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无人直升机部分姿态约束安全飞行控制
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摘要： 针对无人直升机系统，在保证姿态约束在指定范围的前提下，研究其全自由度控制问题。考虑到系统的强

非线性、强耦合性、欠驱动性以及中间控制变量需保证有界等特点，文中通过反馈线性化方法降低非线性和耦合

性的强度，设计控制器直接控制 3 个位置自由度和偏航角。同时，利用障碍 Lyapunov 函数方法局部约束中间变

量来间接控制滚转角和俯仰角，保证直升机姿态有界。结合非线性系统控制理论，在保证跟踪误差系统有界的

同时对系统进行稳定性分析。最后通过模拟实例验证了该方法的有效性。
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Safe Flight Control of Unmanned Helicopters with Partial Attitude 
Constraints
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Abstract:For the unmanned helicopter system， the full-degree-of-freedom control problem is studied， while 
ensuring that the attitude constraints are within the specified range. Considering that the characteristics of the 
system such as strong nonlinearity， strong coupling， under driving， and intermediate control variables need to 
be guaranteed to be bounded， this paper reduces the strength of the nonlinearity and coupling through the 
feedback linearization method， and designs the controller to directly control the three positional degrees of 
freedom and the yaw angle. At the same time， this paper utilizes the obstacle Lyapunov function method to 
locally constrain the intermediate variables to indirectly control the roll angle and the pitch angle， thus 
ensuring that the helicopter’s attitude is bounded. Combined with the nonlinear system control theory， the 
tracking error system is guaranteed to be bounded， while the system is analyzed for stability. Finally， the 
method effectiveness is validated through simulation examples.
Key words: full-degree-of-freedom unmanned helicopter； attitude state constrained； feedback linearization； 

tracking flight control； backstepping

无人直升机是一类常见的低空飞行器，具有低

空悬停、可任意方向飞行和对起降场地条件要求低

等典型特点，被广泛用于军事、农业、商业和工业生

产等诸多领域［1⁃2］。近几十年来，由于潜在的巨大

应用前景，无人直升机受到了越来越多关注，相关

自动控制技术越来越多地被人们挖掘，许多关键的

飞行控制理论相继建立，相关学术研究取得了众多

进展。文献［3］研究了利用扩张状态观测器的控制
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方法和自适应动态规划方法，针对扰动无人直升机

