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摘 要: 针对四旋翼无人机的姿态控制问题,提出一种𝐿1自适应块控反步控制方法. 将四旋翼姿态运动模型转化为

一类多输入多输出不确定非线性系统的形式;根据该系统严格反馈的结构特点,对外回路设计了块控反步控制器;针

对内回路存在的外部干扰和内部参数摄动等不确定性,引入𝐿1自适应控制思想补偿其影响.稳定性分析表明闭环系

统内所有信号一致有界. 仿真和姿态稳定实验验证了所提控制策略的有效性和鲁棒性.
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Abstract: An 𝐿1 adaptive block backstepping attitude controller is proposed for the attitude control problem of a quadrotor

UAV. The attitude kinematical model of quadrotor is translated into a class of multi-input multi-output uncertain nonlinear

system. According to the strict feedback architecture of the system, the block backstepping controller is designed for the

out-loop subsystem. In order to compensate the influence of the existing uncertainties of exterior disturbances and interior

parameters perturbation in the inner-loop subsystem, the 𝐿1 adaptive control algorithm is introduced. The stability analysis

shows that the closed-loop system signals are uniformly bounded. The simulation and attitude stabilization experiments show

the effectiveness and robustness of the proposed control architecture.
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0 引引引 言言言

近年来,四旋翼无人机的自主飞行控制得到了国

内外研究人员的广泛关注[1-2]. 四旋翼的姿态决定其

飞行轨迹,因此姿态控制器的设计是自主飞行控制的

核心.四旋翼的姿态运动模型具有明显的非线性, 且

易受外界空气动力、系统未建模项和参数摄动等不确

定性的影响. 针对这类具有不确定性的非线性系统,

目前主要有两种处理手段: 1)进行线性化,运用线性

系统理论设计控制器; 2)运用非线性控制技术直接设

计控制器. 在第 1)种方法中,反馈线性化技术在四旋

翼飞行控制中得到了广泛应用[3],但反馈线性化通常

要求系统的状态方程完全已知, 且大多数非线性系

统的逆模型很难求得. 在非线性控制方法中,反步法

在飞行控制系统设计中得到越来越多的应用[4-5]. 该

方法不以线性化为目标, 而是以镇定和跟踪为目的,

在抵消系统非线性和补偿不确定性方面具有较强的

灵活性.在不确定系统中运用反步控制技术时, 最关

键的问题是对系统未知的不确定性进行估计和补偿.

文献 [6-7]引入了神经网络对非线性严反馈系统的不

确定性进行了自适应估计;文献 [8]针对含有周期性

干扰的非线性系统设计了自适应模糊反步控制器;

文献 [9]通过引入鲁棒函数补偿系统不确定性的影

响.然而, 上述方法都是针对单输入单输出 (SISO)系

统的,不能直接扩展到多输入多输出 (MIMO)的情形.

为此, 文献 [10]设计了带有自适应参数近似的块控

反步飞行控制器; 文献 [11]针对参数不确定非线性

MIMO系统设计了块控反步控制器;文献 [12]对参数

自适应律进行了改进,解决了块控反步中的计算膨胀

问题.这些文献主要考虑了参数不确定性, 且只分析

了自适应控制算法的稳定性. Cao和Hovakimyan提出

了𝐿1自适应控制理论
[13-14], 该方法将控制回路与估

计回路分离, 在保证系统稳定性的基础上, 根据参考
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系统保证系统的动态性能指标,并具有一定的鲁棒裕

度.

本文针对存在外部干扰和内部未建模项等不确

定性的四旋翼姿态系统, 以反步控制为基础, 结合

𝐿1自适应控制思想,提出一种新的控制策略.通过分

析四旋翼姿态运动模型,将被控对象转化为含有不确

定性的MIMO严格反馈非线性系统的形式. 首先,假

定不确定性完全已知, 设计了块控反步控制器, 该方

法避免了姿态角之间的解耦,便于控制器的设计;然

后,针对内回路角速度子系统中的未知时变不确定性,

引入𝐿1自适应控制器进行估计和补偿, 保证了控制

器的实现, 以及系统的动态性能指标和鲁棒裕度,利

用Lyapunov稳定性理论证明了系统对参考输入的跟

踪误差收敛到零的一个小邻域内;最后, 通过仿真和

物理实验验证了所设计控制器的跟踪性能.

