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摘#要!针对四旋翼飞行器在复杂飞行条件下速度不可测的轨迹跟踪控制问题%考虑系统存在外界未知干扰和模型参数不确定
的情况%提出了一种基于扩张观测器的轨迹跟踪控制方法& 该方法设计了积分型反步法跟踪控制器%以降低系统的稳态误差%
并引入了状态扩张观测器%来估计系统未知速度信息%同时对干扰和模型参数不确定因素进行实时估计并给予补偿’最后%选取
李雅普诺夫函数证明了该控制系统的稳定性& 以J/1*,+0公司的 JZ122% 四旋翼飞行器为研究对象和飞行实验平台%对所设计
的控制器进行验证& 实验结果表明%本文所设计的基于扩张观测器的轨迹跟踪控制器%能够有效地估计轨迹跟踪控制过程中的
未知速度信息%解决外界未知干扰和模型参数不确定的问题%增强对环境的适应能力%有效提高了飞行器对未知干扰的鲁棒性
和轨迹跟踪控制的精确性&
关键词! 四旋翼飞行器’轨迹跟踪’扩张观测器’积分型反步法
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四旋翼飞行器具有飞行稳定$机动性强$垂直起降$
自由悬停$狭窄空间飞行和便于携带等优点%因此在军事
侦查$环境监测$信息测绘$航空摄影等军事$商用和民用

领域都有广泛的应用%成为近年来的研究热点之一($D%) &
由于四旋翼飞行器是一种典型的非线性$强耦合$多变量
的欠驱动系统(K) %为保证四旋翼飞行器在复杂条件下具
有良好的飞行控制效果%除了飞行器本身硬件设备加强
和改良外%还需要先进的控制算法来提高飞行器轨迹跟
踪控制的稳定性和精确性&
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目前%国内外许多研究机构和学者都对四旋翼飞行
器的轨迹跟踪控制进行了大量的研究%取得了一定的研
究成果(!) & 文献(@)中%利用平移和旋转级联特性%将飞
行器整个系统分为位置和姿态子系统控制%实现无需线
速度测量的飞行器轨迹跟踪控制& 文献(?)将反步法和
滑模控制方法相结合%克服四旋翼系统的非线性效应%提
高轨迹跟踪的控制效果& 但传统的反演滑模方法在应用
于控制器设计时%系统容易出现*微分爆炸+问题%文献
(E)引入动面技术设计控制器能够很好地消除*微分爆
炸+问题& 现实的飞行条件复杂%未建模动态$未知扰动
和不确定性给轨迹跟踪控制器设计增加了难度%一些学
者将智能算法引入控制器%逼近未知的干扰项%提高控制
精度和稳定性& 文献(LD&)在考虑系统存在未知干扰的
情况下%对飞行器数学模型进行简化处理%在积分型反步
法的基础上引入自适应律%能够在恒定风力干扰下获得
较好的控制效果& 文献($")将自抗扰控制和 g7>控制
相结合%设计了一种g7>自抗扰控制器%可以保证观测误
差的快速收敛%实现被观测量的精确估计& 文献($$)针
对模型不确定性和测量噪声干扰等问题%引入鲁棒补偿
器以消除由神经网络逼近器产生的近似误差%有效地实
现高精度的轨迹跟踪控制& 文献($%D$K)中%针对控制系
统输入饱和因素%将正切函数和拉格朗日中值定理与反
步法相结合%有效地解决了输入饱和问题& 但是%受到传
感器物理性能的限制%飞行的速度信息往往不能直接测
得或测得成本较大%文献($!)先将非线性系统线性化处
理后%然后引入扩张观测器来估计未知速度信息’而文
献($@)采用模糊控制直接逼近模型参数不确定性和外
部扰动%并引入扩张观测器来估测实时速度%提出了一种
基于扩张观测器的自适应模糊控制策略%使得飞行器系
统的鲁棒性显著提高&

