５）

式中： ϑ＾ ，ζ＾ 为理想权值， ϑ∗，ζ∗ 为自适应律给出的

权值．
引入误差状态变量

ｚ１ ＝ ｘ１ － ｘ１ｄ ＝ ［ ｚ１１，ｚ２１ ．ｚ３１］ Ｔ， （２６）
ｚ２ ＝ ｘ２ － ｘ２ｄ ＝ ［ ｚ１２，ｚ２２，ｚ３２］ Ｔ ． （２７）

　 　 对上式求导，并代入系统 １ 和系统 ２ 可得闭环

误差状态方程为

ｚ·１ ＝ ｆ１ ＋ ｇｓ１ ｘ２ ＋ ϑ∗Ｔφ１ － ｘ·１ｄ， （２８）

ｚ·２ ＝ ｆｆ ＋ ｇｆｕ ＋ ζ∗Ｔφ２ － ｘ·２ｄ ． （２９）
　 　 由以上两式可得

ｚ·１ ＝ ｆ１ ＋ ｇｓ１ ｘ２ｄ ＋ ｇｓ１ ｚ２ ＋ ϑ∗Ｔφ１ － ｘ·１ｄ ． （３０）
　 　 定义 ｚ１ 系统的理想控制量为

ｘ∗
２ｄ ＝ ｇ －１

ｓ１ （ － ｋ１ ｚ１ － ｆ１ － ϑ∗Ｔφ１ ＋ ｘ·１ｄ） ． （３１）
式中 ｋ１ ＞ ０ 为控制器设计参数． 由于 ϑ∗ 未知，这里

用估计值 ϑ＾ 代替，于是可得系统的实际虚拟控制量

为

ｘ２ｄ ＝ ｇ －１
ｓ１ （ － ｋ１ ｚ１ － ｆ１ － ϑ＾ Ｔφ１ ＋ ｘ·１ｄ） ． （３２）

　 　 将上式代入式（３０）可得

ｚ·１ ＝ － ｋ１ ｚ１ ＋ ｇｓ１ ｚ２ ＋ ϑ

⌒

Ｔφ１ ． （３３）
根据式（２９），定义系统的理想控制输入为

ｕ∗ ＝ ｇ －１
ｆ （ － ｋ２ ｚ２ － ｆｆ － ｇＴ

ｓ１ ｚ１ － ζ∗Ｔφ２ ＋ ｘ·２ｄ） ．
（３４）

类似以上证明过程可得

ｕｏ ＝ ｇ －１
ｆ （ － ｋ２ ｚ２ － ｆｆ － ｇＴ

ｓ１ ｚ１ － ζ←Ｔφ２ ＋ ｘ·２ｄ），
（３５）

代入式（２９）可得

ｚ·２ ＝ － ｋ２ － ｇＴ
ｓ１ ｚ１ ＋ ζ～ Ｔφ２ ． （３６）

由式（１９）、（３５）可得

ｕｌｉｎ ＝ ｕｌ ＋ ｕｏ ．

６　 控制器稳定性分析

为了分析系统的稳定性，选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函

数为

Ｖ（ ｔ） ＝ １
２

ｚＴ１ ｚ１ ＋ １
２

ｚＴ２ ｚ２ ＋ １
２λ １

ｔｒ（ϑ
～
Ｔϑ

～
） ＋

１
２λ ２

ｔｒ（ζ
～
Ｔζ
～
） ＝ １

２
ｚＴ１ ｚ１ ＋ １

２
ｚＴ２ ｚ２ ＋

１
２λ １

‖ϑ‖２
Ｆ ＋ １

２λ ２
‖ζ‖２

Ｆ ． （３７）

将 ϑ∗ 和 ζ∗ 表示成分块矩阵的形式，则上式可

表示为

Ｖ（ ｔ） ＝ １
２

ｚＴ１ ｚ１ ＋ １
２

ｚＴ２ ｚ２ ＋ １
２λ １

∑
３

ｉ ＝ １
ϑ～ Ｔ

ｉ ϑ
～
ｉ ＋

１
２λ ２

∑
３

ｉ ＝ １
ζ～ Ｔ

ｉ ζ
～
ｉ ． （３８）

对 Ｖ（ ｔ） 按时间 ｔ 求导得

Ｖ·（ ｔ） ＝ － ｋ１ ｚＴ１ ｚ１ － ｋ２ ｚＴ２ ｚ２ ＋ ｚＴ１ϑ
～ Ｔφ１ ＋ ｚＴ２ ζ

～ Ｔφ２ ＋
１
λ １
∑

３

ｉ ＝ １
ϑ～ Ｔ

ｉ ϑ
～
ｉ ＋

１
λ ２
∑

３

ｉ ＝ １
ζ～ Ｔ

ｉ ζ
～
ｉ ． （３９）

令自适应律为

ϑ＾
·

ｉ ＝ λ１（ｚｉ１φ１ － αｉϑ
＾
ｉ），

ζ＾
·

ｉ ＝ λ２（ｚｉ２φ２ － βｉζ
＾
ｉ） ．

{ （４０）

式中： λ １，λ ２ 为大于零的实数，用于调节自适应控制

器； α ｉϑ
＾
ｉ，β ｉζ

＾
ｉ 为鲁棒控制项，作用是防止由权值过

大破坏系统稳定性． 将以上自适应律代入式（３６）
可得
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　 Ｖ·（ ｔ） ＝ － ｋ１ ‖ ｚ１‖２ － ｋ２ ‖ ｚ２‖２ ＋ ∑
３

