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摘   要:随着集成电子等技术逐渐成熟，无人飞行器得到了广泛的关注和应用。其中，由于飞行器在飞行阶段具有高响应速度、耦合动力学和非线性等特点，使其在飞行阶段的姿态控制成为该领域重点研究的方向之一。针对该研究方向，本文提出了一种基于反步法技术的反馈线性化无人飞行器姿态跟踪控制方案来解决其在受到环境干扰的条件下可以精准跟踪姿态角度的问题。在该方法中，设计了反步法技术拆分简化模型和反馈线性化减少调节参数，并利用扩张状态观测器（ESO）来对扰动进行估计和补偿，同时给出了ESO的收敛性和闭环系统的稳定性来证明该方法的可实施性。最后给出了仿真结果，验证了该方法在干扰的环境下仍可以精准控制无人飞行器姿态。
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Abstract: With the development of integrated electronic technology, unmanned aerial vehicle (UAV) has been widely concerned and applied. High response speed, coupling dynamics and nonlinearities of Unmanned earial vehicles makes the attitude control a significant technology. In view of this research direction,this paper proposes a feedback linearization control scheme based on backstepping technology design for attitude tracking control of UAV in the presence of disturbances. In the proposed control design scheme, the back stepping technology is designed to split the simplified model and feedback linearization to reduce the adjustment parameters. Meanwhile,the extended state observer (ESO) is adopted to estimate and compensate for the disturbances. At the same time, the convergence of ESO and the stability of closed-loop system are given to prove the feasibility of the method Then the convergence of ESO and stability of closed-loop system are presented. Finally, simulation results are given to illustrate the effectiveness of the proposed method.
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0 引言
无人飞行器由于其可在飞行阶段飞行速度快、性价比高、无人驾驶等特点，因此具有重要的军事意义和民用价值[1] 

 REF _Ref46942685 \r \h 
 \* MERGEFORMAT [2] 

 REF _Ref46942686 \r \h 
 \* MERGEFORMAT [3] 

 REF _Ref46942688 \r \h 
 \* MERGEFORMAT [4] 。无人飞行器在飞行过程中，由于飞行环境复杂，气动特性变化剧烈，是一个具有不确定性和干扰的复杂非线性系统。因此，设计一个合适的姿态控制器是非常必要的。同时随着任务难度的增加和要求精度的提高，对无人飞行器飞行阶段的姿态控制的要求也越来越高。传统的PID控制方法首先被提出，但其控制精度满足不了当前任务的要求。在此基础上，采用分数阶PID方法来提高飞行器姿态控制性能[5] 。在[6] 文中，反步法的思想被运用到模型的解耦上，并设计了鲁棒控制器对飞行器姿态进行控制，但文中对干扰的分析较少。在[7] 文中，张教授利用滑模干扰观测器对干扰进行了估计和补偿，并提出了用于飞行器速度和高度跟踪控制的二阶终端滑动控制（2tscm）方法，但文章中也没有考虑干扰的影响。在[8] 文中，秦教授在姿态控制方面采用了增益调度方法，但该方法的控制精度有待提高。除此之外，文[9] 采用了基于径向基函数神经网络（RBFNN）的多模型最优控制方法控制飞行器的姿态和文[10] 在滑模控制中加入分数阶微积分增强控制鲁棒性和提高响应特性，但这些方法计算量大，对飞行器的快速响应有一定影响。可见，上述论文存在两个较为普遍的问题。首先，在实际作战中飞行中的飞行器需要一个简单实用的姿态控制器，但以往的姿态控制器参数多，控制复杂，对后期调试和实际验证带来困难。本文将反馈线性化技术[11] 

 REF _Ref46943055 \r \h 
[12] 与反步法技术[9] [13] 

