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摘要:倾转式三旋翼无人机是一种多旋翼无人机的特殊构型,其兼具单旋翼无人机与普通多旋翼无人机的特点.
目前对于此类无人机的鲁棒控制设计研究成果较少,多数已有的控制方法未考虑模型参数的不确定性与外界扰动
对此类无人机控制的影响.为此本文针对倾转式三旋翼无人机动力学模型存在的转动惯量未知,以及飞行中受到未
知外界扰动影响的情况,基于super-twisting算法,设计了一种新型非线性鲁棒控制方法. 通过基于Lyapunov的稳定
性分析方法,证明了闭环系统的稳定性,并得到在有限时间内三旋翼无人机的姿态跟踪误差收敛的结果.本文中所
提出的控制算法,在倾转式三旋翼无人机实验平台上进行了实时飞行控制实验,取得了较好的控制效果.
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Finite time convergence control design of the tilt tri-rotor
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Abstract: Tilt tri-rotor unmanned aerial vehicle (UAV) is a special configuration of multi-rotor UAV, which possess
common characteristics with single rotor helicopter UAV and multi-rotor UAV. However, not much work has focuses on the
robust control design for the tilt tri-rotor UAV, most of existing works do not consider the effects associated with modeling
uncertainties and unknown external disturbances. In this paper, a new nonlinear robust control strategy based on the super-
twisting algorithm is proposed to control the tilt tri-rotor UAV which is subjected to unknown inertial tensor and unknown
external disturbances. Lyapunov based stability is employed to prove the stability of the closed loop system, the finite-time
convergence of the attitude control error is also achieved. The proposed control strategy is validated on the self-built tilt
tri-rotor UAV test bed.
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1 引引引言言言

旋翼飞行器的自主飞行技术近年来一直是科研领

域的研究热点,并且在实际应用中存在着大量的需
求[1]. 相对于固定翼飞行器,旋翼飞行器具有垂直起
降、自主悬停、机动性能良好、便于操作等优点[2–3].
相比于其他多旋翼无人机,三旋翼无人机由于电机数
量少,具有较为紧凑的机体结构、较轻的机体重量、较

低的飞行功耗,因此有较长的续航时间、较高的悬停
效率、以及较强飞行机动性能等[4],具备较好的研究
价值和应用前景. 但由于三旋翼无人机仅有三个无刷
直流电机,难以保证无人机偏航方向的力矩平衡,针
对这一问题,研究人员尝试了不同的方案,利用不同
的机体构型来解决力矩平衡与欠驱动问题,如共轴式
三旋翼无人机[5]、倾转式三旋翼无人机[6]、固定翼与
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三旋翼结合的无人机[7]等结构. 本文主要的研究对象
为倾转式三旋翼无人机,即在尾电机部分增加一个可
以倾转的舵机,控制尾桨相对于竖直方向的倾角,使
得尾部螺旋桨产生的拉力可以在水平方向产生分力.
倾转式三旋翼无人机动力学模型的非线性复杂程度

较高,各通道之间的转矩耦合较为复杂,并且在实际
的应用场景中,通常存在未知外界扰动以及不确定机
体参数的影响[8],这对倾转式三旋翼无人机的控制器

的设计提出了更高的要求.

国内外相关高校与研究机构针对于三旋翼无人机

的动力学模型及其控制策略已进行了一定的研究工

作.法国贡比涅大学对三旋翼无人机的姿态与位置动
力学模型进行了初步的研究,利用非线性控制算法实
现了对倾转式三旋翼无人机的姿态控制[6],并随后的
研究中将飞机的陀螺效应以及电机的反扭矩考虑到

模型中[9]. 文献[10]则考虑到舵机转动对机体造成的
力矩干扰,设计出基于饱和函数的控制器,使飞行系
统具备了一定的抗干扰能力. 此外,文献[11]中利用
PID控制器,实现了对倾转式三旋翼无人机的姿态控
制与跟踪. 文献[12]针对三旋翼无人机中不可测的状
态变量,构造了状态观测器来进行估计,提高了控制
算法的实用性. 文献[13]中则是将三旋翼无人机的三
轴均设计为可倾转的机臂,提高了无人机的机动性,
同时也导致动力学模型较为复杂,研究人员在建立的
较为精确的动力学模型基础上,针对三旋翼无人机进
行了轨迹跟踪与吊挂实验,实现了较好的控制效果.

针对非线性控制系统有限时间稳定的控制算法研

究也有较多的研究成果.常见的有终端滑模控制算
法[14]与Super–Twisting二阶滑模控制算法等. 终端滑
模控制算法可以使得在系统到达滑模面后,系统状态
在有限时间内稳定至期望位置[15]. 其在无人机的飞行
控制中得到了应用,如文献[16]中采用了终端滑模控
制实现了对四旋翼无人机姿态与位置的有限时间收

敛控制. Super–Twisting二阶滑模控制算法可以在系
统的不确定参数上界已知的情况下,实现系统滑模面
及其导数在有限时间内收敛至0[19]. 其在无人机的飞
行控制中也得到了应用,如文献[17]中,研究人员利
用Super–Twisting控制算法实现了对四旋翼无人机姿
态角的鲁棒跟踪控制.而文献[18]利用Super–Twisting
控制算法对四旋翼无人的姿态角与高度位置进行了

鲁棒跟踪控制,考虑到了外界的风力扰动,并对闭环
系统的有限时间稳定进行了证明,最后进行了全自由
度的四旋翼实时飞行验证实验. 但目前,尚未有针对
本文中所研究的倾转式三旋翼无人机的姿态误差有

限时间收敛的控制方法研究.

