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基于HOD的无模型四旋翼RBF滑模控制

费春国†, 秦俊杰
(中国民航大学电子信息与自动化学院，天津 300300)

摘 要: 为了探索解决在无模型控制算法中如何对系统的未知模型和扰动进行准确估计,提出一种基于高阶微分
器 (HOD)的无模型RBF神经网络滑模控制器 (HODRBFSMC).引入HOD估计系统模型的各阶状态变量,并将系
统模型的未知项和外界干扰统一归为总扰动,通过RBF神经网络对总扰动进行估计,并根据Lyapunov定理证明所
设计控制器的闭环稳定性.为验证控制器的有效性,所设计的控制器被应用于四旋翼飞行器的轨迹控制,解决其模
型参数复杂且飞行过程中易受外界干扰的问题.仿真实验表明,所提出方法能够有效估计并补偿总扰动,其轨迹
跟踪能力和抗干扰性能相比PID和高阶微分反馈控制 (HODFC)具有一定的优越性,能够很好地满足四旋翼飞行
器控制的需求.
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Model free RBF sliding mode control based on HOD designed for
quadrotor
FEI Chun-guo†, QIN Jun-jie

(College of Electronic Information and Automation，Civil Aviation University of China，Tianjin 300300，China)

Abstract: For the problem that how to accurately estimate the unknown model and disturbance of the system in
model free control, a model-free RBF neural network sliding mode controller (HODRBFSMC) based on a high-order-
differentiator (HOD)is proposed. Firstly, the HOD is introduced to estimate the state variables of each order of the system
model. The unknown items of the system model and external disturbances are unified as total disturbances, and the total
disturbances are estimated by the RBF neural network. According to the Lyapunov theorem, the closed-loop stability
of the designed controller is proved. In order to verify the effectiveness of the controller, the designed controller is
applied to the trajectory control of the quadrotor to solve the problem of complex model parameters and susceptibility to
external interference during flight. The simulation experiments show that the proposed method can effectively estimate
and compensate the total disturbances, and its trajectory tracking ability and anti-disturbance performance are superior to
PID and high-order-differentaitor feedback control (HODFC), and can well meet the needs of quadrotor control.
Keywords: model free；high-order-differentiator；sliding mode control；RBF neural network；trajectory tracking

0 引 䀰

四旋翼飞行器是一类无人驾驶的飞行器,由于其
结构简单、机动性能好、操作方便,广泛应用于地质勘
测、货物运输、协同追捕等领域[1].但是,由于四旋翼
本身具有欠驱动、强非线性等特点,设计可靠的四旋
翼控制器具有一定的挑战性.
目前,针对四旋翼飞行器控制器的设计问题主要

分为基于模型控制和无模型控制两种方法.基于模
型控制方法需要知道确切的系统数学模型.文献 [2]
通过在反步法轨迹跟踪控制中加入积分项,设计了一

种基于积分型反步法的非线性轨迹跟踪控制器,以
消除模型参数不确定性及外界干扰引起的误差.文
献 [3]提出了一种超螺旋非奇异终端滑模控制,这种
控制方法能够有效抑制控制信号的抖振问题,同时
能够在有限时间内对四旋翼的姿态角和高度进行跟

踪.问题在于实际工程中,由于各种环境因素的干扰,
如风干扰、执行器故障、负重变化[4]等,这些因素使得
基于模型的控制方法变得更加复杂,难以在实际工程
中推广.

