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基于 ESKF-MPC 的四旋翼无人机轨迹跟踪控制∗
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(武汉科技大学冶金自动化与检测技术教育部工程研究中心　 武汉　 430081)

摘　 要:四旋翼无人机的轨迹跟踪控制容易受到风扰和测量噪声的影响,针对上述问题,
 

提出了一种基于扩展状态卡尔曼滤波

(extended
 

state
 

based
 

Kalman
 

filter,
 

ESKF)的模型预测控制(model
 

predictive
 

control,
 

MPC)方法。 首先,
 

采用牛顿-欧拉方法建

立风扰影响下的四旋翼无人机动力学模型;
 

然后,
 

位置控制采用基于误差模型的 MPC 方法,
 

利用 ESKF 估计风扰并对控制量

进行前馈补偿;
 

采用反馈线性化方法将姿态动力学模型线性化,
 

并设计基于 ESKF-MPC 的姿态控制器;最后,
 

仿真结果表明测

量噪声方差为 0. 000
 

1 时该方法的位置跟踪均方误差比自抗扰控制方法的误差小 0. 013
 

m,
 

当方差大于 0. 000
 

1 时自抗扰控制

方法使得系统不稳定,而本文的方法仍可以实现较好的位置跟踪。
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Abstract:
 

A
 

model
 

predictive
 

control
 

(MPC)
 

method
 

based
 

on
 

extended
 

state
 

Kalman
 

filter
 

( ESKF)
 

is
 

proposed
 

for
 

the
 

path
 

tracking
 

control
 

problem
 

of
 

a
 

quadrotor
 

UAV
 

that
 

is
 

susceptible
 

to
 

wind
 

disturbance
 

and
 

measurement
 

noise
 

during
 

flight.
 

First,
 

the
 

Newton-Euler
 

method
 

is
 

used
 

to
 

establish
 

a
 

four-rotor
 

UAV
 

dynamic
 

model
 

under
 

the
 

influence
 

of
 

wind
 

disturbance;
 

then,
 

an
 

MPC
 

method
 

based
 

on
 

the
 

error
 

model
 

is
 

used
 

for
 

position
 

control,
 

and
 

an
 

ESKF
 

is
 

proposed
 

to
 

estimate
 

wind
 

field
 

disturbance
 

to
 

compensate
 

the
 

controller.
 

The
 

attitude
 

dynamic
 

model
 

is
 

linearized
 

by
 

the
 

feedback
 

linearization
 

method,
 

and
 

an
 

attitude
 

controller
 

based
 

on
 

ESKF-MPC
 

is
 

designed.
 

Finally,
 

the
 

simulation
 

results
 

show
 

that
 

when
 

the
 

measurement
 

noise
 

variance
 

is
 

0. 000
 

1,
 

the
 

position
 

tracking
 

mean
 

square
 

error
 

of
 

this
 

method
 

is
 

0. 013
 

meters
 

which
 

is
 

smaller
 

than
 

that
 

of
 

the
 

active
 

disturbance
 

rejection
 

control
 

method.
 

When
 

the
 

variance
 

is
 

greater
 

than
 

0. 000
 

1,
 

the
 

active
 

disturbance
 

rejection
 

control
 

method
 

makes
 

the
 

system
 

unstable,
 

and
 

the
 

method
 

in
 

this
 

paper
 

can
 

achieve
 

better
 

position
 

tracking.
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0　 引　 言

　 　 近年来,四旋翼无人机得到了广泛的应用[1] 。 然而,
四旋翼无人机具有欠驱动、非线性、强耦合的特点[2] ,而
且在飞行过程中易受风扰和噪声的影响,这给四旋翼无

人机的轨迹跟踪控制带来了巨大的挑战。

针对上述问题,研究人员提出了许多用于四旋翼无

人机的轨迹跟踪控制算法[3-9] , 例如模型预测控制

(MPC)、自抗扰控制( active
 

disturbance
 

rejection
 

control,
ADRC), 以 及 基 于 扩 展 状 态 观 测 器 ( extended

 

state
  

observer)的控制方法。
研究人员将模型预测控制应用于四旋翼无人机的轨

迹跟踪控制。 Alexis 等[10] 设计了切换模型和 MPC 控制
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器,但该方法在不同模型切换时很难保证系统的稳定性。
文献[11]提出了一种基于误差模型的状态空间预测控

