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基于扩张状态观测器的四旋翼无人机快速非奇异

终端滑模轨迹跟踪控制

赵振华†, 肖 亮, 姜 斌, 曹 东

(南京航空航天大学自动化学院，南京 211106)

摘 要: 针对受多源干扰影响的四旋翼无人机系统的轨迹跟踪控制问题进行研究,充分考虑位置回路和姿态回路
动态特性,提出一种全回路复合快速非奇异终端滑模轨迹跟踪控制方案.首先,通过变换将轨迹跟踪问题转化为
位置回路和姿态回路的指令跟踪控制问题;然后,将各通道之间的耦合以及多源干扰影响视作集总干扰,并基于扩
张状态观测器对其进行估计;接着,基于干扰估计信息和快速非奇异终端滑模控制算法,分别在位置回路和姿态回
路构造复合快速非奇异终端滑模控制器;最后,基于位置回路和姿态回路虚拟控制量解得无人机真实控制量旋翼
转速.仿真结果表明,所提出控制方案显著提升了四旋翼无人机轨迹跟踪的响应速度和抗干扰性能.
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Fast nonsingular terminal sliding mode trajectory tracking control of a
quadrotor UAV based on extended state observers
ZHAO Zhen-hua†, XIAO Liang, JIANG Bin, CAO Dong

(College of Automation Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 211106，China)

Abstract: In this paper, the trajectory tracking control of a quadrotor UAV system with multi-source disturbances is
studied. A full loop composite fast nonsingular terminal sliding mode trajectory tracking control scheme is proposed
by considering both position and attitude loop dynamics. Firstly, the trajectory tracking problem is transformed into the
commands tracking in position and attitude loop. Then, the couplings between different channels and the influences of
multi-source disturbances are regarded as lumped disturbances and estimated by extended state observers. Based on the
disturbances’ estimation and the fast nonsingular terminal sliding mode control algorithm, the composite fast nonsingular
terminal sliding mode controllers are constructed both in the position loop and the attitude loop. Finally, the real control
action of UAV, i.e., rotor speed, is calculated based on the virtual controller. The simulation results show that the proposed
control scheme significantly improves the trajectory tracking performance.
Keywords: quadrotor UAV；extended state observer；disturbance estimation；fast nonsingular terminal sliding mode

0 引 䀰

四旋翼无人机因其结构简单、尺寸紧凑、灵活

性高等优点得到了广泛应用[1].在军事方面,四旋翼
无人机可用于侦察、对地攻击等;在民事方面,可用于
森林火灾监视、农药喷洒、空中航拍等[2].四旋翼无
人机通过特定轨迹的跟踪执行各类飞行任务[3],因此

高精度轨迹跟踪控制是四旋翼无人机飞行控制系统

设计的关键.四旋翼无人机是一个本质非线性、强耦
合、多输入多输出的系统,且随着飞行任务的日趋复
杂,飞行过程中会受到外部环境干扰、内部气动参数
摄动、未建模动态等多源干扰的影响,这些因素给轨
迹跟踪控制系统设计带来了巨大的挑战[4].
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为了克服四旋翼无人机系统轨迹跟踪控制

面临的挑战,国内外研究人员提出了很多有效的
控制方法.其中比例积分微分 (proportional integral
differential, PID)控制算法由于其控制结构简单、调
试方便,成为四旋翼无人机控制设计中最为常见的方
法[5].针对阵风干扰的影响,文献 [6]提出了一种分数
阶PID控制方案,仿真结果表明,所提出方案在阵风
干扰下可保证四旋翼无人机高精度轨迹跟踪.针对
载荷变化对控制精度的影响,文献 [7]结合PID算法
与自适应算法提出了一种新型的轨迹跟踪控制方案,
仿真结果表明,所提出方案显著增强了控制系统的鲁
棒性.尽管上述基于PID算法的线性控制方案在一定
程度上保证了轨迹跟踪精度,但是四旋翼无人机系统
是一类本质非线性系统,特别是进行复杂轨迹跟踪过
程中,会充分激发系统非线性特性,造成上述线性控
制方案跟踪精度显著降低[4].
滑模控制算法因其强鲁棒性在四旋翼无人机控

制系统设计中得到了应用.文献 [8]分别采用线性滑
模和PID算法进行四旋翼无人机轨迹跟踪控制器设
计,受扰环境下定点悬停实验结果表明,线性滑模控
制算法在响应速度和鲁棒性上均优于PID算法.尽管
线性滑模控制算法能够保证滑模变量有限时间内收

