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摘要： 针对外部干扰影响下无人直升机  （Unmanned aerial helicopter， UAH） 模型参考跟踪控制问题开展研究，

提出基于自适应干扰观测器的跟踪控制设计方案。首先，根据干扰部分可测特性将其建模为存在参数误差下的

非线性外源系统，并设计了状态观测器及其自适应调节下的干扰观测器  （Disturbance observer， DO），用于估计

无人机系统的未知状态和外部干扰。其次，将模型参考控制与基于干扰观测器的控制方法相结合，提出抗干扰

复合控制设计策略，获得了由观测与跟踪误差动态组成的闭环系统。再次，利用 Lyapunov 稳定性理论建立了给

定 H∞性能下判定闭环系统渐近稳定的充分性条件，并借助矩阵变换技术获得了观测器和控制器的联合设计方

案。最后，通过数值仿真验证了所提跟踪控制算法的有效性和优越性。
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Abstract: The reference model tracking control of an unmanned aerial helicopter（UAH） under outside 
disturbance is studied， and a tracking control scheme based on the adaptive disturbance observer is proposed. 
Firstly， the disturbance is modelled as a nonlinear exogenous system with uncertain parameter error based on 
the available information. Secondly， a state observer and an adaptive disturbance observer （DO） are proposed 
to estimate the unmeasurable state and disturbance of the UAH system. Thirdly， by combining the reference 
model control and DO-based control， a composite anti-disturbance control scheme is presented to derive an 
overall closed-loop system consisting of tracking error and observer error. Fourthly， based on the Lyapunov 
stability theory， a sufficient condition on H∞ performance index and asymptotic stability is obtained， and a co-

design method of the observers， controller， and adaptive law is proposed by resorting to matrix 
transformation. Finally， numerical simulations demonstrate the effectiveness and superiority of the proposed 
tracking control algorithm.
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无 人 直 升 机（Unmanned aerial helicopter， 
UAH）作为一种常见的飞行器，已广泛应用于工业

