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倾转定翼无人机姿态控制系统设计
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南京信息工程大学 信息与控制学院，江苏南京，210044；
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摘  要:
所研究对象为四旋翼倾转定翼无人机（Quad Tilt Wing-Unmanned Aerial Vehicle, QTW-UAV），首先对QTW-UAV的直升机模式进行动力学特性分析，建立其滚转运动数学模型，然后设计了基于模型参考的PID自适应控制器，在传统PID控制方法的基础上融合自适应控制算法，给出PID参数自整定率，实现了QTW-UAV姿态角的自适应控制。仿真结果表明，设计的控制器具有良好的稳态和跟踪性能，实现了QTW-UAV姿态稳定控制。 
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Attitude control system design for tilting fixed-wing unmanned aerial vehicle
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Abstract: This paper mainly research the tilt fixed wing-unmanned aerial vehicle with four rotors,namely quad tilt wing-unmanned aerial vehicle(QTW-UAV). Firstly we analysis the dynamics of QTW-UAV in helicopter mode and establish the dynamic model in rolling motion. Then design a PID adaptive controller based on reference model.Based on the traditional PID control method and combined with the adaptive control algorithm,we get the PID parameter self-tuning rate and achieve the attitude adaptive adjustment. Finally, the simulation results prove that the design of the controller have a good steady performance.
Key words: tilt fixed wing; UAV; PID parameter tuning; model reference adaptive control
0 引言

无人机由于其具有多功能性、隐蔽性等特点，近年来引起了人们的广泛关注。尤其是倾转翼无人机，因其兼具垂直起降、定点悬浮、高速巡航的能力，世界各航空大国、强国都对其展开了深入研究。欧美各国相继开发了XV-3，XV-15，V-22，BA-609，EagleEye等型号倾转旋翼飞机。美国于1998年完成第一架倾转旋翼无人机的试飞，即大家所熟知的“鹰眼”。对于倾转定翼机，日本千叶大学采用LQI控制方法，对其垂直起降模式进行控制，取得良好控制效果[1]；土耳其萨班哲大学自行研制了SUAVI样机，给出机身设计方案，并做了风洞试验，采用PID经典控制算法，进行多级控制[2]。
本文所研究的倾转定翼无人机QTW-UAV兼具旋翼机及固定翼机两种飞行器的优点，同时也克服了倾转旋翼机的一部分缺点，采用了倾转定翼结构，更大化的利用气动效率；改变双旋翼为四旋翼结构，提升力比较均匀，在直升机模式下具有更高的稳定性[3]。

目前国内关于倾转翼机的姿态控制研究较多，大多集中在非线性领域，但由于非线性控制对模型准确性有较强的依赖，因此在模型误差存在的条件下，PID控制更加实用[4]。在飞行过程中环境有剧烈变化，出现扰动时，需要鲁棒性更强的控制方法。因此本文根据以上两点，并结合无人机的特点，设计了基于模型参考的PID自适应控制器[5-7]，结合模型参考自适应算法，给出PD参数的自整定率[8]。当初始误差较大时，避免了过大初始力矩输出，并且使系统快速收敛到稳定状态。最后通过数值仿真实验，验证了所设计的控制器的性能。
1.系统建模
QTW-UAV搭载四个主驱动电机，两对带有副翼的机翼及一套倾转机构。机翼随着倾转机构的倾转而改变其与机体轴的夹角，实现三种飞行模式的切换，三种模式即直升机飞行模式、过渡飞行模式和定翼机飞行模式，具体转换过程如图1所示。
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图1  QTW-UAV的三种基本飞行模式

当机翼与机体轴夹角亦即倾转角呈近90°时，QTW-UAV处于直升机飞行模式，如图1中的(a)所示，该模式是最为基本的一种飞行模式，此时QTW-UAV类似于四旋翼直升机，可以垂直起降，也可以绕某一点做旋转运动；当倾转角呈近0°时，QTW-UAV处于定翼机飞行模式，如图1中的(c)所示，该模式下QTW-UAV可做高速巡航飞行；当倾转角介于0°和90°之间时，QTW-UAV处于转换过渡飞行模式，如图1中的(b)所示。

在直升机模式飞行时，电机和机翼垂直向上，旋翼轴向上，旋翼转动产生的拉力可以使无人机能够垂直起降，以及在空中定点悬浮，如图2所示。
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图2  QTW-UAV直升机飞行模式

在直升机模式下飞行时，系统的动力来自于四个旋翼产生的拉力，通过调节电机转速的大小可以改变旋翼的拉力，进而改变无人机的各个轴方向的力矩。此时飞行器的移动速度较低、倾斜角较小，因此可以对模型进行线性化并忽视各个自由度之间的耦合，把各个自由度分别考虑成单输入单输出的系统来分别建立模型[9]。

1.1 坐标系建立

首先建立两个基本坐标系：地球坐标系Fi和机体坐标系Fb，如图3所示[1]。其中Fi的坐标原点为地球表面一点，Xi轴的正方向为北方，Yi轴的正方向为东方，Zi轴的正方向为地心引力的方向；Fb的原点为机体中心，Xb轴的正方向表示机体的前方，Yb轴的正方向表示机体的右方，Zb轴的正方向表示机体垂直向下的方向。用欧拉角来表示姿态变量，地球坐标系Fi中
[image: image3.wmf]j