1 四四四旋旋旋翼翼翼姿姿姿态态态模模模型型型

四旋翼姿态运动学方程为[15]⎡⎢⎣ 𝜙̇

𝜃

𝜓̇

⎤⎥⎦ =

⎡⎢⎣ 1 sin𝜙 tan 𝜃 cos𝜙 tan 𝜃

0 cos𝜙 sin𝜙

0 sin𝜙 sec 𝜃 cos𝜙 sec 𝜃

⎤⎥⎦
⎡⎢⎣ 𝑝

𝑞

𝑟

⎤⎥⎦ . (1)

其中: 𝜙、𝜃、𝜓分别为滚转角、俯仰角和偏航角; 𝑝、𝑞、𝑟

分别为 3个姿态角的旋转角速度.

四旋翼绕机体坐标轴的转动方程为

𝐽

⎡⎢⎣ 𝑝̇

𝑞

𝑟̇

⎤⎥⎦ =

⎡⎢⎣ 0 𝑟 −𝑞
−𝑟 0 𝑝

𝑞 −𝑝 0

⎤⎥⎦𝐽
⎡⎢⎣ 𝑝

𝑞

𝑟

⎤⎥⎦+

⎡⎢⎣ 𝐿

𝑀

𝑁

⎤⎥⎦ . (2)

其中: 𝐽 ∈ 𝑹3×3为四旋翼的转动惯量矩阵,由其对称

性可知, 𝐽 = diag(𝐽𝑥,𝐽𝑦,𝐽𝑧); 𝐿,𝑀,𝑁为四旋翼所受合

外力矩沿机体坐标轴的 3个分量.

由四旋翼空气动力学分析,四旋翼无人机在空中

主要受以下力矩影响[4]:⎧⎨⎩
𝐿 = 𝐿𝑅 + 𝐿𝐷 +Δ𝐿 + 𝐿𝑑,

𝑀 =𝑀𝑅 +𝑀𝐷 +Δ𝑀 +𝑀𝑑,

𝑁 = 𝑁𝑅 +𝑁𝐷 +Δ𝑁 +𝑁𝑑.

(3)

其中 ⎡⎢⎣ 𝐿𝑅

𝑀𝑅

𝑁𝑅

⎤⎥⎦ =

⎡⎢⎣ 𝑙𝑘𝐿(𝜔
2
2 − 𝜔2

4)

𝑙𝑘𝐿(𝜔
2
3 − 𝜔2

1)

𝑘𝑄(𝜔
2
1 − 𝜔2

2 + 𝜔2
3 − 𝜔2

4)

⎤⎥⎦
为旋翼升力力矩, 𝑘𝐿为升力系数, 𝜔𝑖为旋翼转速, 𝑙为

电机轴到四旋翼重心的垂直距离, 𝑘𝑄为反扭矩系数;

[Δ𝐿 Δ𝑀 Δ𝑁 ]T为忽略掉的未建模项, [𝐿𝑑 𝑀𝑑 𝑁𝑑]
T

为外部干扰力矩,

[ 𝐿𝐷 𝑀𝐷 𝑁𝐷 ]T = [ 𝑘𝐷𝑥𝑝 𝑘𝐷𝑦𝑞 𝑘𝐷𝑧𝑟 ]
T

为空气阻力力矩, (𝑘𝐷𝑥, 𝑘𝐷𝑦, 𝑘𝐷𝑧)分别为机体坐标系

三轴方向上的空气阻力系数.

综上,四旋翼的姿态动态方程可表示为⎧⎨⎩

𝜙̇ = 𝑝+ (𝑞 sin𝜙+ 𝑟 cos𝜙) tan 𝜃,

𝜃 = 𝑞 cos𝜙− 𝑟 sin𝜙,

𝜓̇ = (𝑞 sin𝜙+ 𝑟 cos𝜙) sec 𝜃,

𝑝̇ = 𝑎1𝑞𝑟 + 𝑏1𝑘𝐿(𝜔
2
2 − 𝜔2

4) + 𝑐1𝑝+Δ1,

𝑞 = 𝑎2𝑝𝑟 + 𝑏2𝑘𝐿(𝜔
2
3 − 𝜔2

1) + 𝑐2𝑞 +Δ2,

𝑟̇ = 𝑎3𝑞𝑟 + 𝑏3𝑘𝑄(𝜔
2
1 − 𝜔2

2 + 𝜔2
3 − 𝜔2

4) + 𝑐3𝑟 +Δ3.

