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摘　要: 针对常规多旋翼飞行器存在位姿耦合及动力系统冗余等问题, 将双旋翼旋翼数目精简的结构优势与倾转

旋翼位姿解耦优势相结合, 提出一种二自由度机臂可倾转双旋翼飞行器  (Tiltable Bicopter with Two-degrees-of-

freedom Arms, TBTA). 首先对其进行基于四元数的动力学建模与运动学建模, 并在此基础上研究解耦控制分配

方法 . 针对其变姿过程中强耦合、非线性和参数摄动与扰动问题 , 设计位姿非奇异终端滑模自抗扰控制器

(NTSMC-ADRC). 通过仿真验证  NTSMC-ADRC控制器良好的鲁棒性和抗扰性. 最后通过变姿与斜面应用飞行

实验验证其在斜坡、树木和高空建筑等非水平面类型场景下起降的应用价值.
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Abstract: To address the issues of pose coupling and power system redundancy in conventional multirotor aircraft, this
paper integrates the structural advantage of reduced rotor count in bicopters with the pose decoupling advantage of tilt
rotors, and proposes a Tiltable Bicopter with Two-degrees-of-freedom Arms (TBTA). First, quaternion-based dynamic
and  kinematic  modeling  is  performed,  and  a  decoupling  control  allocation  method  is  investigated  based  on  this
modeling. Aiming at the challenges of strong coupling, nonlinearity, parameter perturbations, and external disturbances
during its pose transformation process, a Non-singular Terminal Sliding Mode Active Disturbance Rejection Controller
(NTSMC-ADRC) for position and attitude control  is  designed. Simulations verify that  the NTSMC-ADRC controller
exhibits excellent robustness and disturbance rejection capabilities. Finally, attitude transformation and inclined-surface
flight experiments demonstrate its application value for takeoff and landing in non-horizontal plane scenarios, such as
slopes, tree environments, and high-rise building areas.
Keywords: bicopter； tiltrotor； dynamic  modeling； active  disturbance  rejection  control； non-singular  terminal
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0    引　言

近年来, 低空经济的快速发展与全球局势推动

了无人机技术的创新
[1-2]. 低空经济涵盖了无人机在

物流、农业、监控等领域的广泛应用
[3-6], 展现了高效

和可持续发展的潜力. 同时, 全球局势扩展了无人机

的军事化应用场景
[7-8], 发挥出了中小型无人机在侦
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察、打击和后勤支援中的重要作用, 无人机技术因此

受到了广泛关注. 然而, 军事侦察、灾难救援和工厂

作业等不断拓展的复杂应用场景
[9]
对多旋翼飞行器

的环境适应性和机动性能提出了更高的要求, 给飞

行器结构设计和控制策略带来了新的挑战. 由于传

统多旋翼飞行器位姿耦合导致控制自由度受限的问

题, 不能满足复杂场景下的变姿大机动飞行需求. 位
姿耦合

[10]
是指在常规多旋翼中, 旋翼推力同时作用

于平动与转动通道, 使得位置和姿态不能独立控制.
典型表现为在保持姿态稳定以抵消重力的前提下,
水平向加速度必须通过倾斜机体实现, 从而位置变

化必然伴随姿态变化, 系统的力和力矩分配存在耦

合约束.
针对传统多旋翼飞行器存在的控制自由度受限

问题, 较为直观且可行的方式之一是通过增加推力

矢量或采用倾转机构, 从而增强控制分配能力, 使系

统表现出接近全驱动的特性
[11-12]. 倾转多旋翼飞行器

是一种可以改变旋翼方向的矢量飞行器
[13-14]. 它通过

在旋翼上增加自由度或静态改变推力方向来实现飞

行器的独立位置和姿态控制, 进而实现位置不变下

的姿态变化, 姿态不变下的位置变化等多种飞行模

式. 这种矢量倾转结构克服了传统固定推力飞行器

的缺陷, 提高了飞行器的运动性能.
研究者们针对具有推力矢量的多旋翼飞行器开

展了大量研究. 文献 [15]提出了一种六旋翼推力矢

量飞行器, 可实现空间的六自由度倾转运动. 文献 [16]
提出了一种四旋翼推力矢量飞行器. 文献 [17]提出

了一种三旋翼推力矢量飞行器. 文献 [18]提出了一

种静态八旋翼推力矢量飞行器. 然而目前研究的倾

转飞行器仍然存在诸多缺陷, 旋翼数量过于冗余导

致飞行器的生产和维护成本, 同时降低飞行器的续

航能力. 此外传统 X型布局多旋翼电机安装位置的

偏移使得变姿运动时旋翼的推力矢量不会朝固定方

向统一变化, 带来旋翼间升力的相互抵消, 最终会造

成推力效率的降低和续航时间的进一步缩减
[19].

双旋翼仅需两个旋翼, 是多旋翼中结构精简的

类型, 在提高飞行效率的同时具有较窄的机身与旋

翼投影面. 其机身狭窄的优势和较小的旋翼投影面

可扩展其携带任务设备的操作空间, 如图 1所示, 双
旋翼由于旋翼仅在横向布置, 其旋翼占用空间面积

小, 因而比四旋翼有较大的应用优势. 因此, 本文结

合双旋翼的优势提出一种二自由度机臂可倾转双旋

翼飞行器  (Tiltable  Bicopter  with  Two-degrees-of-
freedom Arms, TBTA). 该飞行器采用横置两旋翼电

机和四舵机的构型布局, 将双旋翼动力系统转子数

目少的优势与倾转旋翼独立解耦的优势相结合, 使
得飞行器可以在伺服舵机约束范围内的大角度倾转

变姿飞行运动. 同时在倾转过程中, 两个电机推力都

互相平行, 不存在推力互相抵消的问题. TBTA兼具

了双旋翼结构简单紧凑, 动力精简, 极大扩展了飞行

器作业范围, 可应用于管道、树林、城市等各种复杂

环境下. 如安装“爪”装置附着在树木、杆塔、高空建

筑等非水平物体表面, 以实现静默式侦察、打击与作

业. 安装“吸盘”等装置用于附着在管道表面进行探

测; 安装脚架装置用于在山地、滑坡等复杂的斜坡地

形处起降.
  

