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摘要:本文将多无人直升机编队控制分解为若干对具有主从结构的无人直升机相对状态控制问题,并提出利用
相对动力学建模方法设计编队控制器. 无人直升机相对动力学由6自由度空间刚体相对动力学和单体直升机飞行
动力学两部分组成. 基于这种相对动力学模型利用反馈线性化和扩展高增益观测方法设计具有内外环阶梯结构的
控制器. 最后,通过仿真验证了这种方法能够跟踪给定期望值并具有一定扰动抑制能力.
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Relative dynamic modeling and formation control of
multiple unmanned helicopters
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Abstract: Based on the concept of relative dynamics and leader-follower formation strategy, a new formation control
algorithm is developed to partially solve the formation problem. Firstly, the relative dynamics is derived by combining the
6-DOF rigid body relative dynamics with the individual unmanned helicopter dynamics. Secondly, with the cascade control
structure which includes inner and outer loops, a tracking controller is designed by using the techniques of approximate
feedback linearization and the extended high gain observer. Finally, simulations of the proposed method with two unmanned
helicopter systems are conducted to test the desired tracking performance and feasible disturbance rejection.
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1 引引引言言言(Introduction)
无人直升机系统(也可称为旋翼飞行机器人系

统)因具有在三维空间机动飞行的能力,近年来关于
多无人直升机编队控制方法的研究也呈现日益增多

的趋势. 目前已有研究方法都采用主从(L-F)式编队
控制结构[1]和分布式跟踪控制的方法[2]. 这种方法
控制器设计简单, 仅需要规划队伍中每个个体的期
望状态(运动轨迹), 进而每个个体利用自带底层控
制器跟踪规划出的期望状态. 但是该方法将规划与
跟踪隔离开来,使得每个Follower难以达到期望跟踪
精度; U.C. Berkeley Aerobot Team研究小组通过编队
飞行试验论证了编队Mesh稳定性问题,并且发现由
于不同的无人直升机具有不同动力学特点, 使得队
形保持的动态效果难以满足要求[3].

近年来随着相对导航技术的发展, 相对运动
学、相对动力学等概念被引入到多机器人高精度

编队控制中. 其中,相对运动学编队控制方法在很多

地面机器人机系统中得到了应用, 如文献 [4]. 而相
对动力学主要应用在多小卫星编队中[5], 这也是由
小卫星所处的特殊环境决定的. 本文尝试将相对动
力学建模的概念引入到多无人直升机编队中, 以实
现其高精度编队控制.本文的主要贡献: 1)提出无人
直升机相对动力学建模方法; 2)利用相对动力学模
型设计编队控制器.

2 问问问题题题描描描述述述(Problems statement)
一对相对运动的无人直升机称为主机(leader)和

从机(follower). 直升机的机体坐标系和地面坐标系

oxyz之间的关系如图1所示. 文中,下标用来区分主

从无人直升机,上标用来描述向量所在的坐标系.当

向量处在地面坐标系时, 可以省略上标. 例如, pl表

示主无人直升机在地面坐标系oxyz中的位置, pf
l表

示主机在从机坐标系xfyfzf中的位置.其中, pf
l , pl ∈

R3表示运动空间的三维位置向量.
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相对动力学模型则是描述两个直升机(L-F)执行

机构动作与其相对状态之间的动态关系,可用如下

状态空间方程表示:

ẋf
l = f(xf

l , u
f
f , u

l
l). (1)

其中: xf
l表示L-F相对状态, uf

f表示F的控制输入,

ul
l表示L的控制输入.

本文假设: F无法完全获得L的动力学特性以

及相应的控制输入ul
l. 即在动力学方程(1)中, 只考

虑F直升机的控制输入uf
f作为系统受控输入量, ul

l作

为外部扰动.同时, L直升机的动力学模型简化为空

间6自由度刚体模型(见3节方程(5)).

多无人直升机的编队问题可转化为: 1)建立能够

确立编队队形的p个L-F对,针对每个L-F对建立相对

动力学模型; 2)设计p个相应的控制律uf
fi = κi(xf

li)
(i = 1, 2, · · · , p)将编队中p个相对动力学方程所确

定的广义系统的状态调节到期望值.