制方法(E-SSPC)以实现轨迹跟踪,采用鲁棒 H∞ 非线性

控制器保证姿态的稳定性。 文献[12]在文献[11] 的基

础上引入了积分项。 该积分项可以使得系统在持续的扰

动下实现零稳态误差跟踪。 文献[13] 利用四旋翼无人

机的微分平坦度特性,将线性模型预测控制器作为位置

控制器,为姿态控制器提供足够平滑的姿态参考和设定

点收敛保证。 该方法可使四旋翼跟踪任何设定点,但是

没有考虑风扰的影响。
鉴于 ESO 可以估计系统状态和外部扰动,研究人员

将 ESO 与其他控制算法结合,设计了一系列控制算法,
并将其应用于四旋翼无人机的轨迹跟踪控制。 文

献[14]提出了一种基于 ESO 的鲁棒位置跟踪控制方法,
使用非线性阻尼增益来提高四旋翼飞行器在外部干扰和

参数不确定性下的控制性能。 文献[15] 提出了一种基

于 ESO 的鲁棒动力学表面跟踪控制方法,不足之处是该

方法并未考虑测量噪声的影响。
ADRC 的主要思想是通过 ESO 估计状态和外部扰

动,并对控制量进行补偿。 因此,研究人员将 ADRC 应用

于四旋翼无人机的控制。 文献[16] 分析了紊流风场对

四旋翼无人机的影响,分析比较了 ADRC 与线性自抗扰

(LADRC) 的控制效果。 在较大的风场扰动情况下,
ADRC 可以取得更好的控制效果,但是需要调节更多的

参数。 文献[17]
 

中姿态子系统采用级联 ADRC 方法,位
置子系统采用反步滑模控制

 

