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基于 ＮＬＥＳＯ 的倾转动力无人机垂直
起降模态轨迹跟踪控制

夏济宇， 周洲， 王正平， 王睿

（西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：针对存在复杂不确定性的倾转动力无人机垂直起降模态，进行轨迹跟踪控制研究，提出了一

种基于非线性扩张状态观测器（ＮＬＥＳＯ）的内外双环滑模控制方案。 基于倾转动力无人机特点，依次

建立其动力系统模型、机体与操纵舵面空气动力模型以及动力学方程，完成动力学建模工作；将各种

内外部扰动视作集总干扰，设计 ＮＬＥＳＯ 对其进行估计与补偿；基于 ＮＬＥＳＯ 与滑模控制方法设计了垂

直起降模态的位置与姿态双环控制器；设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数对ＮＬＥＳＯ 以及整个控制系统进行了稳定性

分析。 仿真实验表明，文中所提出方法针对复杂扰动具有较强的抑制能力，显著提升了倾转动力无人

机垂直起降模态的轨迹跟踪精度与响应速度。
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　 　 倾转动力无人机兼具直升机与固定翼飞机的优

点，具备起降灵活的特点同时可以满足更高的航程

航时指标。 在近几十年来，尤其是近年随着垂直起

降飞行器发展热潮来临，倾转动力无人机得到了越

来越多的关注［１⁃２］。 按照结构特点划分，此类无人

机大体上可以分为倾转旋翼式、倾转机翼式以及倾

转涵道式这三大类［３⁃５］，它们均是通过倾转推力矢

量方向实现飞行模态的切换，具有 ３ 种飞行模态，分
别为：垂直起降模态、过渡模态与固定翼模态。 本文

研究重点聚焦于倾转动力无人机垂直起降模态的高

精度轨迹跟踪控制。 一方面，倾转动力无人机相比

于多旋翼无人机结构与气动外形更为复杂，使建模

误差增大，且其更大的机体参考面积导致气动扰动

大，动力装置与机身之间存在气动干扰，因此其在垂

直起降模态比普通多旋翼无人机需要更强的应对不

确定性的能力。 另一方面，为了实现倾转动力无人

机在垂直起降模态的定点起降（如复杂地形或舰

上），以及为过渡模态提供预设初始位置，它必须具

备高精度的轨迹跟踪能力。 因此，如何实现复杂不

确定性情况下倾转动力无人机垂直起降模态的高精

度轨迹跟踪，是一个具有理论意义与现实价值的研

究问题。
目前，已有众多学者针对倾转动力无人机垂直

起降模态及相关无人机面临的轨迹跟踪控制问题，
提出了许多控制方法。 许景辉等［６］设计了串级 ＰＩＤ
控制器，基于 ＳＴＭ３２ 系列微控器实现倾转三旋翼无

人机的悬停状态控制。 针对载荷变化对控制精度的

影响，Ｍｏｏｎｕｍｃａ 等［７］ 结合 ＰＩＤ 算法与自适应算法

提出了一种新型的轨迹跟踪控制方案，仿真结果表

明该方案显著增强了控制系统的鲁棒性。 ＰＩＤ 方法

在现有无人机控制系统设计中依旧应用最为广泛，
该方法不依赖模型且参数易于整定，但是抗干扰性

和鲁棒性并不理想。 滑模控制是飞行控制中应用较

多的一种控制方法，对不确定性具有较好的鲁棒性。



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４１ 卷

针对存在阵风干扰及未建模特性的四旋翼飞行器轨

迹跟踪控制问题，丁力等［８］ 设计了一种位姿双环积

