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四旋翼无人机轨迹稳定跟踪控制

李俊芳, 李 峰†, 吉月辉, 高 强

(天津理工大学电气电子工程学院，天津 300384)

摘 要: 针对四旋翼无人机轨迹稳定跟踪控制问题,为抑制外界扰动和参数不确定性的影响,设计一种双环鲁棒
控制系统.首先,基于动态面内模法设计输出调节器进行位置控制,可解决系统的渐近跟踪及干扰抑制问题;其次,
利用高阶滑模设计姿态控制器,可实现全局有限时间收敛,消除系统抖振和相对阶的限制;再次,为进一步提高控
制精度,采用一种鲁棒精确微分器对姿态角指令信号进行精确求导;最后,对系统稳定性进行严格的数学证明,并
与PID控制和传统滑模控制进行仿真对比,结果验证了所提出控制策略的优越性和鲁棒性.
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Trajectory stable tracking control of quadrotor UAV
LI Jun-fang, LI Feng†, JI Yue-hui, GAO Qiang

(School of Electrical and Electronic Engineering，Tianjin University of Technology，Tianjin 300384，China)

Abstract: Aiming at the problem of stable tracking control of quadrotor trajectory, a double-loop robust control system
is designed to suppress the influence of external disturbance and parameter uncertainty. Firstly, the output regulator
is designed for position control based on the dynamic surface internal model method, which can solve the problems of
asymptotic tracking and disturbance rejection. Then, the higher order sliding mode is used to design the attitude controller,
which can realize the global finite-time convergence, eliminate the chattering and relative order limitation of the system.
In order to further improve the control precision, a robust accurate differentiator is adopted to accurately differentiate the
attitude angle command signal. Finally, the strict mathematical proof for the stability of the system is given, and compared
with PID control and traditional sliding mode control, the simulation results verify the superiority and robustness of the
proposed control strategy.
Keywords: quadrotor；output regulation；dynamic surface；higher order sliding mode

0 引 䀰

近年来,由于通信、嵌入式技术的快速发展,四旋
翼无人机作为一种新型的开发研究及应用平台,引起
了众多学者的广泛关注.由于具有体积紧凑、机动灵
活、可自主飞行等优势[1],四旋翼无人机已广泛应用
于各个领域.在应用方面,四旋翼无人机可进入危险
的复杂环境代替人类执行军事侦查、边境巡逻和灾

害救援等任务,可携带检测传感设备进行气象勘测、
地形绘制、巡检防护等工作.在研究领域,作为一种
研究平台,可进行姿态检测、轨迹跟踪、智能控制等研
究,具有重要的研究价值.然而,由于四旋翼无人机的
非线性、强耦合和欠驱动等特性,使得位置轨迹跟踪
控制系统的设计具有挑战性[2].
目前,针对四旋翼无人机的控制问题,已提出一

系列不同的控制策略.文献 [3-4]分别提出线性PID
算法和自适应PID算法,通过仿真验证所设计控制策
略在不同干扰情况下的有效性和稳定性.但是线性
控制方法难以保证系统全局稳定性,处理系统耦合和
不确定性干扰的能力有限,难以满足复杂环境下的飞
行控制要求.

为此,众多学者寻求非线性控制算法实现对四旋
翼无人机的控制.文献 [5-6]分别采用反步法和自适
应设计四旋翼无人机控制律,实现了位置及姿态的稳
定跟踪控制.但是,所设计控制系统响应速度慢,对外
部扰动灵敏,不能实现渐近跟踪和干扰抑制.
针对非线性系统的渐近跟踪及干扰抑制问题,输

出调节理论中的内模原理是一种行之有效的解决方

法[7-11].其中文献 [8]应用内模原理设计四旋翼无人
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机的姿态控制器,通过仿真和实验验证了姿态的渐近
跟踪和干扰抑制.当被控系统存在未知参数时,文献
[9]采用输出调节验证了航天器在干扰频率未知情况
下的扰动抑制问题.文献 [10]利用一类非线性内模
解决非线性系统的全局鲁棒输出调节问题.
滑模控制 (sliding mode control, SMC)因其鲁棒

