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角速度约束下的刚体飞行器鲁棒有限时间姿态镇定
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摘 要: 针对角速度状态受限条件下的刚体飞行器姿态镇定控制问题,提出一种基于扰动观测器的时变状态增益
有限时间姿态控制方法.针对基于修正型罗德里格斯参数 (MRPs)描述的刚体飞行器姿态控制模型,首先,利用齐
次性理论并充分考虑到系统的模型结构特点,设计一种带有角速度约束项的有限时间姿态控制器,使得系统有限
时间镇定;其次,在初始状态满足受限条件的情况下,角速度在任意时刻都可以被约束在期望的范围内;然后,针对
存在外部干扰的姿态环动力学系统,提出一种带扰动估计补偿的复合有限时间姿态镇定控制器;最后,通过与其他
两种控制方法的仿真比较,验证了所提出控制方案的有效性和优越性.
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velocity constraints
YU Bo1,2, CHENG Ying-ying1,2†, JIN Xiao-zheng3, DU Hai-bo1,2

(1. College of Electrical Engineering and Automation，Hefei University of Technology，Hefei 230009，China；
2. Engineering Technology Research Center of Industrial Automation，Hefei University of Technology，Hefei 230009，
China；3. College of Computer Science and Technology，Qilu University of Technology，Jinan 250353，China)

Abstract: In this paper, the attitude stabilization control problem of rigid aircrafts under angular velocity constraints
is studied. A composite finite time attitude control scheme based on disturbance observers is proposed. Firstly for
the attitude control system of rigid aircrafts based on the modified rodriguez parameters(MRPs), a finite-time attitude
controller with an angular velocity constraint term is designed based on the homogeneous theory and making full use of
the system model structure characteristics, under which the attitude can be stabilized to the equilibrium in a finite time.
At the same time, the angular velocity can be constrained in the expected range at any time if the initial state satisfies the
restricted condition. Then, in the presence of external disturbance, a composite finite-time attitude stabilization controller
with disturbance-estimation-compensation is proposed. Finally, the effectiveness and superiority of the proposed control
scheme are verified by comparing with the other two control methods.
Keywords: rigid spacecraft；attitude stabilization；finite-time control；state constraint；robustness

0 引 言

近几十年来,刚体飞行器系统的姿态控制作为一
个经典的非线性控制问题一直受到广泛关注[1].本文
主要考虑姿态控制问题中的姿态镇定问题.近年来,
不少学者设计了多种非线性姿态控制策略,如最优控
制[2]、反步法[3].实际情况下,外部扰动总是不可避免

的,如何提高闭环系统的抗扰动性能引起了很多学者
的关注.
目前,人们将滑模控制、自适应控制、模糊控制

等用来解决姿态镇定的鲁棒控制问题.然而,以上的
控制方案最多保证闭环系统指数收敛.有限时间控
制方案除了在平衡点附近具有更快的收敛速度,还具
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有良好的抗干扰性能,可以使姿态在有限时间内镇定
到平衡点[4-5].但是,针对刚体飞行器姿态镇定控制的
有限时间控制律设计并不容易.目前,已有许多学者
试图解决这一问题,如齐次方法、加幂积分以及滑模
控制.值得注意的是,在有限时间控制器的设计过程
中,以上工作都没有考虑机体角速度受限的问题.在
刚体飞行器姿态控制过程中,角速度需要满足一定的
约束[6].

文献 [7]基于势函数和滑模控制技术设计了一
个非线性姿态控制律,保证了闭环系统在外部扰动
和姿态角速度约束下的稳定性.文献 [8]基于界限
Lyapunov函数设计控制器解决姿态受限问题,同时
使用了双曲正切函数逼近饱和函数解决输入饱和问

题.与上述工作解决受限问题方法不同的是,本文不
仅考虑了刚体飞行器姿态系统存在扰动时的速度受

限,而且能够保证系统在有限时间内镇定.本文提出
的方法主要是用相关状态时变增益代替传统有限时

间姿态控制器中的常数增益.为了克服时变非线性
带来的闭环系统有限时间稳定性分析难题,本文采用
齐次系统理论,即让闭环系统具有负的齐次度.但是,
对于强耦合非线性的刚体飞行器姿态控制系统,想要
使得闭环系统具有负的齐次度并不简单,为此,本文
的控制器设计过程中充分利用了系统的模型结构特

