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基于模糊不确定观测器的四旋翼飞行器自适应

动态面轨迹跟踪控制

王 宁 1 王 永 1

摘 要 针对具有未知外界扰动和系统不确定性的四旋翼飞行器, 提出了一种基于模糊不确定观测器 (Fuzzy uncertainty

observer, FUO) 的自适应动态面轨迹跟踪控制方法. 通过将四旋翼飞行器系统分解为位置、姿态角和角速率三个动态子系统,

使得各子系统虚拟控制器能够充分考虑欠驱动约束; 采用一阶低通滤波器重构虚拟控制信号及其一阶导数, 实现四旋翼跟踪

控制设计的迭代解耦; 设计了一种模糊不确定观测器, 用以估计和补偿未知外界扰动与系统不确定性, 从而确保闭环系统的稳

定性和跟踪误差与其他系统信号的一致有界性. 仿真研究验证了所提出的控制方法的有效性和优越性.
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Fuzzy Uncertainty Observer Based Adaptive Dynamic Surface Control for

Trajectory Tracking of a Quadrotor

WANG Ning1 WANG Yong1

Abstract In this paper, a dynamic surface trajectory tracking control scheme using a fuzzy uncertainty observer (FUO)

is proposed for a quadrotor with unknown external disturbances and system uncertainties. The quadrotor system is

divided into three subsystems, i. e., dynamics of positions, attitude angles, and angular velocities, and each subsystem has

a virtual controller to tackle coresponding underactuated constraints. First-order filters are employed to reconstruct the

designed virtual control signals together with their first derivatives required successively in the dynamic surface control,

and thereby decoupling the iterative design of the quadrotor tracking control. Fuzzy uncertainty observers are designed

to estimate and compensate the unknown nonlinearities including unknown external disturbances and uncertainties so

as to contribute to the closed-loop system stability, uniformly ultimately bounded tracking errors and bounded states.

Simulation studies demonstrate the effectiveness and superiority of the proposed trajectory tracking control scheme.
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近年来, 随着科技发展及生产生活需要, 四旋翼
无人机吸引了人们越来越多的注意力. 四旋翼无人
机凭借对称结构, 可以稳定地在空中悬停, 并通过改
变 4 个旋翼产生的升力在空中飞行, 拥有优秀的机
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动性能, 并且, 其在救援、监测、森林防火等方面也
有较为广泛应用, 因此, 四旋翼无人机是一种重要的
垂直起降无人机系统, 使得越来越多的人将研究方
向转移到四旋翼飞行器的研究和控制中[1−6].
针对四旋翼飞行器的姿态和位置控制, 研究人

员提出了许多控制策略. 常见的并在实际中应用的
控制策略有 PID 控制[7]、后推控制[8−10] 和滑模控

制[11−13] 等. 近年来, 随着模糊控制及神经网络理论
的发展, 模糊控制和神经网络控制[14−16] 在四旋翼

控制器设计中也有越来越多的应用. 实际上, 由于
四旋翼飞行器是一种四输入六输出的典型欠驱动系

统, 其控制器的设计拥有较大的难度. 通过增加虚拟
控制量、后推控制[17] 和滑模控[18] 可以使四旋翼飞

行器获得较好的控制性能, 同时, 通过调节自适应参
数或设计干扰观测器[19], 后推控制和滑模控制也使
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得四旋翼飞行器拥有较强的抗干扰能力. 然而, 现有
的多数控制策略很少考虑控制器设计过程中虚拟控

制信号的复杂性和可导性问题[20]. 文献 [21] 通过设
计滑模观测器, 对飞行器外部扰动进行观测补偿, 增
强了控制系统的鲁棒性, 但采用高阶滤波器的方法,
使得控制器参数选择较为苛刻和复杂. 文献 [22] 采
用控制滤波积分后推的方法设计控制器, 降低了后
推控制中虚拟信号求导的复杂性, 然而, 却未考虑外
界扰动对控制系统的影响. 文献 [23] 将四旋翼飞行
器系统分解为位置和姿态两个动态子系统, 采用后
推控制方法设计控制器, 实现四旋翼飞行器轨迹跟
踪控制, 同时, 该文在位置动态子系统中考虑了未知
空气动力学扰动, 并设计观测器对其进行估计, 对四
旋翼飞行器具有较好的控制效果, 然而, 该文并没有
考虑系统不确定性对系统的影响, 同时, 也未对后推
控制中虚拟控制量处理, 使得虚拟变量的求导过程
变得较为复杂. 文献 [24] 通过直接自适应控制和量
子逻辑, 针对四旋翼飞行器执行器失效, 设计控制策
略, 实现了四旋翼飞行器姿态控制, 该文通过采用改
进的模型参考自适应补偿控制器补偿执行器失效和

外部扰动, 进而保证四旋翼飞行器的姿态角跟踪参
考系统的输出状态, 同时, 量子逻辑的引入, 进一步
增加了该方法的控制精度, 然而, 本文只是对外部扰
动和执行器失效产生的不确定量的上界进行自适应

估计补偿. 文献 [25] 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, 然而, 对于外部扰动和模型不
确定性, 该文并没有做更多研究. 实际上, 同时处理
外部扰动和虚拟控制信号的复杂性及可导性问题是

比较困难的, 文献 [26] 针对一类非线性系统, 设计自
组织神经网络扰动观测器补偿不匹配扰动对系统的

影响, 同时, 针对虚拟控制信号的复杂性及可导性问
题, 该文献采用了动态面控制技术, 避免对虚拟控制
信号的直接求导, 具有较好的控制效果.