受到文献($?)研究的启发%并结合本团队的研究基
础($ED$&) %提出一种基于非线性状态扩张观测器的积分型
反步法轨迹跟踪控制方法%并在飞行实验平台上验证了
该方法的有效性& 首先%针对建立的 JU122% 的非线性数
学模型%设计一种基于积分型反步法非线性轨迹跟踪控
制器’其次%考虑到飞行器系统存在外界环境干扰和系统
参数摄动等不确定性因素的影响%在积分型反步法基础
上引入扩张观测器来观测系统的未知速度%同时估计干
扰信号%实现对复合未知干扰信号的实时估计并补偿’最
后%以J/1*,+0公司的JU122% 飞行器为控制对象%通过飞
行实验平台验证了所设计控制算法的正确性和有效性&

=<问题描述

=>=<数学模型的建立

四旋翼飞行器是一种多输入多输出的强耦合欠驱动

的复杂非线性系统%为了方便研究建立飞行器机体坐标
系 "U%2%B# 和地面坐标系"b%g%V#%本文基于图 $ 所示
的JU122%飞行器进行研究&

图 $#JU122%坐标系和欧拉角定义
_)P=$#’..0H)*16+1*H \/2101*P2+.3JU122%

图 $中4表示横滚角%沿着 U轴右滚为正方向%$表
示俯仰角%沿着2轴抬头为正方向%3表示偏航角%沿着B
轴向右旋转为正方向&

根据牛顿欧拉方程可得JU122%四旋翼飞行器的 ?自
由度非线性动力学模型(%") %如式"$#所示&
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式中!*表示飞行器的质量’1为重力加速度’%表示飞行
器旋翼中心到飞行器中心的距离’’U$’2$’B分别表示飞行
器绕U$2和B三轴的转动惯量&

为了方便推导%定义四旋翼飞行器的虚拟控制输入
量为3$$3%$3K$3!%则它们与旋翼转子产生的升力和力
矩关系如式"%#所示&
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式中!3$ 表示旋翼产生的总升力’3%$3K$3! 分别表示表
示横滚力$俯仰力和偏航力矩& 6-和 ‘-表示第 -个旋翼
旋转时所产生的升力和反扭矩%以一阶惯性环节表示如
式"K# 所示&

6-=H,
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5>"

K-%#-=$%%%K%!
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"
5>"

K-%#-=$%%%K%!{ "K#
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式中!升力系数H,和反扭矩系数 H2均是正常数增益’"
是电机的带宽%表示无刷电机的转速响应特性’K-表示第
-个电机的g]N控制输入信号%取值范围 "c$%" 表示电
机停转%$表示电机满转&

=>?<飞行速度的不确定性

在实际工程中%虽然飞行器可以通过 Rg4 和加速度
计来测量飞行时的具体空间位置和加速度信息%但是飞
行时的平动线速度往往无法用传感器直接实时测得%而
且精度不高& 同时飞行器在飞行时的姿态角度也可以由
地磁指南针和双目视觉等技术得到%而角速度信息的获
取途径相对而言比较单一& 考虑到飞行器工作在室内%
信号有可能被屏蔽或衰减%从而导致 Rg4 传感器失效%
以及受限于机体自身的工艺%很难得到精确的速度信息&
为了降低传感器失准或者失效带来的飞行事故%消除所
有的状态均可测量的假设%以及系统还存在未知的外界
干扰和系统模型参数摄动等不确定性的影响(%$D%!) & 本文
设计一种基于状态扩张观测器%实现对控制系统轨迹跟
踪速度实时估测和复合干扰估计补偿%提高系统的抗扰
性和对复杂飞行条件的适应性%减少了系统建模误差对
轨迹跟踪效果的影响&

?<非线性控制器的设计

?>=<WZ+--?的空间状态模型

将飞行器JU122%的动力学模型式"$#%写成状态空
间方程的形式%即!
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式中! Kb=5.,4,)*$5.,3>,)*4,)*3%
Kg=?"5.,4,)*$,)*3?,)*45.,3#&

?>?<姿态控制器的设计

$#俯仰角控制器设计

将动力学模型中式 " !#的姿态角部分分离开%如
式"@#所示&
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"@#
以俯仰角$为例%设计飞行器的俯仰角通道控制器&
"$#定义俯仰角的动态跟踪误差为!
.$ =$/ ?$ "?#

式中!$/ 为期望的俯仰角&
对误差进行求导%则俯仰角角速度误差为!
o.$ =$

,

/ ?$
, =$

,

/ ?l$ "E#

式中!$
, =l$为飞行器的实际俯仰角的角速度&
为了镇定姿态控制系统的俯仰角动态跟踪误差 .$%

选取关于.$ 的李雅普诺夫函数%为!

