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摘要:针对具有未知外界扰动和系统不确定性集总未知非线性的四旋翼飞行器,提出了一种采用自适应不确定
性补偿器的自适应动态面轨迹跟踪方法. 通过将四旋翼飞行器系统分解为位置、欧拉角和角速率3个动态子系统,
使各子系统虚拟控制器设计能充分考虑欠驱动约束;结合动态面控制技术,通过采用一阶低通滤波器,避免对虚拟
控制信号求导;进而设计自适应不确定性补偿器,处理未知外界扰动和系统不确定性,最终确保闭环控制系统的稳
定性、跟踪误差一致最终有界和系统所有状态信号有界. 仿真研究和实验结果验证了本文提出控制方法的有效性
和优越性.
关键词: 四旋翼飞行器;轨迹跟踪;自适应动态面控制;自适应不确定性估计

中图分类号: TP273 文献标识码: A

Adaptive dynamic surface trajectory tracking control of
a quadrotor unmanned aerial vehicle
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Abstract: In this paper, an adaptive dynamic surface trajectory tracking control scheme using adaptive uncertainty
compensator is proposed for a quadrotor unmanned aerial vehicle (QUAV) with unknown external disturbances and system
uncertainties. By dividing the quadrotor system into three subsystems, i.e., dynamics of positions, attitude angles and
angular velocities, virtual controller design for subsystems can tackle underactuated constraints well. The derivatives of
the virtual control signals are avoided by employing some first-order filters which are required successively in the dynamic
surface control. Adaptive uncertainty compensators for unknown nonlinearities including unknown external disturbances
and uncertainties contribute to the closed-loop system stability, uniformly ultimately bounded tracking errors and bounded
states. Simulation studies and experiment results demonstrate the effectiveness and superiority of the proposed trajectory
tracking control scheme.
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1 引引引言言言(Introduction)
近年来,无人机吸引了人们越来越多的注意力,其

应用也越来越广泛,尤其是在一些较为危险的领域,
如森林火灾监测、交通监管、救援等方面,无人机的作
用正越来越凸显. 与固定翼无人机相比较,旋翼飞行
器最大的优点在于其可以在有限的空间内垂直起降

并在既定目标位置盘旋或悬停,具有结构简单、控制
灵活等优点[1–6].

四旋翼飞行器是一个多输入输出复杂的非线性强

耦合系统.具体地,飞行器通过同时增加或减少4个旋
翼的转速实现飞行器的垂直运动,通过改变对角两个
电机的转速差实现飞行器的俯仰和横滚运动,通过改
变两对旋翼的转速差实现飞行器的偏航运动[7]. 由于
需要同时实现飞行的姿态和位置控制,因此其控制器
的设计具有较大的难度.现有的四旋翼飞行器轨迹跟
踪控制方法有PID控制[8]、后推控制[9–10]、滑模控
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制[11]和模糊控制[12]等. 考虑到四旋翼飞行器的欠驱
动约束,通常采用虚拟控制器设计的方法,却很少考
虑控制器设计过程中虚拟控制信号的复杂性及其可

导性问题[13–15]. 文献[16]采用多环滑模控制和高阶滤
波器,避免了虚拟控制信号的直接求导,但所得闭环
控制系统的稳定性依赖于内外环的快慢动态,使得控
制器参数选择较为苛刻和复杂. 为解决四旋翼飞行器
系统对外部扰动和参数不确定性敏感的问题,文
献[17]提出了一种基于自抗扰控制方法,该文设计了
扩张状态观测器对外部扰动和参数不确定性进行估

计补偿,同时设计非线性状态误差反馈控制律抑制跟
踪误差,仿真结果表明该文提出的自抗扰控制器能够
很好的估计风等外部扰动和参数不确定性,使四旋翼
飞行器系统具有较强的鲁棒性. 文献[18]采用奇异摄
动理论,将四旋翼飞行器系统解耦为内外环两个子系
统,并分别设计内环稳定及外环轨迹跟踪子控制器,
对四旋翼飞行器轨迹跟踪控制具有较好的控制效果.
为有效解决模型不确定性、未知外界扰动、输入饱和

及受限等对四旋翼飞行器控制系统的影响,文献
[19]使用神经网络对模型不确定项进行逼近,设计干
扰观测器对外部扰动进行估计补偿,采用双曲正切函
数对为解决控制输入饱和引入的饱和函数逼近,最终
结合反步控制提出了一种四旋翼飞行器的鲁棒姿态

控制策略,很好的实现了四旋翼飞行器的姿态控制.
文献[20]采用定量反馈理论建立了四旋翼飞行器的
全动态参数模型,此外,设计了基于定量反馈理论
(quantitative feedback theory, QFT)和鲁棒控制的新型
PID控制器,该文的仿真研究验证了控制方法的有效
性. 实际上,现阶段对四旋翼飞行器系统的研究有很
多,但现有的多数文章均将四旋翼飞行器系统分解为
平移运动和旋转运动两个二阶子系统,增加了控制器
的复杂性,此外,均未对控制器设计过程中的虚拟信
号进一步处理,使虚拟信号及其导数过于复杂[16–20].