本文针对四旋翼飞行控制系统中虚拟控制信号

求导复杂的问题, 采用了动态面控制的方法, 实现四
旋翼飞行器跟踪控制设计的迭代解耦. 针对由未知
外界扰动和系统不确定性组成的集总非线性, 采用
模糊不确定观测器对其逼近. 不同于其他文章将四
旋翼飞行器系统分解为平移运动和旋转运动, 本文
将四旋翼飞行器分解为位置、姿态和角速率三个动

态子系统, 分别设计期望的虚拟控制器, 其优点在于
解决了四旋翼飞行器欠驱动约束的同时, 还降低了
控制器设计难度. 进而, 采用一阶低通滤波器的动态
面控制方法, 对虚拟控制信号进行滤波处理, 避免直
接求导, 同时保证控制信号的光滑性, 减少实际应用

中飞控的计算数据; 本文还全面考虑了由外部扰动
和系统不确定性组成的集总未知非线性, 设计模糊
不确定观测器对其进行逼近, 并对控制器进行补偿,
增强了控制器的鲁棒性, 相较于其他文章仅考虑外
部扰动或系统不确定性并对未知非线性做一系列假

设有一定的进步. 最终, 基于 Lyapunov 理论, 证明
了所得闭环控制系统的稳定性, 跟踪误差和其他系
统信号的有界性.

1 四旋翼飞行器动态模型

如图 1 所示, 本文研究的无人机是由固定在十
字型框架上的电机 (Q1, Q2, Q3, Q4) 驱动的四旋翼
无人机. 分别以飞行器起始点和飞行器几何中心为
原点定义惯性坐标系 Ea = (ex, ey, ez) 和机体坐标
系 Eb = (e1, e2, e3). 向量 (x, y, z) 和 (φ, θ, ψ) 分别
表示飞行器质点在惯性坐标系中的位置和在机体坐

标系中的姿态. 其中, φ 表示飞行器绕 e1 轴转动产

生的与水平面的夹角, 本文称之为横滚角, θ 表示飞

行器绕 e2 轴转动产生的与水平面的夹角, 称之为俯
仰角, ψ 表示飞行器绕机体 e3 轴转动产生的偏航角.
进而, 将四旋翼飞行器分解为位置, 姿态和角速率三
个动态子系统.

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:
{

η̇ηη11 = ηηη12

η̇ηη12 = fff1(ηηη12) + uuu1(ηηη2, τ) + ddd1(ηηη11, ηηη12, t)
(1)

其中, ηηη11 = [x, y, z]T 为飞行器的位置向量, ηηη12 =
[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 表示由外部扰动和系统不确定
性组成的集总未知非线性, 并且

fff1 (ηηη12) = − 1
m




Dxẋ
2

Dyẏ
2

Dz ż
2 + g


 (2)
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uuu1 (ηηη2, τ) =
τ

m




CφSθCψ + SφSψ

CφSθSψ − SφCψ

CφCθ


 (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, C∗ 和 S∗ 分别表示
余弦函数 cos(∗) 和正弦函数 sin(∗), ηηη2 = [φ, θ, ψ]T

为姿态向量, τ 为 4 个旋翼产生的总拉力.
姿态角动态子系统为

η̇ηη2 = ggg2(ηηη2)uuu2(ηηη3) + ddd2(ηηη2, t) (4)

其中, ddd2 = [d21, d22, d23]T 表示由外部扰动和系统不
确定性组成的集总未知非线性, 且

ggg2(ηηη2) =




1 SφTθ CφTθ

0 Cφ −Sφ

0 Sφ

Cθ

Cφ

Cθ


 (5)

uuu2(ηηη3) = ηηη3 (6)

其中, T∗ 表示正切函数 tan(∗), ηηη3 = [p, q, r]T 为角
速率向量.
角速率动态子系统表示为

η̇ηη3 = fff3(ηηη3) + ggg3uuu3 + ddd3(ηηη3, t) (7)

其中, ddd3 = [d31, d32, d33]T 表示由外部扰动和
系统不确定性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

fff3(ηηη3) =




Jy − Jz

Jx

qr

Jz − Jx

Jy

pr

Jx − Jy

Jz

pq




(8)

其中, uuu3 = [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 = [τ,uuuT

3 ]T.
作如下一般性假设:
假设 1. 期望轨迹 ηηη11d = [xd, yd, zd]T 和 ψd 是

连续可导的, 即其导数存在且有界.
本文控制目标为: 给定任意满足假设 1 的期望

轨迹 ηηη11d 和 ψd, 考虑具有外界扰动的四旋翼飞行器
系统, 结合动态面控制技术, 设计一种基于模糊观测
器的轨迹跟踪控制策略, 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 1. 本文考虑的系统不确定性是四旋翼飞行

器参数测量或解算过程中产生的不确定量, 其存在

将直接影响系统稳定性和控制器的性能, 本文对其
处理, 不仅与实际情况相符, 更进一步提高了控制器
的性能.