征.首先,通过构造合理的Lyapunov函数,使得闭环系
统全局渐近稳定;然后,通过证明系统的标称系统是
齐次的且有限时间镇定,进而证明整个刚体飞行器系
统局部有限时间稳定.针对刚体飞行器姿态系统存
在外部扰动时的角速度约束问题,本文基于有限时间
扰动观测器设计一种复合有限时间控制策略.由于
本文在设计控制器时,充分考虑了系统的模型结构特
性,其控制器具有以下特点: 1)可以保证闭环系统有
限时间镇定; 2)考虑了角速度受限问题,使得角速度
在系统镇定过程中不会超过期望的约束阈; 3)结构
简单,易于设计和调整控制参数,不依赖于模型的惯
性矩阵参数信息.

1 预༷知䇶和问题描述

为简便起见,本文记sigα(x) = sign(x)|x|α,其中
α ⩾ 0, x ∈ R, sign(·)为标准符号函数.如果x = [x1,

x2, . . . , xn]
T是一个向量,则有 sigα(x) = [sigα(x1),

sigα(x2), . . . , sigα(xn)].

1.1 刚体飞行器的姿态系统模型

姿态描述参数MRPs为

σ = ηtan(ϕ/4) ∈ R3, − 2π < ϕ < 2π, (1)

其中 η和ϕ分别为欧拉轴和欧拉角.给定一个向量
v = [v1, v2, v3]

T,符号 (·)×代表3 × 3斜对称矩阵,具
体形式为

v× = [0,−v3, v2; v3, 0,−v1;−v2, v1, 0].

在此基础上,基于MRPs描述的刚体飞行器姿态
控制系统模型可以描述为[9]

σ̇ = G(σ)ω, Jω̇ = −ω×Jω + τ + d(t). (2)

其中: J = JT为正惯性矩阵;ω = [ω1, ω2, ω3]
T为角

速度向量; τ = [τ1, τ2, τ3]
T为控制力矩向量; d(t)为

未知的时变外部扰动,假设时变扰动未知并且变化
率有界,即di(t), ḋi(t)(i = 1, 2, 3)有界.另外, I3表示
3× 3的单位矩阵,矩阵G(σ)定义为

G(σ) =
1

2

[(1− σTσ

2

)
I3 + σ× + σσT

]
, (3)

其具有以下性质[10]:

σTG(σ)ω =
(1 + σTσ

4

)
σTω,

G(σ)GT(σ) =
(1 + σTσ

4

)2

I3. (4)

1.2 相关定义和引理

定义1 (有限时间稳定[11]) 对于一个连续的非

线性系统 u̇ = u(p), u(0) = 0, p ∈ Rn,其中u(·) : R
→ Rn是一个连续函数,如果该系统满足Lyapunov稳
定和有限时间收敛的条件,则称其为有限时间稳定.
定义2 (齐次系统理论[12]) 对于向量函数u(·) :

Rn → Rn,如果对于任意给出的ε > 0,都存在 (g1,

. . . , gn) ∈ Rn, gi > 0, i = 1, 2, . . . , n,使得u(p)满足

ui(ε
g1p1, . . . , ε

gnpn) = εϱ+giui(p), i = 1, 2, . . . , n,
则称 ϱ为u(p)关于扩张 (g1, . . . , gn)的齐次度,其中
ϱ > −min{gi, i = 1, 2, . . . , n}.
引理1 [13] 对于系统

u̇ = u(p) + û(p), u(0) = û(0) = 0, p ∈ Rn, (5)

如果 p = 0是系统 u̇ = u(p)的渐近稳定平衡点,

并且满足∀p ̸= 0,有 lim
ε→0

ûi(ε
g1p1, . . . , ϱ

gnpn)

εϱ+gi
= 0,

i = 1, 2, . . . , n,则p = 0是系统 (5)的一个局部有限
时间平衡点,其中u(p)是连续的齐次向量空间且针

对扩张(g1, . . . , gn)具有齐次度ϱ < 0,函数 û(p)满足

û(p) = 0.

