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输入受限四旋翼飞行器的模糊自适应动态面轨迹跟踪控制

沈智鹏†, 曹晓明
(大连海事大学船舶电气工程学院，辽宁大连 116026)

摘 要: 针对输入受限条件下四旋翼飞行器的轨迹跟踪控制问题,考虑系统存在模型动态不确定和未知外界干扰
的情况,提出一种模糊自适应动态面轨迹跟踪控制方法.该方法设计干扰观测器估计位置模型中复合扰动项,利
用模糊系统逼近姿态模型中不确定项和外界干扰,并引入双曲正切函数和辅助系统处理输入受限问题,结合反演
法和动态面技术设计轨迹跟踪控制器,以降低控制算法的复杂性,最后选取李雅普诺夫函数证明闭环系统所有信
号一致最终有界.应用大疆M100飞行器模型进行仿真验证,结果表明所设计的控制器能够有效处理模型动态不
确定和未知外界干扰问题,避免飞行器工作过程中因输入饱和导致执行器失效现象,精确地完成轨迹跟踪控制任
务.
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Fuzzy adaptive dynamic surface trajectory tracking control for quadrotor
UAV with input constraints
SHEN Zhi-peng†, CAO Xiao-ming

(College of Marine Electrical Engineering，Dalian Maritime University，Dalian 116026，China)

Abstract: To solve the trajectory tracking problem for quadrotor UAV with control input saturation, a fuzzy adaptive
dynamic surface control (DSC) scheme is proposed in the presence of the model uncertainties and the unknown external
disturbances. Firstly, the disturbance observer is introduced to estimate the compound perturbation term of the position
model, and the fuzzy system is designed to approximate the uncertainties and external disturbance of the attitude model.
Then the hyperbolic tangent function and a constructed aid system are introduced to process the control input saturation
problem. Furthermore, a novelty dynamic controller is designed based on the backstepping method with the dynamic
surface technique, which can reduce the complexity of the control algorithm. Finally, by using Lyapunov analysis, it is
proved that all signals of the closed-loop trajectory tracking system are the uniformly ultimate boundedness using the
proposed control strategy. The simulation results on the DJI M100 aircraft model show that the designed controller can
achieve strongly robust to model uncertainties and unknown external disturbances. Moreover, the proposed method can
avoid the actuator failures caused by input saturation, and realize the trajectory tracking control accurately.
Keywords: quadrotor unmanned aerial vehicle；input constraints；fuzzy adaptive；disturbance observer；dynamic surface
control；trajectory tracking control

0 引 䀰

四旋翼飞行器因其结构简单、成本低廉和具有

较高的机动性能被广泛应用于侦察巡逻、影视制作

以及货物运输等场合.但四旋翼为非线性、多变量、
强耦合的欠驱动系统,要实现精确轨迹跟踪控制具有
一定挑战性.由于工作环境的不确定性,使得其模型
很难精确建立[1],建模误差的存在进一步增加了控制
器设计的难度.
近年来,国内外学者对四旋翼飞行器轨迹跟踪控

制做了大量研究.文献 [2]利用平移和旋转动力学的
级联特性,将飞行器的位置和姿态分两个阶段进行控
制.反演法、动态面技术被应用到控制器设计中获
得了良好的控制效果[3-4].但以上文献均未考虑未知
外界干扰对系统的影响.文献 [5]在考虑风场的影响
下建立动态数学模型,用积分反步法设计控制器,在
应对风场效应方面具有良好的鲁棒性.滑模控制对
干扰具有强鲁棒性,诸多学者利用传统滑模以及终端
滑模控制技术来应对飞行器控制过程中所受外界干
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扰[6-8].这些方法已取得了一定成效,但是当系统受到
复合扰动较大时,利用模型或控制器本身性能被动的
抵御并不能保证其控制精度.文献 [9]将自适应反步
法与双积分器李雅普诺夫函数结合使用,保证了在恒
定风力干扰作用下全局轨迹跟踪误差收敛到零.文
献 [10]引入神经网络逼近系统未建模动态,降低了控
制器对飞行器模型精度的要求.文献 [11]将四旋翼
飞行器模型分解为两个子系统进行控制,其四阶子系
统采用滑模控制方法,设计过程较为繁复,引入状态
扩张观测器有利于减小控制抖动量的幅值,但依然存
在抖动现象.
以上文献在控制器设计时均未考虑执行机构受

