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基于固定时间扰动观测器的四旋翼

无人机轨迹跟踪控制

张爱华１，苏梓楠２，刘小旭３
（１．渤海大学 创新创业学院，辽宁 锦州　１２１０１３；
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３．深圳技术大学 中德智能制造学院，广东 深圳　５１８１１８）

摘要：针对六自由度小型四旋翼无人机在轨迹跟踪控制过程中，单一控制器构成的控制系统存在外部未知干扰，系统的鲁棒

性以及轨迹跟踪精度容易产生较大的波动问题，该文章提出了一种基于固定时间扰动观测器的全闭环控制方案，即针对位置与姿

态的双闭环控制；首先利用固定时间理论设计了两个扰动观测器，在固定时间内对扰动做出估计并进行补偿；在此观测器对扰动

值的精确估计基础之上，设计了两个具有扰动补偿能力的非线性跟踪控制器；李雅普诺夫稳定性理论证明了所述方法的有效性；

仿真实验中，为对比所述控制方法的有效性，同时采用传统单一控制器构成的无人机控制系统进行对比分析；在无人机质量为犿

＝１．４４ｋｇ、环境重力加速度为ｇ＝９．８ｍ／ｓ
２ 以及其他模型参数一致的前提下，进行大量的仿真实验验证了所提出的基于固定时间

扰动观测器的扰动补偿控制系统，能够保证小型四旋翼无人机六自由度受到复杂外部干扰时准确估计出外部干扰值，并实现无人

机进行高精度轨迹跟踪控制，且轨迹跟踪精度与抗扰性能皆优于传统单一控制器构成的无人机控制系统。

关键词：四旋翼无人机；固定时间观测器；轨迹跟踪控制；扰动补偿；反步控制器
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０　引言