图 1 主从无人直升机相对运动坐标系

Fig. 1 Coordinates of leader-following unmanned helicopters

注注注 1 这种多个L-F对编队飞行策略可以通过如下

方式实现[6]: 设定编队中某个(或者几个)直升机为Leader,

这些Leader精确知道自己的期望轨迹, 即绝对信息, 而其

他无人直升机通过相对动力学模型设计控制器跟踪各自

的Leader, 形成局部的编队, 整个编队队形可通过这些L-F

对的几何关系最终实现. 而如何选择Leader以及各个L-F对

可参考文献[6]. 与所有主从结构编队控制类似,这种L-F结

构的多无人直升机编队控制同样面临链式稳定、扰动传播

等共性问题.关于此类共性问题的分析可参考文献[2].

3 无无无人人人直直直升升升机机机相相相对对对动动动力力力学学学(Relative dynam-
ics of unmanned helicopters)
无人直升机动力学模型是本质上强非线性、不

稳定、高度耦合、非最小相位、带有时变不确定因素

的多输入多输出系统. 在忽略机身弹性震动、地面
效应、气流影响等因素情况下, 无人直升机动力学
可近似认为由: 刚体动力学、力/力矩合成、简化空
气动力学3个基本部分组成[7]. 简化空气动力学反
映了主旋翼总距角θm和尾旋翼总距角θt与主旋翼推

进力Tm尾旋翼推进力Tt之间关系;力/力矩合成部分
反映了主、尾旋翼推进力Tm, Tt及横向纵向周期变

距a1, b1与作用在机身坐标系6维力和力矩f i
i , τ i

i关

系;刚体动力学反映了6自由度刚体在力和力矩作用
下, 位置、速度、姿态和角速度的变化规律, 直升机
动力学的组成可用图2表达. 力/力矩合成部分和简
化空气动力学部分可简化为[7]

{
f i

i = [0 0 − 1]Tu4 + ε(u1, u2, u3),
τ i

i = [u1 u2 u3]T.
(2)

其中:

ε(u1, u2, u3) =




0 −ε2 0
ε1 0 −ε3

0 0 0







u1

u2

u3−ε4(u4)


 ,

u1 = −zmrTmb1, ε1 = −1/zmr,

u2 = −zmrTma1, ε2 = −1/zmr,

u3 = (k0 + kTT 1.5
m + xtrTt), ε3 = −1/xtr,

u4 = Tm, ε4(Tm)=k0+kTT 1.5
m .

主旋翼推进力Tm主要用于克服重力, 尾旋翼推进
力Tt用来抵消主旋翼旋转所产生的反扭矩. 直升
机通过改变主旋翼周期变距角a1, b1使得主旋翼推

进力在横向和纵向获得分量, 从而实现横向和纵
向移动. zmr表示主旋翼旋转中心与质心距离在机

身z轴上的力臂, xtr表示尾旋翼旋转中心与质心距

离在x轴上的力臂,其几何尺寸如图1标注. k0, kT为

简化空气动力学系数, 反映了主旋翼推进力与其所
产生的反扭矩之间关系.

图 2 无人直升机相对动力学组成

Fig. 2 Structure of unmanned helicopters’ relative dynamics

相对动力学建模方法与单体无人直升机动力学

类似,主要由6自由度刚体动力学、力/力矩合成及简
化空气动力学部分3部分组成, 动力学组成如图2所
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示. 相对动力学与单体动力学相比, 除将6自由度
刚体单体动力学改为相对动力学外, 还增加作用
在Leader机身的未知输入f l

l和τ l
l .

根据机器人学中齐次坐标变换(图1), L-F有如下
位姿关系: {

pf
l = RT

f (pl − pf),
Rf

l = RT
f Rl.

(3)

pf
l表示L相对于F的位置, Rf

l表示L坐标系xlylzl与F
坐标系xfyfzf之间旋转矩阵. 分别将式(3)两边微分,
得到相对速度关系{

ṗf
l = RT

f υl −RT
f υf −Ω(ωf

f )p
f
l ,

Θ̇f
l = ψ1ω

l
l − ψ2ω

f
f .

(4)

式中: ωi
i表示机身坐标系中角速度三维向量, ωi

i的函

数Ω(ωi
i)为3× 3矩阵,表示向量积运算关系ωi

i ×u =
Ω(ωi

i)u, 其中i = l or f ; Θf
l表示L相对于F的姿态.