(4)

其中 ⎧⎨⎩

𝑎1 =
𝐽𝑦 − 𝐽𝑧
𝐽𝑥

,

𝑎2 =
𝐽𝑧 − 𝐽𝑥
𝐽𝑦

,

𝑎3 =
𝐽𝑥 − 𝐽𝑦
𝐽𝑧

;⎧⎨⎩

𝑏1 =
𝑙

𝐽𝑥
,

𝑏2 =
𝑙

𝐽𝑦
,

𝑏3 =
1

𝐽𝑧
;⎧⎨⎩

𝑐1 =
𝑘𝐷𝑥
𝐽𝑥

,

𝑐2 =
𝑘𝐷𝑦
𝐽𝑦

,

𝑐3 =
𝑘𝐷𝑧
𝐽𝑧

;⎧⎨⎩

Δ1 =
Δ𝐿 + 𝐿𝑑

𝐽𝑥
,

Δ2 =
Δ𝑀 +𝑀𝑑

𝐽𝑦
,

Δ3 =
Δ𝑁 +𝑁𝑑

𝐽𝑧
;

令

𝑥1 = [ 𝜙 𝜃 𝜓 ]T, 𝑥2 = [ 𝑝 𝑞 𝑟 ]T;

𝑢 =

⎡⎢⎢⎣
𝑘𝐿(𝜔

2
2 − 𝜔2

4)

𝑘𝐿(𝜔
2
3 − 𝜔2

1)

𝑘𝑄(𝜔
2
1 − 𝜔2

2 + 𝜔2
3 − 𝜔2

4)

⎤⎥⎥⎦ .
则四旋翼姿态动态模型可转化为MIMO严格反馈非

线性系统状态方程形式{
𝑥̇1 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑏1(𝑥1)𝑥2,

𝑥̇2 = 𝑓2(𝑥1, 𝑥2) + 𝑏2(𝑥1, 𝑥2)𝑢.
(5)

其中

𝑓1 = 03, 𝑏1 =

⎡⎢⎣ 1 sin𝜙 tan 𝜃 cos𝜙 tan 𝜃

0 cos𝜙 sin𝜙

0 sin𝜙 sec 𝜃 cos𝜙 sec 𝜃

⎤⎥⎦ ,
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𝑓2 =

⎡⎢⎣ 𝑎1𝑞𝑟 + 𝑐1𝑝+Δ1

𝑎2𝑝𝑟 + 𝑐2𝑞 +Δ2

𝑎3𝑝𝑞 + 𝑐3𝑟 +Δ3

⎤⎥⎦ , 𝑏2 =

⎡⎢⎣ 𝑏1 0 0

0 𝑏2 0

0 0 𝑏3

⎤⎥⎦ .
下文以系统 (5)为研究对象进行控制器设计.

2 控控控制制制器器器设设设计计计

2.1 控控控制制制器器器总总总体体体结结结构构构

四旋翼姿态控制的任务是设计控制律,使得在存

在不确定性的情况下, 系统的输出能够跟踪输入指

令信号,并满足一定的性能指标.控制器由外回路块

控反步控制器和内回路𝐿1自适应控制器组成, 如图

1所示.
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图 1 四旋翼姿态控制器结构

外回路根据输入的姿态角指令信号𝑥1𝑑,由块控

反步控制器得到外回路子系统理想控制律𝑥2𝑑; 内回

路采用𝐿1自适应控制器对系统中的不确定性进行估

计和补偿,得到实际控制律𝑢,控制内回路子系统跟踪

𝑥2𝑑;内回路子系统的输出𝑥2作为虚拟控制量控制外

回路子系统,实现对姿态角指令信号𝑥1𝑑的跟踪.