综合上述相关文献,目前三旋翼无人机研究领域
依然有一些不足之处: 上述对于三旋翼无人机的控制
研究均未对外界风力扰动进行充分考虑并进行实验

验证,控制算法的鲁棒性不足,难以满足三旋翼无人
机应用中的复杂飞行任务和控制要求;上述文献中设
计的非线性鲁棒控制算法均未考虑控制器控制增益

未知的情况,对应于三旋翼无人机的动力学模型,即
未考虑无人机转动惯量未知的情况;上述文献中针对
三旋翼无人机姿态角的控制算法设计,未实现姿态角
误差的有限时间收敛与证明. 为了使得三旋翼无人机
在具有外界扰动的环境下拥有更好的鲁棒性与控制

性能,本文完成的工作与创新点包括: 1)基于Super–
Twisting的鲁棒控制策略,设计了一种用于三旋翼无
人机姿态控制的新型非线性鲁棒控制器[20] ,在三旋
翼无人机外界有未知扰动力矩以及机体转动惯量未

知的情况下,仍具有良好的姿态控制性能; 2)基
于Lyapunov稳定性分析方法证明了闭环控制系统的
稳定性,证明了姿态控制误差的有限时间收敛性能,
并求出了对应的收敛时间; 3)基于自主搭建的倾转式
三旋翼无人机实验平台对文中设计的鲁棒控制算法

进行了实时的飞行控制实验,验证了算法在外界扰动
下的鲁棒性与稳定性.

本文组织如下: 第2节针对倾转式三旋翼无人机的
动力学模型进行了分析;第3节设计了基于Super–Tw-
isting策略的鲁棒控制器,并对闭环控制系统进行了稳
定性分析;第4节给出了基于倾转式三旋翼无人机实
验平台的实验结果与分析;第5节为对本文主要内容
的总结.

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动动动力力力学学学模模模型型型

2.1 坐坐坐标标标系系系定定定义义义

本文采用的倾转式三旋翼无人机机体结构及对应

的坐标系与参数定义如图1所示.

图 1 倾转式三旋翼无人机结构简图

Fig. 1 Tilt tri-rotor UAV structure

为便于对无人机运动进行描述,定义惯性坐标
系{I} = {xI, yI, zI}为固定在大地的参考坐标系;定
义体坐标系{B} = {xB, yB, zB}为原点固定在三旋翼
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无人机质心上并满足右手定则的直角坐标系. ω1, ω2,
ω3为三旋翼无人机3个电机的转速,对应转向如图1所
示, f1, f2, f3分别为3个电机转动产生的升力,
l1, l2, l3为3个姿态通道控制量对应的力臂, α为舵机
的倾转角.

2.2 姿姿姿态态态系系系统统统动动动力力力学学学模模模型型型

对倾转式三旋翼无人机进行力学分析,利用牛
顿–欧拉方程来描述其模型,得到姿态系统的动力学
模型为[21]{

τ = J(t)Ω̇ + Ω × J(t)Ω + dτ (t),

Ω = R · η̇.
(1)

在式(1)中: η = [ϕ(t) θ(t) ψ(t)]T ∈ R3×1是惯性坐

标系下的姿态向量, ϕ(t), θ(t), ψ(t)分别表示滚转
角、俯仰角与偏航角,

Ω = [Ω1(t) Ω2(t) Ω3(t)]
T ∈ R3×1

是惯性坐标系下的角速度向量, Ω1(t), Ω2(t), Ω3(t)分

别表示惯性坐标系{I}的轴xI, yI, zI对应的角速度.
τ(t) = [τϕ(t) τθ(t) τψ(t)]

T ∈ R3×1是3个姿态通道
的控制力矩,其中τϕ(t), τθ(t), τψ(t)分别是滚转、俯
仰和偏航通道对应的力矩.

J(t) = diag{[Jϕ(t) Jθ(t) Jψ(t)]
T} ∈ R3×3

是机体的转动惯量,且为未知的时变函数.

dτ (t) = [dϕ(t) dθ(t) dψ(t)]
T ∈ R3×1

为未知的时变扰动力矩. R(t)是惯性坐标系下角速度
到体坐标系下角速度的旋转矩阵:

R (t) =

1 0 − sin θ

0 cosϕ cos θ sinϕ

0 − sinϕ cos θ cosϕ

 . (2)

将式(1)中的第2部分代入第1部分得

η̈ = −M−1Cmη̇ + J−1R−1τ + dη, (3)

其中: M(t) ∈ R3×3, Cm(t) ∈ R3×3, dη(t) ∈ R3×1的

定义分别为
M(t) = J(t)R(t),

Cm(t) = J(t)Ṙ(t) +R(t)η̇ × J(t)R(t),

dη(t) = −M−1(t)dτ (t).

