
 

 

二自由度无人直升机的非线性自抗扰姿态控制
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摘    要   无人机高性能姿态控制的难题之一是无人机系统模型通常无法精确建立且受到复杂外部干扰的作用. 针对这一

难题, 本文提出了二自由度无人直升机姿态控制的非线性自抗扰控制设计方法. 该方法的主要思想是将系统内部的未建模

动态和外部干扰等不确定性因素作为 “总扰动”, 利用输入输出信息在线观测, 并在反馈控制环节对其进行补偿. 本文发展

了非线性扩张状态观测器与非线性反馈控制律用以提高控制品质. 本文严格证明了控制闭环系统的稳定性和收敛性, 并通

过数值仿真验证了理论结果的有效性. 数值结果显示当量测输出受噪音干扰时本文提出的方法优于线性自抗扰控制方法和

滑模控制方法.
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Nonlinear Active Disturbance Rejection Attitude Control of

Two-DOF Unmanned Helicopter
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Abstract   A major challenge of high-performance attitude control of unmanned aerial vehicle (UAV) is that the
mathematical models of UAVs are always not accurately built and they are often disturbed by external disturb-
ances. Taking up this challenge, in this paper we develope a nonlinear active disturbance rejection control (ADRC)
method for attitude control of two-degree-of-freedom unmanned helicopters. The key idea of this method is online
estimating the “total disturbance” which is composed by un-modeled system dynamics and external disturbance at
first, and then compensate it in the feedback control. In this paper, we develop a nonlinear extended state observer
and a nonlinear feedback controller to improve the control performance. The stability and convergence of the closed-
loop control systems are proved strictly. The effectiveness of the theoretical results are verified by simulations. The
numerical results show that, when the measured output is contaminated by random noise, the performance of the
controller proposed in this paper is better than the linear ADRC and sliding model control.
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由于无人机飞行器灵活性强、机动速度快、地

形适应能力强等特点, 它在国防、城市管理、农业、

地质、气象、电力、抢险救灾、视频拍摄等行业显现

出越来越重要的作用. 近年来随着动力系统、复合

材料、传感器等技术的进步, 无人机也得到了迅速

的发展, 针对无人机的控制技术也被广泛深入研

究[1−10]. 本文研究的是二自由度无人直升机的姿态

控制问题, 即通过控制俯仰和偏航两个方向角来控

制无人机的飞行姿态. 二自由度无人直升机的姿态

控制引起了学者与工程师的广泛关注, 产出了一批

优秀成果, 例如二自由度无人直升机姿态控制的自

适应动态规划控制方法[1], 反馈线性化控制[11], 神经

网络控制[12], 滑模控制方法[13−14] 等. 在实际飞行控

制中, 无人机系统存在着大量的不确定性因素, 已
有不少文献针对无人机控制中的不确定性因素展开

研究. 例如针对参数不确定性和外扰, 文献 [4]引入

了自适应反步技术. 文献 [5]将反步算法与惯性延

迟控制器相结合来处理时变不确定和外扰. 文献 [6]
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则利用超扭曲算法估计和补偿外部干扰, 相关的研

究还可见文献 [7−8]等.
上述控制方法在不同方面体现出了各自的优点

和特点, 但大部分方法或者处理复杂不确定性因素

的能力有限, 或者设计复杂实现难度高, 或者控制

器的设计需要利用系统的精确模型. 为进一步提升

二自由度无人直升机姿态控制的性能品质, 本文发

展了一个易于物理实现的高性能控制方法 — 基于

非线性扩张状态观测器的非线性自抗扰控制方法.
自抗扰控制 (Active disturbance rejection

control, ADRC)是 80年代末 90年代初韩京清研

究员提出的新型控制技术[15]. 自抗扰控制的主要思

想是利用扩张状态观测器 (Extended state observ-
er, ESO)在线观测并补偿不确定性因素. 近年来自

抗扰控制技术被广泛应用, 如陀螺仪控制[16], 流化

床燃烧控制[17], 引擎控制[18], 航空航天[19−22] 等. 自抗

扰控制理论方面也有丰富的研究成果. 线性自抗扰

控制的理论研究可参见文献 [23−29]等. 非线性自

抗扰控制的理论研究在专著[30] 有较为详细的论述.
对于系统中不确定性因素估计并补偿的研究还可参见文

献 [31−36]以及专著[37] 等. 关于更一般的随机干扰

系统的自抗扰控制研究可参见文献 [38−39].
一般来说 ESO的增益参数需根据控制精度的

需求和 “总扰动” 的变化快慢进行调整. 当 “总扰

动”变化较快时为精确估计系统的状态和 “总扰动”,
需要使用较大的增益, 而传统的单参数调整线性

ESO当增益较大时具有较大的超调且对系统输出

的量测噪音比较敏感. 研究表明, 基于非光滑 fal函
数构造的非线性扩张状态观测器 (fal-ESO)在保证

观测精度的同时具有较小的超调, 同时在系统量测

输出被随机噪音干扰时表现更好[15, 40]. 本文针对模

型建立不准确且受到外部干扰的二自由度无人直升

机高性能姿态控制难题, 提出了基于 fal-ESO的非

线性自抗扰控制设计方法. 首先利用非光滑 fal函
数构造非线性扩张状态观测器, 用于在线观测系统

的状态, 同时估计由系统内外不确定性因素构成的

“总扰动”, 然后设计基于 ESO的非线性输出反馈

控制器, 利用 “总扰动” 的观测值对其进行补偿. 本
文的主要创新之处在于同时在 ESO和反馈控制设

计中采用非线性的设计方法, 并严格证明了闭环控

制系统的稳定性和收敛性. 仿真结果显示本文提出

的非线性自抗扰控制具有更好的抗扰性能.
本文剩余内容安排如下: 第 1节是二自由度无

人直升机姿态控制的问题描述. 第 2节给出二自由

度无人直升机姿态控制的非线性自抗扰控制设计,
包括非线性扩张状态观测器设计和基于扩张状态观

测器的非线性不确定性因素补偿控制器设计, 同时

给出本文的主要理论结果. 第 3节是主要结果的理

论证明. 数值仿真在第 4节给出. 最后是全文总结

和展望. 

