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基于双观测器的四旋翼无人机姿态控制

摘要
为了提高四旋翼无人机姿态控制精

度及抗干扰性能，将干扰观测器与扩张
状态观测器相结合，提出了一种基于双
观测器的滑模抗干扰控制方法．首先，对
于部分已知信息的干扰用外生系统模型
描述，并用干扰观测器进行估计；然后针
对复杂的非线性可微干扰采用扩张状态
观测器进行估计；接着设计滑模控制律
来补偿双观测器估计的干扰，进而实现
姿态控制；最后利用李雅普诺夫理论证
明了系统的稳定性．仿真结果表明，该方
法相较于传统的 ＰＩＤ 控制具有更高的跟
踪精度和良好的抗干扰能力．
关键词

四旋翼无人机；干扰观测器；扩张状
态观测器；滑模控制

中图分类号 Ｖ２４９􀆰 １
文献标志码 Ａ

收稿日期 ２０２１⁃０９⁃１６
资助项目 江苏省“３３３ 工程”科研项目（ＢＲＡ２
０２００６７）
作者简介

姜琛，男，硕士生，研究方向为抗干扰控
制、无人系统智能控制．１６５０２７０５１７＠ ｑｑ．ｃｏｍ

李涛（通信作者），男，博士，教授，主要研
究方向为抗干扰控制、无人系统智能控制等．
ｌｉｔａｏｊｉａ＠ １６３．ｃｏｍ

１ 南京信息工程大学 自动化学院，南京，
２１００４４

２ 南京信息工程大学 大气环境与装备技术
协同创新中心，南京，２１００４４

０　 引言

　 　 四旋翼无人机（Ｑｕａｄｒｏｔｏｒ Ｕｎｍａｎｎｅｄ Ａｅｒｉａｌ Ｖｅｈｉｃｌｅ，ＱＵＡＶ）具有

灵活、高效、方便等特点，在交通、建筑、防灾救援、航道巡查等领域中

应用广泛［１］ ．ＱＵＡＶ 抗干扰能力较弱且极易受到外部环境的影响，这
些都增大了其控制难度．因此，一个稳健、可靠的控制方法就显得尤为

重要．现阶段，对于四旋翼无人机飞行控制系统的设计方案主要有

ＰＩＤ 控制［２］、滑模控制［３］、自抗扰控制［４］等．
目前一种有效抑制干扰的方法是基于干扰观测器的控制（Ｄｉｓ⁃

ｔｕｒｂａｎｃｅ Ｏｂｓｅｒｖｅｒ Ｂａｓｅｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＤＯＢＣ） ［５］ ．例如，针对具有已知频率的

谐波干扰，可以充分利用它的已知信息，用外生系统模型来进行描

述，此时 ＤＯＢＣ 可以充分发挥它在干扰的估计方面的优越性能．邵书

义等［６］通过设计离散时间干扰观测器抑制外部干扰和执行器故障的

不利影响，并结合干扰观测器设计离散时间控制器保证了在外部干

扰和执行器故障综合作用下的四旋翼无人机系统跟踪性能；侯林

林［７］将干扰观测器与 Ｌ２ － Ｌ∞ 控制相结合设计了复合抗干扰控制器，
提高了非线性时变时滞关联系统的抗干扰性能．在自抗扰控制（Ａｃｔｉｖｅ
Ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ Ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ） ［８］中，系统内部由于建模误差等

因素产生的干扰以及外部所受干扰被看作是一个“总干扰”，通过对

其补偿从而提高系统的稳定性．石嘉等［９］为了提高四旋翼无人机姿态

控制的抗干扰能力，设计了一种内外环嵌套结构的改进型自抗扰控

制器；Ｌｏｔｕｆｏ 等［１０］提出了一种设计四旋翼无人机的完整数字姿态控

制单元的原始方法，该方法是在自抗扰控制和嵌入式模型控制框架

内开发的，既基于影响工厂控制的干扰和不确定性的估计，也解决了

针对四旋翼无人机姿态控制过程中存在模型不确定和外界风干扰的

问题．但是，他们考虑的干扰是单一的，或者将多源干扰直接合并为一

个总干扰，没有充分利用不同类型干扰特性和系统性能的影响机理，
保守性较大．四旋翼无人机在飞行途中会受到连续风和阵风的影响，
而它们可以被视为具有已知信息的干扰和未知的非线性干扰．因此，
本文分别设计干扰观测器和扩张状态观测器进行估计，然后通过基