( BSMC)方法,这种方法可

使四旋翼无人机在参数不确定和扰动下具有较好的轨迹

跟踪性能。 文献[18] 提出了一种自抗扰和预测控制策

略,在姿态控制部分采用 ADRC 算法,采用 ESO 估计的

扰动为控制器提供前馈补偿;然而,该文献在对四旋翼无

人机建模时没有分析风扰的影响,只是简单地把风扰看

作一个加性扰动,而且仿真时用正弦信号模拟风扰。 显

然,实际的紊流风场并不是一个简单的正弦信号。 文

献[19]在文献[18]的基础上针对阵风影响下的四旋翼

无人机姿态控制问题提出了一种双闭环的控制结构。 姿

态控制的内环采用 ADRC 方法,并且采用 ESO 估计风

扰,外环采用 PD 控制,通过实际的飞行实验验证了该方

法的有效性。 但是该方法只对四旋翼无人机的姿态进行

控制,并未考虑位置控制。
ESO 的增益系数较高,跟踪速度较快,但是如果存在

测量噪声,高的增益系数会将测量噪声的影响放大,进而

导致估计误差增大。 针对这一问题,文献[20]在 ESO 中

引入一个非线性函数来实现滤波,这种改进后的扩展状

态观测器在测量噪声情况下可以较准确的估计四旋翼无

人机的状态和干扰,但是该方法的参数调整比较繁琐。
文献[21]将扩展状态观测器和卡尔曼滤波相结合,

提出了一种基于卡尔曼滤波的扩展状态估计( ESKF)方

法。 ESKF 利用卡尔曼滤波器能够准确估计状态的优势,
动态改变扩展状态观测器的增益系数。 该算法使得系统

存在测量噪声的情况下,依然可以较好的对扰动状态进

行估计。
为了解决风扰和测量噪声对四旋翼无人机轨迹跟踪

控制影响的问题,本文结合 ESKF 和 MPC 的优点,在文

献[21]的基础上提出了一种基于 ESKF-MPC 的四旋翼

无人机轨迹跟踪控制方法。 首先分析四旋翼无人机在风

扰下的受力情况,并建立动力学模型;然后设计双环控制

结构,位置环和姿态环均采用基于 ESKF 的 MPC 方法。
本文的主要贡献是:将 ESKF 方法和 MPC 方法相结合应

用于四旋翼无人机的轨迹跟踪控制中。 采用 ESKF 实现

对测量输出的滤波以及对状态和风扰的估计,将估计出

的风扰信号作为 MPC 的前馈补偿,从而实现风场扰动和

测量噪声下四旋翼无人机的高精度轨迹跟踪控制。

1　 风扰下四旋翼无人机动力学模型

　 　 假设四旋翼无人机的结构是对称的,且其质量和质

心位置保持不变。 定义惯性坐标系 E(Oe,Xe,Ye,Ze) 和

机体坐标系 B(Ob,Xb,Yb,Zb) ,如图 1 所示。 机体坐标

系的原点位于四旋翼无人机的质心处。 欧拉角向量为

Θ = [ϕ,θ,ψ] T ,其中 ϕ 为俯仰角满足 - π / 2 < ϕ <
π / 2,θ 为翻滚角满足 - π / 2 < θ < π / 2,ψ 为偏航角满足

- π < ψ < π。

图 1　 坐标系定义

Fig. 1　 Coordinate
 

system
 

definition

在飞行过程中,四旋翼无人机往往会受到大气紊流

风场的影响。 由于紊流风场主要通过 4 个旋翼影响四旋

翼无人机的飞行,因此本文只考虑紊流风场对 4 个旋翼

的影响。 无人机的一个旋翼在紊流风场下的受力情况如

图 2 所示。

图 2 中,VW 为风速,Vd 为旋翼产生的诱导速度, V̂ 为

紊流风场作用下的合速度, α 为紊流风场方向与旋翼径

向的夹角,FT 为旋翼产生的升力,FW 为紊流风场对旋翼

的作用力。 本文采用牛顿-欧拉方法建立风扰下四旋翼

无人机动力学模型,详细推导类似于文献[20]。 四旋翼
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图 2　 四旋翼无人机的旋翼受力分析

Fig. 2　 Force
 

analysis
 

on
 

the
 

rotor
 

of
 

a
 

quadrotor

无人机的位置子系统动力学模型为:

ξ-
·

( t) = f(ξ- ,u ξ- ,d f) =
x·( t)

ux( t)
U1( t)
m

+ fx( t)

y·( t)
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式中:m 为四旋翼无人机的质量,g 是重力加速度, I =
diag( Ix,Iy,Iz) 是惯性张量对角矩阵。 ξ- ( t) = [x( t),
x·( t),y( t),y·( t),z( t),z·( t)] T 是四旋翼无人机平移运动

状态向量。 u ξ-
= [U1,ux,uy]

T 是控制输入向量, d f = [ fx,
fy,fz]

T 为位置扰动向量,其中:
ux( t) = cosψ( t)sinθ( t)cosϕ( t) + sinψ( t)sinϕ( t)
uy( t) = sinψ( t)sinθ( t)cosϕ( t) - cosψ( t)sinϕ( t){

(2)
定义四旋翼无人机旋转运动状态向量 ζ( t) =

[ϕ( t),ϕ
·

( t),θ( t),θ
·

( t),ψ( t),ψ
·

( t)] T ,则四旋翼无人

机的姿态子系统如下:

ζ
·

=

ϕ
·

Iy - Iz
Ix

ψ
·
θ

·-
Ip
Ix
θ

·
ω T +

U2

Ix
+ fϕ

θ
·

Iz - Ix
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·
ϕ
· +

Ip
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ϕ
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·
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(3)

式中: Ip 是旋翼的转动惯量, ω T 为旋翼的相对转速。 U2

是滚转力矩, U3 是俯仰力矩, U4 是偏航力矩。 d = [ fx,fy,
fz,fφ,fθ,fψ] T 为紊流风场对四旋翼无人机带来的扰动,其

表达式见文献[20]。

2　 四旋翼无人机控制器设计

2. 1　 ESKF 算法

　 　 本文对 ESKF 算法的成立条件及推导作简要介绍,
详细的分析参考文献[21]。 考虑如下系统:

X· = AX + BU + CF
Y = DX + n{ (4)

式中: X ∈ Rn 是系统的状态向量,U ∈ Rm 是控制输入向

量,F ∈ Rr 是系统的扰动量,Y ∈ Rp 是测量输出向量,
n ∈ Rp 是测量噪声向量,A,

 

B,
 

C,
 

D 为具有合适维度的

已知矩阵。
对系统(4)进行离散化,并使用离散的扰动量 F( k)