的鲁棒自适应最优跟踪控制问题展开讨论。文献

［4］提出了一种复合控制器，结合模型预测控制和

扩张状态观测器，解决了无人直升机在干扰条件下

的姿态跟踪问题。文献［5］将状态约束控制和动态

表面控制技术相结合研究了无人直升机全状态约

束与扰动下的跟踪控制问题。文献［6］结合无模型

自适应控制设计、沉浸不变方法和超扭曲技术，提

出了一种新的无模型鲁棒自适应姿态控制规律。

文献［7⁃9］研究了无人直升机的跟踪控制性能和干

扰抑制问题。而在实际飞行环境中，由于无人直升

机系统的强非线性、强耦合性等复杂特性，可能会

进入不受控制的状态，导致系统不稳定，因此需要

将直升机的某些中间控制变量，如姿态角，限制在

指定的范围，以避免直升机发生侧翻或倾覆。所

以，在设计无人直升机的飞行控制器时，约束无人

直升机部分中间控制变量很有必要。

典型的单旋翼带尾桨无人直升机具有 6 个自

由度，通过设计控制器可以实现对每个自由度的约

束控制。约束控制在控制理论中具有广泛的应用

前景。在工程实际中，需要将控制变量维持在指定

范围内，例如机械臂［10］、电机［11］等。近些年，一些

约束控制的关键问题得到了解决，相关理论成果被

应用到多种控制系统之中。在文献［12］中，作者

通过设计了一种自适应鲁棒全状态约束控制器，解

决了一类具有延迟非对称时变全态约束的不确定

严格反馈非线性系统的跟踪控制问题。文献［13］
探讨了全状态约束、控制系数未知且存在执行器故

障的不确定非线性开关系统的自适应容错控制问

题。文献［14］研究了全状态约束下的移动机器人

系统的神经网络自适应跟踪控制。文献［15］针对

具有未测量状态和时变状态约束的非线性多输入、

多输出系统提出了一种自适应输出反馈控制方

法。在很多应用场景下，只需要关注控制器输出在

指定的范围内即可，为此，一些文献研究了输出约

束的相关问题。文献［16⁃17］采用障碍 Lyapunov
函数方法研究了非线性系统的输出约束自适应神

经网络控制。文献［18］针对包含输入延迟和未知

控制系数的反馈非线性随机系统，研究了自适应模

糊输出约束控制问题。上述研究成果都为系统状

态和输出约束控制问题的进一步研究提供了很多

新思路。由于无人直升机系统具有欠驱动的特点，

必然存在两个自由度难以直接控制的问题。为此，

有必要将不能直接控制的变量通过状态约束间接

控制在适当的范围内。

本文针对六自由度无人直升机系统模型，考虑

无人直升机系统的耦合性，创新性地设计了一个在

状态约束下的全自由度控制器。在控制器设计过

程中，采用了障碍 Lyapunov 函数方法对部分中间

控制变量进行约束，间接实现了对滚转角和俯仰角

的有效控制，进而达到控制所有自由度的目的，确

保无人直升机在飞行过程中姿态角始终处于预期

的范围内，从而有效提升无人直升机的动态性能。

这一设计思路既解决了系统的非线性和耦合性问

题，又保证了无人直升机在复杂飞行任务中的姿态

稳定性。最后，通过仿真案例验证了所提方法的合

理性。

1 模型与理论基础

为描述无人直升机模型特性和飞行动态，将无

人直升机模型建立在两个右手系坐标系中，即惯性

坐标系 ( o i，x i，y i，z i ) 和机体坐标系 ( ob，xb，yb，zb )，
如图 1 所示。

在上述两坐标系下，对无人直升机的受力状态

进行分析，获取如下无人直升机系统模型［19］
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Ṗ ( t )= V ( t )

V̇ ( t )= -ge3 - f ( t )
m

R ( t ) e3

Ω̇ ( t )= H ( t )W ( t )
JẆ ( t )= -W ( t )×JW ( t )+ τ ( t )

（1）

式中：P ( t )= ( Px ( t )，Py ( t )，Pz ( t ) )T 表示惯性坐标

系下的位置矢量；V ( t )= (V x ( t )，V y ( t )，V z ( t ) )T

表 示 惯 性 坐 标 系 下 的 速 度 矢 量；Ω ( t )=
( ϕ ( t )，θ ( t )， ψ ( t ) )T 表示无人直升机的姿态角向

量，其中 ϕ ( t )、θ ( t )、 ψ ( t )分别表示滚转角、俯仰角

和偏航角；W ( t )= ( p ( t )，q ( t )，r ( t ) )T 为姿态角速

度，其中 p ( t )、q ( t )、r ( t ) 分别表示滚转角速度、俯

仰角速度和偏航角速度；g 为重力加速度；e3 =
( 0      0      1 )T 为单位向量；m 表示无人直升机质量；J=
diag {Jxx  Jyy  Jzz }表示无人直升机的转动惯量；机体

坐标到惯性坐标的旋转矩阵 R ( t )为

图 1　无人直升机坐标系示意图

Fig.1　Coordinate system diagram of unmanned heli⁃
copter
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H ( t )为姿态运动矩阵
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W ( t )×表示叉乘算子矩阵

W ( t )× =
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ú0 -r ( )t q ( )t