旋翼投影面小，
任务设备操作

空间大

旋翼投影面大，
任务设备操作

空间有限

双旋翼 四旋翼

图1   双旋翼与四旋翼工作空间能力比较
 

然而, TBTA作为倾转变姿双旋翼飞行器, 存在

强耦合、非线性、参数摄动及内外扰动等挑战, 对
TBTA的控制器开发相比常规多旋翼飞行器会变得

更加的困难. 1) TBTA旋翼和机身发生倾转时会带

来系统不确定的内部参数摄动, 增强了系统的非线

性和耦合效应, 需要考虑控制器的快速收敛性和动

态鲁棒性. 2)针对 TBTA低空作业飞行过程中可能

受到的高空湍流、阵风等外部不确定扰动, 需要考虑

控制器良好的抗扰性能. 3)TBTA属于大角度旋转系

统, 针对其俯仰通道倾转变姿需求, 需要从建模和姿

态控制层面采取有效措施来规避欧拉角进入大角度

范围时的飞行奇点, 避免在俯仰姿态控制中产生万

向节死锁. 因而, TBTA控制器的设计相比常规多旋

翼飞行器更加困难.
非 奇 异 终 端 滑 模 控 制 技 术 (Non-singular

terminal  sliding mode control,  NTSMC)是一类鲁棒

性较强的非线性控制方法, 最初主要针对二阶非线

性动态系统提出, 但其设计思想已被推广应用于更

复杂的多输入多输出及高阶非线性系统
[20-21], 较传统

滑模控制算法具有更高的稳态跟踪精度且避免了奇

异区域的问题. NTSMC在处理不确定性和外部扰动

时具有更强的鲁棒性与收敛性能, 在某些的飞行器

控 制 场 景 中 ,  NTSMC可 作 比 例 –积 分 –微 分

(Proportional integral differentiation, PID)与线性二次

2 控 制 与 决 策 第x卷



型调节器 (Linear quadratic regulator, LQR)控制等方

法的有效替代方案或补充
[22-24]. 自抗扰控制 (Active

disturbance rejection control, ADRC)技术是不依赖于

被控对象精准模型的一种抗扰控制方法
[25-26], 通过扩

张状态观测器能够实时估计系统的内部扰动和外部

环境未知扰动作用并予以补偿, 从而可以获得良好

的抗扰性. 此外为了有效解决 TBTA前述的大角度

问题, 本文引入四元数法重新对系统进行建模与控

制, 在此基础上设计一种兼顾鲁棒性和抗干扰性能

的抗扰控制算法以实现对 TBTA的稳定高效的控

制.
因此本文结合 NTSMC的强鲁棒性与 ADRC实

时估计系统的扰动并予以补偿的特性, 提出一种非

奇异终端滑模自抗扰控制方法 (NTSMC-ADRC), 以
增强系统的抗扰性与鲁棒性. 本文的研究工作如下:
1) 提出了一种新型的二自由度机臂可倾转双旋翼飞

行器 (TBTA)构型, 并基于四元数建立了 TBTA的

全局动力学与运动学模型. 2) 针对 TBTA可俯仰变

姿的特点, 提出了变量代换的解耦控制分配矩阵方

法. 3) 设计了基于四元数的位姿 NTSMC-ADRC控

制器并分析其稳定性. 4) 通过数值仿真和实物实验

应用, 验证了本文方法的有效性和可行性和其应用

价值. 

1    二自由度机臂倾转双旋翼飞行器建模 

1.1    构型定义

TBTA是一种基于双旋翼构型的变种飞行器,
采用纵置两旋翼加四舵机的构型布局. 其机身精简

为长方体, 并最小化横向飞行体积. 如图 2, 机臂结构

设计为一组二自由度可倾转机臂, 旋转驱动器选用

能精确控制角度位置的伺服舵机, 其两组伺服电机

以上下结构安装, 并确保伺服的绕机体长轴转动, 且
能同时或独立转动, 将旋翼电机推力矢量化并限制

在俯仰平面内.
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图2   二自由度机臂可倾转双旋翼飞行器总体结构
 

FE : {OEXEY EZE}
本文 TBTA均采用“前右下”坐标系,世界坐标

系定义为 . 机体坐标系定义为

FB : {OBXBY BZB} OB

Fαi : {OαiXαiY αiZαi}
Fβi : {OβiXβiY βiZβi}

i = 1, 2 i

, 原点 与机身质心重合. 第
一级伺服坐标系定义为 . 第
二级伺服坐标系定义为 , 其
中 , 表示第 个旋翼.

αi i Fαi

FB Y B i

βi i Fβi i

Fαi Y αi i

i

αi ∈ [−135◦, 135◦] i

βi ∈ [−45◦, 45◦]

[−135◦, 135◦] αi

βi

定义 为第 个一级伺服坐标系 绕机体坐标

系 的 轴倾转的角度, 即第 个一级伺服坐标旋

转角度. 定义 为第 个二级伺服坐标系 绕第 个

一级伺服坐标系 的 轴倾转的角度, 即第 个

二级伺服坐标旋转角度. 第 个一级伺服的角度约束

为 . 第 个二级伺服的角度约束为

. 因此如图 3所示, 本文 TBTA可达

俯仰角度范围为 . 其主要由 决定俯

仰倾转的角度,  用于稳定俯仰姿态.
 