扩展系统的状态向量:
X- (k) = [X(k) F(k)] T (5)
其中,k 为时间步。 因此,式(4) 可改写为如下扩展

模型:

X- (k + 1) =A-X- (k) +B-U(k) +C-G(k)
Y(k) =D-X- (k) + n(k){ (6)

式中: G(k) = F(k + 1) - F(k),Δt 为采样时间。
基于扩展模型(6)设计如下 ESKF:

X-̂ (k + 1) =A-X-̂ (k) +B-U(k) - L(k)(Y(k) -D-X-̂ (k))
(7)

式中:L(k)是随时间变化的扩展状态观测器增益。
经过数学推导可得观测器增益 L( k) 如迭代公式

(8)所示。 式(8)中各参数的计算如式(9)所示,具体证

明见文献[21]。

L(k) = -A-P(k)D- T D-P(k)D- T + 1
1 + δ

R(k)( )
-1

P(k + 1) = (1 + δ)(A- + L(k)D- )P(k)(A- + L(k)D- )T +

L(k)R(k)LT(k) + 1 + 1
δ( ) Q(k)

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

(8)

P(0) ≥ E X- (0) -X-̂ (0)( ) X- (0) -X-̂ (0)( ) T( )

R(k) ≥ E(n(k)nT(k))
q-(k) ≥ E(G2(k))

Q(k) =
0 0 0
0 0 0
0 0 q-(k)
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ú
ú
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tr(P(0))
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(9)
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2. 2　 控制器设计

　 　 四旋翼无人机的控制采用双环结构,即外环为位置

控制,内环为姿态控制,总体控制结构如图 3 所示。 图 3
中,xr、yr、zr 和 ψr 是四旋翼无人机给定的参考轨迹,φr 和

θr 是位置控制器计算出来的欧拉角参考值,U1、U2、U3 和

U4 是无人机控制输入量,x、y、z、φ、 θ 和 ψ 是四旋翼无人

机的实际输出状态。

图 3　 四旋翼无人机控制框图

Fig. 3　 Quadrotor
 

UAV
 

control
 

structure

1)基于 ESKF 的 E-SSPC 位置控制器设计

本文的目标是设计控制器使得四旋翼无人机能准确

地跟踪给定的参考轨迹。 为了减少跟踪误差,本文采用

E-SSPC 方法设计控制器
 [12] ,采用 ESKF 方法估计状态和

扰动,并对控制器进行前馈补偿以提高系统的鲁棒性。
鉴于参考轨迹是时变的,本节的设计思路如下:首先

定义一个忽略外部干扰、且与四旋翼无人机具有相同位

置动力学模型的虚拟参考模型,如式(10)所示。 根据给

定的参考轨迹和参考模型(10) 计算参考控制量。 在不

考虑扰动时,系统(1)与虚拟参考模型(10)相减可得误

差模型(11)。 然后,将误差模型(11)
 

解耦为高度控制 z
和 x、y 方向控制两部分,最后针对 z 和 x、y 方向误差模型

分别设计模型预测控制器,采用 ESKF 算法对测量输出

进行滤波的同时估计系统状态和风扰,并对控制量进行

前馈补偿。

ξ-
·

r( t) = f(ξ- r,u ξ-r) (10)

式中: ξ-
·

r( t) = [xr( t), x·r( t),yr( t), y·r( t),zr( t), z·r( t)] T,

u ξ-r
= [U1r,uxr,uyr]

T ,参考控制输入 uxr
=
mx··

r( t)
U1( t)

,U1r
( t) =

m( z··
r( t) + g)

cosθ( t)cosϕ( t)
,uyr

=
my··

r( t)
U1( t)

。

ξ-􀮨
·

( t) = f(ξ-􀮨, u~ ξ- ) (11)

式中: ξ-􀮨 = ξ- - ξ- r 是状态向量误差, u~ ξ-
= u ξ-

- u ξ-r 是控制

输入误差向量。
将式(11)分解为高度子系统和 x、y 方向子系统。 在

持续的扰动下,在位置误差向量中引入位置误差积分项

以获得较好的位置跟踪。

对于高度子系统,定义高度状态偏差向量为 xz( t) =
z( t) - zr( t)
z·( t) -z·r( t)

