
　 doi:10. 3772 / j. issn. 1002-0470. 2023. 01. 011

基于有限时间观测器的 VTOL 飞行器跟踪控制①

邹立颖②　 林钰川　 惠鹏飞

(齐齐哈尔大学通信与电子工程学院　 齐齐哈尔 161006)

摘　 要　 针对垂直起降(VTOL)飞行器的轨迹跟踪控制问题,本文提出了一种基于有限

时间控制的输出反馈控制方案。 采用系统分解技术将原系统解耦成 2 个子系统,将原系

统的输出轨迹跟踪问题转化为 2 个子系统的镇定问题。 对解耦后的系统,利用滑模控制

方法设计了一种状态反馈控制律,所设计的控制器能够保证闭环系统有限时间稳定。 考

虑部分状态不可测量情况下的 VTOL 飞行器轨迹跟踪控制问题,提出了一个有限时间快

速收敛观测器,基于有限时间快速收敛观测器提出了有限时间输出反馈控制律。 仿真结

果表明,所提出的控制方法具有良好的跟踪性能,能够实现飞行器对给定参考轨迹的快

速、准确跟踪。
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0　 引 言

垂直起降 ( vertical take-off and landing,VTOL)
飞行器是一种无需滑跑就可以垂直起飞和着陆的飞

行器[1-2]。 该飞行器可以自由起降,摆脱跑道的限

制,对起降环境要求低,在执行特殊任务(如搭载航

母、狭小空间的起落、地震救灾、边远地区急救等)
时能发挥巨大作用,因而具有重要的军事意义和广

阔的民用前景。
VTOL 飞行器系统控制的难点在于它具有 3 个

自由度和 2 个控制输入,是一种典型的欠驱动、强耦

合、非最小相位系统[3-5],其控制器设计十分具有挑

战性,控制方法研究一直是控制领域的研究热点和

难点[6-8]。 VTOL 飞行器控制的研究方向主要有 2
个[9-10]:镇定控制和轨迹跟踪控制。 近年来 VTOL
飞行器控制研究得到了国内外研究学者的高度关

注,取得了一定的研究进展,一些控制方法被不断提

出。 文献[11]提出了一个输入输出近似线性化控

制方法,该方法忽略了输入耦合,将飞行器近似为最

小相位系统,实现了 VTOL 飞行器有界跟踪和渐近

镇定控制。 文献[12]提出了一种“微分平滑”的解

耦方法,通过坐标变换将输出变成“惠更斯”中心,
从而使原模型解耦成最小相位系统,针对最小相位系

统设计了跟踪控制律。 文献[13]提出了一种非线性

控制器,实现了全局渐近镇定控制。 文献[14]采用

自适应模型预测方法实现了 VTOL 飞行器的位置和

姿态跟踪。 文献[15]采用 Lyapunov 直接法设计了

保证 VTOL 飞行器系统全局镇定的控制律,用拉萨

尔不变集理论给出了全局渐近收敛稳定性证明。 文

献[16]基于模型分解的方法研究了输出轨迹跟踪

问题。 文献[17,18]考虑输入受限情况,提出了一

种基于内嵌饱和函数的 VTOL 飞行器镇定新方法。
考虑执行器故障情形的系统镇定问题,文献[19]提
出一种鲁棒容错控制方法。

尽管存在诸多研究,大多数文献没有考虑速度

无法测量的问题,而实际中由于传感器故障等原因

导致速度无法测量的情况常常发生。 本文针对速度
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无法测量情况下的 VTOL 飞行器系统轨迹跟踪控制

问题,提出了一种基于有限时间快速收敛观测器的

输出反馈控制策略。 首先,基于系统分解技术和滑

模控制设计了状态反馈控制律,解决了 VTOL 飞行

器轨迹跟踪问题。 其次,考虑速度无法测量情况下

的 VTOL 飞行器轨迹跟踪问题,提出了有限时间快

速收敛观测器,基于有限时间快速收敛观测器设计

了输出反馈控制器。 该控制器能够保证闭环系统全

局有限时间稳定。 最后,仿真结果表明该输出反馈

控制器具有良好的跟踪性能,能够保证系统快速、准
确地跟踪给定参考轨迹。

1　 问题阐述

考虑文献[11]提出的 VTOL 飞行器动力学模

型:
ẋ1 = x2

ẋ2 = - u1sinx5 + εu2cosx5

ẋ3 = x4

ẋ4 = u1cosx5 + εu2sinx5 - g

ẋ5 = x6

ẋ6 = u2

y = (x1, x3, x5) T

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

(1)