 

0θ =  45θ =  90θ =  135θ = 

图3   TBTA 俯仰角可达工作范围示意图
 

OB i定义机体原点 到第 个一级伺服中心的位移

为

p1 = [ 0 (−1)
i−1

l1 0 ]. (1)

定义一级伺服坐标系原点到二级伺服坐标系原点的

位移为

p2 = [ 0 0 −l2 ]. (2)

定义二级伺服坐标系原点到旋翼平面距离的位移为

p3 = [ 0 0 −l3 ]. (3)

同时, 伺服舵机绕 Y轴的旋转方向定义为: 顺时针为

正, 逆时针为负. 两旋翼旋转方向相反, 第一个顺时

针、第二个逆时针. 在对 TBTA建模前, 首先做出如

下假设条件: 1)假设机体、旋翼均为刚体; 2)假设机

体重心与一级伺服旋转中心在机体轴线上共线; 3)
假设一级伺服倾转轴与二级伺服倾转轴平行; 4)假
设伺服舵机动态性能与扭矩稳定, 不受旋翼的影响. 

1.2    运动学建模

四元数表示法
[27-28]

通过四个参数来表示三维旋

转, 解决了欧拉角在大角度下发生奇点问题的缺陷.
四元数一般表示形式为

q =

 q0
q1
q2
q3

 =

[
q0
qv

]
. (4)

q0 q qv = [q1, q2, q3]
T q

∥ q ∥= 1 qv

式中,  是 的实数部分,  是 的虚

数部分, 且 . 其中,  的反对称矩阵为
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Sqv
=

 0 −q3 q2
q3 0 −q1
−q2 q1 0

 . (5)

p q四元数 和 相乘表示为

p⊗ q =

[
p0q0 − pv · qv

p0qv + q0pv + pv × qv

]
. (6)

⊗ · ×定义为四元数乘法,  为向量点积,  为向量叉积.
结合上述四元数表示法, 可以得到 TBTA的四

元数运动学模型
[29]

为

q̇ =
1

2
E(q)ωB =

1

2

[
−qT

v

ℓ

]
ωB. (7)

其中 
E(q) =


−q1 −q2 −q3
q0 −q3 q2
q3 q0 −q1
−q2 q1 q0


ℓ = q0I3 + Sqv

. (8)

ωB I3式中,  为机体角速度.  为单位矩阵.
 

1.3    动力学建模

动力学模型描述了 TBTA在受力和力矩作用下

的运动行为, 它不仅包括飞行器的线速度、角速度、

位置和姿态角的变化, 还考虑力和力矩如何影响这

些运动参数. 其用于描述力和线加速度, 力矩和角加

速度的关系. 为聚焦于 TBTA在近悬停与低速变姿

场景下的控制器设计与验证
[14-15,17], 机体受攻角变化

影响较小, 忽略未显式建模的气动力与其引起的力

矩都统一并入干扰力和力矩中, 由扩张状态观测器

在线估计与补偿. 根据牛顿-欧拉方程, TBTA的动力

学模型表示为[
mI3×3 O3×3

O3×3 J

] [
v̇B

ω̇B

]
+

[
0

ωB × JωB

]
=[

F B

MB

]
.

(9)

J=diag(Jx, Jy, Jz) m

F B MB

vB

其中,  为机体惯性矩阵,  是机

体质量,  是在机体坐标系下的合外力,  在是

机体坐标系下的合外力矩,  为机体线速度.
合外力由推力、重力和干扰力组成, 表示为

F B=F B
T + F B

G + F B
D. (10)

重力表示为

F B
G = RB

E[ 0 0 mg]T. (11)

RB
E

Fδ

Fζ

其中,  为世界坐标系到机体坐标系的旋转矩阵.

干扰力包括外部扰动 和系统内部未建模的气动等

扰动 ,表示为

F B
D = Fδ + Fζ. (12)

推力表示为

F B
T =

2∑
i=1

RB
βi
Ti. (13)

RB
βi
为二级伺服坐标系到机体坐标系的旋转矩阵为

RB
βi
= RB

αi
Rαi

βi
. (14)

RB
αi

Rαi
βi

为一级伺服坐标系到机体坐标系的旋转矩阵.

为二级伺服坐标系到一级伺服坐标系的旋转矩

阵, 表示为

RB
αi

=

 cosαi 0 sinαi

0 1 0
− sinαi 0 cosαi


Rαi

βi
=

 cosβi 0 sinβi

0 1 0
− sinβi 0 cosβi

. (15)

Ti为在二级伺服坐标系下的旋翼推力, 即{
Ti = [ 0 0 −Ti]

T

Ti = kfni
2, i = 1, 2

(16)

kf ni其中,  为旋翼升力系数.  为旋翼的转速. TBTA
合力矩由旋翼推力矩, 旋翼反扭矩, 干扰力矩等组成.