和军事等领域。相较于固定翼无人机，UAH 具有

垂直起降、起飞着陆场地小及空中悬停等优点，可

以在危险和有限空间中完成运输、巡检、救援或更

加复杂的任务［1⁃2］。因此，研究 UAH 系统控制问题

并使其拥有更好飞行性能具有重要的理论意义和

应用前景。鉴于 UAH 系统的高度非线性、强耦合

和欠驱动等特点，尤其是 UAH 各通道严重耦合，

外部干扰对有限控制输入的 UAH 影响巨大，使得

飞行质量大幅下降，给控制器设计带来巨大挑战。

国内外研究人员提出很多有效的控制方法，其中线

性控制技术在 UAH 领域已经取得了很多优秀的

成果。文献［3］考虑优化算法与比例⁃积分⁃微分控

制 （Proportion， integration， and differentiation， 
PID）控制相结合，实现给定目标函数下的系统性

能最优的 PID 参数。文献［4］考虑悬停状态下的

UAH，通过系统辨识的方法获取 UAH 线性模型，

基于线性二次型调节器（Linear quadratic regular，
LQR） 方法设计 UAH 姿态控制器。文献［5］针对

UAH 鲁棒姿态控制问题，结合 PID 控制设计由 PI
控制器和鲁棒补偿器两部分组成的鲁棒控制器。

文献［6］提出一种基于模型的 UAH 线性系统反步

跟踪控制方案，所提控制器能够捕捉 UAH 耦合多

变量动力学行为。虽然线性控制已经较为完备，且

稳定性分析和控制器设计较为方便，但多数用于

UAH 完成控制精度不高或者不是特别苛刻的控制

任务。

考虑无人机飞行环境复杂，控制系统难免会遭

受各种干扰，影响 UAH 系统的控制性能，甚至导

致系统失稳。因此，如何提高抗干扰能力是设计

UAH 飞行控制器的关键。目前已提出许多有效的

方法，并被用于实际系统中，如鲁棒控制［7⁃8］、滑模

控制［9］、神经网络控制［10⁃11］等。与上述抗干扰控制

方法不同，文献［12⁃17］控制方法采取的策略是将

干扰直接测量并通过在控制器中添加补偿项从而

消除干扰影响。然而大多数情况下，实际外部干扰

是难以直接测量。因此，基于干扰观测器的控制方

法受到广泛关注并取得了许多研究结果，包括扩张

状态观测器［12⁃13］、自适应观测器［14］、区间干扰观测

器［15⁃17］等。例如，文献［15］设计干扰观测器估计阵

风影响，并将主动抗干扰控制与比例积分控制分别

作用于 UAH 内外环实现姿态控制；文献［16］设计

非线性干扰观测器估计执行器故障与不确定组成

的复合干扰；文献［17］基于外部干扰特性设计观测

器，给出抗干扰复合控制器并用于 UAH 控制系统

进行验证。

实际 UAH 飞行中，可获取外部干扰部分可测

或统计信息，因而可提前利用部分可测信息对其进

行建模，引入外源系统来描述这些未知干扰的方

法。现有研究中用于描述外部干扰的外源模型主

要为线性系统或非线性系统。线性外源模型可以

描述未知恒定负载和谐波信号等线性信号，某些

UAH 阵风干扰通常为周期谐波型，因此可通过线

性模型进行描述。针对线性外源干扰模型下 UAH
系统，文献［18］提出基于非线性干扰观测器的复合

动态面跟踪控制方案，解决了 UAH 姿态和高度抗

干扰跟踪控制问题。文献［19］同时设计状态观测

器和干扰观测器估计不可测状态和外部时变干扰，

分别建立状态反馈鲁棒弹性控制和动态输出反馈

鲁棒弹性控制方案，取得较好的跟踪性能。同时，

为了描述更为复杂的外部干扰，文献［20⁃22］提出

了非线性外源干扰模型，可用于描述包含建模不确

定性的多源异质干扰，虽然引入非线性项可描述更

一般的干扰，但使得观测器和控制器设计变得更为

复杂。文献［20］构造非线性干扰观测器用于估计

并补偿外源干扰模型下的外部干扰。文献［21］针

对非线性外源干扰模型，通过构造非线性干扰观测

器估计并结合耗散控制理论提出一种基于线性矩

阵不等式（Linear matrix inequalities，LMIs）的抗干

扰复合控制方案。文献［22］考虑非线性外源干扰

模型下的多源干扰条件及随机干扰与输入摄动等

因素，基于干扰观测器的控制方法提出 UAH 系统

弹性跟踪控制方案。需要指出的是，上述结果均假

设外源干扰模型参数矩阵或非线性项精确已知。

但由于外源干扰模型独立于受控 UAH 系统，实际

应用中难以获取较为精确的建模信息，因而考虑具

有参数误差的外源干扰模型更具理论意义和实际

价值。根据现有文献，基于参数误差非线性外源干

扰模型的 UAH 主动抗干扰控制问题尚未得到探

讨，而这正是本文的研究动机和工作重点。

根据现有研究不足，本文提出了一种基于自适

应干扰观测器的 UAH 模型参考跟踪控制设计方

案。首先，假设外部干扰可由参数误差下非线性外

源系统描述，设计状态观测器和新型干扰观测器估

计 UAH 状态与干扰，并获得观测误差动态。然

后，根据给定的参考模型构建跟踪误差系统，并提

出了抗干扰复合控制策略。接着，设计逼近参数误

差项的自适应律，借助 Lyapunov 稳定性理论分析

闭环系统稳定性，给出观测器与控制器增益的联合

求解方法。最后，仿真算例说明本文所提跟踪控制

方案的有效性。本文主要贡献如下：

（1）针对外部干扰的非线性外源模型存在建模
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误差的情况，提出一种自适应调节下的干扰观测器

设计，能更有效获得干扰的估计信息。相较于现有

研究中参数精确的外源模型，本文所考虑的干扰类

型能更符合 UAH 实际飞行环境中干扰存在频率

不可测的情况。

（2）利用状态与干扰估计信息，结合跟踪误差

等提出抗干扰复合控制策略，获得由跟踪误差和观

测误差动态组成的闭环系统，建立系统满足渐近稳

定和 H ∞ 性能的充分性条件，进而基于线性矩阵不

等式给出新型的自适应律、观测器以及控制器的联

合设计方案。

记号记号： ⋅ 表示 Euclidean 范数；| ⋅ |表示绝对值；

AT 表示矩阵 A转置；A-1 表示矩阵 A逆矩阵；tr A
表 示 矩 阵 A 的 迹 ；In 表 示 n 维 的 单 位 矩 阵 ；

diag ( λ1，λ2，⋯，λn ) 表 示 对 角 线 元 素 分 别 为

λ1，λ2，⋯，λn 的对角矩阵；S、C 和 T 分别表示三角函

数 sin (⋅)、cos (⋅) 和 tan (⋅) 缩写；ẋ表示向量中元素分

别求导；x͂表示误差向量。

1 问题描述

根据文献［23］，实际 UAH 系统可视作简化后

的力和力矩产生的六自由度刚体模型，因此 UAH
非线性模型可表示如下

ì

í

î

ï
ï
ïï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

Ṗ ( t )= V ( t )
V̇ ( t )= ge3 + R ( t ) e3 [-g + Zωω ( t )+ Z colδ col ( t ) ]
Θ̇ ( t )= H ( Θ )W ( t )
Ẇ ( t )= -JW ( t )× JW ( t )+ AW ( t )+ Bu ( t )

（1）
式 中 ：向 量 P ( t )=[ x ( t )，y ( t )，z ( t ) ]T 与 向 量

V ( t )=[ u ( t )，v ( t )，w ( t ) ]T 分别表示在惯性坐标

系 下 UAH 的 位 置 与 速 度 ； Θ ( t )=
[ ϕ ( t )，θ ( t )，ψ ( t ) ]T、 W ( t )=[ p ( t )，q ( t )，r ( t ) ]T

