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基于改进反步法的四旋翼无人机轨迹跟踪控制

周来宏ꎬ 窦景欣ꎬ 张居乾ꎬ 闻邦椿
(东北大学 机械工程与自动化学院ꎬ 辽宁 沈阳　 １１０８１９)

摘　 　 　 要: 四旋翼无人机是一个欠驱动、强耦合、高度不稳定的非线性系统. 无人机系统的鲁棒性和抗干扰

能力是飞行控制的关键问题. 在经典反步控制(ｃｌａｓｓｉｃａｌ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌꎬＣＢＣ)方法的基础上ꎬ增加了误差

积分和饱和函数ꎬ设计了积分饱和反步控制( ｉｎｔｅｇｒａｌ ｓａｔｕｒａｔｉｏｎ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌꎬＩＳＢＣ)策略ꎬ用于抵抗无人

机飞行过程中受到的常值干扰和变值干扰. 系统的稳定性由 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性定理证明. 在 ＭＡＴＬＡＢ /
ＳＩＭＵＬＩＮＫ 环境下做了轨迹跟踪仿真实验. 仿真结果表明ꎬ相比 ＣＢＣ 控制策略ꎬＩＳＢＣ 控制策略对四旋翼无人

机系统有更好的抗干扰能力和优越的鲁棒性.
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　 　 四旋翼无人机是一种新型的小型无人机ꎬ它
具有很高的机动性和敏捷性ꎬ可完成悬停、垂直起

降、低速巡航等飞行任务ꎬ被广泛应用于军事侦

察、灾害监测、航空测绘、农业植保等领域[１ － ３] . 虽
然四旋翼无人机相比传统直升机在飞行效率、体
积、安全性等方面有很大的优势ꎬ但其应用范围仍

然受到一定限制. 原因主要是四旋翼无人机为一

个欠驱动系统ꎬ即有 ６ 个输出和 ４ 个控制输入. 此

外ꎬ四旋翼系统还有强非线性、强耦合、多变量和

时变等性质ꎬ容易受外界干扰的影响. 因此ꎬ需要

设计具有良好抗干扰能力的飞行控制策略ꎬ保证

无人机能够高质量完成各种飞行任务[４ － ５] .
近年来ꎬ国内外学者对四旋翼无人机提出了

一些 新 的 控 制 方 法. 如 自 适 应 线 性 ＰＩＤ
(ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ￣ｉｎｔｅｇｒａｌ￣ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ) 控制[６]、滑膜可

重构控制[７]、鲁棒自适应姿态跟踪控制[８]、反步



　 　

滑膜 变 结 构 控 制[９]、 基 于 反 步 法 的 ＰＤ
(ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ ｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ)控制[１０]等.

虽然前人研究的控制方法有一定的抗干扰能

力ꎬ但大多忽略了不同类型干扰对系统的影响. 在
此次研究中ꎬ将外部干扰区分为常值干扰和变值

干扰ꎬ并在传统反步控制 ( ｃｌａｓｓｉｃａｌ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ
ｃｏｎｔｒｏｌꎬＣＢＣ)方法的基础上ꎬ增加了误差积分和

饱和函数ꎬ设计了积分饱和反步控制 ( ｉｎｔｅｇｒａｌ
ｓａｔｕｒａｔｉｏｎ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌꎬＩＳＢＣ)策略ꎬ用于抵

抗上述两种干扰. 仿真实验结果表明ꎬＩＳＢＣ 方法可

以很好地抑制常值干扰和变值干扰对系统的影响.

１　 四旋翼无人机动力学模型

１􀆰 １　 运动原理

四旋翼无人机在空间有 ６ 个自由度ꎬ但是只

有 ４ 个控制输入ꎬ因此它是一个典型的欠驱动系

统. 如图 １ 所示ꎬ定义地球坐标系 Ｅ(ｘｅꎬ ｙｅꎬ ｚｅ)和
机体坐标系 Ｂ(ｘｂꎬ ｙｂꎬ ｚｂ) . 通过改变 ４ 个旋翼的

转速ꎬ无人机可以产生俯仰、横滚、偏航三种姿态

角. 两对旋翼(１ꎬ３ 和 ２ꎬ４)分别朝两个方向旋转.
同时增大或减小 ４ 个旋翼的转速ꎬ无人机会产生

升降运动. 增大一对而减小另一对旋翼的转速ꎬ可
以产生偏航运动. 保持一对旋翼转速不变ꎬ分别增

大和减小另一对旋翼中两旋翼的转速ꎬ就可产生

横滚、俯仰、左右和前后运动ꎬ如图 ２ 所示.

