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摘要:本文针对飞行器姿态跟踪控制问题,考虑系统的内部模型不确定性和外界扰动,设计了使跟踪误差一致最
终有界的控制器. 以四元数为姿态参数,建立系统的非线性误差模型;将控制系统分为内环观测器和外环控制器分
别设计,其中,线性扩张状态观测器作为系统内环将实际系统补偿为标称模型,而外环非线性控制器则用于镇定非
线性标称系统.最后,利用Lyapunov理论得到了一致最终有界的稳定性结论,并基于频域理论,分析了线性扩张状态
观测器阶次对系统性能的影响.姿态跟踪实验表明,本文设计的控制系统能够有效实现飞行器的姿态跟踪控制.
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Attitude tracking of aircraft based on disturbance rejection control

WANG Lu, SU Jian-bo†
(Department of Automation; Key Laboratory of System Control and Information Processing, Ministry of Education,

Shanghai Jiao Tong University, Shanghai 200240, China)

Abstract: This paper studies the attitude tracking control problem of an aircraft. With the consideration of internal
uncertainties of system and external disturbances, the controller proposed stabilizes the system to be uniformly ultimately
bounded (UUB). Firstly, the error model of attitude tracking objective is established based on quaternion. Then, the control
system is divided into inner loop of observer and outer loop of controller, respectively. The system model is compensated
into the nominal one by a linear extended state observer (ESO). A controller is hence designed for the compensated system
to achieve desired performance, whose UUB stability is proven by Lyapunov theorem. Meanwhile, the performance of
linear ESO is analyzed in frequency domain. Experimental results show that the proposed control scheme can accomplish
the task of attitude tracking successfully and effectively.
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1 引引引言言言(Introduction)
近年来,飞行器的研究与应用受到了广泛关注. 飞

行器由于能够被广泛应用于空中侦察、交通管理、森

林防火、城市巡逻等领域而受到了学术研究领域的重

视.作为飞行器控制系统的内环,姿态控制系统的效
果直接决定了飞行器执行任务的性能.飞行器的姿态
控制效果会受到许多不确定因素的影响,飞行器的参
数如转动惯量、质量很难被直接测量或精确辨识,执
行机构的输出可能与期望值存在不确定性误差,飞行
器在飞行过程中会受到复杂的空气动力学扰动,因此,
高性能、高精度的控制方法具有很强的应用价值.目
前,在这一领域有许多方法被研究人员所应用,例如,
反馈控制[1–2]、滑模控制[3]、自适应控制[4]、干扰观测

器[5]、神经网络[6]等. 总的来说,大部分已有研究成果
重点考虑了控制方法的分析.然而,一部分控制方法

由于其固有的局限性,很难应用于实际系统,如滑模
控制的抖振现象,神经网络权值的训练速度等;并且,
以上方法大多在时域下对系统进行分析和设计,忽略
了系统的频域特性,导致当存在噪声、振动等因素下,
此类方法很难被应用于实际系统.

韩京清提出的自抗扰控制(active disturbance reje-
ction control, ADRC)方法是一种估计和补偿系统不
确定性的有效手段. 扩张状态观测器(extended state
observer, ESO)是ADRC的重要组成部分,该观测器将
系统的内部不确定性和外界扰动作为系统的总扰动

进行处理,通过系统的输入和输出数据对总扰动进行
估计,并在控制器中进行补偿[7–8]. 传统ADRC方法需
要选取的参数过多,很难给出其参数整定方法. 针对
这一问题,高志强等提出了线性ADRC方法. 该方法
控制器参数较少,且具有明确的物理含义,便于工程

收稿日期: 2013−09−18;收修改稿日期: 2013−11−06.
†通信作者. E-mail: jbsu@sjtu.edu.cn.
基金项目: 国家自然科学基金资助项目(60935001, 61221003).



1610 控 制 理 论 与 应 用 第 30卷

应用[9]. 目前, ADRC的相关技术已经被成功应用于机
器人视觉伺服[10]、电机转速控制[11]、工业过程控

制[12]、稳定平台控制[13]等领域,获得了良好的控制效
果.