(4)

为便于后续控制设计及稳定性分析,这里提出如
下假设:

假假假设设设 1 模型中的未知转动惯量J(t)及其导数

J̇(t)均为有界函数,且对于J(t)中的任意一项Ji(t)
(i = ϕ, θ, ψ)均有

0 < kJm < Ji(t) < kJM, (5)

其中kJm, kJM ∈ R+. 故M(t), Cm(t)均有界.

假假假设设设 2 模型中的未知项dτ (t)为有界函数,且

有ḋτ (t) ∈ L∞,故有dη(t), ḋη(t) ∈ L∞.

对于三旋翼无人机,其3个姿态通道的控制力矩
[τϕ τθ τψ ]与3个电机所产生的升力[f1 f2 f3 ]

以及舵机的转角α(t)的关系可以表示为
τϕ = (f1 − f2)l1,

τθ = (f1 + f2)− l3f3 cosα,

τφ = −l3f3 sinα+ c(f1 + f2 − f3 cosα),

(6)

其中c为反力矩系数[22]. 由文献[23]可知升力f与电机
转速ω的关系为

f = kωω
2, (7)

其中kω为升力系数.

3 非非非线线线性性性鲁鲁鲁棒棒棒控控控制制制算算算法法法设设设计计计

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

为实现对倾转式三旋翼无人机姿态通道的控制,
定义跟踪误差向量e(t)=[eϕ(t) eθ(t) eψ(t)]

T∈R3×1

为

e(t) = η(t)− ηd(t), (8)

其中eϕ(t), eθ(t), eψ(t)分别是滚转角、俯仰角和偏航
角的跟踪误差. 对式(8)求导可得

ė(t) = η̇(t)− η̇d(t). (9)

构建滑模面s(t) = [sϕ(t) sθ(t) sψ(t)]
T ∈ R3×1为

s(t) = ė(t) + Λe(t), (10)

其中: sϕ(t), sθ(t)与sψ(t)分别是滚转、俯仰和偏航通
道的滑模面; Λ = diag{[λϕ λθ λψ ]

T} ∈ R3×3为一

正对角常系数矩阵. 对式(10)求导,可以得到

ṡ = ë+ Λė =

(−M−1Cmη̇−η̈d + Λė)+J−1R−1τ+dη(t). (11)

定义辅助控制输入信号u(t) ∈ R3×1为u = R−1τ ,则
式(11)可以写为

ṡ = J−1u−M−1Cmη̇ − η̈d + Λė+ dη(t). (12)

3.2 控控控制制制器器器的的的设设设计计计

针对式(12)中所示的倾转式三旋翼无人机动态特
性,设计控制器输入u (t)为[24]{

u = −K1ζ1(s) + v,

v̇ = −K2ζ2(s).
(13)

在式(13)中:ζ1(s) = |s| 12 sgn s+ βs,

ζ2(s) =
1

2
sgn s+

3

2
β|s| 12 sgn s+ β2s,

(14)

K1,K2, β ∈ R3×3,定义为

K1 = diag{[k1ϕ(t) k1θ(t) k1ψ(t)]},
K2 = diag{[k2ϕ(t) k2θ(t) k2ψ(t)]},
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β = diag{[βϕ(t) βθ(t) βψ(t)]}.

在式(14)中: |s|
1
2 sgn s的定义为

|s|
1
2 sgn s =


|sϕ|

1
2 sgn sϕ

|sθ|
1
2 sgn sθ

|sψ|
1
2 sgn sψ

 ,
其中sgn(∗)为符号函数,定义为

sgn s =


−1, s < 0,

0, s = 0,

1, s > 0.

为便于后续表达,将式(12)改写为

ṡ = γ(t)u+ φ(t), (15)

其中: γ(t) = [γϕ(t) γθ(t) γψ(t)]
T ∈ R3×1为时变

的控制输入系数; φ(t) ∈ R3×1为时变的未知项,包含
有外界的时变扰动力矩:

γ(t) = J−1(t), (16)

φ(t) = −M−1Cmη̇ − η̈d + Λė+ dη(t). (17)

由假设1可以得出γ(t)中的3个元素γi(t)(i=ϕ, θ, ψ)
均满足

0 < km < γi(t) < kM, (18)

其中km, kM ∈ R+.同时为了便于后续控制设计,把未
知向量φ(t)改写为[25]

φ(t) = φ1(t) + φ2(t), (19)

其中φ1(t), φ2(t) ∈ R3×1定义分别为

φ1(t) = (Λ−M−1Cm)ė, (20)

φ2(t) = −M−1Cmη̇d − η̈d + dη(t). (21)

未知向量φ1(t)中的任一元素满足在初始状态时φ1i(0)

= 0.