图 １　 四旋翼无人机结构图
Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ａ ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ＵＡＶ

１􀆰 ２　 模型假设

为了简化四旋翼无人机系统ꎬ便于求解计算ꎬ
对系统模型作如下假设:

１)无人机的机身是刚体并且严格对称ꎻ
２)机体坐标系的原点与无人机质心重合ꎻ
３)桨叶没有挥舞运动.

１􀆰 ３　 动力学模型

在地球坐标系下ꎬ定义四旋翼无人机的位移

和欧拉角为 ξ ＝ [ｘꎬｙꎬｚ] Ｔꎬη ＝ [φꎬθꎬψ] Ｔ . 其中 φꎬ
θꎬψ 分别为横滚角、俯仰角和偏航角. 无人机在机

体坐标系下的线速度和角速度分别为 Ｖ ＝ [ｕꎬｖꎬ
ｗ] ＴꎬΩ ＝ [ｐꎬｑꎬｒ] Ｔ . 两坐标系下线速度和角速度

的关系为

ξ̇ ＝ ＲＶꎬ
η̇ ＝ＮΩ . } (１)

图 ２　 四旋翼无人机运动示意图
Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ＵＡＶ

(ａ)—悬停或上下运动ꎻ (ｂ)—偏航运动ꎻ (ｃ)—横滚运动ꎻ
(ｄ)—俯仰运动ꎻ (ｅ)—左右运动ꎻ ( ｆ)—前后运动.

这里转换矩阵 Ｒ 和 Ｎ 分别为
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其中ꎬＳ(􀅰)ꎬＣ(􀅰)和 Ｔ(􀅰)分别为 ｓｉｎ(􀅰)ꎬ ｃｏｓ(􀅰)和 ｔａｎ(􀅰).
根据牛顿定律和欧拉方程ꎬ得到四旋翼无人

机动力学方程为

ｍξ̇ ＝ Ｆｆ ＋ Ｆｄ ＋ Ｆｇꎬ
ＩΩ̇ ＋Ω × ＩΩ ＝Ｍｆ －Ｍｄ .

} (４)

其中:ＦｆꎬＦｄ 和 Ｆｇ 分别为平动力、平动空气阻力

和重力ꎻΩ × ＩΩꎬＭｆ 和 Ｍｄ 分别为陀螺力矩、转动

力矩和空气阻力力矩. 考虑假设条件ꎬ并将上述力

和力矩代入整理得到无人机非线性动力学模型

如下:
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０
０
－ ｇ

－
ｋｄｍｘ

Ｉｘ
φ̇ －

Ｊｒ

Ｉｘ
θ̇ωｒ

－
ｋｄｍｙ

Ｉｙ
θ̇ ＋

Ｊｒ

Ｉｙ
φ̇ωｒ

－
ｋｄｍｚ

Ｉｚ
ψ̇

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

. (５)

式中:Ｊｒ 为电机转动惯量ꎻωｒ ＝ ω２ ＋ ω４ － ω１ － ω３ .
控制输入为

Ｕ１ ＝ ｂ(ω２
１ ＋ ω２

２ ＋ ω２
３ ＋ ω２

４)ꎬ

Ｕ２ ＝ ｂ(ω２
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其中ꎬωｉꎬｉ ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ４ 为第 ｉ 个电机的转速.

２　 经典反步控制 ＣＢＣ

在忽略空气阻力及阻力矩ꎬ且不考虑外部干

扰的情况下ꎬ非线性动力学方程可以写为

Ｘ̈ ＝ ｆ(Ｘ) ＋ ｇ(Ｘ)Ｕ . (７)
式中:

Ｘ ＝ ｘ１ ｘ２ ｘ３ ｘ４ ｘ５ ｘ６[ ]Ｔ ＝
ｚ φ θ ψ ｘ ｙ[ ]Ｔꎻ (８)

Ｕ ＝ Ｕ１ Ｕ２ Ｕ３ Ｕ４[ ]Ｔ . (９)
动力学方程(５)可以改写为
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ｘ̈２

ｘ̈３

ｘ̈４

ｘ̈５

ｘ̈６

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＝

－ ｇ
ａ１ ｘ̇３ ｘ̇５ ＋ ａ２Ωｒ ｘ̇３

ａ３ ｘ̇１ ｘ̇５ ＋ ａ４Ωｒ ｘ̇１

ａ５ ｘ̇１ ｘ̇３

０
０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＋

１
ｍｕｚ ０ ０ ０

０ ｂ１ ０ ０
０ ０ ｂ２ ０
０ ０ ０ ｂ３

１
ｍｕｘ ０ ０ ０

１
ｍｕｙ ０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ｕ. (１０)