针对以上分析,本文将线性ESO与传统非线性控
制方法相结合,用于解决存在模型不确定情况下飞行
器的姿态跟踪控制问题.首先,考虑欧拉角存在的奇
异现象,使用四元数对系统姿态进行描述,并针对飞
行器姿态跟踪控制问题,建立系统的非线性误差模型.
其次,考虑到机械系统的扰动以及模型不确定性对系
统带来的影响大多作用在动力学模型上,针对系统动
力学模型设计线性ESO,将存在模型内部不确定性和
外部扰动的动力学模型补偿为标称模型,进而设计反
馈控制器镇定标称系统,实现飞行器对于期望姿态的
跟踪. 最后,利用Lyapunov理论得到系统的一致最终
有界(uniformly ultimately bounded, UUB)稳定性结
论,且分析了线性ESO阶次对系统性能的影响.

2 系系系统统统模模模型型型和和和问问问题题题阐阐阐述述述(System model and
problem statement)

2.1 系系系统统统模模模型型型(System model)
飞行器控制中一共要使用两个坐标系,地理坐标

系Fe,载体坐标系Fb. 使用四元数对载体姿态进行描
述,得到系统模型为[1]





q̇0 = −1
2
qTω,

q̇ =
1
2
(q0I3 + [q×])ω,

Jω̇ = −ω × Jω + Fu,

(1)

其中: q0和q是单位四元数的标量和矢量部分, q =
[q1 q2 q3]T∈R3,满足约束条件qTq+q2

0 =1; ω∈R3

表示载体的角速度, I3为三阶单位矩阵;载体的转动
惯量矩阵J ∈ R3×3是正定且对称的; u = [u1 u2

u3]T ∈ R3为系统的控制量输入, F是一个三阶矩阵,
Fu是作用在飞行器动力学模型上的转矩.本文考虑
满足完整驱动条件的飞行器模型,此时,矩阵F是可

逆的. 算子[·×]表示向量的反对称矩阵,对于q = [q1

q2 q3]T ∈ R3,其反对称矩阵为

[q×] =




0 −q3 q2

q3 0 −q1

−q2 q1 0


 .

2.2 问问问题题题阐阐阐述述述(Problem statement)
考虑飞行器的姿态跟踪控制问题.期望姿态信息

为[qd ωd ω̇d],包含飞行器的期望四元数,期望角速
度和期望角加速度信息.并假设期望角加速度是有界
的.

载体坐标系Fb到期望姿态的四元数误差和角速度

误差为[1]
{

q̃0 = qd0q0+qT
d q, q̃=qd0q − q0qd + q × qd,

ω̃ = ω − R̃ωd,

(2)

其中 R̃ = RRT
d 是姿态误差矩阵. 姿态矩阵 R ∈

SO(3)是一个三阶正交矩阵:

R = (q2
0 − qTq)I3 + 2qqT + 2q0[q×]. (3)

由角速度误差的定义,能够得到如下的飞行器姿
态误差模型为[14]





˙̃q0 = −1
2
q̃Tω̃,

˙̃q =
1
2
(q̃0I3 + [q̃×])ω̃,

˙̃ω = J−1[−(ω̃ + R̃ωd)× J(ω̃ + R̃ωd)+

Fu]− (R̃ω̇d − [ω̃×]R̃ωd).

(4)

考虑存在内部模型不确定性和外界扰动时的飞行

器模型. 假设飞行器转动惯量的标称值为J0,转动惯
量误差为∆J = J − J0. 矩阵F的标称值为F0,其误
差为∆F = F − F0. 则利用反馈线性化

u = v + F−1
0 L(ω̃ + R̃ωd)J∗0 +

F−1
0 J0(R̃ω̇d − [ω̃×]R̃ωd), (5)

可以将系统动力学模型转变为

˙̃ω = J−1
0 F0v + J−1

0 F0(d + f). (6)

式(5)中L(ω̃+R̃ωd)J∗0 =(ω̃+R̃ωd)× J0(ω̃+R̃ωd).
外部扰动d有界且上确界为d̄. f是系统的内部不确定

性,可以表述为如下形式:

f = −[δ ˙̃ω + L(ω̃ + R̃ωd)δ∗ +

δ(R̃ω̇d − [ω̃×]R̃ωd)], (7)

其中δ , (FF0)−1(F0∆J −∆FJ0).