2.2 块块块控控控反反反步步步控控控制制制器器器设设设计计计

Step 1 考虑系统 (5)的外回路子系统

𝑥̇1 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑏1(𝑥1)𝑥2. (6)

令角度指令信号𝑥1𝑑 = [𝜙𝑟 𝜃𝑟 𝜓𝑟]
T,引入新的误差

状态向量 𝑥̃1 = 𝑥1 − 𝑥1𝑑 ∈ 𝑹3,选择系统的理想控制

律

𝑥2𝑑 = −𝑏−1
1 (𝑘1𝑥̃1 + 𝑓1 − 𝑥̇1𝑑), (7)

其中 𝑘1 > 0为设计参数. 选取Lyapunov函数

𝑉1 =
1

2
𝑥̃T1 𝑥̃1, (8)

对其求导,并将理想控制量𝑥2𝑑代入,得

𝑉̇1 = 𝑥̃T1 ˙̃𝑥1 = 𝑥̃T1 (𝑓1 + 𝑏1𝑥2 − 𝑥̇1𝑑) =

𝑥̃T1
[
𝑓1 − 𝑏1𝑏

−1
1 (𝑓1 − 𝑥̇1𝑑 + 𝑘1𝑥̃1)− 𝑥̇1𝑑

]
=

− 𝑘1𝑥̃
T
1 𝑥̃1 = −𝑘1∥𝑥̃1∥2. (9)

由Lyapunov稳定性理论可知, 若能够控制𝑥2 = 𝑥2𝑑,

则子系统 (6)稳定.

Step 2 考虑系统 (5)的内回路子系统

𝑥̇2 = 𝑓2(𝑥1, 𝑥2) + 𝑏2(𝑥1, 𝑥2)𝑢. (10)

引入误差状态向量 𝑥̃2 = 𝑥2 − 𝑥2𝑑 ∈ 𝑹3,选择系

统理想控制律

𝑢𝑑 = −𝑏−1
2

(
𝑘2𝑥̃2 + 𝑓2 + 𝑏T1 𝑥̃1 − 𝑥̇2𝑑

)
, (11)

其中 𝑘2 > 0为设计参数. 选取Lyapunov函数

𝑉2 =
1

2
𝑥̃T1 𝑥̃1 +

1

2
𝑥̃T2 𝑥̃2, (12)

对其求导,并将理想控制量𝑢𝑑代入,得

𝑉̇2 = 𝑥̃T1 (𝑏1𝑥̃2 − 𝑘1𝑥̃1) + 𝑥̃T2 (𝑓2 + 𝑏2𝑢𝑑 − 𝑥̇2𝑑) =

− 𝑘1𝑥̃
T
1 𝑥̃1 + 𝑥̃T1 𝑏1𝑥̃2 − 𝑘2𝑥̃

T
2 𝑥̃2 − 𝑥̃T2 𝑏

T
1 𝑥̃1 =

− 𝑘1∥𝑥̃1∥2 − 𝑘2∥𝑥̃2∥2. (13)

由Lyapunov稳定性理论可知,控制律取式 (13)时,可

实现系统 (5)的渐近稳定.

然而, 内回路理想控制律𝑢𝑑中含有未知的不确

定性 𝑓2,因此该控制律不能实现,需要对内回路子系

统进行改进, 引入𝐿1自适应控制律对系统中的不确

定性进行补偿.

2.3 𝐿1自自自适适适应应应控控控制制制器器器设设设计计计

将内回路子系统 (10)转化为MIMO线性时变系

统的一般形式⎧⎨⎩ 𝑥̇(𝑡) = 𝐴𝑥(𝑡) +𝐵(𝑢(𝑡) + 𝜌(𝑡)𝑥(𝑡)) + 𝜎(𝑡),

𝑦(𝑡) = 𝐶𝑥(𝑡).
(14)

其中: 𝐴 = 03×3, 𝐵 = 𝑏2, 𝐶 = 𝐼3×3为已知常值矩阵;

𝑢为控制信号; 𝜌(𝑡) = diag(𝑐1𝐽𝑥/𝑙 𝑐2𝐽𝑦/𝑙 𝑐3𝐽𝑧/𝑙)为

未知时变参数矩阵; 𝑦为系统输出;

𝜎(𝑡) =

⎡⎢⎣ 𝑎1𝑞𝑟 +Δ1

𝑎2𝑝𝑟 +Δ2

𝑎3𝑞𝑟 +Δ3

⎤⎥⎦
为未知时变干扰向量,包括系统内部未建模项和外部

干扰力矩.

为了便于控制器的设计与分析,下面给出需满足

的假设条件,并分析其合理性.

假设 1 未知参数和干扰一致有界,即存在已知

紧凸集Θ和Δ,使得[16]

𝜌(𝑡) ∈ Θ , 𝜎(𝑡) ∈ Δ, ∀𝑡 ⩾ 0.