ｉ ＝ １
α ｉϑ

～ Ｔ
ｉ ϑ

～
ｉ ＋

∑
３

ｉ ＝ １
β ｉζ

～ Ｔ
ｉ ζ
～
ｉ ＝ － （ｋ１０ ＋ ｋ１１） ‖ ｚ１‖２ － （ｋ２０ ＋

ｋ２１） ‖ ｚ２‖２ ＋ ∑
３

ｉ ＝ １
（α ｉϑ

～ Ｔ
ｉ ϑ
～
ｉ ＋ β ｉζ

～ Ｔ
ｉ ζ
～） ．（４１）

由于下面不等式成立：
ϑ～ Ｔ

ｉ ϑ
～
ｉ ≤ ０．５（‖ϑ∗

ｉ ‖２ － ‖ϑ～ ｉ‖２），

ζ～ Ｔ
ｉ ζ
～ ≤ ０．５（‖ζ∗

ｉ ‖２ － ‖ζ～ ｉ‖２） ．
　 　 将上式代入（３９）式可得

　 　 Ｖ·（ ｔ） ≤ － ｋ１０ ‖ ｚ１‖２ － ｋ２０ ‖ ｚ２‖２ －

０．５ ∑
３

ｉ ＝ １
α ｉ‖ϑ

～

ｉ‖
２ －

０．５ ∑
３

ｉ ＝ １
β ｉ‖ζ

～

ｉ‖
２ ＋ τ． （４２）

式中： τ ＝ ∑
３

ｉ ＝ １
（
α ｉ

２
‖ϑ∗

ｉ ‖２ ＋
β ｉ

２
‖ζ∗

ｉ ‖２） ．

令 ρ ＝ ｍｉｎ ２ｋ１０，２ｋ２０，α ｉ，β ｉ{ } ，则式（４２）可表示为

Ｖ·（ ｔ） ≤－ ρＶ（ ｔ） ＋ τ． （４３）
　 　 下面给出并证明如下定理．

定理 １　 对于系统 １ 和系统 ２，给定已知的输入

参考信号 ｘ１ｄ， 采用控制律式（３５），对于任意给定的

初始紧集

Ω０ ＝ ｘ１ｄ，ｘ２ｄ，ϑ
＾ ，ζ＾ ｘ１ｄ（０），ｘ２ｄ（０），ϑ

＾ （０），ζ＾ （０）{ } ，
有如下结论．

结论 １　 闭环系统状态 ｘ（ ｔ） ＝ ［ｘＴ
１，ｘＴ

２］ Ｔ 和自适

应权值 ϑ＾ ，ζ＾ 有界，即
‖ϑ＾ ‖Ｆ ≤ ｃϑ～ｍａｘ ＋ ‖ϑ∗‖Ｆ， （４４）

‖ζ＾ ‖Ｆ ≤ ｃζ^ｍａｘ ＋ ‖ζ∗‖Ｆ， （４５）
‖ｘ（ ｔ）‖ ≤ ｃｘｍａｘ ＋ ｍａｘ｛

ｉ∈［０，ｔ］
‖ｘ（τ）‖Ｆ｝ ． （４６）

　 　 结论 ２　 系统的状态及控制器权值指数收敛于

一个有界紧集 Ωｓ 内．

Ωｓ ＝ ｛ｘ，ϑ～ ，ζ～ ｌｉｍ
ｔ→¥

‖ｅ（ ｔ）‖ ＝ μ∗
ｅ ，

ｌｉｍ
ｔ→¥

‖ϑ～‖Ｆ ＝ μ∗
ϑ ，ｌｉｍ

ｔ→¥
‖ζ～‖Ｆ ＝ μ∗

ζ ｝ ．{ （４７）

式中： ｅ（ ｔ） ＝ ［ｚＴ１， ｚＴ２］ Ｔ，ｘｄ（ ｔ） ＝ ［ｘＴ
１ｄ，ｘＴ

２ｄ］ Ｔ， ｃｘｍａｘ ＝

２（Ｖ（０） ＋ τ ／ ρ） ， ｃϑ～ｍａｘ ＝ ２λ １（Ｖ（０） ＋ τ ／ ρ） ，

μ∗
ｅ ＝ ２τ ／ ρ ，ｃ ζ～ｍａｘ ＝ ２λ ２（Ｖ（０） ＋ τ ／ ρ） ，μ∗

ｅ ＝

２τ ／ ρ ，μ∗
ϑ ＝ ２λ １τ ／ ρ ，μ∗

ζ ＝ ２λ ２τ ／ ρ ．
对结论 １ 证明如下：
对式（４３）两边从 ［０，ｔ］ 积分可得

０ ≤ Ｖ（ ｔ） ≤ ［Ｖ（０） － τ ／ ρ］ｅ －ρｔ ＋ τ ／ ρ ． （４８）
