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基于反馈线性化的高速无人机自适应控制系统设计
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摘 要:高速无人机是典型的复杂非线性、参数不确定性系统,且各控制通道之间存在强耦合

作用,这对飞行控制系统设计提出了严峻挑战。针对其非线性特性和耦合特性,采用精确反馈

线性化理论将无人机动力学模型解耦为3个独立的子系统,即滚转、俯仰和偏航通道;应用模型

参考自适应控制方法分别设计每个通道的姿态控制器。研究表明,上述线性化方法能够实现三

通道解耦,所设计控制系统满足飞行控制性能要求,且对气动参数摄动和外部干扰具有较强的

鲁棒性。
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Abstract:Thehighspeedunmannedaerialvehiclesaretypicalandcomplexnonlinearsystemswith
uncertainties.Moreover,therearestrongcouplingsamongthecontrolchannelswhichmakeit
moredifficulttodesignthecontrolsystemforUAVs.Inthispaper,thenonlinearandcoupling
dynamicmodelofUAVsisdecoupledintothreeindependentsubsystemsincludingroll,pitchand
yawchannelwiththeexactfeedbacklinearizationmethod(FLM).Themodelreferenceadaptive
control (MRAC)methodisadoptedto designtheattitudecontrollersforeach channel
respectively.Thestudyshowsthatthelinearanddecouplingdynamicmodelcanbeachievedby
FLMandthedesignedMRACsystemcanmeettherequirementsofcontrolperformanceandcan
improvetherobustnessagainstaerodynamicparameteruncertaintiesandexternaldisturbance.
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0 引言

无人机具有体积小、成本低、机动性高、对

作战环境要求低、生存能力强等优点,在现代战

争中发挥着极其重要的作用。无人机的飞行控制

系统是无人机的中枢,是完成任务、安全飞行的

保证,更是无人机研制的核心和关键技术之一。
高速飞行的无人机具有复杂非线性、参数时变、
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通道强耦合等动力学特性,这对飞行控制系统设

计提出了严峻挑战。
为了设计飞行控制系统,研究者们早期一般

采用小扰动线性化理论对无人机动力学模型进行

线性化[1-3]。当系统偏离平衡点时,系统特性往往

不再遵循线性变化关系,而线性化模型只是其近

似,这将造成较大的模型误差,无法满足高速无

人机的性能指标要求。基于该线性化方法设计的

控制系统也难以取得较好的控制效果。
在控制系统设计方面,基于经典的比例积分

微分控制器PID (ProportionIntegrationDifferen-
tiation)设计方法[4-5]虽然在早期得到了较广泛应

用,但随着无人机控制性能指标的不断提高,这

种方法显现出以下不足:由于PID参数是根据固

化被控对象设计的,当系统中存在时变参数时,

PID参数无法根据系统参数变化自动调整,因而无

法保证精确控制。为了提高无人机飞行控制性能,
现代控制理论的一些方法的应用研究逐渐开展,
如线性二次调节器LQR (LinearQuadraticRegu-
lator)方法[6-7]。与此同时,得益于非线性控制理

论的发展,研究人员探索了其在无人机飞行控制

系统设计中的应用,如反步法控制[8-10]、滑模控

制[11-13]等。但反步法控制和滑模控制存在着微分

膨胀问题[14-15]和抖振问题[16-17],通过引入积分滤

波器[18-19]和积分滑模控制[20-22]可以有效改善以上

问题。近些年,一些基于智能控制的方法也在理

论研究上取得了进展[23-25],但在无人机飞行控制

系统设计应用中采用较少,原因在于智能控制方

法算法复杂、计算量大、机载计算机执行时间过

长,无法保证控制系统的时效性。
综上所述,模型线性化过程必须足够精确,

其动态过程应该在被控模型中得以体现。控制律

既要对系统参数时变和外界扰动具有强鲁棒性,
又不能过于复杂,增加机载计算机计算量。因此,
本文采用精确反馈线性化方法对无人机动力学模

型进行线性化和解耦,并应用模型参考自适应控

制方法完成了各通道控制律设计。

1 无人机动力学模型

设机体坐标系为Oxyz,x 轴位于无人机的对

称平面内,指向机头方向;y 轴位于垂直于无人机

的对称平面且指向机身右侧方向;z 轴方向可根据

右手定则确定。根据以上假设,建立无人机动力

学方程如下

γ
·
=p+tanϑrcosγ+qsinγ( )