特性,对扰动不灵敏及可简化控制器设计等优点,逐
渐成为非线性系统控制的热点方法.然而,滑模控制
的不连续开关特性会引起系统的抖振,为了解决这
一弊端,国内外学者做了大量探索,如采用边界层法、
趋近律方法或结合模糊控制、神经网络等方法.其中
边界层法只能保证系统状态收敛到以滑模面为中心

的边界层内,且边界层的引入会导致稳态误差出现,
降低系统鲁棒性;采用趋近律方法抑制抖振与参数
调整相关,若参数调整不当,其抑制和削弱抖振效果
不明显;结合智能控制方法对削弱系统抖振起到了
一定作用,但设计过程复杂,已不是理论上理想的滑
模控制器,而是被特殊控制器所替代的近似滑模控
制器.为完全消除抖振现象,近年来提出了多种形式
的高阶滑模(higher order sliding mode, HOSM)控制方
法[12-20],与上述方法不同之处在于:高阶滑模是从滑
模控制的本质出发,将不连续控制输入应用于滑模面
的高阶微分中,使得控制量是本质连续的,在很大程
度上抑制抖振甚至消除抖振.
综合现有研究成果,本文以内模原理和高阶滑

模控制为基础,引入动态面控制,设计四旋翼无人机
双环控制系统,所提出的控制策略能够有效实现轨
迹的渐近跟踪和干扰抑制,并实现全局有限时间收
敛.本文的主要工作包括: 1)采用基于动态面内模法
(dynamic surface internal mode, DSIM)的输出调节器
实现位置子系统的控制; 2)采用高阶滑模对姿态进
行控制,削弱系统抖振,实现有限时间收敛; 3)采用一
种鲁棒精确微分器,对姿态角指令信号进行更加精准
的求导,提高控制精度.

1 四旋翼无人机动力学模型与分析

建立四旋翼无人机动力学模型,首先确定两
个坐标系:惯性坐标系E(OEXEYEZE)和机体坐标

系B(OBXBYBZB),如图1所示.假设四旋翼无人机
是刚体,可通过惯性坐标系与机体坐标系之间的关系
描述其运动状态.
四旋翼无人机的4个控制输入为

U1 = F1 + F2 + F3 + F4,

U2 = (F4 − F2)l,

U3 = (F3 − F1)l,

U4 = (F4 + F2 − F1 − F3)l.

(1)

其中: l为旋翼转子与无人机质心之间的距离;Fi(i =
1, 2, 3, 4)为每个电机所产生的升力.

rotor2rotor3

rotor1rotor4
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图 1 惯性坐标系与机体坐标系结构示意

利用牛顿-欧拉方程,四旋翼无人机动力学模型
可分为位置动力学和姿态动力学两部分,即

ẍ =
1

m
[U1(cosφ sin θ cosψ + sinφ sinψ)] + dx,

ÿ =
1

m
[U1(cosφ sin θ sinψ − sinφ cosψ)] + dy,

z̈ =
1

m
[U1 cosφ cos θ −mg] + dz;

φ̈ =
1

Ix
[U2 + (Iy − Iz)θ̇ψ̇],

θ̈ =
1

Iy
[U3 + (Iz − Ix)φ̇ψ̇],

ψ̈ =
1

Iz
[U4 + (Ix − Iy)φ̇θ̇]. (2)

其中:ϑ = [x, y, z]T为四旋翼无人机在惯性坐标系下

的位置坐标;ϖ = [φ, θ, ψ]T为四旋翼无人机的姿态

角,即横滚角、俯仰角、偏航角; Ix、Iy、Iz分别为绕机
体坐标系x、y、z轴的转动惯量; dx、dy、dz为扰动;m
为无人机质量; g为重力加速度.
在动力学模型中,U1被分配到x、y、z三个方向

的位移量中,U2、U3、U4分别被分配到3个姿态角通
道的输入量中,整个控制系统可以分解成由U1组成

的位置控制和由U2、U3、U4组成的姿态控制.因此,
将控制系统设计为双环控制回路,外环为位置回路设
计,采用基于动态面内模法的输出调节器进行控制;
内环为姿态控制回路,采用高阶滑模进行控制.