MB=MB
T +MB

Q +MB
D. (17)

Mδ

Mζ

干扰力矩由外部干扰力矩 、系统内部未建模的

干扰力矩 组成, 表示为

MB
D = Mδ +Mζ. (18)

推力力矩在机体坐标系表示如下

MB
T =

2∑
i=1

(pB
i ×RB

βi
Ti). (19)

pB
i式中,  为旋翼相对于机体坐标系的位移, 表示为

pB
i = RB

αi
(Rαi

βi
p3 + p2) + p1. (20)

p1 p2 p3其中,  ,  ,  定义为式 (1)-(3). 旋翼反扭矩表示为
MB

Q =
2∑

i=1

RB
βi
Qi

Qi = [0 0 Qi]
T

Qi = (−1)i−1kqn
2
i , i = 1, 2

(21)

kq其中,  为旋翼反扭矩系数. 在低速情况下, 忽略科

氏力等附加力
[30], 用状态方程表示动力学模型为

ṗB = vB

v̇B =
1

m
(F B

T + F B
G + F B

D)

q̇ =
1

2

[
−qT

v

ℓ

]
ωB

ω̇B = J−1(MB
T +MB

Q +MB
D − ωB × JωB)

(22)
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αi βi

pB
i

TBTA的二自由度机臂结构在倾转变姿过程中

会带来惯性耦合特性, 这区别于传统固定机臂多旋

翼飞行器. 当机臂发生倾转 ( ,  变化)时, 旋翼位

置 会随伺服角度动态变化, 导致系统质心位置偏

移和惯性矩阵的非对角耦合项, 另外 TBTA大角度

倾转欧拉角奇异的问题, 也会带来新的难点. 此外,
机臂动态倾转还会产生科氏力和离心力项. 因此,
TBTA全新的构型对控制产生了新的挑战. 

2    解耦控制分配策略

αi βi

N

A(αi, βi)

As

OBXBZB

N αi βi

sin(αi + βi) cos(αi + βi) sin(βi)

cos(βi) As

与常规矢量推力飞行器不同, TBTA采用二自

由度机臂结构 , 其控制分配矩阵是关于伺服角度

和 的动态矩阵, 直接求解会导致计算复杂且难

以保证实时性. 本文通过构造虚拟控制量 的变量

代换方法, 将原本依赖于伺服转角的动态分配矩阵

转化为与伺服转角无关的静态常值矩阵

, 从而将动态控制分配问题转化为静态矩阵的伪

逆求解问题 . 此解耦策略的优势在于 : 1)  针对

TBTA双旋翼四舵机的特殊构型, 通过分析推力矢

量在 平面内的约束特性, 构造了 6维虚拟

控制量 ; 2) 通过变量代换将伺服角度 和 的非

线 性 耦 合 项 ,  ,  ,
分离到虚拟控制量中, 使得分配矩阵 变为

静态常值矩阵; 3) 该方法不仅简化了二自由度倾转

飞行器的计算, 还保证了控制分配的实时性和数值

稳定性. 相比对动态求解等方法, 本文的解耦策略在

计算效率和数值稳定性方面具有明显优势. 由于双

旋翼反扭矩可以互相抵消,并可通过伺服旋转来产生

偏航力矩 ,因此可以忽略反扭距对偏航力矩的影

响,在机体坐标系下, 推力和推力力矩输入表示为
F B

T =
2∑

i=1

RB
βi
Ti

MB
T =

2∑
i=1

(pB
i ×RB

βi
Ti)

(23)

旋翼在机体系下无法对 Y轴产生作用力, 则执行器

产生的输入可以表示为,

Γ =
[
FB

x FB
z MB

x MB
y MB

z

]T
=

−kfn
2
1sα1+β1

− kfn
2
2sα2+β2

−kfn
2
1cα1+β1

− kfn
2
2cα2+β2

−kf l1n
2
1cα1+β1

+ kf l1n
2
2cα2+β2

kfn
2
1l2sβ1

+ kfn
2
2l2sβ2

kf l1n
2
1sα1+β1

− kf l1n
2
2sα2+β2

 . (24)

Γ

FB
x FB

z

MB
x MB

y MB
z

OBXBZB

其中,  为 TBTA在机体系下由旋翼推力可实现的

等效虚拟输入向量. 由可控合力分量 ,  与可控

合力矩 ,  ,  组成. 由于两旋翼推力矢量被

限制在 平面内, 系统在该模型假设下不可

FB
y Γ FB

y sαi+βi

sin(αi + βi) cαi+βi
cos(αi + βi) sβi

sin(βi) cβi
cos(βi), i = 1, 2

N

直接产生 , 因此 不包含 .  表示为

,  表示为 函数 .  表

示为 .  表示为 . 构造一组虚

拟控制量 为

N =



n2
1sα1+β1

n2
2sα2+β2

n2
1cα1+β1

n2
2cα2+β2

n2
1sβ1

n2
2sβ2


. (25)

Γ N再将 按照 进行分解, 可以得出

Γ = AsN . (26)

其中

As =


−kf −kf 0 0 0 0
0 0 −kf −kf 0 0
0 0 −kf l1 kf l1 0 0
0 0 0 0 kf l kf l2

kf l1 −kf l1 0 0 0 0

 .

(27)

As由上式可见,  为静态常值矩阵, 与伺服转角无关.
根据执行器输入的力和力矩, 对控制量进行求解

N = As
†Γ = As

†

[
F B

T

MB
T

]
. (28)

As
† As

ni αi βi

其中,  是 的伪逆矩阵. 进一步的, 解算出实际

的电机转速 和伺服角度 和 为

ni = 4

√
N 2

i +N 2
2i+1

βi = sin−1(
Ni+4

n2
i

)

αi = tan−1(
Ni

N2i+1

)− βi. (29)

由此可见, 采用构造中间虚拟控制器的方法, 可以将

问题分解为对常值矩阵的伪逆求解和对中间变量的

求解, 有效地将复杂的动态控制矩阵解耦处理. 