其中, (x1, x3) 是 VTOL 飞行器质心的水平和垂直

方向位置, x5 为滚转角, u1 和 u2 为飞行器底部推力

控制输入和滚动控制输入, g 为重力加速度, ε 是描

述滚动控制输入和横向加速度关系的耦合系数。 系

统输出为 y1 = x1, y2 = x3。 由 VTOL 飞行器动力学

模型可见,VTOL 飞行器为非最小相位系统。
本文解决的问题是 VTOL 飞行器的轨迹跟踪问

题,控制目标是对于给定飞行器的位置参考轨迹 Yd

= (y1d, y2d), 设计控制律使 VTOL 飞行器系统渐近

跟踪参考轨迹,同时保证系统内部动态稳定。
为便于后续控制器设计,本文给出一些定义和

引理。
定义 1[20] 称向量场 f(x):Rn → Rn 关于 ( r1,

…,rn) ∈ Rn, ri > 0, i = 1,…,n 具有齐次度 k, 若

对 ∀τ > 0, x ∈ Rn, 满足:
fi(τr1x1,…,τrnxn) = τk+ri fi(x), i = 1,…,n

其中 k ≥- max{ ri, i = 1,…,n}

引理 1[20] 如果连续系统 ẋ = f(x) 是全局渐近

稳定的且齐次度 k < 0, 则该系统为全局有限时间

稳定的。
引理 2[20] 以下系统是全局有限时间稳定的。
ẋ1 = x2

ẋ2 = - k1 s(α1, x1) - k2 s(α2, x2)
{ (2)

其中 s(·) 定义为

s(αi, x) =
sign(x) | x | αi 　 | x | ≤1

x　 　 　 　 　 　 　 | x | > 1
{ (3)

且 0 < α1 < 1,α2 = 2α1 / (1 + α1),k1, k2 > 0。

2　 系统解耦

由于 VTOL 飞行器模型中存在输入耦合,不利

于控制器设计,这里采用系统解耦方法对飞行器模

型进行解耦。
对系统式(1)选择可逆控制变换:

u1

u2

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú =

- sinx5 εcosx5

cosx5 εsinx5

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

-1 v1 + ÿ1d

v2 + g + ÿ2d

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú (4)

其中, v1 和 v2 为新的控制输入,则系统式(1)变为

ẋ1 = x2

ẋ2 = v1 + ÿ1d

ẋ3 = x4

ẋ4 = v2 + ÿ2d

ẋ5 = x6

ẋ6 = 1
ε v1cosx5 + 1

ε ÿ1dcosx5 + 1
ε v2sinx5

　 　 + 1
ε ÿ2dsinx5 + g

ε sinx5

(5)

定义坐标变换为

e1 = x1 - y1d, e2 = x2 - ẏ1d, e3 = x3 - y2d

e4 = x4 - ẏ2d,η1 = x5,

η2 = εx6 - e2cosx5 - e4sinx5

(6)
把式(6)代入式(5)中,得到跟踪误差系统:
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ė1 = e2
ė2 = v1
ė3 = e4
ė4 = v2

η̇1 = 1
ε (η2 + e2cosη1 + e4sinη1)

η̇2 = 1
ε (η2 + e2cosη1 + e4sinη1)(e2sinη1 - e4cosη1)

　 　 + ÿ1dcosη1 + ( ÿ2d + g)sinη1

(7)

式中, ÿ1d 和 ÿ2d 分别为给定的位置参考轨迹的二阶

导数。
误差系统式(7)的不稳定零动态为

η̇ = Γ(η,e, Ÿd) (8)

其中, η = (η1,η2) T, e = (e1,e2,e3,e4) T, Ÿd =

( ÿ1d, ÿ2d) T 为给定参考轨迹的二阶导数向量。
由于零动态与跟踪误差有如下关系:

∂Γ(η,e,Ÿd)
∂(e1,e2) O

≠ O2×2,
∂Γ(η,e,Ÿd)
∂(e3,e4) O

= O2×2

(9)
可知,系统零动态与 (e1,e2) 无关,与 (e3,e4) 相关,
因此,误差系统可以分解为最小相位部分:

ė3 = e4
ė4 = v2

(10)

和非最小相位部分:
ė1 = e2
ė2 = v1

η̇ = Γ(η,e, Ÿd)

(11)

因此,原系统式(1)的跟踪问题就转换成跟踪

误差子系统式(10)和(11)的镇定控制问题。 基于

以上分解方法,分别对 2 个子系统式(10)和(11)设
计控制律。

3　 状态反馈控制器设计

为实现对给定参考轨迹的跟踪控制,本节采用

滑模控制方法分别对误差子系统式(10)和(11)设
计了控制器。

对最小相位子系统式(10),定义滑模函数:
s1 = e4 + ke3

其中, k 为待设计的正常数。
设计滑模控制律 v2
v2 = - h2sign( s1) - ke4 (12)

式中, h2 为待设计的正常数。
选取 Lyapunov 函数为

V1 = 1
2 s21

则沿系统式(10)的轨迹求导,得到:
V
·

1 = s1 ṡ1 = - h2 | s1 |

由于 h2 > 0, 则 V
·

1 < 0, 存在有限时间 ts1, 当 t≥ ts1
时,有 s1 = e4 + ke3 = 0。 对于 t≥ ts1, 有 ė3 = - ke3,
因此 lim

t→∞
e3 = 0,又由 s1 = 0,得 lim

t→∞
e4 = 0。即对于任

意二阶可导的期望输出 Yd = (y1d, y2d), 在有限时

间内,有 y2 = x3 → y2d,ẏ2 = x4 → ẏ2d。
对非最小相位子系统式(11),令 μ1 = e2, μ2 =

[e1,η1,η2] T, 则(11)式变为

μ̇1 = v1

μ̇2 = p(e,η, Ÿd)
(13)

其中:

p(e,η,Ÿd) =
e2

1
ε (η2 + e2cosη1 + e4sinη1)

1
ε (η2 + e2cosη1 + e4sinη1)(e2sinη1 - e4cosη1) +

ÿd1cosη1 + ( ÿd2 + g)sinη1 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

将式(13)的第 2 个方程线性化,得到:

μ̇2 = A2 μ2 + A1μ1 + o(e,η,Ÿd) (14)

式中, A1 = ∂p(e,η,Ÿd)
∂e2 o

= [1 1
ε 0] T, A2 =

∂p(e,η,Ÿd)
∂[e1 η1 η2] o

=

0 0 0

0 0 1
ε

0 g 0

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

,o(e,η,Ÿd) =

p(e,η, Ÿd) - A2 μ2 - A1μ1 为高阶项,显而易见,
(A2,A1) 完全能控。

对系统式(14)定义滑模函数:
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s2 = μ1 - Mμ2

其中, M = [m1 m2 m3] T 的选取,保证 A2 + A1M

为 Hurwitz 的。
设计滑模控制律 v1 为

v1 = Mp - h1sign( s2) (15)

其中, h1 > 0。
选取 Lyapunov 函数:

V2 = 1
2 s22

则有:
V
·

2 = s2 ṡ2 = s2( μ̇1 - Mμ̇2) = - h1 | s2 |

由于 h1 < 0, 则 V
·

2 < 0, 存在有限时间 ts2, 当 t

≥ ts2 时,有 s2 = μ1 - Mμ2 = 0。 因此,对于 t ≥ ts2,
有

μ̇2 = A2μ2 + A1μ1 + o(e,η, Y
·

d)

= (A2 + A1M)μ2 + o(e,η,Y
·

d) (16)

由于 o(e,η,Y
·

d) 为高阶项且 A2 + A1M 为 Hur-
witz 的,则非最小相位闭环系统式(16)是指数稳定

的。 因此有 lim
t→∞

e1 = 0,lim
t→∞

η1 = 0,lim
t→∞

η2 = 0。又由 s2
= 0 得, lim

t→∞
e2 = 0。 因此, y1 = x1 → y1d,ẏ1 = x2 →

ẏ1d,limt→∞
η1 = 0,lim

t→∞
η2 = 0, 由式(6)可得, lim

t→∞
x5 = 0,

lim
t→∞

x6 = 0, 即系统内部动态稳定。

因此,VTOL 飞行器系统式(1)的控制律为

u = (u1, u2) T

u1

u2

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú =

- sinx5 εcosx5

cosx5 εsinx5

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

-1 v1 + ÿ1d

v2 + g + ÿ2d

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

v1 = Mp - h1sign( s2)

v2 = - h2sign( s1) - ke4

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(17)

