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基于犞犜犗犔飞行器的滑模控制器设计

王元超，孙　辉
（中国科学院 长春光学精密机械与物理研究所，长春　１３００３３）

摘要：垂直起降 （Ｖｅｒｔｉｃａｌｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇ，ＶＴＯＬ）飞行器是具有３个自由度、２个控制输入的非线性欠驱动控制系统，为了解

决严重耦合的ＶＴＯＬ欠驱动系统的输出跟踪问题，首先将ＶＴＯＬ动力学模型解耦成一个最小相位系统和一个非最小相位系统，然后分别

针对这两个解耦子系统设计滑模控制器，并通过Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论证明系统的稳定性，最后仿真结果表明所设计的滑模控制器实现了对轨

迹的无稳态误差跟踪，具有较好的鲁棒性，能够为此类欠驱动系统的输出跟踪问题提供设计参考。

关键词：垂直起降飞行器；欠驱动；输出跟踪；非最小相位系统；滑模控制；李雅普诺夫稳定

犛犾犻犱犻狀犵犕狅犱犲犆狅狀狋狉狅犾犾犲狉犇犲狊犻犵狀犳狅狉犞犜犗犔犃犻狉犮狉犪犳狋

ＷａｎｇＹｕａｎｃｈａｏ，ＳｕｎＨｕｉ
（ＣｈａｎｇｃｈｕｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＯｐｔｉｃｓ，ＦｉｎｅＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＰｈｙｓｉｃｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，

Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ　１３００３３，Ｃｈｉｎａ）

犃犫狊狋狉犪犮狋：ＴｈｅＶｅｒｔｉｃａｌｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｉｓａｎｏｎｌｉｎｅａｒｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｔｈｒｅｅｄｅｇｒｅｅｓｏｆｆｒｅｅｄｏｍａｎｄｔｗｏ

ｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｓ．ＩｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｏｕｔｐｕｔｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｔｈｅｓｅｒｉｏｕｓｃｏｕｐｌｉｎｇＶＴＯＬｓｙｓｔｅｍ，ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅＶＴＯＬｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｓ

ｄｅｃｏｕｐｌｅｄｉｎｔｏａｍｉｎｉｍｕｍｐｈａｓｅｓｙｓｔｅｍａｎｄａｎｏｎｍｉｎｉｍｕｍｐｈａｓｅｓｙｓｔｅｍ．Ａｎｄｔｈｅｎ，ｔｈｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ

ｆｏｒｔｈｅｔｗｏｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍ，ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅｓｙｓｔｅｍ＇ｓｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｓｐｒｏｖｅｄｂｙＬｙａｐｕｎｏｖｆｕｎｃｔｉｏｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ

ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｃａｎａｃｈｉｅｖｅｔｈｅｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈｏｕｔｓｔｅａｄｙ－ｓｔａｔｅｅｒｒｏｒａｎｄｈａｓｓｔｒｏｎｇｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ．Ｔｈｅ

ｍｅｔｈｏｄｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｃａｎａｌｓｏｐｒｏｖｉｄｅｄｅｓｉｇｎｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｔｈｅｏｕｔｐｕｔｔｒａｃｋｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｈｉｓｋｉｎｄｏｆｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄｓｙｓｔｅｍ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ＶＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔ；ｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄ；ｏｕｔｐｕｔｔｒａｃｋｉｎｇ；ｎｏｎｍｉｎｉｍｕｍｐｈａｓｅｓｙｓｔｅｍ；ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ；Ｌｙａｐｕｎｏｖｓｔａｂｉｌｉｔｙ