2 位置控制器设计

2.1 系统状态方程及外系统

四旋翼无人机位置动力学方程用系统状态方程

表示如下:
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ẋ2 = u+ d.
(3)

其中:x1 = [x, y, z]T, x2 = [ẋ, ẏ, ż]T, u = [ux, uy,

uz]
T. ux和uy为待设计的水平位置控制律,uz为待设

计的高度控制律.
系统的参考输入和扰动由以下外系统产生:

r(t) = R(ω), d(t) = D(ω), ω̇ = Sω. (4)

其中: r(t)和 d(t)分别为生成参考输入R(ω)及扰动

D(ω)的外系统, ω̇ = Sω为生成外系统信号ω的线性

自治微分方程.
假设1 外系统是中性稳定的,即系统的平衡点

ω = 0是稳定平衡点,Sω的所有特征根均在虚轴上.

2.2 位置系统内模设计

2.2.1 计算零误差不变流形

针对系统模型 (3)和外系统 (4),存在一个全局定
义的解x = π(ω), u = α(ω)满足

π1(ω) = R(ω),

π2(ω) = π̇1(ω)− f1 −∆f1 −D1(ω),

α(ω) = π̇2(ω)− f2 −∆f2 −D2(ω). (5)

式 (5)表示状态空间中一个受控不变子流形,在此流
形上的调节误差恒为零. fi为未知连续函数,∆fi为
包含未建模动态的不确定项,α(ω)为流形前馈项,用
于扰动抑制.当此流形为受控不变的零误差流形时,
输出调节问题就转换为设计误差反馈控制律保证流

形的吸引性问题.
定义状态变换σ = x− π(ω),有σ1 = x1 − π1(ω),

σ2 = x2 − π2(ω),
(6)

则由式(3)和(5)可得如下系统:σ̇1 = σ2,

σ̇2 = u− α(ω).
(7)

2.2.2 系统浸入与内模变换

由于用于扰动抑制的前馈项α(ω)不可量测,需
对此项进行重构,作如下假设.

假设 2 存在一个正整数 q和一组实数 a0, a1,

. . . , aq−1,其多项式是Hurwitz的,即

Lqsα(ω) =

a0α(ω) + a1Lsα(ω) + . . .+ aq−1L
q−1
s α(ω). (8)

在假设2的条件下,外系统可浸入如下可观测系
统:

τ̇(ω) = Φτ(ω),

α(ω) = Γτ(ω). (9)

其中

τ(ω) = [α(ω), Lsα(ω), . . . , L
q−1
s α(ω)]T,

Φ =


0 1 . . . 0
...

...
. . .

...
0 0 . . . 1

1 a1 . . . aq−1

 , Γ =


1

0
...
0


T

.

可见,内模原理将前馈控制量浸入一个中性稳定系统
中,浸入过程与α(ω)的Lie导数满足的多项式有关,
因此对于被控对象受到的不确定性干扰具有鲁棒性.
基于线性观测器理论,对于任意可控矩阵对

(M ,N),N ∈ Rq×1,M ∈ Rq×q为Hurwitz矩阵,因
为(Φ, Γ )是可观测的,故存在一个非奇异矩阵T满足

以下Sylvester方程:

TΦ−MT = NΓ. (10)

令ϕ = ΓT−1, η = T τ ,利用确定性等价原则得
到内模的标准参数化形式如下:

η̇ = (M +Nϕ)η,

α = ϕη. (11)

为补偿过程中不确定因素,选取具有误差项的内
模形式

ξ̇ = (M +Nϕ)ξ + i(·) (12)

作为调节器的内模部分,其中 i(·)为待设计误差函数.
因此,位置控制系统的输出调节器设计转化为对增广
系统进行镇定控制器设计,有

σ̇1 = σ2, σ̇2 = u− α(ω), ξ̇ = (M +Nϕ)ξ + i(·).
(13)

2.3 位置增广系统镇定控制器设计

本节对等效误差系统设计反馈控制律,保证在原
点的镇定性.对于增广系统 (13),以纵向高度通道为
例,首先采用动态面设计控制器,可以有效防止“计
算爆炸”问题.