∫( z( t) - zr( t))dt

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

,
 

则采用欧拉方法可以将高度偏差

预测模型离散化为以下离散系统:

xz(k + 1) = Azxz(k) + Bz(k) u~ z(k) (12)
式中:矩阵 Az 和 Bz(k) 的形式如下:

Az =
1 Δt 0
0 1 0
Δt 0 1

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

,Bz(k) =
0

bz(k)Δt
0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

,

　 　 其中, bz(k) = 1
m

cosθ(k)cosϕ(k) 。

对于高度子系统(12) 设计模型预测控制器使得以

下性能指标最小:

Jz = [ x̂z -x̂rz
] TQz[ x̂z -x̂rz

] + [ u~̂ z - u~̂ rz
] TRz[ u~̂ z -

u~̂ rz
] (13)

式中: Qz ∈ ℝ
N2z

×N2z,Rz ∈ ℝ
Nuz

×Nuz,Qz 和Rz 均为正对角矩

阵, N2z
为预测时域, Nuz

为控制时域,状态向量 x̂z ≜

[ x̂T
z (k + 1 | k) … x̂T

z (k + N2z
| k)] T 和 控 制 向 量

ûz ≜ [ ûT
z (k | k) … ûT

z (k + Nuz
- 1 | k)] T 。 偏差状

态参考向量 x̂rz
和偏差控制参考向量 u~̂ rz

为:

x̂rz
≜

xrz
(k + 1 | k) - xrz

(k | k)

︙
xrz

(k + N2z
| k) - xrz

(k | k)

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

u~̂ rz
≜

U1r
(k | k) - U1r

(k - 1 | k)

︙
U1r

(k + Nuz
- 1 | k) - U1r

(k - 1 | k)

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

状态预测输出 x̂z(k + j | k) 可以由式(14)计算:

x̂z = Pz(k | k)xz(k) + Hz(k | k) u~̂ z (14)
通过优化性能指标(13)中的 Jz ,可得高度控制器的

偏差模型控制量为:

u~̂ z0
= [HT

z QzHz + Rz]
-1[HT

z Qz( x̂rz
(k) - Pzxz(k)) +

Rz u
~̂

rz
] (15)

在外部扰动和测量噪声下,定义扩展状态向量 Xz =
[ z z· fz] T ,则针对式(1) 中的高度子系统采用 2. 1 节

中的 方 法 设 计 ESKF, 得 到 所 估 计 的 状 态 量 X̂z =

[ ẑ z·̂ f̂ z]
T 。
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用估计的扰动 f̂ z 来补偿控制量,即:

u~̂ z = u~̂ z0
- f̂

bz
(16)

因此,控制量 U1(k)为:

U1(k) = U1r
(k) + u~̂ z(k | k) (17)

对于 x、y 子系统,同理可以得到控制量 ux,
 

uy 如下:

ux(k) = uxr
(k) + u~̂ x0

-f̂ x / bxy

uy(k) = uyr
(k) + u~̂ y0

-f̂ y / bxy

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(18)

式中: bxy = U1 / m 。
最后根据式(2)可得到当前时刻四旋翼无人机欧拉

角的参考值:
ϕr(k) = arcsin(ux(k)sinψ(k) - uy(k)cosψ(k))
θ r(k) = arcsin((ux(k)cosψ(k) + uy(k)cosψ(k)) / cosϕr(k)){

特别地, ψr ≡0 rad 。 (19)
　 　 2)基于 ESKF-MPC 的姿态控制器设计

由于姿态子系统是一个非线性系统,因此,首先采用

反馈线性化方法对其进行线性化,然后根据线性化后的

线性模型设计 ESKF-MPC 控制器。
采用反馈线性化方法对姿态模型(3)进行线性化可

得线性化模型,如式(20)所示。

ζ
·

= g(ζ,Vξ,f ζ) =

ϕ
·

Vϕ + f
ζϕ

θ
·

Vθ + f
ζθ

ψ
·

Vψ + f
ζψ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(20)