敛为0,却无法保证系统状态误差有限时间内收敛为
0[9].文献 [10]将自适应理论与终端滑模算法[9]相结

合,设计出自适应全局终端滑模轨迹跟踪控制器,提
升了轨迹跟踪的响应速度,但是该类终端滑模因其
设计特点,在系统跟踪误差收敛到0的过程中易出现
奇异性问题.为了同时保证跟踪误差有限时间收敛
和避免奇异性问题,文献 [11]基于非奇异终端滑模算
法[12],设计了四旋翼无人机非奇异终端滑模轨迹跟
踪控制器,实验结果表明,所提出方案相较于传统滑
模具有更快的响应速度和更好的抗干扰性能.
主动抗干扰控制因其能够通过对多源干扰的估

计和补偿实现干扰的快速抑制,近年来在四旋翼无人
机控制设计中得到了广泛应用[13].文献 [14]将扩张
状态观测器技术与线性滑模控制算法相结合,提出
了复合滑模轨迹跟踪控制方法,仿真结果表明,该方
法提升了原有滑模控制算法的抗干扰性能.文献 [15]
针对外部干扰的影响,引入滑模观测器对系统集总
干扰进行估计,并基于估计信息设计复合动态面控制
器,实现了四旋翼无人机轨迹的高精度跟踪.
本文针对受多源干扰影响的四旋翼无人机轨迹

跟踪控制问题进行研究,提出一种基于扩张状态观测
器的复合快速非奇异终端滑模全回路轨迹跟踪控制

方案.首先,基于四旋翼无人机位置回路和姿态回路
内外环串级控制的理念,将轨迹跟踪问题转化为位
置回路和姿态回路的指令跟踪问题;然后,将四旋翼
无人机位置与姿态回路各通道间的耦合和多源干扰

的影响视为集总干扰,并设计扩张状态观测器对其进
行估计;接着,基于干扰估计信息和快速非奇异终端
滑模控制算法,分别在位置和姿态回路构造复合快速
非奇异终端滑模控制器;最后,将位置和姿态回路的
控制量转化为无人机旋翼转速这一真实控制量.与
现有文献相比,本文的主要内容包括: 1)通过对集总
干扰的估计和补偿,显著提升了闭环系统的抗干扰性
能; 2)快速非奇异终端滑模面的引入,保证了轨迹跟
踪误差具有更快的收敛速度; 3)采用饱和函数代替
符号函数,保证了控制量的连续性.

1 系统建模与问题描述

本节首先给出四旋翼无人机系统的六自由度动

力学模型,而后基于模型特点和串级控制理念,通过
变换将轨迹跟踪问题转化为位置回路和姿态回路的

指令跟踪控制问题.

1.1 四旋翼无人机建模

四旋翼无人机动力由 4个电机提供,通过调节
电机的转速改变旋翼转速,进而实现姿态和位置的
调整.为描述四旋翼无人机的位置和姿态运动,引入
地面坐标系和机体坐标系:地面坐标系 (Oe, Xe, Ye,

Ze)为惯性坐标系,坐标原点Oe与起飞位置重合,
XeOeYe在水平面上,OeZe轴方向铅锤向上.机体坐
标系 (Ob, Xb, Yb, Zb)坐标原点为 4个旋翼的几何中
心,各轴指向如图1所示.
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图 1 四旋翼无人机旋翼结构示意

定义旋翼的转速分别为ω1、ω2、ω3、ω4,沿Zb轴

的总升力为UL,绕机体轴ObXb、ObYb、ObZb的转动

力矩分别为τx、τy 和τz ,则可得到

UL = kL(ω
2
1 + ω2

2 + ω2
3 + ω2

4),

τx = lkL(ω
2
2 − ω2

4),

τy = lkL(−ω2
1 + ω2

3),
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τz = b(ω2
1 − ω2

2 + ω2
3 − ω2

4). (1)

其中: kL为升力系数, b为反扭矩系数, l为旋翼中心
到无人机质心的距离.假设四旋翼无人机为刚体,则
其六自由度动力学模型为

ϕ̇ = ωx + ωy sinϕ tan θ + ωz cosϕ tan θ,

θ̇ = ωy cosϕ− ωz sinϕ,

ψ̇ =
1

cos θ
(ωy sinϕ+ ωz cosϕ). (2)

ω̇x =
1

Jx
[(Jz − Jy)ωyωz + τx] + τdx,

ω̇y =
1

Jy
[(Jx − Jz)ωxωz + τy] + τdy,

ω̇z =
1

Jz
[(Jy − Jx)ωyωx + τz] + τdz. (3)