限的情况,但实际应用中,当输入饱和发生时,如果
不进行限制就会影响控制系统的性能,甚至使系统
失稳.文献 [12]研究了输入饱和情况下柔性海洋提
升机的振动控制问题,引入饱和函数和辅助系统处
理输入饱和问题.文献 [13]针对一类SISO非线性系
统,使用双曲正切函数逼近饱和函数处理输入饱和问
题.文献 [14]考虑四旋翼飞行器控制输入饱和因素,
设计基于反步法的轨迹跟踪控制器,但未解决可能存
在的“微分爆炸”问题,其只针对四旋翼姿态模型进
行控制器设计,对于复杂的欠驱动位置姿态系统将有
更多的难题需要解决.
受以上研究的启发,本文针对四旋翼飞行器系统

存在模型动态不确定、未知外界干扰和控制输入受

限的情况,提出一种输入受限四旋翼飞行器的模糊自
适应动态面轨迹跟踪控制策略.该策略将四旋翼飞
行器的模型分解为一个四阶子系统和一个二阶子系

统,结合反步法与动态面技术对两个子系统分别进行
控制器设计,并引入双曲正切函数和动态补偿方程处
理输入饱和问题,采用模糊自适应方法逼近姿态模型
中的非线性不确定项以及外界扰动,设计干扰观测器
观测位置模型中的复合扰动项.最后以大疆M100四
旋翼飞行器为控制目标进行轨迹跟踪控制仿真,结果
验证了所提出设计方法的有效性.

1 问题᧿述

四旋翼飞行器通过调节电机转速改变姿态和高

度进而调整其位置达到轨迹跟踪的目的,模型如图1
所示.根据牛顿-欧拉运动定理,得到系统简化的动力
学模型为

ẍ =
1

m
UaτF − K1ẋ

m
+ dx,

ÿ =
1

m
UbτF − K2ẏ

m
+ dy,

z̈ =
1

m
(cosφ cos θ)τF − g − K3ż

m
+ dz,

φ̈ =
τφ
Ix

+ θ̇ψ̇
Iy − Iz
Ix

− K4l

Ix
φ̇+ dφ,

θ̈ =
τθ
Iy

+ φ̇ψ̇
Iz − Ix
Iy

− K5l

Iy
θ̇ + dθ,

ψ̈ =
τψ
Iz

+ φ̇θ̇
Ix − Iy
Iz

− K6l

Iz
ψ̇ + dψ. (1)

其中:x、y、z为飞行器在惯性坐标系中质心的位置;
φ, θ, ψ分别为横滚角、俯仰角和偏航角;m为飞行器
质量; l为机体质心到螺旋桨转轴的距离;非线性项

Ua = (cosφ sin θ cosψ + sinφ sinψ),

Ub = (cosφ sin θ sinψ − sinφ cosψ);

Ix、Iy、Iz分别为飞行器关于x、y、z三轴的转动惯量,
令

∆f1 = θ̇ψ̇(Iy − Iz)/Ix −K4lφ̇/Ix,

∆f2 = φ̇ψ̇(Iz − Ix)/Iy −K5lθ̇/Iy,

∆f3 = φ̇θ̇(Ix − Iy)/Iz −K6lψ̇/Iz

为模型不确定项; g为重力加速度;K(·)为系统的气动

阻尼系数; d(·)为未知外界干扰; τF , τφ, τθ, τψ分别为
总升力、横滚力矩、俯仰力矩和偏航力矩.
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图 1 四旋翼飞行器模型

将飞行器模型分解为Σ1和Σ2两个子系统分别

设计控制律,有

Σ1 :



η̇1 = η2,

η̇2 = g2η3 + Td1,

η̇3 = g3η4,

η̇4 = W4u(v1) +Ξ1 + Td2.