分滑模控制器。 针对受多源干扰影响的四旋翼无人

机轨迹跟踪控制问题，赵振华等［９］ 提出了一种全回

路复合快速非奇异终端滑模轨迹跟踪控制方案，显
著提升了无人机轨迹跟踪的抗干扰性能。 刘金琨团

队关于垂直起降飞行器与四旋翼使用滑模控制方法

开展了诸多研究［１０⁃１１］。
主动抗干扰方案能够通过对不确定性的估计与

补偿实现干扰的快速抑制， 近年来在无人机控制设

计中备受青睐［１２］。 扩张状态观测器（ＥＳＯ）作为一

种有效的抗干扰方案，将系统未建模动力学及外部

扰动等视为扩张状态，通过估计扩张状态对控制器

进行实时补偿［１３］，近年来在工程上已有所应用［１４］。

１　 倾转动力无人机系统模型

１．１　 分系统动力学建模

本文案例倾转动力无人机由多组动力复合驱

动，包括前置螺旋桨与后置分布式涵道螺旋桨，其可

以在前置螺旋桨与气动操纵舵面（偏航舵面和升降

副翼）的配合下，经由分布式涵道螺旋桨的倾转实

现垂直起降模态与固定翼模态之间的模态转换。
采用分体建模方法，针对倾转动力无人机各分

系统分别建立动力模型与气动力模型。
前置螺旋桨如图 ２ 所示，参考文献［１５］根据叶

素动量理论，前置螺旋桨拉力系数计算公式为

ＣＴ ＝ ｐｋｂ
３πＲ

（ ｌ１ϕｒ ＋ ｌ２） （１）

式中

ｌ１ ＝ １ ＋ ３
２
μ２

ｘ，ｌ２ ＝ ０．０５ － ０．３μ２
ｘ － ３

２
（􀭰ｖｉ ＋ μｚ）

（２）
式中： ｐ，ｋ，ｂ，ϕｒ，Δϕ，Ｒ 分别表示螺旋桨桨叶数，桨
叶升力线斜率、弦长、参考扭转角、总扭转角、半径；
μｘ，μｚ，􀭰ｖｉ 表示无量纲化的前置螺旋桨坐标系下的 Ｘ
向与 Ｚ 向速度，以及入流诱导速度。

因此，单个前置螺旋桨的拉力计算公式为

Ｔｐ ＝ ０．５ρ（ΩＲ） ２ＡＣＴ （３）
式中， Ω 表示螺旋桨转速，Ａ 表示桨盘面积。

　 图 １　 案例倾转动力无人机简化模型 　 　 　 　 图 ２　 前置螺旋桨 图 ３　 分布式涵道螺旋桨

　 　 分布式涵道螺旋桨如图 ３ 所示，涵道螺旋桨动

力模型与孤立螺旋桨类似，但是外部涵道会对其动

力特性产生影响。 涵道拉力因子被定义为外部涵道

产生的拉力与系统总拉力之比

ｑ ＝ ｆ（ｘ）
１ ＋ ｆ（ｘ）

（４）

式中， ｘ ＝ ｈ
ｄ

为涵道高度 ｈ 与涵道内径 ｄ 之比，根据

经验公式，ｆ（ｘ） 具体表达式为：
当 ０ ＜ ｘ ≤ ０．２ 时

ｆ（ｘ） ＝ １００ｘ３ － ５２．８７ｘ２ ＋ １０．３２ｘ ＋ ０．０００ ７
　 　 当 ０．２ ＜ ｘ ≤ １ 时

ｆ（ｘ） ＝ ０．８５ｘ３ － １．９４ｘ２ ＋ １．５０ｘ ＋ ０．５３

　 　 则一组分布式涵道螺旋桨的拉力计算公式为

Ｔｄ ＝ Ｎ
１ － ｑ

［０．５ρ（ΩｄＲｄ） ２ＡｄＣＴｄ］ （５）

式中， Ｎ 为涵道螺旋桨个数。
涵道螺旋桨两两之间转向相反，因此本文忽略

它们的反扭矩以及陀螺力矩。
倾转动力无人机推进系统模型汇总为

Ｆｓｕｍ ＝
０
０

Ｔｐｌ ＋ Ｔｐｒ ＋ Ｔｄｌ ＋ Ｔｄｒ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

２
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Ｍｓｕｍ ＝
ｌｐ（Ｔｐｌ － Ｔｐｒ） ＋ ｌｄ（Ｔｄｌ － Ｔｄｒ）
ｓｐ（Ｔｐｌ ＋ Ｔｐｒ） － ｓｄ（Ｔｄｌ ＋ Ｔｄｒ）