假设 2 未知参数和干扰连续可导且一阶导数

一致有界,即存在有界常数 𝑑𝜌和 𝑑𝜎,使得√
tr(𝜌̇T(𝑡)𝜌̇(𝑡)) ⩽ 𝑑𝜌 <∞,

∥𝜎̇(𝑡)∥2 ⩽ 𝑑𝜎 <∞, ∀𝑡 ⩾ 0.

由 𝜌(𝑡)和𝜎(𝑡)的表达式可知,不确定性主要受机

体惯量、气动参数和外部气流扰动的影响,在飞行器

飞行过程中, 这些因素通常是比较平稳的, 不存在剧

烈变化,因此假设是合理的.

𝐿1自适应控制目标是设计自适应状态反馈控

制律, 使其保证系统的输出 𝑦(𝑡)能够跟踪理想系统
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𝑀(𝑠)对有界连续参考输入信号 𝑟(𝑡)的瞬态和稳态响

应,并保证所有信号有界. 其中: 𝑀(𝑠) = 𝐻0(𝑠)𝐾g(𝑠);

𝐻0(𝑠) = 𝐶(𝑠𝐼 −𝐴m)
−1𝐵; 𝐾g为常值前馈增益矩阵,

用来保证系统的稳态误差为零.

𝐿1自适应控制器由两部分组成

𝑢(𝑡) = 𝑢m(𝑡) + 𝑢ad(𝑡). (15)

其中: 𝑢m(𝑡) = −𝐾m𝑥(𝑡)为静态反馈部分, 状态反馈

增益矩阵𝐾m使得𝐴m = 𝐴 − 𝐵𝐾m为Hurwitz矩阵,

以保证系统稳定性和期望性能指标; 𝑢ad(𝑡)为自适应

部分,用来补偿不确定性的影响.

𝐿1自适应控制器由状态预测器、自适应律和控

制律组成[17].

1)状态预测器⎧⎨⎩
˙̂𝑥(𝑡) = 𝐴m𝑥̂(𝑡) +𝐵(𝑢(𝑡) + 𝜌(𝑡)𝑥(𝑡)) + 𝜎̂(𝑡),

𝑦(𝑡) = 𝐶𝑥̂(𝑡).
(16)

其中: 𝑥̂ ∈ 𝑹𝑛, 𝜌(𝑡) ∈ 𝑹𝑚×𝑛, 𝜎̂(𝑡) ∈ 𝑹𝑛分别为𝑥(𝑡),

𝜌(𝑡)和𝜎(𝑡)的估计值; 𝑥̂(0) = 𝑥(0).

2)自适应律⎧⎨⎩
˙̂𝜌(𝑡) = ΓProj(𝜌(𝑡),−(𝑥̃T(𝑡)𝑃𝐵)T𝑥T(𝑡)),

˙̂𝜎(𝑡) = ΓProj(𝜎̂(𝑡),−(𝑥̃T(𝑡)𝑃𝐵)T).
(17)

其中: 𝑥̃(𝑡) = 𝑥̂(𝑡) − 𝑥(𝑡); Γ ∈ 𝑹+为自适应增益;

𝑃 = 𝑃T > 0为Lyapunov方程𝐴T
m𝑃 + 𝑃𝐴m = −𝑄的

解; 𝑄为任意对称正定矩阵; Proj(⋅, ⋅)为投影算子,用

来保证估计值 𝜌(𝑡)和 𝜎̂(𝑡)在相应数集范围内[18].

3)控制律⎧⎨⎩𝑢(𝑠) = −𝐶(𝑠)(𝜂(𝑠)−𝐾𝑔𝑟(𝑠)),

𝜂(𝑡) = 𝜌(𝑡)𝑥(𝑡) + 𝜎̂(𝑡).
(18)

其中: 𝜂(𝑠), 𝑟(𝑠), 𝜎̂(𝑠)分别为 𝜂(𝑡), 𝑟(𝑡), 𝜎̂(𝑡)的Laplace

变换; 𝐶(𝑠) ∈ 𝑹𝑚×𝑚为稳定严真传递函数矩阵,且其

直流增益𝐶(0) = 𝐼𝑚×𝑚.

