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基于非线性制导的四旋翼轨迹跟踪控制

陈运剑，刘　畅，马武举，帅　超
（中国船舶重工集团公司 第七一研究所，湖北 宜昌　４４３００３）

摘要：四旋翼是一种欠驱动、强耦合的可垂直起降的飞行器，为了实现其能够以设定速度跟踪空间轨迹，设计了一种基于非

线性制导算法的轨迹跟踪控制方法；该方法分为了导引与控制两部分组成，导引部分以任务轨迹与期望速度为输入量通过非线性

制导算法输出当前四旋翼的期望加速度，控制部分以得到的期望加速度为输入量采用串级ＰＩＤ算法对四旋翼进行姿态控制，从而

实现四旋翼保持设定速度对任务轨迹的跟踪；仿真结果表明，所提方法能够实现四旋翼对复杂任务轨迹的精确跟踪，二维复杂轨

迹跟踪距离偏差不超过±０．６ｍ，速度偏差不超过２ｍ／ｓ；三维复杂轨迹除了受自身控制力限制的飞行段外，跟踪距离偏差基本

控制在±４ｍ以内，速度偏差不超过２ｍ／ｓ。

关键词：四旋翼；非线性制导；轨迹跟踪；姿态控制
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０　引言

四旋翼是一种能够垂直起降、空中悬停的无人飞行器，

由于其机动灵活、操作简便、体积轻便等特点，四旋翼飞

行器在科研、民用以及军用领域上得到了广泛的运用［１］。

在四旋翼无人机的相关研究中，最为引人关注的是轨迹跟

踪控制问题，也就是四旋翼能够按照一定的速度沿着预置

的轨迹飞行，执行相关的任务［２］。四旋翼轨迹跟踪在民用

方面可以应用于快递投送、商业表演、电力巡检等用途，

在军用方面可以应用于执行无人侦察、战场巡逻等任务。

轨迹跟踪一般作为无人机控制系统的外回路，也就是

导引回路，目前常用的算法主要有ＰＩＤ算法、反步法以及

非线性制导算法等。文献 ［３］研究了ＰＩＤ算法在四旋翼无

人机定点跟踪控制中的运用，通过ＰＩＤ位置控制并逆向求

解得到所需的期望姿态来构建控制系统的导引回路。文献

［４］研究了基于反步法的四旋翼无人机轨迹跟踪，通过反

步法构建李雅普诺夫函数来设计无人机控制率。文献 ［５］

研究了自适应反步法轨迹跟踪，提高了反步法轨迹跟踪器

的控制精度。文献 ［６ ７］详细介绍了非线性制导算法，并

证明了其适用性。文献 ［８］研究了非线性制导算法中引导

长度的限制问题，并通过大量仿真计算验证了其正确性。

文献 ［９］研究了非线性制导算法在固定翼无人机中的运

用，并通过自适应调整引导长度来提高轨迹跟踪的精度。

本文将非线性制导算法运用于四旋翼轨迹跟踪控制，通

过构建导引回路与控制回路来实现轨迹跟踪控制器的设计，

并通过Ｓｉｍｕｌｉｎｋ构建了该轨迹跟踪控制器模型，实现了对二

维以及三维复杂轨迹的跟踪仿真，分析验证了该控制器能够

很好的跟踪复杂轨迹，论证了算法的可行性、正确性。

１　导引回路设计

导引回路主要任务是引导四旋翼按照期望轨迹进行飞

行，具体通过非线性制导算法以及对非线性制导算法的补

充部分生成四旋翼当前的加速度指令，并传递给控制回路

进行姿态控制。

１１　非线性制导算法

非线性制导算法的实现过程如图１所示。犔为导引长

度，通过犔可以在期望轨迹上选取导引点，实现过程可以

理解为以四旋翼当前位置为原点画半径为犔的圆球，此圆

球与期望轨迹的交点即为导引点，随着时间变化，导引点

沿着期望轨迹向前运动。在控制周期里，四旋翼通过做圆
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周运动沿着圆弧的预期轨迹飞向导引点，随着时间的推移，