3    非奇异终端滑模自抗扰控制

自抗扰控制存在快速性、鲁棒性不足等问题. 本

文为了解决自抗扰控制在这些方面的不足, 同时保

持其良好的抗扰鲁棒性能, 将非奇异终端滑模与自

抗扰控制相结合. 其具体设计思路是设计非奇异终

端面代替传统的非线性状态误差反馈控制律

(NonLinear  State  Error  Feedback,  NLSEF)生成系统

控制信号, 从而加快系统的收敛速度, 同时保留扩张

状态观测器 (Extended State Observer, ESO)环节, 实

现对系统中的扰动信号进行观测和补偿, 全面提升

控制系统的稳定性、鲁棒性和快速收敛性. 
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3.1    位置非奇异终端滑模自抗扰控制
 

3.1.1    扩张状态观测器设计

TBTA的位置动力学模型可扩张为
ṗ = v

v̇ = fp + bpup

ḟp = hp

(30)

fp ḟp = hp

bp = 1/mI3 up

其中,  是位置的总扰动,并且 存在且有界.

.  为位置控制 NSTMC的输出. 继而

位置动力学模型可改写如下扩张状态观测器形式

ϵp = p− p̂

˙̂p = v̂ +
lp1
εp

ϵp

˙̂v = f̂p +
lp2
ε2p

ϵp + bpup

˙̂
fp =

lp3
ε3p

ϵp

(31)

p̂ p v̂ f̂p

εp > 0 lp,i, i =

1, 2, 3

s3 + lp1s
2 + lp2s+ lp3

是位置 的估计值.  是速度的估计值.  是对干

扰的估计值.  是观测器的尺度因子. 

是正实数为观测器增益系数, 并且多项式满足

满足 Hurwitz条件.
 

3.1.2    非奇异终端滑模控制设计

位置的非奇异终端滑模控制误差量为
ep = pd − p

ėp = ṗd − ṗ

ëp = p̈d − fp − bpup

(32)

v ∈ Rn

α = diag(α1, α2, . . . , αn)

为避免向量的矩阵次幂的歧义, 先定义向量与矩阵

作 用 的 算 子 , 对 任 意 向 量 , 指 数 矩 阵

, 参考
[31]

定义

Φα(v)
∆
= [vα1

1 , vα2
2 , . . . , vαn

n ]

d
dt

Φ(v)
∆
= αdiag(Φ(α−In)v)v̇. (33)

定义位置非奇异终端滑模面为

sp = ep + β−1
p Φ gp

qp
(ėp). (34)

gp

qp

=diag(
gp1

qp1
,
gp2

qp2
,
gp2

qp3
) βp=diag(βp1,βp2,βp3)

βp,i > 0.∀i ∈ [1, 3], gp,i, qp,i 1 <
gp,i

qp,i
< 2

其中 ,  ,

为正奇数, 并且

. 采用指数趋近律, 基于扩张状态观测器扰动补

偿
[32-33]

的位置非奇异终端滑模控制律可设计为

up =
1

bp

[p̈d + βp

qp

gp

Φ(2I3−
qp
gp

)( ˙̂ep)+

ηpsgn(ŝp) + δpŝp − f̂p]. (35)

êp = pd − p̂ ˙̂ep = ṗd − ˙̂p δp = diag(δp1,

δp2, δp3) ηp = diag(ηp1, ηp2, ηp3)

其 中 ,  ,  . 

.  为位置 NTSMC指

数趋近律的控制参数. 

3.1.3    跟踪微分器

由于位置非奇异终端滑模自抗扰控制需要使用

期望位置的一阶导数和二阶导数,因而设计跟踪微分

器形式
[34]

为 

e = v1 − pt,i

f = fhan(e, v3, r, h)

v1 = v1 + hv2

v2 = v2 + hv3

v3 = v3 + hf

(36)

v1 pt,i v2 v1 pt,i

v3 pt,i r h

fhan(e, v3, r, h)

式中,  是 的跟踪信号.  是 是 的一阶微分

信号.  是 的二阶微分信号.  为快速因子,  为滤

波因子,  是最速跟踪函数
[35]. 综合以

上步骤, 位置 NTSMC-ADRC的控制结构如图 4所
示.

pi,t pi,d ṗi,d p̈i,d

p̂i
˙̂pi f̂p,i

up,i

图 4中,  为各通道的期望值,  ,  ,  为经过

TD跟踪微分器的跟踪期望值及其一阶和二阶导数

值.  ,  为各通道的 ESO观测值及导数,  为各通

道的扰动观测值.  由 NTSMC控制器 (35)得出. 

3.2    姿态非奇异终端滑模自抗扰控制
 

3.2.1    状态观测器设计

将姿态四元数动力学方程改写成误差形式为

qe = q̂ ⊗ q−1
d , qev = vec(qe). (37)

qev qd其中 为误差四元数的向量部分,  为期望四元数,
 

NTSMC

ESO

pb

,p iu

ˆ ip

,i tp

E
ip

TD

,i dp

,i dp

,i dp
TBTA

ˆ ip

,P̂ if

-

- -

图4    位置 NTSMC-ADRC 控制结构
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q̂ ⊗为四元数的估计值.  为四元数乘法, 定义为 (6).
基于误差四元数的姿态动力学表示为

q̇e =
1

2

[
−qT

ev

ℓe

]
ωB

e . (38)

ℓe = qe0I3 + Sqev
ωB

e = ωB
d − ωB式中,  .  为角速度误

差. 根据文献 [36], 姿态动力学模型的扩张状态观测

器可写为

qe = q̂−1 ⊗ q

˙̂q = E(q̂)C−1(qe)
1

2
ℓ−1(qe)ω̂

B+

lq1
εq

ℓ−1(qe)qev +
2lq4

qe0(1− qT
evqev)

qev

J ˙̂ωB = −ω̂B × Jω̂B + uq + f̂ω +
lq2
ε2q

Jqev

˙̂
fω =

lq3
ε3q

Jqev

(39)

q̂ q q̂e

q̂ev q̂e ω̂B

C(qe) q̂e E(q̂) =
1

2

(
q̂0I3 + Sq̂v

)
f̂ω uq

lq1 lq2 lq3 lq1lq2 > lq3

lq1 lq2 lq3 0 < εq ≪ 1

lq4 ∥qe∥ lq4 ∥qe∥

其中,  为实际四元数姿态 的观测值.  为四元数

误差的观测值.  为 的矢量部分.  为角速度估

计 值 .  为 对 应 的 姿 态 矩 阵 . 