表示滚转角，
[image: image4.wmf]q

表示俯仰角，
[image: image5.wmf]y

表示偏航角，机体坐标系中p、q、r分别表示三轴角速度。
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图3 坐标系示意图

QTW-UAV在直升机模式下，其运动主要包括Xb、Yb、Zb三个方向的平动以及以这三个坐标轴为旋转轴的滚转(Roll)、俯仰(Pitch)、偏航(Yaw)旋转运动。无人机的滚转运动由电机R1、R4和R2、R3的转速不同实现；俯仰运动由R1、R2和R3、R4的转速不同实现；偏航运动由各个螺旋桨产生的气流和各个副翼所引起的滑流效应实现。下面主要建立QTW-UAV系统的滚转运动模型。

1.2 Roll数学模型

QTW的滚转运动是由四个电机的转速不同来控制，机体中心滚转力矩由各个电机的拉力不同产生。表达式如(1)所示：
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其中，[image: image9.wmf]M

为滚转力矩，[image: image10.wmf]4
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为每个电机的实际拉力，L为电机的中心到机体的距离，[image: image11.wmf]y

为偏航角，为方便研究滚转运动，[image: image12.wmf]y

设为一固定值，因此[image: image13.wmf]y

sin

L

是常量，可由电机的几何位置计算得到。假设角速率和力矩之间的传递函数是一阶形式，得到滚转角速率的表达式如式(2)：
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式中P为滚转角速率p的拉式变换形式，[image: image16.wmf]t

为时间常数，[image: image17.wmf]4
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的拉氏变换形式。设Roll的控制输入为[image: image19.wmf]j

d

，在悬浮状态下，每个电机的推力由控制输入和电机参数决定，表达为：
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。带入式(2)中得：
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其中[image: image23.wmf]4

1

~

K

K

为常量参数，由电机的特性来决定。

利用陀螺仪做增稳控制[10]，引入角速率的反馈，同时也提高了飞行器的稳定性。系统控制结构图如图4所示。得到滚转角传递函数：[image: image24.wmf]j
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[image: image25.emf]滚转角模型
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图4  增稳控制结构图

在角速率的模型上加入一个积分环节，最后得到滚转角的模型为：
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按照上述步骤并结合文献[9]，可得到Yaw、Pitch数学模型分别为：
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2.姿态控制器设计

由于QTW在垂直起降阶段的滚转角、俯仰角、偏转角的模型类似，所以本文只以滚转角为例来设计控制器。将(4)式转换成状态空间方程的形式：
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其中，[image: image34.wmf]x

表示系统的状态即[image: image35.wmf][
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表示控制输入，[image: image37.wmf]y

表示系统输出。系统参数为
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设定控制对象的参考模型为：
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其中Am、Bm、Cm为设定的模型参数。参考模型与被控对象的状态误差为：

[image: image43.wmf]x

x

e

m

-

=

1

              [image: image44.wmf])

9

(


对其求导，并将式[image: image45.wmf])
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代入，解得系统误差为：
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为了实现被控对象对参考模型更好的跟踪，引入被控对象与参考模型的输出误差：
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设定总误差为：[image: image51.wmf][
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，结合式(7-9)(11)得到误差系统的状态方程：
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其中[image: image54.wmf]ú
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通过加入PD控制器调节误差，使系统误差趋向于零，实现系统跟踪参考模型，逐步稳定。PD控制算法表达式：
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其中
[image: image59.wmf]d
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为控制器的可调参数。本文根据文献[6]中提出的一种模型参考自适应控制方法，并结合PID控制器，推出PD参数自整定率，该控制器与典型的PID控制器相比，显著的提高了系统的动态响应性能，并且控制系统能够快速收敛，具体控制策略如式(14)：
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通过反馈的误差值调整
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参数值，实时调节控制器，使控制系统更加稳定的跟踪参考模型系统。图5为滚转角控制系统框图。
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图5 滚转角控制系统框图

3.仿真结果与分析

采用Matlab辨识工具ident对实验获得的QTW飞行器输入和输出时域数据进行预处理确定模型的参数为：ap1=98.82，ap2=23.2，bp1=28.3。设定PD控制器初始参数为Kp=[-16  8  0.8  -0.12]，Kd=[2  2  2  0.01]。图6图7分别是PD控制参数Kp、Kd变化曲线图。
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图6 Kp参数变化曲线图
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图7 Kd参数变化曲线

图8是滚转角控制系统在阶跃输入下的系统响应曲线，分别是滚转角角度和控制输入的变化。从图中可以看出，系统输出可以快速跟踪到系统输入，从放大图看超调约为1%，调节时间约为1.2s。图9显示了实际模型的滚转角、滚转角速度、滚转角加速度的三个状态与参考模型的三个状态的对比。从图中可以看出，实际模型可以稳定的跟踪到参考模型的状态，两者状态大致保持一致。
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图8 滚转角系统控制效果图
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图9 实际模型的状态与参考模型的状态对比

4.总结

本文针对倾转定翼无人机QTW-UAV的直升机模式，对姿态角之一的滚转角Roll进行线性建模，结合模型参考自适应算法与PID控制算法，对滚转角设计了基于参考模型的PID自适应控制器。通过仿真结果，表明所设计的控制器具有良好的性能，能快速稳定的跟踪输入信号。
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