分别表示在机体坐标系下无人机的欧拉角与角速

率向量；u ( t )=[ δ col ( t )，δ lon ( t )，δ lat ( t )，δ ped ( t ) ]T 为

控制输入；g 为重力加速度；e3 =[ 0，0，1 ]T 为酉向

量；J为转动惯量；Zω、Z col、A和 B分别表示旋翼拉

力相关的系数，可通过直接测量或系统辨识等方法

得到；R ( t ) 为从机体坐标系到惯性坐标系下旋转

矩阵，具体表示为

R ( t )=
é

ë

ê

ê
êêê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

úCθ Cψ Sθ Cψ Sϕ - Sψ Cϕ Sθ Cψ Cϕ + Sψ Sϕ

Cθ Sψ Sθ Sψ Sϕ - Cψ Cϕ Sθ Sψ Cϕ - Cψ Sϕ

-Sθ Cθ Sϕ Cθ Cϕ

（2）

姿态运动矩阵表示为

H ( Θ )=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú1 SϕTθ CϕTθ

0 Cϕ -Sϕ

0 Sϕ /Cθ Cϕ /Cθ

（3）

为了更好地说明本文设计方法，首先将上述非

线性模型线性化，简化部分状态量并考虑外部干扰

获得如下线性 UAH 系统模型

ì
í
î

ẋ ( t )= Ax ( t )+ Bu ( t )+ Dd ( t )
y ( t )= Cx ( t ) （4）

式中：x ( t )=[ u，w，q，θ，v，p，r，ϕ ]T 为 UAH 系统状

态；u ( t )=[ δc，δa，δe，δr ]T 为控制输入，δc 和 δr 为主

旋翼和尾桨的集中控制，δa 和 δe 为 UAH 的循环控

制，用于控制尖端路径平面在纵向和横向上的倾斜

度；d ( t ) 为 UAH 受到的未知时变干扰；y ( t ) 为
UAH 系统输出；A、B、C、D为已知的 UAH 适当维

数参数矩阵，且满足 rank ( B )= rank ( B，D )。
本文主要工作是设计合适的抗干扰复合控制

器，确保式（4）中 UAH 系统状态能渐近跟踪参考

模型。首先，给定参考模型如下

ẋm ( t )= Am xm ( t )+ Bm r ( t ) （5）
式中：xm ( t )=[ um，w m，qm，θm，vm，pm，rm，ϕm ]T 为参

考系统的状态，r ( t )为有界的输入信号。Am 和 Bm

为已知的矩阵且Am 满足 Hurwitz条件。

假设 1［22］ 考虑外源干扰 d ( t )由如下参数误

差的非线性系统产生，即

ì
í
î

ïï
ïï

d ( t )= Vξ ( t )
ξ̇ ( t )= (W+ W̄ ) ξ ( t )+ Ff ( ξ ( t ) )+ Eδ ( t )

（6）

式中：ξ ( t )为系统（6）的状态向量，δ ( t )为建模误差

满足能量有界，f ( ξ ( t ) )为已知的非线性函数且满

足设定的限制条件。W、V、E为具有适当维数的

已知矩阵。参数误差项 W̄为适当维数的未知矩阵

且满足 W̄ ≤ ε。

备注备注 1 实际 UAH 飞行中会受到多种类型的

干扰影响，其中部分可用线性外源模型进行描述，

例 如 未 知 恒 定 负 载 和 幅 值 相 位 未 知 的 谐 波 干

扰［18］。而式（6）中参数误差下非线性外源干扰模

型，不仅可将线性外源系统作为特殊情况，而且可

描述更具复杂特性的外部干扰［20］。

备注备注 2 系统（6）中干扰项 d ( t )表示 UAH 受

到的集总干扰。由于实际干扰复杂多变，且难以借

助精确外源系统描述，因而引入参数误差能更好描

述实际的外部干扰。现有研究中外源干扰模型多

数假设为参数精确已知，而对参数误差下非线性外

源干扰模型的研究较少，这是本文研究的主要

动机。

假设 2［24］ 存在常数 c，和任意 v1、v2 ∈ R n，非
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线性函数 f (⋅)满足

 f ( v1 )- f ( v2 ) ≤ c v1 - v2

假设 3［19］ 对于式（5）中模型参考系统，存在

矩阵K 1 和K 2，使得Am、Bm 满足

Am = A- BK 1， Bm = BK 2

引理 1［19］ 对于任意的正常数 α，有

X TY+ Y TX≤ αX TX+ α-1Y TY

式中 X和Y是具有适当维数的常数矩阵。

引理 2［24］ 给定适当维数的向量 x和 y，有

xT y= tr ( xyT )
式中 tr ( xyT )为矩阵 xyT 的迹。

为了说明后文闭环系统稳定性，给出如下系统

及相关定义

ì
í
î

ẋ ( t )= Λ 1 x ( t )+ Λ 2 δ ( t )
y ( t )= Λ 3 x ( t ) （7）

式中 x ( t )为系统的状态。δ ( t )∈ L 2 [ 0，+∞ )为能

量有界的干扰，y ( t )为系统输出，Λ 1、Λ 2 和 Λ 3 表示

适当维数的常数矩阵。

定义 1［19］ 如果满足以下条件，那么系统（7）
是渐近稳定的且满足 H ∞ 性能。

（1） 渐近稳定性：当 δ ( t )= 0 时，系统（7）是渐

近稳定的。

（2） H ∞ 性能指标：在零初始条件下，对于任意

的 δ ( t )∈ L 2 [ 0，∞ )，系 统（7）中 输 出 信 号 满 足

||y ( t ) ||2 < γ||δ ( t ) ||2，其中 γ > 0 表示 H ∞ 性能增益。

2 观测器与控制器

本节将针对不可测状态和式（6）中外源模型描

述的外部干扰，分别设计状态观测器和干扰观测器

来估计状态 x ( t )和干扰 d ( t )。
根据式（4）中 UAH 系统，设计状态观测器

ì
í
î

ïï
ïï

ẋ̂ ( t )=Ax̂ ( t )+Bu ( t )+Dd̂ ( t )+L 1 [ y ( t )- ŷ ( t ) ]
ŷ ( t )=Cx̂ ( t )