０　引言

垂直起降 （Ｖｅｒｔｉｃａｌｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇ，ＶＴＯＬ）飞行器

对起降地点要求低，能够突破跑道的限制，适用于狭小的空间

和复杂的地形环境中使用，可实现飞行器的自由降落，从而具

有重要的军用价值和广泛的应用前景［１２］。

垂直起降飞行器可以弥补固定翼无人机起降应用问题，从

而受到越来越多研究者的重视。垂直起降飞行器实际上是一种

典型的控制数量少于系统自由度的欠驱动控制系统，此类系统

控制输入与系统状态之间存在严重的耦合关系，当系统内部的

零动态不稳定时，限制了非线性控制技术的直接应用。文献

［３］明确指出对于满足强惯性耦合条件的欠驱动非线性系统可

以通过部分反馈线性化的方法来简化系统分析和控制器设计过

程。除了部分反馈线性化之外，很难找到一种对一般欠驱动非

线性系统普遍适用的控制方法。但是，反馈线性化对模型误差

和外界干扰的鲁棒性不强，因而在实际中很难得到真正应用。

目前对于欠驱动非线性系统控制的研究往往是针对某一类特定

的系统，其中最常见的系统有垂直起降飞行器、柔性机械臂和

船舶等。文献 ［４ ５］利用后推法Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ的设计思想，

实现了全局轨迹的跟踪控制，但是需要控制模型直接或间接变

化为严格反馈形式，且存在 “微分爆炸”现象。文献 ［６］采

用动态面控制策略消除Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ设计法存在的 “微分爆

炸”现象，简化了设计过程，但其稳态跟踪误差不能收敛到

零。文献 ［７］提出一种级联观测器的鲁棒容错控制方案来使

得故障系统的输出渐近跟踪给定的期望轨迹。文献 ［８］引入

输入补偿的线性辅助系统，解决了 ＶＴＯＬ轨迹跟踪输入饱和

的问题。

滑模控制器具有鲁棒性好和全局指数收敛稳定等优点，在

飞行器［８１０］和多关节机器人［１１］的轨迹控制已经得到了应用。

苏善伟等人在文献 ［１２］中详细综述了非线性非最小相位系统

的控制研究问题。本文在以上文献的基础上，将 ＶＴＯＬ飞行

器欠驱动模型解耦成一个最小相位系统和一个非最小相位系

统，分别对这两个子系统设计滑模控制器，并通过Ｌｙａｐｕｎｏｖ

理论证明了系统的稳定性，能够实现无稳态误差的指数收敛。

１　犞犜犗犔飞行器动力学模型

本文采用研究 ＶＴＯＬ飞行器输出控制问题领域普遍采用

的一种理论模型。用６个物理量来描述飞行器的状态，分别为

质心两个方向的横向位移犡 和垂直位移犢，与之相对应的速

度分量犡 和犢 ，滚转角和滚转角角速度ω；用两个物理量

来描述飞行器的控制输入，分别为推力犜和绕飞行器纵轴的

滚转力矩犾，其中滚转力矩由发动机翼尖的反作用喷嘴提供，

飞行器作航迹机动时，操纵面的偏转使横侧向滚转力矩产生一

个改变飞行器横侧向位移的寄生力ε０犾。

只考虑ＶＴＯＬ飞行器的起降过程，在犗犡犢平面上对飞行

器进行受力分析，如图１所示。

根据受力分析图，可以建立 ＶＴＯＬ飞行器的动力学模

型为：
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图１　ＶＴＯＬ飞行器受力分析图

－犿̈犡 ＝－犜ｓｉｎ＋ε０犾ｃｏｓ

－犿̈犢 ＝犜ｃｏｓ＋ε０犾ｓｉｎ－犿犵

犐狓狓̈＝
烅

烄

烆 犾

（１）

　　其中：犿为飞行器的质量，犜为飞行器的推力，犾为飞行

器的滚转力矩，犵为重力加速度，犐狓狓 为惯量，ε０ 表示由滚转力

矩产生横侧向位移寄生力一个比例因子。

取狓＝－犡，狔＝－犢，狌１ ＝
犜
犿
，狌２ ＝

犾
犐狓狓
，ε＝

ε０犐狓狓
犿

，则

ＶＴＯＬ动力学模型式 （１）变换成：

狓̈＝－狌１ｓｉｎφ＋ε狌２ｃｏｓφ