在过去的几十年里，无人驾驶飞行器系统 （ＵＡＳ）凭

借其独特的优势和研究价值，在自动控制系统领域中得到

了越来越多的学者重视。四旋翼是一种小型无人驾驶飞行

器，配备有４个螺旋桨，可以进行垂直起降与６个自由度放

心度的运动［１］。四旋翼无人机因其具有机动性强、操作方

便、较强的隐蔽性、复杂环境中的稳定性等特点，在商业

和军事领域中得到广泛应用。近年来，四旋翼无人机已广

泛应用于航空摄影、电力检查、包裹运输、农业植物保护、

军事侦察、地理勘探、搜救等诸多领域［２４］。因此，工业界

针对四旋翼进行设计的控制算法数量也在与日俱增，以满

足不同任务下无人机的设计要求［５］。

为了使四旋翼无人机更具灵活性同时能更好地完成任

务，目前大部分无人机都具有６个自由度 （ＤＯＦ），即包括

３个平移自由度与３个旋转自由度
［６］。由于四旋翼无人机的

应用场景大多为室外区域，甚至为一些较为复杂恶劣的环

境，因此，无人机的抗扰性能成为了其控制的首要关注点，

如何针对复杂外部干扰进行补偿是使得无人机稳定的关键

因素之一；同时，其作为一个典型的非线性欠驱动高耦合

控制系统，近年来越来越多的学者提出了跟踪和控制四旋

翼无人机在复杂干扰情况下的新方法理论［７］。

首先，最经典的研究方向为线性控制方法。其中，ＰＩＤ

控制器［８１１］由于简单易用且稳定的控制结构而得到广泛使

用。在Ｗａｎｇ等人的工作中
［８］，针对动态未知数字ＰＩＤ控制

系统的容错问题设计了具有容错补偿功能的闭环控制系统。

在Ｊａｖｉｅｒ等人的工作中
［９］，在四旋翼无人机位置和姿态增益

不确定的前提下，提出了新的ＰＩＤ控制算法，特别是在执

行器故障的情况下，取得了较好的控制效果。同时，针对

四旋翼无人机高速控制器缺乏精确的动态模型问题，Ｈｏｆｆ

ｍａｎｎ等人
［１０］提出了基于ＰＩＤ控制的新型四旋翼无人机架

构。文献 ［１１］设计了一种基于ＰＩＤ控制的新型固定间距

无人机，结合了直升机和四旋翼的结构特点设计了一种新

型的三角四旋翼无人机结构。此外，线性二次调节器

（ＬＱＲ）技术
［１２１３］也已应用于无人机以实现相应的飞行控制

任务。为了获得处于悬停状态的四旋翼无人机的最佳反馈

增益，Ｄｈｅｗ等人
［１２］设计了基于ＬＱＲ方法的新型四旋翼控

制方法，取得了良好的效果。在 Ｗｕ等人的工作中
［１３］，在

传统ＬＱＲ控制器的基础上，提出了基于神经网络ＡＲＸ模

型集的改进ＬＱＲ控制器，实现了增益调度功能，更好地控

制四旋翼无人机。

通过比较上述经典的线性控制方法，我们不难发现，

线性控制方法以其出现较早、控制结构简单、易于实现等

特点广泛应用于诸如对新无人机结构的测试、与新控制算

法的结合当中，但是其自身难以应用于复杂控制场景，对

存在较强干扰的非线性系统来说鲁棒性提升较小。随着学

者们的不断研究，现代控制方法近几十年来得到了广泛的

发展。越来越多的现代控制方法应用于四轴无人机，以完

成基于复杂非线性系统的各种高精度任务，在高精度跟踪

控制中获得了广泛的应用。例如，滑模技术［１４１６］，自适应

控制技术［１７１８］，模型预测技术 （ＭＰＣ）
［１９２０］，输出反馈控

制［２１２２］，模糊逻辑技术［２３］，神经网络［２４２５］，鲁棒控制［２６］

等。在文献 ［１４］的工作中，针对四旋翼的４个电机的鲁

棒控制问题，提出了基于有限时间滑模观测器的跟踪控制

策略。在Ｚｈａｏ等人的工作中
［１５］，在内环控制中使用滑模

技术设计控制器用于外环控制，解决了欠驱动四旋翼无人

机系统的渐进式跟踪控制问题。针对四旋翼无人机物理结

构老化问题，Ｌｉｕ等人的研究
［１６］中提出了一种将自适应和

滑模技术相结合的姿态容错控制方法。在Ｃｈｅｎ等人的研

究［１７］中，通过采用基于预测的自适应优化控制方法，解决

了单机逻辑失控的情况，使无人机能够获得更好的性能。

针对四旋翼无人机在强扰动下的有限时间姿态控制问题，

文献 ［１８］提出了基于二阶多变量系统自适应有限时间控

制算法。在Ｔｏｒｒｅｎｔｅ等人的研究
［１９］中，通过将 ＭＰＣ引入

四旋翼控制器的设计，并采用全新动态建模方法，四旋翼

可以实现高精度轨迹跟踪。针对强风噪声下无人机跟踪精

度低的问题，Ａｌｅｘｉｓ等人
［２０］设计了一种新型的切换模型预

测控制器。在Ｄｉｅｒｋｓ等人的研究
［２１］中，引入一种以神经网

络技术为基础的优化输出反馈控制方法，解决四旋翼无人

机的控制问题。在Ｓｈａｏ等人的研究
［２２］中，将与动态表面

控制相结合的神经网络理念引入传统的基于反馈控制的四

旋翼控制算法中，从而提高了控制精度，进一步降低了成

本。在 Ｈａｎ等人所提出的一种新型的四旋翼控制方法
［２３］

中，将模糊回声状态网引入四旋翼控制器的设计中，以更

好地提高控制能力。文献 ［２４］通过引入神经网络来进一

步优化无人机飞行控制问题。文献 ［２５］进一步证明神经

网络可用于基于四旋翼的脉冲估计器的系数训练当中。为

了解决多输入多输出系统中存在的不连续非线性随机泊松

扰动时的轨迹跟踪问题，文献 ［２６］提出了一种新的鲁棒

控制算法。

上述非线性控制方法在解决了高精度跟踪控制问题的

同时也增加了计算的复杂度，对于非线性系统的控制器设

计来说，反步法 （ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ）是一个比较易于实现且非

常有效地控制方法［２７２８］。Ｚｈｏｕ等人的研究
［２７］中，提出基于

经典反步法的积分反步法，并比较了该方法与经典反步法，

有效地说明了反步法在非线性控制中的优越性。同时为了

解决反步法实际应用中的维度爆炸问题，Ｓｈａｏ等人的研究

工作［２８］提出在传统反步法的基础上应用动态表面控制技术

用于轨道跟踪和姿态稳定。

虽然基于现有的各种控制方法，四旋翼无人机可以达

到良好的轨迹跟踪精度，但仍存在一些问题，例如针对在

复杂干扰下的传统反步法的跟踪精度不高等问题。同时，

常规扰动观测器在收敛时间上存在一定的不确定性。基于
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以上存在的问题，本文提出了一种基于固定时间理论的扰