𝐿1自适应控制器必须满足𝐿1增益稳定必要条

件[19]

∥𝐺(𝑠)∥𝐿1
𝐿 < 1. (19)

其中: 𝐺(𝑠) = 𝐻(𝑠)(𝐼 −𝐶(𝑠)), 𝐻(𝑠) = (𝑠𝐼 −𝐴m)
−1𝐵,

𝐿 = max
𝜌∈Θ

∥𝜌∥𝐿1
= max

𝑖

(∑
𝑗

∣𝜌𝑖𝑗 ∣
)

.

𝐿1自适应控制器结构如图 2所示.

!"
#$%

&'(

)*+,%

-./01

2&34
r u 56

η

ˇ

○

L1/01&'%

x~

x

ˇ

x

ˉ

图 2 𝐿1自适应控制器结构

3 稳稳稳定定定性性性分分分析析析

定义跟踪误差 𝑒 = 𝑥1 − 𝑥1𝑑,对 𝑒求导,并将外回

路系统式 (6)代入,得跟踪误差动态

𝑒̇ = 𝑥̇1 − 𝑥̇1𝑑 = 𝑓1 + 𝑏1𝑥2 − 𝑥̇1𝑑. (20)

定义预测误差 𝑒 = 𝑥̂2−𝑥2,对 𝑒求导,并将式 (16)

代入,得预测误差动态
˙̂𝑒 = ˙̂𝑥2 − 𝑥̇2 = 𝐴𝑚𝑒+𝐵(𝜌𝑥2 + 𝜎̃). (21)

其中: 𝜌 = 𝜌− 𝜌和 𝜎̃ = 𝜎̂− 𝜎为估计误差,其误差动态

分别为⎧⎨⎩

˙̃𝜌 = ˙̂𝜌− 𝜌̇ =

ΓProj(𝜌(𝑡),−(𝑥̃T(𝑡)𝑃𝐵)T𝑥T(𝑡))− 𝜌̇,

˙̃𝜎 = ˙̂𝜎 − 𝜎̇ =

ΓProj(𝜎̂(𝑡),−(𝑥̃T(𝑡)𝑃𝐵)T)− 𝜎̇.

(22)

选取Lyapunov函数

𝑉 = 𝑉1 + 𝑉 ∗ =

1

2
𝑒T𝑒+ 𝑒T𝑃𝑒+

1

Γ
tr(𝜌T𝜌) +

1

Γ
(𝜎̃T𝜎̃). (23)

𝑉 对时间求导,得

𝑉̇ =

𝑒T𝑒̇+ ˙̂𝑒
T
𝑃𝑒+ 𝑒T𝑃 ˙̂𝑒+

2

Γ
tr(𝜌T ˙̃𝜌) +

2

Γ
(𝜎̃T ˙̃𝜎) =

− 𝑘1∥𝑒∥2 + 𝑒T(𝐴T
m𝑃 + 𝑃𝐴m)𝑒+

2𝑒T𝑃𝐵𝜌𝑥2 + 2𝑒T𝑃𝐵𝜎̃ +
2

Γ
tr(𝜌T ˙̂𝜌)+

2

Γ
(𝜎̃T ˙̂𝜎)− 2

Γ
tr(𝜌T𝜌̇)− 2

Γ
(𝜎̃T𝜎̇) ⩽

− 𝑘1∥𝑒∥2 − 𝑒T𝑄𝑒− 2

Γ
tr(𝜌T𝜌̇)− 2

Γ
(𝜎̃T𝜎̇) ⩽

− 𝑒T𝑄𝑒+
2

Γ

∣∣tr(𝜌T𝜌̇) + (𝜎̃T𝜎̇)
∣∣ . (24)

假设𝑉 ∗ ⩾ 𝜌m/Γ ,其中

𝜌m =

4𝜆max(𝑃 )

𝜆min(𝑄)
(𝑑𝜌max

𝜌∈Θ
(tr

√
𝜌T𝜌)+

𝑑𝜎max
𝜎∈Δ

∥𝜎∥2) + 4(max
𝜌∈Θ

(tr(𝜌T𝜌))+

max
𝜎∈Δ

(𝜎T𝜎)), (25)

即

𝑉 ∗ =

𝑒T𝑃𝑒+
1

Γ
tr(𝜌T𝜌) +

1

Γ
(𝜎̃T𝜎̃) ⩾

4𝜆max(𝑃 )