本文提出了一种基于动态面控制的四旋翼飞行器

自适应轨迹跟踪控制策略.主要贡献为,将四旋翼飞
行器分解为位置、欧拉角和角速率3个动态子系统,并
结合欠驱动约束分别为其设计虚拟控制器,降低了四
旋翼飞行器系统阶数,使得控制器设计变得更为简单.
此外,为避免虚拟控制信号的直接求导,通过引入一
阶低通滤波器得到满足光滑性要求的控制信号,进而
实现了各动态子系统控制器设计的信号解耦.同时,
采用自适应技术,设计自适应不确定性补偿器抑制未
知非线性和外界扰动.最终,基于Lyapunov理论,严格
证明了所得闭环控制系统的稳定性和系统信号的有

界性.

2 四四四旋旋旋翼翼翼飞飞飞行行行器器器模模模型型型(Model of the quadrotor)
如图1所示,忽略地球自转的因素,选定地球表面

某一地点位置作为原点建立惯性坐标系(ex, ey, ez),
原点O选取为四旋翼飞行器起飞点支架中心,以机体

几何中心为原点建立机体坐标系(e1, e2, e3),机体坐
标系可以通过旋转实现到惯性坐标系的转换.四旋翼
飞行器的位置向量(x, y, z)定义在惯性坐标系下,由
横滚角、俯仰角和偏航角组成的姿态向量(ϕ, θ, ψ)定

义在机体坐标系下. 进而,将四旋翼飞行器动态模型
分解为位置动态、欧拉角动态和角速率动态3个子
系统.

图 1 四旋翼飞行器结构图
Fig. 1 The configuration of a quadrotor

位置动态子系统描述如下:ẊXX11 =XXX12,

ẊXX12 = FFF 1(XXX12) +UUU 1(XXX2, u1) + ddd1(XXX11,XXX12, t),

(1)

其中: XXX11 = [x y z]T为飞行器位置向量,XXX12 = [ẋ

ẏ ż]T为飞行器在惯性坐标系中的线速率向量, ddd1 =
[d11 d12 d13]

T表示由外部扰动和模型不确定性组成

的集总未知非线性,并且

FFF 1(XXX12) = − 1

m

 Dxẋ
2

Dyẏ
2

Dzż
2 + g

 , (2)

UUU1(XXX2, u1) =
u1

m

cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ

cosϕ sin θ sinψ − sinϕ cosψ

cosϕ cos θ

 ,
(3)

这里, Di(i = x, y, z)为空气阻尼系数, m为四旋翼飞
行器的质量, g是重力加速度,XXX2 = [ϕ θ ψ]T为欧拉

角向量, u1为四个旋翼产生的升力之和.

欧拉角动态子系统为

ẊXX2 =GGG2(XXX2)UUU 2(XXX3) + ddd2(XXX2, t), (4)

其中ddd2 = [d21 d22 d23]
T表示由模型不确定性和外部

扰动组成的集总未知非线性,且

GGG2(XXX2) =


1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ

0 cosϕ − sinϕ

0
sinϕ
cos θ

cosϕ
cos θ

 , (5)

UUU 2(XXX3) =XXX3, (6)

其中XXX3 = [p q r]T为角速率向量.

角速率动态子系统表示为
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ẊXX3 = FFF 3(XXX3) +GGG3UUU 3 + ddd3(XXX3, t), (7)

其中: ddd3 = [d31 d32 d33]
T表示由模型不确定性和外

部扰动组成的集总未知非线性,GGG3 = diag{1/Jx
1/Jy 1/Jz}为四旋翼飞行器的惯性矩阵,且

FFF 3(XXX3) =



Jy − Jz
Jx

qr

Jz − Jx
Jy

pr

Jx − Jy
Jz

pq


, (8)

其中UUU 3 = [u31 u32 u33]
T为机体输入力矩向量,为本

文研究的控制输入,则系统的总控制输入为uuu =

[u1 UUU
T
3 ]

T.
作如下一般性假设:

假假假设设设 1 期望轨迹XXX11d = [xd yd zd]
T和ψd是

连续可导的,即其导数存在且有界.

