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摘暋要:飞翼布局无人机具有操纵能力不足、非线性和耦合性强的特点。传统的反步控制方法能够提高飞翼

无人机系统的鲁棒性,但是存在奇异值计算、保守性等问题。本文提出一种改进的反步控制方法。建立飞翼无

人机仿射非线性模型,运用该方法进行鲁棒控制器设计,并进行仿真验证分析。结果表明:该方法解决了传统

反步控制方法所具有的奇异值计算、保守些问题,突破现有鲁棒设计方法对系统不确定性范数上界已知要求的

限制,所设计的控制器鲁棒性较高。
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Abstract:Theflyingwingunmannedaerialvehicle(UVA)haspoormaneuveringcapacity,strongnonlinearand

couplingcapacities.ThetraditionalBackstepping methodcanimprovethesystemrobustnessofflyingwing
UVA,buthastheproblemsofsingularvaluecalculationandconservativeproperty.AnimprovedBackstepping
methodisproposed.ThenonlinearradiationmodelofflyingwingUVAisestablished.Themethodisusedto

performtherobustnesscontrollerdesign,andthecontrollerisverifiedwithsimulationanalysis.Theresults

showthatthemethodcansolvetheproblemsofsingularvaluecalculationandconservativepropertyoftradition灢
alBacksteppingmethod,breakthelimitationofcurrentrobustdesignmethodswhoseupperboundofuncertain灢
tynormisknown,andthedesignedcontrollerhashighrobustness.
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0暋引暋言

飞翼无人机由于具有良好的隐身性能、较大的

升阻比等优点受到了各国的普遍重视,得到了较快

的发展。虽然飞翼布局的优势突出,但其特殊的构

型也为控制律设计带来了一系列的困难:
(1)垂尾的缺失使得航向稳定性弱,且存在更

大的耦合和非线性特性[1灢2];
(2)控制效率低下使得机动飞行时非线性、迟

滞效应、不确定扰动等的影响更加突出[3灢4];
(3)机动飞行的飞行状态快速改变使得经典

控制理论所要求的平衡点并不存在,这也使得经典

控制方法失去了理论基础[5灢6]。
针对飞翼无人机机动飞行面临的实际问题,各

国研究者提出了不同的解决方法。L.Sonneveldt
等[6]、S.Sieberling等[7]、W.MacKunis等[8]从不

同的理论角度出发研究了无人机的非线性控制问

题。这些研究结果对解决飞翼无人机机动飞行控

制律设计是有利的,但是这些方法也存在着设计过

程复杂、对系统模型精确高度依赖、鲁棒性无法保

证等缺点。为了解决系统鲁棒性能设计问题,E.
N.Johnson等[9]、XuBin等[10]做了专门的研究设

计,并在X灢35和 F灢18的模型机上进行了仿真验

证。这些方法虽然提高了系统的鲁棒性,但是设计

过程要求系统不确定性是有界且已知的。
目前,已经发展了很多非线性控制律设计方

法。在众多非线性控制方法中,反步(Backstep灢
ping)控制方法因其具有处理非线性系统控制的能

力,在飞翼无人机控制系统设计上表现出明显的优

势并得到了广泛的重视。然而,传统Backstepping
方法同样具有鲁棒性弱、设计过程复杂等不足。为

了提 高 系 统 的 鲁 棒 性,研 究 者 提 出 了 改 进 方

法[11灢12]。但是,这些方法在提高系统鲁棒性的同

时,也带来了奇异值计算、保守性等问题。
本文针对奇异值计算、保守性问题,提出一种

改进的Backstepping方法,运用该方法进行控制

器设计,并对控制器进行仿真验证。

1暋系统建模

被控飞翼无人机示意图如图1所示,可以看

出:该无人机是典型的飞翼布局,控制舵面主要包

括升降副翼,两边舵面联动相当于升降舵,两边舵

面差动相当于副翼;同时,该无人机具有阻力式方

向舵。

图1暋无人机示意图

Fig.1暋DiagramofUAV

为了表述方便,将无人机的姿态方程表述为如

下形式:

氊·=-I-1S(氊)I氊+I-1(M A +M T) (1)
式中:氊=[p,q,r]T;M A为无人机运动与空气的

相互作用而产生的气动力矩;M T为发动机矢量喷

口偏转而产生的矢量力矩;I和S(氊)分别为惯性

矩阵和氊的反对称矩阵。
发动机的矢量力矩,一般用发动机的油门开度

毮th、发动机喷口矢量角纵向偏转角度毮p 和横向偏

转角度毮y 进行调节。当发动机推力作用点到质心

沿机体轴的距离为xT,推力大小表示为飞行状态

和油门开度的状态函数T(x,毮th)时,则发动机的

矢量力矩为
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式(1)所确定的飞翼无人机姿态方程和由式

(3)确定的内环补偿控制律所组成的系统,可以表

示成如下仿射非线性模型的形式:

x·
1=f1(x1)+b1(x1,x2)x2 (4)

x·
2=f2(x1,x2)+b2u (5)

式中:x1=[毤毴氉];x2=[pqr]。
式(4)~式(5)的具体表达形式参见参考文献

[2灢3]。
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为保证控制器的鲁棒性,将模型表示为包含有

不确定性的摄动模型:

f1(x1)=f10(x1)+殼f1(x1) (6)

b1(x1,x2)=b10(x1,x2)+殼b1(x1,x2)(7)

b2=b20+殼b2 (8)

f2(x1,x2)=f20(x1,x2)+殼f2(x1,x2)
(9)

式中:f10(x1)、b10(x1,x2)、f20(x1,x2)、b20为系

统的标称参数,其余为系统的不确定项。

2暋鲁棒控制器设计

2.1暋姿态角控制器设计

鲁棒自适应控制器设计的目的是在各种不确

定性有界扰动的情况下,使得飞翼无人机系统的飞

行状态收敛到任一指定无穷小的邻域内。令系统

的误差量z1,z2暿R3 为

z1=x1-x1d

z2=x2-x2
{

d

(10)

式中:x1d,x2d为期望的系统状态轨迹。
由式(4)~式(5)可得误差状态的动态方程为

z·
1=f1(x1)+b1(x1,x2)x2-x·

1d (11)

z·
2=f2(x1,x2)+b2ulin-x·

2d (12)
对于式(7)所确定的系统,其摄动模型可以表

示为

z·
1=f10(x1)+b10(x1,x2)x2-x·

1d+殼f1(x1)+
殼b1(x1,x2)x2 (13)

令:暋殼1=殼f1(x1)+殼b1(x1,x2)x2,
则:

z·
1=f10(x1)+b10(x1,x2)x2-x·

1d +殼1

(14)
式中:殼1 是系统的不确定项,即需要引入不确

定函数进行补偿的各种不确定因素。
就实际系统而言,其不确定性是有界的,则存

在一未知的正实数氀1 使得下式成立:

暚殼1暚 曑氀1毮1(x1,x2) (15)

式中:毮1(x1,x2)为已知的非负光滑函数。
将x2作为式(12)系统的虚拟控制量,则存在

一个理想的虚拟控制量:

x *
2 =-b-1

10(x1,x2)[f10(x1)-x·
1d +k1z1+殼1]

(16)
使得z·1=-k1z1+b10(x1,x2)(x2-x *

2 ),其中,

k1>0为需要设计的参数。
选取虚拟控制量为

x2d=-b-1
10(x1,x2)[f10(x1)-x·

1d +k1z1-毲1]
(17)

式中:毲1为需要设计的鲁棒函数系数,其作用是抵

消各种不确定性因素殼1 的影响。

令未 知 实 数氀1 的 值 为 氀̂1,选 择 Lyapunov
函数:

V1=1
2zT

1z1+ 1
2r1

氀-2
1 (18)

式中:r1>0为需要设计的常数;氀
-
1=氀̂1-氀1 为参

数估计误差。
对式(18)求导可得:

V
·
1=zT

1z·
1+1

r1
氀-1氀-

·
1=

zT
1[f10(x1)+b10(x1,x2)x2-x·

1d+殼1]+
zT

1[b10(x1,x2)x2d-b10(x1,x2)x2d]+
1
r1

氀-1氀-
·
1= -k1暚z1暚2+zT

1b10(x1,x2)z2+

zT
1(殼1-毲1)+1

r1
氀-1氀-

·
1 (19)

根据文献[12灢13],选择自适应调解律:

氀̂
·

1=r1[l1-氁1(氀̂-氀0
1)] (20)

式中:氁1 和氀0
1 为设计参数。

鲁棒函数系数毲1和函数l1 为

毲1=毰1z1氀̂2
1毮2

1

l1=毰1暚z1暚2毮{ 2
1

(21)

式中:毰1>0是需要的设计参数。
因为:

zT
1(殼1-毰1z1氀̂1毮2

1)+氀-1毰1暚z1暚2毮2
1 曑 毰1暚z1暚2毮2

1+ 1
4毰
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1 =-毰2
1

4暚z1暚2毮2
1 +氀1

4毰1

-毰2
1

4暚z1暚2毮2
1 +氀1

4毰1
曑 氀1

4毰1
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暋暋所以:

V
·
1 曑-k1暚z1暚2+zT

1b10(x1,x2)z2-1
2氁1氀-2

1+

1
2氁1(氀1-氀0

1)2+氀1

4毰1
(22)

根据Lyapunov稳定性定理可知,该系统是稳

定的。

2.2暋角速率控制器设计与稳定性分析

由文献[12,13]可知,飞翼无人机姿态角控制

器存在一个理想的控制输入:

暋u*= -b-1
2 [k2z2+f2(x1,x2)-x·

2d]+
bT

10(x1,x2)z1+kz2 (23)
使得式(24)成立。

暋暋z·
2=-k2z2+b2[kz2+bT

10(x1,x2)z1]+
暋b2(ulin-u*

lin) (24)
式中:k2,k为要设计的大于零的参数。

由于系统和外界各种不确定性因素的存在,使
得理想的控制输入量u*

lin并不能精确表示出来。
假设:

暋暋u*= -b-1
20[k2z2+f2(x1,x2)-x̂

·

2d]+
bT

10(x1,x2)z1+kz2+殼2 (25)

式中:x̂
·

2d为以x̂2d为输入的非线性微分器输出;殼2

为由于用x̂
·

2d代替了x·
2d而引入的不确定性。

对于研究对象来说,存在一个未知的正实数

氀2,使得:

暚殼2暚 曑氀2毮2(x1,x2) (26)
式中:毮2(x1,x2)为已知的非负光滑函数。

选取控制量:

暋暋u=-b-1
20[k2z2+f20(x1,x2)-x̂

·

2d)+
bT

10(x1,x2)z1+kz2+毲2 (27)
式中:毲2 为期望提高系统鲁棒性而引入的鲁棒控

制函数。
将式(27)带入式(24)可得:

暋暋z·
2=-k2z2+b2[kz2+bT

10(x1,x2)z1]+
暋b2(毲2-殼2) (28)

选取Lyapunov函数:

V2=V1-1
2zT

2b-1
2 z2+ 1

2r2
氀-2

2 (29)

式中:r2>0为需要设计的常数;氀
-
2=氀̂2-氀2 为参

数估计误差。
对式(29)求导可得:

V
·
2=V

·
1-zT

2b-1
2z·2-zT

2b
·
-1
2z2+1

r2
氀-2氀-

·
2 (30)

选择鲁棒函数和自适应调解律为

毲2=z2毰2氀-2毮2
2

氀̂
·

2=r2 毰2暚z2暚2毮2
2 -氁2(氀̂2-氀0

2
{ )

式中:r2,毰2,氁2 和氀0
2 为需要通过设计人员调整设计

的参数。

氀0
2 的具体表达则可以根据飞翼无人机已知的

不确定特性信息来确定。这种处理方式不仅利用

已知信息提高系统的性能,而且减小了设计难度。
若k>max (bid),将式(29)、式(30)带入式(28)
可得:

暋V
·
2 曑-k1暚z1暚2-1

2氁1氀-2
1 +1

2氁1(氀1-氀0
1)2+氀1

4毰1
+k2zT

2b-1
2z2+氀-2毰2暚z2暚2毮2

2 +

zT
2(殼2-毰2z2氀̂2毮2

2 -毰2
2

4z2毮2
2)-1

2氁2氀-2(氀̂2-氀0
2)2 曑-k1暚z1暚2+k2zT

2b-1
2z2-1

2氁1氀-2
1 -

1
2氁2氀-2

2 +1
2氁1(氀1-氀0

1)2+氀1

4毰1
+1

2氁2(氀2-氀0
2)2+氀2

4毰2
曑-c1V2+c2 (31)

式中:

c1=min{2k1 2k2/毸min(b-1
2 )氁1r1 氁2r2};

c2=1
2氁1(氀1-氀0

1)2+氀1

4毰1
+1

2氁2(氀2-氀0
2)2+氀2

4毰2

因此,系统是稳定的。
通过以上证明过程,有以下定理。
定理:对于由式(4)和式(5)所确定的系统,采

用式(16)和式(27)所确定的虚拟控制量和控制量、
以及自适应参数调解律,则系统的跟踪误差z1、z2

参数估计误差有界,且以指数形式收敛于系统原点

的一个邻域:

毟={z1,z2,氀-1,氀-2旤V2 曑2c2/c1} (32)
从以上定理可知,对于由式(4)和式(5)所确定

的系统,通过调节k1、k2、氁1、氁2、r1、r2 的值可以调
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节系统的收敛速度和收敛域。

3暋仿真验证

为了验证控制器的鲁棒性,在整个机动过程中

选取如下气动系数发生不同程度的偏移:侧滑角产

生的滚转力矩增量系数殼CL
毬,侧滑角产生的偏航力

矩增量系数殼CN
毬 ,滚转阻尼动导数 殼CL

p 与偏航阻

尼动导数 殼CN
r ,重心位置漂移造成的不确定性所

产生的附加静不稳定偏航力矩。气动参数不确定

的标称值如表1所示,摄动参数为0.5。

表1暋偏移幅度表

Table1暋Disturbancecoefficients

系数类型 偏移幅度/% 系数类型 偏移幅度/%

殼CL
毬 暋15 殼CL

p 20

殼CN
毬 -10 殼CNr 20

暋暋为了更好地对比说明,本文采用动态逆设计方

法和传统 Backstepping方法进行仿真对比。其

中,文献[7]提出的增量动态逆鲁棒设计方法(简称

方法1)和文献[11]提出的一种滑模控制技术和

Backstepping控制技术结合的无人机鲁棒非线性

控制器(简称方法2)作为本文仿真的对照组。

滚转角通道响应如图2所示,曲线误差如图3
所示,可以看出:三种方法具有不同程度的超调和

稳态误差,但本文方法超调量更小,且没有稳态误

差。但是,在方波信号的下降段,本文方法出现比

较大的尖峰误差。

图2暋滚转角通道方波响应

Fig.2暋Rollanglechannelsquarewaveresponse

图3暋滚转角通道方波响应误差

Fig.3暋Squarewaveresponseerrorofrollanglechannel

迎角通道正弦响应如图4所示,可以看出:本
文提出方法具有更小的跟踪误差,而对照组方法具

有相似的控制效果。

图4暋迎角通道正弦响应

Fig.4暋Sinusoidalresponseofangleofattackchannel

综上所述,本文方法在方波响应上升段和下降

段的响应速度不如方法1和方法2,这也是图3中

出现较大尖峰误差的原因。综合来看,本文所提出

的设计方法具有较大的优势。

4暋结暋论

(1)本文提出的改进 Backstepping方法突破

了现有非线性鲁棒设计方法对系统不确定性范数

上界已知要求的限制,并充分利用系统已知的信息

提高系统的性能。
(2)该方法解决了鲁棒自适应函数设计过程

中的奇异值计算问题和系统的保守性问题,具有较
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强的鲁棒性,和现有的方法相比具有一定的优势。
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