step 1:设ez1 = σz1−σz1d,取σz1d = 0.选取关于
ez1的Lyapunov候选函数

Vz1 =
1

2
e2z1, (14)

则有

V̇z1 = ez1ėz1 = ez1σ̇z1 = ez1σz2. (15)

设计虚拟控制

σ̄z2 = −kz1ez1, (16)

其中kz1为待设计的控制器参数.
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将 σ̄z2通过一阶滤波器,有

σ̇z2d = −1

τ
(σz2d − σ̄z2). (17)

其中:σz2d(0) = σ̄z2(0), τ > 0为待设计控制器参数.
定义ez2 = σz2 − σz2d, yz2 = σz2d − σ̄z2,选取

Lyapunov候选函数

Vz2 = Vz1 +
1

2
y2z2, (18)

则

V̇z2 = ez1σ̇z1 + yz2ẏz2 =

ez1σz2 − yz2 ˙̄σz2 − y2z2/τ. (19)

类似文献 [21],可以证明:假定∀p > 0,对一切V (0) ⩽
P ,存在正增益常数k1, k2, . . . , kn和有限正时间常数

τ2, τ3, . . . , τi,使得

V̇z2 ⩽ −2a0Vz2 + iε, 2 ⩽ i ⩽ n− 1. (20)

其中: a0 > nε/p, ε > 0.
step 2:定义

ζ = ξ − η −Nez2,

ez2 = σz2 − σz2d, (21)

则由式(11)和(12)得到

ζ̇ = (M +Nϕ)ξ + i(·)− (M +Nϕ)η −N ėz2.

(22)

选取全局Lyapunov候选函数

Vz = Vz2 +
1

2
e2z2 +

1

2
ζTQζ, (23)

其中Q为正定矩阵,满足MTQ +QM = −2kI, k >

0,则Vz对时间的导数满足下式:

V̇z ⩽ −2a0Vz2 + ε+ ez2ėz2 + ζTQζ̇ ⩽

− 2a0Vz2 + ε+ ez2(uz − ϕη − σ̇z2d) + ζTQζ̇. (24)

选取 i(·) = −Nkz2ez2 − (M +Nϕ)Nez2,内模
设计为

ξ̇ = (M +Nϕ)ξ −Nkz2ez2 − (M +Nϕ)Nez2.

(25)

由式(7)、(11)和(25)得到

ζ̇ = (M +Nϕ)ζ −Nkz2ez2 −N(uz − ϕη − σ̇z2d).

(26)

设计纵向高度控制律为

uz = σ̇z2d − kz2ez2 + ϕξ − ϕNez2. (27)

水平位置中x轴和 y轴控制律的推导与 z轴类
似,分别为

ux = σ̇x2d − kx2ex2 + ϕξ − ϕNex2,

uy = σ̇y2d − ky2ey2 + ϕξ − ϕNey2. (28)

由四旋翼位置动力学方程可推导出总推力U1、

ϕd和θd,分别为

U1 = m
√
u2x + u2y + (uz + g)

2
, (29)

φd = arcsin
(
m
ux sinψd − uy cosψd

U1

)
, (30)

θd = arctan
(ux cosψd + uy sinψd

uz + g

)
. (31)

3 姿态控制器设计

在本节中,设计基于高阶滑模的姿态控制器,实
现系统快速收敛,有效消除系统抖振,保证闭环系统
的稳定性.

首先,定义姿态跟踪误差为e = [eφ, eθ, eψ]
T,其

中

eφ = φ− φd, eθ = θ − θd, eψ = ψ − ψd. (32)

由于四旋翼无人机姿态系统相对阶为2,为实现
有限时间收敛,消除系统抖振,选取高阶滑模控制器
阶数为3阶.以滚转通道为例设计控制器,选取滑模
面为

ς = eφ. (33)

对滑模面进行二阶微分,有

ς̈ = ëφ = φ̈− φ̈d. (34)

根据四旋翼无人机姿态动力学方程,式 (34)可转
化为

ς̈ =
U2 + (Iy − Iz)θ̇ψ̇

Ix
− φ̈d =

(Iy − Iz)θ̇ψ̇

Ix
+
U2

Ix
− φ̈d. (35)

将式(35)整理为如下形式:

ς̈ = Anom +BnomU2 − φ̈d. (36)

其中:Anom = [(Iy − Iz)θ̇ψ̇]/Ix,Bnom = 1/Ix.
控制量U2首次出现在滑模面的二阶微分中,然

而,滑模面的阶数与系统相对阶相同,所以抖振现象
并没有消除.