此时,系统的控制目标变为设计控制器使误差系
统稳定至平衡点(q̃ = 0, ω̃ = 0). 由姿态矩阵的正交
性可知,当且仅当q̃ = 0时有R̃ = I3. 由ω̃的定义知,
当R̃ = I3且ω̃ = 0时有ωωω = ωωωd. 这表明镇定误差系
统与系统跟踪期望姿态是等价的.

3 控控控制制制系系系统统统设设设计计计(Control system design)
3.1 控控控制制制目目目标标标(Control objective)
考虑到机械系统的扰动以及模型不确定性对系统

的影响大多作用在动力学模型上,而根据物理规律得
到的系统运动学模型总是精确的,我们将整个控制系
统分为针对系统动力学模型的内环和整个闭环反馈

系统的外环分别进行设计.对于内环系统,考虑模型
的内部不确定性和外部扰动,使用一个线性ESO对系
统总的不确定性进行估计,并在控制器中进行补偿,
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从而将飞行器动力学系统转化为标称模型. 进而,设
计一个非线性反馈控制器镇定标称系统,从而实现飞
行器对于期望姿态的快速、精确跟踪. 控制系统的结
构如图1所示.

图 1 控制系统框图

Fig. 1 Framework of the control system

3.2 线线线性性性ESO设设设计计计(Design of linear ESO)
作用在系统动力学模型上的系统内部不确定性和

外部扰动会影响系统的控制性能,甚至导致系统不稳
定,而ESO能够将这些不确定性作为一个扩张状态进
行估计,并在控制器中补偿.这里,定义如下的系统复
合扰动:

d′(t) = J−1
0 F0(d + f). (8)

此时,系统可以被写为如下形式:{
˙̃ω = J−1

0 F0v + d′,

ḋ′ = h(t),
(9)

其中h(t)为复合扰动d′(t)的一阶导数.

设计如下的二阶线性ESO:{
˙̂z1 = J−1

0 F0v + ẑ2 + g1(ω̃ − ẑ1),
˙̂z2 = g2(ω̃ − ẑ1).

(10)

将式(9)代入式(10),进而对式(10)进行拉氏变换,
得 {

sẑ1 = (ẑ2 − d′) + sω̃ + g1(ω̃ − ẑ1),

sẑ2 = g2(ω̃ − ẑ1).
(11)

通过解式(11),得复合扰动d′到ẑ2的传递函数为

ẑ2 =
g2

s2 + g1s + g2

d′, (12)

其中观测器增益系数g1和g2的选取须使分母多项式

s2+g1s+g2是Hurwitz的. 这里,根据文献[9]选择g1 =
2ω0, g2 = ω2

0 .

3.3 控控控制制制器器器设设设计计计(Controller design)
利用线性ESO估计得到的系统复合扰动ẑ2,可设

计飞行器的输入转矩u,从而获得期望的姿态跟踪性
能.

使用反步法设计飞行器的非线性姿态跟踪控制器.
定义如下的状态变量为: Ω̃ = ω̃ + k1q̃.

此时系统的微分方程为



˙̃q0 = −1
2
q̃T(Ω̃ − k1q̃),

˙̃q =
1
2
(q̃0I3 + [q̃×])(Ω̃ − k1q̃),

˙̃Ω=J−1
0 F0v+d′+

k1

2
(q̃0I3+[q̃×])(Ω̃ − k1q̃).

(13)

设计如下的系统控制输入:

v = −F−1
0 J0ẑ2 − [k2 +

k1

2
F−1

0 J0(q̃0I3 +

[q̃×])]ω̃ − (1 + k1k2)q̃. (14)

其中k1, k2是正常数.