ẍ = −UL
m

(cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ)−

ktẋ

m
+
Fdx
m

,

ÿ = −UL
m

(cosϕ sin θ sinψ − sinϕ cosψ)−

ktẏ

m
+
Fdy
m

,

z̈ = −UL
m

cosϕ cos θ − g − ktż

m
+
Fdz
m
. (4)

其中:x、y、z为无人机质心在惯性坐标系下的位置,
ϕ、θ、ψ分别为四旋翼无人机的滚转角、俯仰角、偏航

角,ωx、ωy、ωz为绕机体轴的旋转角速度, Jx、Jy、Jz
为三轴转动惯量, τdx、τdy、τdz为外部干扰力矩,m为
无人机质量, g为重力加速度, kt为阻力系数,Fdx、Fdy
和Fdz为外部干扰力.

1.2 问题描述与控制问题提炼

在位置回路动态方程(4)中引入虚拟控制量

axu = −UL
m

(cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ),

ayu = −UL
m

(cosϕ sin θ sinψ − sinϕ cosψ),

azu = −UL
m

cosϕ cos θ − g, (5)

则产生虚拟控制量axu、ayu、azu所需的期望姿态角

ϕd、θd和期望升力UdL为

ϕd = arcsin
(
m
ayu cosψ − axu sinψ

UL

)
,

θd = arctan
(axu cosψ + ayu sinψ

azu + g

)
,

UdL = m
√
a2xu + a2yu + (azu + g)

2
. (6)

由式 (6)可见,四旋翼无人机是通过调整姿态角改变
位置回路加速度进而实现轨迹跟踪的.

定义四旋翼无人机的位置跟踪误差为

ex = x− xd, ey = y − yd, ez = z − zd.

将定义(5)代入式(4),得到位置跟踪误差动态

ëx = axu −
ktẋ

m
+
Fdx
m

− ẍd,

ëy = ayu −
ktẏ

m
+
Fdy
m

− ÿd,

ëz = azu −
ktẏ

m
+
Fdz
m

− z̈d. (7)

为方便书写,将姿态回路动态方程(2)和(3)改写为{
Θ̇ =WΩ,

Ω̇ = −J−1[Ω × (JΩ)] + J−1τ + τd.
(8)

其中

Θ =


ϕ

θ

ψ

 , Ω =


wx

wy

wz

 , τ =


τx

τy

τz

 ,

τd =


τdx

τdy

τdz

 , J =


Jx 0 0

0 Jy 0

0 0 Jz

 ,

W =


1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ
0 cosϕ − sinϕ
0 sinϕ/ cos θ cosϕ/ cos θ

 .
定义姿态角跟踪误差

eΘ = Θ −Θd = [ϕ− ϕd, θ − θd, ψ − ψd]T,

则根据式(8)得到姿态角跟踪误差动态{
ėΘ =WΩ − Θ̇d,

ëΘ =WJ−1[τ −Ω × (JΩ)] + ẆΩ +DA.
(9)

其中DA为姿态回路集总干扰,其表达式为

DA =Wτd − Θ̈d,

Θ̇d和Θ̈d为期望姿态角Θd的一阶和二阶导数.
针对姿态回路跟踪误差动态(9),定义如下变量:
fA1

fA2

fA3

 = −WJ−1[Ω × (JΩ)] + ẆΩ,


τ1

τ2

τ3

 =WJ−1


τx

τy

τz

 ,

Dϕ
A

Dθ
A

Dψ
A

 = DA, (10)

则式(9)可写为

ëϕ = τ1 + fA1
+Dϕ

A,

ëθ = τ2 + fA2
+Dθ

A,

ëψ = τ3 + fA3
+Dψ

A. (11)

通过上述变换,将四旋翼无人机的轨迹跟踪问题
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转化为位置跟踪误差系统(7)中ex、ey、ez和姿态跟踪

误差系统(11)中eϕ、eθ、eψ的镇定问题.

2 控制器设计

本节首先针对位置和姿态回路分别设计扩张状

态观测器对集总干扰进行估计,然后基于估计信息,
结合快速非奇异终端滑模控制算法,分别在位置和姿
态回路设计复合快速非奇异终端滑模控制器,实现多
源干扰环境下四旋翼无人机轨迹的高精度跟踪.