为消除系统抖振,对式(36)求导,可得
...
ς = Anom +BnomU̇2 −

...
φd =

Iy − Iz
Ix

(θ̈ψ̇ + θ̇ψ̈) +
1

Ix
Vφ −

...
φd, (37)

其中Vφ = U̇2.
由上可知,需要φd的高阶微分信息,由于其解析

求导过程复杂,为此,在文献 [17]基础上,本文采用如
下鲁棒精确微分器:

Z1 = λ1|Z0 − φd|
2
3 sgn(Z0 − φd) + φ̇d,

Z2 = λ2|φ̇d − Z1|
1
2 sgn(φ̇d − Z1) + φ̈d,
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Z3 = λ3sgn(φ̈d − Z2). (38)

其中:λ1、λ2、λ3为待选取参数, Z0、Z1、Z2、Z3分别为

φd、̇φd、̈φd、
...
φd的实时估计值.

选取局部变量ν1 ∈ R, ν2 ∈ R, ν3 ∈ R,则滑模
方程表示为

ν̇1 = ς̇ = ν2, ν̇2 = ς̈ = ν3,

ν̇3 =
...
ς = Anom +BnomVφ. (39)

则可得Vφ为

Vφ = B−1
nom(−Anom + ωnom). (40)

其中ωnom为待设计的辅助控制输入,可选为[17]

ωnom = − β1|ν1|α1sgn(ν1)− β2|ν2|α2sgn(ν2)−

β3|ν3|α3sgn(ν3). (41)

β1, β2, β3均大于 0,且要保证多项式 λ3 + β3λ
2 +

β2λ + β1满足Hurwitz稳定性判据,αi(i = 1, 2, 3)满

足αi−1 =
αiαi+1

2αi+1 − αi
, i = 2, 3, α4 = 1.

为保证全局鲁棒性,设计如下积分高阶滑模控制
器,选取积分滑模面为

S(t) = ν3(t)− ν3(t0)−
w t

t0
ωnom(τ)dτ, (42)

其中ν3(t0)为初始值.
在滑模面上,满足S(t) = Ṡ(t) = 0,由此可得

ν̇3(t) = ωnom. (43)

根据式(37)、(40)和(42),可得

Vφ = Ix

[...
φd −

Iy − Iz
Ix

(θ̈ψ̇ + θ̇ψ̈) + ν̇3

]
, (44)

同理

Vθ = Iy

[...
θ d −

Iz − Ix
Iy

(φ̈ψ̇ + φ̇ψ̈) + ν̇3

]
,

Vψ = Iz

[...
ψd −

Ix − Iy
Iz

(φ̈θ̇ + φ̇θ̈) + ν̇3

]
. (45)

4 稳定性分析

为方便分析,引入下列引理,其证明参见文献
[17, 22].

引理1 [22] 对被控系统 (3)和外系统 (4),在假设
1和假设2满足的前提下,存在式 (17)、(25)、(26)解决
非线性系统的输出调节问题,并使闭环系统的信号全
局最终有界,调节误差渐近趋于零.
引理2 [17] 对于系统 (39),控制律 (40)可以保证

系统在有限时间内到达滑动模态.
定理 1 在滑模上,若控制律 (40)应用于系统

(39),则状态变量ν1、ν2、ν3可在有限时间内收敛至

0.
证明定义Lyapunov方程

V1 =
1

2
STS, (46)

根据式(41)、(42)和(46),可得

V1 = STṠ = ST(ν̇3(t)− ν̇3(t0)− ωnom) =

− STν̇3(t0) ⩽ 0, (47)