1    问题描述

本文的研究对象是二自由度无人直升机, 其简

化模型可由图 1来表示. 无人直升机的作用原理是

通过俯仰电机带动俯仰螺旋桨旋转产生推力, 从而

控制无人直升机绕俯仰轴旋转, 同时通过偏航电机

驱动偏航螺旋桨旋转来驱使无人直升机绕偏航轴

旋转.
  

Fp

lcm

Fy

j

q

 

图 1   二自由度无人直升机简化图

Fig. 1    Simplified diagram of two degree of freedom
unmanned helicopteropter

 

利用牛顿动力学定律和欧拉 — 拉格朗日方程,
二自由度无人直升机控制系统可用如下数学模型描

述[1, 14]:

θ̇(t) = ωθ(t)

φ̇(t) = ωφ(t)

ω̇θ(t) =
τppFp(t)

Ip +mhl2cm
− τpyFy(t)

Ip +mhl2cm
−

Dpωθ(t)

Ip +mhl2cm
+

mhg cos(θ(t))lcm
Ip +mhl2cm

+

mhω
2
φ(t) sin(θ(t))l2cm cos(θ(t))

Ip +mhl2cm
+

q1(θ(t), ωθ(t), φ(t), ωφ(t), d1(t))

ω̇φ(t) =
τypFp(t)

Iy +mhl2cm
− τyyFy(t)

Iy +mhl2cm
−

Dyωφ(t)

Iy +mhl2cm
+

2mhωφ(t) sin(θ(t))l2cm cos(θ(t))ωθ(t)

Iy +mhl2cm
+

q2(θ(t), ωθ(t), φ(t), ωφ(t), d2(t))
(1)

θ(t), φ(t) t

Fp(t) Fy(t)

这里  分别是  时刻的俯仰角和偏航角, 是
系统的量测输出.   和  分别是俯仰电机/螺
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ωθ(t) ωφ(t)

Ip Iy Dp

Dy τpp

τyy

τpy

τyp

mh

lcm g

d1(t) d2(t)

q1(·) q2(·)

Fp Fy θ, φ

θ∗, φ∗

旋桨和偏航电机/螺旋桨产生的推力, 是系统的控

制输入.    和   分别是俯仰和偏航角速度,
参数   和   分别为俯仰和偏航惯性系数.    和

 分别为俯仰和偏航阻尼摩擦系数,   表示俯仰

螺旋桨作用在俯仰轴上的力矩常数,   表示偏航

螺旋桨作用在偏航轴上的力矩常数,   表示偏航

螺旋桨作用在俯仰轴上的力矩常数,   表示俯仰

螺旋桨作用在偏航轴上的力矩常数,   为直升机

的总质量,   为轴心点和质心点之间的距离,   表

示重力加速度.   和  分别是俯仰和偏航方

向受到的随时间变化的外部干扰,   和  是俯

仰和偏航方向由系统未建模动态和外部干扰构成的

不确定性因素. 本文控制目的是设计非线性自抗扰

控制   和   使得系统的输出   跟踪到设定值

 . 由于系统 (1)中的参数通常不易精确获取且

存在非线性未建模动态和时变未知外部干扰的影

响, 基于模型的控制方法不易物理实现. 为提升二

自由度无人直升机姿态控制的性能品质, 本文发展

了易于物理实现的高性能非线性自抗扰控制方法.
x1 = θ− θ∗, x2 = θ̇, x3 = φ−φ∗, x4 = φ̇令   ,

B =

[
b11 b12

b21 b22

]
=


τpp
ITp

− τpy
ITp

[8pt]
τyp
ITy

− τyy
ITy


 u∗

1

u∗
2

 =

 b11 b12

b21 b22

 u1

u2

 (2)

Ip +mhl
2
cm = ITp Iy +mhl

2
cm = ITy Fp = u1

Fy = u2

其中  ,   ,   ,
 . 则{

ẋ1(t) = x2(t), ẋ2(t) = f1(x(t), d1(t)) + u∗
1(t)

ẋ3(t) = x4(t), ẋ4(t) = f2(x(t), d2(t)) + u∗
2(t)

(3)

f1(·) f2(·)其中  和  分别是俯仰和偏航方向除控制力

之外所受到的作用力, 即由系统内外不确定性因素

构成的总扰动:

f1(z(t), d1(t)) =

− Dpωθ(t)

Ip +mhl2cm
+

mhg cos(θ(t))lcm
Ip +mhl2cm

+

mhω
2
φ(t) sin(θ(t))l2cm cos(θ(t))

Ip +mhl2cm
+

q1(θ(t), ωθ(t), φ(t), ωφ(t), d1(t))

f2(z(t), d2(t)) =

− Dyωφ(t)

Iy +mhl2cm
+

2mhωφ(t) sin(θ(t))l2cm cos(θ(t))ωθ(t)

Iy +mhl2cm
+

q2(θ(t), ωθ(t), φ(t), ωφ(t), d2(t)) (4)

本文控制器的设计不需要系统的模型信息, 只
需假定系统函数满足如下非常弱的一个先验条件:

f1, f2 ∈ C([0,∞),R)
di(t) ∈ C([0,∞),R)

N > 0

假设  1. 函数    连续可微 ,
同时外部扰动    及其导数有界,
即存在   使得

sup
t∈[0,∞)

(|ḋi(t)|+ |di(t)|) ≤ N, i = 1, 2 (5)
 

2    控制器设计与主要结果

这一部分主要给出二自由度无人直升机姿态控

制的非线性自抗扰控制设计和主要理论结果. 本节

包括两个小节, 第 2.1节给出非线性扩张状态观测

器设计和基于扩张状态观测器的非线性不确定性

因素补偿控制设计. 第 2.2节给出本文的主要理论

结果. 