０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（６）

式中： Ｔｐｌ，Ｔｐｒ，Ｔｄｌ，Ｔｄｒ 分别表示左右前置螺旋桨拉力

以及左右分布式涵道螺旋桨组拉力；ｌｐ，ｌｄ 分别表示

前置螺旋桨桨毂与涵道螺旋桨中心距机身中轴线的

Ｙ 向距离；ｓｐ，ｓｄ 则分别表示两者距无人机重心的 Ｘ
向距离。

偏航舵面操纵效果受涵道螺旋桨推力与舵面操

纵量影响，因此建立偏航舵面操纵简化气动力模型

Ｍｒｕｄｄｅｒ ＝ ｋｒδｒＴｄｃ （７）

式中： ｋｒ ＝
􀭺Ｍｒ

􀭵Ｔｄ

ｃ为无量纲化力矩系数；􀭵Ｔｄ 为分布式涵

道螺旋桨最大推力，􀭺Ｍｒ 为最大偏航力矩；ｃ 为机体参

考弦长；δ ｒ ∈ ［ － １，１］ 为正则化后舵面操纵量。
垂直起降模态下倾转动力无人机飞行速度较

低，其受气流影响所产生的主要为气动阻力，因此将

无人机气动力模型近似描述为

Ｆａｅｒｏ ＝ ＫＶ２ ＝

ｋ１Ｖ２
ｘ

ｋ２Ｖ２
ｙ

ｋ３Ｖ２
ｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（８）

式中取 ｋ１ ＝ － ０．０３，ｋ２ ＝ － ０．０３，ｋ３ ＝ － ０．１５。
１．２　 无人机动力学方程

定义惯性坐标系 Ｉ 与机体坐标系 Ｂ。 基于 Ｎｅｗ⁃
ｔｏｎ⁃Ｅｕｌｅｒ 方法，建立倾转动力无人机垂直起降模态

动力学方程为

ｍＰ̈ ＝ Ｇ ＋ Ｆ ＋ Ｆａｅｒｏ ＋ ｄＦ

ＪＲ －１
Θ Θ̈ ＝ － Ｒ －１

Θ Θ̇ × ＪＲ －１
Θ Θ̇ －

　 　 ＪＲ̇ －１
Θ Θ̇ ＋ Ｍ ＋ ｄＭ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（９）

式中： ｍ 为无人机质量；Ｊ 为全机转动惯量；Ｐ ＝
Ｘ Ｙ － Ｈ[ ] Ｔ；Θ ＝ φ θ ψ[ ] Ｔ；Ｆ ＝ ＲＩＢＦｓｕｍ，Ｍ ＝

ＲＩＢＭｓｕｍ ＋Ｍｒｕｄｄｅｒ；ｄＦ，ｄＭ表示模型中的不确定性，包
括模型参数摄动，建模误差以及外界环境干扰。

由惯性坐标系下无人机平动与转动动力学方程

（９）可以看出，针对模型中的不确定性若能得到较

为准确的补偿可以使模型具备更高的精度。

２　 控制系统设计

２．１　 姿态指令解算

对于本文倾转动力无人机而言，垂直起降模态

下是欠驱动的，无法在 ６ 个自由度上同时进行指令

跟踪，所以选择一个合理的控制目标方案为：跟踪位

置 Ｐ 与偏航角 ψ ｄ，同时保证另外 ２ 个欧拉角稳定有

界，因此 θ ｄ，φ ｄ 只是作为中间指令信号由虚拟控制

输入生成，用于跟踪参考位置信号。
Ｆｘ

Ｆｙ

Ｆｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ ＲＩＢＦｓｕｍ ＝
Ｔｓｕｍ（ｃφｓθｃψ ＋ ｓφｓψ）
Ｔｓｕｍ（ｃφｓθｓψ － ｓφｃψ）

Ｔｓｕｍｃφｃθ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１０）

变换方程可得

Ｆｘ

Ｆｙ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ Ｆｚ

ｃｏｓψｄ ｓｉｎψｄ

ｓｉｎψｄ － ｃｏｓψｄ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｔａｎθｄ

ｔａｎφｄｓｅｃθｄ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（１１）
解得

θｄ ＝ ａｒｃｔａｎ
Ｆｘｃｏｓψｄ ＋ Ｆｙｓｉｎψｄ

Ｆｚ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１２）

φｄ ＝ ａｒｃｔａｎ ｃｏｓθｄ

Ｆｘｓｉｎψｄ － Ｆｙｃｏｓψｄ

Ｆｚ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１３）

　 　 针对中间指令信号 θ ｄ，φ ｄ 还需求得它们的一阶

和二阶导数，本文采用有限时间收敛三阶微分器实

现［１６］。
２．２　 观测器设计

２．２．１　 线性扩张状态观测器 （ＬＥＳＯ）
韩京清研究员［１３］最早提出的 ＥＳＯ 具有非线性

结构，理论分析较为困难，因此早期研究进展较为缓

慢。 随着高志强教授等人提出了线性自抗扰控制

器［１７］，将原本的非线性结构线性化、简洁化，使 ＥＳＯ
应用更为广泛。

以无人机外环为例，可以基于位置误差设计二

阶线性观测器。 线性扩张状态观测器设计为

ｚ̇１ ＝ ｚ２ ＋ α１（ｘ１ － ｚ１）
ｚ̇２ ＝ ｚ３ ＋ α２（ｘ１ － ｚ１） ＋ ｂｕ
ｚ̇３ ＝ α３（ｘ１ － ｚ１）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１４）