PID算法是一种经典的无模型控制方法,比较成
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熟且容易实现,其只利用系统的输入输出数据,无需
系统内部状态已知或可测,不依赖系统精确的数学
模型.但是,由于系统的未知项,外界扰动信息没有
在PID控制器中得到考虑和引入,使得传统的PID算
法调节时间长且超调量大,动态性能不理想,稳态误
差也较大.针对上述问题,文献 [5]对姿态角、姿态
角速率分别设计PID控制器与鲁棒伺服LQR控制器
组成双闭环回路姿态控制,在姿态角速率环引入线
性扩张状态观测器以实时观测外扰和内扰并对其进

行补偿,取得了不错的控制效果.文献 [6]提出的自
抗扰 (active disturbance rejection control, ADRC)技术
无需系统模型,具有响应速度快、无超调、可安排
过度过程、能够估计并补偿系统内外扰动的优点,
因此被国内外很多学者应用到四旋翼飞行器的控制

上.文献 [7]设计了一种基于ADRC的飞行控制方法,
能够估计并补偿系统所受内外部干扰,对四旋翼飞行
器参数不确定具有较强的鲁棒性.文献 [8]对ADRC
中扩张状态观测器中的非线性 fal函数进行改进,有
效提高了四旋翼飞行器抗干扰的能力.但是ADRC
的参数较多,使得整定起来较为复杂,参数调整不好
容易引起控制器输出振荡. Qi等[9]指出扩张状态观

测器 (extended state observer, ESO)存在估计精度较
低的问题,以及估计精度受限的具体原因,提出一种
滤波型状态补偿观测器,有效提高了观测的精度.文
献 [10]提出了一种高阶微分反馈控制器 (high-order-
differentiator feedback controller, HODFC),该控制器
通过高阶微分器 (high-order-differentiator, HOD)估计
输入和输出的各阶微分信息,通过极点配置的方法调
节控制器参数,并引入滤波器对系统未知项以及扰动
进行补偿,该控制算法不依赖于系统模型,鲁棒性较
强.文献 [11]基于半自主自驾仪将HODFC应用到四
旋翼的姿态和轨迹跟踪控制上,较PID算法取得了不
错的控制效果.文献 [12]提出了改进型的HODFC,对
比分析了改进的HOD和ESO对未知函数估计的收
敛性,并将其应用于四旋翼飞行器的姿态控制,其控
制效果明显优于ADRC.

综合考虑现有的研究成果,本文提出一种基于
HOD的RBF滑模控制器 (HODRBFSMC).该控制器
将传统滑模控制与HOD相结合,通过HOD对给定
输入以及四旋翼系统状态的各阶微分信号进行估

计.同时引入RBF神经网络,有效利用其对于非线性
函数逼近能力强的特点,对四旋翼系统的总扰动进行
估计,并基于Lyapunov定理给出稳定性证明.仿真结
果表明,所提出的HODRBFSMC响应速度快,超调量

小,抗干扰能力强,相比于HODFC和PID控制器,控
制性能更加优越.

1 问题᧿述

1.1 四旋翼数学模型

四旋翼模型的建立过程中涉及到两种坐标系:
地球坐标系和机体坐标系.如图1所示, {oe} = {xe,
ye, ze}表示地球坐标系, {ob} = {xb, yb, zb}表示机
体坐标系[13].地球坐标系中,原点 oe为四旋翼飞行

器的初始位置, oexe指向地面正北方向 (地理北极),
oeye指向地面正东方向 (地理东极), oeze垂直指向上
方.本文四旋翼飞行器采用×型结构,机体坐标系中,
原点 ob是飞行器的质心也是其几何中心, obxb与相
邻两个机臂呈45◦夹角指向机头方向, obzb垂直于飞
行器水平面指向上方, obyb垂直指向机体右侧.四旋
翼经旋转矩阵[14]使得机体坐标系与地球坐标系完全

重合.图1上的数字定义为电机序号,翻滚角ϕ、俯仰

角θ和偏航角ψ分别对应围绕x、y、z轴正方向的旋

转角度.