]$ =
$
%
.%$ "L#

对]$ 求导%可得!

]
,

$ =.$o.$ =.$"$
,

/ ?$
,
#=.$"$

,

/ ?l$# "&#
为了方便研究%将实际速度 l$作为虚拟控制输入

量%并同时定义期望的俯仰角虚拟控制量为l$/& 同时需

要保证系统稳定%即 ]
,

$ . "% 则期望的俯仰角虚拟控制
量取!

l$/ =X$.$ >$
,

/ "$"#
为提高控制系统的稳定性并消除模型未建模部分引

起的稳态误差%可在俯仰角虚拟控制量中加入积分项
&$6$&

l$/ =X$.$ >$
,

/ >&$6$ "$$#

式中! 6$ =#
,

"
.$"2#H2是俯仰角误差的积分项%X$ f"%

&$ f"的常数%用来保证俯仰角动态跟踪误差的收敛
速度&

由于期望的俯仰角角速度虚拟控制量 l$/ 和实际的
俯仰角速度l$之间总存在着误差&

"%#定义俯仰角角速度的误差变量%为!

.% =l$/ ?l$=l$/ ?$
,

"$%#
将上式代入]$ 的导数式"&#中%则有!

]
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当 .%$ "%:$$ "%使得]
,

$. "%故系统俯仰通道设计

新的李雅普诺夫函数]% 需要包含.% 和6$%并同时镇定俯

仰角误差.$&

"K#设计李雅普诺夫函数]% 如下式所示!
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对式"$$#进行求导%可得!
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,,
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将式"@#中的俯仰角的角加速度 $
,,
动力学模型带入

式"$@#%可得!
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将式"$!#中的]% 进行求导%可得!
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式"$E#中%出现了俯仰角的控制变量 3K%为了保证

系统稳定%则李雅普诺夫函数]% 的导数满足]
,

% . "%故
俯仰通道的控制变量取为!
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由综上所述%结合式"E#$"$$#$"$%#和"$L#可得到
俯仰角的控制律%即!
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%#姿态稳定性分析

]% =]$ >
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.%% >
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$ & " "%"#

对上式]% 进行求导%可得!
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将俯仰角控制律3K 代入上式%可得!

]
,

% =?X$.
%
$ ?X%.

%
% . " "%%#

##故证明出控制系统所设计的俯仰角控制律能够使俯
仰角通道渐进稳定&

同理%可得横滚角和偏航角的控制律如下所示!
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式中!4/$6% 分别是横滚通道期望的横滚角和跟踪误差
的积分项’3/$6K 分别是偏航通道期望的偏航角和跟踪误
差的积分项&

?>@<位置控制器的设计
$#高度控制器设计
将飞行器的动力学模型中的位置部分分离出来%如

式"%@#所示&

&-"5-%--#= 5
,

-=

V
,

V
,,

b
,

b
,,

g
,

g
,,





















=

V
,

"5.,+5.,$#3$R*?1

b
,

3$KbR*

g
,

3$KgR*





















"%@#
设计飞行器的高度通道控制器%它的推导过程同俯

仰通道相一致&
"$#定义高度通道期望的高度与实际的高度误

差为!
.E =V/ ?V "%?#
"%#定义高度即V轴方向线速度误差变量为!

.L =XE.E >V
,

/ >&!6! ?V
,

"%E#
则根据俯仰通道的推导过程%可得高度方向的控制

律为!