于双观测器的滑模控制律来实现对不同干扰的补偿．经过理论和仿真

验证，本文设计的控制算法能够有效估计和补偿干扰并快速精确地

完成姿态角的轨迹跟踪．　 　 　 　



１　 四旋翼无人机建模

四旋翼无人机是典型的欠驱动模型．假设：１）四
旋翼无人机可看作理想刚体，在运动过程中不存在

任何形式的形变；２）四旋翼无人机的质心与坐标原

点重合；３）忽略四旋翼无人机内部存在的各种形式

的摩擦和能量损耗．图 １ 为无人机的两个坐标系，图
中 Ｆ ｉ（ ｉ ＝ １，…，４） 为每个旋翼产生的升力，ωｉ（ ｉ ＝ １，
…，４） 为每个旋翼的转速．Ａ系为机体坐标系，Ｂ系为

地面坐标系，原点为无人机的质心．围绕 Ｘ，Ｙ 和 Ｚ 的

欧拉角为σ ＝ ［ϕ　 θ 　 φ］ Ｔ，并且空间旋转分别以 Ｘ，
Ｙ和Ｚ轴的顺序变化．ϕ为滚转角，即围绕自身Ｘ轴旋

转的角度；θ 为俯仰角，即围绕自身 Ｙ轴旋转的角度；
φ 为偏航角，即围绕自身 Ｚ 轴旋转的角度．

图 １　 四旋翼无人机系统简图

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ＵＡＶ ｓｙｓｔｅｍ

图 ２　 四旋翼无人机姿态控制结构框图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ＵＡＶ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ

本文主要研究四旋翼无人机的姿态控制，不考

虑姿态角大于 ９０°的情况．用欧拉角来描述四旋翼无

人机的空间姿态并进行建模．根据牛顿第二定律，四
旋翼无人机的动力学模型［１１］如下：

ϕ̈ ＝ －
ｌＨ１

Ｉｘｘ
ϕ̇ ＋ ｕ１ ＋ Ｇ１，

θ̈ ＝ －
ｌＨ２

Ｉｙｙ
θ̇ ＋ ｕ２ ＋ Ｇ２，

φ̈ ＝ －
ｌＨ３

Ｉｚｚ
φ̇ ＋ ｕ３ ＋ Ｇ３，

ì
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ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（１）