r ( )t 0 -p ( )t

-q ( )t p ( )t 0
τ ( t )表示主旋翼产生的升力和主旋翼和尾桨

产生合力矩

τ ( t )=
æ

è

ç
çç
ç

ö

ø

÷
÷÷
÷

-Tm Ly +( Cm + Tm Lz ) b - T r H z

-Tm Lx +( Cm + Tm Lz ) a
-Q m + T r H x

式 中 ：Q m ( t )= CkT 1.5
m + Dk，Ck、Cm、Lx、Ly、Lz 和

H x、H z、Dk 均为已知气动常数，a、b 为主旋翼纵向

和横向挥舞角，Tm、T r 为主旋翼和尾桨的拉力。

由于无人直升机是复杂性特征明显的欠驱动

系统，在实际飞行过程中，无人直升机的状态需要

保持在适当的范围内，以此避免倾覆。通常将滚转

角 ϕ ( t ) 和俯仰角 θ ( t ) 限定不能穿越± π
2 点［20］，规

避系统可能出现危险飞行姿态的风险。本文将针

对无人直升机系统（式（1））设计部分姿态约束下的

飞行控制方案，在确保其安全飞行的同时，跟踪到

期望位置 P r ( t )和期望偏航角  ψ r ( t )。其中，期望位

置 P r ( t )的变化平缓，且在无人直升机跟踪飞行的

安全范围内。

为了方便讨论控制器设计，在设计控制器之

前，结合无人直升机的飞行特点，引入如下的假设

和引理。

引理 1［21］　针对一定维数矩阵 X和向量 Y，对于任

意的常数 ε > 0，以下不等式成立

X TY+ Y TX≤ εX TX+ ε-1Y TY

引理 2［16］　对于任意正常数 kb 和实变量 z ( t )，当
z ( t ) < kb 时，以下不等式成立

ln k 2
b

k 2
b - z2 ( t )

< z2 ( t )
k 2

b - z2 ( t )

2 系统变换

无人直升机系统（式（1））是高度非线性的系统

模型，无人直升机的控制输入包括 τ ( t ) 和 f ( t ) 共

四维变量，然而无人直升机需要控制机体坐标轴上

3 个平动、3 个转动共 6 个自由度。因此，无人直升

机系统是欠驱动非线性系统，无法直接设计飞行控

制器。为此，本文首先利用反馈线性化方法，获取

的新系统与系统（式（1））等价，在新系统基础上设

计飞行控制器。

为了使系统满足应用输入输出反馈线性化方

法，通过引入两个增广变量 f1 ( t ) 和 f2 ( t )，将系统

（式（1））得以扩展并重新表述为如下系统
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Ṗ ( t )= V ( t )

V̇ ( t )= -ge3 - f ( t )
m

R ( t ) e3

f ̇ ( t )= f1 ( t )
f ̇1 ( t )= f2 ( t )
Ω̇ ( t )= H ( t )W ( t )
JẆ ( t )= -W ( t )×JW ( t )+ τ ( t )

（2）

式中：系统的控制输入为 [ f2 ( t )，τT ( t ) ]T，控制输

出为 [ P T ( t )，ψ ( t ) ]T。此时，系统输出的相对阶和

系统的维数相同且为 14，因此，存在一个微分同胚

使系统（式（1））转化为一个新系统。根据反馈线性

化方法构造 1 组新变量使新系统表达为
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x 1 ( t )= P ( t )- P r ( t )
x 2 ( t )= V ( t )- Ṗ r ( t )

x 3 ( t )= -ge3 - f ( t )
m

R ( t ) e3 - P̈ r ( t )

x 4 ( t )= - f ( t )
m

R ( t )W× ( t ) e3 -

f1 ( t )
m

R ( t ) e3 - Pr ( t )

x 5 ( t )= ψ ( t )- ψ r ( t )
x 6 ( t )= β1 ( t )W ( t )- ψ̇ r ( t )

（3）

式中β1 ( t )=( 0，sin ϕ ( t ) sec θ ( t )，cosϕ ( t ) sec θ ( t ) )。
状 态 变 量 Y ( t )= ( P T ( t )，V T ( t )，f ( t )， 

f1 ( t )，Ω T ( t )，W T ( t ) )T 与 变 量 X ( t )= ( x T
1 ( t )， 

x T
2 ( t )，x T

3 ( t )，x T
4 ( t )，x 5 ( t )，x 6 ( t ) )T 之间能够相互

唯一线性表出，为双射关系，式（3）中显示 X ( t )可
以被 Y ( t ) 表出，以下将给出 Y ( t ) 被 X ( t ) 表出的

具体关系。首先对于变量 P ( t )和V ( t )，有
ì
í
î

P ( t )= x 1 ( t )+ P r ( t )
V ( t )= x 2 ( t )+ Ṗ r ( t )

（4）

对于变量  ψ ( t )，则可表示为

ψ ( t )   = x 5 ( t )+ ψ r ( t ) （5）
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展开式（3）中关于  x 3 ( t )的等式可知

θ ( t )= arctan ( [-x31 ( t )- P̈ r1 ( t ) ] Cψ

-g - x33 ( t )- P̈ r3 ( t )
+

)[-x32 ( t )- P̈ r2 ( t ) ] Sψ

-g - x33 ( t )- P̈ r3 ( t )