根据无人机的飞行情况,对其作出合理假设:

假假假设设设 3 在惯性坐标系下,无人机飞行的滚转角

与俯仰角满足|ϕ| ̸= π

2
, |θ| ̸= π

2
[3].

由假设3、式(14)以及式(20)可得: 在t > 0时,存
在ρ ∈ R+使得φ1(t)中的任一元素满足

|φ1i(t)| 6 ρ|ζ1(si)|. (22)

4 稳稳稳定定定性性性分分分析析析

对于倾转式三旋翼无人机控制系统的稳定性分析

可以分为3个通道,即滚转角通道、俯仰角通道与偏航
角通道. 本文以滚转角通道为例,稳定性分析如下.

由式(13)(15),得到对应的滚转通道滑模面导数
ṡϕ(t)可表示为

ṡϕ=−k1ϕγϕ(t)ζ1(sϕ) + φ1ϕ(t) +

γϕ(t)(vϕ +
φ2ϕ(t)

γϕ(t)
). (23)

为了便于后续对稳定性证明过程的表达,设两个中间
变量s1(t), s2(t)为s1 = sϕ,

s2 = vϕ +
φ2ϕ(t)

γϕ(t)
,

(24)

则其对应的导数为

ṡ1 = γϕ(t)(−k1ϕζ1(s1) +
φ1ϕ(t)

γϕ(t)
+ s2), (25)

ṡ2 = −k2ϕζ2(s1) +
d

dt
(
φ2ϕ(t)

γϕ(t)
). (26)

为简化式(25),定义

k̃1 = k1ϕ −
φ1ϕ(t)

γϕ(t)ζ1(s1)
, (27)

则式(25)可改写为

ṡ1 = γϕ(t)(−k̃1ζ1(s1) + s2). (28)

同时,由式(14)可以得到

ζ2(s1) = ζ ′1(s1)ζ1(s1), (29)

其中ζ ′1(s1)定义为

ζ ′1(s1) =
dζ1(s1)

ds1
=

1

2|s1|
1
2

+ β. (30)

为简化式(26),定义δ(t)为

δ(t) =
d

dt
(
φ2ϕ(t)

γϕ(t)
) =

1

γϕ

dφ2ϕ

dt
− φ2ϕ

γ2
ϕ

dγϕ
dt

. (31)

由假设1与假设2可知,式(31)中的δ(t)有界,设δ(t)满
足条件:

|δ(t)| 6 δ̄, (32)

其中δ̄ ∈ R+. 由式(29)可以将式(26)改写为

ṡ2 = γϕ(t)ζ
′
1(s1)(−

k2ϕ
γϕ(t)

ζ1(s1) +
δ(t)

γϕ(t)ζ ′1(s1)
).

(33)

定定定理理理 1 针对式(12)所示的闭环动力学系统,设
计如式(13)所示的控制器,得到的闭环控制系统全局
渐进稳定且姿态误差有限时间收敛,状态s1(t)满足
lim
t→∞

s1(t) = 0,故 lim
t→∞

e(t) = 0.

证证证 选择Lyapunov候选函数V (t)为[24]

V = ξTPξ, (34)

其中P ∈ R2×2为一对称正定矩阵,定义为[19]

P =

[
4λ+ ε2 − ε

−ε 1

]
, (35)

λ ∈ R+, ε ∈ R+为正常数; ξ(t) ∈ R2×1定义为

ξT = [ζ1 s2]. (36)
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对Lyapunov候选函数V (t)求导可以得到

V̇ = ξ̇TPξ + ξTP ξ̇ =

2γϕ(t)ζ
′
1(s1)((−4k̃1λ− ε2k̃1 +

εk2ϕ
γϕ(t)

) ·

ζ21 (s1) + (4λ+ εk̃1 + ε2 − k2ϕ
γϕ(t)

)ζ1(s1)s2−

εs22+
δ(t)

γϕ(t)ζ ′1(s1)
s2−

εδ(t)

γϕ(t)ζ ′1(s1)
ζ1(s1)). (37)

由式(29),式(37)可进一步写为

V̇ =2γϕ(t)ζ
′
1(s1)((−4k̃1λ− ε2k̃1 +

εk2ϕ
γϕ(t)

−

εδ(t)

γϕ(t)ζ2(s1)
)ζ21 (s1) + (4λ+ εk̃1 + ε2 −

k2ϕ
γϕ(t)

+
δ(t)

γϕ(t)ζ2(s1)
)ζ1(s1)s2 − εs22). (38)

为简化式(38),定义k̃2:

k̃2 =
1

γϕ(t)
(k2ϕ −

δ(t)

ζ2(s1)
), (39)

从而可以将式(38)写为

V̇ (t) =− 2γϕ(t)ζ
′
1(s1)ξ

TQ(t)ξ, (40)

其中定义Q(t) ∈ R2×2:

Q(t) =

[
q1 q2

q3 q4

]
. (41)