RT
f υl和RT

f υf表示L-F线速度变化引起的相对速度变
化分量; Ω(ωf

f )p
f
l表示由旋转引起的相对速度变化分

量; ψ1ω
l
l和ψ2ω

f
f表示由L-F角速度引起的相对转动

分量; ψ1和ψ2由姿态运动学Ṙi = RiΩ(ωi
i)得到, 用

欧拉角表示为:

ψ1 =




1 sϕf
lsθ

f
l/cθf

l sθf
l cθ

f
l/cϕf

l

0 cϕf
l −sϕf

l

0 sϕf
l/cθf

l cϕf
l/cθf

l


 ,

ψ2 =




cφf
l/cθf

l sφf
l/cθf

l 0
−sφf

l cφf
l 0

sθf
l cφ

f
l/cθf

l sθf
l sφ

f
l/cθf

l 1


 .

将(4)中第1式再次微分与(4)中第2式合并, 根据牛
顿–欧拉方程得到包含相对平动动力学和相对转动
运动学的相对动力学模型




p̈f
l = Rf

lf
l
l /ml − f f

f /mf −Ω2(ωf
f )p

f
l−

Ω(ω̇f
f )p

f
l − 2Ω(ωf

f )ṗ
f
l ,

Θ̇f
l = ψ1ω

l
l − ψ2ω

f
f ,

ω̇f
f = (J f

f )
−1(τ f

f −Ω(ωf
f )J

f
f ω

f
f ).

(5)

Rf
lf

l
l /ml和f f

f /mf分别表示由L-F线加速度引起的牵
连加速度分量; Ω2(ωf

f )p
f
l和Ω(ω̇f

f )p
f
l分别表示由L-

F坐标系转动引起离心加速度的法向分量和切向分
量; Ω(ωf

f )ṗ
f
l表示由于科式加速度分量; mi和J i

i分别

表示质量和转动惯量; f i
i和τ i

i分别表示作用在机身

坐标系中的合外力和力矩.

将6自由度刚体相对动力学(5)与单体无人直升
机动力学(2)结合即得到完整无人直升机相对动力
学模型. 其中, Follower力/力矩合成和简化空气动力
学部分依然表达为{

f f
f = [0 0−1]Tu4 + ε(u1, u2, u3),

τ f
f = [u1 u2 u3 ]T,

(6)

方程(5)(6)为L-F无人直升机相对动力学模型. 方程
组将3个相对量和1个绝对量x = [pf

l υf
l Θf

l ωf
f ]

T作为

状态量; F的4个控制输入u = [u1 u2 u3 u4]T为系统
输入; L的6个输入量w = [f l

l /ml ωl
l]

T作为未知扰动.
写成更一般的多输入多输出非线性方程形式

ẋ = f(x) + g1(x)w + g2(x)u, (7)

其中:

f(x)=


υf
l

−Ω2(ωf
f )p

f
l−Ω(pf

l)(J
f
f )
−1Ω(ωf

f )J
f
f ω

f
f−2Ω(ωf

f )υ
f
l

−ψ2ω
f
f

−(J f
f )
−1Ω(ωf

f )J
f
f ω

f
f


,

g1(x) =




0 0
Rf

l/ml 0
0 ψ1

0 0


 ,

g2(x) =




0 0
I3×3/mf Ω(pf

l)(J
f
f )
−1

0 0
0 (J f

f )
−1


 .

4 编编编队队队控控控制制制(Formation control)
本文采取阶梯式结构设计具有内环和外环设形

式的控制器, 内环调节相对姿态, 外环调节相对位
置,控制器结构如图3所示.

图 3 跟踪控制器结构

Fig. 3 Structure of tracking control

该方法以牺牲相对姿态中除航向角外的其余两

姿态角ϕf
l和θf

l的动态性能为代价, 动态补偿欠驱动
引起的不稳定内动态. 将姿态角微分量ϕ̇f

l和θ̇f
l作为

外环控制器的两个输入量, 得到ϕf
l和θf

l作为内环控

制的参考轨迹. 这样,系统在未达到稳态前动态过程
中, 通过控制ϕ̇f

l , θ̇f
l和u = [u1 u2 u3 u4]T6输入使系

统所有状态平稳过渡到平衡状态.