2 控制器设计

2.1 模糊逼近器

模糊系统由模糊器、模糊规则库、模糊推理机

和解模糊器 4 部分组成. 假设模糊系统由 N 条模糊

规则组成, 即:

Rulej : If x1 is F j
1 , · · · , xn is F j

n, then y is Bj

(9)

其中, xxx = [x1, x2, · · · , xn]T ∈ Rn 是模糊系统的

输入变量, y 是模糊系统的输出变量, F j
i (i =

1, 2, · · · , n, j = 1, 2, · · · , N) 是由隶属度函数
µF j

i
(xi) 确定的模糊集合. Bj 是 µBj (y) 确定的模

糊集合. 如果采用中心平均解模糊器, 乘积推理机和
单值解模糊器的方法, 则输出 y(xxx) 可以写为

y(xxx) =

N∑
j=1

yj

(
n∏

i=1

µF j
i
(xi)

)

N∑
j=1

(
n∏

i=1

µF j
i
(xi)

) =

ϑϑϑTξξξ(xxx) (10)

其中, ϑϑϑ = [ϑ1, · · · , ϑN ]T 是模糊规则后件, 由各个
模糊规则后件部分隶属度函数中心确定. ξξξ(xxx) =
[ξ1(xxx), · · · , ξN(xxx)]T 是模糊基函数定义如下:

ξj =

n∏
i=1

µF j
i
(xi)

N∑
j=1

n∏
i=1

µF j
i
(xi)

(11)

由万能逼近定理可得, 对于任意定义在一致紧
集 UUU ∈ Rn 上的连续函数 υ(xxx) 和任意 ε > 0, 运用
式 (10) 可得: supx∈UUU |υ(xxx)− y(xxx)| < ε 成立.

2.2 位置控制器设计

考虑期望轨迹 ηηη11d := [xd, yd, zd]T, 结合位置动
态子系统 (1), 定义如下误差向量:

eee11 = ηηη11 − ηηη11d (12)

eee12 = ηηη12 − η̄ηη12d (13)

yyy1 = η̄ηη12d − ηηη12d (14)



688 自 动 化 学 报 44卷

则有

ėee11 = eee12 + ηηη12d + yyy1 − η̇ηη11d (15)

ėee12 = fff1 + uuu1 + ddd1 − ˙̄ηηη12d (16)

ẏyy1 = ˙̄ηηη12d − η̇ηη12d (17)

其中, ηηη12d 表示所设计的虚拟控制输入定义如下:

ηηη12d = −kkk11eee11 + η̇ηη11d (18)

其中, kkk11 = diag{k111, k112, k113} > 0, 并且, η̄ηη12d

为 ηηη12d 通过以下一阶低通滤波器的滤波输出

τ1 ˙̄ηηη12d + η̄ηη12d = ηηη12d (19)

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:

uuu1 = −fff1 + ˙̄ηηη12d − kkk12eee12 − d̂dd1 (20)

其中, uuu1 := [u11, u12, u13], kkk12 = diag{k121,

k122, k123} > 0, 模糊未知非线性观测器 d̂dd1 为

d̂dd1(ωωω1|ϑ̂ϑϑ1) = ϑ̂ϑϑ
T

1 ξξξ1(ωωω1) (21)

模糊规则后件估计参数矩阵为

˙̂
ϑϑϑ1 = −r11ϑ̂ϑϑ1 + r12ξξξ1(ωωω1)(eee12 + εεε1)T (22)

其中, r11 > 0 和 r12 > 0 为设计参数, ωωω1 =
[ηηηT

11, ηηη
T
12]

T 为模糊系统的控制输入向量, 观测器误
差向量定义为

εεε1 = ηηη12 − υυυ1 (23)

其中

υ̇υυ1 =− r13υυυ1 + fff1(ηηη12) + uuu1 + d̂dd1(ωωω1|ϑ̂ϑϑ1)+

r13ηηη12 (24)

其中, r13 > 0 为设计参数.

2.3 姿态角控制器设计

结合式 (20) 和式 (3), 可得:




Cφd
Sθd

Cψd
+ Sφd

Sψd
=

m

τ
u11

Cφd
Sθd

Sψd
− Sφd

Cψd
=

m

τ
u12

Cφd
Cθd

=
m

τ
u13

(25)

其中, ψd 为给定偏航角轨迹, 进而可得:

τ = m|uuu1| (26)





φd = arcsin
(m

τ
(Sψd

u11 − Cψd
u12)

)

θd = arcsin
( m

τ
u11 − Sψd

Sφd

Cψd
Cφd

) (27)

令期望姿态角 ηηη2d = [φd, θd, ψd]T, 将其通过以
下一阶低通滤波器

τ2 ˙̄ηηη2d + η̄ηη2d = ηηη2d (28)

其中, η̄ηη2d 为期望信号 ηηη2d 的滤波输出, τ2 为滤波器

的滤波时间常数.
结合姿态角动态子系统 (4),定义如下误差向量:

eee2 = ηηη2 − η̄ηη2d (29)

yyy2 = η̄ηη2d − ηηη2d (30)

可得

ėee2 = ggg2uuu2 + ddd2 − ˙̄ηηη2d (31)

ẏyy2 = ˙̄ηηη2d − η̇ηη2d (32)

