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摘要:针对倾转式三旋翼无人机的建模及控制设计问题,本文通过对此类无人机动力学特性的分析,构造了以电
机转速和尾舵倾角作为控制输入的动力学模型. 为补偿动力学模型中未知的外部扰动及参数不确定性,设计了一
种非线性自适应鲁棒控制策略.在此基础上,基于Lyapunov分析方法及Barbalat引理证明了所设计控制器的闭环系
统稳定性,以及误差渐近收敛性. 最后通过半实物仿真平台进行了实验验证. 实验结果表明,本文中提出的控制策
略对倾转式三旋翼无人机外部扰动及参数不确定性具有较好的鲁棒性.
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Nonlinear robust control of a tilt tripple-rotor unmanned aerial vehicle
with experimental verification

JIN Xin, XIAN Bin†

(School of Electrical and Information Engineering, Tianjin University, Tianjin 300072, China)

Abstract: For the modeling and control design of the tilt trirotor unmanned aerial vehicle(UAV), the dynamic char-
acteristics of this UAV are analyzed. The dynamic model uses the motor speed and the tilt angle as the control inputs.
Then a nonlinear adaptive robust controller is designed to compensate for the unknown external disturbance and parametric
uncertainties. On this basis the asymptotic convergence of the track error is proved based on the Lyapunov methodology
and Barbalat’s lemma. Finally, the real-time experiments are performed on the hardware in loop testbed. The experimental
results show that the proposed control strategy has achieved good control performance.
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1 引引引言言言(Introduction)
近年来,多旋翼无人机在军事侦查、航拍测绘、防

灾减灾等诸多领域发挥着巨大的作用,相关研究也引
起了科研人员的高度关注[1]. 关于多旋翼无人机控制
策略的研究,主要集中在四旋翼无人机领域.这类无
人机通过控制各电机转速形成不同的升力组合,达到
控制总升力及各转动力矩的目的,进而实现无人机姿
态及位置的控制[2]. 目前关于四旋翼无人机动力学模
型、姿态及位置控制的研究已经取得较大的进展[3].

相比于四旋翼无人机,倾转式三旋翼无人机(tilt
trirotor, UAV)具备结构更为紧凑,机动性能更强,耗能
较少,续航时间更长等特点[4]. 与四旋翼无人机结构
不同,该类无人机共有3个直流无刷电机与螺旋桨组
成的旋翼,其中尾旋翼安装在可独立旋转的尾舵转动

轴上,其倾角α(t)可独立控制,通过改变各旋翼对应
直流无刷电机的转速及尾舵倾角可实现对倾转式三

旋翼无人机姿态及高度的控制.

由于倾转式三旋翼无人机与四旋翼无人机的结构

有着较大的不同,这类无人机的力矩解算,动力学模
型,姿态与位置的控制策略等都需进行研究.目前,国
内外关于倾转式三旋翼飞行器数学模型与控制方案

的研究仍处于起步阶段.

法国贡比涅技术大学(Universitdé Technologie de
Compiègne)的研究人员在2005年左右便已开始涉足
倾转式三旋翼无人机控制策略的相关研究.文献[5]
中,研究人员建立了倾转式三旋翼无人机姿态与位置
的动力学模型,并结合饱和函数和比例微分控制法,
构造了姿态和位置控制器,在半实物仿真平台上进行
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了实验验证. 其位置控制精度在0.1 m以内,滚转角和
俯仰角控制精度在2◦以内,偏航角控制精度在5◦以内.
文献[6]考虑了直流无刷电机的质量,改进了倾转式三
旋翼无人机的动力学模型,在控制策略设计方面,结
合反馈线性化与饱和函数的方法,设计了姿态与位置
控制器,并在与文献[5]相同的实验平台上完成了实验
验证. 对比文献[5]中的实验结果,文献[6]中的位置和
姿态控制精度都有所提高. 文献[7]将倾转式三旋翼无
人机在正常飞行过程中受到的动力矩,反扭矩,空气
阻力矩等影响因素均考虑在内,建立了更为精确的动
力学模型,并针对倾转式三旋翼无人机所设计的控制
策略进行了三维空间中的姿态镇定飞行实验,取得了
较好的实验结果.