由式(5),得到系统最终的控制输入为

u =

−F−1
0 J0ẑ2 − [k2 +

k1

2
F−1

0 J0(q̃0I3 + [q̃×])]ω̃ −
(1 + k1k2)q̃ + F−1

0 L(ω̃ + R̃ωd)J∗0 +

F−1
0 J0(R̃ω̇d − [ω̃×]R̃ωd). (15)

定义一个如下的Lyapunov函数:

V1 = [(1− q̃0)2 + q̃Tq̃] +
1
2
Ω̃T(F−1

0 J0)Ω̃. (16)

计算该Lyapunov函数对于时间的导数,并将式
(13)代入,可以得到

V̇1 =

−2(1− q̃0) ˙̃q0 + 2q̃T ˙̃q + Ω̃T(F−1
0 J0)

˙̃Ω =

(1− q̃0)q̃T(Ω̃ − k1q̃) + q̃T(q̃0I3 +

[q̃×])(Ω̃ − k1q̃) + Ω̃T[−q̃ − k2(ω̃ + k1q̃)−
F−1

0 J0ẑ2 + F−1
0 J0d

′]. (17)

定义线性ESO的扰动估计误差为d̃ , d′ − ẑ2,并
由q̃T[q̃×] = 0可得

V̇1 =

−k1q̃
Tq̃+q̃TΩ̃−Ω̃Tq̃−k2Ω̃

TΩ̃+Ω̃TF−1
0 J0d̃6

−k1‖q̃‖2 − k2‖Ω̃‖2 + λmax(F−1
0 J0)‖Ω̃‖‖d̃‖.

(18)

如果假设线性ESO的扰动估计误差为整个闭环系
统的输入,则无激励系统在平衡点是指数稳定的.

3.4 稳稳稳定定定性性性分分分析析析(Stability analysis)
分别考虑同时存在外部扰动和内部模型不确定性,

以及仅存在外部扰动时系统的稳定性,并分析外部扰
动和内部不确定性对系统稳定性带来的影响.

定定定理理理 1 考虑式(4)所述的飞行器系统姿态误差
模型,考虑系统的外部扰动和内部不确定性,设计
式(10)和(15)所述的线性ESO和非线性反馈控制器,
则系统的四元数跟踪误差q̃,角速度跟踪误差ω̃和扰
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动估计误差d̃是UUB的.

证证证 根据定义知扰动的估计误差为

d̃ =
s2 + g1s

s2 + g1s + g2

d′, (19)

则线性ESO的状态空间实现为{
ẋ = Ax + Bd′,

d̃ = Cx + Dd′,
(20)

其中: A=

[
0 −g2

1 −g1

]
, B=

[
−g2

0

]
, C =[0 1], D=1.

考虑到det(sI3 −A) = s2 + g1s + g2,而A是Hurwitz
矩阵. 因此,对于任意正定对称矩阵Q,存在一个正定
对称矩阵P满足PA + ATP = −Q.

定义一个新的Lyapunov函数V2 = V1 +xTPx,该
Lyapunov函数对时间的导数满足

V̇2 6
−k1‖q̃‖2 − k2‖Ω̃‖2 + λmax(F−1

0 J0)‖Ω̃‖‖d̃‖ −
λmin(Q)‖xxx‖2 + 2λmax(P )λmax(B)‖xxx‖‖d′‖. (21)

由于R̃, ωd和ω̇d均为有界变量,因此,复合扰动d′

对于输入ω̃是L稳定的,即一定存在一个K类函数α(·)
和正常数η使‖d′‖ 6 α(‖ω̃‖) + η. 由d′的定义知,该
复合扰动中除L(ω̃ + R̃ωd)以外的分量对于输入ω̃是

有限增益L稳定的,即该部分的上界可以被一个关
于‖ω̃‖的一次函数所包含. 由算子L(·)的定义知,包
含L(ω̃ + R̃ωd)的部分经过不等式缩放后,用于限
制d′的不等式右边将会出现‖ω̃‖的二次方项.又由于
变量Ω̃是ω̃的微分同胚映射,因此,一定存在正常
数a1, a2, a3使如下不等式成立:

‖d′‖ 6 a1‖Ω̃‖+ a2‖Ω̃‖2 + a3. (22)

将式(22)代入式(21),得到

V̇2 6 −k1‖q̃‖2 − c1‖Ω̃‖2 − c2‖xxx‖2 + µ, (23)

其中:

c1 = k2 − a1λmax(F−1
0 J0)−

λmax(F−1
0 J0)λmax(C)

2λ1

−
a2λmax(F−1

0 J0)‖Ω̃‖ −
[a3λmax(F−1

0 J0)]2

4µ1

−
a1λmax(P )λmax(B)

λ2

−
a2λmax(P )λmax(B)

λ3

‖Ω̃‖2,

c2 = λmin(Q)− λ1λmax(F−1
0 J0)λmax(C)

2
2λmax(P )λmax(B)λmax(C)−

(a1λ2 + a2λ3)λmax(P )λmax(B)−
[a3λmax(P )λmax(B)]2

µ2

,

µ = µ1 + µ2,

λ1, λ2, λ3, µ1, µ2为正常数.

假设Ω0 >
√

µ/c1是使c1 > 0的‖Ω̃‖的上界,则对
于初始的‖Ω̃(t0)‖ < Ω0. 当不等式‖q̃‖ >

√
µ/k1或

‖Ω̃‖ >
√

µ/c1或‖x‖ >
√

µ/c2成立时, V̇是严格负定

的. 此时,可以得到状态q̃, Ω̃和x是有界的且能收敛

至一个紧集内.由于(q̃, Ω̃)是(q̃, ω̃)的线性微分同胚
映射,因此, (q̃, ω̃)能够收敛到一个紧集内,系统状态
是UUB的.

定定定理理理 2 如果系统仅受到外部有界扰动,而不存
在模型参数摄动的影响,则设计的线性ESO和非线性
反馈控制器能够使姿态误差系统在平衡点处是全局

指数稳定的.

证证证 如果不存在模型参数摄动,则内部不确定性
f等于一个零向量. 此时,仍考虑式(20)所述的线性
ESO状态空间实现,对于初始状态z(0),系统状态满
足

x(t) = eAtx(0) +
w t

0
eA(t−τ)Bddτ. (24)

外界扰动d是有界常数,则线性ESO的输出为

ẑ2 = CeAt(x(0) + A−1Bd)− CeAte−AtA−1Bd.

(25)

由式(12)知, d到扰动的估计值ẑ2的直流增益为1,则
有−CA−1B = 1. 因此,得到

d̃ = −CeAt(x(0) + A−1Bd), (26)

即对∀ x(0),选择{
c3 = b0‖C‖+ b0d̄/‖x(0)‖,
λmax(A) < λ < 0,

(27)

满足

‖d̃‖ 6 c3‖x(0)‖eλt. (28)

由于矩阵A是Hurwitz的,因此d̃能够指数收敛到

0. 由Lyapunov逆定理[15],存在一个Lyapunov函数Vd̃

满足

b1‖d̃‖2 6 Vd̃ 6 b2‖d̃‖2, (29)

V̇d̃ 6 −b3‖d̃‖2. (30)

由于‖q̃‖61,有‖q̃‖2 6 [(1− q̃0)2+q̃Tq̃]62‖q̃‖2.
定义一个Lyapunov函数V3 = V1 + ΓVd̃,其中Γ =
1/λmin(k2)b3. 由V3的定义知

b4(‖q̃‖2 + ‖Ω̃‖2 + ‖d̃‖2) 6
V3 6 b5(‖q̃‖2 + ‖Ω̃‖2 + ‖d̃‖2), (31)
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其中 



b4 = min{1,
λmin(F−1

0 J0)
2

, Γ b1},

b5 = max{2,
λmax(F−1

0 J0)
2

, Γ b2}.
(32)

进而, V3对时间的导数可以写为

V̇3 6
−k1‖q̃‖2 − k2‖Ω̃‖2 + ‖Ω̃‖‖d̃‖ − Γb3‖d̃‖2 6

−b6(‖q̃‖2 + ‖Ω̃‖2)− 1
2λmin(k2)

‖d̃‖2 6 −b7V3,

(33)

其中 



b6 = min{k1,
k2

2
},

b7 =
1
b5

min{b6,
Γ b3

2
}.