3$ =
*

5.,45.,$
("$ ?X%E >&!#.E >V

,,

/ >1 >

"XE >XL#.L ?XE&!6!)#XE%XL f" "%L#

式中!6! =#
,

"
.E"2#H2是高度控制通道高度误差的积
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分项&
%#位置控制稳定性分析
对系统数学模型位置控制中高度通道的控制律进行

稳定性分析%设计如下式所示的李雅普诺夫函数%并使其
满足!

]L =]E >
$
%
.%L >

$
%
&!6

%
! & " "%&#

对上式进行]L 求导数可得!

]
,

L =?XE.
%
E >.E.L ?.E&!6! >.L"XEo.E >V

,,

/ >&!.E ?V
,,
# >

&!6!.E "K"#
将式"%L#高度方向的控制律3$%代入式"K"#可得!

]
,

L =?X$.
%
E ?X%.

%
L . " "K$#

故证明出控制系统所设计的高度控制律能够使高度
通道渐进稳定&

将 Kb和 Kg作为位置控制通道的控制量%根据高度方
向的控制器设计过程%同理%可得水平位置b轴和g轴的
控制律如式"K%#所示&

Kb=
*
3$
("$ ?X%& >&@#.& >b

,,

/ >

"X& >X$"#.$" ?X&&@6@)#X&%X$" f"

Kg=
*
3$
("$ ?X%$$ >&?#.$$ >g

,,

/ >

"X$$ >X$%#.$% ?X$$&?6?)#X$$%X$% f"













"K%#

满足!

.& =b/ ?b%6@ =#
,

"
.&"2#H2

.$" =X&.& >b
,

/ >&@6@ ?b
,

.$$ =g/ ?g%6? =#
,

"
.$$"2#H2

.$% =X$$.$$ >g
,

/ >&?6? ?g
,













"KK#

式中!6@$6? 分别其中分别是水平位置U轴跟踪误差和2
轴跟踪误差的积分项&

@<扩张观测器设计

本文设计扩张观测器来获取飞行器的轨迹跟踪控制
所需的速度信息%考虑到实际飞行环境存在干扰信号%在
式"K#加上干扰信号S/ 则有!

3
,

$ =3%

3
,

% =S->J>1/{ "K!#

式中!3$ =(4%$%3%b%g%V)
M%S=H)1P %

’U
%
%
’2
%
$
’B
%
KU
*
%[

K2
*
%
$
*
5.,45.,$] % -=(3%%3K%3!%3$%3$%3$)

M% 1/ =

(/4%/$%/3%/b%/g%/V)
M%J=

’2?’B
’U
$
,
3
,
%
’B?’U
’2
4
,
3
,
%[

’U?’2
’B
4
,
$
,
%"%"% ?1]

M

&

定理 =#对于系统式"K!#设计如式"K@#的扩张观测器%
选择合适的控制参数%可以保证观测器状态量的实时观测&

3
{,

$ =3
{

% >.$"3$ ?3
{

$#

3
{,

% =3
{

K >S->J>.%"3$ ?3
{

$#

3
{,

K =.K"3$ ?3
{

$#
{ "K@#

式中! 3
{

$ =(4
{%$

{% 3
{%b{% g{%V{)M为 3$ 的观测值%3

{

% =

(o4
{

%o$
{

% o3
{

% ob
{

% og
{

% oV
{

)M为 3% 的观测值%3
{

K =(/4%/$%/3%
/b%/g%/V)

M为扰动1/%.$$.%$.K 均为大于 "的常数%下面
对观测器的观测误差的收敛性进行证明&

证明!定义观测误差+=(B$%B%%BK)
M%其中%+$ =3$ ?

3
{

$%+% =3% ?3
{

%%+K =1/ ?3
{

K% 1/ =(/4%/$%/3%/b%/g%
/V)

M%结合式"K@#可得!
T+$ =?/$+$ >+%
T+% =?/%+% >+K
T+K =?/K+K >S4

{ "K?#

令/$ =
+$
(
%/% =

+%
(%
%/K =

+K
(K
%(为正常数%则观测误差

方程可写成!
oB=&B>%1

,

/ "KE#

式 中! & = ?
+$
(
%$%"’ ?