1.3 控制目标

不同于现有的姿态控制算法,本文提出的控制器
在存在时变外部干扰di(t) ∈ R(i = 1, 2, 3)的条件下,
不仅能够使刚体飞行器在有限时间内达到姿态镇定,
而且能够保证实现系统的角速度约束条件.
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2 角速度受限的有限时间姿态控制器设计

2.1 不存在外部扰动

定理1 对于刚体飞行器的姿态系统模型 (2),如
果控制器τ设计为

τ = −k1G
T(σ)sigα1(σ)− k2M

1+α2

|M1+α2 − χ(ω)|
sigα2(ω),

(6)

则当初始时刻角速度ωi(0)满足 |ωi(0)| < M (M
为预定义的角速度最大限值)时,有: 1)所有时间内,
|ωi(t)| < M ; 2)有限时间内, (σ, ω) → 0.其中:χ(ω)
= |ω1|1+α2 + |ω2|1+α2 + |ω3|1+α2 , k1 > 0, k2 > 0, 0 <

α1 < 1,α2 = 2α1/(1 + α1).
证明 主要分为两个过程,即系统有限时间稳定

和角速度在受限范围内.
首先证系统有限时间稳定.将控制器 (6)代入系

统(2),得到

σ̇ = G(σ)ω,

Jω̇ = −ω×Jω − k1G
T(σ)sigα1(σ)−

k2M
1+α2

|M1+α2 − χ(ω)|
sigα2(ω). (7)

step 1:系统渐近稳定.选择李雅普诺夫函数

W =
k1

1 + α1

( 3∑
j=1

|σ|1+α1

)
+

1

2
ωTJω, (8)

求导得

Ẇ = k1ω
TGT(σ)sigα1(σ) + ωT(−ω×Jω + τ). (9)

因为ωTω×Jω = 0,所以有Ẇ ⩽ 0.根据LaSalle
不变集原理,当t → ∞时,有(σ, ω) → 0成立,系统 (2)
渐近稳定.

step 2:系统局部有限时间镇定.式 (7)可以重构
为

σ̇ = G(0)ω + ϕ1(σ, ω),

Jω̇ = −k1G
T(0)sigα1(σ)− k2sigα2(ω) + ϕ2(σ, ω).

(10)

其中

ϕ1(σ, ω) = (G(σ)−G(0))ω,

ϕ2(σ, ω) = −ω×Jω − k1(G
T(σ)−GT(0))sigα1(σ)−( k2M

1+α2

|M1+α2 − χ(ω)|
− k2

)
sigα2(ω).

首先,考虑系统(10)的标称部分,即

σ̇ = G(0)ω,

Jω̇ = −k1G
T(0)sigα1(σ)− k2sigα2(ω). (11)

基于李雅普诺夫函数

V =
k1

1 + α1

( 3∑
j=1

|σj |1+α1

)
+

1

2
ωTJω, (12)

对其求导,得到 V̇ ⩽ 0.标称系统 (11)渐近稳定得证.
通过定义2,可以得到标称系统 (11)的齐次度为k =

(α1 − 1)/2 < 0,扩张系数分别是λ1和λ2,其中λ1 =

1, λ2 = (1 + α1)/2.
由G(σ)的定义,可知它是一个连续可微函数.根

据均值不等式,可以得到G(ελ1σ)−G(0) = O(ελ1σ),

GT(ελ1σ)−GT(0) = O(ελ1σ).下面证明对于所有的
(σ, ω) ̸= 0,有

lim
ε→0

ϕi(ε
λ1qv, ε

λ2ω)

ελi+k
= 0, i = 1, 2. (13)

根据函数ϕ1(σ, ω)的定义,有

lim
ε→0

ϕ1(ε
λ1σ, ελ2ω)

ελ1+k
= O(ελ1σ)ελ2−λ1−kω.

因为r2 − r1 − k = 0,所以 lim
ε→0

ϕ1(ε
λ1σ, ελ2ω)

ελ1+k
= 0.同

样的,基于函数ϕ2(σ, ω)的定义,有

lim
ε→0

ϕ2(ε
λ1σ, ελ2ω)

ελ2+k
=

− lim
ε→0

(
k1O(ελ1σ)ελ1α1−λ2−ksigα1(σ)+

ε−λ2−kω×Jω +
( k2M

1+α2

|M1+α2 − χ(ω)|
−

k2

)
ελ2α2−λ2−ksigα2(ω)

)
.