ϕ ( t )= arctan
ì
í
î

ïï

ïïïï
- Cθ

Cψ

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê -x32 ( t )- P̈ r2 ( t )
-g - x33 ( t )- P̈ r3 ( t )

-

tan θ ( t ) Sψ

ù

û

ú
úú
úü
ý
þ

ïïïï

ïïïï

f ( t )= m [-g - x33 ( t )- P̈ r3 ( t ) ]
Cϕ Cθ

其 中  x 3 ( t )= ( x 31 ( t )     x32 ( t )     x33 ( t )    )T。 因 此 ，

x 3 ( t )、x 5 ( t )可以表出 ϕ ( t )、θ ( t )和 ψ ( t )。
根据式（3）中关于  x 4 ( t )的等式，可得

æ

è

ç

çç
ç
ç

ç
ö

ø

÷

÷÷
÷
÷

÷
q ( t )
p ( t )
f1 ( t )

= Θ-1
2 ( t )Θ 1 ( t ) （6）

其中

Θ 1 ( t )=
æ

è

ç

çç
ç
ç

ç
ö

ø

÷

÷÷
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÷
mx41 ( t )+ mPr1 ( t )
mx42 ( t )+ mPr2 ( t )
mx43 ( t )+ mPr3 ( t )

Θ 2 ( t )= R ( t )
æ

è

ç
çç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷÷
÷
÷
÷

- f ( t ) 0 0
0 f ( t ) 0
0 0 -1

其中  x 4 ( t )= ( x 41 ( t )     x42 ( t )     x43 ( t )    )T。

对于  r ( t )，可通过式（3）中  x 6 ( t ) 的等式展开

获取

r ( t )= cos θ ( t )
cos ϕ ( t )

[ x 6 ( t )+ ψ̇ r ( t )-

sin ϕ ( t ) sec θ ( t ) q ( t ) ] （7）
上述过程表明 Y ( t ) 也可由 X ( t ) 表出。结合

式（3），根据以上分析，可获取与式（2）等价的新系

统如下
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ẋ 1 ( t )= x 2 ( t )
ẋ 2 ( t )= x 3 ( t )
ẋ 3 ( t )= x 4 ( t )
ẋ 4 ( t )= F 1 ( t )
ẋ 5 ( t )= x 6 ( t )
ẋ 6 ( t )= F 2 ( t )

（8）

其中

F ( t )= ( )F 1 ( t )
F 2 ( t )

= A( t )+ B ( t )U ( t )

A( t )= ( )f ( t )
m

R ( t )α1 J-1W ( t )×JW ( t )

-β1 ( t ) J-1W ( t )×JW ( t )
+

( )-p ( 4 )
r ( t )

- ψ̈ r ( t )
+
æ

è

ç
çç
ç

ö

ø

÷
÷÷
÷- 2f1 ( t )

m
R ( t )W× ( t ) e3

[ cos ϕ ( t ) sec θ ( t ) ϕ̇ ( t ) ] q ( t )
+

( )0

+[ sin ϕ ( t ) sec θ ( t ) tan θ ( t ) θ̇ ( t ) ] q ( t )
+

æ

è

ç
çç
ç

ö

ø

÷
÷÷
÷- f ( t )

m
R ( t )W× ( t )W× ( t ) e3

-[ sin ϕ ( t ) sec θ ( t ) ϕ̇ ( t ) ] r ( t )
+

( )0

[ cos ϕ ( t ) sec θ ( t ) tan θ ( t ) θ̇ ( t ) ] r ( t )

B ( t )= ( )- 1
m
R ( t ) e3 - f ( t )

m
R ( t )α1 J-1

0 β1 ( t ) J-1

α1 = ( )0 1 0
-1 0 0

0 0 0
，U ( t )= ( )f2 ( t )

τ ( t )