动观测器，旨在使系统能够快速响应外界复杂干扰的变化

情况，同时在系统中引入基于传统反步法的反馈补偿控制

器，以提高复杂外部扰动作用下的轨迹跟踪精度，增强系

统的鲁棒性。

文章的主要贡献如下：

１）针对姿态环和位置环分别设计反步法控制器与固定

时间扰动观测器 （ＦＯＢＣ）实现了四旋翼无人机６－ＤＯＦ的

双闭环控制。借助于姿态环与位置环之间的高度耦合关系，

可以实现高精度轨迹跟踪。

２）提出基于固定时间理论的扰动观测器，使系统能够

在固定时间内准确估计外部干扰值，从而为控制器提供准

确的干扰补偿值，使整个系统能够消除扰动带来的影响。

文章的结构如下：第１节描述了四旋翼无人机的６－

ＤＯＦ动态模型和控制问题陈述。第２节对本文所提出的控

制算法进行设计说明，并证明了其稳定性。第３节针对本

文所提出的控制方法进行数值仿真实验，在第２节基础上

进一步验证其有效性。第４节总结全文工作并为今后的工

作指明方向。

１　数学模型与问题陈述

１１　四旋翼无人机数学模型

四旋翼无人机为一个具有六自由度的欠驱动系统。为

了更好地展示四旋翼的机械结构，图１给出了飞行器的总

体受 力 情 况。其 中 犈犲｛犗犈犡犈犢犈犣犈｝表 示 地 球 坐 标 系，

犅犫｛犗犅犡犅犢犅犣犅｝表示无人机机体坐标系，犗犅表示四旋翼无人

机的质量中心。

假设１：四旋翼无人机是一个严格对称的刚体。

假设２：地球表面是一个严格的平面，同时地球系可以

定义为一个惯性系。

假设３：重力加速度恒定且垂直于地球表面。

假设４：由于无人机螺旋桨叶片旋转时的不稳定性引起

的扰动可以忽略不计。

图１　四旋翼无人机３Ｄ结构

四旋翼无人机飞行时所处空间的３个位置信息表示为χ

＝ ［狓，狔，狕］
犜，同时由机身坐标系产生的线速度表示为狏

＝ ［狏狓，狏狔，狏狕］
犜。机身的惯性矩阵犐∈ 瓗

３×３定义为犐＝

ｄｉａｇ｛犐狓 犐狔 犐狕｝。进一步的使用３个欧拉角δ＝ ［φ，θ，ψ］
犜

来描述无人机旋转运动，其中φ∈瓗为绕犡犅 轴旋转时的横

滚角，θ∈瓗为绕犢犅 轴旋转时的俯仰角，ψ∈瓗为绕犣犅 轴旋

转时的偏航角。角速度表示为＝ ［ωφ，ωθ，ωψ］
犜。无人机

运动学方程表示为 （１）～ （２）：

χ＝犜狏 （１）

δ＝ 瓗 （２）

　　式 （１）与 （２）中的犜，犚∈瓗３×３分别表示无人机的转移

矩阵与旋转矩阵，可以由以下形式给出：

犜＝

犆ψ犆θ 犆ψ犛θ犛φ－犛ψ犆φ 犆ψ犛θ犆φ＋犛ψ犛φ

犛ψ犆θ 犛ψ犛θ犆φ＋犆ψ犆φ 犛ψ犛θ犆φ－犆ψ犛φ

－犛θ 犆θ犛φ 犆θ犆

熿

燀

燄

燅φ

（３）

犚＝

１ 犛φ犜θ 犆φ犜θ

０ 犆φ －犛φ

０ 犛φ／犆θ 犛φ／犆

熿

燀

燄

燅θ

（４）

式中，犛（·），犆（·），犜（·）分别表示三角函数ｓｉｎ（·），ｃｏｓ（·），ｔａｎ（·）。

通过应用 “欧拉－拉格朗日”方程，无人机的平移动力学

方程可以转写为如下形式：

犿̈χ＝犉犝 ＋犉犌＋犱χ （５）

　　其中：犿∈瓗为四旋翼无人机的质量，犉犝∈瓗
３ 由犉犝＝犜ρ

表示，其中ρ＝ ［０ ０ ∑
４
犻＝１犉犻］

犜 表示由四旋翼４个电机转子

产生的推力。犉犌∈瓗
３ 表示无人机所承受的重力可以由公式

犉犌＝ ［０ ０ －犿犵］
犜 表示，犵表示重力加速度常数。犱χ∈瓗

３

表示施加在四旋翼上的外部复杂干扰力。

四旋翼飞行器的姿态动力学方程可以改写为一般形式：

Ν（δ）̈δ＋犆（δ，δ）δ＝τ犳＋τ犱 （６）

　　其中：τ犳，τ犱∈瓗
３ 表示控制转矩和扰动转矩。同时，Ν

（δ）∈瓗３×３表示为如下形式：

Ν（δ）＝

犐狓 ０ －犐狓犛θ

０ 犐狔犆
２

φ＋犐狕犛
２

φ （犐狔－犐狕）犆φ犛φ犆θ

－犐狓犛θ （犐狔－犐狕）犆φ犛φ犆θ 犐狓犛
２
θ＋犐狔犛

２

φ犆
２
θ＋犐犣犆

２

φ犆
２

熿

燀

燄

燅θ

（７）

　　四旋翼飞行器旋转时产生的科里奥利力犆 （δ，δ）表

示为：

犆（δ，δ）＝

犮１１ 犮１２ 犮１３

犮２１ 犮２２ 犮２３

犮３１ 犮３２ 犮

熿

燀

燄

燅３３

（８）

　　其中：犆 （δ，δ）由如下给出：

犮１１ ＝０

犮１２ ＝ （犐狔－犐狕）（θ犆φ犛φ＋

ψ犆φ犛

２

φ－

ψ犆

２

φ犆θ）－犐狓

ψ犆θ

犮１３ ＝ （犐狕－犐狔）ψ犆
２
θ犆φ犛φ

犮２１ ＝ （犐狕－犐狔）（θ犆φ犛φ＋

ψ犆φ犛

２

φ－

ψ犆

２

φ犆θ）＋犐狓

ψ犆θ

犮２２ ＝ （犐狕－犐狔）φ犆φ犛φ

犮２３ ＝－犐狓ψ犛θ犆θ＋犐狔

ψ犛

２

φ犛θ犆θ＋犐犣

ψ犆

２

φ犆
２

φ犛θ犆θ

犮３１ ＝ （犐狔－犐狕）ψ犆
２
θ犆φ犛φ－犐狓

θ犆θ
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犮３２ ＝ （犐狕－犐狔）（θ犆φ犛φ犛θ＋

φ犆θ犛

２

φ－

φ犆

２

φ犆θ）＋

犐狓ψ犆θ犛θ－犐狔

ψ犛

２

φ犛θ犆θ－犐狕

ψ犆

２

φ犛θ犆θ

犮３３ ＝ （犐狔－犐狕）φ犆φ犛φ犆
２
θ－犐狔θ犛

２

φ犛θ犆θ－

犐狕θ犆
２