假假假设设设 2 由外部扰动及模型不确定性组成的集

总未知非线性dddi(XXX i, t)是有界的,即存在未知正常数
Li > 0使得

∥dddi(XXX i, t)∥ 6 Li, i = 1, 2, 3. (9)

本文控制目标为:给定任意满足假设1的期望轨
迹XXX11d和ψd,考虑具有模型不确定性和未知外界扰
动的四旋翼飞行器系统,结合动态面控制技术,设计
一种自适应轨迹跟踪控制策略,使得四旋翼飞行器能
够跟踪既定的期望轨迹,并且确保闭环控制系统稳定
性和系统状态信号的有界性.

注注注 1 需要指出的是,本文所考虑的模型不确定性和

未知外界扰动dddi(·)只需满足有界性即可,并不需要其具体上

界信息.与现有研究结果[21]相比,该条件已极为宽松,与实际

情形也较为贴近.

3 控控控制制制器器器设设设计计计(Design of the controller)
本文提出一种自适应动态面的四旋翼飞行器轨迹

跟踪控制策略,将四旋翼飞行器系统分解为位置、欧
拉角和角速率3个动态子系统并分别设计控制器,总
体设计方案如图2所示.

图 2 四旋翼飞行器控制系统
Fig. 2 The control system of a quadrotor

3.1 位位位置置置控控控制制制器器器设设设计计计(Position controller design)
考虑期望轨迹XXX11d := [xd yd zd]

T,结合位置动
态子系统(1),定义如下误差向量:

eee11 =XXX11 −XXX11d, (10)

eee12 =XXX12 − X̄XX12d, (11)

zzz1 = X̄XX12d −XXX12d, (12)

则有

ėee11 = eee12 +XXX12d + zzz1 − ẊXX11d, (13)

ėee12 = FFF 1 +UUU1 + ddd1 − ˙̄XXX12d, (14)

żzz1 = ˙̄XXX12d − ẊXX12d, (15)

其中XXX12d表示所设计的虚拟控制输入定义如下:

XXX12d = −KKK11eee11 + ẊXX11d, (16)

其中KKK11 = diag{k111 k112 k113} > 0,并且X̄XX12d为

XXX12d通过以下一阶低通滤波器的滤波输出:

τ1
˙̄XXX12d + X̄XX12d =XXX12d, (17)

其中τ1为滤波器滤波时间常数.

位置动态子系统的目标控制律设计如下:

UUU 1 = −FFF 1 +
˙̄XXX12d −KKK12eee12 − tanh(

eee12
ε
)L̂1,

(18)

其中: UUU 1 := [u11 u12 u13], KKK12 = diag{k121 k122
k123} > 0, ε > 0,估计参数L̂1的自适应律为

˙̂
L1 = −r11L̂1 + r12eee

T
12 tanh(

eee12
ε
), (19)

其中: r11 > 0, r12 > 0为设计参数.

3.2 欧欧欧拉拉拉角角角控控控制制制器器器设设设计计计 (Euler angle controller
design)
结合式(3)和式(18),可得
cosϕd sin θd cosψd + sinϕd sinψd =

m

u1

u11,

cosϕd sin θd sinψd − sinϕd cosψd =
m

u1

u12,

cosϕd cos θd =
m

u1

u13,

(20)

其中ψd为给定偏航角轨迹,进而可得

u1 = m∥UUU1∥, (21)
ϕd = arcsin(

m

u1

(sinψdu11 − cosψdu12)),

θd = arcsin(

m

u1

u11 − sinψd sinϕd

cosψd cosϕd

).

(22)

令期望欧拉角XXX2d = [ϕd θd ψd]
T,将其通过以

下一阶低通滤波器:
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τ2
˙̄XXX2d + X̄XX2d =XXX2d, (23)

其中: X̄XX2d为期望信号XXX2d的滤波输出, τ2为滤波器
的滤波时间常数.

结合欧拉角动态子系统(4),定义如下误差向量:

eee2 =XXX2 − X̄XX2d, (24)

zzz2 = X̄XX2d −XXX2d, (25)

可得

ėee2 =GGG2UUU 2 + ddd2 − ˙̄XXX2d, (26)

żzz2 =
˙̄XXX2d − ẊXX2d. (27)

设计欧拉角动态子系统的目标控制律如下:

UUU 2 =GGG−1
2 (XXX2)[

˙̄XXX2d −KKK2eee2 + zzz2−

tanh(
eee2
ε
)L̂2], (28)

其中: KKK2 = diag{k21 k22 k23} > 0;估计参数L̂2的

自适应律为

˙̂
L2 = −r21L̂2 + r22eee

T
2 tanh(

eee2
ε
), (29)

其中: r21 > 0, r22 > 0为设计参数.