观测误差方程定义为 ｅ ＝ ｅ１ ｅ２ ｅ３[ ] Ｔ，得
ｅ̇１ ＝ ｘ̇１ － ｚ̇１ ＝ － α１ｅ１ ＋ ｅ２
ｅ̇２ ＝ ｘ̇２ － ｚ̇２ ＝ － α２ｅ１ ＋ ｅ３
ｅ̇３ ＝ ｘ̇３ － ｚ̇３ ＝ － α３ｅ１ ＋ ｆ̇

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１５）

则观测误差状态方程写为 ｅ̇ ＝ Ａｅ ＋ Ｂｆ̇，通过选择，使
Ａ 为 Ｈｕｒｗｉｔｚ 矩阵，可实现误差的有效跟踪，关于线

性扩张状态观测器的稳定性证明见文献［１８］。
２．２．２　 非线性扩张状态观测器 （ＮＬＥＳＯ）

在普通低成本无人机中，速度（地速）测量可以

３
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达到较为良好的精度。 另外，由于 ＬＥＳＯ 随着观测

误差减小收敛速度降低，对于时变扰动不利于快速

收敛至精准误差边界之内。 因此本节设计了一种改

进的非线性扩张状态观测器，其计算复杂度与 ＬＥＳＯ
相近，但可以依据误差尺度进行自适应调整，实现更

加快速精准的观测。
存在系统

ｘ̇ ＝ ξ ＋ ｂｕ

ξ ＝ ｆ ＋ ｗ， ξ̇ ≤ Ｄ
ｙ ＝ ｘ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１６）

　 　 设计非线性扩张状态观测器 （ＮＬＥＳＯ）
ｚ̇１ ＝ ｚ２ ＋ ｂｕ ＋ γ１ε

－１ｇ（ｘ － ｚ１）

ｚ̇２ ＝ γ１ε
－２ｇ（ｘ － ｚ１）

{ （１７）

设计 ｇ（ ｚ） ＝
ｚ αｓｉｇｎ（ ｚ）　 ｚ ≤ δ

ｚ　 　 　 　 　 ｚ ＞ δ{ ，其中 ε ＞ ０，

０ ＜ α ＜ １，０ ＜ δ ≤ １。
定义

η ＝
η１

η２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ｘ － ｚ１
ε

ξ － ｚ２

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（１８）

误差方程为

εη̇ ＝ Ａ
􀭵η１

η２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ εＢξ̇ （１９）

式中， 􀭵η１ ＝
ｇ（ｘ － ｚ１）

ε
，Ａ ＝

－ γ １ １
－ γ ２ ０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，Ｂ ＝

０
１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，通

过选择 γ １，γ ２ 使 Ａ 为 Ｈｕｒｗｉｔｚ 矩阵。
定理 １　 对于非线性系统（９） 和非线性扩张状

态观测器（１７），存在参数 ｋ１，ｋ２，ｋ３，ｋ４，γ １，γ ２，使误

差估计收敛至原点的一个小邻域内。