φ犛θ犆θ＋犐狓
θ犆θ犛θ

　　此外，四旋翼螺旋桨产生的扭矩可以表示为：

τ犳 ＝

犫１（犉４－犉２）

犫１（犉１－犉３）

犫２（犉４＋犉２－犉３－犉１

熿

燀

燄

燅）

（９）

式中，犫１，犫２ 分别表示每个电机到四旋翼质心的距离和扰动力

矩。其中犉犻 ＝犎
２
犻，犎犻代表四旋翼４个电机转子速度。

１２　问题陈述

本文旨在使四旋翼无人机在复杂外界干扰条件下准确跟踪

期望轨迹信号。因此，控制问题可以描述为任何具有初始偏航

角的四旋翼飞行器，设计一种姿态和位置的全６－ＤＯＦ跟踪控

制方法，以确保四旋翼飞行器即使在外部干扰下仍能得精确跟

踪期望的轨迹。此外，无人机的位置和姿态的期望值可以分别

给出为χ犱＝ ［狓犱，狔犱，狕犱］
犜
∈瓗

３，δ犱 ＝［φ犱，θ犱，ψ犱］
犜
∈瓗

３。为了

进一步设计控制器，χ犲＝χ－χ犱＝ ［狓犲，狔犲，狕犲］
犜，δ犲＝δ－δ犱

＝ ［φ犲，θ犲，ψ犲］
犜 分别定义了位置和姿态跟踪误差。

假设５：给定的姿态与位置期望轨迹信号满足二阶连续可

导性且有界。

引理１：施加在四旋翼无人机系统中的外部扰动犱χ 与τ犱

是连续可导的，同时满足 犱χ ≤犱狀１， τ犱 ≤犱狀２，其中犱狀１ 和

犱狀２ 为未知正常数。

２　控制律设计与稳定性分析

为了实现上节提出的四旋翼无人机在受到复杂外部干扰下

仍能实现高精度跟踪的任务，本章提出了一种基于固定时间理

论的扰动观测器与控制器相结合的抗扰控制方法。如图２所

示，首先设计两个基于固定时间理论的扰动观测器来重构位置

和姿态环的扰动量，即扰动力和扰动力矩。在此基础上，利用

ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ方法分别设计了位置和姿态控制器。最终，该闭

环系统可以准确地重构并抵抗外部扰动，从而在存在复杂外部

干扰的情况下实现对期望轨迹的精确跟踪，通过Ｌｙａｐｕｎｏｖ方

法证明了闭环系统是渐近稳定的。

图２　控制方法流程图

２１　位置环的固定时间抗扰观测器设计

固定时间收敛特性是指系统状态从任意初始条件开始，都

会在有限时间内收敛到平衡点，且收敛时间一致且有界。

为了便于固定时间观测器的设计，根据式 （１）表示的四

旋翼动力学模型建立如下状态方程：

狓１ ＝χ （１０）

狓１ ＝狓２ （１１）

狓２ ＝
犜
犿
ρ＋

１

犿
犉犌＋

１

犿
犱χ （１２）

　　为了进一步设计观测器，下面的辅助系统狓犃 ∈ 瓗
３ 由下

式给出：

狓犃 ＝
犜
犿
ρ＋

１

犿
犉犌＋Λ１狓狉 （１３）

　　其中：Λ１ ∈ 瓗 为一个正定向量，同时狓狉＝狓２－狓犃。

定理１：用来估计扰动犱χ 的扰动观测器设计如下：

犱^χ ＝
犿

Λ２
（Λ１Λ２^狓狉＋Ρ１） （１４）

　　其中：Ρ１＝Λ２狓狉，^狓狉 为观测器的状态向量。

进一步的设计固定时间观测器为如下形式：

狓^
·

狉 ＝－Λ２Λ３^狓狉＋
１

Λ２
Ρ１＋Λ３Ρ１＋

λ１狘犲１狘
狆ｓｉｇｎ（犲１）＋λ２狘犲１狘狇ｓｉｇｎ（犲１） （１５）

　　其中：狆＞１，狇＜１，λ１，λ２＞０，犱ｍａｘ为犱χ 的上界，Λ２，Λ３＞

０。观测器辅助系统误差为犲１＝狓狉－^狓狉。

当犲１ 收敛至０时，观测器估计值与真实值的误差犱犲＝犱χ

－^犱χ 在固定时间内收敛。且收敛时间犜１ 不受犲１ 初始值的影

响，并且具有上限：

犜１ ＜犜１ｍａｘ ＝
１

λ１

１

狆－（ ）１ ＋
１

λ２

１

狇－（ ）１ （１６）

　　证明根据上述公式 （１２）～ （１３）和 （１５），可以求得犲１：

犲１ ＝狓狉 －^狓
·

狉 ＝狓２－狓犃 －^狓
·

狉 ＝－

－Λ２Λ３^狓狉－Λ１狓狉＋
犱χ
犿
＋Λ２Λ３狓（ ）狉 －

λ１狘犲１狘
狆ｓｉｇｎ（犲１）＋λ２狘犲１狘狇ｓｉｇｎ（犲１（ ））＋

犱χ
犿
－Λ１狓狉 ＝－

Λ２Λ３犲１－λ１狘犲１狘
狆ｓｉｇｎ（犲１）－λ２狘犲１狘狇ｓｉｇｎ（犲１） （１７）

　　将公式 （１７）进一步转换可以得到：

犲１＋λ１狘犲１狘
狆ｓｉｇｎ（犲１）＋λ２狘犲１狘狇ｓｉｇｎ（犲１）＋Λ２Λ３犲１ ＝０

（１８）

　　定义一个新变量为∏ ＝犲
（１－狇）

１ ，式 （１８）可以转换为：

∏
·

＝－（１－狇）∏
－狇／（１－狇）

（λ１∏
狆／（１－狇）

＋λ２∏
狇／（１－狇）

＋

Λ２Λ３∏
１／（１－狇）

）＝－（１－狇）（λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏）

（１９）

∏（０）＝∏０
（２０）

　　将式 （１９）改写为式 （２１）：

１

λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏
ｄ∏ ＝－（１－狇）ｄ狋 （２１）

　　对上式两边进行积分可得式 （２２）：

∫
∏

０

１

λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏
ｄ∏－
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卷·１１８　　 ·