3.3 角角角速速速率率率控控控制制制器器器设设设计计计 (Angular velocity con-
troller design)
令期望角速率XXX3d := [pd qd rd]

T = UUU 2,将其通
过以下一阶低通滤波器

τ3
˙̄XXX3d + X̄XX3d =XXX3d, (30)

其中: X̄XX3d为参考轨迹XXX3d的滤波输出, τ3为滤波器
的滤波时间常数.

结合角速率动态子系统(7),定义如下误差向量:

eee3 =XXX3 − X̄XX3d, (31)

zzz3 = X̄XX3d −XXX3d, (32)

可得

ėee3 = FFF 3 +UUU 3 + ddd3 − ˙̄XXX3d, (33)

żzz3 =
˙̄XXX3d − ẊXX3d. (34)

设计角速率动态子系统的控制律如下:

UUU 3 =GGG−1
3 [ ˙̄XXX3d −FFF 3(XXX3)−KKK3eee3 + zzz3−

tanh(
eee3
ε
)L̂3], (35)

其中: KKK3 = diag{k31 k32 k33} > 0;估计参数L̂3的

自适应律为

˙̂
L3 = −r31L̂3 + r32eee

T
3 tanh(

eee3
ε
), (36)

其中: r31 > 0, r32 > 0为设计参数.

因此,系统最终的控制律为

uuu :=

[
u1

UUU 3

]
=

[
m∥UUU 1∥
UUU 3

]
, (37)

其中u1和UUU 3分别由式(21)和式(35)定义.

注注注 2 双曲正切tanh函数定义如下:

tanh(x) =
ex − e−x

ex + e−x
, x ∈ R,

且具有如下性质:

tanh(0) = 0, (38)

− 1 < tanh(x) < 1, (39)

lim
x→+∞

tanh(x) = 1, (40)

lim
x→−∞

tanh(x) = −1. (41)

依据以上性质,本文提出的控制策略用双曲正切tanh函数替

代稳定性分析Lyapunov函数放缩过程中需要用到的传统符
号sgn函数,减小了控制律符号切换产生的抖振,进而提高了
控制器性能.同时,运用以下不等式[22]:

∥vvv∥ − vvvT tanh(
vvv

ε
) 6 ktε, vvv ∈ R, (42)

其中: kt = 0.2785, ε > 0为任意常数,对提出控制策略的稳

定性进行了严格分析.

注注注 3 本文设计的自适应不确定性补偿器,旨在对由

外部扰动和模型不确定性组成的集总未知非线性的上界进行

估计补偿.本文考虑的模型不确定性主要是指系统建模过程

中与真实飞行器之间存在的误差等,这部分量是不可测且时

变的,例如飞行器外设改变导致其质量和重心的变化等,其存

在将影响飞行器控制系统的稳定性,由于其随机性,完全可以

用自适应的方法进行估计补偿,且由于风吹等外部扰动也具

有随机不可测的特点,因此,二者合成集总未知非线性是合理

的. 此外,根据实际情况,无论是外部扰动,或是模型不确定

性均不可能是无穷大,必定有上界,本文通过对其上界估计补

偿,相较于其他文章[23]假设未知量慢变或恒定更为合理.

注注注 4 不同于其他文章,由于本文将四旋翼飞行器系

统分解为3个子系统并分别设计控制器,降低了系统阶数进而

减小了控制器的复杂性. 同时通过引入一阶滤波器,实现虚

拟信号滤波处理,既使虚拟信号变得光滑,又使得所设计控制

方法并不依赖于滤波前虚拟控制信号的可导性. 此外,本文

设计的自适应不确定性补偿器不仅处理未知外部扰动,还对

系统不确定性具有估计补偿作用,进一步增强系统的鲁棒性.

4 稳稳稳定定定性性性分分分析析析(Stability analysis)
定定定理理理 1 考虑满足假设1和2的四旋翼飞行器轨

迹跟踪系统(1)(4)(7),虚拟控制信号(18)和(28),控制
输入(21)(35)(37),自适应律(19)(29)(36)所组成的闭
环控制系统,轨迹跟踪误差一致最终有界,且其他系
统信号有界.