证明　 针对本文所设计非线性扩张状态观测器

进行稳定性分析时，构建其 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方程为

Ｖ２ ＝ ε
２
ηＴＰη ＝ ε

２
（ｋ１ ＋ ｋ２）η２

１ ＋

　 ε
２
ｋ３η２

２ ＋ εｋ４η１η２ （２０）

各项参数需满足以下条件

ｋ１ ＞ ０，ｋ２ ＞ ０，ｋ３ ＞ ０，ｋ４ ＜ ０
ｋ２γ１ ＋ ｋ４γ２ ＝ ０，ｋ３γ２ ＋ ｋ４γ１ ＝ ０{ （２１）

Ｐ为正定对称矩阵，存在正定对称矩阵Ｑ满足ＡＴＰ ＋
ＰＡ ＝ － Ｑ。

根据 ｚ ≤ δ 与 ｚ ＞ δ，分别进行观测器稳定性

分析。

情况 １　 ｚ ≤ δ

Ｖ２ ＝ ε
２
（ｋ１ ＋ ｋ２）η２

１ ＋ ε
２
ｋ３η２

２ ＋ εｋ４η１η２

Ｖ̇２ ＝ ε（ｋ１ ＋ ｋ２）η１ η̇１ ＋ εｋ３η２ η̇２ ＋
　 εｋ４（η１ η̇２ ＋ η２ η̇１） ＝ － ｋ１γ１η１􀭵η１ ＋

　 （ｋ１ ＋ ｋ２）η１η２ ＋ ｋ４η２
２ ＋ （ｋ３η２ ＋ ｋ４η１）εξ̇ －

　 （ｋ２γ１η１ ＋ ｋ３γ２η２ ＋ ｋ４γ２η１ ＋ ｋ４γ１η２）􀭵η１ ≤

　 － １
２
ηＴＱη ＋ ｍａｘ（ｋ３，ｋ４）‖η‖εＤ ≤

　 － １
２
ηＴＱη ＋ ｂ１δεＤ

　 　 观测器收敛条件为 ‖η‖ ≤
２ｂ１δεＤ
λｍｉｎ

，λｍｉｎ 为

Ｑ 的最小特征值，ｂ１ ＝ ｍａｘ（ｋ３，ｋ４），其收敛速度取决

于 ε，ε 越小收敛速度越快。
情况 ２　 ｚ ＞ δ

Ｖ２ ＝ ε
２
ηＴＰη

Ｖ̇２ ＝＝ １
２
ηＴ（ＡＴＰ ＋ ＰＡ） ＋ εηＴＰＢξ̇ ≤

　 － １
２
λｍｉｎ‖η‖２ ＋ ε‖ＰＢ‖‖η‖Ｄ

　 　 观测器收敛条件为 ‖η‖ ≤ ２ε‖ＰＢ‖Ｄ
λｍｉｎ

，其收

敛速度取决于 ε，ε 越小收敛速度越快。
２．３　 轨迹跟踪控制方案

本文倾转动力无人机在垂直起降模态下，采用

内外环的双层控制结构，基于滑模控制方法增强系

统鲁棒性，使用 ＮＬＥＳＯ 对外界复合干扰进行实时观

测与补偿。
２．３．１　 位置子系统控制器设计

位置子系统动力学模型为

Ｐ̈ ＝
Ｇ ＋ Ｆａｅｒｏ ＋ Ｆ ＋ ｄＦ

ｍ
　 　 位置子系统控制器的设计，需要实现存在不确

定性情况下的高精度轨迹跟踪，则定义位置跟踪误

差为 ｅｐ ＝ Ｐ － Ｐｄ。 滑模面设计为

ｓ１ ＝ ｅ̇ｐ ＋ λ１ｅｐ （２２）
ｓ̇１ ＝ ｅ̈ｐ ＋ λ１ ｅ̇ｐ ＝

　
Ｇ ＋ Ｆａｅｒｏ ＋ Ｆ ＋ ｄＦ

ｍ
－ Ｐ̈ｄ ＋ λ１ ｅ̇ｐ （２３）

　 　 直接力控制输入设计如下

４
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Ｆ ＝ ｍ（ Ｐ̈ｄ － λ１ ｅ̇ｐ － ｃ１ｓ１） － Ｇ － Ｆａｅｒｏ － ｄＦ
（２４）