很显然,λ1α1 − λ2 − k = 0,λ2α2 − λ2 − k = 0,那么

lim
ε→0

ϕ2(ε
λ1qv, ε

λ2ω)

εr2+k
= 0. (14)

因此,通过引理 1可以证明系统 (2)全局有限时间稳
定.
然后证角速度在受限范围内.在这一部分中,将

通过反证法来证明 |ωi(t)| < M, i = 1, 2, 3.
首先,基于李雅普诺夫函数 (12)的求导,可知对

于所有时间t,有

V (t) < V (0), (15)

即系统状态总是有界的.对于函数

U =
1

1 + α2

3∑
j=1

|ωj |1+α2 =
1

1 + α2
χ(ω), (16)

对其求导,再将控制器(6)代入,得到

U̇ = sigα2(ω)TJ−1(−ω×Jω − k1G
T(σ)sigα1(σ))−

k2M
1+α2

|M1+α2 − χ(ω)|
sigα2(ω)TJ−1sigα2(ω). (17)

因为系统状态 (σ, ω)有界,所以可以得到等式
(17)中的前一项有界,即存在一个常数C1使得

|sigα2(ω)TJ−1(−ω×Jω − k1G
T(σ)sigα1(σ))| ⩽ C1.

(18)



第12期 俞 波等: 角速度约束下的刚体飞行器鲁棒有限时间姿态镇定 3317

对于式(17)中后一项,如果χ(ω(t)) → M1+α2 ,则有

k2M
1+α2

|M1+α2 − χ(ω)|
sigα2(ω)TJ−1sigα2(ω) → ∞. (19)

根据等式 (18)和 (19),当χ(ω(t)) → M1+α2时, U̇ < 0

成立.
下面,使用反证法证明χ(ω) = M1+α2是不可能

成立的.
假设存在某一时间T ∗使得χ(ω(T ∗)) = M1+α2 ,

那么在时间T ∗之前,存在一段时间间隔 (T ∗∗, T ∗)使

得

χ(ω(t)) < M1+α2 , U̇(t) ⩽ 0, ∀t ∈ (T ∗∗, T ∗). (20)

简而言之,有

U(T ∗) ⩽ U(T ∗∗). (21)

根据式(16),可以进一步有

χ(ω(T ∗)) ⩽ χ(ω(T ∗∗)) < M1+α2 (22)

成立.这与假设χ(ω(T ∗)) = M1+α2相矛盾.因此假
设不成立,也就是说对于任意时间 t,都有χ(ω(t)) <

M1+α2和 |ωi(t)| < M, i = 1, 2, 3成立. 2
注1 如果定理1中所提出控制器 (6)不包括时

变的状态增益,即控制器为

τ = −k1G
T(σ)sigα1(σ)− k2sigα2(ω), (23)

则所提出的控制器 (FTAC)变为文献 [14]中提出的有
限时间控制器 (FT).为了验证控制方案 (FTAC)的有
效性和优越性,将其与文献 [14]中时不变状态增益有
限时间控制器(FT)做对比仿真实验.

2.2 存在外部扰动

为了解决系统 (2)中的外部时变扰动,本文采用
一种扰动估计-补偿方法.

假设1 与文献[15]一样,给出以下假设:存在已
知正数L1,L2,满足

|dϕ| ⩽ L1, |dθ| ⩽ L1, |dψ| ⩽ L1;

|ḋϕ| ⩽ L2, |ḋθ| ⩽ L2, |ḋψ| ⩽ L2. (24)

引理2 在假设1下,对于系统(2),若观测器为
∂ω̂1

∂t
= J−1(−ω×Jω+τ+d̂ϕ)+ρ1sig1/2(ω1−ω̂1),

˙̂
dϕ = ρ2sign(ω1 − ω̂1);
∂ω̂2

∂t
= J−1(−ω×Jω+τ+d̂θ)+ρ1sig1/2(ω2 − ω̂2),

˙̂
dθ = ρ2sign(ω2 − ω̂2);
∂ω̂3

∂t
= J−1(−ω×Jω+τ+d̂ψ)+ρ1sig1/2(ω3 − ω̂3),

˙̂
dψ = ρ2sign(ω3 − ω̂3).