狔̈＝狌１ｃｏｓφ＋ε狌２ｓｉｎφ－犵

̈＝狌
烅

烄

烆 ２

（２）

　　再取狓１＝狓，狓２＝狓，狔１＝狔，狔２＝狔，ω＝，则ＶＴＯＬ飞

行器动力学模型可化为：

狓１ ＝狓２

狓２ ＝－狌１ｓｉｎ＋ε狌２ｃｏｓ

狔１ ＝狔２

狔２ ＝狌１ｃｏｓ＋ε狌２ｓｉｎ－犵

＝ω

ω＝狌

烅

烄

烆 ２

（３）

　　由式 （３）可以看出，ＶＴＯＬ飞行器动力学模型有３个状

态输出，分别为飞行器的横纵位置狓１（狋）、狔１（狋）和滚转角速度

（狋），向量形式为狔（狋）＝ ［狓１（狋）狔１（狋）（狋）］
犜 ；以及有与推力

犜和滚转力矩犾相关的两个控制输入狌１（狋）、狌２（狋），向量形式

即狌（狋）＝ ［狌１（狋）狌２（狋）］
犜 。

２　模型解耦变换

由式 （３）可以看出，ＶＴＯＬ飞行器动力学模型是一个典

型的欠驱动控制系统，而且控制输入与系统状态，以及两个输

入之间存在严重的耦合关系，这些问题限制了滑模控制的直接

应用。这里为了解决ＶＴＯＬ欠驱动系统的输出跟踪控制问题，

将对 ＶＴＯＬ飞行器动力学进行解耦。定义飞行器横纵坐标的

期望值分别为狓１犱 和狔１犱 ，控制目标为飞行器的位置能够跟踪

期望指令，并且保证滚转角镇定。则系统跟踪误差模型为：

犲１ ＝犲２

犲２ ＝－狌１ｓｉｎ＋ε狌２ｃｏｓ－珚狓犱

犲３ ＝犲４

犲４ ＝狌１ｃｏｓ＋ε狌２ｓｉｎ－犵－狔犱

＝ω

ω＝狌

烅

烄

烆 ２

（４）

　　其中：犲１ ＝狓１－狓１犱，犲２ ＝狓１－狓１犱，犲３ ＝狔１－狔１犱，犲４ ＝狔１

－狔１犱 。

将式 （４）中第二个和第４个微分方程写成矩阵形式，

可得：

犲２

犲［ ］４ ＝
－ｓｉｎ εｃｏｓφ

ｃｏｓ εｓｉｎ［ ］
狌１

狌［ ］２ ＋
－狓̈犱

－犵－̈狔［ ］犱 （５）

　　令狏１ ＝犲２，狏２ ＝犲４ ，将式 （５）变换为：

狌１

狌［ ］２ ＝
－ｓｉｎ εｃｏｓ

ｃｏｓ εｓｉｎ［ ］
－１ 狏１＋狓̈犱

狏２＋犵＋̈狔［ ］犱 （６）

　　求出：

狌２ ＝
１

ε
（狏１ｃｏｓ＋狏２ｓｉｎ＋犵ｓｉｎ＋

狓̈犱ｃｏｓ＋̈狔犱ｓｉｎ） （７）

　　结合式 （４）、（６）和 （７）可得：

犲１ ＝犲２

犲２ ＝狏１

犲３ ＝犲４

犲４ ＝狏２

＝ω

ω＝
１

ε
（狏１ｃｏｓ＋狏２ｓｉｎ＋犵ｓｉｎ＋

狓̈犱ｃｏｓ＋̈狔犱ｓｉｎ

烅

烄

烆 ）

（８）

　　为了消除中间控制变量狏１ 和狏２ ，引入新的状态变量

λ。令：

λ＝εω－犲２ｃｏｓ－犲４ｓｉｎ （９）

　　考虑式 （９），当犲２→０且犲４→０时，则λ→εω。因此可以

用λ代替ω。

由式 （９）可得：

ω＝
１

ε
（λ＋犲２ｃｏｓ＋犲４ｓｉｎ） （１０）

　　由式 （８～１０）可得：

＝
１

ε
（λ＋犲２ｃｏｓ＋犲４ｓｉｎ） （１１）

λ＝εω－犲２ｃｏｓ＋犲２ｓｉｎ－犲４ｓｉｎ－犲４ｓｉｎ＝

１

ε
（犲２ｓｉｎ－犲４ｃｏｓ）（λ＋犲２ｃｏｓ＋犲４ｓｉｎ）＋

犵ｓｉｎ＋狓̈犱ｃｏｓ＋̈狔犱ｓｉｎ （１２）

　　ＶＴＯＬ飞行器轨迹跟踪的目标为实现位置的跟踪期望指

令狓１犱和狔１犱 ，且滚转角镇定。即实现犲１→０，犲２→０，犲３→０，

犲４ →０，→０，ω→０。

由式 （１１～１２）可将ＶＴＯＬ飞行器跟踪控制系统写成：

珔λ
·

＝狇（犲１，犲２，犲３，犲４，珔λ，犢犱） （１３）

　　其中：珔λ＝ ［φ，λ］，犢犱 ＝ ［̈狓犱，̈狔犱］，狇（犲１，犲２，犲３，犲４，珔λ，犢犱）＝

１

ε
（λ＋犲２ｃｏｓ＋犲４ｓｉｎ）

１

ε
（犲２ｓｉｎ－犲４ｃｏｓ）（λ＋犲２ｃｏｓ＋

犲４ｓｉｎ）＋犵ｓｉｎ＋狓̈犱ｃｏｓ＋̈狔犱ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅
考察系统的零动态：