设计姿态角动态子系统的目标控制律如下:

uuu2 = ggg−1
2 (ηηη2)[ ˙̄ηηη2d − kkk2eee2 + yyy2 − d̂dd2] (33)

其中, kkk2 = diag{k21, k22, k23} > 0, 模糊未知非线性
观测器 d̂dd2 为

d̂dd2(ωωω2|ϑ̂ϑϑ2) = ϑ̂ϑϑ
T

2 ξξξ2(ωωω2) (34)

模糊规则后件估计参数矩阵为

˙̂
ϑϑϑ2 = −r21ϑ̂ϑϑ2 + r22ξξξ2(ωωω2)(eee2 + εεε2)T (35)

其中, r21 > 0 和 r22 > 0 为设计参数, ωωω2 =
[ηηηT

2 , η̇ηηT
2 ]T 为模糊系统的控制输入向量, 观测器误

差向量定义为

εεε2 = ηηη2 − υυυ2 (36)

其中

υ̇υυ2 =− r23υυυ2 + ggg2(ηηη2)uuu2 + d̂dd2(ωωω2|ϑ̂ϑϑ2)+

r23ηηη2 (37)

其中, r23 > 0 为设计参数.

2.4 角速率控制器设计

令期望角速率 ηηη3d := [pd, qd, rd]T = uuu2, 将其通
过以下一阶低通滤波器

τ3 ˙̄ηηη3d + η̄ηη3d = ηηη3d (38)

其中, η̄ηη3d 为参考轨迹 ηηη3d 的滤波输出, τ3 为滤波器

的滤波时间常数.
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结合角速率动态子系统 (7),定义如下误差向量:

eee3 = ηηη3 − η̄ηη3d (39)

yyy3 = η̄ηη3d − ηηη3d (40)

可得

ėee3 = fff3 + ggg3uuu3 + ddd3 − ˙̄ηηη3d (41)

ẏyy3 = ˙̄ηηη3d − η̇ηη3d (42)

设计角速率动态子系统的控制律如下:

uuu3 = ggg−1
3 [ ˙̄ηηη3d − f3f3f3(ηηη3)− kkk3eee3 + yyy3 − d̂dd3] (43)

其中, kkk3 = diag{k31, k32, k33} > 0, 模糊未知非线性
观测器 d̂dd3 为

d̂dd3(ωωω3|ϑ̂ϑϑ3) = ϑ̂ϑϑ
T

3 ξξξ3(ωωω3) (44)

模糊规则后件估计参数矩阵为

˙̂
ϑϑϑ3 = −r31ϑ̂ϑϑ3 + r32ξξξ3(ωωω3)(eee3 + εεε3)T (45)

其中, r31 > 0 和 r32 > 0 为设计参数, ωωω3 =
[ηηηT

3 , η̇ηηT
3 ]T 为模糊系统的控制输入向量, 观测器误

差向量定义为

εεε3 = ηηη3 − υυυ3 (46)

其中

υ̇υυ3 =− r33υυυ3 + fff3(ηηη3) + ggg3uuu3 + d̂dd3(ωωω3|ϑ̂ϑϑ3)+

r33ηηη3 (47)

其中, r33 > 0 为设计参数.
因此, 系统最终的控制律为

uuu :=

[
τ

uuu3

]
=

[
m|uuu1|

uuu3

]
(48)

其中, τ 和 uuu3 分别由式 (26) 和式 (43) 定义.
注 2. 本文通过设计期望的虚拟控制输入 uuu1,

最终解决了四旋翼飞行器系统欠驱动约束问题. 此
外, 本文将四旋翼飞行器分解为位置、姿态角和角速
率三个动态子系统, 并分别设计期望的虚拟控制律,
由于降低了子系统的阶数, 从而降低了虚拟控制信
号的复杂性. 进而, 为进一步降低对虚拟控制信号及
其导数的光滑性限制, 本文引入了一阶低通滤波器,
实现了虚拟控制信号的滤波处理, 用其滤波输出的
导数代替虚拟控制信号的导数, 不仅使虚拟控制信
号变得光滑, 而且还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, 仅仅在理论分析
时用到. 与现有方法[19−23] 相比, 本文的方法不仅降
低了控制器的设计难度, 而且还具有更为理想的控
制效果.

注 3. 针对未知外界扰动和系统不确定性组成
的集总未知非线性, 本文设计了模糊不确定观测器
对其估计补偿. 与传统的模糊扰动观测器仅仅对外
部扰动估计补偿不同, 本文设计的模糊不确定观测
器不仅能有效地补偿如风等外部扰动对四旋翼飞行

器的影响, 还可以对系统建模及姿态解算等产生的
系统不确定性进行估计补偿.

3 稳定性分析

定理 1. 考虑满足假设 1 的四旋翼飞行器
轨迹跟踪系统 (1)、(4)、(7), 虚拟控制信号 (20)
和 (33), 控制输入 (26)、(43)、(48), 模糊观测器
(21)、(34)、(44) 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.