证证证 考虑如下Lyapunov函数:

V =
1

2
[eeeT11eee11 + eeeT12eee12 + eeeT2 eee2 + eeeT3 eee3+

3∑
i=1

(zzzTi zzzi + r−1
i2 L̃

2
i )], (43)

其中L̃i = Li − L̂i(i = 1, 2, 3).
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结合式(13)–(14)(26)和式(33),可得式(43)对时间
的导数为

V̇ = eeeT11ėee11 + eeeT12ėee12 + eeeT2 ėee2 + eeeT3 ėee3+

3∑
i=1

(zzzTi żzzi − r−1
i2 L̃i

˙̂
Li) =

eeeT11(eee12 +XXX12d + zzz1 − ẊXX11d) + eeeT12(FFF 1+

UUU 1 + ddd1 − ˙̄XXX12d) + eeeT2 (GGG2UUU 2 + ddd2−
˙̄XXX2d) + eeeT3 (FFF 3 +UUU 3 + ddd3 − ˙̄XXX3d)+

3∑
i=1

(zzzTi żzzi − r−1
i2 L̃i

˙̂
Li). (44)

将式(18)(28)和式(35)代入式(44)得

V̇ =− eeeT11KKK11eee11 − eeeT12KKK12eee12 − eeeT2KKK2eee2−
eeeT3KKK3eee3 + eeeT11eee12 + eeeT11zzz1 + eeeT2 zzz2+

eeeT3 zzz3 + eeeT12ddd1 + eeeT2 ddd2 + eeeT3 ddd3−

eeeT12 tanh(
eee12
ε
)L̂1 − eeeT2 tanh(

eee2
ε
)L̂2−

eeeT3 tanh(
eee3
ε
)L̂3 +

3∑
i=1

(zzzTi żzzi − r−1
i2 L̃i

˙̂
Li) 6

− eeeT11KKK11eee11 − eeeT12KKK12eee12 − eeeT2KKK2eee2−
eeeT3KKK3eee3 + eeeT11eee12 + eeeT11zzz1 + eeeT2 zzz2+

eeeT3 zzz3 + ∥eee12∥L1 + ∥eee2∥L2 + ∥eee3∥L3−

eeeT12 tanh(
eee12
ε
)L̂1 − eeeT2 tanh(

eee2
ε
)L̂2−

eeeT3 tanh(
eee3
ε
)L̂3 +

3∑
i=1

(zzzTi żzzi − r−1
i2 L̃i

˙̂
Li). (45)

结合式(42)和式(45)可得

V̇ 6− eeeT11KKK11eee11 − eeeT12KKK12eee12 − eeeT2KKK2eee2−
eeeT3KKK3eee3 + eeeT11eee12 + eeeT11zzz1 + eeeT2 zzz2+

eeeT3 zzz3 − eeeT12 tanh(
eee12
ε
)L̂1 − eeeT2 tanh(

eee2
ε
)L̂2−

eeeT3 tanh(
eee3
ε
)L̂3 + eeeT12 tanh(

eee12
ε
)L1+

eeeT2 tanh(
eee2
ε
)L2 + eeeT3 tanh(

eee3
ε
)L3+

3∑
i=1

(zzzTi żzzi − r−1
i2 L̃i

˙̂
Li) + ktε

3∑
i=1

Li =

eeeT11KKK11eee11 − eeeT12KKK12eee12 − eeeT2KKK2eee2−

eeeT3KKK3eee3 + eeeT11eee12 + eeeT11zzz1 + eeeT2 zzz2+

eeeT3 zzz3 + [eeeT12 tanh(
eee12
ε
)− r−1

12
˙̂
L1]L̃1+

[eeeT2 tanh(
eee2
ε
)− r−1

22
˙̂
L2]L̃2 +

3∑
i=1

zzzTi żzzi+

[eeeT3 tanh(
eee3
ε
)− r−1

32
˙̂
L3]L̃3 + ktε

3∑
i=1

Li. (46)

将式(19)(29)和(36)代入式(46)得

V̇ 6− eeeT11KKK11eee11 − eeeT12KKK12eee12 − eeeT2KKK2eee2−
eeeT3KKK3eee3 + eeeT11eee12 + eeeT11zzz1 + eeeT2 zzz2+

eeeT3 zzz3 +
3∑

i=1

(
ri1
ri2
L̂iL̃i + zzzTi żzzi) + ktε

3∑
i=1

Li.

(47)

结合式(15)(17)(23)(27)(30)和式(34)得

żzz1 = −z
zz1
τ1

− ẊXX12d, (48)

żzz2 = −z
zz2
τ2

− ẊXX2d, (49)

żzz3 = −z
zz3
τ3

− ẊXX3d. (50)

并且由式(16)得

ẊXX12d = −KKK11ėee11 + ẌXX11d, (51)

因而可得

∥żzz1 +
zzz1
τ1
∥ 6 y1(ẊXX11, ẌXX11d, ẊXX11d), (52)

其中|y1(·)| 6 ȳ1为连续有界函数.

