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倾转式三旋翼无人飞行器抗扰非线性控制设计

鲜 斌, 查君浩†

(天津大学电气自动化与信息工程学院，天津 300072)

摘 要: 针对倾转式三旋翼无人飞行器姿态和高度系统存在未知扰动和模型参数不确定性的问题,提出一种连续
的非线性自适应鲁棒控制方法.该方法基于浸入-不变集原理估计模型未知参数,采用一种连续的鲁棒控制算法
抑制未知扰动和补偿估计偏差.利用Lyapunov函数从理论上证明此方法能保证闭环系统的稳定性,并能实现飞行
器姿态与高度控制误差的渐近收敛.最后通过实时实验结果验证所提出控制算法的有效性和鲁棒性.
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Nonlinear disturbance-rejection control design for tilting tri-rotor UAV
XIAN Bin，ZHA Jun-hao†

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

Abstract: A new disturbance-rejection continuous nonlinear control strategy is developed for the attitude and altitude
channels of a tilting tri-rotor unmanned aerial vehicle(UAV), which is subject to parametric uncertainties and unknown
external disturbances. The proposed control algorithm is based on the immersion and invariance methodology which
is used to provide estimation for the unknown system parameters. Then a continuous robust algorithm is combined
to compensate for the unknown disturbances and parametric estimation errors. Lyapunov based stability analysis is
presented to prove the stability of the closed loop system and asymptotic tracking results. Real-time experimental results
are included to validate the performance and robustness of the proposed control development.
Keywords: tilting tri-rotor；attitude；altitude；immersion and invariance；robust control

0 引 䀰

旋翼无人飞行器以其体积小、可垂直起降、易于

操控等优点被广泛应用于军事、民用等领域.此类无
人飞行器系统是典型的强耦合、欠驱动非线性系统,
其控制问题一直是国内外学者的研究热点.文献 [1]
设计了基于反步法的自适应控制器,实现了单旋翼无
人飞行器的姿态和高度控制.与单旋翼相比,三旋翼
无人飞行器机体结构更加轻巧,机动性能更强,具有
良好的发展前景.因此,设计三旋翼无人飞行器的高
性能控制方法具有重要的理论意义和应用价值.
常见的三旋翼无人飞行器分为共轴式三旋翼无

人飞行器和倾转式三旋翼无人飞行器两种构型[2].共
轴式三旋翼无人飞行器的动力系统与四旋翼相似,
是通过改变电机旋转的反扭矩实现对偏航通道的控

制.而倾转式三旋翼无人飞行器通过在机架尾端安
装舵机,靠舵机偏转产生控制偏航通道的力矩,其机
动性能更好,因此本文主要研究倾转式三旋翼无人
飞行器[3].近年来,对倾转式三旋翼无人飞行器的控
制研究已经取得一定成果.文献 [3]采用比例积分微
分 (PID)控制器,实现了对倾转式三旋翼无人飞行器
的姿态控制;文献 [4]详细分析了倾转式三旋翼无人
飞行器的动态模型,考虑到舵机转动对机体造成的
力矩干扰,设计了基于饱和函数的控制器,使系统具
备一定的抗干扰能力.以上应用于三旋翼无人飞行
器的控制方法不能很好地兼顾鲁棒性和系统的动态

性能,难以适应无人飞行器复杂的飞行任务和控制要
求.为达到期望的控制性能,本文设计自适应算法与
非线性鲁棒算法相结合的控制策略,以提高倾转式三
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旋翼无人飞行器的飞行控制性能.
基于浸入-不变集原理 (I&I)的自适应算法独立

于控制器设计,可以估计非线性化参数,已被广泛应
用于非线性系统的控制设计中[5].文献 [5]采用了 I&I
自适应估计模型中的未知常数,取得了较好的估计效
果.但是,在实际环境中被控系统会受到外界干扰的
影响,在这种情况下,采用文献 [5]所设计的自适应律
就不能保证参数估计的有效性.传统的滑模鲁棒控
制器会产生抖震现象,容易造成执行器的损坏,而基
于误差符号函数积分的鲁棒控制算法 (RISE)输出连
续,且能够克服模型中的结构不确定性,降低对模型
的依赖性[6].为进一步提升系统的控制性能,可引入
自适应算法补偿RISE控制器输出,降低控制增益.