四旋翼的真实轨迹逐渐向期望轨迹逼近。图中，犞 为四旋

翼当前速度，犚为做圆周运动的半径，η为四旋翼与导引点

连线方向与速度方向的夹角，犪⊥ 为向心加速度，于是可以

得到如下关系：

犔＝２犚ｓｉｎη （１）

　　根据牛顿第二定律与式 （１）的几何关系可以得到，四旋

翼做圆周运动所需要的垂向加速度，其大小可以表达如下：

‖犪⊥ ‖ ＝
‖犞‖

２

犚
＝２

‖犞‖
２

犔
ｓｉｎη （２）

　　所需的垂向加速度方向通过方向向量矢量叉乘可以得

到，计算过程如下：

犲⊥＝犲犞×犲犔×犲犞 （３）

式中，犲⊥ 为垂向加速度方向单位矢量，犲犞 为速度方向单位矢

量，犲犔 为四旋翼与导引点连线方向单位矢量。结合式 （２）

和式 （３）可以得到垂向加速度指令的表达式，如下：

犪⊥＝２
犞 ２

犔
ｓｉｎη·犲⊥ （４）

　　由式 （４）可以看出，确定了导引长度，知道了四旋翼

当前的位置、速度，就可以通过非线性制导算法得到当前

的加速度指令。为了简化控制过程，在飞行过程中可以控

制速度大小的不变，这就需要对式 （４）得到的加速度指令

进行修正。

图１　非线性制导算法示意图

１２　对非线性制导算法补充

通过非线性制导算法可以生成垂向加速度指令，理想

状态下四旋翼的加速度总是垂直于速度方向，于是在飞行

过程中可以保持速度的大小不变。但是由于四旋翼各通道

的响应速度不同，在执行加速度指令过程中，会在速度方

向上产生附加加速度，从而导致四旋翼不能保持设定的速

度飞行。因此需要产生速度方向加速度指令对非线性制导

算法得到垂向加速度指令进行补充修正。

本算法采用比例控制来产生速度方向加速度指令，其

计算过程如下所示：

犪／／＝犓犞（犞犛·犲犞－犞） （５）

式中，犞犛 为期望速度标量，犓犞 为速度修正系数。结合式

（４）和式 （５）可以得到修正后的导引回路加速度指令，表

达式如式 （６）所示：

犪犛 ＝犪⊥＋犪／／＝２
‖犞‖

２

犔
ｓｉｎη？犲⊥＋犓犞（犞犛·犲犞－犞）（６）

　　通过非线性制导算法以及其补充修正设计的四旋翼轨

迹跟踪导引回路不仅可以引导四旋翼沿着期望轨迹飞行，

也可以控制速度大小为固定期望值。通过式 （６）可以发

现，导引回路的输入为期望轨迹、期望速度，输出为加速

度指令，得到的加速度指令作用于姿态控制回路引导旋翼

按照期望轨迹飞行。

２　控制回路设计

图２展示了四旋翼轨迹跟踪控制器结构组成，控制回

路将导引回路的加速度指令信息进行逆向求解得到姿态控

制指令，然后姿态控制器执行姿态指令，控制四旋翼按照

期望加速度飞行。导引回路、控制回路构成了轨迹跟踪控

制器的内外环，形成反馈闭环。

图２　轨迹跟踪控制器结构框图

２１　逆向求解姿态指令

由导引回路得到加速度指令不能直接作用于飞行控制

器，需要将其逆向求解转化为姿态控制指令，这就需要建

立加速度与姿态角之间的关系，其关系可以由下述表达式

进行描述。

狓̈＝ （ｓｉｎθｃｏｓφｃｏｓψ＋ｓｉｎφｓｉｎψ）
犜
犿

狔̈＝ （ｓｉｎθｃｏｓφｓｉｎψ－ｓｉｎφｃｏｓψ）
犜
犿

狕̈＝ ｃｏｓθｃｏｓφ
犜
犿
－（ ）犵 （７）

式 （７）为四旋翼质心运动的动力学方程，推导过程见文献

［１０］，式中狓̈ 、̈狔 、̈狕为导引回路传递的加速度指令犪犛 在大

地坐标系中的分量，θ、φ、ψ分别为俯仰角、滚转角、偏航

角，犜为四旋翼的桨叶拉力合，犵为重力加速度。对式 （７）

进行逆向求解得到：

犜＝犿 狓̈２＋狔̈
２
＋ （̈狕＋犵）槡

２

φ＝ａｒｃｓｉｎ（
犿（̈狓ｓｉｎψ－狔̈ｃｏｓψ）

犜
）

θ＝ａｒｃｓｉｎ
犿（̈狓ｃｏｓψ＋狔̈ｓｉｎψ）

犜ｃｏｓ（ ）φ
（８）

　　通过式 （８）可以将加速度指令转换为姿态指令，在求

解过程需要知道四旋翼的偏航角，在对偏航角不作特殊要

求情况下为方便计算可以将其期望值设置为固定值ψ犛 。由

于四旋翼载重能力以及安全裕度的限制，需要对式 （８）的

桨叶拉力指令犜做进一步的限幅处理，处理过程如下：

犜犛 ＝犔犻犿（犜，犜ｍｉｎ，犜ｍａｘ）

犿 （犽犜̈狓）
２
＋（犽犜̈狔）

２
＋（犽犜̈狕＋犵）槡

２
＝犜犛 （９）

　　通过求解上述方程得到加速度指令缩放系数犽犜 ，式中

Ｌｉｍ （）为限幅钳位函数，可将所需拉力限制在合理范围

（犜ｍｉｎ，犜ｍａｘ）内。将缩放后的加速度指令 （犽犜̈狓，犽犜̈狔，犽犜̈狕）

重新带入式 （８）得到新的姿态指令θ１、φ１。在实际飞行为

了防止飞机失控，对四旋翼的姿态角也有一定的限制，因
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此对θ１、φ１同样做限幅处理，处理过程如下：