由式(22)得

ϕ̇d =
∂ϕd

∂u1

u̇1 +
∂ϕd

∂ψd

ψ̇d +
∂ϕd

∂u11

u̇11 +
∂ϕd

∂u12

u̇12,

θ̇d =
∂θd
∂u1

u̇1 +
∂θd
∂ψd

ψ̇d +
∂θd
∂u11

u̇11 +
∂θd
∂ϕd

ϕ̇d,

因此结合假设1可得

∥żzz2 +
zzz2
τ2
∥ = ∥ẊXX2d∥ 6

y2(XXX11, ẊXX11,
¨̄XXX12d,XXX11d, ẊXX11d,

˙̄XXX12d,
˙̂
L1), (53)

其中y2(·) 6 ȳ2为连续有界函数.

由式(28)得

ẊXX3d = ĠGG
−1

2 [ ˙̄XXX2d −KKK2eee2 + zzz2 − tanh(
eee2
ε
)L̂2]+

GGG−1
2 [ ¨̄XXX2d −KKK2ėee2 + żzz2 − tanh(

eee2
ε
)
˙̂
L2+

(1− tanh2(
eee2
ε
))ėee2L̂2]. (54)

结合式(50)得

∥żzz3 +
zzz3
τ3
∥ = ∥ẊXX3d∥ 6

y3(XXX2, ẊXX2, X̄XX2d,
˙̄XXX2d,

¨̄XXX2d,XXX2d, ẊXX2d, L̂2), (55)

其中y3(·) 6 ȳ3为连续有界函数.

由式(52)–(53)和式(55)可得

zzzT1 żzz1 6− zzzT1 zzz1
τ1

+ ∥zzz1∥y1 6

− zzzT1 zzz1
τ1

+
zzzT1 zzz1
2

+
y21
2
, (56)

zzzT2 żzz2 6− zzzT2 zzz2
τ2

+ ∥zzz2∥y2 6
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− zzzT2 zzz2
τ2

+
zzzT2 zzz2
2

+
y22
2
, (57)

zzzT3 żzz3 6− zzzT3 zzz3
τ3

+ ∥zzz3∥y3 6

− zzzT3 zzz3
τ3

+
zzzT3 zzz3
2

+
y23
2
. (58)

此外,由Young’s不等式可得

L̂1L̃1 6 L2
1

2
− L̃2

1

2
, (59)

L̂2L̃2 6 L2
2

2
− L̃2

2

2
, (60)

L̂3L̃3 6 L2
3

2
− L̃2

3

2
. (61)

将式(56)–(61)代入式(47),可得

V̇ 6− eeeT11KKK11eee11 − eeeT12KKK12eee12 − eeeT2KKK2eee2−

eeeT3KKK3eee3 −
3∑

i=1

ri1
2ri2

L̃2
i + eeeT11eee12−

(
1

τ1
− 1

2
)zzzT1 zzz1 − (

1

τ2
− 1

2
)zzzT2 zzz2−

(
1

τ3
− 1

2
)zzzT3 zzz3 + eeeT11zzz1 + eeeT2 zzz2 + eeeT3 zzz3+

3∑
i=1

(
ri1
2ri2

L2
i +

y2i
2
) + ktε

3∑
i=1

Li 6

− eeeT11(KKK11 − III)eee11 − eeeT12(KKK12 −
1

2
III)eee12−

eeeT2 (KKK2 −
1

2
III)eee2 − eeeT3 (KKK3 −

1

2
III)eee3−

(
1

τ1
− 1)zzzT1 zzz1 − (

1

τ2
− 1)zzzT2 zzz2−

(
1

τ3
− 1)zzzT3 zzz3 −

3∑
i=1

ri1
2ri2

L̃2
i + ktε

3∑
i=1

Li+

3∑
i=1

(
ri1
2ri2

L2
i +

y2i
2
). (62)

选取设计参数满足如下不等式:

KKK11 > α+ 2

2
III, KKK12 > α+ 1

2
III, KKK2 > α+ 1

2
III,

KKK3 > α+ 1

2
III,

1

τ1
> 1 +

α

2
,
1

τ2
> 1 +

α

2
,

1

τ3
> 1 +

α

2
,
ri1
ri2

> α, i = 1, 2, 3,

其中α > 0为任意常数.

则式(62)可整理为

V̇ 6 −αV + C, (63)

其中: C =
3∑

i=1

(
ri1
2ri2

L2
i +

ȳ2i
2
+ktεLi), ȳi > 0为yi(·)

的上界.