其中 ｌ表示各旋翼到机体质心的距离，Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ 分别

为四旋翼无人机机体的三轴转动惯量，Ｈｉ（ ｉ ＝ １，２，
３） 为阻力系数，ｕｉ（ ｉ ＝ １，２，３） 分别为滚转角 ϕ、俯仰

角 θ以及偏航角φ的控制输入，Ｇ ｉ（ ｉ ＝ １，２，３） 为无人

机每个角所受到的干扰．这里 Ｇ ｉ 为两部分组成：
Ｇ ｉ ＝ ｄｉ ＋ ｆ． （２）

假设 １　 ｆ所代表的未知干扰是可微的，且 ｆ̇ ＝ ｈ．
这里的 ｈ 为未知但有界的函数．

干扰 ｄｉ 可以用如下的外生系统模型进行描述：

ξ̇ ＝ Ｍｉξ，
ｄｉ ＝ Ｎｉξ，

{ （３）

其中 ξ ∈ Ｒ２ 是外生系统模型的状态向量，Ｍｉ 和 Ｎｉ

分别为外生系统模型的系统矩阵和输出矩阵．
为了简化证明，本文的证明过程以滚转角模型

为基础，整个控制结构如图 ２ 所示．其中 ｄ^ｉ 为干扰观

测器的估计值，ｆ^ 为扩张状态观测器的估计值．

２　 双观测器设计

２􀆰 １　 干扰观测器设计

根据式（１）可知，滚转角 ϕ、俯仰角 θ 以及偏航

角 φ 的形式类似，故本文只对滚转角 ϕ 进行分析．首
先定义 ｘ１ ＝ ϕ，ｘ２ ＝ ϕ̇和 ｘ３ ＝ ｆ．此时，关于滚转角 ϕ的

系统模型为

３０５
学报（自然科学版），２０２２，１４（４）：５０２⁃５０８

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅ ＆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｅｄｉｔｉｏｎ），２０２２，１４（４）：５０２⁃５０８



ｘ̇１ ＝ ｘ２，
ｘ̇２ ＝ ａｘ２ ＋ ｂｕ１ ＋ ｄ１ ＋ ｘ３，
ｘ̇３ ＝ ｈ，

ì

î

í

ï
ï

ïï

（４）

式中 ａ ＝ －
ｌＫ１

Ｉｘｘ
，ｂ ＝ １．其中 ｘ１，ｘ２ 均可通过传感器进行

测量．
为了补偿由外生模型描述的干扰 ｄ１，设计如下

干扰观测器：
ｄ^１ ＝ Ｎ１ ξ^，

ξ^ ＝ Ｔ ＋ Ｌ１ｘ２，

Ｔ̇ ＝ （Ｍ１ － Ｌ１Ｎ１） ξ^ － Ｌ１（ａｘ^２ ＋ ｂｕ１ ＋ ｘ^３），

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（５）

其中， ｄ^１ 和 ξ^ 分别为 ｄ１ 和 ξ 的估计，Ｔ 是辅助变量．
Ｌ１ ＝［ ｌ１ 　 ｌ２］ Τ 为干扰观测器的增益．

２􀆰 ２　 扩张状态观测器设计

此时，基于干扰观测器的输出，扩张状态观测器

设计为

ｘ^·２ ＝ ａｘ^２ ＋ ｂｕ１ ＋ ｘ^３ ＋ ｄ^１ ＋ ｋ１（ｘ２ － ｘ^２），

ｘ^·３ ＝ ｋ２（ｘ２ － ｘ^２），
{ （６）

其中 ｘ^２ 和 ｘ^３ 分别为 ｘ２ 和 ｘ３ 的估计，ｋ１ 和 ｋ２ 为扩张状

态观测器的增益．
此时，根据式 （３） 和式 （５） 可以得到 ξ 估计

误差：

ξ
·～ ＝ （Ｍ１ － Ｌ１Ｎ１）􀭹ξ － ａＬ１􀭴ｘ２ － Ｌ１􀭴ｘ３ ． （７）
根据式（４）和式（６）得到 ｘ２ 和 ｘ３ 估计误差：

􀭴ｘ·２ ＝ Ｎ１
􀭹ξ － ｋ１􀭴ｘ２ ＋ 􀭴ｘ３，

􀭴ｘ·３ ＝ － ｋ２􀭴ｘ２ ＋ ｈ，{ （８）

式中􀭹ξ ＝ ξ － ξ^，􀭴ｘ２ ＝ ｘ２ － ｘ^２，􀭴ｘ３ ＝ ｘ３ － ｘ^３ ．由式（７） 和式

（８） 可以看出干扰观测器（５） 和扩张状态观测器

（６） 是高度耦合的，因此，将其结合起来：

ξ
·～

􀭴ｘ·２

􀭴ｘ·３
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û
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＝
Ｍ１ － Ｌ１Ｎ１ － ａＬ１ － Ｌ１

Ｎ１ － ｋ１ １
０ － ｋ２ ０
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􀭹ξ
􀭴ｘ２

􀭴ｘ３
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＋
０
０
１
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êê
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û
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ｈ．