(25)

则状态 d̂Φ = (d̂ϕ, d̂θ, d̂ψ)会在有限时间内收敛到dΦ

= (dϕ, dθ, dψ).其中

ρ1 >

√
2

ρ2 − L2

(ρ2 + L2)(1 + p)

1− p
,

ρ2 > L2, 0 < p < 1. (26)

证明 在不失一般性的前提下,给出关于姿态角
ϕ的证明.扰动观测器误差定义为

ς1 = ω1 − ω̂1, ς2 = dϕ − d̂ϕ, (27)

联合式(2)和(24)可以得到误差动力学方程

ς̇1 = ς2 − ρ1sig1/2(ς1), ς̇2 = −ρ2sign(ς1) + ḋϕ. (28)

通过假设1,可以得到−L1 < ḋϕ < L1.因此,由
文献 [16]可知,系统 (28)在条件 (25)下是有限时间稳
定的,即 d̂ϕ可以在有限时间内稳定到dϕ. 2
在对外部扰动进行精确估计的基础上,本文提出

一种基于扰动观测器的复合有限时间控制器来实现

角速度受限条件下刚体飞行器的姿态镇定控制.
定理2 对于存在外部扰动的刚体飞行器姿态

控制系统(2),如果将控制器设计为

τ = − k1G
T(σ)sigα1(σ)−

k2M
1+α2

|M1+α2 − χ(ω)|
sigα2(ω)− d̂Φ, (29)

其中参数设立条件与定理1一致,则该系统可以在有
限时间内稳定.
证明 因为所提出的扰动观测器 (24)是有限时

间稳定的,所以存在时间T0使得

d̂ϕ = dϕ, d̂θ = dθ, d̂ψ = dψ, ∀t ⩾ T0. (30)

因此,当 t ⩾ T0时,所提出的复合控制器 (29)等同于
前面不存在扰动情况下提出的控制器 (11).根据定理
1的结果,证明是显然的.

对于 t < T0时需要证明: 1)状态有界; 2)角速度
受限情况.

1)状态有界.选择李雅普诺夫函数如下:

W =
k1

1 + α1

( 3∑
j=1

|σ|1+α1

)
+

1

2
ωTJω, (31)

对其求导,得

Ẇ =

− k2
M1+α2

|M1+α2 − χ(ω)|
ωTsigα2(ω) + ωT(d(t)− d̂Φ).

(32)

由引理 2, d̂Φ可以在有限时间稳定到 d(t),所以
d(t)−d̂Φ有界.再根据式(20)∼ (22)的证明,有M1+α2

> χ(ω)成立.综上所述, Ẇ ⩽ P有界,P > 0.对Ẇ

在 [0, T0)时间内解微分方程,有 ∂W/∂t ⩽ P ,从而
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W (t)−W (o) ⩽ Pt,所以W (t)) ⩽ PT0 +W (0),也就
是说W在 [0, T0)时间内有界.进一步地,状态 (σ, ω)

在 [0, T0)时间有界.
2)角速度受限.与前面证明类似,也将通过反证

法来证明 |ωi(t)| < M, i = 1, 2, 3.对于函数

U =
1

1 + α2

3∑
j=1

|ωj |1+α2 =
1

1 + α2
χ(ω), (33)

代入控制器(29),得到

U̇ =

sigα2(ω)TJ−1(−ω×Jω − k1G
T(σ)sigα1(σ) + d(t)−

d̂Φ)−
k2M

1+α2

|M1+α2 − χ(ω)|
sigα2(ω)TJ−1sigα2(ω). (34)

因为扰动观测器有限时间内镇定,所以d(t)− d̂Φ

有界,可以得到等式 (34)中前面一项是有界的,也就
是说,存在一个常数C1使得

|sigα2(ω)TJ−1(−ω×Jω − k1G
T(σ)sigα1(σ)+

d(t)− d̂Φ)| ⩽ C1. (35)

后面的证明与式 (19)∼ (22)的证明过程类似,不
再赘述.
综上所述,在外部扰动存在的情况下,如果控制

器设计如式 (29),则基于有限时间扰动观测器 (24),刚
体飞行器的姿态可以在有限时间镇定,并且对于任意
时刻t,角速度都满足受限条件. 2

注2 一般情况下,分离原理仅适用于线性系统,
不适用非线性系统,主要原因在于非线性系统可能产
生有限时间逃逸现象[17].所谓有限时间逃逸指的是
在观测器系统完成收敛之前,被控系统的状态出现了
发散现象.因此,为了基于分离原理实现对非线性系
统的有限时间控制,一般需要证明: 1)观测器的有限
时间稳定; 2)被控系统的有限时间稳定性; 3)系统状
态的有界性证明.换句话说,在观测器实现有限时间
收敛之前,需要证明整个系统状态是有界的,即不发
散.类似的设计与证明思想可以见参考文献 [13,18-
19].本文也是采用同样的思路,给出了整个系统的状
态有界性证明.
注3 事实上,本文所提出的刚体飞行器姿态镇