式中: Vϕ,Vθ,Vψ 为定义的新的控制输入, f
ζϕ

,f
ζθ

,f
ζψ

为定

义的新的扰动。

Vϕ

Vθ

Vψ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

=

Iy - Iz
Ix

ψ
·
θ

·+
U2

Ix
Iz - Ix
Iy

ψ
·
ϕ
· +

U3

Iy
Ix - Iy

Iz
θ

·
ϕ
· +

U4

Iz

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

,

f
ζϕ

f
ζθ

f
ζψ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

=

-
Ip
Ix
θ

·
ω T + fϕ

Ip
Iy
ϕ
·
ω T + fθ

fψ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

在没有扰动的情况下,令 xζ( t) = ζ( t) ,则姿态的离

散标定模型如下:
xζ(k + 1) = Aζ xζ(k) + BζVζ(k) (21)
类似于位置控制器设计方法,针对模型(21)设计姿

态模型预测控制器,可得到姿态控制器的控制输入为:

V̂ζ0
= [HT

ζQζHζ + Rζ ]
-1[HT

ζQζ( x̂rζ
(k) - Pζ xζ(k))]

(22)

式中: Qζ 和 Rζ 均为正对角矩阵, x̂rζ
为状态参考向量,V̂ζ

为控制向量。 矩阵 Hζ 和 Rζ 与位置控制器的结构一样。
因此不考虑扰动时,姿态控制量为:

Vζ =V̂ζ0
(23)

由于实际飞行中存在风场扰动和测量噪声,分别对

俯仰角,翻滚角和偏航角设计 ESKF 对扰动进行预测补

偿。 针对新姿态模型(20)设计 ESKF 估计扰动量 f̂
ζ

,设
计方法同高度控制的 ESKF 方法,则:

Vζ =
Vϕ

Vθ

Vψ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

=V̂ζ0
-

f̂ ζϕ

f̂ ζ θ

f̂ ζψ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

(24)

将式(24)的计算结果代入到式(20)中,可以得到四

旋翼无人机的控制输入 U2、U3 和 U4。

3　 仿真结果与分析

　 　 本节通过 MATLAB 仿真验证在同时存在风扰和测

量噪声下本文所提方法的有效性。 为了更加真实的模拟

四旋翼无人机受到风扰影响的情况。 本文采用文献

[22] 介绍的 Dryden 模型模拟紊流风场。 假设高度

6. 096
 

m 时 的 风 速 为 10
 

m / s。 选 取 空 气 密 度 ρ =
1. 293 kg / m3,旋翼扫过的面积 A = 0. 01 m2,旋翼转动惯

量 Ip = 7. 321×10-5
 

kg·m2,kdrag = 0. 01。 其余的四旋翼无

人机参数见文献[18]。

假设 参 考 轨 迹 为: xr = 0. 5cos( π t
20

) m,yr =

0. 5sin( π t
20

) m,zr = 3 - 2cos( π t
20

) m 。 四旋翼无人机的

初始位置状态和姿态状态为:
[x0 y0 z0] T = [0 0 0. 5] Tm

[ϕ0 θ 0 ψ 0] T = [0 0 0. 5] Trad

四旋翼无人机位置状态测量值的测量噪声方差 σ 2
ξ =

0. 01,姿态状态测量值的测量噪声方差 σ 2
Θ = 0. 001。

控制器周期 Δt = 0. 01
 

s,预测时域和控制时域均为

10,
 

Rz = 0. 05,Qz = diag(25,1,2),Rxy = diag(20,20),
Rζ = diag(0. 01,0. 01,0. 01),ωσ xy

= ωσ z
= 60,Qxy =
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diag(70,8,5,70,5,3),ωσ ζ
= 30,Qζ = diag(10,0. 5,10,