 REF _Ref46943107 \r \h 
[14] 相结合，将非线性耦合系统解耦为近似线性系统，使姿态控制器的设计过程系统化、结构化和简单化。其次，由于抑制干扰会产生大量能耗，所以不是解决干扰问题的最佳选择。因此，会采用一些观测器来估计扰动并补偿干扰，如扰动观测器（DOB）[15] 、高阶干扰观测器（HODO）[16] 、比例积分观测器（PIO）[17] 等。除此之外，还有扩张状态观测器（ESO）[16] 

 REF _Ref46943142 \r \h 
[18] 

 REF _Ref46943158 \r \h 
[19] ，本文将采用ESO方法对干扰进行精确估计和补偿。
本文的贡献在于设计了一种简单实用的控制无人飞行器按照预定期望姿态进行跟踪的姿态控制方法。该方法设计了一种扩张状态观测器来估计和补偿外部和内部扰动。在此基础上，提出了一种基于观测器的高分辨率飞行器姿态跟踪反馈线性化控制器。此外，还证明了闭环系统的稳定性和ESO的收敛性，进一步佐证该方法的可行性和有效性。
本文接下来将从以下几方面介绍：第1节将介绍了飞行器的动力学系统及其简化形式，并将动力学系统分为姿态子系统和角速度子系统；第2节将设计扩张状态观测器和反馈线性化控制器；第3节将证明系统的稳定性及观测器的收敛性；第4节将展示仿真结果和讨论；最后，在第6节中给出了结论。

1 无人飞行器运动学模型
我们采用通用的无人飞行器的姿态动力学和运动学模型，如下所示[21] ，
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和
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（2）
其中，
[image: image3.wmf]c

和
[image: image4.wmf]g

表示无人飞行器的航向角和航迹角。
[image: image5.wmf],,

E

dt

W

分别表示纬度、经度和地球的角速度。
[image: image6.wmf],,

abm

分别表示攻角、侧滑角和倾斜角。
[image: image7.wmf]p, q, r

表示飞行器的体坐标系。
[image: image8.wmf]M, M, M

xyz

表示攻角，侧滑，倾斜角的气动力矩。
[image: image9.wmf]123

,,

fff

表示额外干扰。
[image: image10.wmf],,

xxyyzz

III

分别表示机体围绕
[image: image11.wmf],,

XYZ

轴的转动惯量。

为了从状态过程中分离控制器，以及设置有空气动力学参数的不确定性和其他因素所造成的扰动。从模型中可以看出，与姿态角速度相比，姿态角的变化比较缓慢，往往两者间会差几个数量级，由此可以将姿态角速度和姿态角度两者剥离开来，对两者分别进行控制，因此（1）和（2）通常可以简化为
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其中，
[image: image14.wmf]123
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ddd

分别表示
[image: image15.wmf],,
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三轴方向内外扰动之和。
如上所述，相较于姿态角的变化，在飞行的过程中姿态角速度变化更快。当状态变量被时间尺度分离时，动力学系统可以分为两个子系统。一个子系统是状态变量为
[image: image16.wmf]W

的角度子系统，另一个子系统是状态变量为
[image: image17.wmf]w

的角速度子系统。

定义
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（4）
因此，式（3）可写为如下方程，
         
[image: image19.wmf]1

2

()

()

F

FGud

w

ww

W=W

=++

&

&

       （5）
其中，
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2 控制器和观测器设计
本节研究的主要目的是实现无人飞行器的姿态高精确控制。利用反步法技术，提出了无人飞行器姿态控制的反馈线性化方法。同时，采用扩张状态观测器对扰动进行精确估计和补偿。
在利用扩张状态观测器消除干扰的影响的基础上，采用反步法通过递归地构造闭环系统的李雅普诺夫函数从而得到反馈控制器，并根据反馈线性化方法将模型和控制器线性化，从而减少调节参数和调节难度。接下来，将采用反步法技术将无人飞行器模型拆分为角速度子系统和角度子系统。
步骤1