（９）
此时，干扰观测器以及扩张状态观测器的增益可以

通过极点配置法进行选择．

ｓＩ－
Ｍ１－Ｌ１Ｎ１ －ａＬ１ －Ｌ１

Ｎ１ －ｋ１ １
０ －ｋ２ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝∏
３

ｉ＝１
（ ｓ＋ｗ ｉ）， （１０）

这里的 ｗ ｉ 是一个正常数．此时误差系统（９）为输入

输出稳定．
注 １　 针对误差系统（９）首先指定一组期望闭

环极点 λ１，λ２，λ３，并且保证所有的极点均存在负实

部；然后通过格拉姆矩阵判据判定其是否能控，若系

统完全能控，即满足可配置条件，再通过计算系统的

多项式（１０）即可求得干扰观测器以及扩张状态观测

器的增益．
也可通过线性矩阵不等式（ＬＭＩ）的方法求双观

测器的增益，此时将估计误差系统（９）改写为

ξ
·～

􀭹ｘ·

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
＝

Ｍ１－Ｌ１Ｎ１ －Ｌ１Ｂ
ＤＮ１ Ａ－Ｋ１Ｃ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

􀭹ξ
􀭹ｘ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋

０
Ｅ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ｈ， （１１）

其中 Ａ＝
０ １
０ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，Ｂ ＝ ［ａ　 １］，Ｃ ＝ ［１　 ０］，Ｄ ＝

１
０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，

Ｅ＝
０
１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，Ｋ１ ＝

ｋ１

ｋ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

引理 １［１２］ 　 对于∀ｘ，ｙ∈Ｒｎ，存在正实数 ε 和正

定矩阵 Ｚ∈Ｒｎ×ｎ，满足 ２ｘΤｙ≤ε－１ｘΤＺｘ＋εｙΤＺｙ．
定理 １　 对于系统（１１），如果存在正定对称矩

阵 Ｐ ＝ ＰΤ ＞０，Ｑ ＝ ＱΤ ＞０，常数∂＞０ 以及矩阵 Ｐ ｌ，Ｑｋ

满足：
Π１ ＮΤ

１ ＤΤＱ－Ｐ ｌＢ ０
∗ Π２ ＱＥ
∗ ∗ －∂Ｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＜０， （１２）