2.1 扩张状态观测器设计

引理1 对于单输入线性系统 ẋ=Ax+Bu,若
A为Hurwitz矩阵且u有界,满足 lim

t→∞
u(t)=0,则此系

统是渐近稳定的[16].
假设 1 位置跟踪误差系统 (7)中外部干扰力

Fdx、Fdy、Fdz和姿态跟踪误差系统 (11)中集总干扰
Dϕ
A、D

θ
A、D

ψ
A是慢变干扰,且满足

lim
t→∞

Ḟdx = 0, lim
t→∞

Ḟdy = 0, lim
t→∞

Ḟdz = 0;

lim
t→∞

Ḋϕ
A = 0, lim

t→∞
Ḋθ
A = 0, lim

t→∞
Ḋψ
A = 0.

1)位置回路扩张状态观测器设计.
为了估计位置回路外部干扰Fdx、Fdy和Fdz ,对

位置跟踪误差系统(7)设计如下扩张状态观测器:

żx1
= −kt

m
ẋ− ẍd + axu + zx2

− lpx1
(zx1

− ėx),

żx2
= −lpx2

(zx1
− ėx), F̂dx = mzx2

; (12)

ży1 = −kt
m
ẏ − ÿd + ayu + zy2 − lpy1(zy1 − ėy),

ży2 = −lpy2(zy1 − ėy), F̂dy = mzy2 ; (13)

żz1 = −kt
m
ż − z̈d + azu + zz2 − lpz1(zz1 − ėz),

żz2 = −lpz2(zz1 − ėz), F̂dz = mzz2 . (14)

其中: lpx1
、lpx2

、lpy1、lpy2、lpz1、lpz2为观测器增益,其
取值为正常数; F̂dx、F̂dy、F̂dz为外部干扰Fdx、Fdy、

Fdz的估计值.
2)姿态回路扩张状态观测器设计.
为了估计姿态回路集总干扰Dϕ

A、D
θ
A和Dψ

A,对
姿态跟踪误差系统(11)设计如下扩张状态观测器:

ż1ϕ = τϕ + fA1
+ z2ϕ − k11(z

1
ϕ − ėϕ),

ż2ϕ = −k21(z1ϕ − ėϕ), D̂
ϕ
A = z2ϕ; (15)

ż1θ = τθ + fA2
+ z2θ − k12(z

1
θ − ėθ),

ż2θ = −k22(z1θ − ėθ), D̂
θ
A = z2θ ; (16)

ż1ψ = τψ + fA3
+ z2ψ − k13(z

1
ψ − ėψ),

ż2ψ = −k23(z1ψ − ėψ), D̂
ψ
A = z2ψ. (17)

其中: k11、k21、k12、k22、k13、k23为观测器增益,其取值均
为正常数; D̂ϕ

A、D̂
θ
A和D̂ψ

A 为外部干扰Dϕ
A、D

θ
A和Dψ

A

的估计值.
3)扩张状态观测器收敛性证明.
由于位置回路X、Y、Z三通道系统动态以及观

测器设计形式均相同,不失一般性,下面以X通道为

例证明位置回路扩张状态观测器的收敛性.
定义X通道观测器的误差为

e1ox = zx1
− ẋ,

e2ox =
F̂dx
m

− Fdx
m

. (18)

考虑定义(18),联立式(7)和(12),得到[
ė1ox

ė2ox

]
=

[
−lpx1

−lpx2

1

0

]
·

[
e1ox

e2ox

]
+

 0

− Ḟdx
m

 . (19)

由假设1可知外部干扰力Fdx是有界慢变干扰,且满
足 lim

t→∞
Ḟdx = 0; lpx1、lpx2均为正常数,由引理1和式

(19)可知观测误差e1ox、e
2
ox渐近收敛,故干扰估计 F̂dx

渐近趋近于其真实值Fdx.
同理可证,扩张状态观测器 (15)∼ (17)保证 D̂ϕ

A、

D̂θ
A和D̂ψ

A渐近收敛至其真实值Dϕ
A、D

θ
A和Dψ

A.

2.2 复合快速非奇异终端滑模控制器设计

设计如下全回路快速非奇异终端滑模面:

Si = ei +
1

αi
e
gi/hi
i +

1

βi
ė
pi/qi
i , i = x, y, z, ϕ, θ, ψ.

(20)

其中:αi > 0;βi > 0;hi、gi、pi、qi均为正奇数,且满足
1<

pi
qi
<2,

pi
qi
<
gi
hi
.