（8）
式中：x̂ ( t )为系统（4）状态 x ( t )的估计；d̂ ( t )为干

扰 d ( t )的估计，由待设计的干扰观测器给出；L 1 为

状态观测器的增益；ŷ ( t )为状态观测器的输出。接

下来，根据式（4，8），设计自适应干扰观测器［19］

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

d̂ ( t )= Vξ̂ ( t )
ξ̂ ( t )= η ( t )- L 2 x̂ ( t )

η̇ ( t )= (W+ L 2DV+ Ŵ̄ ) ξ̂ ( t )+ Ff ( ξ̂ ( t ) )+
L 2Ax̂ ( t )+ L 2Bu ( t )

（9）

式中：η ( t )为辅助变量，ξ̂ ( t )为状态 ξ ( t )的估计值，

Ŵ̄ 为参数误差 W̄ 的估计值，L 2 为干扰观测器的

增益。

综合式（8~9），定义 UAH 状态估计误差和干

扰估计误差分别如下

ex ( t )= x ( t )- x̂ ( t ) （10）
eξ ( t )= ξ ( t )- ξ̂ ( t ) （11）

由式（4，8~11），可以得到

ėx ( t )= ( A- L 1C ) ex ( t )+ DVeξ ( t ) （12）

ėξ ( t )=Weξ ( t )+ W̄ξ ( t )- Ŵ̄ξ̂ ( t )+

   Ff ͂ + Eδ ( t )+ L 2 L 1Cex ( t ) （13）

式中 f ͂ = f ( ξ ( t ) )- f ( ξ̂ ( t ) )。
备注备注 3 式（13）误差动态中 L 1 与 L 2 存在耦合，

难以同时获取两个观测器增益的求解方法。因此，

本文选取观测器增益时，先确定状态观测器增益

L 1，确保A- L 1C为 Hurwitz矩阵，再建立求取干扰

观测器增益 L 2 的方法。

基于上述观测器估计信息设计模型参考抗干

扰复合控制器，定义参跟踪误差如下

em ( t )= x ( t )- xm ( t ) （14）
由式（4~5，14），可以得到

ėm ( t )= Ax ( t )+ Bu ( t )- Am xm ( t )-
Bm r ( t )+ Dd ( t ) （15）

设计抗干扰复合控制器如下

u ( t )= K 1 xm ( t )+ K 2 r ( t )+ K [ x̂ ( t )- xm ( t ) ]-
K 3 d̂ ( t ) （16）

根据假设 3 以及 rank ( B )= rank ( B，D )，K 1、K 2

和K 3 满足

Am = A+ BK 1， Bm = BK 2， D= BK 3 （17）
则闭环系统可改写为

ì
í
î

ėm ( t )= ( A+ BK ) em ( t )- BKex ( t )+ DVeξ ( t )
z ( t ) = y ( t )- Cxm ( t )= Cem ( t )

（18）
式中 z ( t )为控制输出。

结合式（12，13，15），可以得到增广闭环系统

如下

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

ė ( t )= Āe ( t )+ T [W̄ξ ( t )- Ŵ̄ξ̂ ( t ) ]+
T [ Ff ͂ + Eδ ( t ) ]

z ( t )= C ee ( t )

（19）

式中系统（19）中状态为

e ( t )=[ eT
m ( t )，eT

0 ( t ) ]T， e0 ( t )=[ eT
x ( t )，eT

ξ ( t ) ]T

其他参数矩阵分别表示为
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Ā= é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

Ā 11 Ā 12

0 Ā 22

， Ā 11 = A+ BK

Ā 12 = [ ]-BK DV ， Ā 22 = é
ë
êêêê

ù
û
úúúúA- L 1C DV

L 2 L 1C W

C e = [ ]C O ， T= é
ë
êêêê ù

û
úúúú0

T 1
， T 1 = é

ë
êêêê ù

û
úúúú0 l × n

In

3 稳定性分析与控制器设计

本节首先探讨闭环系统（19）满足 H ∞ 性能指

标和渐近稳定性，进而给出自适应律、观测器以及

控制器的联合设计方案，确保式（4）中 UAH 系统

状态能够渐近跟踪式（5）中所给参考模型的状态。

定义 W͂̄= W̄- Ŵ̄，选取 Lyapunov 函数如下

V ( t )= eT ( t ) Pe ( t )+ trW͂̄ TQW͂̄ （20）
式中 P和Q为待确定的正定矩阵。根据式（19），对

式（20）求导可得

V̇ ( t )= eT ( t ) ( ĀT P+ PĀ ) e ( t )+ 2trW͂̄ TQẆ͂̄+

2eT ( t ) PT [W̄ξ ( t )- Ŵ̄ξ̂ ( t ) ]+
2eT ( t ) PTFf ͂ + 2eT ( t ) PTEδ ( t ) （21）