在式(41)中, q1(t), q2(t), q3(t)及q4(t)的定义如下:

q1 = p1k̃1 − εk̃2,

q2 =
1

2
(k̃2 − εk̃1 − p1),

q3 =
1

2
(k̃2 − εk̃1 − p1),

q4 = ε,

(42)

其中p1的定义为p1=4λ+ε2. 为使得矩阵Q(t)正定,
需要满足下列条件:

det(Q(t)) > 0, (43)

det(Q(t))可以表示为

det(Q(t)) =ap1
p21 + bp1

p1 + cp1
. (44)

式(44)中ap1
, bp1
及cp1

的定义如下:

ap1
= −1

4
,

bp1
=

1

2
(εk̃1 + k̃2),

cp1
= −1

4
(εk̃1 − k̃2)

2 − ε2k̃2.

(45)

由式(44)–(45)可知函数det(Q(t))为一条开口向下的

抛物线,为保证det(Q(t)) > 0,函数det(Q(t))需要满

足∆p1
>0且自变量p1的取值在一定范围内.对式(44)

进行分析可知

∆p1
= b2p1

− 4ap1
cp1

= εk̃2(k̃1 − ε). (46)

由式(18)与式(22)可以得到

| φ1ϕ(t)

γϕ(t)ζ1(s1)
| 6 ρ

γϕ(t)

|ζ1(s1)|
ζ1(s1)

6 ρ

km
. (47)

则由式(27)(47)(32)(39)得到k̃1与k̃2的取值范围为

k̃1 ∈ [k1, k̄1] = [k1ϕ −
ρ

km
, k1ϕ +

ρ

km
], (48)

k̃2 ∈ [k2, k̄2] = [
1

kM
(k2ϕ − 2δ̄),

1

km
(k2ϕ + 2δ̄)].

(49)

由此得到k1ϕ, k2ϕ的取值满足

k1ϕ > ε+
ρ

km
, (50)

k2ϕ > 2δ̄ (51)

时方程det(Q(t)) = 0有解,且方程的解为

p+1 = (εk̃1 + k̃2) + 2

√
εk̃2(k̃1 − ε), (52)

p−1 = (εk̃1 + k̃2)− 2

√
εk̃2(k̃1 − ε). (53)

故p1满足p1∈(p−1max, p
+
1min)时, det(Q(t)) > 0,其中

p−1max, p+1min为

p−1max = εk̄1 + k̄2 − 2
√
εk2(k1 − ε), (54)

p+1min = εk1 + k2 + 2
√
εk2(k1 − ε). (55)

为了防止p1为空集, p−1max, p+1min还需要满足下列条

件p+1min > p−1max,即

εk1 + k2 + 2
√
εk2(k1 − ε) >

εk̄1 + k̄2 − 2
√
εk2(k1 − ε). (56)

为了便于式(56)进行分析,设中间变量χ为

χ2 = k2, (57)

则式(56)可以化简为

(1− kM
km

)χ2 + 4

√
ε(k1ϕ −

ρ

km
− ε)χ−

1

km
(2ερ+ 4δ̄) > 0. (58)

式(58)为关于χ的一元二次不等式方程,定义aχ, bχ,
cχ为 

aχ = 1− kM
km

,

bχ = 4

√
ε(k1ϕ −

ρ

km
− ε),

cχ = − 1

km
(2ερ+ 4δ̄).

(59)
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则式(58)简化为

aχχ
2 + bχχ+ cχ > 0. (60)

为使得式(60)成立,需满足条件∆χ > 0且χ在一定范

围内可得

k1ϕ > 1

4εkm
(2εα+ 4δ̄)(

kM
km

− 1) +
α

km
+ ε, (61)

结合式(50)可得: 当k1ϕ满足式(61)时, ∆χ > 0,方程

aχχ
2
2 + bχχ+ cχ = 0

有解,且其对应的解为

χ = − 2

aχ

√
ε(k1ϕ −

ρ

km
− ε)±

√
∆χ

2aχ
. (62)

因此由式(57)与式(62)得到k2的取值范围为(
kM(−

2

aχ

√
ε(k1ϕ −

ρ

km
− ε) +

√
∆χ

2aχ
)2 + 2δ̄,

kM(−
2

aχ

√
ε(k1ϕ −

ρ

km
− ε)−

√
∆χ

2aχ
)2 + 2δ̄

)
.