用经典反步控制(ＣＢＣ)方法设计四旋翼无

人机的控制率ꎬ其具体过程如下:
步骤 １ 定义四旋翼无人机的期望基准轨迹为

Ｘｄ ＝ ｘ１ｄ ｘ２ｄ ｘ３ｄ ｘ４ｄ ｘ５ｄ ｘ６ｄ[ ]Ｔ ＝
ｚｄ φｄ θｄ ψｄ ｘｄ ｙｄ[ ]Ｔꎬ以高度通道为

例ꎬ引入跟踪误差

ｅ１ ＝ ｘ１ｄ － ｘ１ꎬ (１１)
选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ１(ｅ１) ＝ １
２ ｅ２

１ . (１２)

对 Ｖ１ 按时间求导

Ｖ̇１(ｅ１) ＝ ｅ１ ｅ̇１ ＝ ｅ１( ｘ̇１ｄ － ｘ̇１) . (１３)
为了使 ｅ１ 稳定ꎬ引入函数

α１ ＝ ｘ̇１ｄ ＋ ｋ１ｅ１ꎬ (１４)
用方程(１４)代替 ｘ̇１ꎬ则方程(１３)可以改写为

Ｖ̇１(ｅ１) ＝ ｅ１( ｘ̇１ｄ － ｘ̇１ｄ － ｋ１ｅ１) ＝ － ｋ１ｅ２
１≤０.

(１５)
这里 ｋ１ 为一个正常数.

步骤 ２ 引入第二个跟踪误差

ｅ２ ＝ ｘ̇１ － α１ ＝ ｘ̇１ － ｘ̇１ｄ － ｋ１ｅ１ꎬ (１６)
对 ｅ２ 按时间求导

ｅ̇２ ＝ ｘ̈１ － α̇１ ＝ ｆ(ｘ１) ＋ ｇ(ｘ１)Ｕ１ － ｘ̈１ｄ － ｋ１ ｅ̇１ .
(１７)

选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ２(ｅ１ꎬｅ２) ＝ １
２ (ｅ２

１ ＋ ｅ２
２) . (１８)

对 Ｖ２ 按时间求导ꎬ
Ｖ̇２(ｅ１ꎬｅ２) ＝ ｅ１ ｅ̇１ ＋ ｅ２ ｅ̇２ ＝ ｅ１ ( ｘ̇１ｄ － ｘ̇１) ＋ ｅ２ ( ｘ̈１ －
α̇１) ＝ ｅ１(－ ｅ２ － ｋ１ｅ１)＋ ｅ２ ( ｆ( ｘ１)＋ ｇ( ｘ１) ｕ１ － ｘ̈１ｄ－
ｋ１ ｅ̇１) ＝ － ｋ１ｅ２

１ ＋ ｅ２ (－ ｅ１ ＋ ｆ(ｘ１)＋ ｇ(ｘ１) ｕ１ － ｘ̈１ｄ－
ｋ１ ｅ̇１) . (１９)
　 　 步骤 ３ 为了使 ｅ２ 稳定ꎬ选取控制率 ｕ１ 为

ｕ１ ＝ １
ｇ(ｘ１)

(ｅ１ － ｆ(ｘ１) ＋ ｘ̈１ｄ ＋ ｋ１ ｅ̇１ － ｋ２ｅ２) .

(２０)
式中ꎬｋ２ 为一个正常数. 将方程 (２０) 代入方程

(１９)ꎬ则 Ｖ２ 的导数可以改写为

Ｖ̇２(ｅ１ꎬｅ２) ＝ － ｋ１ｅ２
１ － ｋ２ｅ２

２≤０ꎬ (２１)
即 Ｖ̇２(ｅ１ꎬｅ２)是负半定的. 因此ꎬ使用式(２０)可以

使非线性系统(７)渐近稳定. 四旋翼无人机其他

通道的控制器设计与 ｕ１ 类似.

３　 ＩＳＢＣ 控制器设计

四旋翼无人机在飞行过程中通常受到两种类

型的外部干扰:常值干扰和变值干扰. ＣＢＣ 方法

无法抵抗这些干扰ꎬ因此需要一些辅助控制来消

除干扰. 本节在 ＣＢＣ 方法的基础上ꎬ引入了误差

积分和饱和函数来提高控制率的鲁棒性. 当考虑
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外部干扰时ꎬ非线性动力学方程(７)应写成

Ｘ̈ ＝ ｆ(Ｘ) ＋ ｇ(Ｘ)Ｕ ＋ δ. (２２)
这里ꎬδ ＝ δ１ δ２ δ３ δ４ δ５ δ６[ ]Ｔ 是外部干扰

矢量ꎬ且 ｜ δｉ ｜≤βꎬｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬ６ꎬβ 是一个正常数.