Γ𝜆min(𝑄)
(𝑑𝜌max

𝜌∈Θ
(tr

√
𝜌T𝜌)+

𝑑𝜎max
𝜎∈Δ

∥𝜎∥2) +
4

Γ
(max
𝜌∈Θ

(tr(𝜌T𝜌))+

max
𝜎∈Δ

(𝜎T𝜎). (26)

投影算子Proj(⋅, ⋅)保证 𝜌(𝑡) ∈ Θ , 𝜎(𝑡) ∈ Δ,因此下式

成立:
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max
𝑡⩾0

(tr(𝜌T𝜌) + 𝜎̃T𝜎̃) ⩽

4(max
𝜌∈Θ

(tr(𝜌T𝜌)) + max
𝜎∈Δ

(𝜎T𝜎)). (27)

由式 (26)和 (27),得

𝑒T𝑃𝑒 ⩾
4𝜆max(𝑃 )

Γ𝜆min(𝑄)
(𝑑𝜌max

𝜌∈Θ
(tr

√
𝜌T𝜌)+𝑑𝜎max

𝜎∈Δ
∥𝜎∥2). (28)

由文献 [19]中定理A.2可知

𝑒T𝑄𝑒 ⩾ 𝜆min(𝑄)𝑒T𝑃𝑒𝜆max(𝑃 ) ⩾
4

Γ
(𝑑𝜌max

𝜌∈Θ
(tr

√
𝜌T𝜌) + 𝑑𝜎max

𝜎∈Δ
∥𝜎∥2). (29)

由假设 1和假设 2可知

∣tr(𝜌T𝜌̇) + 𝜎̃T𝜎̇∣ ⩽
2(𝑑𝜌max

𝜌∈Θ
(tr

√
𝜌T𝜌)+𝑑𝜎max

𝜎∈Δ
∥𝜎∥2). (30)

将式 (29)和 (30)代入式 (24),得

𝑉̇ (𝑡) ⩽ 𝑉̇ ∗(𝑡) ⩽ 0. (31)

假设 ∥𝑒(0)∥2 ⩽ 𝑑𝑒 < ∞, 𝑑𝑒为一有界常数, 且 𝑒(0) =

0,则

𝑉 (0) =

1

2
∥𝑒(0)∥22 +

1

Γ
tr(𝜌T𝜌) +

1

Γ
(𝜎̃T𝜎̃) ⩽

1

2
𝑑2𝑒 +

4

Γ
(max
𝜌∈Θ

(tr(ΘTΘ)) + max
𝜎∈Δ

(𝜎T𝜎)) ⩽

1

2
𝑑2𝑒 +

𝜌m
Γ
. (32)

因此,由式 (31)可知

𝑉 (𝑡) ⩽ 1

2
𝑑2𝑒 +

𝜌m
Γ
, ∀𝑡 ⩾ 0, (33)

即系统内所有信号均有界,系统是稳定的. 且由

∥𝑒∥22 ⩽ 𝑉 (𝑡) ⩽ 1

2
𝑑2𝑒 +

𝜌m
Γ
, (34)

得系统对指令信号的跟踪误差 𝑒收敛于零的一个邻

域

∥𝑒∥2 ⩽
√

1

2
𝑑2𝑒 +

𝜌m
Γ
. (35)

由式 (35)可以看出,通过调整参数的值可以调节收敛

域的大小.

4 仿仿仿真真真和和和实实实验验验结结结果果果

4.1 仿仿仿真真真结结结果果果

以某型四旋翼无人机为控制对象, 在Matlab中

建立仿真模型对控制效果进行验证,仿真模型参数如

表 1所示.

表 1 仿真模型参数

参数 数值 单位

𝑚 0.875 0 kg

𝑙 0.330 0 m

𝐽𝑥 0.008 0 kg ⋅ m2

𝐽𝑦 0.008 0 kg ⋅ m2

𝐽𝑧 0.020 0 kg ⋅ m2

𝑘𝐿 3.13 × 10−5 N ⋅ s2
𝑘𝑄 3.13 × 10−5 N ⋅ s2

仿真过程中,选择静态增益反馈矩阵、低通滤波

器、正定矩阵和自适应增益分别为

𝐾𝑚 =

⎡⎢⎣ 1/41.25 0 0

0 1/41.25 0

0 0 1/50

⎤⎥⎦ ,
𝐶(𝑠) =

500

𝑠+ 500
𝐼3×3,

𝑄 = 𝐼3×3, Γ = 10 000.