文献[8]中,法国国立巴黎高等矿业学校(École na-
tionale supérieure des mines de Paris)的研究人员在倾
转式三旋翼无人机各旋翼的直流无刷电机下方均安

装了可独立转动的舵机,使该无人机具备了较强的机
动能力. 研究人员推导出此类三旋翼无人机的动力学
模型,并针对这类三旋翼无人机轨迹跟踪和吊挂控制
问题设计了一种基于平面(flatness based control)的控
制方案.为了验证控制效果,在运动捕捉系统(mo-
tion capture system)下完成了圆形轨迹飞行实验,参考
轨迹的直径约为2 m,控制精度在0.2 m以内,控制效
果较为理想.

文献[9]中,印度理工大学(Indian Institute of Tech-
nology, Madras)的研究人员针对倾转式三旋翼无人机
的受力和运动学方程都做了较为深入的分析,在此基
础上建立了较为完善的动力学模型,针对倾转式三旋
翼无人机的位置和姿态控制问题设计了基于反步法

的非线性比例微分控制器,并进行了相应的稳定性分
析和数值仿真验证.

国防科技大学的研究者将倾转式三旋翼无人机结

构与固定翼飞行器相结合,保持尾舵电机固定,在前
侧的电机下方安装舵机,并在无人机机身两侧加装机
翼,得到了一种较为灵活的翼型结构. 这类翼型能有
效提高无人机续航时间,增强无人机的机动性能,但
也使无人机动力学模型的分析及其控制变得较为复

杂. 文献[10]主要研究这类无人机的动力学模型,并
搭建了的悬挂式的实验平台进行验证. 文献[11]在已
有的基础上设计了一类比例积分-比例微分的双环控
制器,实现了速度控制与姿态镇定,并进行了数值仿
真验证.

综合已有的相关文献,近年来有关倾转式三旋翼

无人机建模及控制的研究成果较为显著,但仍然有一

些问题和不足,主要包括: 1)三旋翼无人机属于非线
性、强耦合系统.目前针对其的控制方案以线性控制
为主,大部分未考虑无人机飞行过程中所受到的外界
扰动,因而控制效果仍有待提高; 2)关于倾转式三旋

翼无人机的控制方案,文献[5–8]均有涉足,虽然进行
了数值仿真或实验验证,仍缺乏相关稳定性分析;
3)有关三旋翼无人机动力学模型的建立,大部分研究
成果未考虑其模型参数不确定性,因此在控制方案的
设计中,缺少相应的参数不确定性补偿.针对上述研
究的不足,本文的主要工作包括: 1)针对倾转式三旋
翼无人机,建立电机转速与尾舵倾角为输入的动力学
模型,并设计了相应的自适应律弥补模型参数不确定
性. 2)针对在飞行过程中受到的外界未知扰动,设计
了关于倾转式三旋翼无人机的非线性鲁棒控制器,实
现该类三旋翼无人机姿态与高度的渐近稳定跟踪控

制,并进行稳定性分析. 3)为了验证所设计的自适应
律与控制器,在课题组自主搭建的半实物仿真实验平
台上完成了姿态高度飞行控制实验,取得了较好的实
验结果,确保文中相关算法的可靠性与可实现性.

2 倾倾倾转转转式式式三三三旋旋旋翼翼翼无无无人人人机机机的的的姿姿姿态态态及及及高高高度度度动动动力力力

学学学模模模型型型(Attitude and altitude dynamic model
of the tilt trirotor UAV)

2.1 坐坐坐标标标系系系的的的建建建立立立(Coordinate system definition)
如图1所示,为了描述倾转式三旋翼无人机的运动

学的关系,此处定义两个坐标系,分别为惯性坐标系
{I}和体坐标系{B}. 惯性坐标系{I}原点位于地面,
体坐标系{B}原点位于三旋翼无人机的质心,二者均
满足右手定则.如图1所示, {Ex, Ey, Ez}和{Bx, By,

Bz}分别表示惯性坐标系{I}和体坐标系{B}对应的3
个主轴.