式中 Π１ ＝ＰＭ１ －Ｐ ｌＮ１ ＋（ＰＭ１ －Ｐ ｌＮ１） Τ ＋Ｐ，Π２ ＝ＱＡ－
ＱｋＣ＋（ＱＡ－ＱｋＣ） Τ ＋Ｑ，此时通过选择观测器增益

Ｌ１ ＝Ｐ
－１Ｐ ｌ，Ｋ１ ＝Ｑ

－１Ｑｋ，系统（１１）最终是一致有界的．
证明　 选取李雅普诺夫函数：
Ｖ１ ＝􀭹ξΤＰ􀭹ξ＋􀭹ｘΤＱ􀭹ｘ， （１３）

对其进行求导可得：

Ｖ̇１ ＝ ξ
·～ ΤＰ􀭹ξ＋􀭹ξΤＰ ξ

·～ ＋􀭹ｘ·ΤＱ􀭹ｘ＋􀭹ｘΤＱ 􀭹ｘ·＝

　 　 􀭹ξΤ（Ｍ１－Ｌ１Ｎ１） ΤＰ􀭹ξ－􀭹ｘΤＢΤＬΤ
１ Ｐ􀭹ξ＋

　 　 􀭹ξΤＰ（Ｍ１－Ｌ１Ｎ１）􀭹ξ－􀭹ξΤＰＬ１Ｂ􀭹ｘ＋

　 　 􀭹ｘΤ（Ａ－Ｋ１Ｃ） ΤＱ􀭹ｘ＋􀭹ξΤＮΤ
１ ＤΤＱ􀭹ｘ＋

　 　 􀭹ｘΤＱ（Ａ－Ｋ１Ｃ）􀭹ｘ＋􀭹ｘΤＱＤＮ１
􀭹ξ＋

　 　 ｈΤＥΤＱ􀭹ｘ＋􀭹ｘΤＱＥｈ． （１４）
根据引理 １ 得：

Ｖ̇１≤􀭹ξΤ（Ｍ１－Ｌ１Ｎ１） ΤＰ􀭹ξ－􀭹ｘΤＢΤＬΤ
１ Ｐ􀭹ξ＋

　 　 􀭹ξΤＰ（Ｍ１－Ｌ１Ｎ１）􀭹ξ－􀭹ξΤＰＬ１Ｂ􀭹ｘ＋

　 　 􀭹ｘΤ（Ａ－Ｋ１Ｃ） ΤＱ􀭹ｘ＋􀭹ξΤＮΤ
１ ＤΤＱ􀭹ｘ＋

　 　 􀭹ｘΤＱ（Ａ－Ｋ１Ｃ）􀭹ｘ＋􀭹ｘΤＱＤＮ１
􀭹ξ＋

４０５
姜琛，等．基于双观测器的四旋翼无人机姿态控制．

ＪＩＡＮＧ Ｃｈｅｎ，ｅｔ ａｌ．Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｑｕａｄ⁃ｒｏｔｏｒ ＵＡＶ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｄｕａｌ ｏｂｓｅｒｖｅｒｓ．



　 　 ∂－１􀭹ｘΤＱＥＥΤＱ􀭹ｘ＋∂‖ｈ‖２ ． （１５）
为了简单起见，定义：

Ｊ＝
Ｊ１ Ｊ２

Ｊ３ Ｊ４

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， （１６）

其中：
Ｊ１ ＝ Ｐ（Ｍ１ － Ｌ１Ｎ１） ＋ （Ｍ１ － Ｌ１Ｎ１） ΤＰ，

Ｊ２ ＝ ＪΤ
３ ＝ ＮΤ

１ ＤΤＱ － ＰＬ１Ｂ，

Ｊ４ ＝ Ｑ（Ａ － Ｋ１Ｃ） ＋ （Ａ － Ｋ１Ｃ） ΤＱ ＋

　 　 ∂－１ＱＥＥΤＱ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（１７）

此时（１５）可以简写为：

Ｖ̇１ ＜
􀭹ξ
􀭹ｘ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Τ

Ｊ
􀭹ξ
􀭹ｘ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ ∂‖ｈ‖２ ＝

􀭹ξ
􀭹ｘ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Τ

（Ｊ ＋
Ｐ ０
０ Ｑ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ）

􀭹ξ
􀭹ｘ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
－ Ｖ１ ＋ ∂‖ｈ‖２ ． （１８）

从式（１８）可以得出，如果 Ｊ ＋
Ｐ ０
０ Ｑ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＜ ０ 成

立，那么 Ｖ̇１ ＜ － Ｖ１ ＋ ∂‖ｈ‖２ 一定成立．根据假设１可
以保证 ｈ 的有界性．因此，以下不等式成立：

ｌｉｍ
ｔ→∞

‖􀭹ξ‖ ≤ ∂‖ｈ‖２

λｍｉｎ（Ｐ）
，ｌｉｍ
ｔ→∞

‖􀭹ｘ‖ ≤ ∂‖ｈ‖２

λｍｉｎ（Ｑ）
，

（１９）
其中 λｍｉｎ（Ｐ），λｍｉｎ（Ｑ） 分别表示矩阵 Ｐ 和 Ｑ 的最小

特征值．此时式（１１） 最终是一致有界的．根据 Ｓｃｈｕｒ

补引理，Ｊ ＋
Ｐ ０
０ Ｑ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＜ ０ 等价于式（１２） ．证明完成．