.  为对扰动的估计值.  为控制输

出.  ,  ,  均为正整数且满足 , 即保证

,  ,  为 Hurwitz多项式 , 同时 ,

与 的界有关,  越大, 则 的界越小.
 

3.2.2    非奇异终端滑模控制设计

选取姿态四元数的滑模面为

sq = qev + β−1
q Φ gq

qq
(q̇ev). (40)

gq

qq

= diag(
gq1

qq1
,
gq2

qq2
,
gq3

qq3
) 1 <

gq,i

qq,i
< 2 βq =

diag(βq1, βq2, βq3).βq,i > 0

其中 .  . 

. 进而,姿态非奇异终端滑

模控制律设计为

uq = J−1ℓ−1
e [ω̇B

d + 2βq

qq

gq

Φ(2I3−
gq
qq

)(q̇ev)+

ηqsgn(sq) + δqsq − f̂q]. (41)

δq = diag(δq1, δq2, δq3) ηq = diag(ηq1, ηq2,

ηq3) ℓ−1
e ℓe

式 中 ,  , 

为姿态 NTSMC的控制参数.  为 的逆矩阵.
 

3.3    稳定性分析

对于位置扩张状态观测器, 定义误差变量

η = [η1 η2 η3]
T
. (42)

η1 =
p− p̂

ε2p
η2 =

v − v̂

εp
η3 = fp − f̂p其中 ,  ,  ,  . 取

Lyapunov函数

Vo = εpη
TPη. (43)

ḟp在 有界且观测器增益满足 Hurwitz条件时
[37], 由

Lyapunov分析可得

V̇o ⩽ −α0Vo + µε2p|ḟp|2. (44)

α0 > 0 µ > 0其中 ,  由观测器参数与 Lyapunov方程

解共同决定. 因而 ESO误差一致最终有界, 且满足

lim
t→∞

sup ∥η(t)∥ ⩽ 2∥PB̂∥
λmin(Q)

√
λmax(P )

λmin(P )
εpF . (45)

进一步地 , 对位置非奇异终端滑模闭环系统取

Lyapunov函数

Vp =
1

2
sT
psp. (46)

结合控制律 (35)与式 (45)给出的 ESO误差界, 可将

闭环系统整理为

V̇p ⩽ −αVp + ρ. (47)

α > 0 ρ > 0其中 ,  由观测器参数、滑模参数及扰动

上界共同决定. 进一步有
[38-39]

Vp(t) ⩽ e−α(t−t0)Vp(t0) + ρ
w t

t0

e−α(t−τ)dτ. (48)

Vp(t) sp因此 最终收敛到有界邻域内, 即 一致最终有

界, 系统稳定性得到保证. TBTA总的系统控制框图

如图 5所示.
qt pt qd

q̇d q̈d pd ṗd p̈d

qB ωB pB vB

uq,1 uq,2 uq,3 up,1

up,2 up,3

αi βi ni

图中,  ,  为期望姿态四元数和期望位置.  ,
,  ,  ,  ,  为跟踪微分器输出的跟踪期望姿

态四元数和期望位置.  ,  ,  ,  为 TBTA反馈

的四元数角速度与位置速度.  ,  ,  与 ,
,  为姿态四元数NTSMC-ADRC与位置NTSMC-

ADRC的控制输出.  ,  ,  为经过控制分配输出

的关节角度与电机转速. 

4    实验验证

本文基于MATLAB/Simulink仿真, 仿真时间设

置为 25s, 仿真步长为 0.001s. 仿真参数如表 1所示.
表 2为 NTSMC-ADRC控制参数. 

4.1    变姿飞行仿真

pd = [sin(t), cos(t), 0.1t]T

θd = 10t

为验证 NTSMC-ADRC控制器的快速收敛性和

鲁棒性, 本节分别不同倾转姿态下的螺旋攀升轨迹

跟踪实验, 并分析此过程中 TBTA处于不同倾转姿

态下的位姿跟踪性能和跟踪误差. 设定期望位置轨

迹为 . 设定仿真时间为

25s, 从第 10s开始, 设定期望俯仰角为 . 基
于 PID, SMC, NTSMC, NTSMC-ADRC控制方法的

TBTA在不同倾转姿态下的跟踪曲线如图 6所示.
从图 6-图 9可知 , 基于 NTSMC和 NTSMC-

ADRC控制器的 TBTA在理想情况下能顺利完成不

同倾转姿态下的螺旋线轨迹跟踪, 跟踪效果近乎一

致, 并具有良好的跟踪精度, 同时姿态四元数NTSMC-
ADRC和 NTSMC控制器在理想情况下的跟踪性能

第x期 廖禄伟 等: 二自由度机臂可倾转双旋翼飞行器滑模抗扰控制 7



接近. 而 PID在俯仰姿态变化过程中, 会出现较大的

位置误差与姿态振荡. SMC控制效果较 PID好, 但

是仍存在稳态误差和振荡. 因此, NTSMC-ADRC的

波动幅度更小, 跟踪精度更高, 更能体现出其良好的

快速响应性能和鲁棒性.