故所设计控制器可以在时保证系统各状态变量运动

在滑模面上.
令k1,k2, . . . , kn > 0,使得 Sn + knS

n−1 + . . . +

k2s+ k1为Hurwitz多项式,考虑如下系统[22]:

ẋ1 = x2, . . . , ẋn−1 = xn, ẋn = u. (48)

对于系统 (48),存在 ε ∈ (0, 1),对∀α ∈ (1 − ε, 1),
反馈 u = χα(x1, . . . , xn) = −k1signx1|x1|α1 −
. . . − knsignxn|xn|αn是全局有限时间稳定的,其中
α1 . . . αn满足 αi−1 =

αiαi+1

2αi+1 − αi
, i = 2, . . . , n,

αn = α,αn = 1.
在滑模面上,S = Ṡ = 0,由 Ṡ = 0可使得 ν̇3(t)

= ωnom,因此由式(39)和(43)可得

ν̇1 = ν2, ν̇2 = ν3,

ν̇3 = − β1|ν1|α1sgn(ν1)− β2|ν2|α2sgn(ν2)−

β3|ν3|α3sgn(ν3); (49)

并由式 (41)中ωnom所满足的条件可得证系统 (49)的
有限时间稳定性. 2
5 仿真结果及分析

本节将采用Matlab/Simulink仿真验证本文所提
出控制策略的有效性和鲁棒性.仿真对象采用ASC
TEC公司生产的Hummingbird drones,无人机参数及
控制器参数如下:

m = 0.25 kg, l = 0.2m, Ix = Iy = 0.003 3 kg · m2,

Iy = 0.005 8 kg · m2, k1 = 4, k2 = 10, τ= 0. 1,

λ1 = −3, λ2 = −1.5, λ3 = −1.1, α3 = 3/5.

外系统为

ω̇1 = ω2, ω̇2 = −ω1, (50)

则外系统可浸入如下可观测线性系统:

τ̇(ω) = Φτ(ω), (51)

其中Φ =

[
0 1

−4 0

]
.选取M =

[
0 1
−2 −3

]
,N =

[
0

1

]
,

由式(10)得 T−1 =

[
1 3

−3 1

]
, ϕ =

[
−2

3

]T

.

由式(25)可得设计内模为

ξ̇1 = ξ2 − e2, ξ̇2 = −k1ξ1 − k2e2, (52)

其中e2 = x2 − ϑ̇d − σ2d.
由式(16)和(17)可设计滤波器为
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σ̇2d = −1

τ
(σ2d − σ̄2) = −1

τ
(σ2d + k1σ1), (53)

其中σ1 = ϑ− ϑd.
本文进行3组仿真,仿真1是在无任何干扰存在

的情况下,分别与双环PID控制系统 (PID+PID)和双
环滑模控制系统 (SMC+SMC)进行轨迹跟踪性能对
比,验证本文所设计控制策略 (DSIM+HOSM)的优
越性;在仿真2和仿真3中分别对以上3种控制系统
的位置环加入小幅值正弦波干扰信号和随机白噪声,
验证本文所设计控制系统的鲁棒性.
四旋翼无人机从惯性坐标系原点(xE , yE , zE) =

(0, 0, 0)沿由外系统所产生期望轨迹 [xd, yd, zd, ψd] =

[3 sin t, 3 sin t, 3 sin t, sint]飞行,横滚角φ和俯仰角 θ

最终收敛到0,实现姿态平稳,达到稳定跟踪期望轨迹
的目的.
仿真1 轨迹跟踪控制性能对比.
在无任何干扰存在的情况下,位置和偏航角轨迹

跟踪仿真对比结果如图2所示.
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图 2 x, y, z, ψ跟踪仿真对比结果