θ犛 ＝犔犻犿（θ１，θｍｉｎ，θｍａｘ）

φ犛 ＝犔犻犿（φ１，φｍｉｎ，φｍａｘ） （１０）

式中，θｍｉｎ，θｍａｘ，φｍｉｎ，φｍａｘ分别为俯仰角、滚转角限幅范围，

所设计的控制器中，偏航角为期望值，因此不做限幅处理。

通过上述加速度指令的逆向求解以及限幅处理，可以得

到姿态控制器能够接受的姿态控制指令 （犜犛，θ犛，φ犛，ψ犛）。

２２　姿态控制器设计

四旋翼姿态控制器的结构框图如图３所示，采用串级

ＰＩＤ作为姿态控制算法。通过串级ＰＩＤ算法生成俯仰通道、

滚转通道、偏航通道的控制量犝２、犝３、犝４，高度通道控制量

犝１即为旋翼桨叶拉力指令犜犛 。姿态控制量与姿态角的关系

可以用下式描述。

θ̈＝
犑狕－犑狓
犑狔

¨
φ
¨
ψ＋

犝２

犑狔

¨
φ＝

犑狔－犑狕
犑狓

θ̈̈ψ＋
犝３

犑狓

¨
ψ＝

犑狓－犑狔
犑狕

θ̈̈φ＋
犝４

犑狕
（１１）

　　上式为四旋翼绕质心运动的动力学方程，推导过程见

文献 ［１０］，式中，犑狓、犑狔、犑狕为四旋翼绕机体轴的转动惯量。

通过控制犝２、犝３、犝４可以控制四旋翼的姿态。

图３　姿态控制器框图

四旋翼的动力来源为四个中心对称电机的旋转，其通

过改变四个电机的转速来产生偏转力矩，从而改变旋翼当

前的姿态，对于 “Ｘ”字型四旋翼，四个通道的控制量与电

机的转速关系可以用下式进行描述。

犝１＝犓狆（ω
２
１＋ω

２
２＋ω

２
３＋ω

２
４）

犝２＝
槡２
２
犱犓狆

（ω
２
１－ω

２
２＋ω

２
３－ω

２
４）

犝３＝
槡２
２
犱犓狆

（ω
２
１－ω

２
２－ω

２
３＋ω

２
４）

犝４＝犓犱（ω１
２
＋ω２

２
－ω３

２
－ω４

２） （１２）

式中，ω１、ω２、ω３、ω４为四个电机转速、犱为四旋翼机体臂长，

犓狆 为旋翼桨叶升力系数，犓犱 为桨叶力矩系数。

四旋翼三个姿态通道的控制信号由串级ＰＩＤ控制算法计

算得到，以俯仰通道为例，串级ＰＩＤ控制框图如图４所示。

串级ＰＩＤ控制相对于单级ＰＩＤ，其具有更好动态特性，

抗干扰性、适应性，为了获得更好的控制性能，选择串级

ＰＩＤ算法设计姿态控制回路。本文所设计的姿态控制器，

图４　俯仰通道串级ＰＩＤ控制框图

外回路控制姿态角，采用Ｐ控制得到期望角速率，内回路

控制姿态角速率，采用ＰＤ控制输出期望的姿态控制量，控

制方程如下：

珋θ犛 ＝犓θ犘（θ犛－θ）

珔
φ犛 ＝犓φ犘（φ犛－φ）

珔
ψ犛 ＝犓ψ犘（ψ犛－ψ）

犝１＝犜犛

犝２＝犓珋θ犘（珋θ犛－珋θ）＋犓珋θ犇
犱（珋θ犛－珋θ）

犱狋

犝３＝犓珔φ犘（珔φ犛－珔φ）＋犓珔φ犇
犱（珔φ犛－珔φ）

犱狋

犝４＝犓珔ψ犘（珔ψ犛－珔ψ）＋犓珔ψ犇
犱（珔ψ犛－珔ψ）

犱狋
（１３）

式中，犓θ犘、犓φ犘、犓ψ犘 为外回路Ｐ控制器参数，犓珋θ犘、犓珔φ犘、犓珔ψ犘、

犓珋θ犇、犓珔φ犇、犓珔ψ犇 为内回路ＰＤ控制器参数。通过式 （１２）计算

可以得到四个通道的期望控制量，将得到的控制量带入式

（１３）反向求解得到四个电机转速控制指令，并将其转换为

ＰＷＭ波控制信号，使电机输出期望的转速。

控制回路将导引回路的加速度指令转换为姿态指令并