+%
(%
%"%$’ ?

+K
(K
%"%"[ ] %% =

("%"%$)M&
矩阵&的特征方程为!

5K->+$5
%
->+%5->+K =1

K

[=$
"U->4-#=" "KL#

式中!4-=(2$-%2%-%2K-)
M为互不相等的正实数%-=$%%%

K& 对于矩阵&%存在范德蒙矩阵I%满足如下关系!

&=IH)1P?
2$-
(
% ?
2%-
(
% ?
2K-
([ ] I?$ "K&#

定义48)* =(2$-%2%-%2K-)
M% -=$%%%K& 对微分方程

oB=&B>%1
,

/ 进行求解%可得!

.-",#=+WV"&,#.-""# >#
,

"
+WV(&",?5#)1

,

/H5%

"!"#
假设飞行器的复合扰动项S/ 光滑且有界%以及它的

一阶导数 S
,

/ 也是有界的%即 1
,

/ . !%!=(;$%;%%
;K)

M%"" j;-j>�#%故解方程"!"#可得!
+.-",#+.++WV"&,#++.-""#+ >

!+#
,

"
+WV(&",?<#H<)++%+.
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+IH)1P+WV ?2$-( ,( ) %+WV ?
2%-
(
,[ ] %+WV ?

2K-
(
,( )[ ] I?$+,

+*-""#+ >!+#
,

"
+WV(&",?5#)++H5++%+.

+I++I?$++WV ?
28)*
(
,( ) +*-""#+ >

+I++I?$+!#
,

"
+WV ?

28)*
(
",?<#[ ] H<+%+.

+I++I?$+ {+WV ?28)*( ,( ) +.-""#+ >
!
%
48)*

$ ?+WV ?
48)*
(
,( )[ ] +%+ } "!$#

由+%+ =$%并根据式 "!$# 推导结果可知%当
,$�%($ ">时+*-",#+趋近于 "%亦知+*-",#+趋
近于"的收敛速度与参数 (有关%(的取值越小%+*-+的

收敛速度就越快%即3
{

% $3%&
综上所述%扩张观测器的观测误差是收敛的%且最终

收敛于零& 故设计的扩张观测器能够观测复合干扰项和
角速度信息%证毕&

A<实验验证与结果分析

A>=<实验验证平台描述

为验证本文所设计的基于状态扩张观测器的积分型
反步法轨迹跟踪控制算法的正确性和有效性%采用
J/1*,+0公司的JU122%四旋翼无人飞行实验平台进行控
制器验证实验& JU122%四旋翼无人飞行实验平台主要是
由<V6)M015C室内摄像头定位系统%NOMQOUA4)8/2)*C 环
境的飞行控制平台和 JU122% 四旋翼飞行器 K 部分组成&
JU122%四旋翼无人飞行实验平台如图 %所示&

图 %#实验平台示意图
_)P=%#>)1P018.3+WV+0)8+*612V2163.08

实验平台通过<V6)M015C摄像头获取飞行器在室内飞
行过程中的位置信息%并将信息实时传输到飞行控制平
台%平台的实时控制系统插件实时编译程序下载到JU122%
的控制器%同时读取摄像头检测到的位置数据%将控制指
令通过无线信号传输给飞行器%实现在实验平台计算机端
的飞行数据实时传送和JU122%飞行器的实时控制&

A>?<实验结果分析

以J/1*,+0公司的 JU122% 四旋翼飞行器为控制对
象%飞行器参数如表 $所示&

表 =<WZ+--?四旋翼飞行器参数
J+,-)=<K+1+/)")1*&3"()WZ+--? S#+$1&"&1

参数 设定值 参数 设定值

* $:L" CP ’B ":"! CP,8%

% ":%" 8 H, L:L" ;

l $@ 01HA,+5 H2 ":!" ;,8

’U ":"K CP,8% 1 &:L$ 8,,%

’2 ":"K CP,8%

##设计的实验验证过程为!JU122%飞行器在第 @ ,时启
动飞行器%飞行器进入待飞状态%在第 L:@ ,时飞行平台
给定期望的飞行轨迹%并执行起飞命令%当飞行器到达
":@ 8高度时沿着生成的期望的轨迹/"":@%":@#%"":@%
k":@#%"k":@%k":@#%"k":@%":@#%""%"#1飞行%完成
预设的轨迹跟踪后%飞行器在第 !" ,响应降落指令并开
始降落%@ ,后结束飞行&