式中 W̄未知但为常数矩阵，即 Ẇ̄= 0。则

Ẇ͂̄= Ẇ̄- Ẇ̂̄= - Ẇ̂̄ （22）
接下来，化简 V̇ ( t )中的部分项

W̄ξ ( t )- Ŵ̄ξ̂ ( t )= W̄ξ ( t )- W̄ξ̂ ( t )+

W̄ξ̂ ( t )- Ŵ̄ξ̂ ( t )= W̄eξ ( t )+ W͂̄ξ̂ ( t ) （23）
结合式（21~23），可以得到

V̇ ( t )= eT ( t ) ( ĀT P+ PĀ ) e ( t )+ 2eT ( t ) PTFf ͂ +

       2eT ( t ) PTW̄eξ ( t )+ 2eT ( t ) PTW͂̄ξ̂ ( t )+

       2eT ( t ) PTEδ ( t )+ 2trW͂̄ T QẆ͂̄=
       eT ( t ) ( ĀT P+ PĀ ) e ( t )+ 2eT ( t ) PTFf ͂ +

       2eT ( t ) PTW̄T T e ( t )+ 2eT ( t ) PTW͂̄ξ̂ ( t )+

       2eT ( t ) PTEδ ( t )- 2trW͂̄ T QẆ̂̄=
       eT ( t ) ( ĀT P+ PĀ+ 2PTW̄T T ) e ( t )+
       2eT ( t ) PTW͂̄ξ̂ ( t )+ 2eT ( t ) PTFf ͂ +

       2eT ( t ) PTEδ ( t )- 2trW͂̄ TQẆ̂̄ （24）
根据引理 1，对任意标量 ρ > 0 可以得到

2eT ( t ) PTFf ͂ ≤
1
ρ
eT ( t ) PTFF TT T Pe ( t )+ ρf ͂ T f ͂ （25）

同时，根据假设 2，可以得到

f ͂ T f ͂= f ( ξ ( t ) )- f ( ξ̂ ( t ) )
2
≤ c2 ξ ( t )- ξ̂ ( t )

2
=

            c2 eξ ( t )
2
≤ c2 e ( t ) 2 = c2eT ( t ) e ( t ) （26）

因此

2eT ( t ) PTFf ͂ ≤
eT ( t ) ( ρ-1 PTFF TT T P+ c2 ρI ) e ( t ) （27）

再结合式（24，27），则可得

V̇ ( t ) ≤ eT ( t )Φe ( t )+ 2eT ( t ) PTEδ ( t )+

          2eT ( t ) PTW͂̄ξ̂ ( t )- 2trW͂̄ TQẆ̂̄ （28）
式中

Φ= ĀT P+ PĀ+ 2PTW̄T T + 1
ρ
PTFF TT T P+

c2 ρI

设计如下自适应律

Ẇ̂̄= Q-1T T Pe ( t ) ξ̂ T ( t ) （29）
根据引理 2，结合式（28，29）得到

2eT ( t ) PTW͂̄ξ̂ ( t )- 2trW͂̄ TQẆ̂̄=

2trW͂̄ TT T Pe ( t ) ξ̂ T ( t )- 2trW͂̄ TQẆ̂̄=

2trW͂̄ TT T Pe ( t ) ξ̂ T ( t )-

2trW͂̄ TQQ-1T T Pe ( t ) ξ̂ T ( t )= 0 （30）
因此，式（28）进一步化简为

V̇ ( t ) ≤ eT ( t )Φe ( t )+ 2eT ( t ) PTEδ ( t )（31）

定义 P= é
ë
êêêê ù

û
úúúúP 1 0

0 P 0
，则有

V̇ ( t ) ≤
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úem ( t )
e0 ( t )
δ ( t )

T
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úΦ 11 P 1 Ā 12 0
∗ Φ 22 P 0T 1E
∗ ∗ 0

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úem ( t )
e0 ( t )
δ ( t )

（32）
式中

Φ 11 = Ā 11 P 1 + P 1 Ā 11 + c2 ρI

Φ 22 = ĀT
22 P 0 + P 0 Ā 22 + 2P 0T 1W̄T T

1 + c2 ρI+

             1
ρ
P 0T 1FF TT T

1 P 0

引入如下的 H ∞ 性能指标

J ( T )=∫
0

T

[ zT ( t ) z ( t )- γ2δT ( t )δ ( t ) ] dt （33）

式中 γ > 0。在零初始条件下，当 T → ∞ 时，则有

J ( T )≤V ( T )+∫
0

T

[ zT ( t ) z ( t )-γ2δT ( t )δ ( t ) ] dt=

           ∫
0

T

ζ T ( t )Ψζ ( t ) dt （34）

式中 ζ ( t )=[ eT
m ( t )，eT

0 ( t )，δT ( t ) ]T。同时定义

Ψ= é
ë
êêêê ù

û
úúúúΨ 11 Ψ 12

∗ Ψ 22

这里矩阵各元素分别表示为
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Ψ 11 = Ā 11 P 1 + P 1 Ā 11 + c2 ρI+ C TC

Ψ 12 = [ ]P 1 Ā 12 0 ，Ψ 22 = é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