图 1 倾转式三旋翼无人机及相关坐标系示意图

Fig. 1 The tilt trirotor UAV and the coordinate system

为方便后文叙述与分析,此处做出如下定义:

定定定义义义 1 在惯性坐标系{I}下,倾转式三旋翼无
人机的姿态角表示为 η1(t) = [ϕ(t) θ(t) ψ(t)]T,其
中ϕ(t), θ(t), ψ(t)分别表示滚转角、偏航角和俯仰角.

定定定义义义 2 在惯性坐标系{I}下,倾转式三旋翼无
人机的状态变量向量表示为

η2(t) = [ϕ(t) θ(t) ψ(t) h(t)]T,

其中,除定义1中所定义的姿态角ϕ(t), θ(t), ψ(t)以
外, h(t)表示该无人机的飞行高度.

定定定义义义 3 在惯性坐标系{I}下,倾转式三旋翼无
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人机目标轨迹定义为

ηd(t) = [ϕd(t) θd(t) ψd(t) hd(t)]
T,

其中: ϕd(t), θd(t), ψd(t), hd(t)分别表示目标滚转

角、俯仰角、偏航角和高度,且该目标轨迹及其关于时
间的导数有界,满足条件ηd(t) ∈ L∞, η̇d(t) ∈ L∞及

η̈d(t) ∈ L∞.

定定定义义义 4 在惯性坐标系{I}下,倾转式三旋翼无
人机各姿态通道的角速度表示为η̇1(t),在体坐标系
{B}下,该无人机各姿态通道的角速度表示为Ω(t).

并根据实际飞行状况,可做出如下合理假设:

假假假设设设 1 本文所研究的倾转式三旋翼无人机为

一刚体,机体质心位置不受其他因素的影响,保持不
变,并忽略其在飞行过程中发生的弹性形变.

假假假设设设 2 在惯性坐标系{I}下,正常飞行的倾转
式三旋翼无人机滚转角与俯仰角满足ϕ ̸= ±90◦, θ ̸=
±90◦.

2.2 倾倾倾转转转式式式三三三旋旋旋翼翼翼无无无人人人机机机姿姿姿态态态角角角的的的动动动力力力学学学模模模型型型

(Attitude dynamic model of tilt trirotor UAV)
倾转式三旋翼无人机姿态角的动力矩可用式(1)描

述[12]:

τ = JΩ̇ +Ω × JΩ, (1)

其中: τ = [τϕ(t) τθ(t) τψ(t)]
T ∈ R3×1为倾转式三

旋翼无人机各姿态通道的动力矩向量,其中τϕ(t),
τθ(t), τψ(t)分别为滚转、俯仰和偏航通道的动力矩;
J表示该三旋翼无人机的转动惯量矩阵,为一常对角
矩阵,如式(2)所示:

J = diag{[j1 j2 j3 ]T}, (2)

其中j1, j2, j3分别为无人机在滚转、俯仰和偏航通道
的转动惯量,均为已知常量. 在体坐标系{B}下各姿
态通道的角速度Ω与惯性坐标系{I}下的角速度η̇1满
足关系: Ω = Ψ(η1)η̇1(t). Ψ(η1)为角速度转换矩阵,
其表达式为

Ψ(η1) =

1 0 − sin θ

0 cosϕ cos θ sinϕ

0 − sinϕ cos θ cosϕ

 . (3)

联立式(1)和式(2)得倾转式三旋翼无人机姿态角的动
力学模型为

M (η1) η̈1(t) + C(η1, η̇1)η̇1(t) + τd = ΨTτ, (4)

其中: M(η1) ∈ R3×3表示惯性矩阵,其定义为M(η1)

= ΨTJΨ为一正定对称矩阵, C(η1, η̇1) ∈ R3×1表示

科里奥利力与向心力矩阵，其定义为

C(η1, η̇1) = ΨTJΨ̇ + ΨT(Ψη1(t)× JΨ),

矩阵M(η1), C(η1, η̇1)中各元素均为已知量或可测量,

τd = [τdϕ(t) τdθ(t) τdψ(t)]
T ∈ R3×1表示该三旋翼

无人机滚转,俯仰,偏航通道上的未知外部扰动力矩.
如图1所示,体坐标系{B}下,定义该三旋翼无人机各
旋翼转动过程中产生的升力分别为Bf1(t), Bf2(t),
Bf3(t). 参照文献[13]可知,反力矩系数满足条件c =
c1 = c2 = c3为未知正常数,因此各旋翼的反力矩可
表示为