(2)

其中:u(v1) = [u(τθ) u(τφ)]
T, u(·)表示受限后的控

制量,Td1为位置子系统内部气动干扰及未知外界扰
动构成的复合扰动,Td2为姿态子系统未知外界扰动,
模型中各状态变量及系数矩阵含义为

η1 =

[
x

y

]
,η2 =

[
ẋ

ẏ

]
,η3 =

[
sin θ
sinφ

]
,η4 =

[
θ̇

φ̇

]
,

Ξ1 =

[
∆f1

∆f2

]
,Td1 =

[
dx −K1ẋ/m

dy −K2ẏ/m

]
,

g2 =
G(τF )

m

[
cosφ cosψ sinψ
cosφ sinψ − cosψ

]
,Td2 =

[
dθ

dφ

]
,
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g3 =

[
cos θ 0

0 cosφ

]
,W4 =

[
1/Iy 0

0 1/Ix

]
. (3)

Σ2是由高度和姿态角组成的子系统,有

Σ2 :

η̇5 = η6,

η̇6 = g6u(v2) +Ξ2 + Td3.
(4)

其中:u(v2) = [u(τF ) u(τψ)]
T,Td3为系统复合干扰

项,模型中各状态变量及系数矩阵含义为

η5 =

[
z

ψ

]
,Ξ2 =

[
−g
∆f3

]
,Td3 =

[
dz −K2ż/m

dψ

]
,

η6 =

[
ż

ψ̇

]
, g6 =

[
cosφ cos θ/m 0

0 1/Iz

]
. (5)

在实际飞行过程中,飞行器旋翼提供的力矩是有
界的,为了避免控制输入超出飞行器系统的执行范
围,引入如下饱和约束函数:

u(τj) = sat(τj) =

sgn(τj)Mi, |τj | ⩾Mi;

τj , |τj | < Mi.
(6)

其中: τj(j = F,φ, θ, ψ)为系统控制器输出,Mi(i =

1, 2, 3, 4)为执行器输入界限[15].为使受限后的可执
行控制输入u(τj)具有非线性光滑特性,利用双曲正
切函数逼近界限函数,表达形式如下:

G(τj) =Mi tanh
(τj
σ

)
=Mi

eτj/σ − e−τj/σ
eτj/σ + e−τj/σ , (7)

其中σ为正常数.产生的误差函数形式如下:

ρ(τj) = sat(τj)−G(τj), (8)

其中ρ(τj)为有界函数,其界值表示为

|ρ(τj)| = |sat(τj)−G(τj)| =Mi(1− tanh(1)). (9)

假设1 参考轨迹Xnd = [ηnd
T, η̇T

nd, η̈
T
nd]

T ∈
Ωnd光滑可测,且Ωnd = {Xnd : ∥ηnd∥2 + ∥η̇nd∥2 +

∥η̈nd∥2 ⩽ Bn}, n = 1, 5, Bn为已知正常数.
假设 2 飞行器所受复合干扰未知且有界,即

|dρi| ⩽ ci(i = x, y, z), ci为大于零的未知常数.
引理1 [16]令函数π(x)为定义在紧集U上的一个

实值连续函数,对于任意常数 ε̄ > 0,存在一个模糊逻
辑系统使得下式成立:

sup
x∈U

|π(x)− ωTξ(x)| ⩽ ε̄. (10)

其中:ω为参数向量, ξ(x)为模糊基函数向量.
假设3 自适应向量ωi和逼近误差εi有界,即存

在0 < ωiM ∈ R,使得∥ωi∥ ⩽ ωiM ,存在0 < εiM ∈ R

使得 |εi| < εiM , i = 1, 2, 3.
系统控制目标:针对四旋翼飞行器模型 (2)和 (4),

在满足假设1、假设2和假设3的前提下,考虑系统存
在动态不确定和未知外界干扰的情况,设计带有饱和

函数及辅助设计系统的控制器,保证飞行器控制系统
中误差信号一致最终有界.

2 飞行器轨迹跟踪控制器设计

本文将x, y, ϕ, θ四个自由度结合为四阶欠驱动

子系统设计控制器,并将z, ψ两自由度作为单独的全

驱动子系统设计控制器.

2.1 欠驱动子系统控制器设计

Step 1:定义子系统Σ1的动态跟踪误差为

ei = ηi −αi−1, i = 1, 2, 3, 4. (11)

其中:α0 = η1d为期望的跟踪轨迹,αi为待设计的虚
拟控制量,为避免传统反演控制方法对αi直接求导

时出现“微分爆炸”问题,引入动态面技术,定义新变
量 α̂i作为αi的一阶低通滤波器的输出,其数学表达
式为

Ti ˙̂αi + α̂i = αi, α̂i(0) = αi(0), (12)