四旋翼飞行器非线性轨迹跟踪控制中%所设计扩张
观测器的参数选取如表 %所示&

表 ?<扩张观测器的参数
J+,-)?<K+1+/)")1*&3]!X

参数 4%$%3 b%g%V

g$ @@ $""

g% @@" $ """

gK @ @"" $" """

##基于扩张观测器的四旋翼飞行器非线性轨迹跟踪控
制的飞行实验结果如图 K所示&

由图 K空间轨迹跟踪和图 ! 平面轨迹跟踪中可知%
在基于扩张观测器的积分型反步法控制下四旋翼飞行器
的轨迹跟踪曲线能够快速的跟上期望的轨迹%并在全程
中保持良好的跟踪飞行状态&

图 @和 ? 所示分别是四旋翼飞行器在第 @ ,时启动
飞行器以及第 L:@ ,后生成期望轨迹的实时位置 b$g$V
和姿态角4$$$3的跟踪曲线%由这两图可知所设计的系
统能够很好地跟踪位置和姿态角的实时信息&
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图 K#积分型反步法空间轨迹跟踪曲线
_)P=K#K>601B+56.0Y.3)*6+P012Z15C,6+VV)*P

图 !#积分型反步法平面轨迹跟踪曲线
_)P=!#S.0)X.*612601B+56.0Y.3)*6+P012Z15C,6+VV)*P

图 @#飞行器的位置跟踪曲线
_)P=@#g.,)6).* 6015C)*P5/0G+.36(+eO9

图 ?#飞行器姿态角跟踪曲线
_)P=?#O66)6/H+1*P2+6015C)*P5/0G+.36(+eO9

##图 E所示为所设计的飞行器扩张观测器观测位置线
速度]U$]2$]B的估计曲线%图 L所示为飞行器扩张观测器
观测到姿态角角速度]4$]$$]3的估计曲线%从这两个图
的实验结果可以看出扩张观测器能够快速地估计飞行速
度和角速度信息%进而保证飞行器良好的轨迹跟踪效果&

图 E#观测器估测位置速度曲线
_)P=E#\4<V.,)6).* G+2.5)6Y+,6)816).* 5/0G+
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图 L#观测器估测角度速度曲线
_)P=L#\4<166)6/H+1*P/210G+2.5)6Y+,6)816).* 5/0G+

##图 &和 $"分别估计的是位置和姿态角的未知干扰%
然后将其反馈给控制器%从而有效地提高四旋翼飞行器
的轨迹跟踪鲁棒性和控制精度&

图 &#观测器估计未知位置干扰跟踪曲线
_)P=&#\4</*C*.T* V.,)6).* )*6+03+0+*5++,6)816).* 5/0G+

图 $"#观测器估计未知角度干扰角度曲线
_)P=$"#\4</*C*.T* 1*P2+)*6+03+0+*5++,6)816).* 5/0G+

B<结<<论

本文以欠驱动四旋翼飞行器为控制目标%设计了基

于状态扩张观测器的非线性轨迹跟踪控制器%该控制器

结合积分型反步法消弱系统的稳态误差%同时设计扩张

观测器来估计四旋翼飞行器不可测量的线速度和角速度

信息%并补偿未知的外界干扰%然后基于李雅普诺夫函数

证明所设及的控制系统一致最终有界性& 最后%以

J/1*,+0公司的 JU122% 飞行器为控制对象%通过飞行实

验平台对所设计控制算法进行验证& 实验结果表明%该

控制器能够很好地估计速度信息和观测到未知干扰%表

明了该控制算法的可行性和鲁棒性%提高了四旋翼飞行

器轨迹跟踪控制精度&
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($!)#4SO<iQ% ]O;RSQ=M01B+56.0Y2)*+10)X16).* 5.*60.2