图 2表明,在无干扰存在的情况下,本文所设计
控制系统可分别使位置轨迹X、Y、Z和偏航角ψ

在1.5 s和2 s左右到达并稳定在参考值,实现对轨迹

的快速无误差跟踪;用PID算法所设计的控制器使位
置和偏航角分别在4 s和6 s时跟踪至参考值,且均出
现超调现象,位置最大超调量为0.1m,偏航角最大超
调量为0 3◦;利用传统滑模算法所设计的控制器在大
约13 s时可使位置跟踪至参考轨迹,大约9 s时偏航角
ψ跟踪上ψd,且位置和偏航角的跟踪误差较大,位置
跟踪误差范围在0.25m之内,偏航角最大跟踪误差为
0 7◦.由跟踪快速性和跟踪误差两方面表明,本文所
设计的无人机控制系统位置及姿态跟踪响应快速,可
以在无人机控制过程中实现对期望轨迹快速且稳定

的跟踪.
图3给出了3种控制策略下横滚角φ及俯仰角θ

在四旋翼无人机轨迹跟踪过程中的变化曲线.结果
显示,利用PID控制和普通滑模控制所产生的横滚角
和俯仰角在四旋翼起飞时变化较大,在轨迹跟踪过
程中逐渐收敛至0,分别在4 s和2.5 s左右实现姿态平
稳;而利用本文所设计控制策略产生的横滚角和俯
仰角可在1 s之内无波动渐近收敛至0,实现姿态快速
平稳,达到稳定跟踪期望轨迹的目的.
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图 3 横滚角φ和俯仰角θ仿真对比结果

图4为本文所设计控制策略的U2、U3、U4仿真

结果.由图4可知,U2的变化曲线较为平和,在±0.004

N·m范围内平缓波动,抖振频率明显降低,而U3和U4

则完全消除抖振现象,收敛至0.结果表明,高阶滑模
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图 4 控制量仿真结果
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控制方法可有效削弱甚至抑制系统的抖振现象.
仿真2 正弦波信号干扰下的轨迹跟踪对比.
在仿真2中,对3种控制系统各位置通道加入相

同的正弦波干扰信号,分别为 dx = dy = dz =

0 5 sin t,其仿真对比结果如图5所示.结果表明,在相
同正弦波信号扰动存在的情况下,不同控制策略下的
轨迹跟踪效果不同,无人机各位置状态变量均出现一
定的跟踪误差,但利用本文所设计控制策略仍可实现
对期望轨迹的渐近稳定跟踪,最大误差范围在0.2m
之内,对轨迹的跟踪效果和抗扰能力明显优于PID控
制和普通滑模控制,所设计控制器可有效实现干扰抑
制,具有一定的鲁棒性.
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图 5 正弦波干扰下轨迹跟踪仿真对比结果

仿真3 白噪声干扰下的轨迹跟踪对比.
在仿真3中,对3种控制系统各位置通道加入噪

声功率为0.1dB、采样时间为4 s的白噪声干扰,进一
步验证本文所设计控制器的鲁棒性.其仿真对比结
果如图6所示.
由图6可知,当无人机受到持续的白噪声干扰后,

本文所设计控制器的各位置变量仅在大约 5 s和 8 s
时出现较大的跟踪误差,此后误差明显减小并收敛
至参考值,实现扰动抑制和对期望轨迹的渐近稳定跟
踪;而PID控制和普通滑模控制则对持续干扰的抑制
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图 6 白噪声干扰下轨迹跟踪仿真对比结果

能力较弱,轨迹跟踪过程中误差较大且未能消除.仿
真结果表明,当无人机受到较大的外界干扰后,本文
所设计控制系统仍能进行有效的干扰抑制,减弱跟踪
误差直至输出值收敛至参考值,进一步验证了本文所
设计控制系统的鲁棒性和优越性.

6 结 论

本文针对六自由度四旋翼无人机,提出了一种双
环控制系统.首先采用基于动态面内模法的输出调
节器对无人机进行位置控制,实现了位置跟踪响应速
度快,达到渐近干扰抑制,保证飞行器渐近跟踪期望
轨迹的目的.其次,姿态控制采用积分高阶滑模控制
方法,可有效消除系统抖振,实现各状态变量有限时
间收敛.对系统稳定性进行了严格的数学证明,通过
与PID控制和普通滑模控制进行Matlab/Simulink仿
真对比,验证了本文所设计控制系统在四旋翼无人机
轨迹跟踪控制中的有效性和鲁棒性.
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