证明. 结合式 (24)、 (37) 和 (47), 对式
(23)、(36) 和 (46) 求导, 可得:

ε̇εεi + ri3εεεi = dddi − d̂ddi(ωωωi|ϑ̂ϑϑi) (49)

其中, i = 1, 2, 3.
最优参数表示为

ϑϑϑ∗i = arg min
ϑ̂ϑϑi∈Mϑϑϑi

(
sup

ωωωi∈Mωωωi

|dddi − d̂ddi|
)

(50)

其中, Mϑϑϑi
和Mωωωi

分别为 ϑϑϑi 和 ωωωi 的约束集.
则集总未知非线性表示为

dddi = d̂ddi(ωωωi|ϑϑϑ∗i ) + ζζζi(ωωωi) (51)

其中, ζζζi(ωωωi) 是重构误差向量, 且 |ζζζi(ωωωi)| < ζ̄i, ζ̄i >

0. 令 ϑ̃ϑϑi = ϑϑϑ∗i − ϑ̂ϑϑi, 结合式 (49) 可得:

ε̇εεi + ri3εεεi = ϑ̃ϑϑ
T

i ξξξi(ωωωi) + ζζζi(ωωωi) (52)

考虑如下 Lyapunov 函数:

V =
1
2

[
eeeT

11eee11 + eeeT
12eee12 + eeeT

2 eee2 + eeeT
3 eee3+

3∑
i=1

(
yyyT

i yyyi + εεεT
i εεεi +

tr(ϑ̃ϑϑ
T

i ϑ̃ϑϑi)
ri2

)]
(53)

结合式 (15)、(16)、(31)、(41) 和 (52) 可得式
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(53) 对时间的导数为

V̇ =eeeT
11ėee11 + eeeT

12ėee12 + eeeT
2 ėee2 + eeeT

3 ėee3+
3∑

i=1

(
yyyT

i ẏyyi + εεεT
i ε̇εεi − tr(ϑ̃ϑϑ

T

i

˙̂
ϑϑϑi)

ri2

)
=

eeeT
11(eee12 + ηηη12d + yyy1 − η̇ηη11d) + eeeT

12(fff1+

uuu1 + ddd1 − ˙̄ηηη12d) + eeeT
2 (ggg2uuu2 + ddd2−

˙̄ηηη2d) + eeeT
3 (fff3 + ggg3uuu3 + ddd3 − ˙̄ηηη3d)+

3∑
i=1

[
yyyT

i ẏyyi + εεεT
i (ϑ̃ϑϑ

T

i ξξξi(ωωωi) + ζζζi(ωωωi)−

ri3εεεi)− tr(ϑ̃ϑϑ
T

i

˙̂
ϑϑϑi)

ri2

]
(54)

将式 (20)、(33) 和 (43) 代入式 (54) 得:

V̇ =− eeeT
11kkk11eee11 − eeeT

12kkk12eee12 − eeeT
2 kkk2eee2−

eeeT
3 kkk3eee3 + eeeT

11eee12 + eeeT
11yyy1 + eeeT

2 yyy2+

eeeT
3 yyy3 + eeeT

12(ddd1 − d̂dd1) + eeeT
2 (ddd2 − d̂dd2)+

eeeT
3 (ddd3 − d̂dd3) +

3∑
i=1

[
yyyT

i ẏyyi + εεεT
i (ϑ̃ϑϑ

T

i ξξξi(ωωωi)+

ζζζi(ωωωi)− ri3εεεi)− tr(ϑ̃ϑϑ
T

i

˙̂
ϑϑϑi)

ri2

]
(55)

由式 (21)、(34)、(44) 和式 (51) 可得:

dddi − d̂ddi = ϑ̃ϑϑ
T

i ξξξi(ωωωi) + ζζζi(ωωωi), i = 1, 2, 3 (56)

将式 (56) 代入式 (55) 可得:

V̇ =− eeeT
11kkk11eee11 − eeeT

12kkk12eee12 − eeeT
2 kkk2eee2−

eeeT
3 kkk3eee3 + eeeT

11eee12 + eeeT
11yyy1 + eeeT

2 yyy2+

eeeT
3 yyy3 + eee12(ϑ̃ϑϑ

T

1 ξξξ1(ωωω1) + ζζζ1(ωωω1))+

eee2(ϑ̃ϑϑ
T

2 ξξξ2(ωωω2) + ζζζ2(ωωω2)) + eee3(ϑ̃ϑϑ
T

3 ξξξ3(ωωω3)+

ζζζ3(ωωω3)) +
3∑

i=1

[
yyyT

i ẏyyi + εεεT
i (ϑ̃ϑϑ

T

i ξξξi(ωωωi)+

ζζζi(ωωωi)− ri3εεεi)− tr(ϑ̃ϑϑ
T

i

˙̂
ϑϑϑi)

ri2

]
=

− eeeT
11kkk11eee11 − eeeT

12kkk12eee12 − eeeT
2 kkk2eee2−

eeeT
3 kkk3eee3 −

3∑
i=1

(ri3εεε
T
i εεεi − yyyT

i ẏyyi) + eeeT
11eee12+

eeeT
11yyy1 + eeeT

2 yyy2 + eeeT
3 yyy3 + (eeeT

12 + εεεT
1 )ζζζ1(ωωω1)+

(eeeT
2 + εεεT

2 )ζζζ2(ωωω2) + (eeeT
3 + εεεT

3 )ζζζ3(ωωω3)+

(eeeT
12 + εεεT

1 )ϑ̃ϑϑ
T

1 ξξξ1(ωωω1) + (eeeT
2 + εεεT

2 )ϑ̃ϑϑ
T

2 ξξξ2(ωωω2)︸ ︷︷ ︸
m1

+

(eeeT
3 + εεεT

3 )ϑ̃ϑϑ
T

3 ξξξ3(ωωω3)−
3∑

i=1

(
tr(ϑ̃ϑϑ

T

i

˙̂
ϑϑϑi)

ri2

)