定理1 针对位置回路跟踪误差动态 (7),设计如
下三通道复合快速非奇异终端滑模控制器:

axu =

− βx ·
qx
px

[
ė2−px/qxx

(
1 +

1

αx
· gx
hx

· egx/hx−1
x

)]
+

ktẋ

m
− F̂dx

m
+ ẍd − kx1

· S
mx/nx

x − kx2
· sign(Sx),

ayu =

− βy ·
qy
py

[
ė2−py/qyy

(
1 +

1

αy
· gy
hy

· egy/hy−1
y

)]
+

ktẏ

m
− F̂dy

m
+ ÿd − ky1 · S

my/ny

y − ky2 · sign(Sy),

azu =

− βz ·
qz
pz

[
ė2−pz/qzz

(
1 +

1

αz
· gz
hz

· egz/hz−1
z

)]
+

ktż

m
− F̂dz

m
+ z̈d − kz1 · S

mz/nz

z − kz2 · sign(Sz),

(21)

可保证位置回路跟踪误差ex、ey、ez有限时间收敛.
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其中: F̂dx、F̂dy、F̂dz由观测器 (12)∼ (14)获得;mx、

my、mz、nx、ny、nz为正奇数,且满足
mx

nx
⩾ 1,

my

ny
⩾

1,
mz

nz
⩾ 1; kx1

、kx2
、ky1、ky2、kz1、kz2为正实数,且满

足

kx2
> Ldx, ky2 > Ldy, kz2 > Ldz,∣∣∣Fdx − F̂dx
m

∣∣∣
max

⩽ Ldx,
∣∣∣Fdy − F̂dy

m

∣∣∣
max

⩽ Ldy,∣∣∣Fdz − F̂dz
m

∣∣∣
max

⩽ Ldz.

定理2 针对姿态回路跟踪误差动态 (11),设计
滚转角、俯仰角、偏航角通道复合快速非奇异终端滑

模控制器

τ1 =

− β1 ·
q1
p1

[
ė
2−p1/q1
ϕ

(
1 +

1

α1
· g1
h1

· eg1/h1−1
ϕ

)]
−

fA1
− D̂ϕ

A − kϕ1
· S

mϕ/nϕ

ϕ − kϕ2
· sign(Sϕ),

τ2 =

− β2 ·
q2
p2

[
ė
2−p2/q2
θ

(
1 +

1

α2
· g2
h2

· eg2/h2−1
θ

)]
−

fA2
− D̂θ

A − kθ1 · S
mθ/nθ

θ − kθ2 · sign(Sθ),

τ3 =

− β3 ·
q3
p3

[
ė
2−p3/q3
ψ

(
1 +

1

α3
· g3
h3

· eg3/h3−1
ψ

)]
−

fA3
− D̂ψ

A − kψ1
· S

mψ/nψ

ψ − kψ2
· sign(Sψ), (22)

可保证姿态回路跟踪误差eϕ、eθ、eψ有限时间收敛.

其中: D̂ϕ
A、D̂

θ
A、D̂

ψ
A由观测器 (15)∼ (17)获得;mϕ、

mθ、mψ、nϕ、nθ、nψ为正奇数,且满足
mϕ

nϕ
⩾1,

mθ

nθ
⩾

1,
mψ

nψ
⩾1; kϕ1

、kϕ2
、kθ1、kθ2、kψ1

、kψ2
为正实数,且满

足

kϕ2
> Ldϕ, kθ2 > Ldθ, kψ2

> Ldψ,∣∣∣Dϕ
A − D̂ϕ

A

∣∣∣
max

⩽ Ldϕ,
∣∣∣Dθ

A − D̂θ
A

∣∣∣
max

⩽Ldθ,∣∣∣Dψ
A − D̂ψ

A

∣∣∣
max

⩽ Ldψ.

所提出的四旋翼无人机全回路复合快速非奇异

终端滑模控制方案控制结构如图2所示.其中姿态回
路三通道力矩τx、τy和τz可由姿态回路虚拟控制量

τ1、τ2和τ3根据方程(10)反解得到
τx

τy

τz

 = JW−1


τ1

τ2

τ3

 .
四旋翼无人机真实控制量旋翼转速ω1、ω2、ω3和

ω4可由式(1)根据UL、τx、τy、τz解算得到


ω2
1

ω2
2

ω2
3

ω2
4

 =



1

4
0 −1

2

1

4

1

4

1

2
0 −1

4

1

4
0

1

2

1

4

1

4
−1

2
0 −1

4





UL
kL
τx
lkL
τy
lkL
τz
b


, (23)

其中UL由控制器(21)和变换(6)计算得到.

! ! ! ! ! ! ! !