本文针对受未知扰动影响和模型参数未知的倾

转式三旋翼无人飞行器姿态与高度控制设计问题,
以RISE控制为基础,结合 I&I自适应算法,提出一种
连续的非线性自适应鲁棒控制器.首先,基于 I&I自
适应估计系统中的未知参数,补偿控制器输出;然后,
采用RISE控制算法抑制未知扰动并补偿参数估计偏
差,保证系统的稳定性和鲁棒裕度,改善系统的动态
性能;其次,基于Lyapunov稳定性分析方法证明参数
估计的有界性以及系统对参考输入的跟踪误差渐近

收敛到零;最后,通过倾转式三旋翼无人飞行器的实
时飞行控制实验验证本文所提控制方法的有效性.

1 倾转式三旋翼无人飞行器系统模型

1.1 坐标系定义

倾转式三旋翼无人飞行器系统的坐标定义如图

1所示.坐标系{I} = {OI , xI,yI , zI}代表固定在地面
上的惯性坐标系,坐标系{B} = {OB, xB, yB, zB}代
表固定在机体上的体坐标系,坐标系定义均满足右手
定则.在惯性坐标系{I}下定义飞行器空间位置向量
为ξ(t) = [x(t) y(t) z(t)]T ∈ R3;定义飞行器的姿
态角向量η(t) = [ϕ(t) θ(t) ψ(t)]T ∈ R3,其中ϕ(t)、

θ(t)、ψ(t)分别表示滚转角、俯仰角、偏航角;定义期
望轨迹向量φd(t) = [ηT

d (t) zd(t)]
T∈R4.在体坐标系

{B}下定义飞行器的角速度向量

Ω(t) = [Ω1(t)Ω2(t) Ω3(t)]
T ∈ R3.

定义角速度转移矩阵S ∈ R3×3,表征体坐标系{B}
到惯性坐标系{I}的转换关系,其具体表示为

S =

1 0 − sin θ
0 cosϕ cos θ sinϕ
0 − sinϕ cos θ cosϕ

 . (1)

注1 三旋翼无人飞行器跟踪的期望轨迹φd(t)

及其各阶导数φ̇d(t), φ̈d(t),
...
φd(t)存在且有界.
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图 1 倾转式三旋翼无人飞行器坐标

1.2 姿态系统动力学模型

考虑空气动力学,倾转式三旋翼无人飞行器的姿
态动力学模型描述如下:η̇ = S−1Ω,

JΩ̇ = Tprop −Ω × JΩ − Taero − d.
(2)

其中: J = diag{[J1 J2 J3]
T} ∈ R3×3为转动惯量矩

阵;Tprop(t)为旋翼升力矩,其表达式为

Tprop =

 l1(f1 − f2)

−l2(f1 + f2) + f3l3 cosα
f3l3 sinα− τ3 cosα− τ2 + τ1

 , (3)

且f1(t)、f2(t)、f3(t)为电机旋转产生的升力, l1、l2、l3
为电机轴到三旋翼重心的距离, τ1(t)、τ2(t)、τ3(t)为
电机旋转产生的反扭矩;Taero(t)为空气阻力力矩,其
表达式为

Taero = [k1Ω1 k2Ω2 k3Ω3]
T, (4)

且常数K = [k1 k2 k3]
T ∈ R3为机体坐标系三轴

方向上的空气阻力系数; d(t) = [d1(t) d2(t) d3(t)]
T ∈

R3为未知扰动.为了便于控制器设计,定义矩阵χ(t)

= diag{[Ω1(t) Ω2(t) Ω3(t)]
T}.综上,式(2)可表示为η̇ = S−1Ω,

JΩ̇ = Tprop −Ω × JΩ − χK − d.
(5)

1.3 高度系统动力学模型

倾转式三旋翼飞行器的高度动力学模型为

mz̈ = −mg − k4ż − d4 + F̄ . (6)