(34)

因此,设计的线性ESO和非线性反馈控制器能够
使姿态误差系统指数稳定至平衡点.

由以上两个定理可知,当系统存在外部有界扰动
时,在线性ESO的作用下,仍能够得到全局指数稳定
的结论.而当系统存在内部不确定时,系统由全局指
数稳定变为UUB.可见,系统的内部不确定性由于受
到系统状态的作用,将对稳定性产生较大的影响.

4 ESO性性性 能能能 分分分 析析析 (Performance analysis of
ESO)
由式(12)所示的线性ESO频率特性可知,线性ESO

的输入输出描述与目前被广泛使用的干扰观测器

(disturbance observer, DOB)是相同的. 其中,式(12)中
的系统总扰动到扰动的估计值的传递函数与DOB系
统中广泛使用的二项系数型Q滤波器等价,二者均能
够估计扰动中低频的分量,并对系统中存在的高频噪
声,振动加以抑制.这里,使用频域的方法研究线
性ESO的阶次选取对系统性能的影响.

传统ESO将系统的未知不确定性作为扩张状态并
写进系统的状态方程,而扩张状态(即系统的不确定
性)的一阶导数作为系统的扰动项存在. 此时,含有扩
张状态的系统矩阵A的阶次比原系统高一阶,而分子
仅为一个常数. 然而,对于这样一个固定形式观测器
而言,其对于扰动、噪声的抑制效果,响应速度以及对
于模型不确定性的鲁棒性等性能都是受到极大的约

束的,我们仅能够通过调节线性ESO的截止频率来实
现ESO性能的改变.这里,进一步分析当线性ESO阶
次发生改变时(如:比原系统的阶次高二阶甚至更多),
线性ESO的性能将会如何改变.

假设系统总扰动的二阶和三阶导数分别为{
d̈′ = h1(t),
...
d′ = h2(t).

(35)

针对以上两种情况,仍将系统写为积分形式的状
态空间实现,并设计三阶线性ESO为




˙̂z1 = J−1
0 F0v + ẑ2 + 3ω1(ω̃ − ẑ1),

˙̂z2 = ẑ3 + 3ω2
1(ω̃ − ẑ1),

˙̂z3 = ω3
1(ω̃ − ẑ1).

(36)

四阶线性ESO为



˙̂z1 = J−1
0 F0v + ẑ2 + 4ω2(ω̃ − ẑ1),

˙̂z2 = ẑ3 + 6ω2
2(ω̃ − ẑ1),

˙̂z3 = ẑ4 + 4ω3
2(ω̃ − ẑ1),

˙̂z4 = ω4
2(ω̃ − ẑ1).

(37)

与式(11)类似,通过拉氏变换得到式(10)(36)−
(37)所述3个线性ESO从系统总扰动到扰动估计值的
传递函数为




ẑ2 =
ω2

0

s2 + 2ω0s + ω2
0

d′,

ẑ2 =
3ω2

1s + ω3
1

s3 + 3ω1s2 + 3ω2
1s + ω3

1

d′,

ẑ2 =
6ω2

2s
2 + 4ω3

2s + ω4
2

s4 + 4ω2s3 + 6ω2
2s

2 + 4ω3
2s + ω4

2

d′.

(38)

记二阶、三阶和四阶线性ESO从系统总扰动到扰
动估计值的传递函数分别为Q1(s), Q2(s)和Q3(s).
可以看出,这3个滤波器的相对阶次均为二阶,即比原
系统阶次高一阶. 由于线性ESO的输入输出描述与
DOB等价,因此,直接使用DOB鲁棒稳定性的条件进
行判断. 假设∆(s)是系统乘性不确定性的上界,则系
统鲁棒稳定的必要条件为:

‖Q(s)∆(s)‖∞ < 1, (39)

其中Q(s)为系统总扰动到扰动估计值的传递函数. 则
根据上式知, Q(s)在某一频段上较高的幅值有可能使
系统无法满足鲁棒稳定的条件.