︸ ︷︷ ︸
m2

(57)

注意到以下等式成立:

m1+m2 =
3∑

j=1

[
ϑ̃ϑϑ

T

1j

(
(e12j + ε1j)ξξξ1(ωωω1)−

˙̂
ϑϑϑ1j

r12

)
+

ϑ̃ϑϑ
T

2j

(
(e2j + ε2j)ξξξ2(ωωω2)−

˙̂
ϑϑϑ2j

r22

)
+

ϑ̃ϑϑ
T

3j

(
(e3j + ε3j)ξξξ3(ωωω3)−

˙̂
ϑϑϑ3j

r32

)]
(58)

其中, eee12 = [e121, e122, e123]T, eee2 = [e21, e22, e23]T,

eee3 = [e31, e32, e33]T, εεεi = [εi1, εi2, εi3]T, ˙̂
ϑϑϑi =

[ ˙̂ϑϑϑi1,
˙̂
ϑϑϑi2,

˙̂
ϑϑϑi3], i = 1, 2, 3.

结合式 (22)、(35) 和 (45), 可得:




˙̂
ϑϑϑ1j = −r11ϑ̂ϑϑ1j + r12(e12j + ε1j)ξξξ1(ωωω1)
˙̂
ϑϑϑ2j = −r21ϑ̂ϑϑ2j + r22(e2j + ε2j)ξξξ2(ωωω2)
˙̂
ϑϑϑ3j = −r31ϑ̂ϑϑ3j + r32(e3j + ε3j)ξξξ3(ωωω3)

(59)

其中, j = 1, 2, 3.
将式 (59) 代入式 (58) 可得:

m1 + m2 =
3∑

i=1

3∑
j=1

(
ri1

ri2

ϑ̃ϑϑ
T

ijϑ̂ϑϑij

)
=

3∑
i=1

ri1

ri2

tr(ϑ̃ϑϑ
T

i ϑ̂ϑϑi) (60)

将式 (60) 代入式 (55), 可得:

V̇ =− eeeT
11kkk11eee11 − eeeT

12kkk12eee12 − eeeT
2 kkk2eee2−

eeeT
3 kkk3eee3 −

3∑
i=1

(ri3εεε
T
i εεεi − yyyT

i ẏyyi) + eeeT
11eee12+

eeeT
11yyy1 + eeeT

2 yyy2 + eeeT
3 yyy3 + (eeeT

12 + εεεT
1 )ζζζ1(ωωω1)+

(eeeT
2 + εεεT

2 )ζζζ2(ωωω2) + (eeeT
3 + εεεT

3 )ζζζ3(ωωω3)+
3∑

i=1

(
ri1

ri2

tr(ϑ̃ϑϑ
T

i ϑ̂ϑϑi)
)

(61)
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结合式 (17)、(19)、(28)、(32)、(38) 和 (42) 得:




ẏyy1 = −yyy1

τ1

− η̇ηη12d

ẏyy2 = −yyy2

τ2

− η̇ηη2d

ẏyy3 = −yyy3

τ3

− η̇ηη3d

(62)

并且, 由式 (18) 得:

η̇ηη12d = −kkk11ėee11 + η̈ηη11d (63)

因而可得: ∣∣∣∣ẏyy1 +
yyy1

τ1

∣∣∣∣ ≤z1(η̇ηη11, η̈ηη11d, η̇ηη11d) (64)

其中, |z1(·)| ≤ z̄1 为连续有界函数.
由式 (27) 得, φ̇d = ∂φd

∂τ
τ̇ + ∂φd

∂ψd
ψ̇d + ∂φd

∂u11
u̇11 +

∂φd

∂u12
u̇12, θ̇d = ∂θd

∂τ
τ̇ + ∂θd

∂ψd
ψ̇d + ∂θd

∂u11
u̇11 + ∂θd

∂φd
φ̇d, 因

此结合假设 1 可得:∣∣∣∣ẏyy2 +
yyy2

τ2

∣∣∣∣ ≤ z2(ηηη11, η̇ηη11, ¨̄ηηη12d, ηηη11d, η̇ηη11d, ˙̄ηηη12d,
˙̂
ddd1)

(65)

其中, z2(·) ≤ z̄2 为连续有界函数.
由式 (33) 得:

η̇ηη3d = ġgg−1
2 [ ˙̄ηηη2d − kkk2eee2 + yyy2 − d̂dd2]+

ggg−1
2 [¨̄ηηη2d − kkk2ėee2 + ẏyy2 − ˙̂

ddd2] (66)

结合式 (62) 第三个等式及上式得:
∣∣∣∣ẏyy3 +

yyy3

τ3

∣∣∣∣ ≤ z3(ηηη2, η̇ηη2, η̄ηη2d, ˙̄ηηη2d, ¨̄ηηη2d, ηηη2d, η̇ηη2d,
˙̂
ddd2)

(67)