这里Ti为滤波时间常数.式 (12)变换可得 ˙̂αi = (αi

− α̂i)/Ti,令 α̃i = α̂i − αi,求导并整理有 ˙̃αi =

−α̃i/Ti − α̇i.记αi = α̇i, i = 1, 2, 3,其中βi(e1, e2,

e3, ē4, α̃1, α̃2, α̃3, T̂d1,η1d, η̇1d, η̈1d)为非负连续函

数[17].进一步有

α̃T
i
˙̃αi ⩽ − α̃T

i α̃i
Ti

+ ∥α̃i∥βi ⩽

− α̃T
i α̃i
Ti

+ α̃T
i α̃i +

∥βi∥2

4
. (13)

为了降低饱和效应,降低输入受限对系统状态跟踪误
差的影响,帮助控制输入退出饱和,引入辅助系统对
跟踪误差e4进行补偿,辅助系统设计为

ḣ1 = −κ1h1 +W4[G(v1)− v1]. (14)

其中:κ1 > 0为设计参数,h1为辅助系统状态,G(v1)

= [G(τθ) G(τφ)]
T.

重新定义补偿修正后的跟踪误差为

ē4 = e4 − h1. (15)

Step 2:选取Lyapunov函数为

V1 =
1

2
eT
1 e1. (16)

对V1求导并结合式(2)和(11)得

V̇1 = eT
1 (η2 − η̇1d) = eT

1 (e2 +α1 − η̇1d). (17)

设计虚拟控制律

α1 = −λ1e1 + η̇1d, (18)

其中λ1 > 0为设计参数.
Step 3:选取Lyapunov函数为

V2 = V1 +
1

2
eT
2 e2. (19)
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对V2求导并整理得

V̇2 = V̇1 + eT
2 (g2e3 + g2α2 + Td1 − ˙̂α1). (20)

考虑四旋翼飞行器位置子系统受到的复合干扰

Td1满足假设2的前提下,设计如下干扰观测器:
˙̂
Td1 = χ1(η2 − Ẑ)− T̂d1,

˙̂
Z = T̂d1 + χ2(η2 − Ẑ) + g2η3. (21)

其中: T̂d1 = [d̂ρx d̂ρy]
T为对Td1的估计;误差向量

Z̃ = η2 − Ẑ, Ẑ = [v̂x, v̂y]
T为对η2的估计;χ1 =

diag([χ11, χ21]),χ2 = diag([χ12, χ22])均为正定的设

计参数矩阵.选择合理的观测器参数χ1 ∈ R2×2和

χ2 ∈ R2×2,可使扰动估计误差 T̃d1 = Td1 − T̂d1一致

最终有界[18].
设计虚拟控制律

α2 = g−1
2 (−λ2e2 − e1 − T̂d1 + ˙̂α1), (22)

其中λ2 > 0为设计参数.
Step 4:选取Lyapunov函数为

V3 = V2 +
1

2
eT
3 e3. (23)

对V3求导并整理得

V̇3 = V̇2 + eT
3 (g3e4 + g3α3 − ˙̂α2). (24)

设计虚拟控制律如下:

α3 = g−1
3 (−λ3e3 − gT

2 e2 + ˙̂α2), (25)

其中λ3 > 0为设计参数.
Step 5:选取Lyapunov函数为

V4 = V3 +
1

2
ēT
4 ē4. (26)

对V4求导并结合式(2)、(14)和(15),得到

V̇4 = V̇3 + eT
4 [W4G(v1) +Ξ1+

W4ρ1 + Td2 − ˙̂α3 − ḣ1] =

V̇3 + ēT
4 [W4v1 + κ1h1 − ˙̂α3+

Ξ1 +W4ρ1 + Td2 ˙̂α3], (27)

其中ρ1=[ρ11 ρ12]
T为界限误差向量.令f = [fφ, fθ]

= Ξ1 +W4ρ1 +Td2,表达式f包含未知外界干扰、模

型不确定性和界限误差,因此引入模糊逻辑系统[19]

对其逼近.本文选用具有单点模糊器、高斯隶属度函
数、乘积推理机和中心平均解模糊器的模糊逻辑系

统,其输出可以表示为

f = ωTξ(x). (28)

其中:x = [φ̇, θ̇, ψ̇]T,ω = [ω1, · · · , ωm]T为参数向
量; ξ(x) = [ξ1(x), ξ2(x), · · · , ξm(x)]T为模糊基函数
向量,m为模糊逻辑规则数,且有

ξl(x) =

3∏
i=1

µAl
i
(xi)

m∑
l=1

( 3∏
i=1

µAl
i
(xi)

) , (29)