而基于扩张状态观测器的控制器设计为

Ｆ ＝ ｍ（ Ｐ̈ｄ － λ１ｅ·^ｐ － ｃ１ ｓ^１） － Ｇ － Ｆａｅｒｏ － ｄＦ^
（２５）

式中： λ １ ＞ ０，ｃ１ ＞ ０ 为待设计参数；ｄＦ^ 表示 ｄＦ 的

观测器估计值。
２．３．２　 姿态子系统控制器设计

通过内环控制律的设计实现姿态跟踪，为了有

效跟踪姿态信号，需要设计输入力矩 Ｍ。 姿态子系

统模型简化为

Θ̈ ＝
ＲＭΘ

－· ＋ Ｍ ＋ ｄＭ
ＪＭ

（２６）

式中， ＪＭ ＝ ＪＲ －１
Θ ，ＲＭΘ

－· ＝ － Ｒ －１
Θ Θ̇ × ＪＲ －１

Θ Θ̇ － ＪＲ̇ －１
Θ Θ̇，

定义姿态误差为 ｅΘ ＝ Θ － Θｄ。 滑模面设计为

ｓ２ ＝ ｅ̇Θ ＋ λ２ｅΘ （２７）
ｓ̇２ ＝ ｅ̈Θ ＋ λ２ ｅ̇Θ ＝

　 １
ＪＭ

（ＲＭΘ
－· ＋ Ｍ ＋ ｄＭ） － Θ̈ｄ ＋ λ２ ｅ̇Θ （２８）

　 　 力矩控制输入设计为

Ｍ ＝ ＪＭ（Θ̈ｄ － λ２ ｅ̇Θ － ｃ２ｓ２） － ＲＭΘ
－· － ηｓａｔ（ｓ２）

（２９）
其中使用饱和函数 ｓａｔ（ｓ２） 代替 ｓｉｇｎ（ｓ２） 减缓切换

抖振，λ ２ ＞ ０，ｃ２ ＞ ０ 为待设计参数。
２．４　 操纵变量控制分配

本文所提出的基于 ＮＬＥＳＯ 与双环滑模控制器

的控制结构如图 ４ 所示。
根据位置环与姿态环虚拟控制量 Ｆ 和 Ｍ，可以

反向解算出控制系统所需的力与力矩，通过控制分

配将力与力矩分配至各执行机构

Ｔ ＝
０
０
１

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ＲＢＩＦ，

Ｍｘ

Ｍｙ

Ｍｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ ＲＢＩＭ （３０）

Ｔｐｌ ＋ Ｔｐｒ ＋ Ｔｄｌ ＋ Ｔｄｒ ＝ Ｔ
（Ｔｐｌ － Ｔｐｒ） ｌｐ ＋ （Ｔｄｌ － Ｔｄｒ） ｌｄ ＝ Ｍｘ

（Ｔｐｌ ＋ Ｔｐｒ） ｌｐ － （Ｔｄｌ ＋ Ｔｄｒ） ｌｄ ＝ Ｍｙ

Ｍｙａｗ ＝ Ｍｚ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３１）

式中， Ｔｐｌ，Ｔｐｒ，Ｔｄｌ，Ｔｄｒ，ｌｐ，ｌｄ，ｓｐ，ｓｄ 已经在（６） 式进行

了定义，Ｍｙａｗ 表示偏航舵面力矩。
进一步由（３），（５），（７） 式可以解算出推进系

统各螺旋桨转速与偏航舵面操纵量。

图 ４　 控制系统结构图示

３　 控制系统稳定性分析

综合考虑观测器和控制器构成的闭环系统，外
环 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ ＝ Ｖ１ ＋ Ｖ２ （３２）

其中相关参数还需满足
γ １ｋ１ － ε ２（λ １ ＋ ｃ１） ２ ＞ ０

ｋ４ ＜ － １{ ，

Ｖ１，Ｖ２ 分别为外环控制器与观测器 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数。
由非线性扩张状态观测器误差方程式（１９） 可

得
􀭴ｖ ＝ Ｐ̇ － Ｐ·^ ＝ εη １

ｄ􀭾Ｆ ＝ η ２
{ ，从而建立起观测器误差矩阵与

控制系统误差变量间映射关系。
定理 ２　 对于闭环系统（９） 式与扩张状态观测

器（１７） 式以及控制器（２５） 式，存在设计参数 λ １，
γ １，γ ２，ε，使得误差收敛到原点附近小邻域。

证明 　 针对外环控制器，由（２５） 式可得基于

扩张状态观测器的控制器。 外环 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ１ ＝ １
２
ｓ２ （３３）

Ｖ̇１ ＝ ｓ１ ｓ̇１ ＝ － ｃ１ｓ２１ ＋ ｓ１［ｄ􀭹Ｆ ＋ （λ １ ＋ ｃ１） ｅ·
～
ｐ］ ＝

　 － ｃ１ｓ２１ ＋ ｓ１（ｄ􀭹Ｆ ＋ （λ １ ＋ ｃ１）􀭴ｖ） （３４）

式中，ｅ·～ ｐ ＝ ｅ̇ｐ － ｅ·^ｐ，ｄ􀭹Ｆ ＝ ｄＦ － ｄＦ^，分别表示各自真值

与估计值的差值。

存在 ｂ２ ‖η‖ ≥ ｄ􀭹Ｆ ＋ （λ １ ＋ ｃ１）􀭴ｖ ，其中

ｂ２ ＝ ｍａｘ（１，ε（λ １ ＋ ｃ１）），则

Ｖ̇１ ≤－ （２ｃ１ － １）Ｖ１ ＋ １
２
ｂ２‖η‖２ （３５）

　 　 针对 ｚ ≤ δ 与 ｚ ＞ δ，分为 ２种情况进行完整

系统稳定性分析。
情况 １　 ｚ ≤ δ

５
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Ｒ ＝
ε２（λ１ ＋ ｃ１） ２ ε（λ１ ＋ ｃ１）
ε（λ１ ＋ ｃ１） １