其中, z3(·) ≤ z̄3 为连续有界函数.
由式 (64)、(65) 和 (67) 可得:





yyyT
1 ẏyy1 ≤ −yyyT

1 yyy1

τ1

+
yyyT

1 yyy1

2
+

z2
1

2

yyyT
2 ẏyy2 ≤ −yyyT

2 yyy2

τ2

+
yyyT

2 yyy2

2
+

z2
2

2

yyyT
3 ẏyy3 ≤ −yyyT

3 yyy3

τ3

+
yyyT

3 yyy3

2
+

z2
3

2

(68)

此外, 由 Young′s 不等式可得:
3∑

i=1

(
ri1

ri2

tr(ϑ̃ϑϑ
T

i ϑ̂ϑϑi)
)
≤

3∑
i=1

(
ri1

2ri2

tr(ϑϑϑ∗Ti ϑϑϑ∗i )−
ri1

2ri2

tr(ϑ̃ϑϑ
T

i ϑ̃ϑϑi)
)

(69)

将式 (68) 和 (69) 代入式 (61), 可得:

V̇ ≤− eeeT
11kkk11eee11 − eeeT

12kkk12eee12 − eeeT
2 kkk2eee2−

eeeT
3 kkk3eee3 −

3∑
i=1

(
ri1

2ri2

tr(ϑ̃ϑϑ
T

i ϑ̃ϑϑi) + ri3εεε
T
i εεεi

)
−

(
1
τ1

− 1
2

)
yyyT

1 yyy1 −
(

1
τ2

− 1
2

)
yyyT

2 yyy2−
(

1
τ3

− 1
2

)
yyyT

3 yyy3 + eeeT
11yyy1 + eeeT

2 yyy2 + eeeT
3 yyy3+

eeeT
11eee12 +

3∑
i=1

(
ri1

2ri2

tr(ϑϑϑ∗Ti ϑϑϑ∗i ) +
z2

i

2

)
+

(eee12 + εεεT
1 )ζζζ1(ωωω1) + (eeeT

2 + εεεT
2 )ζζζ2(ωωω2)+

(eeeT
3 + εεεT

3 )ζζζ3(ωωω3) ≤
− eeeT

11(kkk11 − III)eee11 − eeeT
12(kkk12 − III)eee12−

eeeT
2 (kkk2 − III)eee2 − eeeT

3 (kkk3 − III)eee3−
(

1
τ1

− 1
)

yyyT
1 yyy1 −

(
1
τ2

− 1
)

yyyT
2 yyy2−

(
1
τ3

− 1
)

yyyT
3 yyy3 −

3∑
i=1

[
ri1

2ri2

tr(ϑ̃ϑϑ
T

i ϑ̃ϑϑi)+

(
ri3 − 1

2

)
εεεT

i εεεi

]
+

3∑
i=1

(
ri1

2ri2

tr(ϑϑϑ∗Ti ϑϑϑ∗i )+

z2
i

2
+ ζζζT

i (ωωωi)ζζζi(ωωωi)
)

(70)

选取设计参数满足如下不等式:

kkk11 ≥ α + 2
2

III,kkk12 ≥ α + 2
2

III,kkk2 ≥ α + 2
2

III,

kkk3 ≥ α + 2
2

III,
1
τ1

≥ 1 +
α

2
,

1
τ2

≥ 1 +
α

2
,

1
τ3

≥ 1 +
α

2
, ri3 ≥ 1 + α

2
,
ri1

ri2

≥ α, i = 1, 2, 3

其中, α > 0 为任意常数.
则式 (70) 可整理为

V̇ ≤ −αV + C (71)

其中, C =
∑3

i=1

(
ri1
2ri2

tr(ϑϑϑ∗Ti ϑϑϑ∗i ) + z̄2
i

2
+ ζ̄2

i

)
, z̄i > 0

为 zi(·) 的上界.
结合式 (24) 和 (71), 可得:

0 ≤ V (t) ≤ V (0)e−αt +
(

1− e−αt

)
C

α
< ∞ (72)

显然, V (t) 是有界的. 并且, 结合式 (24), 可知轨
迹跟踪误差 eee11 和其他误差信号是一致最终有界的.
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实际上存在某一有限时间 T > 0, 使得:

V ≤ 2C

α
, ∀t ≥ T (73)

即:

|eee11|2 + |eee12|2 + |eee2|2 + |eee3|2+
3∑

i=1

(|yyyi|2 + |εεεi|2 +
3∑

j=1

(|ϑ̃ϑϑij|2)) ≤ 4C

α
(74)

相应地, 轨迹跟踪误差 eee11 是一致最终有界的, 即:

|eee11| ≤ 2

√
C

α
(75)

通过选择合适的参数, 使得误差上界 2
√

C
α
任意小.

同样地, 其他误差信号 eee12, eee2, eee3, yyyi,
εεεi, ϑ̃ϑϑij 均有界. 进而, 结合误差动态系统
(15)、(16)、(17)、(31)、(32)、(41)、(42),低通滤波动
态 (19)、(28)、(38)和外部扰动估计 (21)、(34)、(44)
及 (52) 可得系统信号 ėee11, ėee12, ẏyy1, ėee2, ẏyy2, ėee3, ẏyy3,
˙̄ηηη12d, ˙̄ηηη2d, ˙̄ηηη3d,

˙̂
ddd1,

˙̂
ddd2,

˙̂
ddd3, ε̇εεi 均有界. ¤

4 仿真研究

为验证所提出控制方法的有效性, 考虑具有外
部扰动的四旋翼飞行器, 其标称参数如表 1 所示.