根据上述分析，本文基于新系统（式（8））设计

跟踪控制器，其中控制输入为 F 1 ( t )和 F 2 ( t )，控制

输出为 x 1 ( t )和 x 5 ( t )。系统（式（8））中的变量有实

际的物理意义，变量 x 1 ( t )、x 2 ( t )、x 3 ( t )和 x 4 ( t )分
别为无人直升机的位置跟踪误差、速度跟踪误差、

直升机可控合力产生的加速度和直升机可控合力

产生的力变率，变量 x 5 ( t )和 x 6 ( t )分别表示无人直

升机的偏航角跟踪误差和偏航角速率跟踪误差。

本文针对式（1）中的无人直升机系统设计了一

种局部状态约束飞行控制器，以实现对期望轨迹和

期望偏航角的渐进跟踪。由于无人直升机系统只

有 4 个控制通道，却有 6 个自由度，在文献［22］中，

假设无人直升机的滚转角和俯仰角被约束在有界

范围内，这通常会导致控制器设计过程严谨性不

够。由 θ ( t ) 和 f ( t ) 表达式可知，滚转角和俯仰角

由  x 3 ( t ) 决定，所以通过约束状态 x 3 ( t ) 来间接控

制滚转角和俯仰角在一定范围内，这样控制器就可

以成功控制全部自由度。因此，本文将状态约束方

法和飞行控制相结合，确保无人直升机在完成期望

跟踪任务的同时，确保滚转角和俯仰角在合理范围

内，使无人直升机不至于倾覆，飞行安全性得到有

效保障。

3 无人直升机飞行控制器设计

3. 1　状态约束控制器

本节将利用反步控制法设计抗干扰状态约束

控制器。注意到系统（式（4））的结构，为了保证无

人直升机的跟踪误差 x 1 ( t )和 x 5 ( t )收敛到期望的

范围内，本节将控制器设计过程分为如下 6 步。
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第 1 步　定义 χ1 ( t ) 为虚拟控制律，跟踪误差

为 x͂ 2 ( t )= x 2 ( t )- χ1 ( t )，其中

χ1 ( t )= -k1 x 1 ( t ) （9）
式中 k1 > 0。根据系统（式（8）），x 1 ( t )的动态方程为

ẋ 1 ( t )= -k1 x 1 ( t )+ x͂ 2 ( t )= X 1 ( t ) （10）
选取候补 Lyapunov 函数 V 1 ( t )为

V 1 ( t )= 1
2 x

T
1 ( t ) x 1 ( t ) （11）

根据式（9）和式（10），可得

V̇ 1 ( t )= -k1 x T
1 ( t ) x 1 ( t )+ x T

1 ( t ) x͂ 2 ( t )（12）
第 2 步　定义 χ2 ( t ) 为虚拟控制律，跟踪误差

为 x͂ 3 ( t )= x 3 ( t )- χ2 ( t )，其中

χ2 ( t )= -k2 x͂ 2 ( t ) （13）
式中 k2 > 0。根据式（8）和式（13），x͂ 2 ( t )的动态方

程为

ẋ͂ 2 ( t )= ẋ 2 ( t )- χ̇1 ( t )= X 2 ( t ) （14）
式中 X 2 ( t )= -k 2

1 x 1 ( t )-( k2 - k1 ) x͂ 2 ( t )+ x͂ 3 ( t )。
选取候补 Lyapunov 函数 V 2 ( t )为

V 2 ( t )= V 1 ( t )+ 1
2 x͂

T
2 ( t ) x͂ 2 ( t ) （15）

进而，根据式（9，10），可得

V̇ 2 ( t )   = -k1 x T
1 ( t ) x 1 ( t )-( k2 - k1 ) x͂ T

2 ( t ) ⋅
x͂ 2 ( t )-( k 2

1 - 1 ) x T
1 ( t ) x͂ 2 ( t )+ x͂ T

2 ( t ) x͂ 3 ( t )
（16）

根据引理 1，存在参数 ε1 > 0，使得

-( k 2
1 - 1 ) x T

1 ( t ) x͂ 2 ( t ) ≤ 1
2 ε1 x T

1 ( t ) x 1 ( t )+

1
2 ε-1

1 ( k 2
1 - 1 )2 x͂ T

2 ( t ) x͂ 2 ( t )
（17）

因此，式（15）满足

V̇ 2 ( t )≤-(k2-k1- 1
2 ε-1

1 ( k1
2-1 )2) x͂ T

2 ( t )⋅

x͂ 2 ( t )-( )k1- 1
2 ε1 x T

1 ( t ) x 1 ( t )+

x͂ T
2 ( t ) x͂ 3 ( t ) （18）

第 3 步　由于无人直升机控制过程中需要保

持其滚转角和俯仰角在适当的范围内，以确保不发

生倾覆。注意到俯仰角 θ ( t ) 和滚转角 ϕ ( t ) 是由

x 3 ( t )表出，故而控制过程中，约束状态 x͂ 3 ( t )可以

实现对姿态角 θ ( t ) 和 f ( t ) 的约束。定义 χ3 ( t ) 为
虚拟控制律，x͂ 4 ( t )= x 4 ( t )- χ3 ( t ) 为跟踪误差，