ϑ
·
=qcosγ-rsinγ

ψ
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p
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q
·=c5pr-c6 p2-r2( ) +c7M

r·= c8p-c2r( )q+c4L+c9N
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(2)

式中,γ、ϑ 和ψ 分别为滚转角、俯仰角和偏航角;

p、q和r表示机体角速度在x、y、z轴上的分量,
分别为滚转角速度、俯仰角速度和偏航角速度;L、

M 和N 表示无人机所受合力矩在x、y、z轴上的分

量,分别为滚转力矩、俯仰力矩和偏航力矩。

c1=
Iy -Iz( )Iz -I2zx

Σ
,

c2=
Ix -Iy +Iz( )Izx

Σ
,c3=

Iz

Σ
,

c4=
Izx

Σ
,c5=

Iz -Ix( )

Iy
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Izx

Iy
,

c7=
1
Iy
,c8=

Ix Ix -Iy( ) +I2zx
Σ

,

c9=
Ix

Σ
,Σ=IxIz -I2zx。

其中,Ix 、Iy 、Iz 和Izx 分别为对应机体轴的惯性

矩和对Oz和Ox 轴的惯性积;由于无人机具有对

称面,惯性积Ixy =Izy =0。
滚转力矩、俯仰力矩和偏航力矩可以表示为:

L =
1
2ρV

2Swb Clββ+Clδaδa( +Clδrδr+Clrr+Clpp )

M =
1
2ρV

2Swc Cm0+Cmαα+Cmδeδe( +Cmα·α·+Cmqq)

N =
1
2ρV

2Swb Cnββ+Cnδaδa+Cnδrδr+Cnrr+Cnpp( )
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(3)
上述滚转力矩和偏航力矩表达式中仅考虑静

导数和由旋转运动引起的动导数,对于非定常导

数,如β
·
、δ
·

a和δ
·

r, 由于数值很小,可以忽略其带

来的影响。式中,ρ为飞行高度对应的大气密度;V
为飞行速度;Sw、b和c分别为机翼面积、机翼展

长和平均气动弦长;α 和β 分别为迎角和侧滑角;

δa、δe 和δr分别为副翼、升降舵和方向舵的偏转

角;这里以Clδa 为例说明其意义,Clδa 表征了副翼

δa 对于滚转力矩系数的影响,其变量的定义规则

相同,Cm0 表示α=0°时的俯仰力矩系数。

62




第3期 基于反馈线性化的高速无人机自适应控制系统设计

上述无人机动力学方程表明该系统是一个

MIMO非线性系统,且3个通道间存在强耦合作

用。选择系统的3个姿态角作为系统输出,即

y= γ ϑ ψ[ ] T

且令

x= p q r γ ϑ ψ[ ] T,u= δa δe δr[ ] T

则存在光滑向量场fx( ) 、gx( ) 和hx( ) ,
系统可以表示成状态空间形式为

x
·
=fx( ) +gx( )u (4)

y=hx( ) (5)
式中,

f(x)=

[2pqIzx(Iz +Ix -Iy)+2qr(IyIz -I2z -I2zx)+IzρV2Swb(Clββ+Clrr+Clpp)+
IzxρV2Swb(Cnββ+Cnrr+Cnpp)]/(2IxIz -2I2zx)

[-2pr(Ix -Iz)-2(p2-r2)Izx +ρV2Swc(Cm0+Cmαα+Cmα·α·+Cmqq)]/(2Iy)
[2pq(I2zx +I2x -IyIx)+2qr(Iy -Iz -Ix)+IzxρV2Swb(Clββ+Clrr+Clpp)+

IxρV2Swb(Cnββ+Cnrr+Cnpp)]/(2IxIz -2I2zx)
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2 非线性动力学模型的反馈线性化

反馈线性化的思想是通过非线性反馈或动态

补偿的方法使非线性系统转化为线性系统,然后

再利用线性化系统理论对线性化后的系统设计控

制器,以达到控制性能指标要求。
对非线性系统式 (4)和式 (5),系统的相对

阶向量满足

κ1=κ2=κ3=2 (6)
系统的总相对阶为6,与系统维数相同,因此

可进行原系统的输入状态线性化,且不存在内动

态子系统,系统的渐近稳定和跟踪均能实现。设

相对阶向量为κ = κ1,κ2,κ3( ) , 则有式 (7)
成立:

ÿ1 ÿ2 ÿ3[ ]
T
=E x( ) +F x( ) u1 u2 u3[ ] T

(7)
式中,
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F3 x( )
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其中,

Fi x( ) = Lg1Lfhi x( ) Lg2Lfhi x( ) Lg3Lfhi x( )[ ] ,

i=1,2,3
Ei x( ) =L2

fhi x( ) ,i=1,2,3
Lfhi x( ) 、Lghi x( ) 分别为标量函数hi x( ) 对

向 量 场 fx( ) 和 gx( ) 的 李 导 数。由 Fx( ) 和

Ex( ) 可求得

F1 x( ) =
1
2ρV

2Swb
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E1 x( ) = qcosγtanϑ-rsinγtanϑ( ) p+qsinγtanϑ( ) + qsinγ1+tan2ϑ( ) +rcosγ1+tan2ϑ( )[ ] ×

qcosγ-rsinγ( ) + 2pqIzx Iz +Ix -Iy( ) +[ 2qrIyIz -I2z -I2zx( ) +IzρV2SwbClrr+Clpp( ) +
IzxρV2SwbCnrr+CnpP( ) ]/2IxIz -2I2zx( ) +sinγtanϑ -2prIx -Iz( ) -2p2-r2( )Izx +[

ρV2SwcCmqq]/2Iy( ) + cosγtanϑ/2IxIz -2I2zx( )[ ] × 2pqI2zx +I2x -IyIx( )[ +
2qrIy -Iz -Ix( ) +I2zxρV2SwbClrr+Cnpp( ) +IxρV2SwbCnrr+Cnpp( ) ]

E2 x( ) = -qsinγ-rcosγ( ) p+qsinγtanϑ+rcosγtanϑ( ) + cosγ/2Iy( )[ ] -2prIx -Iz( ) -[

2p2-r2( )Izx +ρV2SwcCmqq] + sinγ/2IxIz -2I2zx( )[ ] × 2pqI2zx +I2x -IyIx( )[ +
2qrIy -Iz -Ix( ) +IzxρV2SwbClrr+Clpp( ) +IxρV2SwbCnrr+Cnpp( )

E3 x( ) = qcosγ-rsinγ( )/cosϑ[ ] × p+qsinγtanϑ+rcosγtanϑ( ) + qsinγsinϑ/cos2ϑ+(

rcosγsinϑ/cos2ϑ) × qcosγ-rsinγ( ) + sinγ/2cosϑIy( )[ ] -2prIx -Iz( )[ -
2p2-r2( )Izx +ρV2SwcCmqq] + cosγ/cosϑ( ) 2IxIz -I2zx( )[ ] × 2pqI2zx +I2x -IyIx( ) +[

2qrIy -Iz -Ix( ) +IzxρV2SwbClrr+Clpp( ) +IxρV2SwbCnrr+Cnpp( ) ]

  由F1 x( ) 、F2 x( ) 和F3 x( ) 可求得F x( ) 行

列式的值为

detF x( )[ ] =ρ3V6S3
wb2cCmδe CnδaClδr-ClδaCnδr( )

8Iy I2zx -IzIx( )cosϑ
(8)

由于无人机的气动布局是面对称的,式 (8)
分子中CnδaClδr-ClδaCnδr ≠0;同时分母中I2zx -
IzIx ≠0且ϑ ≠ π/2, 即 F x( ) 为 非 奇 异 阵,

F-1 x( ) 存在,可以实现解耦控制。选取系统控制

输入为:

u=F-1 x( ) v-E x( )[ ] (9)
式中,v= v1 v2 v3[ ] T 定义为新的输入,将式

(9)代入式 (7)中,有

ÿ1 ÿ2 ÿ3[ ]
T
= v1 v2 v3[ ] T (10)

作如下状态变换,设新的状态量为

X= γ γ
·

ϑ ϑ
·

ψ ψ
·

[ ]
T (11)

则系统的状态方程变为

X
·

=AX+Bv (12)
系统的输出方程为

Y=CX (13)
式中,
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其中,i=1,2,3。
至此,实现了姿态控制系统的精确线性化,