此外, 考虑以下集总未知非线性:

dddi(t) = 3




sin t

cos t

sin t


 + 0.3ηηηi

其中, i = 1, 2, 3.

表 1 四旋翼飞行器主要参数

Table 1 The main parameters of the quadrotor

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 9.81m/s2

给定期望轨迹为




xd

yd

zd

ψd




=




−2 cos t

2 sin t

3 cos t sin t + 5
sin t




其中, 初值为: x(0) = 2, y(0) = −2, 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, 1, 1}, KKK12 =
diag{20, 20, 20}, KKK2 = diag{7, 7, 7}, KKK3 =
diag{1, 1, 1}, r11 = r21 = r31 = 2, r12 = r22 =
r32 = 100, r13 = r23 = r33 = 0.1.

空间轨迹跟踪效果如图 2 所示, 从图 2 中不难
看出, 本文所提出基于模糊观测器的四旋翼飞行器
动态面控制策略, 能够很好地跟踪期望轨迹. 为了
更好地说明本文提出控制算法的优越性, 本文在仿
真过程中加入本文提出的基于模糊观测器的动态面

控制策略与当前应用广泛的滑模控制策略的对比,
x, y, z 三个方向和偏航角 ψ 的轨迹跟踪仿真结果

如图 3 所示, 其中, FDSC 代表本文提出的控制策
略, SMC 代表滑模控制策略, 由仿真图可以看出,
在初始位置和参考起始点不同且参考轨迹随时间不

断变化的情况下, 在本文提出的控制策略下, 四旋
翼飞行器仍能够快速准确地跟踪参考轨迹, 其明显
能够比滑模控制更加迅速地使四旋翼飞行器到达

跟踪轨迹且拥有更高的精度. 图 4 给出了跟踪误差
的变化, 从图 4 中可以看出, 在本文提出的控制策
略下, 仿真开始 5 秒以后, x, y, z 三个方向的跟踪

图 2 空间轨迹跟踪

Fig. 2 Trajectory tracking
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图 3 x, y, z 和 ψ 给定和实际状态

Fig. 3 Desired and actual states x, y, z and ψ

图 4 跟踪误差

Fig. 4 The tracking errors

误差近乎为零, 偏航角的跟踪误差约在 2 秒以后
趋近零, 而在滑模控制策略下, 跟踪误差收敛速度
明显要慢很多, 且收敛精度更低, 由此可见, 所提
出的控制策略能够更好地跟踪参考轨迹, 同时, 由
图亦可看出, 在飞行器到达参考轨迹的过程中, 本
文提出的控制策略下的跟踪误差变化较为平缓, 并
未出现抖动等不利于飞行器平稳飞行的情形. 图 5
展示了仿真过程中控制输入的变化情况, 由于仿真
研究中给定的初值与飞行器起始点相距较远, 此外
还有外部扰动和系统不确定性的影响, 因此, 仿真
图中控制输入曲线在初始会有较大的波动, 当飞行
器到达参考轨迹后, 输入总拉力围绕飞行器重力不
断变化且均值接近重力, 其他三个控制力矩均在较

小范围内变化. 横滚角和俯仰角的变化如图 6 所
示, 由图 6 不难发现, 飞行器跟踪参考轨迹飞行
过程中, 姿态不断调整变化, 与四旋翼飞行器飞行
机理一致. 图 7 给出角速率的变化情况. 图 8 展
示了模糊观测器对施加在 x, y, z 三个方向和偏

图 5 控制输入

Fig. 5 Control inputs

图 6 横滚角 φ 和俯仰角 θ

Fig. 6 Roll and pitch angles, i.e., φ and θ

图 7 角速率 p, q 和 r

Fig. 7 Angular velocities p, q and r
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图 8 未知非线性

Fig. 8 Unknown nonlinearities

航角 ψ 上未知非线性的估计情况, 从图 8 中我们可
以看出, 虽然施加的未知非线性随时间不断变化, 但
观测器能很快并较精确地估计出其变化, 验证了所
设计模糊观测器的有效性和准确性, 从而使控制器
能及时准确地针对集总未知非线性给予控制输入补

偿, 增强控制器的鲁棒性. 由以上仿真结果可以看
出, 本文所提出的基于模糊观测器的四旋翼飞行器
动态面控制策略, 对四旋翼飞行器有很好的控制效
果.

5 结论

针对具有未知外界扰动和系统不确定性的四旋

翼飞行器, 本文提出了一种基于模糊不确定观测器
的动态面轨迹跟踪控制方法. 具体地, 将四旋翼飞行
器系统分解为位置、姿态和角速率三个动态子系统,
分别设计控制器, 采用多环控制的方法解决了四旋
翼飞行器欠驱动问题. 采用动态面控制方法, 设计一
阶低通滤波器, 避免对虚拟控制变量求导, 实现了迭
代设计的解耦. 进而, 采用模糊理论设计模糊不确定
观测器, 对由外部扰动和系统不确定性组成的集总
未知非线性估计并补偿, 增强了控制系统的鲁棒性.
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, 仿真研究验证了所提出的控制方法的
有效性和优越性.
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