取上述3个线性ESO的截止频率均为1 rad/s,得
到Q(s)的频率响应如图2所示.

图 2 Q(s)的频率响应

Fig. 2 Frequency response of Q(s)
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由图2可知,在线性ESO阶次提高而截止频率不变
的情况下, Q(s)在中频和高频段的增益将会增大.由
式(39)知, Q(s)在中频和高频段增益的提高会降低系
统的鲁棒性,且由于系统高频增益提高,观测器对于
高频噪声的抑制能力减弱,高频噪声将会对系统造成
更加显著的影响,甚至造成系统发散.

重新取线性ESO的截止频率为: ω0 =1 rad/s, ω1 =
0.576rad/s, ω2 = 0.407rad/s. 得到频率响应如图3−
4所示,其中1−Q(s)决定了系统的扰动抑制性能.由
图3知,选取的截止频率能够使3个不同阶次的滤波器
具有相同的高频性能,其在高频段具有相同的频率特
性. 由图4中1−Q(s)的频率特性可以看出,在保证系
统高频性能近似的情况下,低阶的线性ESO在低频段
对于扰动的抑制能力明显弱于高频线性ESO.然而在
中频段,高阶线性ESO具有一个较大的高峰幅值,这
会导致阶跃响应产生较大的超调量或振荡,而在实际
系统中,有可能导致整个闭环系统发散.通过观察
Q(s)的频率特性可以看出,高阶线性ESO在中频段的
高峰幅值会降低系统在该频段的鲁棒稳定性. 对于一
类在此频段上模型不确定性较大的系统,需要极大地
牺牲系统的扰动抑制性能,才能保证系统的鲁棒性.

图 3 截止频率不相等时Q(s)的频率响应

Fig. 3 Frequency response of Q(s) with different

cut-off frequency

图 4 截止频率不相等时1−Q(s)的频率响应

Fig. 4 Frequency response of 1−Q(s) with different

cut-off frequency

根据以上分析,得到关于线性ESO的如下结论:
1) 相同的截止频率,线性ESO的鲁棒性随着阶次

的提高而下降;
2) 高阶线性ESO具有更强的低频扰动抑制性能,

但其对于高频噪声的抑制性能将会变差;
3) 高阶线性ESO在中频段的高峰幅值将会使系

统产生较大超调,而低阶线性ESO则具有较平滑的动
态响应过程.

5 实实实验验验验验验证证证(Experimental verification)
本节以一个四旋翼无人飞行器[2, 4, 14]为例,验证本

文提出方法的有效性. 飞行器实验平台如图5所示.

图 5 飞行器实验平台

Fig. 5 Aircraft testbed

假设飞行器载体坐标系与地理坐标系重合时,北
向所对应的电机转速为ω1, ω2至ω4为按照逆时针方向

所对应的剩余3个电机转速.定义该系统的控制输入
u = [ωφ ωθ ωψ]T,此时, 4个电机对应转速为{

ω1 = ωT + ωθ + ωψ, ω2 = ωT + ωφ − ωψ,

ω3 = ωT − ωθ + ωψ, ω4 = ωT − ωφ − ωψ,

(40)

其中ωT为电机初始转速,实验中取ωT = 240 rad/s.
控制转矩为

Fu =




CTρAr2l(ω2
1 − ω2

3)
CTρAr2l(ω2

2 − ω2
4)

CQρAr3(ω2
1 + ω2

3 − ω2
2 − ω2

4)


 , (41)

其中各变量的物理意义和参数见表1.