τi = cfi, i = 1, 2, 3. (5)

因此,在体坐标系{B}下倾转式三旋翼无人机各姿态
通道力矩与各旋翼升力及尾舵倾角之间有如下关系:τϕτθ

τψ

 =

 (f2 − f1)l2
f3 cosαl1 − (f1 + f2)l3

cf1 − f3l1 sinα− cf2 − cf3 cosα

 .
(6)

l1, l2, l3分别为3号旋翼沿Bx, 1, 2号旋翼沿By, 1, 2号
旋翼沿Bx到该无人机质心的力臂,均为已知常量.

2.3 倾倾倾转转转式式式三三三旋旋旋翼翼翼无无无人人人机机机高高高度度度的的的动动动力力力学学学模模模型型型(Al-
titude dynamic model of the tilt trirotor UAV)
在体坐标系{B}下,定义FB(t)为zB轴上倾转式三

旋翼无人机所受的合力,可表示为

FB = f1 + f2 + f3 cosα+ fd, (7)

上式中: fd(t)为体坐标系{B}下该无人机在高度通道
上所承受的未知扰动力[9]. 将上式中FB(t)转换到惯

性坐标系{I}下,得到倾转式三旋翼无人机高度通道
的动力学模型如式(8)所示,

ḧ =
FB

m
cosϕ cos θ − g, (8)

其中: h表示惯性坐标系{I}下倾转式无人机的飞行高
度, g为重力加速度.

2.4 电电电机机机转转转速速速与与与尾尾尾舵舵舵倾倾倾角角角作作作为为为控控控制制制输输输入入入时时时的的的动动动力力力

学学学模模模型型型 (Dynamic model with the motor speed
and tilt angel as the control input)
为进一步简化倾转式三旋翼无人机的控制流程,

改善控制效果,实现控制该三旋翼无人机电机与尾舵
舵机进而直接控制姿态与高度的目的. 此处定义倾转
式三旋翼无人机直流无刷电机的转速为ωi(t)(i = 1,

2, 3),参照文献 [14],电机转速与式(6)中无人机各旋
翼的升力fi(t)(i = 1, 2, 3)满足关系fi = bω2

i ,其中b
表示升力系数,为一未知正常数. 联立式(6)和式(8),
在惯性坐标系{I}下,倾转式三旋翼无人机各姿态通
道力矩与高度通道的加速度可以表示为

τϕ
τθ
τψ
ḧ

=


1 0 0 0

0 1 0 0

0 0 1 0

0 0 0 cosϕ cos θ

Φu(t)+


0

0

0

−g

 . (9)
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为了方便下文的推导和设计,将旋翼升力的系数b与
式(6)中反扭矩系数c之积定义为r,表示为r = cb,为
一未知常量. 因此模型参数矩阵Φ ∈ R4×4可以表示为

Φ =


−bl2 bl2 0 0

−bl3 −bl3 0 bl1
r −r −bl1 −r
b

m

b

m
0

b

m

 . (10)

式(9)中u(t)为与各电机转速及尾舵倾角相关的控制
器输入向量,表示为

u(t) =


ω2
1

ω2
2

ω2
3 sinα

ω2
3 cosα

 . (11)

在惯性坐标系{I}下,由式(4)(8)–(9)可构造电机转速
ωi(i = 1, 2, 3)与尾舵倾角α为控制输入的倾转式三旋

翼无人机姿态与高度动力学模型,如式(12)所示,

η̈2(t) = Π + q(η1)Φu+ d, (12)

其中: Π∈ R4×1表示为[−M−1Cη̇1(t)−g ]T, d=[dϕ
dθ dψ dh]

T ∈ R4×1,表示为

d = [−M−1τd
fd
m

cosϕ cos θ]T,

dϕ, dθ, dψ, dh分别表示各通道受到的外界扰动, q(η1)
∈ R4×4,可写作diag{[M−1ΨT cosϕ cos θ]T}.
通常无人机旋翼的升力系数b与反力矩系数c难以

测量,故将其作为未知常量. 本文通过设计的非线性
鲁棒控制器与自适应律,在b和c未知的情况下,通过
控制输入u使倾转式三旋翼无人机的姿态与高度收敛

于给定的参考轨迹.