(63)

由上可知,若k1ϕ, k2ϕ取值满足下列条件:

k1ϕ > 1

4εkm
(2ερ+ 4δ̄)(

kM
km

− 1) +
ρ

km
+ ε,

k2ϕ ∈ (k2ϕmin, k2ϕmax),

则p+1min > p−1max.其中,变量k2ϕmin, k2ϕmax, ∆χ, aχ,

dχ的定义分别为

k2ϕmin = kM(−
2

aK2

√
εdχ +

√
∆χ

2aχ
)2 + 2δ̄,

k2ϕmax = kM(−
2

aK2

√
εdχ −

√
∆χ

2aχ
)2 + 2δ̄,

∆χ = 16εdχ +
4

km
aχ(2ερ+ 4δ̄),

aχ = 1− kM
km

,

dχ = k1ϕ −
ρ

km
− ε,

即函数det(Q(t))>0的解p1∈(p−1max, p
+
1min)非空,矩

阵Q(t)正定, Lyapunov候选函数的导数V̇ (t)为负定,
此时状态向量ξ(t)与ξ̇(t)满足ξ(t) ∈ L2, ξ̇(t) ∈ L∞,
由Barbalat引理可得

lim
t→∞

ξ(t) = 0, lim
t→∞

s1 = 0,

故 lim
t→∞

e(t) = 0, lim
t→∞

ė(t) = 0. 因此闭环系统渐进稳

定,跟踪误差e(t)及其导数ė(t)渐进收敛于0,稳定性
证明完成. 证毕.

为进行闭环系统有限时间稳定的证明,进行如下
的分析.定义矩阵P的最小特征值与最大特征值分别
为λmin{P}与λmax{P}. 则由式(34)可得不等式

λmin{P}∥ξ∥22 6 ξTPξ 6 λmax{P}∥ξ∥22, (64)

且∥ξ∥22可以表示为

∥ξ∥22=ζ21 + s22= |s1|+ 2β|s1|
3
2 + β2s21 + s22, (65)

其中ξ的欧式范数又满足不等式

|s1|
1
2 6 ∥ξ∥2 6 V

1
2 (s1, s2)

λ
1
2

min{P}
. (66)

根据前面的分析可知Q(t)为正定矩阵,且其元素均有
界,将Q(t)的最小特征值用λmin{Q}表示. 因此,式(40)
可以写为

V̇ =− 2γϕ(t)ζ
′
1(s1)ξ

TQ(t)ξ 6
− µ1V

1
2 (s1, s2)− µ2V (s1, s2), (67)

其中定义µ1(t), µ2(t)为

µ1 =
λmin{Q}kmελ

1
2

min{P}
λmax{P}

, (68)

µ2 = βϕ
2λmin{Q}kmε
λmax{P}

, (69)

可得µ1, µ2满足µ1 > 0, µ2 > 0.

由比较引理,定义函数v及其导数v̇为{
v̇ = −µ1v

1
2 (s1, s2)− µ2v(s1, s2),

v(0) = v0 > 0.
(70)

式(70)为微分方程,其对应的解为

v(t) = exp(−µ2t)(v
1
2
0 +

µ1

µ2

(1− exp(
µ2

2
t)))2.

设V (t)的初始值V (s1(0), s2(0))满足

V (s1(0), s2(0)) 6 v0. (71)

从而得到V (t)始终满足V (t) 6 v(t).综上所述,可以
得到闭环控制系统在有限时间内渐进稳定,且姿态角
误差收敛至0,相应的收敛时间为

T =
2

µ2

ln(
µ1

µ2

V
1
2 (s1(0), s2(0)) + 1). (72)

俯仰角与偏航角通道的稳定性证明及有限时间收

敛证明与滚转角通道证明过程相同,因此,在控制器
(13)作用下,可实现无人机的姿态跟踪误差在有限时
间内收敛至0.

5 飞飞飞行行行控控控制制制实实实验验验

5.1 实实实验验验平平平台台台介介介绍绍绍

为了更好的验证文中设计控制算法的控制效果与

鲁棒性能,本文通过课题组自主设计并搭建的倾转式
三旋翼无人机实验平台,进行了实时镇定以及抗扰飞
行实验. 实验平台如图2所示,该实验平台主要利用
MATLAB RTW工具箱作为实时控制软件,将倾转式
三旋翼无人机固定在阻尼较小的万向球上,通过课题
组自主设计的飞控板上所携带的惯性测量单元与陀

螺仪传感器获取无人机的姿态角以及各个通道的加

速度信息.实验平台测量俯仰角和滚转角的测量精度
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为0.1◦,偏航角的测量精度为1◦.

图 2 倾转式三旋翼无人机实验平台

Fig. 2 Test bed of tilt tri-rotor UAV

5.2 飞飞飞行行行控控控制制制实实实验验验验验验证证证

本章实验中采用的实验参数值如表1所示.

表 1 实验参数
Table 1 experiment parameters

增益名称 增益值 增益名称 增益值 增益名称 增益值

k11 0.3 k21 0.005 β1 0.3

k12 0.3 k22 0.005 β2 0.45

k13 0.35 k23 0.002 β3 0.5

Γ1 0.1 Λ1 25 l1 0.06m

Γ2 0.3 Λ2 32 l2 0.14m

Γ3 0.05 Λ3 25 l3 0.19m

5.2.1 镇镇镇定定定飞飞飞行行行实实实验验验

在无外界干扰的情况下,利用非线性鲁棒算法控
制倾转式三旋翼无人机镇定飞行的姿态角信息如图3
所示.