同时原系统被解耦为3个独立的2阶系统,即γ仅

与v1 有关、ϑ仅与v2 有关、ψ 仅与v3 有关。
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3 控制器设计

基于反馈线性化得到的3个独立通道,根据各

个通道的控制性能指标要求,分别利用PID控制

方法和模型参考自适应控制方法设计3个通道的控

制器。

3.1 PID控制器

以解耦线性化后的俯仰通道为例,基于PID
控制方法得到的控制律形式为:

u-1=kpe+ki∫
t

0
edt+kde· (14)

式中,u-1为利用PID控制方法得到的控制量,同时

也作为公式 (9)中u 的输入,对应于俯仰通道v2

=u-1;e为参考输入r和系统输出y的差值;kp、ki
和kd 分别对应误差信号的比例、积分和微分的增

益,结合姿态控制系统性能要求,通过根轨迹方

法确定kp=58,ki=0,kd=10。
同理,可设计滚转和偏航通道控制律。图1给

出了PID方法实现无人机俯仰通道控制的框图。

图1 俯仰通道的PID控制

Fig.1 PIDcontrolofpitchchannel

假定无人机的飞行高度为:H=10km,飞行速

度为:Ma=1.5;初始条件分别为:γ=ϑ=ψ=
2°,角速率p=q=r=0rad/s;控制约束为:

-5°≤δa≤5°,-15°≤δe≤15°,-15°≤δr≤15°。
为了验证PID控制器的设计效果,设俯仰通

道的参考输入为8°的阶跃信号,选取以下3种工况

进行验证。工况1:理想飞行工况,即不存在参数

摄动和外部干扰;工况2:气动力矩 M 由于燃料

消耗、质心前移等因素而增大,其变化范围为0~
30%;工况3:无人机受到恒值力矩干扰,其幅值

为5000N·m。图2给出了俯仰通道在上述3种工

况下的姿态角响应曲线。
由图2可以看出,对于上述3种工况,基于

PID控制律设计的俯仰通道均能实现稳定,但对于

工况2和工况3,控制效果明显变差。对于工况2,
俯仰角超调量变大,调节时间增长;对于工况3,
俯仰角达到设定值的上升时间变长。

图2 俯仰通道响应

Fig.2 Responseofpitchchannel

在PID控制律作用下,升降舵舵偏角变化曲

线如图3所示。可见,3种工况下舵偏角初始阶段

变化率极大,且初始瞬间舵偏角达到了负向饱和

值 (-15°),这对无人机飞行控制是极其不利的。

图3 升降舵舵偏角

Fig.3 Elevatordeflectionangle

3.2 自适应控制器

为了更好地克服模型参数摄动和外部干扰带

来的影响,采用模型参考自适应控制方法对解耦

线性化后的滚转、俯仰和偏航通道进行控制器

设计。
这里仍以俯仰通道为例设计自适应控制器,选

取参考模型为

ÿm+am1y·m+am0ym=bmr (15)
其中,ym 为参考模型输出,r为参考输入。根据无

人机俯仰通道控制性能指标确定参考模型,即确
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定系数am0=bm=5.17,am1=6.05。
选择控制律形式为

u-2=bpr+f1y·p+f0yp (16)
式中,bp 为前馈增益,f1 和f0 为反馈增益,yp 为

被控对象的输出。由于u-2 也同时作为公式 (9)中

u 的输入,即此时v2=u-2, 依据式 (12),俯仰通

道的微分方程可以表示为

ÿp=u-2
并将其代入式 (16)可得可调系统微分方程,即

ÿp-f1y·p-f0yp=bpr (17)
利用式 (15)减去式 (17),可得误差方程为

ër+am1e·r+am0er=λ1y·p+λ0yp+δr (18)
式中,er为参考模型输出ym 与被控对象输出yp 的

差,λ1=- am1+f1( ) ,λ0=- am0+f0( ) ,δ=
bm-bp。

将式 (18)写成状态空间形式为
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ê

ù

û
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1 0
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

e·r
er
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú +

λ1y·p+λ0yp
0

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú +

δr
0

é

ë

ê
ê

ù
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(19)
设参数向量 和广义误差向量ε 分别为

= δ0 δ1 σ[ ] T,ε= e·r er[ ] T

令

A =
-am1 -am0

1 0
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
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λ1y·p+λ0yp
0