!"1 !"2

!"3!"4

zb

xb

yb
ob

ze

xe

yeoe

ϕ

θ

ψ

图 1 四旋翼模型结构图

为了简化动力学模型，便于求解计算，对四旋翼

系统作出如下假设[15]:
1)四旋翼在飞行过程中质量保持不变;
2)四旋翼机身是严格对称的刚体;
3)四旋翼的几何中心和质量中心重合;
4)四旋翼4个电机完全一样.
根据牛顿第二定律和欧拉动量方程,完整的四旋

翼动力学模型[11,16-17]可以表示为

ẍ =

1

m
[(cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ)U1 − k1ẋ] + dx,

ÿ =

1

m
[(cosϕ sin θ sinψ − sinϕ cosψ)U1 − k2ẏ] + dy,

z̈ =
1

m
[(cosϕ cos θ)U1 −mg − k3ż] + dz,
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ϕ̈ =
1

Ix
[(Iy − Iz)θ̇ψ̇ + U2 − k4ϕ̇] + dϕ,

θ̈ =
1

Iy
[(Iz − Ix)ϕ̇ψ̇ + U3 − k5θ̇] + dθ,

ψ̈ =
1

Iz
[(Ix − Iy)ϕ̇θ̇ + U4 − k6ψ̇] + dψ. (1)

其中:m为四旋翼飞行器的质量, g为重力加速度, Ix、
Iy、Iz为转动惯量, ki(i = 1, 2, . . . , 6) 为空气阻力系

数, d为未建模动力学特征或外部扰动.
电机1和电机3逆时针旋转,电机2和电机4顺时

针旋转. 4个电机转速同时增加,四旋翼的升力增大,
产生坚直向上运动的趋势;电机1和电机3转速分别
增大和减小,电机2和电机4转速保持不变,产生不平
衡力矩使得四旋翼绕x轴转动,翻滚角ϕ发生变化;电
机2和电机4转速分别增大和减小,电机1和电机3转
速保持不变,产生不平衡力矩使得四旋翼绕y轴转动,
俯仰角 θ发生变化;电机2和电机4转速增大,电机1
和电机3转速减小,则四旋翼绕z轴逆时针旋转,偏航
角ψ发生变化. U1为4个电机旋转所产生的拉力,U2、

U3、U4代表4个电机旋转带动螺旋桨在机体轴上产
生的滚转力矩,关系如下:

U1 = cT (w
2
1 + w2

2 + w2
3 + w2

4),

U2 =

√
2

2
lcT (w

2
1 − w2

2 − w2
3 + w2

4),

U3 =

√
2

2
lcT (w

2
1 + w2

2 − w2
3 − w2

4),

U4 = cM (w2
1 − w2

2 + w2
3 − w2

4).

(2)

其中: l为电机到四旋翼飞行器中心的长度, cT、cM分
别为升力系数和反扭矩系数,wk(k = 1, 2, 3, 4)为螺

旋桨的角速度.

1.2 高阶微分器(HOD)

Qi等[18-19]提出了一类不依赖于系统模型的高阶

微分器,能够提取给定信号的n阶微分信息.四旋翼
飞行器是一个四输入六输出的欠驱动二阶系统,因此
HOD的阶次n0应满足n0 > 2.本文所设计HOD的阶
次为5,阶次的数值代表HOD所使用的积分器个数,
如果积分器个数大于被提取信号阶次,则通过HOD
所提取的微分信息更加准确.假设可测量信号y存在

5阶微分信息, 5阶的HOD由动态方程(3)和观测方程
(4)两部分组成,表示如下:

Σ1 :

ẋi = xi+1 + ai(y − x1), i = 1, . . . , 4;

ẋm = am(y − x1), m = 5.
(3)

ŷ = x1;

ŷ(i)=xi+1 + ai(y − x1), i=1, . . . , 5.
(4)

5阶HOD框图如图2所示.通过可测量信号y,可
以推出系统Σ1的状态变量x1 ∼ x5;再根据观测方
程 (4)可以计算得到y的各阶微分信号的估计值 ŷ(1),

ŷ(2), . . . , ŷ(n).