2.1    控制器设计

首先设计如下非线性扩张状态观测器通过系统

的输出误差在线估计系统的总扰动:

˙̂x1(t; r) = x̂2(t; r) +
k1
r
g1(r

2(x1(t)− x̂1(t; r)))

˙̂x2(t; r) = f̂1(t; r) + k2g2(r
2(x1(t)− x̂1(t; r)))+

u∗
1(t)

˙̂
f1(t; r) = rk3g3(r

2(x1(t)− x̂1(t; r)))

˙̂x3(t; r) = x̂4(t; r) +
k1
r
g1(r

2(x3(t)− x̂3(t; r)))

˙̂x4(t; r) = f̂2(t; r) + k2g2(r
2(x3(t)− x̂3(t; r)))+

u∗
2(t)

˙̂
f2(t; r) = rk3g3(r

2(x3(t)− x̂3(t; r)))
(6)

r > 0 x̂i(t; r) f̂j(t; r)

xi(t) fj(·) i = 1, 2, 3, 4 j = 1, 2 gi

这里  是增益参数,   ,    分别是对

 ,    的估计,    ,    ,    是如

下定义的非线性 fal函数[15, 40]:

gi(τ) = fal(τ, ηi, δ) =
τ

δ1−ηi
, |τ | ≤ δ

[τ ]ηi = |τ |ηisign(τ), |τ | > δ

(7)

sign(s) η1 = µ η2 = 2µ− 1

η3 = 3µ− 2 µ ∈ ( 23 , 1) δ = 1

k1 k2 k3 K

其中  是符号函数. 同时  ,     ,
 ,   . 为了方便讨论, 令  . 这

里  ,   ,    是使得下述矩阵  是Hurwitz的常数:

K =

 −k1 1 0

−k2 0 1

−k3 0 0

 (8)
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K ki >

0, i = 1, 2, 3 k1k2 − k3 > 0

容易验证矩阵  是 Hurwitz的充要条件是 

 , 且  .

r2(xj(t)− x̂j(t; r)) ≤ δ

r2(xj(t)− x̂j(t; r)) > δ

分段光滑的 fal函数 (7)是最初用于构造扩张

状态观测器的非线性函数[15]. 最近文献 [40]研究了

这类非线性扩张状态观测器的参数整定和收敛性问

题. 扩张状态观测器 (6)是一个切换的扩张状态观

测器, 即当      时, 该扩张状态

观测器是线性的, 当  时, 该扩

张状态观测器则为非线性的.
本文基于对 “总扰动” 的观测和补偿的非线性

输出反馈控制 —— 自抗扰控制构造如下:

u∗
1(t) = satM1(−[x1(t)]

µ1 − 2[x̂2(t; r)]
µ2−

f̂1(t; r))

u∗
2(t) = satM2

(−[x3(t)]
µ1 − 2[x̂4(t; r)]

µ2−

f̂2(t; r))

(9)

µ1 = 2µ− 1, µ2 = (2µ− 1)/µ, satMi(·)其中       是如下

定义的饱和函数

satMi
(τ) =

{
τ, |τ | ≤ Mi

Misign(τ), |τ | > Mi

(10)

Mi i = 1, 2  是依赖于初始状态上界的饱和参数,    ,
其选取方式由式 (17)给出. 由前述变量代换可得系

统控制输入 [
u1

u2

]
= B−1

[
u∗
1

u∗
2

]
(11)

f̂i(t; r) fi(·)
本文控制器设计的关键在于利用总扰动的观测

值  作为补偿项补偿总扰动  , 在镇定项中

采用了误差的非线性函数, 同时利用饱和函数做必

要的限幅.
Ṽ : R2 → R定义 Lyapunov函数  为

Ṽ (z) = (z1 z2)P (z1 z2)
T, z = (z1, z2)

T ∈ R2 (12)

P ATP + PA = −I

A

Vµ : R2 → R

其中  是 Lyapunov方程  的对称正

定矩阵解. 因为   是Hurwitz矩阵, 所以该 Lyapunov
方程存在唯一对称正定矩阵解. 令   为

Vµ(z) =

∫ ∞

0

1

tγ+1
(α ◦ Ṽ )(tz1, t

µz2)dt (13)

γ > 1 α ∈ C(R,R)其中  是常数,    是如下定义的分段

函数

α(τ) =



0, τ ∈ (−∞, 1)

1

2
(τ − 1)

2
, τ ∈ [1, 2)

1− 1

2
(τ − 3)

2
, τ ∈ [2, 3)

1, τ ∈ [3,+∞)

(14)

α(·) (−∞, 1]

[3,∞) α
′
(·)

(1, 3)

容易验证  是连续可微函数, 且在  上

恒等于 0, 在  中恒等于 1, 同时其导数  在

 中大于 0.