注 ２　 在本文中，具有外生模型的干扰 ｄｉ 由干

扰观测器进行估计，而可微干扰 ｆ 由扩张状态观测

器进行估计．与单个扩张状态观测器相比，这种处理

方案充分利用对已知信息干扰的估计结果，进而提

高了干扰估计的性能．

３　 基于双观测器的滑模控制器设计

为了提高控制系统的响应速度以及姿态角的跟

踪精度，本文采用基于双观测器的滑模控制器［１３］ ．其
中 ϕ１ 为给定的目标角度，ϕ 为当前的滚转角，ｅ 为偏

差且表示为

ｅ ＝ ϕ１ － ϕ． （２０）
针对滚转角 ϕ 选取如下滑模面：

ｓ ＝ ｅ̇ ＋ λｅ， （２１）
其中 λ ＞ ０，并对上式滑模面求导得：
ｓ̇ ＝ ｅ̈ ＋ λｅ̇ ＝

（ ϕ̈１ － ϕ̈） ＋ λ（ ϕ̇１ － ϕ̇） ＝

ϕ̈１ － ａｘ２ － ｕ１ － （ｄ１ ＋ ｘ３） ＋ λ（ ϕ̇１ － ｘ２） ． （２２）
当 ｓ̇ ＝ ０时，此时不考虑任何干扰，求得等效控制

器 ｕｅ：

ｕｅ ＝ ϕ̈１ － ａｘ^２ ＋ λ（ ϕ̇１ － ｘ^２） ． （２３）
为了增强系统的鲁棒性，定义如下 ｕｓ：
ｕｓ ＝ ρ １ｓ ＋ ρ ２ｓｇｎ（ ｓ）， （２４）

其中：

ｓｇｎ（ ｓ） ＝
１，　 ｓ ＞ ０，
０， ｓ ＝ ０，
－ １， ｓ ＜ ０，

ì

î

í

ïï

ïï

（２５）

此时基于双观测器的滑模控制律为

ｕ１ ＝ ｕｅ ＋ ｕｓ － ｄ^１ － ｘ^３ ＝

ϕ̈１ － ａｘ^２ ＋ λ（ϕ̇１ － ｘ^２） ＋ ρ１［ϕ̇１ － ϕ̇ ＋ λ（ϕ１ － ϕ）］ ＋

ρ ２ｓｇｎ［ ϕ̇１ － ϕ̇ ＋ λ（ϕ１ － ϕ）］ － ｄ^１ － ｘ^３ ． （２６）

注 ３　 当输入带有干扰补偿 ｄ^１ 以及 ｘ^３ 的基于双

观测器的滑模控制律 ｕ 后，此时滑模面的导数 ｓ̇ ＝
ϕ̈１ －ａｘ^２ － （ｕｅ ＋ ｕｓ） ＋ 􀭹ｄ１ ＋ 􀭴ｘ３ ＋ λ（ φ̇１ － ｘ^２），系统的