!
!

! ! ! !

! ! ! !

!

!

!

!

! ! !

!

!

! ! !

! !

!

!
"#$
%&'

()*+,
-./01
23456

7 (23)

3489
:56;

<=>?@
AB>?@

CDEF>

348
GHIJ

KLMN
OP7

(12) ~ (14)

34856QR

SN856QR

()*+,
-./01
2SN56

7 (24)

TUVW

TU"X=Y

SN8
GHIJ

KLMN
OP7

(15) ~ (17)

Z[
=+
\]
(25)

^X
Z[
=+ ^Z

[_
`a
bc S

N
P
;
d
e

3
4
P
;
d
e

!
"
#
$

(6)

图 2 四旋翼无人机全回路复合快速非奇异终端滑模控制方案结构

3 稳定性分析

由式 (23)可见,若定理1和定理2得到证明,真实
控制量ω1、ω2、ω3和ω4便能够保证四旋翼无人机有

限时间跟踪期望轨迹.由位置回路轨迹跟踪误差动
态(7)、观测器(12)∼ (14)和控制器(20)∼ (21)可见,位
置回路三通道跟踪误差动态、观测器以及控制器均
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相同,因此可以通过证明任一通道控制器的稳定性举
一反三表明其他通道控制器的稳定性.不失一般性,
下面以X通道为例对控制器的稳定性进行证明.

1)跟踪误差动态有限时间到达滑模面.
将控制器 (21)代入系统 (7),得到闭环系统误差

动态

ëx =

− βxqx
px

ė2−px/qxx

[
1 +

1

αx
· gx
hx

· egx/hx−1
x

]
−

kx1
· S

mx/nx

x − kx2
· sign(Sx) +

Fdx − F̂dx
m

. (24)

定义关于Sx的Lyapunov函数

Vx =
1

2
Sx

2. (25)

考虑到式(20)和(24),对Vx求导,得到

V̇x =

Sx ·
(
ėx +

1

αx

gx
hx
egx/hx−1
x · ėx+

1

βx

px
qx
ėpx/qx−1
x · ëx

)
=

− Sx
βx

px
qx
ėpx/qx−1
x

[
kx2

sign(Sx)−
Fdx − F̂dx

m

]
−(kx1

βx

px
qx
Smx/nx+1
x

)
ėpx/qx−1
x .

由于mx、nx、px、qx均为正奇数且满足1<
px
qx
<2,有

kx1

βx

px
qx
Smx/nx+1
x > 0,

ėpx/qx−1
x > 0.

由上式可得

V̇x ⩽

− Sx
βx

px
qx
ėpx/qx−1
x

[
kx2

sign(Sx)−
Fdx − F̂dx

m

]
. (26)

由于
∣∣∣Fdx − F̂dx

m

∣∣∣
max

⩽Ldx且 kx2
>Ldx,由式 (26),得

到

V̇x ⩽ −(kx2
− Ldx)

βx

px
qx
ėpx/qx−1
x · |Sx| =

−
√
2(kx2

− Ldx)

βx

px
qx
ėpx/qx−1
x · V 1/2

x . (27)

根据 ėx的取值分两种情况进行讨论:
1当 ėx ̸=0时,存在正常数ε满足

√
2(kx2

− Ldx)

βx

px
qx
ėpx/qx−1
x > ε.

由式(27),得到

V̇x ⩽ −εV 1/2
x ,

故有Vx有限时间收敛,即Sx有限时间收敛到0.
2当 ėx=0时,由系统闭环动态(25)得到

ëx = −kx1
Smx/nxx − kx2

sign(Sx) +
Fdx − F̂dx

m
.

由上式和
∣∣∣Fdx − F̂dx

m

∣∣∣
max

⩽Ldx 可见: 当 Sx>0 时,
ëx⩽−(kx2

− Ldx); 当 Sx<0 时, ëx⩾(kx2
− Ldx).因

此当Sx ̸=0时, ėx=0不能保持,即 ėx总是趋于 ėx ̸=0

状态.
综上所述,式 (27)总能够保证Sx有限时间收敛

到0.
2)跟踪误差动态到达滑模面后有限时间收敛.
假设当 t= tr时,系统到达滑模面,则当 t > tr时,

由式(20),X通道跟踪误差动态变为

ėx = −eqx/pxx · βqx/pxx

(
1 +

1

αx
egx/hx−1
x

)qx/px
.