Z1,+H ./6V/66015C)*P8+6(.H 3.0*.*2)*+10/*5+061)*

,Y,6+8/,)*P2)*+10+W6+*H+H ,616+.Z,+0G+0(-)=O,)1*

-./0*12.3’.*60.2% %"$?%$L"$#! K$?DK%E=

($@)#_<eO>I%;O447NF%QO7>>% +612=\W6+*H+H ,616+

.Z,+0G+0DZ1,+H 1H1V6)G+3/XXY6015C)*P5.*60.23.01

[/1H0.6.0eO9(-)=@6( 7*6+0*16).*12’.*3+0+*5+.*
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.Z,+0G+0DZ1,+H 5.*60.2 1*H 0+216+H 8+6(.H,DO*

.G+0G)+T(-)= 7\\\ M01*,156).*, .* 7*H/,60)12

\2+560.*)5,% %"$@% ?K"%#! $"LKD$"&@=

($E)#范云生% 曹亚博% 赵永生=四旋翼飞行器轨迹跟踪控

制器的设计与验证(-)=仪器仪表学报% %"$E% KL"K#!

E!$DE!&=

_O;I 4S% ’O< I U% ŜO< I 4S=>+,)P* 1*H

G12)H16).* .3 601B+56.0Y 6015C)*P 5.*60.22+0 3.0
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($&)#_O;I 4S% ’O<IU% ŜO<I 4S=42)H)*P8.H+

5.*60.2 3.0 *.*2)*+10 601B+56.0Y 6015C)*P .3 1

[/1H0.6.0(’)=g0.5++H)*P,.36(+K?6( ’()*+,+’.*60.2
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(%")#U<eOU>OQQOS4% 47\R]OFMF=M.T10H,)*6+22)P+*6

8)*)16/0+32Y)*P0.Z.6,(-)=4V0)*P+0M0156,)* OHG1*5+H

F.Z.6)5,% %""?%%@"@#!!%&D!!"=

(%$)#张居乾%师玉茹%任朝晖=基于扩张观测器的四旋翼无

人机轨迹鲁棒滑模控制 (-)=中国惯性技术学报%

%"$L%%?"%#! %!ED%@!=

ŜO;R-J%4S7IF%F\;’SS=F.Z/,6,2)H)*P8.H+

5.*60.23.0[/1H0.6.0eO9601B+56.0YZ1,+H .* +W6+*H+H

,616+ .Z,+0G+0( -)=-./0*12 .3 ’()*+,+ 7*6+06)12
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M+5(*.2.PY% %"$L%%?"%#! %!ED%@!=

(%%)#陈松林%赵海香=三阶扩张状态观测器的优化参数配

置方法(-)=控制与决策%%"$!%%&"$"#! $L@$D$L@@=

’S\;4 Q% ŜO<iS=g1018+6+0.V6)8)X16).* .36()0HD

.0H+0+W6+*H+H ,616+.Z,+0G+0(-)=’.*60.21*H >+5),).*%

%"$!%%&"$"#! $L@$D$L@@=

(%K)#沈智鹏%曹晓明% 基于扩张观测器的输入受限四旋翼

飞行器轨迹跟踪动态面输出反馈控制(-)=系统工程

与电子技术% %"$L%!""$%#! %E??D%EE!=

4S\; Ŝg%’O<iN=\W6+*H+H ,616+.Z,+0G+0Z1,+H
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eO9 M01B+56.0Y6015C)*PT)6( )*V/65.*,601)*6,(-)=

4Y,6+8,\*P)*++0)*P1*H \2+560.*)5,% %"$L% !" " $%#!

%E??D%EE!=

(%!)#王新华% 陈增强%袁著祉=基于扩张观测器的非线性

不确定系统输出跟踪 (-)=控制与决策% %""!%

$&"$"#! $$$KD$$$?=
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$&"$"#! $$$KD$$$?=
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