Φ '22 P 0T 1E
∗ -γ2 I

Φ '22 = ĀT
22 P 0 + P 0 Ā 22 + 2P 0T 1W̄T T

1 +

          1
ρ
P 0T 1FF TT T

1 P 0 + c2 ρI

由于 W̄ ≤ ε，式（34）进一步表示为

J ( T ) ≤∫
0

T

ζ T ( t )Ψ̄ζ ( t ) dt （35）

式中

Ψ̄= é
ë
êêêê ù

û
úúúúΨ 11 Ψ 12

∗ Ψ '22
， Ψ '22 = é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

Φ″22 P 0T 1E
∗ -γ2 I

Φ″22 = ĀT
22 P 0 + P 0 Ā 22 + 2εP 0 + c2 ρI+

          1
ρ
P 0T 1FF TT T

1 P 0

当 T → +∞ 时，Ψ̄< 0 可确保 J ( T ) < 0 成立，

则 z ( t ) 2

2
< γ2 δ ( t ) 2

2
成立，因而闭环系统（19）满

足设定的 H ∞ 性能。另一方面，当 δ ( t )= 0 时，如果

Ψ̄< 0 可以得到 V̇ ( t ) < 0。因此，Ψ̄< 0 是确保闭

环系统（19）满足 H ∞ 性能下渐近稳定的充分性

条件。

定义 P 0 = é
ë
êêêê ù

û
úúúúP 01 P 02

P T
02 P 03

，整理Ψ '22 < 0，得

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú

ú

úΠ 11 Π 12 P 02E P 02F
∗ Π 22 P 03E P 03F
∗ ∗ -γ2 I 0
∗ ∗ ∗ -ρI

< 0 （36）

式中

Π 11 = ( A- L 1C )T P 01 + P 01 ( A- L 1C )+ 2εP 01 +
             P 02 L 2 L 1C+ C T LT

1 LT
2 P T

02 + c2 ρI

Π 12 = ( A- L 1C )T P 02 + C T LT
1 LT

2 P 03 + P 02W+
            P 01 DV + 2εP 02

Π 22 = P T
02 DV + V TDT P 02 +W T P 03 + P 03W+

            2εP 03 + c2 ρI

根据引理 1，可以得到

P 02 L 2 L 1C+ C T LT
1 LT

2 P T
02 ≤ α-1

0 P 02 P T
02 +

α0C T LT
1 LT

2 L 2 L 1C （37）
式中 α0 为正的标量。选取 P 03 ≥ α0 I，则有

α0C T LT
1 LT

2 L 2 L 1C≤ α-1
0 C T LT

1 LT
2 P 03 P 03 L 2 L 1C（38）

定义 Y 1 = P 03 L 2， 结合式（37，38）， 并整理式

（36），得

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

úΠ '11 Π '12 P 02E P 02F P 02 C T LT
1Y T

1

∗ Π 22 P 03E P 03F 0 0
∗ ∗ -γ2 I 0 0 0
∗ ∗ ∗ -ρI 0 0
∗ ∗ ∗ ∗ -α0 I 0
∗ ∗ ∗ ∗ ∗ -α0 I

< 0

（39）
式中

Π '11 = ( A- L 1C )T P 01 + P 01 ( A- L 1C )+
              2εP 01 + c2 ρI

Π '12 = ( A- L 1C )T P 02 + C T LT
1Y T

1 + P 02W+
              P 01DV+ 2εP 02

利用 MATLAB 工具箱 LMI求解式（39），可以

得到待确定的参数 P 0 和 Y 1，则干扰观测器增益

L 2 = P-1
03 Y 1。

定 义 X 1 = P-1
1 ，存 在 正 数 α1，使 得 X 1 满 足

X 1X 1 < α1 I，并 对 Ψ̄ 左 乘 和 右 乘 块 对 角 矩 阵

diag ( X 1，X 1，I，I，I )，可得

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

úΨ '11 -BKX 1 DV 0 0
∗ α1Π 11 X 1Π 12 X 1 P 02E X 1 P 02F
∗ ∗ Π 22 P 03E P 03F
∗ ∗ ∗ -γ2 I 0
∗ ∗ ∗ ∗ -ρI

< 0

（40）
式中

Ψ '11 = X 1AT + AX 1 + X 1K T BT + BKX 1 +
           c2 ρX 1X 1 + X 1C TCX 1

定义Y 2 = KX 1，对式（40）使用 Schur补，可得

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
Ψ ″11 -BY 2 DV 0 0 X 1 X 1C T

∗ α1Π 11 Ψ̄ 23 Ψ̄ 24 Ψ̄ 25 0 0
∗ ∗ Π 22 P 03E P 03F 0 0
∗ ∗ ∗ -γ2 I 0 0 0
∗ ∗ ∗ ∗ -ρI 0 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ - 1
c2 ρ

I 0

∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ -I

< 0

（41）
式中

Ψ ″11 = X 1AT + AX 1 + Y T
2 BT + BY 2，Ψ̄ 23 = X 1Π 12

Ψ̄ 24 = X 1 P 02E， Ψ̄ 25 = X 1 P 02F

由 X 1X 1 < α1 I成立可得线性矩阵不等式

é
ë
êêêê ù

û
úúúú-α1 I X 1

X 1 -I
< 0 （42）

对 式 （42） 使 用 Schur 补 可 得

-α1 I+ X 1X 1 < 0，即 X 1X 1 < α1 I。

综上，如果利用 MATLAB 的 LMI工具箱求解

式（41，42），可得到 X 1、Y 2，则可进而求得控制器增

益K= Y 2X -1
1 。

基于上述分析步骤，本文基于自适应观测器的

抗干扰复合控制器设计过程可以归纳为以下定理。

定理 1 针对式（4）中的 UAH 系统，考虑式

（6）中具有参数误差的非线性外源干扰模型，给定
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参数 γ > 0，设计式（8）中状态观测器，式（9）中干扰