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｖ̇ ＝ Ｖ̇１ ＋ Ｖ̇２ ≤

　 － （２ｃ１ － １）Ｖ１ － １
２
ηＴ（Ｑ － ２Ｒ）η ＋ ｂ１δεＤ ≤

　 － ａ１Ｖ１ － ｛（γ１ｋ１ － ε２（λ１ ＋ ｃ１） ２）η２
１ －

　 （（ｋ１ ＋ ｋ２） ＋ ε（λ１ ＋ ｃ１））η１η２ ＋

　 （ － ｋ４ － １）η２
２｝ ＋ ｂ１δεＤ ≤－ ａ３Ｖ ＋ ｂ３

式中

ａ２ ＝ ｍｉｎ

２
ε

γ１ｋ１ － ε２（λ１ ＋ ｃ１） ２

ｋ１ ＋ ｋ２
，

１
ε

－ （ｋ１ ＋ ｋ２） － ε（λ１ ＋ ｃ１）
ｋ４

，

２
ε

－ ｋ４ － １
ｋ３

æ

è

ç
ç
ç
ç
ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷
÷
÷
÷
÷÷

ａ３ ＝ ｍｉｎ（ａ１ ＋ ａ２）， ｂ３ ＝ ｂ１σεＤ

可以解得 ０ ≤ Ｖ ≤
ｂ３

ａ３

＋ Ｖ（０） －
ｂ３

ａ３

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ｅ －ａ３ｔ， 而

ｌｉｍ
ｔ→∞

‖ｓ‖ ≤ ｌｉｍ
ｔ→∞

２Ｖ（ ｔ） ≤
２ｂ３

ａ３
，通过增大 ａ３ 以及

减小 ε，可使 ｓ 收敛于零点足够小邻域。
情况 ２　 ｚ ＞ δ

令 ａ１ ＝ ２ｃ１ － １，ｂ４ ≥ １
２
ｂ２‖η‖２，则

Ｖ̇１ ≤－ ｃ１ｓ２ ＋ １
２
（ ｓ２ ＋ ｂ２‖η‖２） ≤－ ａ１Ｖ１ ＋ ｂ４

进一步可以解得

０ ≤ Ｖ１ ≤
ｂ４

ａ１

＋ Ｖ１（０） －
ｂ４

ａ１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ｅ －ａ１ｔ

故 ｌｉｍ
ｔ→∞

Ｖ１（ ｔ） ＝
ｂ４

ａ１
，其收敛速度取决于控制增益 ｃ１ 与

观测误差。
综合考虑观测器和控制器构成的闭环系统，通

过取充分大的 ｃ１ 与足够小 ε，可使函数收敛。

４　 仿真实验

本文案例倾转动力无人机主要参数为总质量 ｍ
为 １８ ｋｇ，转动惯量 Ｉ ＝ ｄｉａｇ（０．８７，１．１，１．５５），全机参

考面积 Ｓ ＝ １．１５ ｍ２，参考弦长 ｃ ＝ ０．６ ｍ。
设置无人机初始条件为

Ｐｘ０ Ｐｙ０ Ｐｚ０[ ] Ｔ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ

φ０ θ０ ψ０[ ] Ｔ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ{
　 　 针对倾转动力无人机系统设计非线性扩张状态

观测器参数为 α ＝ ０．５，δ ＝ ０．１，ε ＝ ０．０２，取 γ １ ＝ ３，

γ ２ ＝ ２， 则 Ａ ＝
－ γ １ １
－ γ ２ ０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

－ ３ １
－ ２ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，Ｐ ＝

ｋ１ ＋ ｋ２ ｋ４

ｋ４ ｋ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，Ｑ ＝

２γ １ｋ１ － （ｋ１ ＋ ｋ２）
－ （ｋ１ ＋ ｋ２） － ２ｋ４

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
。

令 ｋ２ ＝ １，得 ｋ１ ＝ １，ｋ３ ＝ ９
４
，ｋ４ ＝ － ３

２
。

位置子系统控制器参数为：λ １ ＝ ｄｉａｇ（６，６，６），
ｃ１ ＝ ４，姿态子系统控制器参数为 λ １ ＝ ｄｉａｇ（３０，３０，
３０），ｃ１ ＝ ６，η ＝ ０．２。

本文在双环滑模控制器的基础上，设计使用不

同的扰动估计 ／观测算法，共同组成控制系统，将仿

真控制系统分为 ４ 种，分别为：滑模控制器、滑模控

制器＋自适应扰动估计器（ ａｄａｐｔｉｖｅ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｅｓｔｉ⁃
ｍａｔｏｒ）、滑模控制器＋线性扩张状态观测器、滑模控

制器＋非线性扩张状态观测器，并且针对不确定性

开展仿真实验。
倾转动力无人机垂直起降模态所面临的不确定

性主要来源于环境扰动，具体体现为复杂风场引起

的外力干扰。 因此，将不确定性设置如下

ｄＦｘ ＝ ２０ｓｉｎ（０．３πｔ）
ｄＦｙ ＝ ２０ｓｉｎ（０．１πｔ）
ｄＦｚ ＝ ４０ｓｉｎ（０．２πｔ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