3 非非非线线线性性性控控控制制制器器器与与与自自自适适适应应应律律律的的的设设设计计计 (Nonlin-
ear controller and adaptive law design)
为了便于控制器设计与系统稳定性分析,此处做

如下合理假设:

假假假设设设 3 该类无人机在飞行过程中,姿态通道所
承受的扰动力矩和高度通道所承受的扰动力及它们

的导数均有界,可以表示为

∥τd(t)∥ < δ1, ∥τ̇d(t)∥ < δ2,

∥fd(t)∥ < δ3, ∥ḟd(t)∥ < δ4,

其中δ1, δ2, δ3, δ4为未知正常数.

3.1 跟跟跟踪踪踪误误误差差差与与与滑滑滑模模模面面面构构构造造造(Tracking error and sli-
de mode definition)
为实现倾转式三旋翼无人机姿态与高度的控制目

标,此处定义跟踪误差为

e(t) = η2(t)− ηd(t), (13)

其中:

e(t) = [eϕ(t) eθ(t) eψ(t) eh(t)]
T,

eϕ(t), eθ(t), eψ(t), eh(t)分别表示滚转角、俯仰角、偏
航角和高度的跟踪误差. 对式(13)求关于时间的一阶
导数和二阶导数,可得

ė = η̇2(t)− η̇d(t), ë = η̈2(t)− η̈d(t). (14)

参照文献[15]构造滑模面s(t)为

s(t) = ė+ Λe, (15)

其中:
s = [sϕ(t) sθ(t) sψ(t) sh(t)]

T,

sϕ(t), sθ(t), sψ(t), sh(t)分别为该无人机滚转,俯仰,
偏航和高度通道的滑模面, Λ ∈ R4×4为一正对角常系

数矩阵,表示为diag{[λ1 λ2 λ3 λ4 ]
T}. 由式(12)和式

(15)得到系统动态特性如下式所示:

ṡ = Π + qΦu+ d− η̈d(t) + Λė. (16)

3.2 控控控制制制器器器与与与自自自适适适应应应律律律设设设计计计 (Controller and adap-
tive law design)
针对式(16)中所示的动态特性,本文将控制器u设

计为

u = Φ̂−1q−1(−K1|s|
1
2 sgn s −K2s+

v(s)−Π + η̈d(t)− Λė), (17)

其中: sgn为符号函数, Φ̂为式(11)中未知参数矩阵Φ
的估计, b̂与r̂分别为未知参数b和r的估计,可表示为

Φ̂ =


−b̂l2 b̂l2 0 0

−b̂l3 −b̂l3 0 b̂l1
r̂ −r̂ −b̂l1 −r̂
b̂

m

b̂

m
0

b̂

m

 . (18)

式(17)中Ki,i=1,2,3,4为正对角反馈增益矩阵,可表示
为

Ki,i=1,2,3,4 = diag{[ki1 ki2 ki3 ki4 ]T}. (19)

式(17)中v(s) ∈ R1×4为控制器中所设计的一中间向

量,此处定义为

v(s) = [vϕ(s) vθ(s) vψ(s) vh(s)]
T

且其一阶导数满足如下条件:

v̇(s) = −K3sgn s −K4s. (20)

由假设4可知，该无人机姿态与高度通道的不可测扰
动有界,故式(16)中d可表示为

d = ϱs, |ϱ| 6 δ1,
|ϱ|
m

6 δ3, (21)

其中: ϱ ∈ R4×4为一实对角矩阵,定义为 ϱ = diag

{[ρ1 ρ2 ρ3 ρ4 ]T}. 为表述方便,便于自适应参数估计

值b̂与r̂的设计,定义中间变量N ∈ R4×1和L ∈ R4×1,
分别为
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N1 = (4k31 + k211) |sϕ|
1
2 sgn sϕ+