由上式,得到( 1

ex

)qx/px
dex =

− βqx/pxx

(
1 +

1

αx
egx/hx−1
x

)qx/px
dt. (28)

对式(28)两边同时积分,得到w ex(tr+∆t)

ex(tr)

( 1

ex

)qx/px
dex =

−
w tr+∆t

tr
βqx/pxx

(
1 +

1

αx
egx/hx−1
x

)qx/px
dt ⩽

−
w tr+∆t

tr
βqx/pxx dt.

由上式可得到

ex(tr +∆t)(px−qx)/px ⩽

ex(tr)
(px−qx)/px − px − qx

px
βx

qx/px∆t,

其中: px、qx均为正奇数且px>qx,有
px − qx
px

> 0,因

此关于∆t的函数ex(tr +∆t)(px−qx)/px随着∆t的增

大而单调递减.当ex(tr + ts)
(px−qx)/px = 0时,时间 ts

满足

ts ⩽

( 1

βx

)qx/px
· px

px − qx
ex(tr)

1−qx/px ,

即X通道跟踪误差ex可在有限时间收敛到0.
综上所述,控制器 (21)中控制量axu可保证位置

回路X通道跟踪误差 ex有限时间收敛到 0.同理证
得位置回路控制器 (21)可以保证Y、Z通道位置跟踪

误差有限时间收敛.
由位置和姿态回路跟踪误差动态 (7)和 (11)、观

测器 (12)∼ (14)和 (15)∼ (17)、滑模面 (20)以及控制
器 (21)和 (22)可见,位置和姿态回路在跟踪误差动
态、观测器设计、滑模面设计、复合控制器设计4个方
面形式一致,因此从上述位置回路控制器稳定性证明
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可举一反三得到姿态回路控制器的稳定性,即控制器
(22)可保证姿态回路指令跟踪误差有限时间收敛.

4 仿真分析

4.1 仿真设定

为了验证所提出的复合快速非奇异终端滑模

(composite fast nonsingular terminal sliding mode,
CFNTSM)控制算法的有效性,本节基于四旋翼无人
机模型数据,采用Matlab / Simulink仿真软件,对所提
出算法进行仿真测试.四旋翼无人机本体结构参数
取值如下:

m = 0.8 kg, Jx = Jy = 5.445× 10−3 kg ·m2,

Jz = 1.089× 10−2 kg ·m2, l = 0.165m,
b = 2× 10−7, kL = 2.98× 10−6, kt = 9× 10−2.

四旋翼无人机位置、姿态初始值设定如下:

x(0) = 2, y(0) = 2, z(0) = 0,

ẋ(0) = 0, ẏ(0) = 0, ż(0) = 0,

θ(0) = π/18, ϕ(0) = π/18, ψ(0) = π/12,

p(0) = 0, q(0) = 0, r(0) = 0.

参考轨迹为圆柱螺旋曲线,即

xd = 0.5 sin(0.5t), yd = 0.5 cos(0.5t),

zd = 2 + 0.1t.

参考航向角设定为

ψd = 60◦ sin(0.5t).

为了模拟飞行过程中受到方向相反的阵风影响

以及时变风的影响,将四旋翼无人机外界干扰设定为
随时间正弦周期性变化的形式与幅值相同、方向相

反的常值形式的组合.在位置回路,为了使干扰设定
更加合理,将其设置为质量的函数,以保证其与无人
机重力在同一量级,具体设置为

Fdx = Fdy = Fdz =
2m, 0 ⩽ t < 10;

0.6m+m · sin(0.5t), 10 ⩽ t < 20;

− 2m, t ⩾ 20.

其中m为无人机质量.姿态回路外界干扰设置为

τdx = τdy = τdz =
0.3, 0 ⩽ t < 10;

0.2 + 0.2 · sin(0.5t), 10 ⩽ t < 20;

− 0.3, t ⩾ 20.

所提出的CFNTSM控制算法观测器和控制器分
别设计为式 (12)∼ (17)和 (21)∼ (22)的形式,控制器

和观测器参数具体设计如下:
1)位置回路控制器参数为

αx = αy = αz = 5;

βx = βy = βz = 1;

hi = 3, gi = 7, qi = 3, pi = 5, i = x, y, z;

kx1
= kx2

= ky1 = ky2 = kz1 = kz2 = 1;

mx = my = mz = 11;

nx = ny = nz = 5.

2)姿态回路控制器参数为

αϕ = αθ = αψ = 5;

βϕ = βθ = βψ = 5;

hi = 3, gi = 7, qi = 3, pi = 5, i = ϕ, θ, ψ;

kϕ1
= 8, kθ1 = 8, kψ1

= 10;

kϕ2
= kθ2 = kψ2

= 5;

mϕ = mθ = mψ = 11;

nϕ = nθ = nψ = 5.