设计虚拟控制变量
[image: image21.wmf]w

使姿态子系统的跟踪误差收敛到零，从而可以作为角速度子系统的角速度控制输入。

首先，定义
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其中，
[image: image23.wmf],,
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分别是子系统和控制扭矩的三个方向控制输入。
可以看出
[image: image24.wmf]W

需要跟踪上
[image: image25.wmf]c

W

才能完成预期角度的跟踪控制，因此建立了姿态子系统的李雅普诺夫函数，
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我们可以得到
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。为了确保控制律的稳定性满足李雅普诺夫稳定性第二定理，将动态控制器设计为
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其中，
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都是正常数，用于调节姿态子系统的误差，以此来让系统为渐近稳定。由于
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是可逆的，所以控制器可用。令
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，所以闭环动态系统可写为
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因为
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，符合李雅普诺夫稳定性第二定理，所以可以得到姿态子系统是渐近稳定的。因此，当
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，姿态子系统是渐近稳定的，即无人机可以跟踪到预期姿态角度。

所以可得到角速度子系统的方程是
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接下来将讨论无人飞行器模型中角速度子系统。
步骤2
在设计角速度子系统控制器之前，需要先设计扩张状态观测器来估计角速度子系统中由复杂环境而引起的不确定性干扰。与其他观测器如干扰观测器、滑模观测器等相比，扩张状态观测器能在不考虑飞行器模型的基础上估计干扰，由于本文采用通用的无人飞行器模型，对部分模型细节并未考虑，因此使用扩张状态观测器更适合此种环境，可以避免因建模不准确而带来的控制误差大的影响，同时可以提高该方法的通用性。因此本文采用了该方法。

根据式（5），角速度子系统的状态方程可以定义
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因此，可设计扩张状态观测器为
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其中，
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令
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是正常数且满足霍尔维兹条件。因此，可得
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后面会对该式进行讨论来分析扩张状态观测器的收敛性。
步骤3

接下来设计实际控制变量u使角速度跟踪误差收敛到小范围内。从式（5）可以看出，角速度子系统是非线性系统，而反馈线性化控制可以对系统进行线性化，从而简化调节参数实现对角速度子系统的高精度控制。反馈线性化控制的控制律设计为
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其中，(是控制输入，然后将反馈控制量u引入非线性系统，得到线性化的一阶微分线性系统：
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其中，
[image: image51.wmf]ˆ

d

edd

=-

。
可以看出，通过反馈线性化，原非线性系统可以线性化为线性系统，因此线性系统可以采用线性控制方法设计控制器来控制
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其中，
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根据上述公式，我们可以得到实际控制变量u如下：
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3 稳定性分析
在设计完角度子系统和角速度子系统的两个控制器后，本节将分为以下两个步骤进行介绍：1.证明设计的扩张状态观测器能使内部外部扰动的估计误差收敛到小范围；2. 证明在具有干扰的条件下具有反馈线性化和ESO的闭环系统（角度子系统和角速度子系统）是稳定的。通过证明扩张状态观测在干扰条件下收敛性为角速度子系统稳定控制提供基础，得到实际的角速度可以跟踪到预期的角速度值，再通过设计李雅普诺夫函数来证明角度子系统的稳定，从而完成整个无人飞行器姿态控制的稳定性分析。
4.1 扩张状态观测器收敛性分析 

本小节主要来证明在内外干扰影响的条件下通过扩张状态观测器可预估干扰值，并将干扰补偿到一个误差范围内。现给出定理1，如下
定理1：假设
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是有界的，则应该存在一个正常数
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定义
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并对该式取导，可得
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其中，
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，且
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为霍尔维兹。
根据式（13），
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可表示为
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其中，
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和
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因为
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为霍尔维兹，所以当
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可得，
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其中，
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，所以可得，
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可得，
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。根据式（16）式（18），
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综上所述，可证明
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4.2 闭环系统稳定性分析
在证明了扩张状态观测器补偿的误差是有限的且小于
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的基础上，利用李雅普诺夫函数来分别证明角速度子系统和角度子系统是稳定。现给出定理2，如下
定理 2:考虑角速度子系统（7），如果实际控制变量u设计为（12），则闭环系统是稳定的。