相对动力学模型(7)中相对姿态求解2阶导数

Θ̈f
l =−ψ̇2ω

f
f +ψ2(J f

f )
−1Ω(ωf

f )J
f
f ω−ψ2(J f

f )
−1ui,

利用输入输出反馈线性化方法, 内环系统存在控制
律
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ui =−J f
f ψ

−1
2 [(K1eΘ + K2ėΘ) + ψ̇2ω

f
f −

ψ2(J f
f )
−1Ω(ωf

f )J
f
f ω

f
f ], (8)

使得内环系统达到稳定状态. 其中跟踪误差

eΘ = Θf
l d −Θf

l , ėΘ = Θ̇f
l d − Θ̇f

l ,

Θf
l d和Θ̇f

l d 作为内环系统参考输入轨迹. K1和K2为

控制器参数矩阵,通过调节获得不同的动态性能.

相对动力学(7)平动部分(外环模型)不具有标准
仿射非线性结构, 并且系统只有一个输入量. 因此,
将ϕ̇f

l , θ̇f
l和u̇4作为系统新输入,即uo = [ϕ̇f

l θ̇f
l u̇4]T,

将系统动态的扩展3阶,表达成仿射非线性形式, ωf
f ,

τ f
f和φf

l作为系统时变参数. 无人直升机正常飞行
时有f l

l 6= [0 0 0]T, 则(7)中Rf
l始终对系统产生作用,

即ϕ̇f
l和θ̇f

l可作为非零输入. 若用在线估计值ŵ代替

真值f l
l /ml,存在估计误差Rf

l (f
l
l /ml − ŵ). 另外,在

无人直升机处在悬停或低速平稳运动情况下, 耦合
部分ε(u1, u2, u3)可忽略,线性化时可以作为系统状
态的高阶项处理 [8]. 这里, 将耦合项ε(u1, u2, u3)与
估计误差Rf

l (f
l
l /ml − ŵ)都作为系统外来扰动处理,

则外环系统可表达为新形式:



p̈f
l = −Ω2(ωf

f )p
f
l −Ω(pf

l)(J
f
f )
−1Ω(ωf

f )J
f
f ω

f
f−

2Ω(ωf
f )ṗ

f
l + Ω(pf

l)(J
f
f )
−1τ f

f +

Rf
l ŵ +

1
mf

(0, 0, 1)Tu4 + δ,

ϕ̇f
l = uo1,

θ̇f
l = uo2,

u̇4 = uo3.

(9)

其中: uo = [uo1 uo2 uo3]T作为系统新的动态扩展输
入. δ = Rf

l (f
l
l /ml − ŵ) + ε(u1, u2, u3)作为系统扰

动.同样应用线性控制器设计方法,存在控制律

uo = α−1(xo, η)[K3(pf
l d − pf

l) + K4(ṗf
l d − ṗf

l) +

K5(p̈f
l d − p̈f

l)− β(xo, η)], (10)

外环系统状态 xo = [pf
l ṗf

l ]
T, 外环系统时变参数

η = [φf
l τ f

f ωf
f ]

T,并且

β(xo, η)=−Ω2(ωf
f )ṗ

f
l +Ω[(J f

f )
−1Ω(ωf

f )J
f
f ω

f
f ]ṗ

f
l−

2Ω(ωf
f )p̈

f
l −Ω[(J f

f )
−1τ f

f ]ṗ
f
l ,

α(xo, η) =




∂Rf
l

∂ϕf
l

ŵ
∂Rf

l

∂θf
l

ŵ

0
0
1

mf


 ,

K3, K4和K5为控制器参数矩阵. 最后, 将外环控制
系统ϕ̇f

l和θ̇f
l的积分量作为内环参考输入ϕf

l d和θf
l d,

从而将外环与内环连接起来构成如图3所示控制结
构.

对于系统中其他受扰状态,利用扩展高增益观测
方法,可采取如下观测模型得到





˙̂pf
l = υ̂f

l + H1(ε)(pf
l − p̂f

l),
˙̂υf
l = ẑf

l + H2(ε)(pf
l − p̂f

l),
˙̂zf
l = σ̂ + β̂(x̂o, η) + α̂(x̂o, η)uo+

H3(ε)(pf
l − p̂f

l),
˙̂σ = H4(ε)(pf

l − p̂f
l).