µAl
i
(xi)为xi的隶属度函数.
结合式(10)和(28),可得f的逼近形式为

f = ω∗Tξ∗T + ε∗. (30)

其中:ω∗T =

[
ωT

1 0

0 ωT
2

]T

为参数向量矩阵, ξ∗ =

[ξ1 ξ2]
T为模糊基向量, ε∗ = [ε1 ε2]为逼近误差向

量.
设计自适应律如下:

˙̂ωi = γi(ξiē4i − µiω̂i), i = 1, 2, (31)

其中γi > 0, µi > 0为待设计参数.
设计带有饱和补偿项的控制律为

v1 =W−1
4 [−λ4ē4 − gT

3 e3 − ω̂∗Tξ∗+

˙̂α3 − κ1h1 −B1h
T
1 g

T
3 e3]. (32)

其中:λ4 > 0为设计参数, ω̂∗T =

[
ω̂T

1 0

0 ω̂T
2

]T

被用来

估计最优参向量ω∗T且 ω̃∗T = ω∗T − ω̂∗T,B1满足

等式 ēT
4 B1 = 1.
注1 文献 [11]在控制器设计过程中未考虑输

入饱和问题,如果控制输入超出系统的执行范围,则
会严重影响控制效果,甚至使系统失稳.本文引入界
限函数,消除了因输入饱和导致的执行器失控现象,
并设计辅助补偿系统用于降低饱和效应.

注2 文献 [14]采用传统的反演控制方法,控制
器设计过程中直接对虚拟控制量求导容易出现“微

分爆炸”问题,不利于工程实现.本文引入一阶滤波
器,避免了上述问题,简化了控制算法.

2.2 全驱动子系统控制器设计

Step 1:定义系统Σ2的动态跟踪误差为

e5 = η5 − η5d,

e6 = η6 −α5. (33)

其中:η5d为期望的轨迹,α5为待设计的虚拟控制

量.定义新变量 α̂5作为α5的一阶低通滤波器的输

出,其数学表达式为

T5 ˙̂α5 + α̂5 = α5, α̂5(0) = α5(0). (34)

经式 (34)变换得 ˙̂α5 = (α5 − α̂5)/T5,令 α̃5 =

α̂5 − α5,求导并整理有 ˙̃α5 = −α̃5/T5 − α̇5,记β5 =

α̇5, β5(e5, ē6, α̃5,η5d, η̇5d, η̈5d)为非负连续函数,且
有
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α̃T
5
˙̃α5 ⩽ − α̃T

5 α̃5

T5
+ α̃T

5 α̃5 +
∥β5∥2

4
. (35)

引入辅助系统对跟踪误差e6进行补偿,有

ḣ2 = −κ2h2 + g6[G(v2)− v2]. (36)

其中:κ2 > 0为设计参数,h2为辅助系统状态,G(v2)

= [G(τF ) G(τψ)]
T.

重新定义补偿修正后的跟踪误差

ē6 = e6 − h2. (37)

Step 2:选取Lyapunov函数为

V5 =
1

2
eT
5 e5. (38)

对V5求导并结合式(4)和(33),得到

V̇5 = eT
5 (e6 +α5 − η̇5d). (39)

设计虚拟控制律

α5 = −λ5e5 + η̇5d, (40)

其中 λ5 > 0为设计参数.
Step 3:选取Lyapunov函数为

V6 = V5 +
1

2
ēT
6 ē6. (41)

对V6求导并结合式(4)、(36)和(37),得到

V̇6 = V̇5 + ēT
6 [g6G(v2) +Θ − ˙̂α5 − ḣ2] =

V̇5 + ēT
6 (g6v2 + κ2h2 +Θ − ˙̂α5). (42)

其中

Θ =

[
−g + cosφ cos θρ21/m−K3ż/m+ dz

∆f3 + ρ22/Iz + dψ

]
.

令dρz =
cosφ cos θ

m
ρ21 −

K3ż

m
+ dz为高度z上的复

合扰动,设计干扰观测器对dρz进行观测,有
˙̂
dρz = χ31(ż − v̂z)− d̂ρz,

˙̂vz = d̂ρz + χ32(ż − v̂z)− g +
G(τF )

m
(cosφ cos θ).