90◦从图 8中可知, 欧拉角表示法在接近 时出现

万向节死锁奇异问题, 因此使用欧拉角进行控制时

会出现不可预测的后果 , 这不适于大角度变姿的

TBTA. 因此, 欧拉角控制仅适用于小角度假设下的

场景, 而四元数控制具有任意角度的连续控制效果,
但实际可达姿态范围仍受执行器行程与结构约束.
此处的姿态欧拉角数据由四元数转换而来, 在实际

仿真控制中仍然采用四元数法控制.

αi

−90◦

βi

图 10中当在 NTSMC-ADRC作用下的 TBTA
以变化的倾转角执行螺旋线攀升运动时,  伺服角

度发生着积极的动态调整, 并最终在 附近保持

着左右的动态调整, 以此提供 X轴螺旋运动分量;
伺服角度动态微调, 始终保持旋翼推力朝上, 起到

 

期望
姿态
四元
数

TBTA
1 2,α α

,1pu
期望
位置

, ,d d dp p p  X轴位置
NTSMC-ADRC控制器

Y轴位置
NTSMC-ADRC控制器

Z轴位置
NTSMC-ADRC控制器

Z旋转轴
NTSMC-ADRC控制器

Y旋转轴
NTSMC-ADRC控制器

X旋转轴
NTSMC-ADRC控制器

解
耦
控
制
分
配

1 2,β β

1 2,n n

B B,p v

, ,d d dq q q 

,3pu

,1qu

,2qu

,3qu

B B,q ω

,2pu

跟
踪
微
分
器

tq

跟
踪
微
分
器

tp

图5    TBTA 总体控制框图

 

表1     TBTA 系统参数

参数 符号 数值

升力系数 kf 4× 10−5N/(rad · s−1)2

反扭距系数 km 5× 10−7N ·m/(rad · s−1)2

转动惯量 J [0.5, 0.3, 0.5]kg ·m2

机体质量 m 1.65kg

机体到旋翼关节的长度 l1 0.4m

一二级旋翼关节的长度 l2 0.5m

二级到旋翼的长度 l3 0.3m
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图6    不同俯仰姿态下的螺旋跟踪曲线图

 

表2     NTSMC-ADRC 控制参数

参数
通道

x y z qev1 qev2 qev3

TD
r 20 20 20 50 50 50

h 0.001 0.001 0.001 0.001 0.001 0.001

ESO

l1 10 10 10 5 5 5

l2 100 100 100 50 50 50

l3 500 500 500 200 200 200

l4 – – – 100 100 100

ε 0.1 0.1 0.1 0.05 0.05 0.05

NTSMC

β 3 3 4 5 5 5

δ 2 2 3 4 4 4
η 1 1 2 2 2 2

g/q 7/5 7/5 7/5 5/3 5/3 5/3
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200
(
rad/s

)
稳姿效果; 电机转速在 附近保持正弦振

荡, 利用转速差驱动横滚运动, 提供 Y轴螺旋运动分

量和 Z轴运动分量, 最终实现 TBTA变姿状态下的

螺旋线攀升飞行运动. 此过程中, 执行机构响应呈现

连续变化 ,  PID、NTSMC与 NTSMC-ADRC并未出

现剧烈抖振, 呈现出控制的连续性、稳定性, 而 SMC

在过程中会出现较剧烈的抖振, 在实际系统中难以

应用, 因此验证了基于四元数建模与 NTSMC-ADRC

控制的有效性以及实际工程应用的可行性.
 

4.2    抗扰变姿仿真

TBTA在实际飞行过程中, 常常受到内外部干

扰, 为了验证 NTSMC-ADRC控制器的抗扰性能, 参
考文献

[40]
设置了以下空气动力学力和力矩扰动

F B
D =m

0.5 sin(10t)0.5 cos(10t)
0.5 sin(10t)

 , MB
D =J

0.5 sin(10t)0.5 cos(10t)
0.5 sin(10t)

 .

(49)
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图7    不同俯仰姿态下的位置误差曲线
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图8    不同俯仰姿态下的欧拉角曲线
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图9    不同俯仰姿态下的四元数曲线
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图10    不同俯仰姿态下的执行器曲线
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pd = [sin(t) cos(t) 0.1t]
T

θd = 10t

设定期望位置轨迹为 .

从第 10s开始, 设定期望俯仰角为 .
从图 11-图 13可以看出, 处于外部扰动力矩持

续作用下的 TBTA六通道响应均发生程度不一的误

差. 在 PID和 SMC作用下的 TBTA漂移幅度较大

并存在一定的稳态误差和振荡; 在 NTSMC控制下

的漂移幅度较小 , 但仍然存在较大周期性振荡 ;
NTSMC-ADRC在扰动作用下的周期振荡较小且跟

踪误差较小, 体现出本文设计的 NTSMC-ADRC兼

顾抗扰性和快速收敛性, 且相比于传统滑模控制, 具
有更出色的控制性能.
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图11   扰动下不同俯仰姿态下的螺旋跟踪曲线
 
 
 

0 10 20

0.0

0.5

1.0

0 10 20

0.0

0.5

1.0

1.5

2.0

0 10 20

0.00

0.05

0.10

0.15

0.20

 
!
"
#
$
%
&
'

t/s

(
!
"
#
$
%
&
'

t/s

)
!
"
#
$
%
&
'

t/s

PID SMC NTSMC NTSMC-ADRC

图12   扰动下不同姿态下的位置误差曲线
 

此外, 对各通道扰动估计的 ESO观测估计进行

分析. 如图 14所示, NTSMC-ADRC的 ESO能够实

时的估计包含内外部扰动作用在内的总扰动, 并以

此进行动态补偿, 其扰动估计方向、大小与实际扰动

基本一致, 且呈现出超前估计效果, 体现出 ESO能

够预测扰动并实时补偿扰动的特性. 进一步验证了

 

图13    扰动下不同姿态下的四元数曲线
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图14    扰动力估计
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NTSMC-ADRC控制器整体良好的控制性能. 