即

０ ≤ Ｖ（ ｔ） ≤ Ｖ（０） ＋ τ ／ ρ
　 　 根据上式和式（３８）可得

‖ϑ～‖Ｆ ≤ ２λ１Ｖ（ ｔ） ≤ ｃϑ～ｍａｘ

‖ζ～‖Ｆ ≤ ２λ２Ｖ（ ｔ） ≤ ｃ ζ～ｍａｘ ．

　 　 由于 ϑ～ ＝ ϑ∗ － ϑ＾ ， ζ～ ＝ ζ∗ － ζ＾ ， 则

‖ϑ＾ ‖Ｆ － ‖ϑ∗‖Ｆ ≤ ‖ϑ＾ － ϑ∗‖Ｆ ≤ ｃϑｍａｘ，
（４９）

‖ζ＾ ‖Ｆ － ‖ζ∗‖Ｆ ≤ ‖ζ
＾
－ ζ∗‖Ｆ ≤ ｃζｍａｘ ．

（５０）
　 　 由于 ｚ１， ｚ２， ｘ１ｄ 有界，又因为 ｅ（ ｔ） ＝ ｘ１（ ｔ） －
ｘｄ（ ｔ）， 可得

‖ｘ（ ｔ）‖ － ‖ ｘｄ（ ｔ）‖ ≤ ‖ｘ（ ｔ） － ｘｄ（ ｔ）‖ ≤ ｃζｍａｘ ．
（５１）

即式（４６）成立，结论 １ 得证．
对结论 ２ 证明如下．
由式（４９）可得

‖ｅ（ ｔ）‖ ≤ ２（Ｖ（０） － τ ／ ρ）ｅ －ρｔ ＋ ２τ ／ ρ ，
（５２）

‖ϑ～ ‖Ｆ ≤ ２λ１（Ｖ（０） － τ ／ ρ）ｅ －ρｔ ＋ ２τ ／ ρ ，
（５３）

‖ζ
～
‖Ｆ ≤ ２λ２（Ｖ（０） － τ ／ ρ）ｅ －ρｔ ＋ ２τ ／ ρ ．

（５４）
　 　 若 Ｖ（０） ＝ τ ／ ρ，则 ０ ≤ ∀ｔ，‖ｅ（ ｔ）‖ ≤ μ∗

ｅ ． 若
Ｖ（０） ≠ τ ／ ρ， 则存在 Ｔｒ ，使得当 ｔ ＞ Ｔｒ 时 ‖ｅ（ ｔ）‖
≤ μ∗

ｅ ．

令 μ ｅ ＝ ２（Ｖ（０） － τ ／ ρ）ｅ －ρｔ ＋ ２τ ／ ρ ，

取 Ｔｒ ＝ －
１
ρ
ｌｎ

μ ２
ｅ － ２τ ／ ρ

２（Ｖ（０） － τ ／ ρ）
æ

è
ç

ö

ø
÷ ， 可得

ｌｉｍ
ｔ→¥

‖ｅ（ ｔ）‖ ＝ μ∗
ｅ ， （５５）

ｌｉｍ
ｔ→¥

‖ϑ
～
（ ｔ）‖Ｆ ＝ μ∗

ϑ
～ ， （５６）

ｌｉｍ
ｔ→¥

‖ζ
～
（ ｔ）‖Ｆ ＝ μ∗

ζ
～ ． （５７）

　 　 结论 ２ 得证． 由式（４７）可知，通过调整 ｋ１０，ｋ２０，
λ １，α ｉ，λ ２，β ｉ 的大小，可以调整系统的收敛速度和收

敛域的大小．

７　 仿真与飞行验证

７．１　 仿真验证

为了验证控制器的鲁棒性，在仿真中，对气动系

数进行拉偏设置： ΔＣ Ｌ－

β 偏移 １５％， ΔＣＮ
β 偏移－１０％，

Ｃ Ｌ－

ｐ 偏移 ２０％， ＣＮ
ｒ 偏移 ２０％．

螺旋等速下降在降低飞行高度保持飞行速度不

变． 该机动不仅要求无人机具有较好的航向稳定

性，协调转弯能力，航迹跟踪能力，还增加了油门量

控制对无人机动能的保持． 仿真结果如图 ５ 所示．
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理想航迹
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图 ５　 无人机等速螺旋下降