3)扩张状态观测器参数为

lpx1
= lpy1 = lpz1 = 10,

lpx2
= lpy2 = lpz2 = 25,

k11 = k12 = k13 = 60,

k21 = k22 = k23 = 900.

为了验证所提出算法的优越性,本节分别采用
快速非奇异终端滑模算法 (fast nonsingular terminal
sliding mode, FNTSM)和复合非奇异终端滑模算法
(composite nonsingular terminal slidingmode, CNTSM)
进行对比仿真.此外,基于文献 [6]和文献 [7]的算法,
结合扩张状态观测器技术,分别设计了复合分数阶
PID控制器和复合自适应PID控制器,并应用于仿真
系统进行测试.仿真过程中,为了削弱系统抖振,在
CFNTSM、FNTSM、CNTSM三种滑模控制器中均采
用饱和函数代替符号函数,即

sign(s) ≈ sat(s) =


1, s > ∆;
s

∆
, |s| ⩽ ∆;

− 1, s < −∆,

其中∆=0.20.

4.2 仿真结果分析

图 3为 5种控制方法下四旋翼无人机三通道位
置跟踪误差响应曲线.下面从两方面对不同方法进
行比较: 1)抗干扰性能:所提出控制方案CFNTSM和
CNTSM抗干扰性能最好,可保证常值干扰或时变干
扰情况下跟踪误差快速收敛到0;复合分数阶PID和
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图 3 位置回路指令跟踪误差响应曲线
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图 4 位置回路虚拟控制量响应曲线
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图 5 姿态回路指令跟踪误差响应曲线
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图 6 姿态回路虚拟控制量响应曲线
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复合自适应PID具有一定的抗干扰性能,可实现多
类干扰情况下跟踪误差的收敛; FNTSM抗干扰性能
最差,无法在干扰存在情况下保证跟踪误差收敛. 2)
跟踪误差收敛速度:比较跟踪误差响应曲线及其在
2.8∼ 3.8 s、11.4∼ 12.2 s、22∼ 23 s时间段放大图可以
看出CFNTSM的收敛速度最快, CNTSM的收敛速度
较快,复合分数阶PID和复合自适应PID的收敛速度
较慢.
图4为5种控制方法下四旋翼无人机三通道虚

拟控制量响应曲线.由图 4可见,不同方法下,三通
道控制量幅值相近,控制器所需能量在同等级别.从
5∼ 5.2 s时间段局部放大图可以看出,由于采用饱和
函数代替符号函数, CFNTSM、FNTSM、NTSM三种
滑模控制方法均能够保证控制量连续.
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图 7 旋翼转速响应曲线

图5和图6分别为5种控制方法下四旋翼无人机
姿态回路跟踪误差响应曲线和姿态回路控制力矩响

应曲线.由图 5可见, CFNTSM和CNTSM方案抗干
扰性能最好且跟踪误差收敛速度较快, FNTSM抗干
扰性能较好,复合分数阶PID和复合自适应PID抗干
扰性能较差,无法保证跟踪误差渐近收敛.由图6可
见,不同方法下,姿态回路三通道控制量幅值相近,控
制器所需能量在同等级别.由图6的局部放大图可
见, CFNTSM、FNTSM、NTSM三种滑模控制方法均
能够保证姿态回路三通道虚拟控制量连续.

图7为5种控制方法下四旋翼无人机旋翼转速
响应曲线,可以看出不同方法下旋翼转速幅值相近,
消耗能量在同一级别.旋翼转速分布在900 r /min附
近,且旋翼转速均连续变化,符合工程实际.

5 结 论

本文针对受多源干扰影响的四旋翼无人机轨迹

跟踪控制问题进行研究,综合考虑四旋翼无人机位
置、姿态回路动态耦合和受扰动力学模型,提出了一
种复合快速非奇异终端滑模轨迹跟踪控制方案.仿
真结果表明,所提出控制方案保证了受扰四旋翼无人
机轨迹的高精度跟踪,提高了四旋翼无人机的抗干扰
性能,加快了轨迹跟踪的响应速度.
考虑到故障广泛存在于实际飞行器系统[17],文

献 [18]对受故障影响的非线性系统提出了较为完善
的容错方法,下一步将针对同时受故障和干扰影响的
四旋翼无人机系统研究抗干扰容错控制方法.
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