干扰由 ｄ１ ＋ ｘ３ 变为􀭹ｄ１ ＋ 􀭴ｘ３，进而减小了系统的干扰．

其中 􀭹ｄ１ ＝ ｄ^１ － ｄ１，􀭴ｘ３ ＝ ｘ^３ － ｘ３ ．
定理 ２　 当取 ρ １ ≥０，ρ ２ ≥ｍａｘ ｜ 􀭹ｄ１ ＋ 􀭴ｘ３ ｜ 时，所

设计基于双观测器的滑模控制器有效．
证明 　 选取李雅普诺夫函数：

Ｖ２ ＝ １
２
ｓ２， （２７）

对其进行求导可得：
Ｖ̇２ ＝ ｓｓ̇ ＝

ｓ［ ϕ̈１ － ａｘ^２ － （ｕｅ ＋ ｕｓ） ＋ 􀭹ｄ１ ＋ 􀭴ｘ３ ＋ λ（ ϕ̇１ － ｘ^２）］ ＝

ｓ［ ϕ̈１ － ａｘ^２ － ϕ̈１ ＋ ａｘ^２ － λ（ ϕ̇１ － ｘ^２） － ρ １ｓ －

ρ ２ｓｇｎ（ ｓ） ＋ 􀭹ｄ１ ＋ 􀭴ｘ３ ＋ λ（ ϕ̇１ － ｘ^２）］ ＝

ｓ［ － ρ １ｓ － ρ ２ｓｇｎ（ ｓ） ＋ 􀭹ｄ１ ＋ 􀭴ｘ３］ ＝
－ ρ １ｓ２ － ρ ２‖ｓ‖ ＋ （􀭹ｄ１ ＋ 􀭴ｘ３） ｓ． （２８）

根据式（１９）可知 􀭹ｄ１ ＋ 􀭴ｘ３ 是有界的，因此，当取

ρ １ ≥０，ρ ２ ≥ｍａｘ ｜ 􀭹ｄ ＋ 􀭴ｘ３ ｜ 时即可保证 Ｖ̇２ ≤０， 系统

稳定．证明完成．

４　 仿真实验分析

为了验证基于双观测器的滑模控制方案的有效

性和鲁棒性，在 ＭＡＴＬＡＢ 的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 环境下进行仿

真．给定的四旋翼无人机动力学模型参数如下所示：
ｍ＝ ２􀆰 ５ ｋｇ， ｌ ＝ ０􀆰 ２４５ ｍ，Ｈ１ ＝ ０􀆰 ０１， Ｉｘｘ ＝ ０􀆰 ０４２ ｋｇ·
ｍ２ ．而干扰分为 ｄｉ 和 ｆ．两部分干扰 ｄｉ 表示连续风干

５０５
学报（自然科学版），２０２２，１４（４）：５０２⁃５０８

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅ ＆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｅｄｉｔｉｏｎ），２０２２，１４（４）：５０２⁃５０８



扰，干扰 ｆ 表示阵风干扰，它们分别由干扰观测器和

扩张状态观测器来进行估计． 首先， 干扰 ｄ１ ＝
ｃ１ｓｉｎ（ｗｔ ＋ ψ１），它的已知频率 ｗ１ 为 １，参数 ｃ１ 和 ψ１

分别被选为 － １和 － π ／ ６．选取 ξ １ ＝ ［ｃ１ｓｉｎ（ｗｔ ＋ ψ １），
ｃ１ｃｏｓ（ｗｔ ＋ ψ １）］ Τ，干扰 ｄ１ 根据式（３） 形式进行建

模，其系数矩阵：

Ｍ１ ＝
０ １
－ １ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，　 Ｎ１ ＝ １　 ０[ ] ． （２９）

给定非线性干扰 ｆ１ ＝ － ｘ１
２ ＋ ２ｘ２ ＋ ０􀆰 ２ｓｉｎ（２ｔ），通

过极点配置，干扰观测器和扩张状态观测器的增益分

别为 Ｌ１－１ ＝ ［０􀆰 ６１　 ４􀆰 ６２］Τ，Ｋ１－１ ＝ ［９􀆰 ３９　 ２４］Τ ．
干扰观测器与扩张状态观测器估计的风扰分别

如图 ３、４ 所示．从图 ３ 中可以看出所设计的干扰观测

器可以在 ４ ｓ 时准确地估计到干扰 ｄ１ ．同样地可以从

图 ４ 中观察到扩张状态观测器对非线性干扰 ｆ１ 估计

误差较小，观测器的性能较强．

图 ３　 干扰 ｄ１ 的估计

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｄ１

图 ４　 非线性干扰 ｆ１ 的估计

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｆ１

对于干扰 ｄ２ ＝ ｃ２ｓｉｎ（ｗｔ ＋ ψ２），它的已知频率 ｗ２

为 １，参数 ｃ２ 和 ψ２ 分别被选为 ２ 和 ０． 选取 ξ ２ ＝
［ｓｉｎ（ｗｔ ＋ ψ ２），ｃｏｓ（ｗｔ ＋ ψ ２）］ Τ，干扰 ｄ２ 根据式（３）