3k11k21sϕ + 2(2k41 + k221) |sϕ|
3
2 sgn sϕ−

(2 |sϕ|
1
2 k21 + k11)vϕ,

N2 = (4k32 + k212) |sθ |
1
2 sgn s

θ
+

3k12k22sθ + 2(2k42 + k222) |sθ |
3
2 sgn s

θ
−

(2 |s
θ
|
1
2 k22 + k12)vθ,

N3 = (4k33 + k213) |sψ|
1
2 sgn sψ+

3k13k23sψ + 2(2k43 + k223) |sψ|
3
2 sgn sψ−

(2 |sψ|
1
2 k23 + k13)vψ,

N4 = (4k34 + k214) |sh|
1
2 sgn sh+

3k14k24sh + 2(2k44 + k224) |sh|
3
2 sgn sh−

(2 |sh|
1
2 k24 + k14)vh,

(22)

L1 = [
l2(u2 − u1)

j1
+
l1u3 sin θ

j3
],

L2 = [
cosϕ(l1u4 − l3u1 − l3u2)

j2
−

l1u3 cos θ sinϕ

j3
],

L3 = [
sinϕ(l3u1 + l3u2 − l1u4)

j2
−

l1u3 cosϕ cos θ

j3
],

L4 =
(u1 + u2 + u4)

m
cos θ cosϕ.

(23)

由式 (17)和式 (18)可知,当参数矩阵Φ非奇异时,式
(17)中所设计的控制器u有界,需满足参数矩阵中b̂
̸= 0,因此参照文献[16]在自适应律的设计中引入投
影算子,确保升力系数估计值b̂有界. 故式(18)中模型

参数估计值b̂, r̂的相应自适应律
·

b̂和
·
r̂可设计为

·

b̂ = proj(
µ

Γ1

),

·
r̂ =

1

Γ2j3
(cos θ sinϕN2 + cosϕ cos θN3−

sin θN1)(u1 − u2 − u4),

µ = (L1N1 + L2N2 + L3N3 + L4N4),

(24)

·

b̂ =



max(0,
ε− (bd − b̂)

ε
)
µ

Γ1

, b̂ 6 bd, µ 6 0,

µ

Γ1

, b̂ 6 bd, µ > 0,

µ

Γ1

, bd 6 b̂ 6 bu,

µ

Γ1

, b̂ > bu, µ < 0,

max(0,
ε− (b̂− bu)

ε
)
µ

Γ1

, b̂ > bu, µ > 0.

(25)

式(24)和式(25)中, Γ1, Γ2, bd, bu和ε均为正实系数,且

满足bd 6 b 6 bu, 0 < bd − ε 6 b̂ 6 bu + ε,根据文献
[16]中关于系统的稳定性分析可知,式(25)中所引入
的投影算子可实现自适应参数的限幅,同时不影响闭
环系统的稳定性分析.由式(17)和式(18)得到系统闭
环动力学方程为

ṡ = qΦ̃u+ d−K1|s|
1
2 sgn s −K2s+ v, (26)

其中: Φ̃表示式(10)中参数矩阵Φ与其估计矩阵Φ̂之差,
b̃和r̃分别为模型参数b, r与其估计值b̂, r̂之差,可表示
为 

Φ̃ =


−b̃l2 b̃l2 0 0

−b̃l3 −b̃l3 0 b̃l1
r̃ −r̃ −b̃l1 −r̃
b̃

m

b̃

m
0

b̃

m

 ,

b̃ = b− b̂,

r̃ = r − r̃.

(27)

3.3 稳稳稳定定定性性性分分分析析析(Stability analysis)
定定定理理理 1 针对式(16)所示的动力学系统,设计的

控制器如式(17)–(20)所示,自适应律如式(24)–(25)所
示,此时闭环系统局部渐近稳定,可表示为 lim

t→∞
e = 0,

lim
t→∞

ė = 0.

证证证 为了方便选取Lyapunov候选函数,参考文献
[17],此处引入一向量z ∈ R12×1,并定义为z = [z1
z2 z3]

T,其中

z1 =


|sϕ|

1
2 sgn sϕ

|s
θ
|
1
2 sgn s

θ∣∣s
ψ

∣∣ 1
2 sgn s

ψ

|s
h
|
1
2 sgn s

h

 , (28)

z2 = [sϕ s
θ
s
ψ
sh]

T, z3 = [vϕ vθ vψ vh]
T.