é

ë

ê
ê

ù

û
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ú
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δr
0

é

ë

ê
ê

ù

û
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式 (19)又可写成

ε
·
=Aε+Λa+Λb (20)

选取Lyapunov函数为

V
-

=
1
2εTPε+TΩ( ) (21)

式中,P 为2阶正定对称矩阵,Ω 为3阶正定对角

阵,即

P=
p11 p12

p21 p22

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
,Ω=diagγ0 γ1 μ( ) (22)

求V-对时间的导数,可得

V-
·

=
1
2ε

T PA+ATP( )ε+

δ μδ
·

+(erp12+e·rp22)r[ ] +

∑
1

i=0
λi γiλ

·

i+(erp12+e·rp22)
diyp

dti
é

ë
êê

ù

û
úú (23)

选取正定对称矩阵Q 使

PA+ATP=-Q
选取系数bp、f1 和f0 的自适应律为

bpt( ) =∫
t

0

(p12er+p22e·r)r
μ

dτ+bp0( )

f1t( ) =-∫
t

0

(p12er+p22e·r)y·p
γ1

dτ+f1 0( )

f0t( ) =-∫
t

0

(p12er+p22e·r)yp

γ0
dτ+f0 0( )

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

(24)

其中,p12 =2300,p22 =2000;bp0( ) =22.3,

f1 0( ) =-124.5,f0 0( ) =-23.2;γ0 =γ1 =
100,μ=0.1。 图4给出了模型参考自适应控制系

统框图。

图4 模型参考自适应系统

Fig.4 MRACcontrol

通过式 (24)所描述的自适应规律调节bp、

f1、f0 和正定对称矩阵Q,可知V-
·

满足负定,同

时可实现模型参考自适应控制。同样,利用相同

方法可设计滚转和偏航通道的自适应控制器,不

同的是,每个通道所选参考模型应依据对应通道

控制性能指标而定。
同样,仍以8°的阶跃信号作为俯仰通道的参

考输入,基于3.1节中的3种工况,给出其姿态角

响应曲线,如图5所示,并与PID控制系统的输

出结果进行对比。
由图5可知,对于上述3种工况,自适应控制

下的俯仰角响应曲线几乎重合在一起。表明在自

适应控制律下,系统对于参数摄动和外部扰动具

有更强的鲁棒性,与PID控制系统相比表现出更

好的控制性能。
图6给出了基于自适应控制器3种工况下的升

降舵变化曲线,并与PID控制器下的结果进行对比。
由图6可以看出,对于上述3种工况,与PID

控制律下的舵偏角相比,自适应控制下的升降舵

偏转角变化较为平缓,且没有达到舵偏饱和值,
虽然参数摄动和外部干扰对舵偏角产生一定影响,
但变化幅度较小,均处于理想的变化范围内。
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图5 两种控制器下俯仰通道响应

Fig.5 Responseofpitchchannelundertwocontrollers

图6 两种控制器下的升降舵舵偏角

Fig.6 Elevatordeflectionangleundertwocontrollers

4 结论

针对无人机非线性、参数时变、三通道强耦

合的动力学特性,将精确反馈线性化方法和自适

应控制方法相结合设计了无人机的飞行控制系统。
研究表明,这种线性化方法能够实现三通道在形

式上的完全解耦,且不会引入线性化带来的模型

误差。自适应控制律比PID控制律在抑制参数摄

动和外部扰动方面表现出更强的鲁棒性,而且算

法简单,在实际应用中更有利于将其付诸实施。
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图10 不同发射次数的几何精度因子分布情况

Fig.10 Distributiongeometricdilutionofprecison

ofdifferencetimesoflaunch

3 结束语

本文在利用空间几何解析法确定机动装置变

轨相位和时间基础上,从机动装置与目标相对时

间、空间位置关系的角度对增速需求与其的关系

进行分析,提出利用机动装置的变轨速度需求与

运载段分离条件、相位转移角和转移时间包络区

确定星座多目标交汇序列的方法。在此基础上,
考虑覆盖效能利用离散优化算法实现对目标序列

的优化,并对结果进行了仿真验证,为后续的实

际应用提供了参考。
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