Mi βi

我们需要使用系统的初始状态的上界来选取饱

和参数  . 令   为系统初始值的一个上界, 即
βi ≥ |xi0|, i = 1, 2, 3, 4 (15)

xi0 = xi(0)这里  为系统的初始状态.
令

A = {ν ∈ R4|Vµ(ν1, ν2) + Vµ(ν3, ν4) < A+ 1}
ν = (ν1, ν2, ν3, ν4)

A = 1 + max
|ν1|≤β1,|ν2|≤β2

Vµ(ν1, ν2)+

max
|ν3|≤β3,|ν4|≤β4

Vµ(ν3, ν4) (16)

Mi i = 1, 2,选取饱和参数  ,    使得

M1 ≥ max
ν∈A,|d1|≤N

(|ν1|µ1 + 2|ν2|µ2 + |f1(ν, d1)|) + 1

M2 ≥ max
ν∈A,|d2|≤N

(|ν3|µ1 + 2|ν4|µ2 + |f2(ν, d2)|) + 1

(17)

A R4

可以证明 (13)中定义的 Lyapunov函数是径

向无界的正定函数, 因此上述定义的集合  为  
中的有界闭集 (紧集). 

2.2    主要结果

基于第 2.1 节中给出的非线性扩张状态观测

器, 系统 (2)在非线性反馈控制器 (9)作用下的闭

环系统为:

ẋ1(t) = x2(t)

ẋ2(t) = f1(x(t), d1(t)) + satM1(−[x1(t)]
µ1−

2[x̂2(t; r)]
µ2 − f̂1(t; r))

ẋ3(t) = x4(t)

ẋ4(t) = f2(x(t), d2(t)) + satM2
(−[x3(t)]

µ1−
2[x̂4(t; r)]

µ2 − f̂2(t; r))

˙̂x1(t; r) = x̂2(t; r) +
k1
r
g1(r

2(x1(t)− x̂1(t; r)))

˙̂x2(t; r) = f̂1(t; r) + k2g2(r
2(x1(t)− x̂1(t; r)))+

satM1
(−[x1(t)]

µ1 − 2[x̂2(t; r)]
µ2−

f̂1(t; r))

˙̂
f1(t; r) = rk3g3(r

2(x1(t)− x̂1(t; r)))

˙̂x3(t; r) = x̂4(t; r) +
k1
r
g1(r

2(x3(t)− x̂3(t; r)))

˙̂x4(t; r) = f̂2(t; r) + k2g2(r
2(x3(t)− x̂3(t; r)))+

satM2
(−[x3(t)]

µ1 − 2[x̂4(t; r)]
µ2−

f̂2(t; r))

˙̂
f2(t; r) = rk3g3(r

2(x3(t)− x̂3(t; r)))
(18)
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对于上述控制闭环系统, 我们有如下主要结果:
K

d1(t), d2(t) f1(·), f2(·)
µ∗ ∈ ( 23 , 1) r∗ > 0

µ ∈ (µ∗, 1) r > r∗

定理 1. 假设式 (8)中的矩阵  是 Hurwitz的,
外部干扰  和非线性函数    满足

假设 1, 则存在   以及  , 对任意的

 ,   , 以及任意给定的初始状态, 当
饱和参数的选取满足式 (17)时, 反馈控制闭环系

统 (18)的解满足

|xi(t)− x̂i(t; r)| ≤
Γ̃

r3
, t ∈ [T,∞), i = 1, 3

|xj(t)− x̂j(t; r)| ≤
Γ̃

r2
, t ∈ [T,∞), j = 2, 4

|fk(x(t), dk(t))− f̂k(t; r)| ≤
Γ̃

r
, t ∈ [T,∞)

k = 1, 2 (19)

同时

|xi(t)| ≤ Γ1

(
1

r

) 1
2µ−1

, t ∈ [T,∞), i = 1, 3

|xj(t)| ≤ Γ2

(
1

r

) µ
2µ−1

, t ∈ [T,∞), j = 2, 4 (20)

Γ̃ Γ1 Γ2 r T

r

这里  ,    和  是与    无关的常数,   是与初值

和  有关的一个常数.
r

σ

注 1. 增益参数  与容许/期望的误差范围, 设
计参数以及不确定性因素变化率的上界有关. 假设

输出与目标值之间的允许误差不超过  , 由

|xi(t)| ≤ Γ1

(
1

r

) 1
2µ−1

< σ, i = 1, 3

|xj(t)| ≤ Γ2

(
1

r

) µ
2µ−1

< σ, j = 2, 4 (21)

r可得增益参数  应满足

r > max{r∗1 , r∗2}, r∗1 =

(
Γ1

σ

)2µ−1

r∗2 =

(
Γ2

σ

) 2µ−1
µ

(22)

Γi

Γi Γi

注 2. 定理 1中的正数  主要依赖于系统总扰

动的变化快慢, 总扰动变得越快,   越大, 反之 

越小 (具体表达式见式 (49)). 当总扰动在设定值处

为常数时可实现误差系统的渐近稳定.

µ ∈ (
2

3
, 1) 2µ− 1 < µ < 1

1/(2µ− 1) > 1 µ/(2µ− 1) > 1 r

(1/r)1/(2µ−1) (1/r)µ/(2µ−1)

1/r

还需说明的是当   时   ,

  且   . 因此当  趋于无

穷大时   ,    收敛于 0, 且收

敛速度快于  收敛于 0的速度. 这意味着在相同

的增益参数下, 本文提出的非线性自抗扰控制的精

度高于线性自抗扰控制的精度. 