对其求一阶时间导数,可得

ż = Az +
1

2 |z1|
B, (29)

其中: A ∈ R12×12, B ∈ R12×1,分别表示为

A =


−K1

2 |z1|
−(K2 − ϱ)

2 |z1|
1

2 |z1|
I4×4

−K1 −(K2 − ϱ) I4×4

−2K3

2 |z1|
−K4 04×4

 , (30)

B =

 qΦ̃u

2 |z1| qΦ̃u
0

 . (31)

选取Lyapunov候选函数V (t)为

V = zTPz +
1

4 |z1|
Γ1b̃

2 +
1

4 |z1|
Γ 2
2 r̃

2, (32)
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其中P ∈ R12×12为一正定矩阵,其可表示为

P =
1

2

(4K3 +K2
1 ) K1K2 −K1

K1K2 2K4 +K2
2 −K2

−K1 −K2 2I4×4

 . (33)

对式(32)求关于时间的一阶导数,可得

V̇ = zT(ATP + PA)z +

1

2|z1|
(2zTPB − Γ1b̃

·

b̂− Γ2r̃
·
r̂). (34)

将式(24)–(27)中所设计的自适应律代入式(34)中,得

2zTPB − Γ1b̃
·

b̂− Γ2r̃
·
r̂ = 0,则式(34)可改写为

V̇0 = zT(ATP + PA)z = −zTQz, (35)

其中Q ∈ R12×12可表示为Q = Q1 +Q2,如式(36)所
示:

Q =


K3

1 + 2K3K1

2 |z1|
04×4

−K2
1

2 |z1|

04×4 Γ Λ

−K2
1

2 |z1|
Λ

K1

2 |z1|

+

 Ξ 04×4 04×4

04×4 (K2
2 +K4)K2 −K2

2

04×4 −K2
2 K2

 =

Q1 +Q2, (36)

其中:

Γ =
K1K2(5K2 − ϱ) + 2K4K1

2 |z1|
,

Λ =
(−6K2 − ϱ)K1

4 |z1|
,

Ξ = 2K2
1 (2K2 − ϱ) +K3(K2 − 2ϱ).

当满足以下条件时,{
k2j > 2ρj, j = 1, 2, 3, 4,

4k4jk3j > 11k21jk
2
2j + 13k3jk

2
2j, j = 1, 2, 3, 4,

(37)

式(36)中矩阵Q1, Q2均为正定矩阵,且Q也为正定矩
阵. 式 (24)满足 V̇ (t) < 0,且此时 z(t) ∈ L∞, ż(t) ∈
L∞,应用Barbalat引理推论,可证得

lim
t→∞

z = 0. (38)

因此,当矩阵Q保持正定时,闭环系统局部渐近稳定,
且跟踪误差e(t)及其导数ė(t)渐近收敛于0. 证毕.

4 实实实验验验结结结果果果(Experimental results)
4.1 实实实验验验平平平台台台介介介绍绍绍(Introduction of testbed)
本文利用图2中自主搭建的倾转式三旋翼无人机

半实物仿真平台验证文中所设计的控制器与自适应

律.该平台采用嵌入式计算机为处理器,无人机集成

有自主设计的电路板及惯性测量传感器,控制各电机
转速与舵机转角,并可结合动力学模型及姿态信息,
计算出虚拟的高度信息.实验平台的俯仰角与滚转角
测量精度约为0.5◦,偏航角测量精度约为2.0◦. 系统控
制频率为500 Hz,相关设计与文献[18]中介绍的实验
平台有一定相似度.

图 2 实验平台

Fig. 2 Testbed of trirotor UAV

4.2 飞飞飞行行行实实实验验验(Flight experiment)
在上文所述的实验平台上进行倾转式三旋翼无人

机飞行实验,实验过程约200 s, 0∼70 s无人机按照参
考轨迹镇定飞行, 70∼100 s加入定向风扰,风扰由台
扇产生,风速约6.0 km/h,在120 s与150 s,手动拨动
机体模拟外界剧烈干扰. 使用H∞控制器完成相同的

过程,作为对比实验. 飞行实验的参考轨迹均为ηd(t)
= [0 0 0 1]T. 实验平台的倾转式三旋翼无人机主要
参数为

m = 0.5 kg, g = 9.8 m/s
2
,

l1 = 0.06 m, l2 = 0.14 m, l3 = 0.19 m,

J = diag{[0.015 0.027 0.016]T}.