其中

χ3 ( t )= -k2 [-k 2
1 x 1 ( t )-( k2 - k1 ) x͂ 2 ( t )+

x͂ 3 ( t ) ]    - k3 x͂ 3 ( t )- Λ-1 ( t ) x͂ 2 ( t ) （19）
式中：x͂ 3 ( t )=( x͂ 31 ( t )     x͂32 ( t )     x͂33 ( t ) )T，k3 > 0，ρ1 > 0，

Λ( t )=diag
ì
í
î

ü
ý
þ

1
ρ2

1- x͂2
31 ( t )

，
1

ρ2
1- x͂2

32 ( t )
，

1
ρ2

1- x͂2
33 ( t )

。

根据系统（式（4），x͂ 3 ( t )的动态方程为

ẋ͂ 3 ( t )= ẋ 3 ( t )- χ̇2 ( t )= X 3 ( t ) （20）
X 3 ( t )= x͂ 4 ( t )- Λ-1 ( t ) x͂ 2 ( t )- k3 x͂ 3 ( t ) （21）
为此，选取候补障碍 Lyapunov 函数为

V 3 ( t )= V 2 ( t )+ 1
2 ∑

i = 1

3

ln ρ2
i

ρ2
i - x͂2

3i ( t )
（22）

根据式（22），可得

V̇ 3 ( t ) ≤ -( )k2 - k1 - 1
2 ε-1

1 ( k 2
1 - 1 )2 x͂ T

2 ( t ) ⋅

x͂ 2 ( t )- ( )k1 - 1
2 ε1 x T

1 ( t ) x 1 ( t )+ x͂ T
2 ( t ) x͂ 3 ( t )+

x͂ T
3 ( t ) Λ( t ) { x͂ 4 ( t )+ χ3 ( t )+ k2 [-k 2

1 x 1 ( t )-
( k2 - k1 ) x͂ 2 ( t )+ x͂ 3 ( t ) ] } （23）

因而，由式（20）和式（23），可导出

V̇ 3 ( t )   ≤ -( )k1 - 1
2 ε1 x T

1 ( t ) x 1 ( t )-

( )k2 - k1 - 1
2 ε-1

1 ( k 2
1 - 1 )2 x͂ T

2 ( t ) x͂ 2 ( t )-

k3 x͂ T
3 ( t ) Λ( t ) x͂ 3 ( t )+ x͂ T

3 ( t ) Λ( t ) x͂ 4 ( t ) （24）
第 4步　根据式（8），可得

ẋ͂ 4 ( t )= F 1 ( t )- k2 k 2
1 X 1 ( t )+[ Λ-1 ( t )-

k2 ( k2 - k1 ) I ] X 2 ( t )+( k2 I+ k3 I ) X 3 ( t )+
Λ̇-1 ( t ) x͂ 2 ( t ) （25）

此时，控制器 F 1 ( t )设计为

F 1 ( t )= F 1a ( t )+ k2 k 2
1 X 1 ( t )-( k2 I+

k3 I ) X 3 ( t )   -[ Λ-1 ( t )- k2 ( k2 -
k1 ) I ] X 2 ( t )   - Λ̇-1 ( t ) x͂ 2 ( t ) （26）