∫
∏０

０

１

λ１犵∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏
ｄ∏ ＝∫

狋

０
－（１－狇）ｄ狋

（２２）

　　定义新变量（∏）为如下形式，同时对式 （２２）进行

改写：

（∏）＝∫
∏

０

１

λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏
ｄ∏ （２３）

（∏）－（∏０
）＝－（１－狇）狋 （２４）

　　其中：∏０
为∏ 的初值，可以得到（∏０

）为一个常

数，进一步可以给出以下定量关系：

ｄ（∏）

ｄ狋
＝－（１－狇）＜０ （２５）

　　由于当狋趋向于无穷时（∏）为一个单调递减函数，因

此当且仅当∏ ＝０时，犲１＝０，（∏）＝０。为了验证方程

（１０）中的犲１ 收敛到犲１ ＝０，只需验证在狋趋向于无穷时

（∏０
）收敛到（∏０

）＝０。

选择一个Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数犞 ＝（∏）２／２，可以得到：

犞＝
ｄ（∏）

ｄ狋
（∏）＝

－（１－狇）∫
∏

０

１

λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏
ｄ∏ （２６）

　　根据前文所得出的结论，我们可以很容易地推断出当

（∏）≥０时犞≤０。因此可以证得在狋→∞ 时，（∏）收敛至

０。接下来，定义收敛时间为犜１，进一步我们可以得到当狋＝

犜１ 时（∏）＝０，同时式 （２５）可以重写为：

犜１ ＝ （１－狇）∫
∏０

０

１

λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏
ｄ∏

（２７）

　　由于
ｄ犜

ｄ∏０

＞０，因此可以得到在∏０ → ∞
时为单调递增

函数，同时收敛的上限为：

犜狌 ＝ ｌｉｍ
∏０→∞

（１－狇）∫
∏０

０

１

λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏
ｄ∏ ＝

（１－狇）∫
１

０

１

λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏
ｄ∏＋

（１－狇）∫
∞

１

１

λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）

＋λ２＋Λ２Λ３∏
ｄ∏＜

（１－狇）∫
１

０

１

λ２
ｄ∏＋∫

∞

１

１

λ１∏
（狆－狇）／（１－狇）ｄ（ ）∏ （２８）

　　令μ＝
狆－１
１－狇

，则式 （２８）可以转换为：

犜狌 ＜ （１－狇）∫
１

０

１

λ２
ｄ∏＋∫

∞

１

１

λ１∏
μ＋１
ｄ（ ）∏ ＝

（１－狇）（
１

λ２
＋
１

λ１μ
）＝

１

λ１

１

狆－（ ）１ ＋
１

λ２

１

狇－（ ）１ （２９）

　　可以从式 （２９）推断出，收敛时间式 （１６）存在上限且与

系统的初始值无关，则可证明系统在固定时间内收敛。同时，

犲１ 满足 ｌｉｍ
狋→犜ｍａｘ

犲１（狋） ＝０。

将式 （１５）与式 （１３）结合可以得到：

ｌｉｍ
狋→犜１ｍａｘ

犱犲 ＝ ｌｉｍ
狋→犜１ｍａｘ

犱χ －^犱χ ＝

ｌｉｍ
狋→犜１ｍａｘ

犿（狓狉＋Λ１狓狉）－
犿

Λ２
（Λ１Λ２^狓狉＋Ρ１） ＝

ｌｉｍ
狋→犜１ｍａｘ

Λ１犿犲１ ＝０ （３０）

　　其中：· 表示标准欧几里德范数。

从上述证明以及结论中我们可以得出定理１成立。

引理２：给定向量狓＝［狓１ 狓２ …狓狀 ］犜∈瓗
狀与一个真实值

α ∈ 瓗， 可 以 定 义 符 号 函 数 为 ｓｉｇ
α（狓） ＝

［狓１ αｓｇｎ（狓１）　…　 狓狀
αｓｇｎ（狓狀）］

犜 与 ｓｇｎ（狓）＝ ［ｓｇｎ（狓１）

　…　ｓｇｎ（狓狀）］
犜。

２２　姿态环的固定时间抗扰观测器设计

为了更好地消除未知复杂扰动对四旋翼无人机姿态的影

响，本节将设计一个基于固定时间的抗扰观测器来估计未知复

杂扰动值。根据式 （２）可进一步将四旋翼的动力学方程改

写为：

Θ１ ＝δ

Θ１ ＝Θ２

Θ２ ＝犖
－１（Θ１）（－犆（Θ１，Θ２）Θ２＋τ＋τ犱

烅

烄

烆 ）

（３１）

　　进一步定义一个新的状态变量为：

狓狑 ＝犪１∫
狋

０
－犕（Θ１，Θ２）＋τ犳－狓狑（狋）ｄ狋－犪１Γ（Θ１） （３２）

　　犕（Θ１，Θ２）＝犆（Θ１，Θ２）Θ２－犖（Θ１）Θ２，Γ（Θ１）＝犖（Θ１）Θ２，其

中Γ（Θ１）可以进一步改写成：

Γ（Θ１）＝犖（Θ１）Θ２＋犖（Θ１）Θ２ ＝

τ犳 ＋τ犱－Μ（Θ１，Θ２）

　　定义狓^狑 ∈ 瓗
３ 为狓狑 的估计值，可以进一步得到：

狓狑 ＝－犪１狓狑－犪１τ犱 （３３）

　　定理２：一个用于估计姿态环扰动τ犱 的扰动观测器设计

如下：

τ^犱 ＝－
１

犪１犪２
（犪１犪２^狓狑＋Ρ２） （３４）

　　其中：Ρ２ ＝犪２狓狑，^狓狑 为观测器的状态向量。

姿态环的固定时间观测器可以设计为：

狓^
·

狑 ＝－犪２犪３^狓狑 ＋
１

犪２
Ρ２＋犪３Ρ２＋

犽１ 犲２
αｓｉｇｎ（犲２）＋犽２ 犲２ βｓｉｇｎ（犲２） （３５）

　　其中：α＞１，β＜１，犽１，犽２＞０，犪１，犪２，犪３为３个正增益。定

义误差为犲２ ＝狓狑 －狓^狑。

当犲２ 收敛至犲２＝０时，可得观测器误差τ犲 ＝τ犱 －^τ犱 固定

时间内收敛。且收敛时间犜２ 不受犲２ 初始值的影响，并且具有

上限：

犜２ ＜犜２ｍａｘ ＝
１

犽１

１

α－（ ）１ ＋
１

犽２

１

β－（ ）１ （３６）

　　证明：如定理１证明类似，观测器如下：
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基于固定时间扰动观测器的四旋翼无人机轨迹跟踪控制 ·１１９　　 ·