图 3 鲁棒控制器: 镇定飞行姿态角变化曲线

Fig. 3 Robust controller: Attitude in stable flight

由图3可知,非线性鲁棒控制算法在倾转式三旋翼
无人机的镇定飞行过程中,可以将其滚转角误差控制
在0.2◦以内,俯仰角误差控制在0.3◦以内,偏航角误差
控制在1◦以内,控制效果良好.对应的控制输入如图4
所示.

图 4 鲁棒控制器: 镇定飞行控制输入变化曲线

Fig. 4 Robust controller: Controller input in stable flight

为了更好的验证本文所设计控制算法的鲁棒性,
在倾转式三旋翼无人机镇定飞行的基础上,人为的增
加外界扰动或改变三旋翼无人机体参数,观察三旋翼
无人机的在外界扰动与参数不确定影响下的控制效

果.本文所设计的鲁棒性测试实验主要分为两部分:

1) 外界扰动影响下的倾转式三旋翼无人机镇定
实验,即利用风扇产生风力扰动,观察三旋翼无人机
在风力扰动下姿态通道的控制效果;

2) 参数不确定影响下的倾转式三旋翼无人机镇
定实验,即改变机体未知的转动惯量,产生三旋翼机
体参数变化,观察三旋翼无人机在转动惯量变化影响
下的姿态通道控制效果.

5.2.2 风风风扰扰扰下下下飞飞飞行行行实实实验验验

首先,利用文中所设计的非线性鲁棒控制器控制
三旋翼无人机在无外界扰动的情况下稳定飞行100 s,
然后利用风扇从其右后侧添加风力扰动,在200 s时停
止风扰,恢复到镇定飞行状态,在飞行300 s后停止飞
行实验. 其中由风扇产生的风速在一定范围内随机变
化: ω1处对应的风速为2.1∼2.6 m/s; ω2处对应的风速

为3.4∼4.1 m/s; ω3处对应的风速为2.4∼3.5 m/s;质心
处对应风速为2.5∼3.2 m/s. 基于上述强度的风力扰
动,倾转式三旋翼无人机的姿态变化曲线如图5所示.



第 9期 王征宇等: 倾转式三旋翼无人机的有限时间收敛控制设计 1449

图 5 鲁棒控制器: 持续风扰时姿态变化曲线

Fig. 5 Robust controller: Attitude in wind disturbance

由图5可知,在外界有较大的风力扰动情况下,非
线性鲁棒控制算法仍然能将三旋翼无人机的滚转、俯

仰角误差控制在1◦以内,而偏航通道除了加扰动的瞬
间有较大的超调,非线性鲁棒控制算法仍很快能将偏
航角误差控制在1◦以内,控制效果良好.其中对应的
控制输入如图6所示.

图 6 鲁棒控制器: 持续风扰时控制输入变化曲线

Fig. 6 Robust controller: Controller input in wind disturbance

5.2.3 转转转动动动惯惯惯量量量变变变化化化下下下飞飞飞行行行控控控制制制实实实验验验

为了验证本文算法在控制器增益未知且机体参数

发生变化时对三旋翼无人机姿态通道的控制效果,本
节将通过人为改变实验条件来改变三旋翼无人机的

机体参数. 由式(16)可知,未知的控制输入系数γ(t)与
未知的机体转动惯量相关,故可通过增加负载来改变
三旋翼无人机的转动惯量,从而改变控制器增益.本
次实验中,以在3号机臂上绑上100 g的砝码来改变三
旋翼无人机的转动惯量为例,观察非线性鲁棒控制器
在未知控制器增益变化下对三旋翼无人机姿态角的

控制效果.倾转式三旋翼无人机在转动惯量改变影响
下的姿态变化曲线如图7所示. 由图7可知,在3号机臂
绑有100 g砝码的情况下,三旋翼无人机仍能将滚转角
误差控制在0.2◦以内,俯仰角误差控制在1◦以内,偏
航角通道误差控制在1◦以内,姿态控制效果良好.其
对应的控制输入如图8所示.

图 7 鲁棒控制器: 转动惯量改变下姿态变化曲线

Fig. 7 Robust controller: Attitude in inertia changed

图 8 鲁棒控制器: 转动惯量改变下控制输入曲线

Fig. 8 Robust controller: Controller input in inertia changed

5.3 对对对比比比实实实验验验

为了突出文中非线性鲁棒算法的鲁棒性,本节在
相同的外界扰动以及参数变化条件下,利用PID控制
算法与文中设计的控制算法进行了对比试验. 对比试
验同样分为两组,一组为外界扰动下的三旋翼无人机
镇定飞行实验,一组为机体参数改变影响下的三旋翼
无人机镇定飞行实验.