表 1 飞行器参数
Table 1 Parameters of the aircraft

变量 参数 单位 描述

CT 0.012 升力系数

CQ 0.93× 10−3 转矩系数

ρ 1.184 kg ·m−3 空气密度

A 0.0515 m2 螺旋桨桨盘面积

r 0.128 m 螺旋桨半径

l 0.25 m 电机力臂

Jφ 0.014 kg ·m2 横滚轴转动惯量

Jθ 0.014 kg ·m2 俯仰轴转动惯量

Jψ 0.024 kg ·m2 航向轴转动惯量
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假设u的数值远小于ωT,通过将转矩计算部分
在ωT处线性化,得矩阵F为

F =

diag{4CTρAr2lωT, 4CTρAr2lωT, 8CQρAr3ωT}.
(42)

其中diag表示向量的对角阵形式.

实验平台的飞行控制系统包括微处理器、惯性测

量单元(inertial measurement unit, IMU)和电磁罗盘.
使用一个非线性互补滤波器对飞行器姿态和陀螺仪

零偏进行估计[16],并对陀螺仪的角速度量测值进行修
正,以获得良好的飞行器反馈信息.系统的检测周期
为5 ms,微处理器执行完一次姿态估计算法后,执行
控制算法,并根据计算得到的控制量改变电机的转速
指令. 为了验证本文提出控制方法的扰动抑制性能,
在飞行器进行姿态跟踪实验的过程中,在俯仰和横滚
轴上分别加入大小为0.0388 N ·m的扰动力矩,检验
控制器对于扰动力矩的抑制效果.控制系统参数选
取为: k1 = diag{16, 16, 10}, k2 = diag{85, 85, 200},
线性ESO截止频率为1.6 rad/s.

定义系统的期望姿态为



qd1 = 0.125 cos(
π

15
t),

qd2 = 0.125 sin(
π

15
t),

qd3 = 0.

(43)

其中系统的期望角速度ωd和期望角加速度ω̇d的解析

解可由四元数的运动学模型得到.

姿态跟踪效果如图6所示,图7为姿态跟踪误差曲
线. 3个自由度上姿态控制精度对比见表2. 图6表明,
当系统施加外界扰动时,设计的线性ESO能够有效抑
制和消除由外界扰动带来的影响,其过渡过程能够
在3秒内完成. 图7表明,当使用了线性ESO对系统扰
动进行估计和补偿后,飞行器具有较高的姿态跟踪精
度.同时,由表2可以看出,系统的姿态控制精度与未
使用线性ESO时相比有了较大幅度的提升. 实验结果
表明,本文提出的控制方法能够有效实现飞行器的姿
态跟踪,具有较高的跟踪精度.对于外界扰动,设计的
线性ESO也具有较好的抑制效果,且能够保证系统对
于内部不确定性的鲁棒性.

(a) q1跟踪效果

(b) q2跟踪效果

(c) q3跟踪效果

图 6 姿态跟踪性能

Fig. 6 Attitude tracking performance

图 7 姿态跟踪误差

Fig. 7 Attitude tracking error

表 2 姿态精度对比
Table 2 Accuracy comparison of attitude

俯仰 横滚 航向

不含ESO ±2.0◦ ±2.0◦ ±2.0◦

含有ESO ±0.3◦ ±0.3◦ ±0.2◦

6 结结结论论论(Conclusion)
本文研究了存在外部扰动和模型不确定性情况下

飞行器姿态跟踪控制问题.首先,以四元数为姿态参
数,建立了系统的非线性误差模型;进而,将控制系统
分为内环观测器和外环控制器分别设计,其中,一个
线性ESO被作为系统内环将实际系统补偿为标称模
型,而非线性外环控制器则用于镇定非线性标称系统.
利用Lyapunov理论,分别分析了同时存在外部扰动和
内部模型不确定性以及仅存在外部扰动时系统的稳

定性,分析结果表明,系统的内部不确定性由于受到
系统状态的作用,将对系统稳定性产生较大影响.最
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后,分析了高阶线性ESO的性能.实验结果表明,本文
提出的方法能够有效实现飞行器姿态跟踪控制,且具
有较高的姿态跟踪精度.

参参参考考考文文文献献献(References):

[1] TAYEBI A. Unit quaternion-based output feedback for the attitude
tracking problem [J]. IEEE Transactions on Automatic Control, 2008,
53(6): 1516 – 1520.
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