狇（犲１，犲２，犲３，犲４，珔λ，犢犱）

［犲１犲２］
狘狅 ≠犗２×２ （１４）

狇（犲１，犲２，犲３，犲４，珔λ，犢犱）

［犲３犲４］
狘狅 ＝犗２×２ （１５）

　　可见，对于式 （１３）在零动态狇（·）与 ［犲１犲２］相关，而与

［犲３犲４］不相关。

由以上分析，可以将 ＶＴＯＬ飞行器跟踪控制系统解耦成
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一个垂直方向的动态方程最小相位系统：

犲３ ＝犲４

犲４ ＝狏｛ ２

（１６）

　　以及一个横侧向与滚转耦合的非最小相位系统：

犲１ ＝犲２

犲２ ＝狏１

＝
１

ε
（λ＋犲２ｃｏｓ＋犲４ｓｉｎ）

λ＝
１

ε
（犲２ｓｉｎ－犲４ｃｏｓ）（λ＋

犲２ｃｏｓ＋犲４ｓｉｎ）＋犵ｓｉｎ＋

狓̈犱ｃｏｓ＋̈狔犱ｓｉｎ

烅

烄

烆 

（１７）

３　滑模控制器设计

３１　最小相位系统的滑模控制器设计

针对式 （１６）的最小相位系统，选取滑模面函数为：

σ１ ＝犮犲３＋犲４ （１８）

　　设计滑模控制器为：

狏２ ＝－犮犲４－犽狊犻犵狀（σ１） （１９）

　　其中：犽＞０。

下面证明最小相位系统的稳定性，取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数犞１＝

１

２
σ
２
１ ，则：

犞１ ＝σ１σ１ ＝σ１（犮犲３＋犲４）＝σ１（犮犲４＋狏２）＝

σ１［犮犲４＋（－犮犲４－犽狊犻犵狀（σ１））］＝

－犽σ１狊犻犵狀（σ１）＝－犽狘σ１狘≤０ （２０）

　　表明最小相位系统是一致渐近稳定的。

３２　非最小相位系统的滑模控制器设计

针对式 （１７）的非最小相位系统，定义δ１ ＝犲２，δ２ ＝

［犲１φλ］，则式 （１７）可化为：

δ１ ＝狏１

δ２ ＝χ（犲１，犲２，犲３，犲４，φ，λ，犢犱｛ ）
（２１）

　　其中：

χ（犲１，犲２，犲３，犲４，φ，λ，犢犱）＝

犲２

１

ε
（λ＋犲２ｃｏｓ＋犲４ｓｉｎ）

１

ε
（犲２ｓｉｎ－犲４ｃｏｓ）（λ＋犲２ｃｏｓ＋

犲４ｓｉｎ）＋犵ｓｉｎ＋狓̈犱ｃｏｓ＋̈狔犱ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅

　　利用泰勒公式将式 （２１）中第二式写成：

δ２ ＝
χ
犲２

狘狅犲２＋
χ

［犲１　　λ］
狘狅［犲１　　λ］

犜
＋

狅（犲１，犲２，犲３，犲４，，λ，犢犱）＝

犃２１δ１＋犃２２δ２＋狅（犲１，犲２，犲３，犲４，，λ，犢犱） （２２）

　　其中，

犃２１ ＝
χ
犲２

狘狅 ＝ ［１　
１

ε
　０］犜 （２３）

犃２２ ＝
χ

［犲１　　λ］
狘狅 ＝

０ ０ ０

０ ０ ε－
１

０ 犵

熿

燀

燄

燅０

（２４）

狅（犲１，犲２，犲３，犲４，，λ，犢犱）＝

χ（犲１，犲２，犲３，犲４，，λ，犢犱）－犃２１δ１－犃２２δ２ （２５）

　　取滑模面函数为：

σ２ ＝δ１－αδ２ （２６）

　　其中：α＝［α１α２α３］，并且使犃２１α＋犃２２满足Ｈｕｒｗｉｔｚ判定

条件。

由滑模面函数满足σ２ ＝δ１－αδ２＝０，可得δ１＝αδ２ ，因

此由式 （２１）和 （２５），得：

δ２ ＝χ（犲１，犲２，犲３，犲４，，λ，犢犱）＝