1/s 1/s 1/s 1/s 1/s

a1

a2

a3

a4

a5

y +
-

x1x2x3x4x5

y3

̭ y
̭..

y2

̭
y
.̭

y
̭

σ1( )t
σ2( )t

图 2 5阶HOD框图

该HOD不依赖于系统的模型,只利用系统输出
的可测量信号.参数ai(i = 1, 2, . . . , 5)对整个HOD
系统的稳定性起到至关重要的作用.文献 [19]采用
根轨迹的方法确定参数ai,将动态方程 (3)两边取拉
普拉斯变换,得到y到x1的闭环传递函数,从而求出
其开环传递函数.为了保证系统Σ1渐近稳定且能用

一个参数a表达所有5个参数ai,设定所有零点为相
等的负实数−a,最后根据闭环极点和幅值条件得出5
阶HOD的参数ai,有

ai = KCi−1
n0−1a

i−1,

K = n0
n0a/(n0 − 1)n0−1,

i = 1, 2, . . . , n0.

(5)

由式 (5)可知,利用根轨迹法设计完成的HOD只
涉及到一个参数a,其值越大跟踪和提取信号的精度
越高,但是过大容易产生初始误差或扰动带来的脉
冲.为了抑制HOD在初始时刻产生的脉冲现象,考虑
在式(4)中加入脉冲抑制方程

ŷ = x̂1,

ŷ(i) = x̂i+1 + ai(y − x̂1)σi(t),

σi(t) =
1− exp(−βt2i)
1 + exp(−βt2i) .

(6)

其中:σi(t)为脉冲抑制方程, t为系统的运行时间,参
数β的设定值为100.在初始时刻σi(t) ≈ 0脉冲抑制

方程起到作用,经过短暂时间σi(t)迅速收敛到1,式
(6)近似等于 (4).由于系统Σ1没有发生变化,加入抑
制方程后的HOD的稳定性和收敛特性依然可以得到
保证.

1.3 RBF神经网络

RBF神经网络结构如图3所示,分为输入层、隐
含层和输出层[20].采用RBF神经网络逼近被控对象
的末知函数f ,其算法为
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hj = exp(−∥x− cj∥2/2b2j), (7)

f(·) =W ∗Thf (x) + ξf . (8)

其中:x = [x1, x2, . . . , xn]为RBF神经网络的输入向
量; i为网络输入层第 i个节点; j为网络隐含层第j个

节点;h = [hj ]
T为高斯函数的输出; cj为隐含层第 j

个神经元的中心向量; bj为隐含层第j个神经元的基

宽向量;W ∗为网络的理想权值; ξf为理想的逼近误
差,且ξf ⩽ |ξmf |; f(·)为RBF神经网络的理想输出.

x1

x2

xn

W1

W2

Wm

ym

j
i

ϕ1

ϕm

ϕ2

..
.

. .
.

∑

图 3 RBF神经网络结构

2 基于HOD的RBF滑模控制器设计
考虑到四旋翼飞行器强耦合的性质,将四旋翼分

为姿态内环与位置外环的双闭环控制系统.由于水
平位置x、y与姿态角ϕ、θ存在耦合关系,考虑引入
两个虚拟控制量Ux和Uy

[21],有Ux = cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ,

Uy = cosϕ sin θ sinψ − sinϕ cosψ.
(9)

反解式 (9)即可得到期望翻滚角ϕd和期望俯仰

角θd分别为
ϕd = arcsin(Ux sinψ − Uy cosψ),

θd = arcsin
(Ux cosψ + Uy sinψ

cosϕ

)
.

(10)

针对内外环对控制性能的不同要求,位置外环
(x, y, z)以及偏航角ψ采用HODRBFSMC控制器跟
踪期望的给定输入信息 (xd, yd, zd, ψd).姿态内环滚
转角ϕ和俯仰角θ通道采用PID控制,简化运算,保持
镇定即可.四旋翼控制系统结构如图4所示.
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HODRBFSMC

HODRBFSMC

xd

yd

ψd

fz

̭

fx

̭

fy

̭

fψ

̭

RBF!"#$ ./01

ez

ex

ey

eψ

U1

Ux

Uy

U4

%
&
'
(

PID

PID
θd

ϕd

U3

U2

ex ey ez eψ

)
*
+
,
-

x
y
z
ψ

- +

xd

yd

zd

ψd

图 4 四旋翼控制系统结构

2.1 位置外环控制器设计

结合式(1)和(9)将位置通道的模型重新写为
ẍ = fx + bxUx,

ÿ = fy + byUy,

z̈ = fz + bzU1.