5.3.1 PID风风风扰扰扰对对对比比比实实实验验验
实验条件与非线性鲁棒控制算法的风扰实验相同,

首先将三旋翼无人机在无扰动的条件下镇定飞行100 s,
验证PID控制器的有效性,然后通过风扇在其右后侧
添加风力扰动,在200 s时停止风扰,恢复镇定飞行状
态. 由风扇产生的风速同样在一定范围内随机变化,
具体风速见鲁棒控制器实验部分. 在PID控制器控制
作用下的倾转式三旋翼无人机的姿态变化曲线如图9
所示. 由图9可知, PID控制器在无外界干扰的情况下,
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能够保持对三旋翼无人机姿态的有效控制,滚转与俯
仰通道误差均能保持在1◦以内,偏航通道误差保持
在2◦以内;但是在有较大的风力扰动的情况下, PID控
制器虽能将三旋翼无人机控制在平衡点附近不发散,
但滚转、俯仰角误差始终在在2◦左右,偏航通道误差
始终在4◦左右. PID控制器不能有效的克服外界的风
扰消除误差,控制性能较差. 对应的控制输入如图
10所示.

图 9 PID:持续风扰时姿态变化曲线

Fig. 9 PID controller: Attitude in wind disturbance

图 10 PID:持续风扰时控制输入变化曲线

Fig. 10 PID controller: Controller input in wind disturbance

PID对比实验组与本文非线性鲁棒控制算法抗风
力扰动实验误差数据分析如表2所示. 从表中可得非
线性鲁棒控制器显著的提高了三旋翼无人机在较强

的风力扰动下的姿态控制效果,相比PID控制方法,姿
态的控制误差均降低了50%以上.

5.3.2 PID算算算法法法转转转动动动惯惯惯量量量变变变化化化影影影响响响对对对比比比实实实验验验
与非线性鲁棒控制算法的转动惯量变化下飞行控

制实验条件相同,在三旋翼无人机3号机臂上绑上100 g

的砝码以改变转动惯量与对应的控制器增益.在有未
知参数变化影响与PID控制器作用下的三旋翼无人机
的姿态变化曲线如图11所示. 由图11可知,在3号机
臂绑有100 g砝码的情况下,三旋翼无人机稳定飞行一
段时间后, PID控制器能将三旋翼无人机的滚转角误
差控制在1◦以内,俯仰角误差控制在2◦以内,偏航角
通道误差控制在4◦以内,控制效果较差,误差偏大.其
对应的控制输入如图12所示.

表 2 抗风力扰动实验误差数据分析
Table 2 Analysis of wind disturbance experiment

控制器 非线性鲁棒控制器 PID控制器

ϕ(t)最大误差/(◦) 1.05 2.47
ϕ(t)均方根误差/(◦) 0.35 1.11
θ(t)最大误差/(◦) 1.34 2.40
θ(t)均方根误差/(◦) 0.24 1.11
ψ(t)最大误差/(◦) 3.78 4.39
ψ(t)均方根误差/(◦) 0.73 2.33

图 11 PID:转动惯量改变下姿态变化曲线

Fig. 11 PID controller: Attitude in inertia changed

图 12 PID:转动惯量改变下控制输入变化曲线

Fig. 12 PID controller: Controller input in inertia changed
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在三旋翼机体转动惯量发生变化的情况下, PID控
制算法与本文设计的非线性鲁棒控制算法在未知转

动惯量变化影响下的实验误差数据分析如表3所示.
从表中可得非线性鲁棒控制器显著的提高了三旋翼

无人机在较强的转动惯量变化下的控制效果,相比
PID控制方法,姿态的控制误差均降低了50%以上. 本
文设计的非线性鲁棒控制算法在较大的未知参数变

化影响下表现出较好的控制效果和鲁棒性能.

表 3 抗转动惯量变化实验误差数据分析
Table 3 Analysis of inertia change experiment

控制器 非线性鲁棒控制器 PID控制器

ϕ(t)最大误差/(◦) 0.18 0.73
ϕ(t)均方根误差/(◦) 0.06 0.30
θ(t)最大误差/(◦) 1.04 3.00
θ(t)均方根误差/(◦) 0.34 1.41
ψ(t)最大误差/(◦) 1.49 4.59
ψ(t)均方根误差/(◦) 0.46 2.58

综上所述,在倾转式三旋翼无人机机体转动惯量
未知且存在有外界扰动的情况下,本文所设计的非线
性鲁棒控制器能够将无人机的姿态误差有效的控制

在较小的范围内,相比于PID的控制器,有更好的鲁棒
性能与更好的控制效果.

6 结结结论论论

本文针对倾转式三旋翼无人机姿态系统存在未知

扰动力矩与未知时变转动惯量的问题,提出了一种基
于Super–Twisting滑模控制算法的非线性鲁棒控制器.
该方法可以对存在未知外界扰动力矩,且控制器控制
增益未知时的倾转式三旋翼无人机姿态系统有很好

的控制作用,并利用基于Lyapunov稳定性的分析方法
对系统的稳定性进行了分析,证明了倾转式三旋翼无
人机姿态姿态误差可以在有限时间收敛至0,并求出
了对应的收敛时间. 最后利用倾转式三旋翼无人机实
验平台对该控制算法进行了实时的飞行控制实验,实
验验证了控制算法在较强的风力扰动下以及无人机

自身未知的转动惯量变化情况下有较好的鲁棒性,可
将倾转式三旋翼无人机的姿态控制在良好的范围内.
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