3    主要结果的证明

为证明本文主要结果, 需要定义如下向量场和

系统

Fµ(z) = (z2, −[z1]
µ1 − 2[z2]

µ2)T

ż(t) = Fµ(z(t)), z = (z1, z2)
T (23)

Fµ(·) µ− 1可以证明向量场   是  度加权齐次的. 关于

加权齐次函数向量场的定义和基本性质参见文献 [41].
关于式 (13) 中定义的 Lyapunov 函数和式

(23)中定义的向量场, 我们有如下结论:

Vµ(·) Fµ(·)
µ∗ ∈ (0, 1) µ ∈ (µ∗, 1) γ > 1

引理 1[42]. 若矩阵 (8)是 Hurwitz的, 对于上文

定义的 Lyapunov函数   和向量场  , 存在

 , 使得对任意的  ,   , 都有:
Vµ1)   是径向无界的正定函数;

LFµVµ LFµVµ(z) =
∂Vµ(z)

∂z1
·

z2 +
∂Vµ(z)

∂z2
· (−[z1]

µ1 − 2[z2]
µ2)

2)   是负定的, 这里 

 ;

Vµ γ {1, µ}
LFµVµ γ + µ− 1 {1, µ}
3)    是    度关于权数    的加权齐次函

数,    是   度关于权数   的加权

齐次函数.
|z1|, |z2| (z1, z2)

1, µ {1, µ}

Vµ(·)
∂Vµ(z)

∂z1

∂Vµ(z)

∂z2
γ−1

γ − µ {1, µ}

可以证明   是作为   的函数, 分别

是   度关于权数是    的加权齐次函数. 由

  的加权齐次性可得  ,   分别是  ,

  度关于权数是   的加权齐次函数.
关于不同度数相同权数的加权齐次函数我们有

如下引理:
V1(·) V2(·) R2

l1, l2

V1(·) z ∈ R2

引理 2[41]. 假设   和   都是  上的连续

函数, 并且分别是   度关于相同权数的加权齐

次函数, 并且   正定, 则对任意的  , 都有

c1(V1(z))
l2
l1 ≤ V2(z) ≤ c2(V1(z))

l2
l1 , (24)

c1=minz∈V −1
1 (1) V2(z) c2=maxz∈V −1

1 (1) V2(z)

V −1
1 (1) = {ν ∈ R2|V1(ν) = 1}

其中   ,   ,

   .
由引理 1和 2我们有

|z1| ≤ B1(Vµ(z))
1
γ , |z2| ≤ B2(Vµ(z))

µ
γ

LFµ
Vµ(z) ≤ −B0(Vµ(z))

γ+µ−1
γ∣∣∣∂Vµ(z)

∂z1

∣∣∣ ≤ B3(Vµ(z))
γ−1
γ

∣∣∣∂Vµ(z)

∂z2

∣∣∣ ≤ B4(Vµ(z))
γ−µ
γ (25)
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B0 > 0, Bi > 1, i = 1, 2, 3, 4.这里 

为证明系统输出收敛于其设定值, 我们需要扩

张状态观测器的收敛性. 由文献 [40]可得

µ∗ ∈ ( 23 , 1)

µ ∈ (µ∗, 1)

引理 3[40]. 如果假设 1成立, 则存在  ,

对任意的  , 以下结论成立:
supt∈[0, T ] |z(t)| < ∞, T > 0

t∗ ∈ (0, T ) r∗1 > 0 ∀ r > r∗1 , t ∈ [t∗, T ]

1) 若   ,  则对任意

的  , 存在  , 使得 

|xi(t)− x̂i(t; r)| ≤
Γ̃

r3
, i = 1, 3

|xj(t)− x̂j(t; r)| ≤
Γ̃

r2
, j = 2, 4

|fk(z(t), dk(t))− f̂k(t; r)| ≤
Γ̃

r
, k = 1, 2 (26)

supt∈[0, ∞) |z(t)| < ∞ t∗ > 0

r∗2 > 0 ∀ r > r∗2 , t ∈ [t∗,+∞),

2) 若  , 则对于任意的   ,

存在  , 使得  

|xi(t)− x̂i(t; r)| ≤
Γ̃

r3
, i = 1, 3

|xj(t)− x̂j(t; r)| ≤
Γ̃

r2
, j = 2, 4

|fk(z(t), dk(t))− f̂k(t; r)| ≤
Γ̃

r
, k = 1, 2 (27)

xi(t), x̂i(t; r), i = 1, 2, 3, 4

Γ̃ r

这里  分别是系统 (2)和扩

张状态观测器 (6)的状态,   是与  无关的常数.
因为当系统的状态有界时引理 3成立, 为使用

引理 3证明本文主要结果, 我们需要证明如下有界

性结论:
µ∗ ∈ ( 23 , 1) r∗ > 1

µ ∈ (µ∗, 1) r > r∗
引理 4. 存在  ,   , 使得对任意

的  ,   , 都有

{z(t)|t ∈ [0,∞)} ⊂ A (28)

z(t) = (x1(t), x2(t), x3(t), x4(t))
T

A
这里   是系统 (18)
的解,   是式 (16)中定义的紧集.

V̄µ : R4 → R
证明. 本引理的证明主要利用引理 3 的结论

(1)和反证法. 定义 Lyapunov函数 

V̄µ(ν) = Vµ(ν1, ν2) + Vµ(ν3, ν4)

ν = (ν1, ν2, ν3, ν4)
T (29)

V̄µ(·)容易证得   是径向无界的正定函数.