(43)

其中: d̂ρz为 dρz的估计值,估计误差定义为 d̃ρz =

dρz − d̂ρz; v̂z为 ż的估计值,估计误差定义为 ṽz =

ż − v̂z;χ31 > 0, χ32 > 0为设计参数.
令fψ = ∆f3 +

ρ22
Iz

+ dψ为模型不确定性、界限

函数逼近误差和外界干扰构成的复合项,引入模糊逻
辑系统对fψ进行逼近,其逼近形式为

fψ = ωT
3 ξ3 + ε3. (44)

其中:ωT
3 为最优参向量, ξ3为模糊基向量, ε3为逼近

误差.
设计自适应律如下:

˙̂ω3 = γ3(ξ3ē62 − µ3ω̂3). (45)

其中γ3 > 0, µ3 > 0为设计参数.
设计带有饱和补偿项的控制律为

v2 = g−1
6

[
−λ6ē6 − e5 −Θ∗ + ˙̂α5

−κ2h2 −B2h
T
2 e5

]
. (46)

其中:λ6 > 0,Θ∗ = [−g + d̂ρz, ω̂
T
3 ξ3]

T, ω̂T
3 被用来估

计最优参向量ωT
3 且 ω̃T

3 = ωT
3 − ω̂T

3 ,B2满足等式

ēT
6 B2 = 1.

3 稳定性分析

3.1 欠驱动子系统稳定性分析

选取Lyapunov函数为

VΣ1
=

1

2
eT
1 e1 +

1

2
eT
2 e2 +

1

2
eT
3 e3 +

1

2
ēT
4 ē4+

1

2

3∑
i=1

α̃T
i α̃i +

1

2

2∑
i=1

ω̃T
i γ

−1
i ω̃i. (47)

定义有界紧集

Ω1 = {[e1, e2, e3, ē4, α̃1, α̃2, α̃3, T̂d1]
T : VΣ1

⩽ ϖ1}.

ϖ1为已知正数,可知Ω1 ×Ω1d也是紧集,假设βi在紧

集Ω1 ×Ω1d上的最大值为Ni(i = 1, 2, 3).
对式(47)求导并结合式(13)和(27),整理得

V̇Σ1
⩽

eT
1 (e2 +α1 − η̇1d) + eT

2 (g2e3 + g2α2 − ˙̂α1 + Td1)+

eT
3 (g3e4 + g3α3 − ˙̂α2) + ēT

4 (W4v1 + κ1h1 − ˙̂α3+

f) +

3∑
i=1

(
− α̃T

i α̃i
Ti

+ α̃T
i α̃i +

N2
i

4

)
−

2∑
i=1

ω̃T
i γ

−1
i

˙̂ωi.

(48)

将设计的控制律和自适应律代入式(48),整理得

V̇Σ1
⩽

− λ1e
T
1 e1 − λ2e

T
2 e2 − λ3e

T
3 e3 − λ4ē

T
4 ē4+

2∑
i=1

ēT
4iεi +

2∑
i=1

ω̃T
i µiω̂i + eT

2 T̃d1−

3∑
i=1

( 1

Ti
− 1

)
α̃T
i α̃i +

3∑
i=1

N2
i

4
. (49)

令∥T̃d1∥ ⩽ c̃1, c̃1 > 0为 T̃d1的界,借助不等式

eT
2 T̃d1 ⩽ δeT

2 e2 +
1

4δ
∥T̃d1∥2 ⩽ δeT

2 e2 +
1

4δ
c̃21,

µiω̃
T
i ω̂i ⩽ −µiω̃

T
i ω̃i
2

+
µiω

2
iM

2
,

ēT
4iεi ⩽

ēT
4iē4i

2
+

1

2
ε2i ⩽

ēT
4iē4i

2
+

1

2
ε2iM ,

其中δ为正常数,结合式(49)整理得

V̇Σ1
⩽ − λ1e

T
1 e1 − (λ2 − δ)eT

2 e2 − λ3e
T
3 e3−(

λ4 −
1

2

)
ēT
4 ē4 −

2∑
i=1

µiω̃
T
i ω̃i
2

−
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3∑
i=1

( 1

Ti
− 1

)
α̃T
i α̃i +

2∑
i=1

µiω
2
iM

2
+

3∑
i=1

N2
i

4
+

2∑
i=1

1

2
ε2iM +

1

4δ
c̃21 ⩽ −µ̄1VΣ1

+∆1. (50)

其中

µ̄1 = min
{
2λ1, 2λ2 − 2δ, 2λ3, 2λ4 − 1,

3∑
i=1

( 2

Ti
− 2

)
,

2∑
i=1

µiγi,
}
, (51)