4.2.1 H∞控控控制制制器器器(H∞controller)
利用H∞控制器进行飞行实验,实验结果如图3的

曲线所示.
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图 3 H∞控制器: 姿态角与高度曲线

Fig. 3 H∞controller: attitude angle and altitude

图3为采用H∞控制器时,倾转式三旋翼无人机飞
行的姿态与高度曲线,在镇定飞行过程中,滚转角和
俯仰角的控制精度在±1.5◦以内,偏航角控制精度在
±3.0◦以内.在加入风扰后,滚转角受到的影响较为明
显,保持在5.0◦左右,偏航角受到影响,最大误差接近
−10.0◦,加入外界干扰后,控制器会进行相应补偿,回
到平衡点用时均10 s左右.

4.2.2 非非非线线线性性性控控控制制制器器器(Nonlinear controller)
非线性控制系数设定为

Γ1 = 600, Γ2 = 1200, bu = 1.0,

bd = 0.2, ε = 0.05,

K1 = diag{[0.13 0.38 0.07 0.5]T},
K2 = diag{[0.05 0.08 0.06 0.4]T},
K3 = diag{[0.012 0.01 0.013 0.3]T},
K4 = diag{[0.09 0.06 0.07 0.15]T},
λ = diag{[5.5 6 6.5 1]T}.

实验结果如图4–6的曲线所示.

图 4 非线性控制器: 姿态角与高度曲线

Fig. 4 Nonlinear controller: attitude angle and altitude

图 5 非线性控制器: 自适应参数b̂及r̂曲线

Fig. 5 Nonlinear controller: adaptive parameter b̂ and r̂

图 6 非线性控制器: 控制器曲线

Fig. 6 Nonlinear controller: controller

图4–6分别为倾转式三旋翼无人机飞行实验的姿
态与高度曲线,自适应参数b̂及r̂曲线,控制器曲线.由
图4可知,该无人机在实验开始后约5 s左右实现镇定
飞行,滚转角和俯仰角的控制精度在±1.0◦以内,偏航
角控制精度在±2.0◦以内; 70∼100 s加入持续风扰后,
姿态与高度曲线有所波动,滚转角与俯仰角曲线保持
在2.0◦附近,偏航角保持在±3.0◦以内; 120 s与150 s
加入外界干扰后,控制器迅速补偿,约5 s后回到平衡
点附近.由图5可知,自适应参数b̂, r̂在约2 s后收敛
于0.82与0.003附近,当受到外界剧烈干扰后,继续更
新,并作用于控制输出,随着系统再次回到平衡点附
近,自适应参数收敛于新的值.图6中的控制器曲线,
在镇定飞行过程中保持于正常范围内,当受到扰动时,
为起到补偿效果,控制输出随之增大.

对比图3中H∞控制器实验数据可知,采用文中的
非线性控制器,在镇定飞行过程中,精度略高,当存在
扰动时,非线性控制器补偿作用更为明显,且恢复时
间较快,鲁棒性更为突出.综上可知,文中所述动力学
模型及非线性控制器与自适应律可对倾转式三旋翼

无人机实现有效控制,弥补模型不确定性,实现较好
的控制效果.
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5 结结结论论论(Conclusions)
本文针对倾转式三旋翼无人机动力学模型及飞行

控制策略进行研究,建立了一种基于电机转速与尾舵
倾角为控制输入的动力学模型,并设计了一种非线性
控制器与自适应律,实现了这类无人机姿态与高度通
道的控制,弥补了模型参数不确定性. 同时,文中进行
了基于Lyapunov候选函数的稳定性分析,并在半实物
仿真实验平台完成了姿态与高度的飞行实验,并采用
H∞控制器进行了对比实验,验证了文中所提控制算
法的有效性.

同时本文中建立的动力学模型与设计的控制算法

仍有一定局限性,建立倾转式三旋翼无人机动力学模
型以整体力矩分析为基础,在设计控制器的过程中使
用了较为简化的动力学模型;针对位置通道,本文未
做相应的控制算法设计,这些都是下一步有待解决的
问题.
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