其中:m为飞行器机体质量, g为重力加速度, k4为zI

轴方向上的空气阻尼系数, d4(t)为未知扰动,控制输
入 F̄ (t)定义为

F̄ = cosϕ cos θF. (7)

其中:F (t)为升力控制量,其表达式为

F = f1 + f2 + f3 cosα. (8)

2 控制器设计

考虑实际环境中存在的干扰,作出如下假设:
假设1 未知干扰di(t)(i = 1, 2, 3, 4)连续可导,
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且满足di(t)和 ḋi(t)有界.
本文的控制目标是:针对式 (5)和 (6)所代表的空

气阻尼系数未知,且存在未知扰动的倾转式三旋翼无
人飞行器姿态与高度系统,设计控制输入Tprop(t)和

F (t),使得无人飞行器跟踪期望轨迹ηd(t)和zd(t),并
确保所有闭环信号都是有界的.控制器由 I&I自适应
律与RISE鲁棒控制律组成.

2.1 姿态系统控制器

2.1.1 自适应律设计

定义自适应估计值为

K̂ = K̂I +KP (Ω). (9)

其中: K̂(t) = [k̂1(t) k̂2(t) k̂3(t)]
T ∈R3;自适应部分

K̂I(t) = [k̂I1(t) k̂I2(t) k̂I3(t)]
T∈R3;辅助函数KP (Ω)

为关于Ω(t)的连续函数,其定义为

KP (Ω) = [kP1
(Ω) kP2

(Ω) kP3
(Ω)]T. (10)

对式(9)求一阶时间导数,并将式(5)代入可得
˙̂
K =

˙̂
KI +

∂KP (Ω)

∂(JΩ)
(Tprop −Ω × JΩ − χK − d). (11)

由于存在干扰力矩的影响,为保证估计值有界,设计
自适应更新率

˙̂
KI(t)以及KP (Ω)的偏导数如下:

˙̂
KI =

−∂KP (Ω)

∂(JΩ)
(Tprop−Ω×JΩ − χK̂)− Γ1χsgn(χK̂),

∂KP (Ω)

∂(JΩ)
= −Γ2χ.

(12)

其中:Γ1 = diag{[γ11 γ12 γ13]
T} ∈ R3×3,Γ2 =

diag{[γ21 γ22 γ23]
T} ∈ R3×3均为正常数矩阵.

由文献[5]可以得到函数KP (Ω)存在如下解:

KPi
(Ω) = −1

2
γ2iJiΩ

2
i , i = 1, 2, 3. (13)

函数KP (Ω)增强了自适应律设计的灵活性,可以使
得参数估计值的有界性独立于控制器设计, K̂(t)的

有界性将在稳定性分析部分证明.设计输入转矩
Tprop为

Tprop = Ω × JΩ + χK̂ + u. (14)

其中:u(t)作为辅助控制输入信号,将在后续部分设
计.由式(5)和(14)可得

JSη̈ = −JṠη̇ + χ(K̂ −K)− d+ u. (15)

自适应估计律不能完全抑制系统的不确定性以

及未知干扰,需要设计鲁棒控制器实现跟踪误差的渐
近收敛.

2.1.2 控制律设计

定义姿态跟踪误差e1(t)及其滤波误差e2(t)和

r(t)如下: 
e1 = η − ηd,

e2 = ė1 + Λ1e1,

r = ė2 + Λ2e2.

(16)

其中:Λ1 = diag{[λ11 λ12 λ13]
T} ∈ R3×3为正常数

矩阵,Λ2 = diag{[λ21 λ22 λ23]
T} ∈ R3×3为正常数

矩阵.将式(15)两边同乘以ST可得

M(η)η̈ = g(η, η̇)(K̂ −K) +D + ū. (17)

其中 

M(η) = STJS,

g(η, η̇) = STχ,

D = −STd,

ū = STu− STJṠη̇.

(18)

M(η)为正定对称矩阵,且满足如下性质.
注2 当ϕ, θ ̸= π

2
时,对于任意v ∈ R3,满足

m1∥v∥2 ⩽ vTM(η)v ⩽ m2(η)∥v∥2. (19)

其中: ∥ · ∥表示2范数,m1为正常数,m2(η) ∈ R为关

于η(t)的正函数.
由式(16)和(17)可得

M(η)r =

g(η, η̇)(K̂−K) +D + ū+M(η)(Λ2e2+ Λ1ė1− η̈d).