式中 F 1a ( t ) 为在后续步骤中涉及的附加控制律。

此时，x͂ 4 ( t )的动态方程为

ẋ͂ 4 ( t )= F 1a ( t ) （27）
选取候补 Lyapunov 函数 V 4 ( t )为

V 4 ( t )= V 3 ( t )+ 1
2 x͂

T
4 ( t ) x͂ 4 ( t ) （28）

根据式（27，28），可得

V̇ 4 ( t )≤-( k1 - 1
2 ε1 ) x T

1 ( t ) x 1 ( t )   -( k2 - k1 -

1
2 ε-1

1 ( k 2
1 - 1 )2 ) x͂ T

2 ( t ) x͂ 2 ( t )- k3 x͂ T
3 ( t ) Λ( t )⋅

x͂ 3 ( t )+ x͂ T
3 ( t ) Λ( t ) x͂ 4 ( t )+ x͂ T

4 ( t )F 1a ( t ) （29）
设计附加控制器 F 1a ( t )为

F 1a ( t )= -k4 x͂ 4 ( t )- Λ( t ) x͂ 3 ( t ) （30）
式中 k4 > 0。因此，式（29）满足

V̇ 4 ( t ) ≤ -( k2 - k1 - 1
2 ε-1

1 ( k1
2 - 1 )2 ) x͂ T

2 ( t ) ⋅

x͂ 2 ( t )-( k1 - 1
2 ε1 ) x T

1 ( t ) x 1 ( t )   -

k3 x͂ T
3 ( t ) Λ ( t ) x͂ 3 ( t )- k4 x͂ T

4 ( t ) x͂ 4 ( t )
（31）
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第 5 步　定义 χ4 ( t ) 为虚拟控制律，跟踪误差

为 x͂ 6 ( t )= x 6 ( t )- χ4 ( t )，其中

χ4 ( t )= -k5 x 5 ( t ) （32）
式中 k5 > 0。根据系统（式（8）），x 5 ( t )的动态方程为

ẋ 5 ( t )= -k5 x 5 ( t )+ x͂ 6 ( t ) （33）
选取候补 Lyapunov 函数 V 5 ( t )为

V 5 ( t )= 1
2 x

T
5 ( t ) x 5 ( t ) （34）

根据式（32，34），可得

V̇ 5 ( t )= -k5 x T
5 ( t ) x 5 ( t )+ x T

5 ( t ) x͂ 6 ( t )（35）
第 6步　根据式（8），可知

ẋ͂ 6 ( t )= ẋ 6 ( t )- χ̇4 ( t )=
F 2 ( t )+ k5 [-k5 x 5 ( t )+ x͂ 6 ( t ) ] （36）