∆1 =
2∑
i=1

µiω
2
iM

2
+

2∑
i=1

1

2
ε2iM +

3∑
i=1

N2
i

4
+

1

4δ
c̃21,

(52)

λ2 − δ > 0, 2λ4 − 1 > 0,

3∑
i=1

(2/Ti − 2) > 0. (53)

解不等式(50),可得

0 ⩽ VΣ1
(t) ⩽ ∆1

µ̄1
+
[
V (0)− ∆1

µ̄1

]
e−µ̄1t, (54)

由式(54)可得

lim
t→∞

VΣ1
=
∆1

µ̄1
. (55)

由式 (55)可得,VΣ1
(t)收敛值的上界为 ∆1/µ̄1,即

VΣ1
(t)一致最终有界.由式 (47)可得,系统中的信号

e1、e2、e3、ē4、αi(i = 1, 2, 3)和 ω̃i(i = 1, 2)一致

最终有界,从而得到飞行器轨迹跟踪闭环子系统Σ1

内所有信号的一致最终有界性.

3.2 全驱动子系统稳定性分析

选取Lyapunov函数为

VΣ2
=

1

2
eT
5 e5 +

1

2
ēT
6 ē6 +

1

2
ω̃T

3 γ
−1
3 ω̃3 +

1

2
α̃T

5 α̃5.

(56)

定义如下紧集Ω2 = {[e5, ē6, α̃5]
T : VΣ2

⩽ ϖ2},
ϖ2为已知正常数,可知Ω2 ×Ω5d也是紧集,假设β5在

紧集Ω2 × Ω5d上的最大值为N5.对式 (56)求导并结
合(35)和(42),整理得

V̇Σ2
= eT

5 (e6 +α5 − η̇5d)+

ēT
6 (g6v2 + κ2h2 +Θ − ˙̂α5)−

ω̃T
3 γ

−1
3

˙̂ω3 −
α̃T

5 α̃5

T5
+ α̃T5 α̃5 +

N2
5

4
. (57)

结合式(40)、(45)和(46),整理得

V̇Σ2
⩽ − λ5e

T
5 e5 − λ6ē

T
6 ē6 −

( 1

T5
− 1

)
α̃T

5 α̃5+

N2
5

4
+ ē61d̃ρz + ē62ε3 + ω̃T

3 µ3ω̂3. (58)

令∥d̃ρz∥ ⩽ c̃2, c̃2 > 0为 d̃ρz的界,借助不等式

ē61d̃ρz ⩽
ē261
2

+
d̃2ρz
2

⩽ ē261
2

+
c̃22
2
,

µ3ω̃
T
3 ω̂3 ⩽ −µ3ω̃

T
3 ω̃3

2
+
µ3ω

2
3M

2
,

ē62ε3 ⩽ ē262
2

+
ε23
2

⩽ ē262
2

+
ε23M
2
,

代入式(58)整理得

V̇Σ2
⩽ − λ5e

T
5 e5 −

(
λ6 −

1

2

)
ēT
6 ē6 +

N2
5

4
−( 1

T5
− 1

)
α̃T

5 α̃5 +
µ3ω

2
3M

2
+

ε23M
2

+
c̃22
2

− µ3

2
ω̃T

3 ω̃3 ⩽ −µ̄2VΣ2
+∆2.

(59)

其中

µ̄2 = min
{
2λ5, 2λ6 − 1, µ3γ3,

( 2

T5
− 2

)}
, (60)

∆2 =
N2

5

4
+
µ3ω

2
3M

2
+
ε23M
2

+
c̃22
2
, (61)

2λ6 − 1 > 0, 2/T5 − 2 > 0. (62)

参照第3.1节稳定性分析,同理可证,VΣ2
(t)收敛

值的上界为∆2/µ̄2,可以得到飞行器轨迹跟踪闭环子
系统Σ2内所有信号一致最终有界.

4 仿真分析

为了验证本文控制算法的有效性,以大疆M100
四旋翼飞行器为对象进行轨迹跟踪控制仿真,在设
计参数相同的情况下对3种不同受限策略下的控制
量进行对比,飞行器模型参数如下:m = 2.5 kg, g =

9.8m/s2, l = 0.325m, Ix = 0.082 kg · m2, Iy =

0.082 kg · m2, Iz = 0.149 kg · m2,K1 = K2 = K3 =

0.6 kg/s,K4 = K5 = K6 = 0.6 kg/rad.
期望轨迹设定为

xd = 10 sin
( π

30
t
)
, yd = 10 cos

( π

30
t
)
,

zd =
t

6
, ψd =

π

3
.