进行限幅处理，最后通过串级ＰＩＤ算法计算输出四个通道

的控制量，来控四旋翼按照期望加速度飞行，最终效果是

四旋翼能够按照期望轨迹、期望速度飞行。

３　仿真验证

３１　仿真模型搭建

采用 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ搭建图２框图所示的轨迹跟踪控

制器来仿真四旋翼轨迹跟踪控制器轨迹跟踪效果。仿真所

采用的四旋翼参数如表１所示。

表１　四旋翼参数

参数 数值 单位

犿 ４．２３ ｋｇ

犑狓 ０．０５７７ ｋｇ·ｍ
２

犑狔 ０．０５７７ ｋｇ·ｍ
２

犑狕 ０．０９１０ ｋｇ·ｍ
２

犱 ０．４２５ ｍ

犓狆 ３．５１×１０
－５

Ｎ·ｓ２／ｒａｄ２

犓犱 ２．２８×１０
－６

Ｎ·ｍ·ｓ２／ｒａｄ２

轨迹跟踪控制器控制参数选取如表２所示。导引回路

的控制参数犔、犓犞 取为经验值，分别为２０、０．２；推力与

姿态角限制取所采用的四旋翼模型的真实值；控制回路中

的串级ＰＩＤ控制器调节参数利用工程试凑法来确定。对飞

行过程中的偏航角不做特殊要求，为简化仿真过程，本文

取期望偏航角为０°。
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表２　控制参数

参数 数值 参数 数值

犔 ２０ｍ 犓犞 ０．２

犜ｍｉｎ／ｍｇ ０．５ 犜ｍａｘ／ｍｇ ２

θｍｉｎ －３０° θｍａｘ ３０°

ｍｉｎ －３０° ｍａｘ ３０°

犓θ犘 ３．６ 犓φ犘 ３．６

犓ψ犘 ４．２ 犓珋θ犘 ３．８

犓珔φ犘 ３．８ 犓珔ψ犘 ３．７

犓珋θ犇 ０．５１ 犓珔φ犇 ０．５１

犓珔ψ犇 ０．６５ ψ犛 ０°

仿真的输入为期望轨迹、期望速度等，输出为实际的

轨迹以及跟踪过程中的速度、加速度、姿态角等，通过对

比分析真实值与期望值来验证所提轨迹跟踪方法的可行性。

本仿真分为二维轨迹与三维轨迹跟踪仿真。

３２　二维轨迹跟踪仿真

假设四旋翼初始姿态角均为０，初始位置为原点 （０，

０，０），初始速度为 （１５，０，０），其所需跟踪的二维轨迹

为水平面内的正弦曲线，期望速度为１５ｍ／ｓ，期望偏航角

为０°，跟踪轨迹曲线描述如下：

狔＝４００ｓｉｎ
狓π（ ）４００

（１４）

　　四旋翼轨迹跟踪控制器执行式 （１４）所描述的平面曲

线轨迹任务时的仿真结果与相关参数如图５～８所示。由图

５的轨迹仿真结果可以看出该跟踪控制器具有很好的跟踪效

果，四旋翼的起始速度方向与期望轨迹所需速度方向不一

致，在导引回路作用下，四旋翼的速度方向逐渐与期望轨

迹所需速度方向保持一致，航迹也与期望轨迹几乎重合。

由图６的距离偏差随时间变化图可以看出，除了由起始速

度方向不一致导致的起始犢 向距离偏差外，在执行任务航

迹过程中，犢 向距离偏差均维持在±０．６ｍ以内。由图６的

跟踪速度随时间变化关系可以看出，四旋翼的速度起伏较

小，基本保持在１５～１７ｍ／ｓ内，符合速度期望，速度误差

控制在２ｍ／ｓ之内。

图５　二维轨迹跟踪仿真结果

图７为四旋翼执行航迹任务过程中的加速度曲线，可

以看出实际加速度与加速度指令基本重合，部分位置实际

加速度不能达到加速度指令峰值，从而导致了跟踪过程中

距离误差与速度误差。从图９跟踪过程中姿态角变化曲线