为检验控制效果和鲁棒性,分别设计了两种条件

下的仿真. 仿真条件 1中假设系统不含参数摄动和干

扰,即 𝜌(𝑡) = 03×3, 𝜎(𝑡) = 03;仿真条件 2中令

𝜌(𝑡) =

⎡⎢⎣ −0.2 0 0

0 0.5 0

0 0 −0.5

⎤⎥⎦ ,

𝜎(𝑡) =

⎡⎢⎢⎢⎢⎣
−1.5𝑞𝑟 + 0.1 + 0.5 sin

(π
2
𝑡
)

1.5𝑝𝑟 + 0.1 + 0.5 sin
(π
2
𝑡
)

0.1 + 0.5 sin
(π
2
𝑡
)

⎤⎥⎥⎥⎥⎦ .
仿真中还设计了理想参考模型响应和不带自适

应环节的常规块控反步控制器作为对比,得到的仿真

结果如图 3和图 4所示.其中: 点线表示理想参考模

型,实线表示常规块控反步控制器,虚线表示含有𝐿1

自适应内环的块控反步控制器.
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图 3 仿真得到的系统角度输出
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图 4 内环角速度子系统输出

从图 3(a)可以看出, 在系统不含不确定性的情

况下, 两种控制器均能很好地跟踪指令信号,收敛速

度、稳态误差等性能指标均能满足系统要求,两种控

制器的控制效果差别不大.

从图 3(b)可以看出,在系统含有参数摄动和外部

干扰等不确定性的情况下,采用常规块控反步控制器

得到的角度输出具有较大的稳态误差和较慢的收敛

速度, 而含有𝐿1自适应内环的块控反步控制器得到

的角度输出与图 3(a)不含不确定性的输出相当. 表 2

为输出角度的均方误差, 从表 2中可以看出, 在系统

存在不确定性的情况下, 含有𝐿1自适应环节的块控

反步控制器的性能指标有明显提高.

表 2 系统输出的均方误差

states block backstepping block backstepping with 𝐿1

𝜙 24.522 5 15.114 0

𝜃 11.201 1 1.313 1

𝜓 11.464 6 10.194 9

图 4为内环角速度子系统在𝐿1自适应控制器控

制下的输出和理想系统𝑀(𝑠)的输出. 从图 4中可以

看出,在系统含有不确定性的情况下, 𝐿1自适应控制

器能够补偿不确定性对系统的影响,保证被控对象与

理想系统具有一致跟踪响应.该仿真结果表明, 𝐿1自

适应控制器具有很好的鲁棒性和跟踪性能.

4.2 实实实验验验结结结果果果

为验证所提出的控制策略的实际控制效果,搭建

了四旋翼飞行器姿态控制实验平台. 实验过程中保持

四旋翼偏航角不变,设定初始姿态为: 𝜙 = −12∘, 𝜃 =

−15∘, 𝜓 = 0∘;期望姿态为: 𝜙 = 0∘, 𝜃 = 0∘, 𝜓 = 0∘. 实

验结果如图 5所示.

从图 5可以看出,姿态角𝜙和 𝜃的稳态误差小于

1∘, 角速度 𝑝和 𝑞保持在±3∘/s的范围内, 𝑟保持在±
5∘/s的范围内.仿真结果表明所设计控制器对外部干

扰和测量误差具有较好的鲁棒性.

实验中有很多不确定性因素,如万向节的摩擦力

和惯性测量单元的测量误差. 图 5(a)中𝜓的波动是由

图 5 实验测得的飞行器姿态

电子罗盘的测量误差造成的;图 5(b)中角速度的波动

是由机体振动所致.

5 结结结 论论论

本文针对一类与四旋翼无人机姿态模型相似的

严反馈多输入多输出不确定非线性系统,提出了一种

𝐿1自适应块控反步控制方法. 将系统分为外回路子

系统和内回路子系统,对外回路设计了块控反步控制

器, 对包含不确定性的内回路子系统引入𝐿1自适应

控制器来估计和补偿不确定性的影响.仿真结果表明

𝐿1自适应控制器能够保证系统的瞬态和稳态性能与

理想参考系统一致.实验结果表明,所设计的𝐿1自适

应块控反步控制器在系统存在不确定性的情况下,能

够实现四旋翼姿态的稳定控制,且具有良好的性能指

标和较强的鲁棒性.
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