犲２＋犽１狘犲２狘
αｓｉｇｎ（犲２）＋犽２狘犲２狘βｓｉｇｎ（犲２）＋犪２犪３犲２ ＝０

（３７）

　　可见，此二阶系统满足式 （１８）中显示的结构，即系统全

局收敛至０。不难发现式 （３７）中犽１，犽２，犽３，α，β可分别类比与

式 （１８）中的λ１，λ２，λ３，狆，狇。故此证明过程与定理１证明类似，

同理可以证得犲２ 在固定时间内收敛于０。且上限满足式 （３６），

收敛时间上限只与犽１，犽２，犽３，α，β有关。

观测器误差τ犲 满足：

ｌｉｍ
狋→犜２ｍａｘ

τ犲 ＝ ｌｉｍ
狋→犜２ｍａｘ

τ犱 －^τ犱 ＝

ｌｉｍ
狋→犜２ｍａｘ

犪１犪２^狓狑 ＋犪２狓狑
犪１犪２

－
犪１狓狑 ＋狓狑
犪１

＝ ｌｉｍ
狋→犜２ｍａｘ

－犲２ ＝０

（３８）

　　由此可得定理２成立，观测器误差τ犲 能够在固定时间内

收敛至０。

２３　位置环控制律设计

在本节中，将针对无人机位置环控制器部分进行设计，

ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ技术由于其有效性及稳定性一直被广泛应用在非

线性控制系统中，本节中将ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ技术与前文所设计的

固定时间抗扰观测器相结合来设计四旋翼无人机位置环控制

器。位置跟踪误差χ犲 已在第１．２节中给出，同时引入一个新

变量：

珔χ犲 ＝χ犲＋γ１ ＝χ犱－χ＋γ１ （３９）

　　其中：γ１ ＝犽犪珔χ犲，犽犪 ∈ 瓗 均为大于零的常数。

定理３：对于式 （１）中所示的基于位置的动态方程，位

置控制定律设计为如下形式：

ρ＝ 瓗
－１（犿̈χ犱＋犿犽犪（珔χ犲－犽犪χ犲）＋

χ犲＋犽犫珔χ犲－犿犌－犱χ） （４０）

　　其中：控制增益满足犽犪 ＞０，犽犫 ＞１，Λ２Λ３ ＞１。

当基于该控制律的闭环控制系统在受到复杂外部扰动犱χ

时，整个控制系统能够达到渐近稳定。

证明：将 （４０）进一步转化可以得到：

犿珔χ
·

犲 ＝犿（̈χ犱＋犽犪（珔χ犲－犽犪χ犲）－犌）－犚狌－犱χ ＝

－χ犲－犱犲－犽犫珔χ犲 （４１）

　　选择Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

犞１ ＝
１

２
χ
犜
犲χ犲＋

１

２
犿珔χ

犜
犲
珔χ犲＋

１

２
犱犜犲犱犲 （４２）

　　其导数可以推到如下公式：

犞１ ＝χ
犜
犲（珔χ犲－犽犪χ犲）＋

珔χ
犜
犲（－χ犲－犱犲－犽犫珔χ犲）＋犱

犜
犲
犱犲 ＝

－犽犪 χ犲
２
－犽犫 珔χ犲

２
－珔χ

犜
犲犲１＋犱

犜
犲
犱犲 （４３）

　　由式 （３０）可得：

犱犜犲犱犲 ＝犽犪犿犱
犜
犲
珘χ
·

犲 ＝－Λ２Λ３ 犱犲
２ （４４）

　　将式 （４４）代入式 （４３）可进一步得：

犞１ ＝－犽犪 χ犲
２
－犽犫 珔χ犲

２
－珔χ

犜
犲犱犲－Λ２Λ３ 犱犲

２ （４５）

　　根据Ｙｏｕｎｇ不等式可以给出如下形式的不等式关系珔χ
犜
犲犱犲

≤ 犱犲
２
＋ 珔χ犲

２ ，进一步可以推出：

犞１ ≤－犽犪 χ犲
２
－犽犫 珔χ犲

２
＋ 犲１

２
＋

珔χ犲
２
－Λ２Λ３ 犲１

２

＝－犽犪 χ犲
２
－（犽犫－１）珔χ犲

２
－（Λ２Λ３－１）犲１

２

≤－２Δ犞犫 （４６）

　　其中：Δ＝ ｍｉｎ｛犽犪，犽犫－１，Λ２Λ３－１｝＞０，因此犞１ 满足

犞１（狋）≤犞１（０）犲
－２Δ狋。综上所述，位置环控制器能够渐进稳定。

２４　姿态环控制律设计

姿态环控制器的设计过程与前一节中给出的位置环控制器

相似。引入另一个新变量：

珔δ犲 ＝δ犲＋γ２ ＝δ犱－δ＋γ２ （４７）

　　其中：γ２ ＝犾犪珔δ犲，犾犪 ∈ 瓗 均为大于零的常数。

定理４：对于式 （２）中所示的无人机姿态动力学方程，

控制律可以设计为如下形式：

τ＝犖（δ）̈δ犱 －^τ犱－犾犪犖（δ）（珔δ犲－犾犪δ犲）－δ犲－犾犫珔δ犲 （４８）

　　姿态控制律中的控制增益选择为犾犪 ＞０，犾犫 ＞１，犪２犪３ ＞

１。

当基于该控制律的闭环控制系统在受到复杂外部扰动τ犱

时，整个控制系统能够达到渐近稳定。

证明：这部分证明类似于定理３，使用相同的证明方法。

将式 （４８）代入动力学方程，可以获得：

犖（δ）珔δ
·

犲 ＝犖（δ）（̈δ犲＋犾犪（珔δ犲－犾犪δ犲）＝

τ犲－犖（δ，珔δ）珔δ－δ犲－犾犫珔δ犲 （４９）

　　选择Ｌｙａｐｕｎｏｖ方程犞２：

犞２ ＝
１

２
δ
犜
犲δ犲＋

１

２
犖（δ）珔δ犜犲珔δ犲＋

１

２
τ
犜
犲τ犲 （５０）

　　其导数可以写成如下的形式：

犞２ ＝δ
犜
犲（珔δ犲－犾犪δ犲）＋珔δ

犜
犲（－δ犲－τ犲－犾犫珔δ犲）＋τ

犜
犲
珔τ犲 ＝

－犾犪 δ犲
２
－犾犫 珔δ犲

２
－珔δ

犜
犲犲２＋τ

犜
犲
珔τ犲 （５１）

　　由观测器公式 （３８）可得：

τ
犜
犲
τ犲 ＝犪２犪３τ

犜
犲
珘狓狑 ＝－犪２犪３ τ犲

２ （５２）

　　将式 （５２）代入式 （５１）可得：

犞２ ＝－犾犪 δ犲
２
－犾犫 珔δ犲

２
－珔δ

犜
犲τ犲－犪２犪３ τ犲

２ （５３）

　　根据Ｙｏｕｎｇ不等式可以给出如下形式的不等式关系珔δ
犜
犲τ犲

≤ τ犲
２
＋ 珔δ犲

２，进一步可以推出：

犞２ ≤－犾犪 δ犲
２
－犾犫 珔δ犲

２
＋ 犲２

２
＋ 珔δ犲

２
－

犪２犪３ 犲２
２
＝－犾犪 δ犲

２
－（犾犫－１）珔δ犲

２
－

（犪２犪３－１）犲２
２
≤－２Δ２犞２ （５４）

　　其中：Δ ＝ 犿犻狀｛犾犪，犾犫 －１，犪２犪３ －１｝＞０。因此，犞２ 满足

犞２（狋）≤犞２（０）犲
－２Δ２

狋。综上所述，姿态环控制器能够渐进

稳定。

总之，通过定理３和定理４及其证明，当该６－ＤＯＦ无人

机系统受到复杂外部扰动时，可以得到本文所设计的由位置与

姿态环构成的闭环控制系统在固定时间内全局渐进稳定。后续

的仿真实验更进一步验证了这一结论，同时验证了引入固定时

间观测器可以很好地估计外部干扰，并同时在固定时间内实现

收敛。

２５　踪控制器的实际实现

由于四旋翼无人机是一种多转子欠驱动系统，其位置环和
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姿态环之间为高度耦合关系。为了更好地跟踪轨迹，姿态环中