观测器，式（29）中自适应律和式（16）中抗干扰复

合控制器。如果以下步骤可行，则式（19）中闭环系

统渐近稳定且满足 H ∞ 性能指标，即 UAH 系统能

够跟踪式（5）中参考模型。

步骤 1 选取状态观测器增益矩阵 L 1 使得

A- L 1C是 Hurwitz矩阵。

步骤 2 选取自适应律参数矩阵 Q> 0，并且

通 过 LMI 工 具 箱 求 解 式（39，41，42），可 以 得

矩阵 P。

步骤 3 存在矩阵 P 01、P 02、P 03 和 Y 1，以及常数

α0，使得式（40）和如下 LMI成立

P 0 = é
ë
êêêê ù

û
úúúúP 01 P 02

∗ P 03
> 0，P 03 > α0 I （43）

则干扰观测器增益为 L 2 = P-1
03 Y 1。

步骤 4 存在矩阵 X 1 > 0 和 Y 2，常数 α1 > 0，
使 得 式（41，42）成 立 ，则 控 制 器 增 益 为

K= Y 2X -1
1 。

证明：基于上述分析，在式（29，41，42）成立下，

式（20）中 Lyapunov函数导数小于零，根据定义 1，式
（19）中闭环系统满足 H ∞ 性能且渐近稳定。因此，根

据步骤 1~4，可以得到状态观测器、干扰观测器和状

态反馈控制器的增益以及自适应律参数矩阵。

证明完成。

4 仿真结果

为了验证本文所提方法的有效性，基于文献

［21］中 UAH 模型参数并采用 MATLAB/Simulink
仿真软件，对所提出的控制方案进行仿真验证。

UAH 系统和参考模型参数分别如下

A=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
-0.028 6 0.020 5 7.970 0 -32.000 0

0.004 6 -0.261 0 2.250 0 -3.280 0
0.004 7 0.200 0 -0.750 0 0

0 0 0.999 0 0
0.077 9 0.005 9 -1.030 0 0.164 0
0.007 9 0.009 5 -0.134 0 0
0.003 9 0.800 0 0.413 0 0

0 0 -0.051 0 0

      

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
-0.063 7 0.229 0 -0.257 0 0
-0.025 7 -0.379 0 2.190 0 1.600 0

0.011 8 -0.920 0 0.024 4 0
0 0 0.049 9 0

-2.310 0 -8.290 0 -1.640 0 32.000 0
-0.050 0 -2.700 0 -0.662 0 0
-0.004 9 -1.050 0 -0.400 0 0

0 1.000 0 0.103 0 0

B=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
0.435 0 0.576 0 -0.114 0 -0.000 9

-4.270 0 0.057 5 -0.025 0 0.001 2
0.007 2 -0.101 0 -0.090 0 -0.001 8

0 0 0 0
-0.158 0 0.136 0 0.491 0 0.282 0
-0.043 8 -0.060 0 0.647 0 0.080 0

0.080 0 0.009 4 0.200 0 -0.045 5
0 0 0 0

Am =

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
-0.200 1 1.685 2 27.375 7 -2.051 8
-2.188 9 -4.229 4 6.181 0 80.089 8

0.038 2 -0.048 3 -3.283 2 -4.286 3
0 0 0.999 0 0

-0.966 0 -0.395 3 27.160 8 69.475 9
-0.016 0 -0.133 1 -0.395 0 -0.227 6

0.297 8 1.092 0 -5.946 6 -17.905 3
0 0 -0.051 0 0

    

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
0.002 7 -0.319 8 1.980 7 7.563 2
0.050 5 -1.665 8 -0.987 1 -16.833 2
0.023 7 0.238 1 -0.181 2 -0.961 9

0 0 0.049 9 0
-1.489 5 15.896 2 3.809 6 28.489 8

0.030 9 -1.248 5 -0.155 9 -1.790 7
-0.215 2 -8.189 8 -1.549 3 1.208 8

0 1.000 0 0.103 0 0

D=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
-0.068 5 -0.051 5 0.009 2 0.070 0

0.013 3 0.006 7 -0.086 7 0.080 0
0.014 1 0.029 9 0.010 5 -0.039 0

0 0 0 0
-0.041 8 -0.048 2 0.075 9 -0.010 0

0.032 3 0.017 7 0.033 8 -0.070 0
0.019 8 0.020 2 -0.003 4 -0.021 0

0 0 0 0
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Bm =
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0.435 0 0.576 0

-4.270 0 0.057 5
0.007 2 -0.101 0

0 0
-0.158 0 0.136 0
-0.043 8 -0.060 0

0.080 0 0.009 4
0 0

，       C=

é
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ê

ê

ê

ê
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ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1 0 0 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0 1

设 定 参 考 模 型 有 界 输 入 信 号 r ( t )=
[ r1 ( t )  r2 ( t ) ]T

r1 ( t )={-1        0 ≤ t < 10
-0.3     t ≥ 10

外部干扰 d ( t ) 由式（6）中非线性外源干扰模

型描述，设定其参数矩阵分别如下

V=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1.0 1.0 0.5 -0.7
0.5 1.0 0 1.0
1.0 0 1.0 0.5
0.5 1.0 0.5 0.7