(20)

对式(20)求一阶时间导数,可得

M(η)ṙ =

− 1

2
Ṁ(η)r + g(η, η̇)

˙̂
K +N − e2 + ˙̄u. (21)

式(21)中,N(t)定义为

N(t) = − Ṁ(η)
(1
2
r − Λ2e2 − Λ1(e2 − Λ1e1)

)
+

Λ1M(η)(r − Λ2e2 − Λ1(e2 − Λ1e1))+

Λ2M(η)(r − Λ2e2)− Ṁ(η)η̈d −M(η)
...
η d+

ġ(η, η̇)(K̂ −K)− ṠTd− STḋ+ e2. (22)

为了后续控制器设计,定义函数Nd(t)为

Nd(t) = − Ṁ(ηd)η̈d −M(ηd)
...
η d+

ġ(ηd, η̇d)(K̂ −K)− ṠT
d d− STḋ, (23)

其中 Ṡd = Ṡ|η=ηd
.由式(21)和(23)可得

M(η)ṙ =

− 1

2
Ṁ(η)r + g(η, η̇)

˙̂
K + Ñ +Nd − e2 + ˙̄u, (24)
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其中函数Ñ(t)定义为

Ñ(t) ≜ N(t)−Nd(t). (25)

设计式(24)中 ˙̄u(t)为

˙̄u = −g(η, η̇) ˙̂
K − (ks + 1)r − βsgn(e2). (26)

其中: ks为正常数,β = diag{[β1 β2 β3]
T} ∈ R3×3为

正常数矩阵.将式 (26)代入 (24)得到姿态系统闭环方
程为

M(η)ṙ = − 1

2
Ṁ(η)r + Ñ +Nd − e2−

(ks + 1)r − βsgn(e2). (27)

注3 由文献[6]可知,运用微分中值定理可得

∥Ñ∥ ⩽ ρ(∥q∥)∥q∥. (28)

其中:有界函数ρ(∥q∥) ∈ R为可逆非递减函数, q(t)
定义为

q ≜ [eT
1 eT

2 rT]T. (29)

2.2 高度系统控制器

2.2.1 自适应律设计

定义自适应估计值为

k̂4 = k̂I4 + kP4
(z, ż), (30)

设计自适应更新率
˙̂
kI4(t)以及kP4

(z, ż)如下:

˙̂
kI4 =

−∂kP4
(z, ż)

∂z
ż − ∂kP4

(z, ż)

∂(mż)
(−mg−

k̂4ż + F̄ )− γ14żsgn(żk̂4),

kP4
= −1

2
γ24m(ż)2,

(31)

其中γ14, γ24为正常数.设计控制输入为

F̄ = mg + k̂4ż + uz, (32)

这里uz作为辅助控制输入信号,将在后文进行设
计.将式(32)代入(6)可得高度系统闭环方程为

mz̈ = (k̂4 − k4)ż − d4 + uz. (33)

2.2.2 控制律设计

定义高度跟踪误差ez1(t)及其滤波误差ez2(t)和

rz(t)如下: 
ez1 = z − zd,

ez2 = ėz1 + λ14ez1,

rz = ėz2 + λ24ez2,

(34)

其中λ14,λ24为正常数.对 rz(t)求一阶时间导数,并
将式(33)代入求导结果,可得

mṙz =
˙̂
k4ż + Ñz +Ndz − ez2 + u̇z. (35)

在式(35)中



Ñz(t) ≜ Nz(t)−Ndz(t),

Nz(t) = λ14m(rz − λ24ez2 − λ14ez2−

λ214ez1) + λ24m(rz − λ24ez2)+

(k̂4 − k4)z̈ −m
...
z d − ḋ4,

Ndz(t) = (k̂4 − k4)z̈d −m
...
z d − ḋ4.