Ｆｉｇ．５　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｏｆ ＵＡＶ ｓｐｉｒａｌ ｉｓｏｋｉｎｅｔｉｃ ｄｒｏｐ ｍａｎｅｕｖｅｒ

　 　 从仿真图可知：无人机在等速螺旋下降机动过

程中以相等速度高度从 ２５０ ｍ 降到了 １００ ｍ． 偏航

角保持良好，无人机无侧滑现象． 无人机可以很好

地跟踪航迹，有 ／无扰动情况下的对比可知，在扰动

存在的情况下，无人机能够跟踪飞行指令，系统具有

对扰动较好的适应能力．
７．２　 飞行验证

从上面的控制律设计可知，控制的目的是跟踪

α，β，φ． 但是，由于机载设备不能直接测量迎角、侧
滑角信号 ．因此，这里采用加速度计信号和ＧＰＳ速

度信号合成所需要的气流角的形式． 其表达式为

α· ＝ ｕｗ· － ｗ·ｕ
ｕ２ ＋ ｗ２ ， β· ＝ ｖ·Ｖ － ｖＶ·

Ｖ２ｃｏｓ β
．

　 　 通过以上两式，可以得到控制器需要的反馈

信号．
无人机一个连续机动为在殷麦曼（ Ｉｍｍｅｌｍａｎｎ

ｍａｎｅｕｖｅｒ） 机动之后紧接着作了一个莱维斯曼

（Ｒａｎｖｅｒｓｍａｎ）机动． 飞翼无人机大迎角机动的航点

和跟踪航迹如下图 ６ 所示． 飞翼无人机大迎角机动

姿态如下图 ７ 所示．

跟踪轨迹
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图 ６　 飞翼无人机的航迹
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图 ７　 飞翼无人机的姿态图

Ｆｉｇ．７　 Ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｏｆ ｆｌｙ⁃ｗｉｎｇ ＵＡＶ

　 　 从图 ６ 可以看出，无人机由平飞模态进行爬升

同时改变机头指向． 在高度最大时，无人机开始俯

冲，速度增大并建立新的平飞模态． 当新的模态建

立后无人机立即进行跃升转弯并将机头指向改变

１８０°． 无人机的能量快速从动能转化为了势能，并且

实现了机头指向的转换． 从姿态图 ７ 可知，无人机

的转弯过程是协调的． 从飞行结果可以看出，无人

机可以很好地完成机动动作． 整个飞行过程中，无
人机姿态稳定，飞行状态良好． 证明本文设计的控

制器是有效的．

８　 结　 论

１）同传统反步控制方法相比，控制器增加了

内环解耦结构，并在解耦的前段增加了气动补偿

模块．
２）该气动补偿模块消除了飞行过程中的气动

耦合和惯性耦合项，却在控制结构中保留气动阻尼

项，使得线性化后的系统为弱非线性系统．
３）在此基础上，设计了理论严谨的利于李导数

的微分几何解耦方法，消除了运动耦合项．
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