定方法同时能够应用到姿态跟踪问题.根据参考文
献 [20],设σd为期望姿态,ωd为期望角速度,并设ωd,

ω̇d是有界信号. e ∈ R3和v ∈ R3表示相对姿态误差

和角速度误差,具体表达式如下:

e = σ ⊗ σ−1
d , v = ω −R(e)ωd, (36)

其中R(e)是期望坐标系到机体坐标系的旋转矩阵.
基于MRPs表示的刚体四旋翼飞行器姿态控制误差
模型可描述为

ė = G(e)v,

Jv̇ = −ω×Jω + τ − JR(e)ω̇d − Jv×R(e)ωd + d(t).

(37)

将本文提出的有限时间镇定控制器进行相应变

换,得到有限时间姿态跟踪控制器

τ = − k1G
T(e)sigα1(e)− k2M

1+α2

|M1+α2 − χ(v)|
sigα2(v)−

d̂Φ + ω×Jω − v×Jv + JR(e)ω̇d + Jv×R(e)ωd.

(38)

与本文镇定部分证明过程一样, e, v有限时间
收敛到0,同时整个过程中角速度误差v满足受限条

件.实际情况下,R(e), ωd有界,根据角速度误差定义
公式v = ω − R(e)ωd,角速度ω约束在某一个范围得

证.

3 仿真实例

为了验证本文理论结果的有效性和优越性,将直
接讨论扰动存在情况下的仿真实验.刚体飞行器姿
态系统初始状态设为

(σ1(0), σ2(0), σ3(0), ω1(0), ω2(0), ω3(0))
T =

(0.5,−0.4, 0.9,−0.21,−0.23,−0.25)T.

转动惯量来源于飞行测评网站 https: //www.
flyeval.com.刚体四旋翼的主要参数如表1所示.

表 1 系统参数

符号标志 参数定义 值

m / kg 四旋翼总质量 1.342 4
g / (m/s2) 重力加速度 9.81
l / m 四旋翼机身半径 (1/2轴距) 0.2

Jxx / (kg·m2) x轴的转动惯量 0.011 75
Jyy / (kg·m2) y轴的转动惯量 0.011 75
Jzz / (kg·m2) z轴的转动惯量 0.022 29

时变外部扰动[21-22]为

d1(t) = 0.002 sin(t+ 5),

d2(t) = 0.002 cos(2t+ 3),

d3(t) = 0.003 sin(3t+ 2).

观测器参数: ρ1 = 4, ρ2 = 2.角速度受限的有限
时间控制器 (FTAC)参数: k1 = 0.03, k2 = 0.01, α1 =

0.5, M = 0.4;传统有限时间控制器 (FT)参数: k1 =

0.03, k2 = 0.01, α1 = 0.5;比例-微分控制器 (PD)参
数: k1 = 0.02, k2 = 0.015.
由图1、图2可以看出,虽然在FT控制器作用下,

系统的收敛时间更快,但是角速度没有得到严格的约
束.而FTAC控制器可以很好地约束角速度在受限范
围内,同时收敛速度仍在可接受范围内.本文所提出
的基于扰动估计补偿方法的角速度受限的复合有限
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时间控制器是有效的,其主要原因是所提出的扰动观
测器能够在有限时间内准确估计出外界扰动,然后直
接进行补偿.图3给出了本文提出的控制器FTAC的
控制力矩响应曲线.
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图 3 存在扰动情况下FTAC的控制力矩响应曲线

4 结 论

本文针对角速度受到约束的刚体飞行器姿态镇

定问题,提出了一种具有外部扰动估计补偿的复合有
限时间姿态镇定控制方法.首先,设计一种带角速度
约束项的有限时间控制器,以保证受约束的角速度能
够在有限时间内镇定.同时,状态量角速度能够一直
在期望的受限范围内.在此基础上,继而提出了一种
基于扰动估计补偿的有限时间姿态镇定控制器.刚
体四旋翼飞行器的实际运用中,出于安全考虑都需要
对速度有一定的限制.下一步研究将本文研究结果
应用于无人机巡检和物流运输.
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