将误差积分和饱和函数 ｓａｔ ｅ２

μ１

æ

è
ç

ö

ø
÷引入 ＣＢＣ

中ꎬ则式(２０)改写为

ｕ′１ ＝ １
ｇ(ｘ１)

( ｅ１ － ｆ( ｘ１ ) ＋ ｘ̈１ｄ ＋ ｋ１ ｅ̇１ － ｋ２ｅ２ ＋

ε１ｓａｔ(ｅ２ / μ１) ＋ λ１ｐ１) . (２３)
式中:λ１ 为积分系数ꎻｐ１ 为误差 ｅ１ 的积分ꎬ

ｐ１ ＝ ∫ｔ
０
ｅ１(τ)ｄτꎻ (２４)

ε１ 为设计参数ꎻ饱和函数 ｓａｔ ｅ２

μ１

æ

è
ç

ö

ø
÷表示为

ｓａｔ ｅ２

μ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝

１ꎬ
ｅ２

μ １
> １ꎻ

－ １ꎬ
ｅ２

μ１
< － １ꎻ

ｅ２

μ１
ꎬ ｅ２

μ１
≤１.

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(２５)

定理　 考虑 １􀆰 ２ 节的模型假设ꎬ如果系统误

差由式(２３)控制ꎬ则四旋翼无人机非线性动力学

系统方程(２２)将渐近稳定.
证明　 为了证明 ＩＳＢＣ 控制率的稳定性ꎬ选

取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ３ ＝ １
２ (ｅ２

１ ＋ ｅ２
２) . (２６)

对 Ｖ３ 按时间求导

Ｖ̇３ ＝ ｅ１ ｅ̇１ ＋ ｅ２ ｅ̇２ ＝
ｅ１( ｘ̇１ｄ － ｘ̇１) ＋ ｅ２( ｘ̈１ － α̇１) ＝
ｅ１(－ ｅ２ － ｋ１ｅ１)＋ ｅ２(ｆ(ｘ１)＋ ｇ(ｘ１)ｕ′１ ＋ δ１ －
ｘ̈１ｄ － ｋ１ ｅ̇１) ＝ － ｋ１ｅ２

１ ＋ ｅ２( － ｅ１ ＋ ｆ(ｘ１) ＋
ｇ(ｘ１)ｕ′１ ＋ δ１ － ｘ̈１ｄ － ｋ１ ｅ̇１) . (２７)

将方程(２３)代入方程(２７)得

Ｖ̇３ ＝ － ｋ１ｅ２
１ － ｋ２ｅ２

２ ＋ ｅ２ ε１ｓａｔ
ｅ２

μ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ λ１ｐ１ ＋ δ１

æ

è
ç

ö

ø
÷.

(２８)
通过合理选取参数 ε１ꎬμ１ꎬλ１ꎬ可以使导数 Ｖ̇３

保持负定ꎬ即满足 Ｖ̇３ < ０. 根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性

定理ꎬ非线性系统(２２)渐近稳定. 其他通道的控

制器设计和证明与 ｕ′１ 相似.

４　 仿真结果

为 了 验 证 ＩＳＢＣ 方 法 的 控 制 效 果ꎬ 在

ＭＡＴＬＡＢ / ＳＩＭＵＬＩＮＫ 环境下做了轨迹跟踪的

仿真实验ꎬ控制的目标是保证四旋翼无人机的仿

真飞行轨迹可以跟踪上期望的螺旋轨迹ꎬ实验过

程中ꎬ分别添加了常值干扰和变值干扰. 期望的螺

旋轨迹表达式如下:
ｘｄ ＝ ｓｉｎ( ｔ)ꎬ
ｙｄ ＝ ｓｉｎ( ｔ)ꎬ
ｚｄ ＝ ０􀆰 ３ ＋ ０􀆰 ２ｔꎬ
ψｄ ＝ ０􀆰

ü

þ

ý

ï
ïï

ï
ïï

(２９)