(36)

设计 u̇z(t)为

u̇z = − ˙̂
k4ż − (kz + 1)rz − β4sgn(ez2), (37)

其中kz ,β4为正常数.将式 (37)代入 (35)得到高度系
统闭环方程为

mṙz =

Ñz +Ndz − ez2 − (kz + 1)rz − β4sgn(ez2). (38)

注4 由文献[6]可知,运用微分中值定理可得
∥Ñz∥ ⩽ ρz(∥qz∥)∥qz∥. (39)

其中:有界函数ρz(∥qz∥)∈R是可逆非递减函数, qz(t)
定义为

qz ≜ [ez1 ez2 rz]
T. (40)

3 稳定性分析

3.1 姿态系统稳定性分析

进行姿态系统稳定性分析前给出如下引理.
引理1 定义函数P (t) ∈ R如下:

P (t) ≜ ζb −
w t

t0
L(υ)dυ, (41)

其中函数L(t) ∈ R定义如下:

L ≜ rT(Nd − βsgn(e2)). (42)

当控制增益β满足下述条件:

βi > ∥Ndi
(t)∥∞ +

1

λ2i
∥Ṅdi

(t)∥∞, i = 1, 2, 3 (43)

时,可以得到 w t

t0
L(υ)dυ ⩽ ζb. (44)

其中: ∥ · ∥∞为无穷范数; ζb为正常数,定义为

ζb ≜
3∑

i=1

βi|e2i(t0)| − eT
2 (t0)Nd(t0). (45)

证明过程参见文献[6]附录.
姿态系统的稳定性分析结果由定理1给出.
定理1 对于存在外界干扰和未知模型参数的

倾转式三旋翼无人飞行器姿态系统(5),如果假设1成
立,设计自适应律 (12)和 (13)估计未知参数,且设计
控制器 (14)和 (26)控制三旋翼无人飞行器跟踪期望
姿态轨迹,则能够实现参数估计值有界,且姿态跟踪
误差e1(t)渐近收敛,即

lim
t−→∞

e1(t) = 0. (46)
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证明 选取Lyapunov候选函数V1(t)为

V1 =
1

2
K̂TK̂. (47)

对V1(t)求一阶时间导数,并将式 (11)和 (12)代入求
导结果,可得
V̇1 ⩽

− K̂TΓ2χ
2(K̂ −K)−

3∑
i=1

(γ1i − |γ2idi|)|k̂iΩi|.

(48)

当式(48)中参数满足条件

γ1i ⩾ |γ2idi|, i = 1, 2, 3 (49)

时,可得

V̇1 ⩽ −K̂TΓ2χ
2(K̂ −K). (50)

由文献[7]可知,当 |k̂i(t)| ⩾ |ki|(i = 1, 2, 3)时,可得

V̇1 ⩽ 0, (51)

即可得到参数估计值K̂(t)有界.
选取Lyapunov候选函数V2(n, t)如下:

V2(n, t) =
1

2
eT
1 e1 +

1

2
eT
2 e2 +

1

2
rTM(η)r + P, (52)

其中n(t)定义为

n ≜ [qT
√
P ]T. (53)

由式(19)可得

U1(n) ⩽ V2(n, t) ⩽ U2(n), (54)

其中函数U1(n),U2(n) ∈ R定义为

U1(n) ≜ σ1∥n∥2, U2(n) ≜ σ2(η)∥n∥2, (55)

其中σ1,σ2(η) ∈ R定义为
σ1 ≜ 1

2
min{1,m1},

σ2(η) ≜ max
{1

2
m2(η), 1

}
.

(56)

对式(52)求一阶时间导数,并将式(27)代入求导结果,
可得

V̇2 = eT
1 ė1 + eT

2 ė2 + rT
(
− 1

2
Ṁ(η)r + Ñ +Nd−

e2 − (ks + 1)r − βsgn(e2)
)
+

1

2
rTṀ(η)r − L.