其中, v1 和 v2 由式(12)和(15)定义。
基于上述的论证,下面以定理形式给出本节的

结论:
定理 1 对于 VTOL 系统式(1),对于给定期望

轨迹 Yd = (y1d, y2d),如果采用控制律式(17),则闭

环系统的跟踪误差渐近稳定且内部动态稳定,即,
y1 = x1 → y1d, ẏ1 = x2 → ẏ1d y2 = x3 → y2d, ẏ2 = x4

→ ẏ2d,limt→∞
x5 = 0,lim

t→∞
x6 = 0。

4　 输出反馈控制器设计

在上节提出的控制器设计中,假设所有状态

(x1, x2, x3, x4, x5, x6) 都是可以获取的。 然而,在
实际情况下,有些状态是不可测量的,如速度 (x2,
x4, x6), 这使得定理 1 中设计的控制器无法实现。
为了解决上述问题,本节设计一个用于估计系统未

知状态 (x2, x4, x6) 快速收敛的有限时间观测器,
基于该观测器设计了输出反馈控制器。

定理 2 对于 VTOL 系统式(1),如果采用输出

反馈控制器为

u = u(x1, x̂2, x3, x̂4, x5, x̂6) T (18)
以上控制器是将式(17)中的不可测量状态 x2,

x4, x6 分别用 x̂2, x̂4, x̂6 替代得到的; x̂2, x̂4, x̂6 为不

可测量状态 x2, x4, x6 的相应估计值,由以下有限时

间观测器产生。

x
·
^
1 = x̂2

x
·
^
2 = - u1sinx5 + εu2sinx5 +

　 　 s(α1, x1 - x̂1) + s(α2, x2 - x̂2)

x
·
^
3 = x̂4

x
·
^
4 = u1cosx5 + εu2sinx5 - g +

　 　 s(α1, x3 - x̂3) + s(α2, x4 - x̂4)

x
·
^
5 = x̂6

x
·
^
6 = u2 + s(α1, x5 - x̂5) + s(α2, x6 - x̂6)

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

(19)
其中, 0 < α1 < 1,α2 = 2α1 / (1 + α1),s(·) 由式(3)
定义。

则闭环跟踪误差系统是全局有限时间稳定的。
证明 由于状态反馈控制律式(17)中状态 (x2,

x4, x6) 不可测量,采用观测器式(19)产生的状态估

计 x̂2, x̂4, x̂6 来实现输出反馈控制律。
u = ( û1, û2) T

û1

û2

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú =

- sinx5 εcosx5

cosx5 εsinx5

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

-1 v̂1 + ÿ1d

v̂2 + g + ÿ2d

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

v̂1 = Mp̂ - h1sign( ŝ2)

v̂2 = - h2sign( ŝ1) - kê4

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(20)
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其中:
ê2 = x̂2 - ẏ1d; ê4 = x̂4 - ẏ2d

ŝ1 = ê4 + ke3; ŝ2 = μ̂1 - Mμ̂2

(21)

接下来证明状态 (x2, x4, x6) 在有限时间内分

别由 ( x̂2, x̂4, x̂6) 恢复。
定义误差变量为

σ1 = x1 - x̂1, σ2 = x2 - x̂2

σ3 = x3 - x̂3, σ4 = x4 - x̂4

σ5 = x5 - x̂5, σ6 = x6 - x̂6

(22)

对上式求导,并代入式(1)和(19)得闭环观测

误差系统:
σ̇1 = σ2

σ̇2 = - s(α1,σ1) - s(α2,σ2)
(23)

σ̇3 = σ4

σ̇4 = - s(α1,σ3) - s(α2,σ4)
(24)

σ̇5 = σ6

σ̇6 = - s(α1,σ5) - s(α2,σ6)
(25)

显然,由引理 2 可得,闭环观测误差子系统式(23)
~ (25)是全局有限时间稳定的。 所以,存在时间 T,
使得当 t > T 时,有 x2 = x̂2,x4 = x̂4,x6 = x̂6。