4.3    实物飞行

为与前文仿真实验进行验证, TBTA原型机如

图 15所示, TBTA结构通过碳纤维和铝合金材料构

成 ,  TBTA包含 Pixhawk飞控、GNSS模块 , 在此基

础上开发了基于 NTSMC-ADRC的 TBTA飞行控制

算法与解耦控制分配算法, 室外飞行实验制定了三

组实验方案. 第一组实验设定为悬停状态下的倾转

变姿实验, 第二组实验设定为不同俯仰倾转角度下

的环形飞行实验, 第三组实验设定为斜坡起降实验.
  

GNSS

WIFI PWM 

图15   TBTA 实物
  

4.3.1    悬停倾转变姿实验

0◦ 90◦

90◦ −90◦ 0◦

0◦ −90◦

90◦

−90◦

悬停倾转变姿实验中, TBTA第一阶段完成俯

仰角从为 到 的倾转变形. 第二阶段完成俯仰角

从 到 的倾转变形, 并回到 姿态水平飞行

状态. 从图 16-图 21可以看出, TBTA原型机的飞行

过程展示了从水平起飞到垂直的姿态转换. 一级伺

服倾转角度从 开始增加, 直至 , 此过程中机

体发生倾转, 机身倾转角度与一级伺服倾转角度保

持一致, 特别当机身倾转至 时, 一级伺服倾转角

度同样接近至 , 确保了旋翼推力方向始终朝上;
与此同时, 二级伺服倾转角度作为被动输入量动态

微调, 起到稳姿效果.
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图18   悬停倾转四元数曲线
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图21   二级伺服舵机曲线
 

从图 20-21不难看出, IMU姿态解算下的滚转、

偏航角响应维持在微小范围内, 保持小角度动态调

整, 实际机身俯仰角发生了显著变化, 并成功完成了

从水平到垂直的大角度倾转变形, 完美契合了本文

所设计的倾转控制策略的预想, 同时四元数解算下

的姿态始终连续光滑, 而欧拉角解算下的姿态出现

奇异点. 总而言之, TBTA系统在整个飞行过程中展

现出了良好的控制性能, 在悬停状态下实现了平滑

的垂直倾转变姿, 并确保了位姿通道的稳定性, 验证

了 TBTA位姿解耦技术的可行性与控制的有效性. 

 

0θ =  45θ =  90θ = 

90θ = − 45θ = − 0θ = 

图16    悬停倾转变姿实物
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图17    悬停倾转姿态角曲线
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4.3.2    非水平面地形起降实验

30◦

为了进一步验证 TBTA在非水平面环境下的适

应性, 由于斜面越大摩擦力越小, 因此本节实验在室

外空地设置了一处约 的斜坡面来模拟崎岖不平

的山地地形. 在实验第一阶段, TBTA在斜坡上空悬

停, 根据斜坡角度进行变姿调整, 并完成着陆, 第二

阶段 TBTA从斜坡处以非水平面姿态起飞, 并调整

至水平, 最终降落至地面.

30◦

30◦

图 22展现了 TBTA斜坡地形起降飞行实验的

全过程 . 第一阶段 TBTA在斜坡上方发生倾转至

左右 , 使得脚架着落点与斜面平行 ; 第二阶段

TBTA保持倾转姿态, 并稳定降落在斜坡上; 第三阶

段 TBTA从斜坡处以 倾斜姿态起飞, 并在空中保

持悬停; 第四阶段 TBTA悬停状态下发生倾转, 回到

水平姿态, 并顺利最终降落在地面, 完成起降飞行全

过程. 由于传统飞机缺乏推力矢量能力, 在崎岖不平

的山地地形环境无法完成起降操作, 只能在水平条

件下执行起降任务. 相比之下, 拥有二自由度矢量推

力的 TBTA可以根据地形倾斜程度调整机身倾斜程

度, 以满足斜坡起降条件.
 
 

斜面降落悬停倾转水平靠近

水平降落 斜面起飞悬停倾转

30θ = 

30

30

图22   斜面起降过程实物
 

图 23显示了斜坡起降实验下姿态数据, 为了直

观观察, 姿态数据是通过四元数转换而来的. 整个起

降过程包含倾转变姿、降落、起飞和倾转着陆这四个

阶段. IMU解算下的 TBTA姿态角波动较小, 在工

程实际中是可行的. 此实验结果展现了 TBTA原型

机的位姿解耦能力在非水平面地形下的应用优势,
增强了飞行器机动性和灵活度, 拓展了双旋翼飞行

器的应用场景, 具有极大的应用价值. 

5    结　论

本文针对传统多旋翼欠缺动和现有倾转多旋翼

存在的动力系统冗余、推力效率低等问题, 将双旋翼

高动力效率优势和倾转旋翼位姿解耦的优势结合起

来, 提出了一种新型二自由度机臂可倾转双旋翼构

型, 并针对大角度欧拉角奇异的问题通过四元数对

其系统进行建模分析, 设计了非奇异终端滑模自抗

扰控制算法以解决运动过程所受强耦合、非线性、参

数摄动与内外扰动问题, 最终在此基础上进行了数

值仿真和实验样机系统的开发和设计. 通过仿真与

外场实物飞行实验, 验证了 TBTA原型机良好的位

姿解耦控制飞行能力, 并在水平至垂直应用场景下

展现出了极大的应用价值. 在接下来的工作中, 我们

将针对 TBTA这类多自由度倾转飞行器深入研究控

制分配方法与先进智能控制方法, 并进行更加复杂

的飞行实验验证.
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