0. 5,50,0. 5) ,其中 diag 表示对角矩阵。
涉及位置状态与姿态状态的 ESKF 参数如表 1 所

示。 在风扰和测量噪声下四旋翼无人机的位置跟踪曲线

和姿态跟踪曲线分别如图 4 和 5 所示。 由仿真结果可以

看到,四旋翼无人机在紊流风场及测量噪声下按照给定

的参考轨迹飞行,可以使控制误差迅速收敛于 0,同时也

能较好地跟踪姿态角变化的趋势且保持稳定。

表 1　 ESKF 参数

Table
 

1　 ESKF
 

parameters
参数 P(0) R(k) q-(k) Q(k) δ

位置

x,
 

y,
 

z

1 0 0
0 1 0
0 0 1

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

0. 01 0
0 0. 01[ ] 1

0 0 0
0 0 0
0 0 1

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

0. 577
 

4

姿态角

ϕ,θ,ψ

0. 5 0 0
0 0. 5 0
0 0 0. 5

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

0. 001 0
0 0. 001[ ] 0. 005

0 0 0
0 0 0
0 0 0. 005

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

0. 057
 

7

图 4　 位置跟踪曲线

Fig. 4　 Position
 

tracking
 

curves

图 5　 姿态跟踪曲线

Fig. 5　 Attitude
 

tracking
 

curves

　 　 为了进一步说明本文方法的有效性,将本文方法同

文献[18]提出的 ADRC 方法进行对比。 当四旋翼无人

机位置状态测量值的测量噪声方差为 0. 01,姿态状态测

量值的测量噪声方差为 0. 001 时,文献[18]的方法使得

系统发散。 当位置状态测量值的测量噪声方差和姿态状

态测量值的测量噪声方差均为 0. 000 1,文献[18]的方法

可以实现轨迹跟踪。 位置跟踪曲线如图 6 所示,位置跟

踪均方误差如表 2 所示,表中位置 ξ 表示空间的位置。
从表 2 中可以看出当方差为 0. 000 1 时,本文方法在 x、z
和空间位置的跟踪误差分别比文献[18]所提方法的跟

踪误差小了 0. 012、0. 006 和 0. 013 m。 这两种方法在 y
方向的跟踪误差相等是因为在 y 方向无人机的初始位置

和参考轨迹重合。 本文方法和文献[18] 所提方法的姿

态跟踪曲线分别如图 7 和 8 所示,可以看出本文提出的

方法能够有效地滤除测量噪声,从而实现更好的姿态

跟踪。

图 6　 测量噪声方差为 0. 000
 

1 时位置跟踪曲线

Fig. 6　 Position
 

tracking
 

curve
 

when
 

σ2
ξ = σ2

Θ = 0. 000
 

1
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表 2　 σ2
ξ =σ2

Θ =0. 000
 

1 时位置跟踪均方误差

Table
 

2　 Mean
 

square
 

errors
 

of
 

position
 

tracking
when

 

σ2
ξ =σ2

Θ =0. 000
 

1
方法 x / m y / m z / m 位置 ξ / m

文献[18]的 ADRC 方法 0. 080 0. 005 0. 065 0. 103
本文的 ESKF 方法 0. 068 0. 005 0. 059 0. 090

图 7　 测量噪声方差为 0. 000
 

1 时本文方法姿态跟踪曲线

Fig. 7　 The
 

attitude
 

tracking
 

curve
 

of
 

the
 

method
in

 

this
 

paper
 

when
 

σ2
ξ = σ2

Θ = 0. 000
 

1

图 8　 测量噪声方差为 0. 000
 

1 时文献[18]方法姿态跟踪

Fig. 8　 The
 

attitude
 

tracking
 

curve
 

of
 

the
 

method
in

 

[18]
 

when
 

σ2
ξ = σ2

Θ = 0. 000
 

1

　 　 图 9 和 10 分别为本文方法和文献[18]的方法对风

扰的估计曲线。 从图中可以看出,由于受测量噪声的影

响,文献[18]方法估计的风扰误差明显大于本文所提方

法估计的风扰误差。

图 9　 测量噪声方差为 0. 000
 

1 时本文方法风扰估计

Fig. 9　 The
 

wind
 

disturbance
 

estimation
 

of
 

this
method

 

when
 

σ2
ξ = σ2

Θ = 0. 000
 

1

图 10　 测量噪声方差为 0. 000
 

1 时文献[18]方法风扰估计

Fig. 10　 The
 

wind
 

disturbance
 

estimation
 

of
 

the
method

 

in
 

[18]
 

when
 

σ2
ξ = σ2

Θ = 0. 000
 

1

4　 结　 论

　 　 四旋翼无人机在飞行过程中必然会受到风扰的影

响,机载传感器的数据也必然携带测量噪声。 然而,传统

的 ADRC 和 ESO 方法对传感器的精度要求非常高,当系

统存在测量噪声时,这两种方法存在很大的局限性。 本

文针对四旋翼无人机在风扰和测量噪声下的轨迹跟踪控

制问题,提出了一种 ESKF-MPC 方法。 该方法可以对扩

展状态观测器的增益进行及时优化,提高了四旋翼无人

机系统对扰动的估计精度,进而提高了控制系统的稳定

性和跟踪性能。
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