除了给定的期望偏航角度ψ犱之外，横滚角φ犱与俯仰角θ犱将有

位置环进行进一步结算得出。通过李代数计算虚拟控制信号

犝犪，可以得出 “欧拉角”的参数化提取满足以下要求：

犝犪 ＝犉犌－
犜犉犝
犿

（５５）

　　在此基础上，以下公式可以通过任何给定的偏航角ψ犱 获

得所需的横滚角与俯仰角的期望值

φ犱 ＝ａｒｃｓｉｎ
犝狓ｓｉｎψ犱－犝狔ｃｏｓψ犱

犝（ ）χ

θ犱 ＝ａｒｃｓｉｎ
犝狓ｃｏｓψ犱＋犝狔ｓｉｎψ犱

犝（ ）
烅

烄

烆 狕

（５６）

　　其中：犝χ ＝犉犌－犝犪 ＝ ［犝狓 犝狔 犝狕 ］犜 ，下面对 （５６）

的分解形式可用于更好地描述犝χ：

ｃｏｓφ犱ｓｉｎθ犱ｃｏｓψ犱＋ｓｉｎφ犱ｓｉｎψ犱 ＝犿犝狓／犜

ｓｉｎφ犱ｓｉｎθ犱ｓｉｎψ犱－ｓｉｎφ犱ｃｏｓψ犱 ＝犿犝狔／犜

ｃｏｓφ犱ｃｏｓθ犱 ＝犿犝狕／
烅

烄

烆 犜

（５７）

３　实验结果与分析

本节中，通过数值仿真来验证本文针对四旋翼无人机在受

到复杂干扰情况下的跟踪问题所设计控制方法的性能。对在复

杂外部扰动作用下的轨迹跟踪情况进行模拟。

无人机模型式 ［２７］与控制律中的参数选择为：犿＝１．４４

ｋｇ，犵＝９．８ｍ／ｓ
２，犐狓＝０．０３ｋｇ·ｍ

２，犐狔＝０．０３ｋｇ·ｍ
２，犐狕＝

０．０４ｋｇ·ｍ
２，犫＝３．０２６×１０－５Ｎｓ２，犱＝３．１２２×１０－６Ｎｓ２，Λ１＝

０．００２５，Λ２＝５．５，Λ３＝７０，λ１＝λ２＝２０，狆＝α＝１．３，狇＝β＝

０．６，犽１＝犽２＝５０，犪１＝０．００１，犪２＝７．５，犽犪＝１５０，犽犫＝２５，犾犪＝

１００，犾犫 ＝２０．８。

仿真部分将模拟施加复杂外部干扰的四旋翼无人机轨迹跟

踪情况。控制目标是确保四旋翼能够跟踪期望轨迹。下面描述

了本实验给定的期望轨迹：

狓犱 ＝ｓｉｎ（狋）

狔犱 ＝ｃｏｓ（狋）

狕犱 ＝０．５＋０．３狋

ψ犱 ＝

烅

烄

烆 ０

（５８）

　　 四 旋 翼 无 人 机 初 始 位 置 与 姿 态 角 度 分 别 为 χ０ ＝

［０ ０ ０］犜，δ＝ ［０ ０ ０］犜，同时初始线速度与角速度分别为

犞０ ＝ ［０ ０ ０］犜，ω０ ＝ ［０ ０ ０］犜。

同时为了验证所设计的观测器可以实时估计干扰，在５～

２０ｓ内对６自由度给定由常值信号与时变信号组成的复杂外部

干扰信号：

犱狓 ＝
０．５　　　　　　　　　５＜狋＜１０

－０．５　　　　　　　　１０＜狋＜｛ ２０

犱狔 ＝０．２ｃｏｓ（５狋）－０．２ｓｉｎ（５狋）　５＜狋＜２０ （５９）

犱狕 ＝０．２ｓｉｎ（５狋）　　　　　　　５＜狋＜２０

τ犱φ ＝０．５ｃｏｓ（２狋）　　　　　　　　５＜狋＜２０

τ犱θ ＝０．２ｓｉｎ（３狋）－０．１ｃｏｓ（２狋）　　５＜狋＜２０ （６０）

τ犱ψ ＝０．５ｓｉｎ（２狋）　　　　　　　　５＜狋＜２０

　　图３显示整个轨迹跟踪阶段，对ＦＯＢＣ与 ＢＣ方法的轨迹

跟踪效果进行比较，以显示在复杂外部扰动作用下本文所提出

方法的有效性。图４和５分别显示位置和姿态的跟踪误差比

较，表１和表２进一步提供了实验的可靠性。

图３　ＢＣ与ＦＯＢＣ轨迹跟踪效果对比

图４　位置误差 （狓犲，狔犲，狕犲）对比

图５　姿态误差 （φ犲，θ犲，ψ犲）对比

从图３的实验结果中可以看出，本文提出的ＦＯＢＣ控制方

法的跟踪效果明显优于传统的反步控制方法 （ＢＣ），可以有效

补偿轨迹跟踪中的复杂外部干扰，提高四旋翼无人机的稳定性

及鲁棒性。同时，由图４～图５的曲线可以看出该方法的误
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差、超调以及鲁棒性均优于传统反步法。表１以及表２所示的