犃２１δ１＋犃２２δ２＋狅（犲１，犲２，犲３，犲４，，λ，犢犱）＝

犃２１αδ２＋犃２２δ２＋狅（犲１，犲２，犲３，犲４，，λ，犢犱）＝

（犃２１α＋犃２２）δ２＋狅（犲１，犲２，犲３，犲４，，λ，犢犱） （２７）

　　由于 （犃２１α＋犃２２）满足 Ｈｕｒｗｉｔｚ判定条件，式 （２１）表示

的系统是一致渐近稳定的。因此，有δ２ →０且δ１ ＝αδ２ →０，

则由定义式δ１＝犲２，δ２＝［犲１　　λ］，有犲１→０，犲２→０，φ→０，

ω→０。

设计滑模控制器为：

狏１ ＝αχ－ξ狊犻犵狀（σ２） （２８）

　　其中：ξ＞０。

下面证明系统的稳定性，取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为：

犞２ ＝
１

２
σ
２
２ （２９）

　　则：

犞２ ＝σ２σ２ ＝σ２（δ１－αδ２）＝σ２（狏１－αδ２）＝

σ２［αχ－ξ狊犻犵狀（σ２）－αχ］＝

－ξ狘σ２狘≤０ （３０）

　　表明非最小相位系统是一致渐近稳定的。

下面给出系数阵α＝ ［α１ α２ α３］的求取过程。因为α＝

［α１ α２ α３］使犃２１α＋犃２２ 满足 Ｈｕｒｗｉｔｚ判定条件，则有：

犃２１α＋犃２２ ＝

１

ε－
１

熿

燀

燄

燅０

［α１α２α３］＋

０ ０ ０

０ ０ ε－
１

０ 犵

熿

燀

燄

燅０

＝

α１ α２ α３

ε－
１
α１ ε

－１α２ ε
－１α３＋ε

－１

０ 犵

熿

燀

燄

燅０

（３１）

　　狊犐－（犃２１α＋犃２２）的行列式为：

狊犐－（犃２１α＋犃２２）＝

狊３－（α１＋ε－
１
α２）狊

２
－犵ε

－１（１＋α３）狊＋犵ε－
１
α１ （３２）

　　由劳斯判据得：

α１ ＞０

α２ ＜－εα１

α３ ＜－
α２

εα１＋α

烅

烄

烆 ２

（３３）

　　因此，只要α＝ ［α１α２α３］满足式 （３３），即可保证非最小

相位系统的一致渐近稳定性。

４　仿真分析

对ＶＴＯＬ垂直起飞过程进行仿真，假设期望跟踪轨迹指

令为狓１犱 ＝０，狔１犱 ＝
１

２
狋２ ，并保证滚转角镇定，即θ犱 ＝０。取犵

＝９．８０，ε＝０．５０，控制参数犮＝２５，犽＝１，ξ＝２，α１＝５，α２＝－

１７．５，α３ ＝－６，系统的初始状态为 ［狓０，狏狓０，狔０，狏狔０，θ０，ω０］＝

［１，０，１，０，０．０５，０］，仿真结果如图２。

从图２可以看出，系统在所设计的控制器下能够很好的实

现对位置的无稳态误差跟踪，同时能保证滚转角姿态的镇定，

且当初始状态存在一定误差的情况下能够快速响应跟踪。
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图２　仿真结果图

５　结论

本文建立了ＶＴＯＬ飞行器动力学模型，并通过系统模型

零动态的分析，将其解耦成一个最小相位系统和一个非最小相

位系统，利用理想内模将输出跟踪问题转化为状态跟踪误差，

分别对解耦的两个系统分别设计了滑模控制器，利用 Ｌｙａ

ｐｕｎｏｖ理论证明了系统的稳定，并且具有一致渐近稳定，同时

给出了控制参数的求取过程。最后通过仿真验证了设计的滑模

控制器能够实现位置的无稳态误差跟踪控制，具有较强的鲁

棒性。
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