(57)

将式(16)和(42)代入(57),可得

V̇2 =

eT
1 ė1 + eT

2 ė2 + rTÑ − (ks + 1)∥r∥2 − rTe2 ⩽

−
(
ε− ρ2(∥q∥)

4ks

)
∥q∥2, (58)

其中ε = min
(
λ1 −

1

2
, λ2 −

1

2
,
1

2

)
.当参数ks满足

ks >
1

4ε
ρ2(∥q∥) (59)

时,由式(58)可得

V̇2 ⩽ −U(n). (60)

式(60)中函数U(n)定义为

U(n) ≜ δ∥q∥2, (61)

其中 δ为正常数.由式 (61)可以得到U(n)为区域H

上的半正定连续函数,区域H定义为

H ≜ {n ∈ R10|∥n∥ ⩽ ρ−1(2
√
εks)}. (62)

在区域H上,由不等式 (54)和 (60)得到V2 ∈ L∞,
因此, e1(t), e2(t), r(t)∈L∞.由式 (16)可得 ė1(t), ė2(t)
∈ L∞,再由注1可得η(t), η̇(t), η̈(t),Ω(t) ∈ L∞.由式
(18)和假设1得到M(η), g(η, η̇),D ∈ L∞,再由式 (17)
和K̂的有界性可得 ū(t),Tprop(t) ∈ L∞.定义区域

G ≜ {n(t) ⊂ H|U(n) < σ1(ρ
−1(2

√
εks))

2}. (63)

由文献 [8]中定理8.4可得∀n(t0) ∈ G, lim
t�∞

δ∥q(t)∥ =

0,由式(16)可得∀n(t0) ∈ G, lim t�∞∥e1(t)∥ = 0. 2
3.2 高度系统的稳定性分析

高度系统的稳定性分析结果由定理2给出.
定理2 对于存在外界扰动和未知模型参数的

倾转式三旋翼无人飞行器高度系统(6),如果假设1成
立,设计自适应律 (31)估计未知参数,且设计控制器
(32)和 (37)控制倾转式三旋翼无人飞行器跟踪期望
高度轨迹,则能够实现参数估计值有界,且高度跟踪
误差ez1(t)渐近收敛,即

lim
t−→∞

ez1(t) = 0. (64)

参照定理1证明过程可得定理2成立.

4 实验分析

为验证上述控制算法的实际控制效果,本文利用
课题组自主设计的倾转式三旋翼无人飞行器硬件在

环仿真实验平台进行实时镇定抗扰飞行实验.
镇定抗扰飞行实验过程中,首先由操作人员手动

起飞三旋翼无人飞行器,然后通过遥控器的切换通道
改为自动飞行状态.在飞行过程中,通过拨动机身手
动加入干扰.采用本文提出的控制器设计期望轨迹
ηd(t) = [0 0 0]T以及zd(t) = 1m,飞行器切换为
自动飞行后,实验结果如图2所示.

由图 2可知,飞行器切换为自动飞行后,俯仰角
和滚转角的控制精度保持在± 1◦以内,偏航角的控
制精度保持在± 2◦以内.在90 s和150 s时刻,手动加
入干扰,飞行器均可以迅速镇定到平衡状态且精度
保持不变.在未受到干扰的情况下,飞行器稳定在期
望高度,手动干扰对偏差的影响控制在± 0.03m以
内.实验结果说明控制器具有较好的鲁棒性.
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图 2 自适应鲁棒控制:姿态角及高度误差
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图 3 PID控制:姿态角及高度误差

同时为对比本文所提出算法的有效性,在同样的
实验过程下,使用PID控制器进行三旋翼无人飞行器
飞行实验.实验结果如图3所示.
对比图2和图3实验结果可知, PID控制器鲁棒

性较弱,受到扰动时姿态角和高度值波动幅度较大,
控制效果相比于本文提出的控制器较差.

5 结 论

本文针对倾转式三旋翼无人飞行器姿态和高度

系统存在未知扰动和模型参数不确定性的问题,提出
了一种基于 I&I和RISE的自适应鲁棒控制器.首先,
利用 I&I自适应估计未知参数,保证参数估计有界并
补偿控制器输出;然后,采用RISE控制算法抑制扰动
和补偿估计误差,应用Lyapunov方法对闭环系统的
稳定性进行了数学分析和证明;飞行控制实验结果
表明,所提出的控制算法可以有效地处理外界扰动和
未知参数带来的影响,使得系统具有较强的鲁棒性.
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