(11)

式中: p̂f
l和υ̂f

l分别表示估计受扰相对位置和相对速

度, ẑf
l表示υ̂f

l的微分. 高增益系数矩阵可选择

Hi(ε) =




αi/εi

αi/εi

αi/εi


 , i = 1, · · · , 4.

其中αi选择使得多项式

s4 + α1s
3 + α2s

2 + α3s
1 + α4

为Hurwitz多项式. 常数ε > 0为观测增益系数. α̂(·)
和β̂(·)由系统模型经反馈线性化得到, 其中每个元
素均为连续可微有上下确界函数, 这里假设系统无
模型不确定性,即α̂(·) = α(·), β̂(·) = β(·). σ̂为受扰

输入的扩展观测量. 观测系统(11)渐进入稳态过程
中,系统高阶项Hi(ε)(pf

l − p̂f
l)可忽略.这样观测方程

与线性化系统(9)具有相同结构,同样有控制律

uo = α̂−1(x̂o, η)[κ(x̂o)− σ̂ − β̂(x̂o, η)], (12)

其中κ(x̂o)参考外环控制律(10)设计方法, 可采用线
性控制律

κ(x̂o) = K3(pf
l d − p̂f

l) + K4(ṗf
l d − υ̂f

l ) +

K5(p̈f
l d − ẑf

l ), (13)

使得具有观测器的外环系统稳定跟踪期望轨迹. 为
防止观测器的瞬时高增益过大,为输入限制饱和值,
重新选择控制输入.

uo=sat{α̂−1(x̂o, η)[κ(x̂o)−σ̂−β̂(x̂o, η)]}. (14)

定义: sat(·)为标准饱值限制函,表达为

sat(x) = min{1,M}sgn x,

式中: M为常数, ±M表示设计控制器时所选取的输

入上下界限饱和值.关于具有高增益观测器的可反
馈线性化系统控制稳定性证明可参考文献[9].

5 仿仿仿真真真实实实验验验(Simulation)
假设, 一对L-F无人直升机初始相对位置pf

l0 =
(5, 5, 5)T和初始相对姿态Θf

l0 = (0, 0, 0.1)T. 期望相
对位置pf

l d = (2, 2, 2)T, 相对姿态Θf
l d = (0, 0, 0)T.

控制器和观测器参数选择为K1 = 5 × I3×3, K2 =
10×I3×3, K3 = I3×3, K4 = 2×I3×3, K5 = 2×I3×3,
ε = 0.01, M = 103, α1 = 4, α2 = 6, α3 = 4,
α4 = 1, I表示单位矩阵.

整个仿真过程分为两个阶段,前10 s L处于悬停
状态, F由初始状态运动到期望相对状态, 设观测
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和估计量f l
l /mf = ŵ = (0, 0,−9.8)T, ωl

l = ω̂l
l =

(0, 0, 0)T.

10 s时刻, L突然加速运动,外力改变为f l
l /mf =

(1, 1,−9.8)T, 此刻由于估计不准确, 估计值仍然为
ŵ = (0, 0,−9.8)T,给系统带来扰动.应用文中方法
仿真, L-F的运动轨迹如图4所示, 黑色实线表示L运
动轨迹,红、蓝实线分别表示F前10 s和后10 s的运动
轨迹. 相对位置和相对速度变化如图5所示. 结果表
明: 前10 sF能够渐进跟踪期望相对位置并达到稳定
状态, 后10 sF依然能够与突然加速运动的L保持期
望相对位置.

图 4 L-F运动轨迹

Fig. 4 Leader and follower’s trajectories

图 5 相对位置和相对速度

Fig. 5 Relative positions and relative velocities

6 结结结论论论(Conclusion)
本文提出一种基于相对动力学模型的编队控制

方法. 模型主要反映了主从无人直升机相对运动状
态与直升机控制输入的动态关系,其突出特点是直
接在从机身坐标系中表达主机的动力学.基于这种

相对动力学模型设计了一种具有高增益观测器和内

外环结构的阶梯式控制器. 将两个通常不需要控制
的相对姿态角作为外环控制输入和内环参考输入.
编队控制方法能能够跟踪期望轨迹并具有一定扰动

抑制能力.
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