进行建模，其系数矩阵：

Ｍ２ ＝
　 ０
－ １　

é

ë
ê
ê

１
０

ù

û
ú
ú ，　 Ｎ２ ＝ ２　 ０[ ] ． （３０）

非线性干扰给定 ｆ２ ＝ － ｘ１
２ ＋ ２ｘ２ ＋ ０􀆰 ２ｓｉｎ（２ｔ），

通过 ＬＭＩ 的方法［１４］ 对双观测器的增益进行求解，得
到干扰观测器和扩张状态观测器的增益分别为

Ｌ１－２ ＝［３􀆰 ２６６　 ２􀆰 ６５１］ Τ，Ｋ１－２ ＝ ［９􀆰 ３８　 ４１􀆰 ４］ Τ ． 从

图 ５ 和 ６ 中可以看出：相对于图 ３ 和 ４，此时观测器

虽然可以准确估计到干扰，但是超调量较大而且所

需时间更长．因此，当系统不存在不确定项时，极点

配置法优于 ＬＭＩ 的方法．

图 ５　 干扰 ｄ２ 的估计

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｄ２

图 ６　 非线性干扰 ｆ２ 的估计

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ ｆ２

滚转角、俯仰角和偏航角的跟踪仿真如图 ７—９
所示．设定目标角度 ϕ１ ＝ ５°、θ １ ＝ ６°、φ１ ＝ ７°，各旋翼

到机体质心的距离 ｌ 为 ０􀆰 ２４５ ｍ．四旋翼无人机机体
的三轴转动惯量 Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ 分别为 ０􀆰 ０４２、０􀆰 ０５１ 和

０􀆰 ０９，阻力系数 Ｈ１，Ｈ２，Ｈ３ 分别为 ０􀆰 ０１、０􀆰 ０５ 和 ０􀆰 １．
控制器中 λ ＝ １０，ρ １ ＝ ２０，ρ ２ ＝ ３０．并将本文提出的控

制方法与 ＰＩＤ 控制［１５］ 进行对比，使用该文的取值，
其中 ｋｐ ＝ １５，ｋｉ ＝ ０􀆰 ２，ｋｄ ＝ ９． 可以从图 ７—９ 中清楚

地看出 ＰＩＤ 控制并未能精确地跟踪到期望角度，超
调量较大，而本文的控制算法超调量小，对干扰的抑

６０５
姜琛，等．基于双观测器的四旋翼无人机姿态控制．

ＪＩＡＮＧ Ｃｈｅｎ，ｅｔ ａｌ．Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｑｕａｄ⁃ｒｏｔｏｒ ＵＡＶ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｄｕａｌ ｏｂｓｅｒｖｅｒｓ．



制效果较好，并且对目标角度信号的跟踪精度也非

常高．

图 ７　 滚转角 ϕ 的跟踪性能与对比

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｔｒａｃｋｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎｄ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ ϕ

图 ８　 俯仰角 θ 的跟踪性能与对比

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｔｒａｃｋｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎｄ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅ θ

图 ９　 偏航角 φ 的跟踪性能与对比

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｔｒａｃｋｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ａｎｄ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｙａｗ ａｎｇｌｅ φ

５　 结束语

为了提高四旋翼无人机的控制精度和抗干扰能

力，充分利用四旋翼无人机上多重干扰的特性，提出

了一种新的基于双观测器的滑模控制方案．利用干

扰观测器来估计外生系统模型描述的干扰，而可微

干扰被扩张状态观测器估计．接着设计基于双观测

器的滑模控制器，实现了四旋翼无人机的抗干扰姿

态跟踪控制．最后利用李亚普诺夫理论证明了该系

统的稳定性．在未来的工作中，将尝试采用实物仿真

来验证所提方法的实用性．
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