，
ｄＭｘ ＝ ０．３
ｄＭｙ ＝ ０．４ｃｏｓ（０．１πｔ）
ｄＭｚ ＝ － ０．２

ì

î

í

ï
ï

ïï

　 　 为了使仿真飞行场景更加合理，根据垂直起降

模态外场飞行实验设计飞行轨迹。 由于垂直起降模

态下，无人机主要执行垂直起飞、垂直降落，以及为

过渡飞行做准备的位置调整（水平位移）与方向调

整（定点调姿）。 因此，设计期望轨迹为从原点 Ｏ 垂

直上升至 Ａ 点（０ ～ ４ ｓ），然后向前平移至 Ｂ 点（４ ～
６ ｓ），在 Ｂ 点悬停并左转 ９０°（６ ～ １０ ｓ），再平移至 Ｃ
点（１０～ １２ ｓ），最后垂直降落至 Ｄ 点（１２ ～ １６ ｓ 与

１６～１８ ｓ）。
由图 ５ａ）可知，４ 种控制系统均实现了对于三维

轨迹的基本跟踪效果，但是结合 ＬＥＳＯ 与 ＮＬＥＳＯ 的

控制系统跟踪效果明显更好，在垂直起飞与垂直降

落中基本无“漂移”现象，并且在定点调姿中也稳定

地保持在预定位置。 进一步，根据图 ５ｂ）图进行定

量误差分析。 由于期望指令的瞬时性与控制器响应

时间之间的差异，不可避免地存在过程误差，但是 ４

６



第 １ 期 夏济宇，等：基于 ＮＬＥＳＯ 的倾转动力无人机垂直起降模态轨迹跟踪控制

种控制系统均较快地消除了跟踪误差。 单独 ＳＭＣ
与结合自适应扰动观测器的 ＳＭＣ 跟踪误差更大，在

定点调姿中（６～１０ ｓ），它们持续抖动的轨迹跟踪误

差更为明显。

图 ５　 位置指令跟踪曲线

图 ６　 姿态指令跟踪曲线

得益于本文所设计控制器具有合理控制分配与

姿态指令实时解算能力，４ 组控制器在姿态指令跟

踪中均拥有响应快、收敛准的优良表现。

　 　 在扰动的直接观测方面，图 ７ａ）直观地展现了

不同扰动估计器 ／观测器的扰动观测效果。 自适应

扰动估计器存在较大的迟滞，无法实现对时变扰动

的精准估计，因此虽然其具有一定的扰动观测能力，
但是所产生的最终控制效果依然不够理想。 相比之

下，ＬＥＳＯ 与 ＮＬＥＳＯ 的优良扰动观测能力得到凸显，
两者均实现了对三向力扰动的实时准确观测。 为了

对比 ＬＥＳＯ 与 ＮＬＥＳＯ 的优劣，图 ７ｂ）进一步在精确

范围内展现了两者的观测误差。 ＮＬＥＳＯ 在与 ＬＥＳＯ
具有相近计算复杂度的基础上，具有更精准的扰动

观测能力，对时变扰动的观测始终保持在一个很小

的误差范围之内，其性能相比于 ＬＥＳＯ 提升了一

倍多。
图 ８ 展示了各控制器的操纵变量响应曲线。 单

独 ＳＭＣ 与结合自适应扰动估计器的 ＳＭＣ 操纵响应

存在明显抖动，而 ＳＭＣ＋ＬＥＳＯ 也出现很多脉冲式操

纵响应。 基于 ＮＬＥＳＯ 快速、精准的扰动观测能力，
ＳＭＣ＋ＮＬＥＳＯ 控制器操纵变量响应平滑性最佳，推
进系统各螺旋桨转速连续变化且始终工作在合理转

速范围。
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图 ７　 观测器扰动观测曲线

图 ８　 操纵变量响应曲线

５　 结　 论

本文针对倾转动力无人机垂直起降模态存在复

杂不确定性情况，开展轨迹跟踪控制研究。 首先，针
对倾转动力无人机的特点，基于分体动力学建模方

法建立了可靠的无人机系统模型；然后，针对系统不

确定性设计 ＮＬＥＳＯ 进行实时估计与补偿；接下来基

于 ＮＬＥＳＯ 与内外双环结构的滑模控制器，完成了轨

迹跟踪控制方案的设计，并且通过控制分配解算出

操纵变量； 最后设计了 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数， 完成了

ＮＬＥＳＯ 以及整个控制系统的稳定性分析。
通过仿真实验，ＮＬＥＳＯ 相较于 ＬＥＳＯ 及自适应

扰动估计器体现出更优的扰动观测能力，其响应精

度与速度均具有明显的优势。 同时，验证了所设计

控制系统对于复杂不确定性的强抑制能力，倾转动

力无人机在垂直起降模态能够实现快速、准确的轨

迹跟踪，验证了本文所提出方法的有效性与优越性。
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