V̄µ(x(0)) ≤
A A r > 0

t1, t2 0 < t1 < t2

接下来我们用反证法证明引理 4. 假设引理 4
的结论不正确, 由于系统的初始状态满足 

 , 根据紧集   的定义, 对任意的  , 存在正数

 , 满足  , 使得

V̄µ(x(t1)) = A, V̄µ(z(t2)) = A+ 1 (30)

且

V̄µ(x(t)) ≤ A+ 1, t ∈ [0, t2]

A ≤ V̄µ(x(t)) ≤ A+ 1, t ∈ [t1, t2] (31)

V̄µ(·)
x(t) [0, t2]

µ∗
1 ∈ (0, 1) r∗1 > 0

µ ∈ [µ∗
1, 1) r > r∗1 t ∈ [t1, t2]

考虑到   是径向无界函数, 由式 (31)中的

第一个公式可知系统的状态   在    有界. 再

根据引理 3之式 (1)可知存在  ,   ,

使得对任意的  ,   ,   , 都有∣∣∣2[x̂i(t; r)]
µ2 − 2[xi(t)]

µ2

∣∣∣ ≤ min
{
σ,

1

2

}
, i = 2, 4

∣∣∣f̂j(t; r)− fj(x(t), dj(t))
∣∣∣ ≤ min

{
σ,

1

2

}
, j = 1, 2

(32)

σ = B0/(4B4) B0, B4

r > r∗1 t ∈ [t1, t2]

这里   , 正数   与式 (25) 中

的常数相同. 因此对任意的  ,   ,

| − [x1(t)]
µ1 − 2[x̂2(t; r)]

µ2 − f̂1(t; r)| ≤

max
x∈A,|d1|≤N

(|x1(t)|µ1 + 2|x2(t)|µ2+

|f1(x(t), d1(t))|) + |2[x̂2(t; r)]
µ2 − 2[x2(t)]

µ2 |+

|f̂1(t; r)− f1(x(t), d1(t))| ≤ M1 (33)

satMi(·) Mi t ∈
[t1, t2]

由饱和函数  以及  的定义, 对任意的  

 ,

satM1(−[x1(t)]
µ1 − 2[x̂2(t; r)]

µ2 − f̂1(t; r)) =

− [x1(t)]
µ1 − 2[x̂2(t; r)]

µ2 − f̂1(t; r) (34)

t ∈ [t1, t2]同理, 对任意的  ,

satM2(−[x3(t)]
µ1 − 2[x̂4(t; r)]

µ2 − f̂2(t; r)) =

− [x3(t)]
µ1 − 2[x̂4(t; r)]

µ2 − f̂2(t; r) (35)

t ∈ [t1, t2]因此对于任意的  , 我们有:

ẋ1(t) = x2(t)

ẋ2(t) = f1(x(t), d1(t))− [x1(t)]
µ1−

2[x̂2(t; r)]
µ2 − f̂1(t; r)−

2[x2(t)]
µ2 + 2[x2(t)]

µ2

ẋ3(t) = x4(t)

ẋ4(t) = f2(x(t), d2(t))− [x3(t)]
µ1−

2[x̂4(t; r)]
µ2 − f̂2(t; r)−

2[x4(t)]
µ2 + 2[x4(t)]

µ2

(36)

V̄µ

t ∈ [t1, t2] (|z1|+ |z2|)θ ≤ |z1|θ + |z2|θ ≤ 2

(|z1|+ |z2|)θ

计算 Lyapunov函数  沿系统 (36)关于时间

 的导数, 由  

 以及上述结论可得

1956 自       动       化       学       报 47 卷



dV̄µ(x(t))

dt
|(36) =

dVµ(x1(t), x2(t))

dt
+

dVµ(x3(t), x4(t))

dt
=

LFµ
Vµ(x1(t), x2(t)) +

∂Vµ(x1(t), x2(t))

∂x2(t)
·

(f1(x(t), d1(t))− f̂1(t; r) + 2[x2(t)]
µ2−

2[x̂2(t; r)]
µ2) + LFµVµ(x3(t), x4(t))+

∂Vµ(x3(t), x4(t))

∂x4(t)
· (f2(x(t), d2(t))−

f̂2(t; r) + 2[x4(t)]
µ2 − 2[x̂4(t; r)]

µ2) ≤

−B0(Vµ(x1(t), x2(t)))
γ+µ−1

γ −

B0(Vµ(x3(t), x4(t)))
γ+µ−1

γ +

2σB4(Vµ(x1(t), x2(t)))
γ−µ
γ +

2σB4(Vµ(x3(t), x4(t)))
γ−µ
γ ≤

−B0(V̄µ(x(t)))
γ+µ−1

γ +

4σB4(V̄µ(x(t)))
γ−µ
γ (37)

µ ∈ (µ∗
1, 1)

γ + µ− 1

γ
≥ γ − µ

γ
对于任意的  , 有   , 因此

dV̄µ(x(t))

dt
≤ −(B0 − 4σB4)(V̄µ(x(t)))

γ+µ−1
γ ≤ 0

(38)

t ∈ [t1, t2] V̄µ(x(t)) t这意味着当   时,    随    的增加而

单调减少. 这与式 (30)矛盾. 故引理 4成立.
接下来我们利用引理 3和引理 4证明本文的主

要结果.
µ∗
1 ∈ (0, 1)

r∗1 > 0 µ ∈ [µ∗
1, 1) r > r∗1 t ∈ [0,∞)

x(t) ∈ A µ∗
2 ∈ ( 23 , 1)

r∗2 > max{1, r∗1} µ ∈ (µ∗
2, 1) r > r∗2

t ∈ [0,∞)

定理  1 的证明 .  由引理 4 ,  存在   ,
  使得对任意的  ,   ,   ,

都有  . 由引理 3之式 (2), 存在  ,

 , 使得对任意的  ,   ,
 , 都有

|x̂j(t; r)− xj(t)| ≤
Γ̃

r2

|2[x̂j(t; r)]
µ2 − 2[xj(t)]