结合式(43)和(63),可得

0 6 V (t) 6 V (0)e−αt + (1− e−αt)
C

α
<∞. (64)

显然, V (t)是有界的. 并且,结合式(43),可知轨迹跟
踪误差eee11和其他误差信号是一致最终有界的. 实际
上,存在某一有限时间T > 0,使得

V (t) =
1

2
[eeeT11eee11 + eeeT12eee12 + eeeT2 eee2 + eeeT3 eee3+

3∑
i=1

(zzzTi zzzi + r−1
i2 L̃

2
i )] 6

2C

α
,

∀t > T. (65)

即

∥eee11∥2 + ∥eee12∥2 + ∥eee2∥2+

∥eee3∥2 +
3∑

i=1

(∥zi∥2 + r−1
i2 |L̃i|2) 6

4C

α
. (66)

相应地,轨迹跟踪误差eee11是一致最终有界的,即

∥eee11∥ 6 2

√
C

α
. (67)

通过选择合适的参数,可使得误差上界2

√
C

α
任意小.

同样地,其他误差信号eee12, eee2, eee3, zzzi, L̃i均有界.
进而,结合误差动态系统(13)–(15)(26)–(27)(33)–(34),
低通滤波动态(17)(23)(30)和参数自适应动态(19)(29)

(36),可得系统信号 ėee11, ėee12, żzz1, ėee2, żzz2, ėee3, żzz3, ˙̄XXX12d,
˙̄XXX2d, ˙̄XXX3d, ˙̂

L1, ˙̂
L2, ˙̂

L3均有界.

5 仿仿仿真真真研研研究究究和和和实实实验验验结结结果果果 (Simulation studies
and experiment results)

5.1 仿仿仿真真真研研研究究究(Simulation studies)
为验证所提出控制方法的有效性,考虑具有外部

扰动和模型不确定性的四旋翼飞行器,其标称参数如
表1所示.

表 1 四旋翼飞行器主要参数
Table 1 The main parameters of the quadrotor

参数 数值

m 1.2 kg
Jx 0.015 kg ·m2

Jy 0.015 kg ·m2

Jz 0.026 kg ·m2

Dx 10−6 N(m/s)−2

Dy 10−6 N(m/s)−2

Dz 10−4 N(m/s)−2

g 9.81 m/s2

此外,为进行仿真验证,含有未知扰动和不确定性
的集总未知非线性为

dddi(XXX i, t) =

 sin t

cos t

sin t

+ 0.3 sinXXX i, (68)

其中: i = 1, 2, 3,XXX1 =XXX11 +XXX12.

给定期望轨迹为
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xd

yd
zd
ψd

 =


−2 sin t

2 cos t

3 cos2 t+ 1

sin t

 . (69)

其初值为: x(0)=2, y(0)=−0.5, z(0)=2, ψ(0)=1.

控制器设计参数为: τ1 = 0.01, τ2 = 0.005, τ3 =
0.004, KKK11=diag{1.5 1.5 1.5}, KKK12=diag{20 20 20},
KKK2 = diag{15 15 15},KKK3 = diag{5 5 5}, r11 = 0.059,
r12 = 5, r21 = 0.18, r22 = 16, r31 = 0.005, r32 = 0.5.

为更好的验证所提出的自适应动态面轨迹跟踪控

制算法的优越性,本文仿真过程中将该算法与传统的
后推控制算法做了简单的对比,其中DSC表示本文提

出的自适应动态面轨迹跟踪控制策略, B表示相同条
件下后推控制策略.空间轨迹跟踪效果如图3所示,由
图可得,所提出的控制算法,能够很好的跟踪期望轨
迹.

图 3 空间轨迹跟踪
Fig. 3 Trajectory tracking

实际轨迹与期望轨迹在二维平面的仿真结果如

图4所示,从图中可以看到,本文所提出的四旋翼飞行
器自适应动态面控制策略,能够快速的跟踪期望轨迹,
而传统的后推控制策略跟踪速度明显较慢,且本文提
出的自适应动态面控制策略的跟踪效果明显优于传

统的后推控制.图5给出跟踪误差的变化,在外部扰动
和模型不确定性影响下,本文提出的自适应动态面控
制策略能够很快的使跟踪误差收敛到很小的范围内,
而采用传统的后推控制,误差的收敛速度明显要落后,
且收敛后的范围也要比本文提出的控制算法大,间接
表明所提出控制算法的优越性. 图6给出了执行器提
供的总拉力以及机体力矩的变化,结果显示, 4个旋翼
升力之和在12 N左右变化,与飞行器的重力接近,与
实际相符.同时,四旋翼飞行器稳定后,机体力矩趋近
零. 图7给出了横滚角ϕ和俯仰角θ在四旋翼飞行器轨
迹跟踪过程中的变化曲线,结果显示横滚角、俯仰角
和偏航角在四旋翼起飞时变化较大,在轨迹跟踪过程
中3个姿态角的变化就较为平和.角速率从一定程度
上反映了飞行器在飞行过程中的平稳性,图8给出了
飞行过程中四旋翼飞行器角速率的变化状况,不难发
现,四旋翼飞行器一旦能够跟踪期望轨迹,角速率便

以较快收敛速度趋于零. 也就是说飞行器飞行是很平
稳的. 图9给出了自适应不确定性补偿器对未知外界
扰动和系统不确定性上界的估计补偿.通过仿真研究,
进一步验证了本文提出的自适应动态面控制策略的

优越性.