(11)



fx = − 1

m
k1ẋ+

( 1

m
U1 − bx

)
Ux + dx,

fy = − 1

m
k2ẏ +

( 1

m
U1 − by

)
Uy + dy,

fz = − 1

m
k3ż − g +

(cosϕ cos θ
m

− bz

)
U1 + dz.

(12)

其中fx、fy、fz将其视为位置通道的总扰动
[22],包含

了已知的模型信息、未建模部分和未知的外界扰动.
由于原状态方程的控制增益末知,通过引入新的控制
量将原来带有末知增益的控制量统一归为末知扰动,
避免对于控制增益的估算.只需要人为给定新引入
的控制增益 bx、by、bz ,通过RBF神经网络对系统的
总扰动进行估计即可进行控制器的设计.

下面以高度通道为例进行设计.设定高度给定
值为 zd,高度通道输出为 z,则跟踪误差可写为 ez =

zd − z,设计滑模面为

sz = ėz + czez, (13)

其中cz > 0,使其满足Hurwitz稳定.对滑模面求导得

ṡz = ëz + cz ėz. (14)

通过高阶微分器 (3)和 (4)可以估计给定输入zd和输

出z的一阶、二阶微分信号,从而计算得到跟踪误差
的各阶导数

êz = ẑd − ẑ,

˙̂ez = ˙̂zd − ˙̂z − a1(z − ẑ),

¨̂ez = ¨̂zd − ¨̂z − a2(z − ẑ).

(15)

引理1 [19] HOD不依赖被观测对象的模型渐近
稳定,并且在不考虑观测噪声的情况下具有高精度的
收敛性,即

lim
a→∞

x̂i = xi, i = 1, 2, . . . , n, (16)

其中 x̂i为xi的观测值.通常情况下, a ∈ [2, 30],HOD
即可满足高精度收敛性的要求,利用跟踪误差的观测
值近似替代原有的误差以及误差导数,不会对控制结
果造成任何影响.
将式(14)结合高度通道模型(11),可得

ṡz = cz ėz + z̈d − fz − bzU1. (17)

为了抑制滑模抖振问题,采用单幂次趋近律[23]
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方法,有

ṡz = −η|sz|wsgn(sz)− kzsz. (18)

其中: η > 0, kz > 0, 1 > w > 0.
结合式(17)和(18)得到高度通道的控制律为

U1 =

1

bz
(cz ėz + z̈d − f̂z + η|sz|wsgn(sz) + kzsz), (19)

其中 f̂z为RBF神经网络对总扰动fz的逼近输出.
利用同样的方法设计x通道和y通道的控制器,

可以得到控制律Ux和Uy分别为
Ux =

1

bx
(cxėx + ẍd − f̂x + η|sx|wsgn(sx) + kxsx),

Uy =
1

by
(cy ėy + ÿd − f̂y + η|sy|wsgn(sy) + kysy).

(20)

2.2 姿态内环控制器设计

将偏航角ψ通道重写为

ψ̈ = fψ + bψU4, (21)

其中fψ =
1

Iz
[(Ix−Iy)ϕ̇θ̇−k6ψ̇]+

( 1

Iz
−bψ

)
U4+dψ,

将其视为偏航角ψ通道的总扰动.与位置通道一样,
原状态方程中控制增益未知,通过引入一个新的控制
增益bψ,只需利用RBF神经网络对fψ进行估计即可

设计控制器.
与前文思路一致,偏航角ψ通道的控制律为

U4 =

1

bψ
(cψ ėψ + ψ̈d − f̂ψ + η|sψ|wsgn(sψ) + kψSψ).