跟踪误差对比情况，显示出在轨迹跟踪时本文所提出的方法比

ＢＣ法误差更小，无人机系统能获得更好的抗扰性能。

表１　ＢＣ与ＦＯＢＣ的位置跟踪误差对比

狓犲／ｍ 狔犲／ｍ 狕犲／ｍ

跟踪误差
ＢＣ ０．０２９３ ０．００７３ ０．００２１

ＦＯＢＣ ０．０２１７ ０．００１７ ０．０００２

表２　ＢＣ与ＦＯＢＣ的姿态跟踪误差对比

φ犲／ｒａｄ θ犲／ｒａｄ ψ犲／ｒａｄ

跟踪误差
ＢＣ ０．１８５４ ０．１２７２ ０．００８１

ＦＯＢＣ ０．００２３ ０．００１５ ０．０００５

为了进一步分析所提方法的可靠性，以下给出观测器

的仿真结果，图６～１１反映了观测器对复杂外部扰动的重

构能力，给出观测器估计值跟踪观扰动真实值的能力，同

时，在图１２和图１３中进一步给出观测器估计误差图，表３

与表４给出了观测器误差的数据说明。

图６　外部干扰犱狓 轨迹及其估计值

图７　外部干扰犱狔 轨迹及其估计值

表３　位置环观测器估计值误差

犱狓／ｍ 犱狔／ｍ 犱狕／ｍ

估计误差 １．２２×１０
－３ ２．１２×１０

－３ １．６８×１０
－３

图８　外部干扰犱狕 轨迹及其估计值

图９　外部干扰τ犱φ 轨迹及其估计值

图１０　外部干扰τ犱θ 轨迹及其估计值

图１１　外部干扰τ犱ψ 轨迹及其估计值

表４　姿态环观测器估计值误差

τ犱φ／ｒａｄ τ犱θ／ｒａｄ τ犱ψ／ｒａｄ

估计误差 ２．０３×１０
－４ ０．８７×１０

－４ ４．４７×１０
－４
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图１２　位置外部干扰估计误差犱犲

图１３　姿态外部干扰估计误差τ犲

　　图６～８中所得出的位置环扰动观测器具有很好的估计

扰动的能力，在扰动发生前后能够在０．５ｓ内快速估计并跟

踪扰动值；图９～１１显示了角度环扰动观测器估计扰动的

能力。图１２～１３展示了两个观测器估计扰动的误差，可以

得出当扰动发生后，两个观测器能够精确估计并跟踪扰动

值，误差精度控制在１０－４。

从上述仿真模拟结果中可以得出，通过引入固定时间

扰动观测器的设计，可以在短时间内准确估计并重构复杂

外部扰动值。综上可进一步说明本文提出的固定时间扰动

观测器可以有效地消除外部干扰对无人机轨迹跟踪的影响，

证明本方法的优越性与更强的鲁棒性。

４　结束语

本文针对六自由度小型四旋翼无人机在复杂外部干扰

作用下只依靠控制器无法实现高精度的轨迹跟踪问题，提

出了一种基于固定时间扰动观测器与反步法控制器相结合

的跟踪控制方法。在传统反步法控制器基础上引入了固定

时间扰动观测器，使得无人机在受到复杂外部干扰作用时

能够快速重构并抵抗扰动，进而实现高精度的轨迹跟踪任

务，针对无人机的６个自由度采取双闭环控制方法，将位

置与姿态环分别进行观测器与控制器设计，最后借助位置

与姿态的强耦合性实现最终的控制。同时，借助利用Ｌｙａ

ｐｕｎｏｖ稳定性理论，证明了该控制方法能够使该无人机双闭

环系统达到渐进稳定。数值仿真结果验证了该方法在四旋

翼无人机受到外界复杂干扰时执行轨迹跟踪的任务的有效

性，并可以快速精准地对外界干扰值进行重构，并估计出

未知扰动。通过对与只采用传统反步法的控制系统进行对

比，进一步验证了所提出方法的有效性与优越性。

本文所提出的控制方法虽然对复杂扰动有效，但仍然

对电机失效等无人机常见故障问题存在容错能力不足的情

况，后续的研究将针对这一方面进行，考虑引入切换系统

来使无人机控制系统能够提升自身容错能力。
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