初始值设定为 ψ ＝ ０ꎬｚ ＝ ０􀆰 ３ꎬｘ ＝ ０ꎬｙ ＝ １. 仿
真时间为 ２０ ｓ. 从第 ０ ｓ 开始分别给系统施加两种

不同形式的干扰:第一种干扰为常值干扰ꎬ干扰力

和干扰力矩分别为 ｆｘ ＝ １ Ｎꎬ ｆｙ ＝ １ Ｎꎬ ｆｚ ＝ １ Ｎꎬ
Ｍｘ ＝Ｍｙ ＝Ｍｚ ＝ ０􀆰 １ Ｎ􀅰ｍꎻ第二种为变值干扰ꎬ干
扰力和干扰力矩分别为 ｆｘ ＝ ｆｙ ＝ ｆｚ ＝ ０􀆰 ３ × ｓｉｎ( ｔ)
Ｎꎬ Ｍｘ ＝Ｍｙ ＝Ｍｚ ＝ ０􀆰 ０５ × ｓｉｎ( ｔ) Ｎ􀅰ｍ. 仿真结果

见图 ３ 和图 ４.

图 ３　 常值干扰下轨迹跟踪结果
Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔｓ ｕｎｄｅｒ ｃｏｎｓｔａｎｔ

ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
(ａ)—ＣＢＣ 方法ꎻ (ｂ)—ＩＳＢＣ 方法.

从图 ３ａ 和图 ４ａ 中可以看出ꎬ采用 ＣＢＣ 方

法ꎬ在受到常值干扰时ꎬ轨迹跟踪的误差随时间不

断扩大ꎻ受到变值干扰时ꎬ轨迹跟踪的误差虽然没

有随时间扩大ꎬ但误差值仍然很大. 相比之下ꎬ采
用 ＩＳＢＣ 方法ꎬ仿真飞行轨迹与期望轨迹的误差
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一直保持稳定ꎬ而且误差值远小于 ＣＢＣ 方法ꎬ见
图 ３ｂ 和图 ４ｂ. 因此ꎬ由轨迹跟踪仿真实验的结果

可以证明ꎬＩＳＢＣ 控制策略的抗干扰能力要远优于

ＣＢＣ 控制策略.

图 ４　 变值干扰下轨迹跟踪结果
Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔｓ ｕｎｄｅｒ ｖａｒｉａｂｌｅ

ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
(ａ)—ＣＢＣ 方法ꎻ(ｂ)—ＩＳＢＣ 方法.

５　 结　 　 论

１) 将误差积分和饱和函数引入经典反步控

制方法 ＣＢＣꎬ设计出了 ＩＳＢＣ 控制策略ꎬ用于四旋

翼无人机的飞行控制.
２) 基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性定理ꎬ证明受控于

ＩＳＢＣ 控制策略的四旋翼无人机系统是渐近稳

定的.

　 　 ３) 轨迹跟踪仿真实验表明ꎬ采用 ＣＢＣ 控制

方法ꎬ在常值干扰或变值干扰下ꎬ四旋翼系统轨迹

跟踪的效果很差ꎬ即 ＣＢＣ 方法不具备抵抗这两种

干扰的能力. 相反ꎬ采用 ＩＳＢＣ 控制方法ꎬ无人机

可较好地跟踪预定轨迹ꎬ跟踪误差也较小. 因此ꎬ
可以证明 ＩＳＢＣ 控制方法比 ＣＢＣ 方法有更好的

抗干扰能力和鲁棒性.
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ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｔｏ ａ ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ＵＡＶ[ Ｊ] . ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ
Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｓｙｓｔｅｍｓ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ２０１３ꎬ２１(５):１９２４ － １９３０.

[ ９ ]　 Ｂｏｕａｄｉ ＨꎬＢｏｕｃｈｏｕｃｈａ ＭꎬＴａｄｊｉｎｅ Ｍ. Ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｂａｓｅｄ ｏｎ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ａｐｐｒｏａｃｈ ｆｏｒ ａｎ ＵＡＶ ｔｙｐｅ￣ｑｕａｄｒｏｔｏｒ
[ Ｊ ] . Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｐｐｌｉｅｄ Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ ａｎｄ
Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ｓｃｉｅｎｃｅｓꎬ２００８ꎬ４(１):１２ － １７.

[１０] Ｂａｓｒｉ Ｍ Ａ ＭꎬＨｕｓａｉｎ Ａ ＲꎬＤａｎａｐａｌａｓｉｎｇａｍ Ｋ Ａ. Ｅｎｈａｎｃｅｄ
ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ ｗｉｔｈ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｔｏ ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ
ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ
＆Ｒｏｂｏｔｉｃ Ｓｙｓｔｅｍｓꎬ２０１４ꎬ７９(２):２９５ － ３２１.
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