证明

设计李雅普诺夫函数为
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可以计算
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的导数，为
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其中，
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。因此，角速度子系统是一致最终有界的（UUB）。另外，
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根据上述结论和式（7），进一步证明角度子系统的稳定性，可得如下，
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其中，
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为常数且
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至此，扩张状态观测器的收敛性、角速度子系统和角度子系统的稳定都已证明完成，从而可得闭环无人飞行器系统稳定。
4 仿真结果与分析
本节将给出了一些根据所设计的控制器做出的仿真结果，以证明本文所提供的理论方法的可行性和有效性。首先，以无人飞行器的攻角为例，给出了所设计的扩张状态观测器的仿真结果。根据飞行器的动力学系统模型（3），我们假设系统在没有控制输入的情况下，只在系统中加入干扰源以此来判断所设计的扩张状态观测器是否能准确对干扰进行估计。在图1中，干扰源（绿线）是余弦信号，扩张状态观测器的初始状态假定都为零。其中将扩张状态观测器的参数设置为
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。从仿真结果中可以看出，扩张状态观测器可以很好的对干扰进行跟踪（红线和绿线几乎重合）。在仿真运行到0.3秒处，期望角度由0°转为余弦值，实际的跟踪结果会有0.1-0.3°左右的波动，后续快速响应跟上期望的余弦值角度，随后的整个跟踪过程的角度误差都在期望角度值的1%以内，是符合实际的工程需求的。可以得出所设计的扩张状态观测器能快速且高精度对干扰源进行估计。
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图1 扩张状态观测器估计干扰
在验证了扩张状态观测器的预估补偿效果后，开始对基于扩张状态观测器的反馈线性化方法的姿态控制方法进行检验。我们假设无人飞行器的攻角、侧滑角、倾斜角及其三个方向的角加速度的初始状态都为零，攻角、侧滑角、倾斜角的期望值设定为[10°,0°,-5°]。与此同时，我们分别在角速度子系统的三个方向中加入一定的干扰，为了更符合实际的环境下干扰噪声，我们将干扰设定为
[image: image114.wmf](

)

(

)

0.01, 0, 0.5*0.05

costsint

éù

ëû

。此时，
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的参数值为
[image: image116.wmf]{8.928,0.16,9.209}

diag

和
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。仿真结果如下，
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图2 加入扰动的姿态控制
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图3 基于扩张状态观测器的反馈线性化姿态控制
从图2可以看出，在整个无人飞行器姿态控制的过程中，扩张状态观测器可以从初始状态快速响应跟踪到预期的角度值上，同时可以很好地对攻角、侧滑角、倾斜角这三个方向的干扰进行预估，角度误差都在0.01°的数量级内浮动，符合之前的验证结果。从图3可以看出，通过基于扩张状态观测器反馈线性化姿态控制方法对攻角、侧滑角、倾斜角三个方向的角度跟踪都有着不错的表现，可以快速响应从初始状态跟踪到预期的角度值上，同时，在
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的干扰下，可以看出利用扩状态观测器可以很好的对由无人飞行器产生的干扰进行估计并补偿。所以，从图2、图3的仿真结果可以看出该方法可以很好的解决无人飞行器在干扰条件下的姿态控制问题。
5 结束语
针对无人飞行器飞行过程中的时变姿态跟踪问题，本文设计了一种基于反步法技术的反馈线性化控制方案来控制飞行器的姿态。同时，采用扩张状态观测器对模型的扰动进行估计和补偿。给出扩张状态观测器的收敛性和闭环无人飞行系统的稳定性证明该理论方法的可行性。同时对该方法进行了相应的仿真，从仿真结果表明了控制算法的有效性和干扰估计的准确性，显示了快速准确的姿态控制性能。
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