µ2 ≤ 1

2
, j = 2, 4

|fk(x(t), dk(t))− f̂k(t; r)| ≤ min

{
1

2
,
Γ̃

r

}
, k = 1, 2

(39)

t ∈ [0,∞)类似于式 (34)和 (35)的证明可得对任意  ,

satM1(−[x1(t)]
µ1 − 2[x̂2(t; r)]

µ2 − f̂1(t; r)) =

− [x1(t)]
µ1 − 2[x̂2(t; r)]

µ2 − f̂1(t; r) (40)

t ∈ (0,∞)因此对于任意的  , 都有:


ẋ1(t) = x2(t),

ẋ2(t) = f1(x(t), d1(t))− [x1(t)]
µ1−

2[x̂2(t; r)]
µ2 − f̂1(t; r)−

2[x2(t)]
µ2 + 2[x2(t)]

µ2

(41)

Vµ(x1(t), x2(t))

t |[z1]µ2 − [z2]
µ2 | ≤ 2|z1 − z2|µ2

计算 Lyapunov函数  沿系统 (41)关
于时间  的导数, 且由 

可得:

dVµ(x1(t), x2(t))

dt
|(41) =

LFµVµ(x1(t), x2(t)) +
∂Vµ(x1(t), x2(t))

∂x2(t)
·

(2[x2(t)]
µ2 − 2[x̂2(t; r)]

µ2+

f1(x(t), d1(t))− f̂1(t; r)) ≤

−B0(Vµ(x1(t), x2(t)))
γ+µ−1

γ +

(Γ̃ + 4Γ̃µ2)B4

r
(Vµ(x1(t), x2(t)))

γ−µ
γ (42)

由式 (42)可知, 当

Vµ(x1(t), x2(t)) >

(
(Γ̃ + 4Γ̃µ2)B4

B0r

) γ
2µ−1

(43)

有

dVµ(x1(t), x2(t))

dt

∣∣∣∣
(41)

< 0 (44)

即当

Vµ(x1(t), x2(t)) >

(
(Γ̃ + 4Γ̃µ2)B4

B0r

) γ
2µ−1

(45)

Vµ(x1(t), x2(t)) t

t∗1 > 0 t > t∗1

  随时间  的增大而严格单调递减. 因
此存在  , 使得对任意的  ,

Vµ(x1(t), x2(t)) ≤

(
(Γ̃ + 4Γ̃µ2)B4

B0r

) γ
2µ−1

, ∀ t > t∗1

(46)

|z1| ≤ B1(Vµ(z))
1
γ |z2| ≤

B2(Vµ(z))
µ
γ

这与结论 (25) 中的      和    

 相结合可以推出

|x1(t)| ≤ Γ1

(
1

r

) 1
2µ−1

, |x2(t)| ≤ Γ2

(
1

r

) µ
2µ−1

(47)

同理可得

|x3(t)| ≤ Γ1

(
1

r

) 1
2µ−1

, |x4(t)| ≤ Γ2

(
1

r

) µ
2µ−1

(48)

Γ1 Γ2 r这里  ,    是与  无关的常数:
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Γ1 = B1

(
(Γ̃ + 4Γ̃µ2)B4

B0

) 1
2µ−1

Γ2 = B2

(
(Γ̃ + 4Γ̃µ2)B4

B0

) µ
2µ−1

(49)

 

4    数值仿真

本节利用仿真来验证本文设计方法的有效性和

优越性. 在仿真中我们将本文提出的设计方法和滑

模控制[9] 以及已有自抗扰控制进行对比. 自抗扰控

制方法的改进有很多, 扩张状态观测器也有很多新

的设计方法, 如文献 [26, 43−44]等, 其中[43] 中有关

于时变增益的扩张状态观测器设计, 即扩张状态观

测器中增益参是随时间变化的函数. 我们将对线性

自抗扰控制, 具有时变参数的自抗扰控制和本文提

出的非线性自抗扰控制三种自抗扰控制方法和滑模

控制进行仿真对比.
在仿真中, 俯仰角和偏航角目标值均设置为分

段函数

m(t) =


− 1rad, 0 ≤ t < 30

1rad, 30 ≤ t ≤ 60

− 1rad, 60 ≤ t < 90

1rad, 90 ≤ t ≤ 120

(50)

q1(·) q2(·)选取函数  ,   为:

q1(t) = sin(2t), q2(t) = e−t sin(t+ π/4) (51)

根据文献 [9], 非奇异终端超扭滑模控制 (Nonsin-
gular terminal super twisted sliding mode control,
NSTST-SMC)控制器设计为

s = ϵ̇+ β1ϵ+ β2e−λtϵ−2α,

u = −β1ϵ̇− β2[−e−λtϵ−2α(λ+ 2αϵ̇)]−

α1|s|
1
2 sign(s)− α2

∫ t

0

sign(s)dτ, (52)

ϵ = (ϵ1, ϵ3)
T, ϵi(t) = xi(t)− xid(t), i = 1, 3.这里       

α1 = 3 α2 = 4.5

β1 = 0.25 β2 = 0.5 λ = 0.35 α = 0.5

在仿真中, NSTST-SMC控制器中的参数也按照文

献中的设定值, 具体数值选取为:   ,   ,
 ,   ,   ,   .