图 4 x, y, z和ψ给定和实际状态
Fig. 4 Desired and actual states x, y, z and ψ

图 5 跟踪误差
Fig. 5 The tracking errors
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图 6 控制输入

Fig. 6 Control inputs

图 7 横滚角ϕ和俯仰角θ

Fig. 7 Roll angle ϕ and pitch angle θ

图 8 角速率p, q和r

Fig. 8 Angular velocities p, q and r

图 9 自适应不确定性估计补偿
Fig. 9 Adaptive uncertainty estimation and compensation

5.2 实实实验验验结结结果果果(Experiment results)
为了更好的验证提出控制算法的优越性,本文在

实验部分将所提出的控制策略与经典的PID控制策略
和Backstepping控制策略进行了对比实验,实验平台
如图10所示,目前该实验平台可以实现四旋翼飞行器
的悬停和定点飞行. 实验主要通过无风和二级风的情
况下,比较四旋翼飞行器的飞行状态,验证本文提出
控制策略的优越性. 飞行器参数如表1所示,实验数据
如表2和表3所示. 其中: PID表示传统的PID控制策
略, Backstepping表示Backstepping控制策略, DSC表
示本文提出的控制策略,表2记录的是无风情况下,飞
行器实验平台悬停和定点飞行性能对比情况,表3记
录的是二级风情况下,飞行器实验平台悬停和定点飞
行性能对比情况.

图 10 四旋翼飞行器实验平台
Fig. 10 The experiment platform of the quadrotor

表 2 无风情况下性能对比
Table 2 Performance comparison without wind

PID Backstepping DSC

控制响应时间/s 1.3 0.4 0.5

控制调整时间/s 2.1 1.5 1.1

横滚角和俯仰角/(◦) 6 9.8 6 7.6 6 4.2

定点跟踪误差/m ±0.5 ±0.4 ±0.1

能否到达目标点 能 能 能
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表 3 有风情况下性能对比
Table 3 Performance comparison with wind

PID Backstepping DSC

控制响应时间/s 1.3 0.4 0.5

控制调整时间/s 3.8 2.6 2.2

横滚角和俯仰角/(◦) 6 16.8 6 13.6 6 10.4

定点跟踪误差/m ±2.5 ±1.2 ±0.3

能否到达目标点 能 能 能

通过表2数据可以看出,无风情况下,本文提出控
制策略下的飞行器实验平台响应速度要慢于Back-
stepping控制,但调整至稳定的时间明显更短,俯仰角
和横滚角角度更小,飞行更平稳, 3种控制策略下,飞
行器实验平台均能到达指定的目标点,但本文提出控
制策略下跟踪指定目标点的误差明显更小,传统
的PID控制策略跟踪误差最大.通过表3数据可以看
出,二级风情况下,虽然3种控制策略下,飞行器实验
平台均能到达目标点,但本文提出控制策略下,飞行
器实验平台控制性能明显要优于Backstepping控制策
略和PID控制策略下的飞行器实验平台,特别是本文
提出控制策略下的定点跟踪误差要比Backstep-
ping控制策略和PID控制策略下小的多,间接表明本
文提出的控制策略有更好的抵抗未知扰动的能力. 实
验结果进一步验证了本文提出控制策略的优越性.

6 结结结论论论(Conclusions)
针对具有未知外界扰动和系统不确定性的四旋翼

飞行器,本文提出了一种自适应动态面轨迹跟踪控制
方法. 具体地,通过将四旋翼飞行器系统分解为位
置、欧拉角和角速率3个动态子系统,降低了控制器的
设计难度,进而采用多环控制的方法设计中间虚拟控
制器,解决了四旋翼飞行器欠驱动问题.结合动态面
设计方法,通过采用一阶低通滤波器,重构虚拟控制
信号及其一阶导数,进而避免了对虚拟控制信号求导.
针对由外部扰动和系统不确定性组成的集总未知非

线性,本文设计了自适应不确定性补偿器对其估计补
偿,进而抑制了其对四旋翼飞行器稳定性的影响.运
用Lyapunov稳定性理论证明了四旋翼飞行器闭环控
制系统的稳定性和跟踪误差及其他系统信号的有界

性. 最后,仿真研究和实验结果验证了所提出的控制
方法的有效性及相较于传统控制算法的优越性.
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