飞行器的初始位置和状态信息设定为

[x(0), y(0), z(0), ϕ(0), θ(0), ψ(0)] =

[5, 5, 0, 0, 0, 1].

四旋翼飞行器受到的外界干扰设定为

[dx, dy]
T = [sin 0.2t, sin 0.2t]T,

[dϕ, dθ]
T =

[
2 sin 0.2t− cos(0.2t+ 0.2)

2 sin 0.2t− cos(0.2t+ 0.2)

]
,

[dz, dψ]
T = [sin 0.2t, 2 sin 0.2t− cos(0.2t+ 0.2)]T.

控制器参数取λ1 = 10−6, λ2 = 10−6, λ3 = 56,

λ4 = 1, λ5 = 6, λ6 = 8.滤波时间常数取T1 = T2 =

T3 = T5 = 0.02.干扰观测器参数取χ11 = 200, χ12 =

3.6, χ21 = 200, χ22 = 3, χ31 = 200, χ32 = 3.模糊自
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适应参数取γ1 = 6, γ2 = 8, γ3 = 150, µ1 = 0.001,

µ2 = 0.001, µ3 = 0.001.饱和限制系统参数取κ1 =

κ2 = 3, σ = 2.控制输入界限取 [M1,M2,M3,M4]

= [30, 3, 3, 1].对输入变量采用9条模糊规则,其隶属
度函数取µAl

i
= exp{−[xi + π/6 − (l − 1)π/24]2/

[π/24]2}, l = 1, 2, · · · , 9.
图2为飞行器轨迹跟踪曲线,从三维效果图中可

以看出,在本文算法控制下,四旋翼飞行器快速到达
期望轨迹,并一直保持跟踪状态.图3为姿态模型中
不确定项、界限误差和外界干扰所构成复合项的模

糊逼近曲线,可以看出模糊逻辑系统在3 s左右可以
准确的逼近复合项,表明本文控制器降低了对建模精
度的要求且有较强的鲁棒性,为系统高精度控制提供
了保证.图4为干扰观测器对位置模型中复合干扰项
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图 2 飞行器轨迹跟踪曲线
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图 4 干扰观测器观测曲线

的观测曲线,由图 4可直观看出,干扰观测器能够快
速准确地估测出复合干扰,表明所设计控制器具有良
好的抗干扰能力,保证了干扰影响下飞行器的轨迹跟
踪精度.
图5和图6为控制量对比曲线,G(τi)表示本文采

用双曲正切函数并引入辅助系统补偿后的执行器输

入曲线,S(τi)表示采用饱和约束函数但未采取任何
补偿策略的执行器输入曲线, τi表示不考虑输入饱和
的控制器输出曲线.由仿真结果可以看出,当控制量
τi超出饱和界限时,对其进行饱和限制能够使控制输
入退到执行机构所允许的安全范围内,从而进行有效
控制.当控制输入饱和愈严重时,辅助系统作用愈明
显,图 6中横滚力矩S(τϕ)在 1∼ 2 s时间段内震荡幅
值超出G(τϕ)一倍,G(τϕ)在2 s左右恢复到理想状态,
而S(τϕ)受饱和效应影响需要更长的时间恢复到平

滑状态.这说明本文设计的带有饱和补偿策略的执
行器输入有助于饱和出现后跟踪误差的收敛,能有效
处理控制输入饱和问题.
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5 结 论

针对四旋翼飞行器轨迹跟踪控制问题,提出一种
带有饱和辅助系统的自适应动态面轨迹跟踪控制策

略.该策略在传统反演法的基础上引入一阶低通滤
波器,将微分运算转换为简单且易于实现的代数运
算.所设计的干扰观测器能有效估测出位置部分的
复合扰动,采用模糊系统准确的逼近姿态部分含有未
建模动态的复合项,利用双曲正切函数和辅助补偿系
统解决飞行器控制输入饱和问题.仿真结果表明,所
提出方法实现了飞行器高精度轨迹跟踪控制,同时抑
制了因输入饱和导致的控制系统不稳定现象,更加符
合四旋翼飞行器安全稳定的飞行控制要求.
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