可以看出，滚转角与俯仰角均没有超过姿态角限制 （－３０°，

图６　跟踪过程中不同时刻的速度与距离偏差

图７　跟踪过程中不同时刻的加速度

图８　跟踪过程中不同时刻的姿态角

３０°），而偏航角保持在－２°～２°以内，基本符合偏航角的期

望０°，所设计轨迹跟踪控制器在满足姿态限制要求的前提

下，保证了了轨迹跟踪精度。跟踪过程中加速度、姿态起

伏变化较剧烈的点发生在任务轨迹拐弯处，这符合运动学

和动力学规律。

通过上述二维轨迹仿真结果可以发现，所设计的轨迹

跟踪控制器能够对正弦复杂轨迹进行精确跟踪。

３３　三维轨迹跟踪仿真

为了验证所设计的四旋翼轨迹跟踪控制器执行更复杂曲
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线任务的能力，对三维曲线轨迹进行跟踪控制仿真。四旋翼

的初始条件与３．１节所述条件相同，其所需跟踪的轨迹为三

维空间里的正弦曲线，可以通过下述曲线方程进行描述。

狔＝４００ｓｉｎ
狓π（ ）４００

狕＝４００ｓｉｎ
狓π（ ）４００

（１５）

　　轨迹仿真结果以及相关参数如图９～１１所示。由图９的

轨迹仿真结果可以看出所设的轨迹跟踪控制对三维轨迹也

有很好跟踪效果，除了在拐弯处，真实轨迹与期望轨迹基

本重合。由图１０跟踪过程中速度变化曲线可以看去，跟踪

过程速度维持在１５～１７ｍ／ｓ，速度误差小于２ｍ／ｓ。由图

１０的距离偏差变化曲线可以看出，除了起始０ｓ、５０ｓ、１００

ｓ左右范围时间段存在较大的距离偏差，在整个跟踪过程

中，距离偏差不超过±４ｍ。在０时刻范围处存在较大偏差

是期望轨迹所需速度方向与实际速度方向偏差较大导致的，

相当于起始误差。

图９　三维轨迹跟踪仿真结果

图１０　三维轨迹跟踪过程中的速度与距离偏差

结合分析图１１的加速度曲线，可以看出在５０ｓ、１００ｓ

左右范围时间段内，三个方向的实际加速度与加速度指令

存在较大的偏差，这就导致了在５０ｓ、１００ｓ时间段范围出

现较大距离偏差。可以发现在上述两个时间段，四旋翼刚

好处于轨迹的波峰处，此时狓、狔方向的加速度指令需要有

较大的升力，而狕方向的加速度指令需要有较小的升力，

这种矛盾是四旋翼自身控制方式 （升力的分量产生侧向控

制力）导致的，控制器执行加速指令的过程如式 （９）、

（１０），对得到推力指令和姿态指令进行限幅处理，因此此

处的加速度指令与实际加速度存在较大偏差。

通过三维轨迹仿真可以发现除了受自身控制力限制的

图１１　三维轨迹跟踪过程中不同时刻的加速度

飞行段外，所设计的轨迹跟踪器能够对复杂的三维轨迹进

行精确跟踪。

４　结束语

本文采用补充改进的非线性制导算法设计了四旋翼轨迹

跟踪控制器的导引回路，采用串级ＰＩＤ算法设计了控制回

路。仿真分析结果表明，该轨迹跟踪控制器有很好的跟踪效

果，既能跟踪二维复杂轨迹，也能跟踪三维复杂轨迹；在跟

踪过程中，能维持速度与偏航角在期望值附近；在满足姿态

角与推力限制条件下也能有很好跟踪效果。导引长度是本文

所提四旋翼轨迹跟踪控制器的关键控制参数，其大小对轨迹

跟踪效果的影响以及其取值范围是后续研究的方向。
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