因此,对于 t > T, 输出反馈控制器式(20)完全

等同于状态反馈控制器式(17),由定理 1 可知闭环

系统的跟踪误差渐近稳定且内部动态稳定,即, y1

= x1 → y1d, ẏ1 = x2 → ẏ1d, y2 = x3 → y2d, ẏ2 = x4

→ ẏ2d, lim
t→∞

x5 = 0, lim
t→∞

x6 = 0。

5　 仿真结果

为验证本文所提控制方法的有效性,在 Matlab /
Simulink 环境下进行了 VTOL 飞行器仿真实验,实
验分为以下 2 组。

第 1 组实验:设定期望轨迹为单位圆。 yd1 =
cos(0. 2t), yd2 = sin(0. 2t), 模型参数为 ε = 0. 5,
初始状态为 x(0) = [1. 4 0. 01 - 0. 5 0. 01
0. 05 0] T。 仿真轨迹如图 1 所示,VTOL 飞行器系

统能准确跟踪给定期望单位圆轨迹。
第 2 组实验:设定期望轨迹为椭圆形。 yd1 =

3cos(0. 2t), yd2 = 2sin(0. 2t), 模型耦合参数为 ε
= 0. 5, 飞 行 器 系 统 初 始 状 态 为 x(0) =

[3. 5 0. 01 - 1 0. 01 0. 05 0] T, 控制器参数

为 α1 = 0. 6, α2 = 0. 75,h1 = 1,k = 4。 仿真结果如

图2 ~ 图5所示,图2表示输出轨迹跟踪曲线,图3

图 1　 单位圆轨迹跟踪曲线

图 2　 椭圆轨迹跟踪曲线

图 3　 滚转角及滚转角速度
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表示飞行器滚转角及其角速度变化曲线。 图 2 和

图 3表明 VTOL 飞行器能够准确地跟踪上给定参考

轨迹,同时保证滚转角及其角速度快速收敛到 0。
图 4 为 VTOL 飞行器水平位置和垂直位置跟踪曲

线,可以看出飞行器在 3 s 内迅速跟踪上给定期望

轨迹。 图 5 为 VTOL 飞行器控制输入曲线,可以看

出控制器响应迅速、稳定收敛。 上述结果表明,本文

设计的输出反馈控制器具有良好的动态性能和稳态

性能,能够完成对给定期望轨迹的跟踪。

图 4　 位置跟踪曲线

图 5　 控制输入

6　 结 论

针对速度无法测量情况下的 VTOL 飞行器的轨

迹跟踪问题,本文提出一种基于有限时间控制的输

出反馈控制方法。 首先,基于系统解耦方法将原系

统解耦成 2 个子系统。 对解耦后系统,利用滑模控

制方法设计了状态反馈控制律。 然后,考虑无速度

测量情况下的轨迹跟踪问题,提出了有限时间快速

收敛观测器,基于有限时间快速收敛观测器设计了

有限时间输出反馈控制律。 该控制律解决了部分状

态(速度)无法测量情况下的 VTOL 飞行器控制问

题。 仿真结果表明,该控制律具有良好的跟踪性能。
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Tracking control for the VTOL aircraft based on a finite time oberserver

ZOU Liying, LIN Yuchuan, HUI Pengfei
(College of Communications and Electronics, Qiqihar University, Qiqihar 161006)

Abstract
Aiming at the trajectory tracking problem of vertical take-off and landing (VTOL) aircraft, an output feedback

control scheme based on finite time control is proposed in this paper. A system decomposition technique is used to
decouple the VTOL system. By employing two global coordinate transformations, the tracking problem of the VTOL
aircraft is converted to the stabilizing problem of the decoupled system. On the basis of the decoupled system, the
slide mode control state feedback control method is proposed to stabilize the tracking error subsystem, which makes
the overall closed-loop system finite time stable. Considering the partial states are unmeasurable, an output feed-
back control law based on a finite-time oberserver is developed which can assure the closed-loop system globally fi-
nite-time stable. The simulation results show that the proposed control method has good tracking performance and
can realize fast and accurate tracking of the given reference trajectory of the aircraft.

Key words: vertical take-off and landing (VTOL) aircraft, output feedback, finite time control, underactuated
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