gi(τ) hi(τ) = τ

所谓线性自抗扰控制是指在扩张状态观测器

(6) 中将非线性函数   用恒等函数   来

替换, 同时采用如下的线性不确定性因素补偿控制:

u∗
1(t) = satM1(−x1(t)− 2x̂2(t; r)− f̂1(t; r))

u∗
2(t) = satM2(−x3(t)− 2x̂4(t; r)− f̂2(t; r)) (53)

具有时变参数的自抗扰控制即将线性自抗扰控

制中扩张状态观测器的增益参数替换为时变函数,

e0.6t

r = 60

k1 = k2 = 3, k3 = 1

M1 = M2 = 10

gi(·) ηi

η1 = 0.7, η2 = 0.4, η3 = 0.1

这里取该时变函数为  . 在线性与非线性扩张状

态观测器中选取相同的增益参数   以及相同

的设计参数      . 在线性与非线性

自抗扰控制中的饱和参数均为   . 非
线性扩张状态观测器中函数  中参数   分别选

取为         .

h

对于上述不同的控制方法, 采用 Euler折线法,
选取积分步长  为 0.001, 系统初值为 (1, 1), 分别

选取三组系统参数如表 1所示进行仿真.

  
表 1    三组系统参数

Table 1    Three sets of system parameters

参数 I II III

τpp (Nm/V) 0.204 2.04 20.4

τpy (Nm/V) 0.0068 0.068 0.68

τyy (Nm/V) 0.072 0.72 7.2

τyp (Nm/V) 0.0219 0.219 2.19

Dp (N/V ) 0.8 8 80

Dy (N/V ) 0.318 3.18 31.8

Ip (kg · m3) 0.0384 0.384 3.84

Iy (kg · m3) 0.0432 0.432 4.32

m (kg) 1.3872 13.872 138.72

l (m) 0.186 1.86 18.6

g (m/s−2) 9.81 9.81 9.81

 

图 2是第 I组参数输出不受量测噪声污染时四

种控制方法的仿真结果. 图 2 (a)中的曲线分别表

示期望值 (Reference), NSTST-SMC控制驱动下的

俯仰角输出, 线性自抗扰控制 (Linear active dis-

turbance rejection control, linear ADRC)驱动下

的俯仰角输出 (Linear-ADRC), 具有时变增益的自

抗扰控制 (Time-varying-gain active disturbance

rejection control, TVG ADRC) 驱动下的俯仰角输

出, 以及非线性自抗扰控制 (Nonlinear active dis-

turbance rejection control, nonlinear ADRC)驱动

下的俯仰角输出. 图 2 (b)中的曲线分别表示期望

值 (Reference), NSTST-SMC控制器驱动下的偏航

角输出, 线性自抗扰控制器驱动下的偏航角输出,

具有时变增益的自抗扰控制器驱动下的偏航角输

出, 以及非线性自抗扰控制器驱动下的偏航角输出.
从图 2 (a)可看出在第 I组参数无噪声污染情

况下四种方法均能驱使系统输出跟踪到目标值. 对
比发现非奇异终端超扭滑模控制 (NSTST-SMC)
方法较之于三类自抗扰控制在每个阶段跟踪目标值

的响应时间要长. 线性自抗扰控制和具有时变增益

的自抗扰控制驱动的俯仰角输出有一些超调, 而非
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线性自抗扰控制驱动下几乎没有超调. 图 2 (b)所
示偏航角的跟踪仿真结果类似于俯仰角的跟踪.

图 3是对系统输出遭受量测噪声污染时的仿真

结果, 我们加入了 0.0001倍的高斯噪声, 高斯噪声

由 MATLAB命令 “randn” 生成. 由图 3可看出,
较小的噪声对四种不同控制方法几乎没有影响.

图 4和图 5分别是在第 II组参数下当系统输

出不受量测噪声污染和输出受同等强度 (0.1倍的

高斯噪声)的量测噪声污染时四种方法的仿真结果,
图 6和图 7分别是第 III组参数在输出不受量测噪

声污染和输出受同等强度 (0.1倍的高斯噪声)的量

测噪声污染下四种方法的仿真结果. 由图 4−7可见,
当噪音加强时线性自抗扰控制、具有时变增益的自

抗扰控制与非奇异终端超扭滑模控制发散或者出现

较大波动, 而本文提出的非线性自抗扰控制仍然有

较好的控制效果. 

5    结论

本文研究了二自由度无人直升机受内外不确定

性因素作用下的高性能飞行姿态控制问题. 为提高

控制系统的抗干扰能力, 提出了非线性自抗扰姿态

控制设计方法, 并证明了闭环控制系统的稳定性和

收敛性, 从理论上保证了该控制方法的有效性. 仿
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图 2    第 I组参数下不受噪声污染时的数值结果

Fig. 2    Numerical results without noise pollution
under parameters group I
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图 3    第 I组参数下受噪声污染时的数值结果

Fig. 3    Numerical results with noise pollution
under parameters group I
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图 4    第 II组参数下不受噪声污染时的数值结果

Fig. 4    Numerical results without noise pollution
under parameters group II
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真结果显示本文提出的非线性自抗扰控制具有更好

的性能品质. 在今后的研究中我们将本文的方法拓

展到多旋翼无人机以及无人机编队等更复杂对象的

高性能控制, 同时将自抗扰控制方法与其他优化控

制方法相结合, 发展复杂受控对象的新型高性能控

制方法.
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图 5    第 II组参数下受噪声污染时的数值结果

Fig. 5    Numerical results with noise pollution
under parameters group II
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图 6    第 III组参数下不受噪声污染时的数值结果

Fig. 6    Numerical results without noise pollution
under parameters group III
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图 7    第 III组参数下受噪声污染时的数值结果

Fig. 7    Numerical results with noise pollution
under parameters group III
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