，  E=
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ê ù
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ú0.1 0
-0.1 0.1

0 0.1
0 -0.02

W=
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ê ù

û
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ú
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ú

ú0 0.4 0 0
-0.4 0 0 0

0 0 0 -0.6
0 0 0.6 0

F=diag ( 0.01，0.01，0.01，0.02 )

而参数误差项 W̄的范数上界设定为

ε = 0.08
设定 W̄自适应律参数为

Q= diag ( 150，150，150，150 )
非线性函数设定为

f ( ξ ( t ) )= 1
2 |ξ ( t )+ 0.05| - 1

2 |ξ ( t )- 0.05|

能量有界的建模误差δ ( t ) = [ δ1 ( t )，δ2 ( t ) ]T 为

δ1 ( t )= e-0.5t sin t， δ2 ( t )= e-0.5t cos t
且 UAH 和外源干扰系统初始状态分别为

x 0 =[ 0.33，0.33，0.17，0.03，0.67，0.17，0.17，0.03 ]T

d 0 =[ 0.37，0.25，-0.15，0.18 ]T

根据定理 1，选取性能参数 γ = 3，通过 MAT⁃
LAB 的 LMI 工具箱求解状态观测器、干扰观测器

以及控制器增益分别如下

L 1 =
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ê
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1.162 1 33.664 0 0.020 2 -0.024 7

-0.664 0 7.603 5 0.017 1 0.736 6
2.377 4 52.756 7 -14.257 1 5.199 1

-13.572 4 -6.417 3 -2.009 3 0.095 1
13.202 0 -40.500 1 15.434 0 20.193 3

-1.293 0 1.610 9 0.588 2 0.386 0
0.443 3 -5.631 6 -0.352 1 -0.350 9
0.024 7 -1.736 6 105.193 3 1.913 1

L 2 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê8 707.5 -1 065.2 -4 290.9 1 253.6
2 852.4 -1 475.3 -1 238.3 492.6
2 859.1 226.2 -1 447.1 427.0
5 015.8 276.3 -2 581.4 677.5

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1 225.2 -44.4 405.5 -737.3
396.2 -10.6 130.9 -217.1
403.8 -431.7 407.3 -244.0
709.3 -102.0 395.5 -440.6

K=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê 43.2 170.9 339.3 -597.4
-271.5 -498.4 -1 003.4 2 643.8

74.5 13.6 -60.2 0.182 8
-593.3 -1 940.0 -3 868.1 8 100.2

  

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú82.1 1.3 111.9 529.9
-282.2 -16.9 -309.0 -1 580.9
-63.8 -88.0 -89.1 -334.7

-1 331.4 -155.9 -1 186.7 -5 342.6
仿真结果如图 1~14 所示。外部干扰和干扰

估计曲线如图 1~4 所示。由图 1 可看出，针对参数

误差下非线性外源干扰模型，所设计的自适应干扰

观测器能有效估计干扰信息。而 UAH 状态估计

误差如图 5，6 所示。由图 5，6 可见，所设计的状态

观测器可准确估计 UAH 状态信息。图 7~9 给出

UAH 的速度和参考模型的速度对比曲线，由图 7~
9 可见本文抗干扰复合控制器能保证 UAH 按照预

期的速度飞行。图 10~12 给出 UAH 角速率和参

考模型的角速率对比曲线，由图 10~12 表明在本

文所提出的控制方案作用下，期望角速率能够被渐

图 1 干扰及其估计图像 1
Fig.1 Curves of disturbance 1 and its estimation
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图 2 干扰和干扰误差估计图像 2
Fig.2 Curves of disturbance 2 and its estimation

图 3 干扰和干扰误差估计图像 3
Fig.3 Curves of disturbance 3 and its estimation

图 4 干扰和干扰误差估计图像 4
Fig.4 Curves of disturbance 4 and its estimation

图 5 状态跟踪误差图像 1
Fig.5 State tracking error image 1

图 6 状态跟踪误差图像 2
Fig.6 State tracking error image 2

图 7 UAH 速度与参考模型曲线 1
Fig.7 Curves of velocity of UAH and reference model 1

图 8 UAH 速度与参考模型曲线 2
Fig.8 Curves of velocity of UAH and reference model 2

图 9 UAH 速度与参考模型曲线 3
Fig.9 Curves of velocity of UAH and reference model 3
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近跟踪。图 13、14 给出 UAH 和参考模型的横滚角

和俯仰角的对比曲线，由图 13、14 可见能够实现对

参考模型的有效跟踪。

5 结   论

本文研究了复杂外部干扰影响下 UAH 系统

的模型参考跟踪控制问题，建立基于自适应干扰观

测器的模型参考跟踪控制设计方案。首先，根据干

扰特性对其建模，提出了参数误差下的非线性外源

系统模型，并设计自适应干扰观测器和状态观测器

分别估计干扰和状态信息。其次，设计抗干扰复合

控制器，获得了由跟踪误差和估计误差动态组成的

闭环系统。然后，分析闭环系统稳定性，建立满足

给定 H ∞ 性能下自适应律、观测器增益以及控制器

增益的联合求解方案。最后，仿真结果验证了本文

所提控制方案的有效性。
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