控制器 F 2 ( t )的设计形式为

F 2 ( t )= k 2
5 x 5 ( t )- k5 x͂ 6 ( t )+ F 2a ( t ) （37）

式中 F 2a ( t )为待设计的附加控制器。

选取候补 Lyapunov 函数 V 6 ( t )为

V 6 ( t )= V 5 ( t )+ 1
2 x͂

T
6 ( t ) x͂ 6 ( t ) （38）

由式（35，36，38），得

V̇ 6 ( t )   = V̇ 5 ( t )+ x͂ T
6 ( t ) F 2a ( t ) （39）

因此，F 2a ( t )设计为

F 2a ( t )= -k6 x͂ 6 ( t )- x 5 ( t ) （40）
式中 k6 > 0。因此，式（39）满足

V̇ 6 ( t )= -k5 x T
5 ( t ) x 5 ( t )- k6 x͂ T

6 ( t ) x͂ 6 ( t ) （41）
根据上述分析，无人直升机的状态约束控制器

可通过系统（式（8））和控制律（式（26，30，37，40））
实现。

3. 2　闭环系统稳定性分析

基于前两节的讨论，本文将通过定理 1 呈现闭

环系统的稳定性分析过程。

定理 1　针对系统（式（8））设计控制器（式

（26，30，37，40）），若存在参数 ki > 0，ε1 > 0，i =
1，2，⋯，6，m = 1、2，且满足

0 < k̄1 ≤ k1 - 1
2 ε1，     0 <  k̄2 ≤ k2 - k1

则闭环误差系统状态能够收敛在期望的范围内。

证明　选取候补 Lyapunov 函数为

V ( t )= V 4 ( t )+ V 6 ( t ) （42）
根据式（29，41），可得

V̇ ( t ) ≤ -( )k1 - 1
2 ε1 x T

1 ( t ) x 1 ( t )-

( )k2 - k1 - 1
2 ε-1

1 ( k 2
1 - 1 )2 x͂ T

2 ( t ) x͂ 2 ( t )-

k3 x͂ T
3 ( t ) Λ( t ) x͂ 3 ( t )    - k4 x͂ T

4 ( t ) x͂ 4 ( t )-
k5 x T

5 ( t ) x 5 ( t )- k6 x͂ T
6 ( t ) x͂ 6 ( t ) （43）

因此，根据引理 2，可得

V̇ ( t ) ≤ - k̄1 x T
1 ( t ) x 1 ( t )- k̄2 x͂ T

2 ( t ) x͂ 2 ( t )-

k3∑
i = 1

3

ln ρ2
i

ρ2
i - x͂2

3i ( t )
- k4 x͂ T

4 ( t ) x͂ 4 ( t )-

k5 x T
5 ( t ) x 5 ( t )- k6 x͂ T

6 ( t ) x͂ 6 ( t ) （44）
取 λ = min { k̄1，k̄2，k3，k4，k5，k6 }，因此

V̇ ( t ) ≤ -λV ( t ) （45）
根据式（42，45），系统（式（8））的状态在设计

的控制器作用下能够收敛到期望的有界范围内。

4 数值仿真

采用已有文献［23］中的部分无人直升机数

据，对本文提到的方法进行验证。无人直升机的相

关参数如表 1 所示。

图 2 为无人直升机的实际轨迹曲线和期望轨

迹曲线，无人直升机的期望位置轨迹选取为

P r ( t )=
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

50sin ( 0.1t )
60cos( 0.2t )

50 + 0.2t
可以看出，在设计的部分姿态约束飞行控制器

作用下，经过短距离调整，无人直升机能够良好地

表 1　无人直升机相关参数

Table 1　Parameters of unmanned helicopters

参数

无人机的质量 m/kg
滚动惯性旋转力矩 Jxx/（kg·m2）

俯仰惯性旋转力矩 Jyy/（kg·m2）

偏航惯性旋转力矩 Jzz/（kg·m2）

主旋翼中心到直升机质心在 x 轴上的距离 Lx/mm
主旋翼中心到直升机质心在 y 轴上的距离 Ly/mm
主旋翼中心到直升机质心在 z轴上的距离 Lz/mm
尾桨中心到直升机质心在 x 轴上的距离 Hx/mm
尾桨中心到直升机质心在 z轴上的距离 Hz/mm

俯仰和滚转力矩强度系数 Cm/（N·rad-1）

主旋翼扭矩系数 Ck/（mm·N- 1
2）

主旋翼扭矩系数 Dk/（N·m）

数值

800
358.4
777.9
601.4

50
10

2 100
400
70
52

30

4.4

图 2 无人直升机的位置轨迹

Fig.2 Position trajectory of unmanned helicopter
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完成跟踪到预设轨迹的任务。无人直升机系统的

控制输入如图 3 所示。结果显示，主旋翼纵向和横

向挥舞角（a ( t ) 和 b ( t )）以及主旋翼和尾桨拉力

（Tm ( t )和 T r ( t )）的输入信号的仿真在合理的范围

内。图 4 为无人直升机的偏航角的期望值（φ ( t )）
和跟踪信号（φd ( t )）曲线，期望的偏航角设定为

φ r ( t )= 0.1 rad。从图中可以看出，经过 4 s 后，无

人直升机偏航角跟踪到预设值。无人直升机系统

的中间控制变量如图 5 所示，即俯仰角（θ ( t )）和滚

转角（ϕ ( t )）。在考虑了部分姿态约束的性能控制

后，两个变量都在合理可控的有界范围之内，可以

避免飞行过程中出现的滚转角和俯仰角过大，从而

导致无人直升机倾覆和侧翻的情况发生。

为了证明针对无人直升机所提出的部分姿态

约束控制方案的先进性，本文与采用一种基于常规

的非线性控制器设计方法设计的不做姿态约束的

飞行控制器做对比。这种典型的控制方法使用反

步控制法，并且未采用姿态约束控制策略。仿真结

果如图 6、7 所示，分别采用部分姿态约束控制器和

常规的反步控制器对无人机姿态角进行对比，可以

看到，在相同条件下，部分姿态约束控制器的作用

下，无人直升机的姿态角（θ ( t )和 ϕ ( t )）信号曲线拥

有更小的超调量和更短、快的响应速度，说明本文

设计的部分姿态约束控制策略具有较好的动态性

能，提升了无人直升机的飞行控制性能，相比常规

控制方案优势明显。这一优势在各种复杂飞行任

务中尤为明显，为无人直升机的实际应用提供了更

加可靠和高效的控制解决方案。

5 结　　论

本文探讨了无人直升机的部分姿态约束飞行

控制，在设计飞行控制器时考虑了无人直升机的全

部自由度，重点关注姿态状态的限制问题。旨在确

保无人直升机平稳跟踪期望目标的同时，将姿态状

态控制在安全飞行的合理范围内，仿真算例验证了

所提控制策略的合理性。
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