(22)

在四旋翼姿态控制中,俯仰角ϕ和滚转角θ是中

间的控制状态,其期望值由位置控制器的输出Ux、Uy

反解得到.为了简化控制器的运算,采用PID控制器
使其保持镇定即可,控制律设计如下:U2 = [Kp +Ki/s+Kds]eϕ,

U3 = [Kp +Ki/s+Kds]eθ.
(23)

3 稳定性分析

RBF神经网络由于具有良好的非线性逼近能力,
可以用其逼近总扰动f .给定神经网络的输入为xi =

[ei, ėi]
T(i = x, y, z, ψ),则RBF网络的输出为

f̂i = ŵT
i h(xi), i = x, y, z, ψ, (24)

其中ŵi和h(xi)皆为10× 1的向量.
各个通道的控制律可统一归为

s = ce+ ė, (25)

U = b−1(cė+ Ẍ − f̂ + η|s|wsgn(s) + ks). (26)

其中:U = [Ux Uy U1 U4]
T, Ẍ = [ẍd ÿd zd ψ̈d]

T,
f̂ = [f̂x f̂y f̂z f̂ψ]

T, b = diag[bx by bz b(ψ)], c =

diag[cx cy cz cψ], ė = diag[ėx ėy ėz ėψ],k =

diag[kx ky kz kψ], s = diag[sx sy sz sψ], η和w为

常数.
注1 式 (26)中 |s|表示对矩阵中每个元素求绝

对值,而非求整个矩阵的行列式.
将式(26)代入(25)的导数,有

ṡ = cė+ Ẍ − f − bU =

cė+ Ẍ − f − bb−1(cė+ Ẍ − f̂+

η|s|wsgn(s) + ks) =

(f̂ − f)− η|s|wsgn(s)− ks =

W̃T(x)− ξf − η|s|wsgn(s)− ks. (27)

其中

W̃ = Ŵ −W ∗;
W̃ = diag[W̃x W̃y W̃z W̃ψ]为分块矩阵;
h(x) = diag[h(xx) h(xy) h(xz) h(xψ)]为分块

矩阵;
f = [fx fy fz fψ]

T;
ξf = diag[ξxf ξxf ξff ξψf ].
为了验证闭环系统的稳定性,取Lyapunov函数

如下:

L =
1

2
sTs+

1

2
W̃TW̃ γ. (28)

对Lyapunov函数求导并结合式(27),可得

L̇ = sṡ+ W̃T ˙̃Wγ =

(W̃Th(x)−ξf−η|s|wsgn(s)−ks)s+W̃T ˙̂
Wγ =

W̃T(h(x)s+
˙̂
Wγ)−

s(ξf + η|s|wsgn(s) + ks). (29)

设计自适应律为

˙̂
W = −h(x)sγ−1. (30)

将自适应律(30)代入(29),有

L̇ = − s(ξf + η|s|wsgn(s) + ks) =

− sξf − η|s|w+1 − ks2, (31)

其中γ = diag[γx γy γz γψ].由于RBF神经网络逼
近能力较强,误差矩阵ξf中的元素可以被限制得足

够小,只要令矩阵k中的元素,即kx, ky, kz, kψ取较大

的正数,满足Lyapunov第二稳定性判据,便可以保证
整个控制回路是渐近稳定的.



第3期 费春国等: 基于HOD的无模型四旋翼RBF滑模控制 695

4 仿真实验

为了验证HODRBFSMC的有效性,分别对其扰
动估计性能和轨迹跟踪能力在Matlab/Simulink平台
下进行仿真实验.
四旋翼飞行器的初始位置设定为 [x y z]T =

[0 0 0]T m,初始姿态角度为 [ϕ θ ψ]T =

[0 0 0]Trad.仿真实验中四旋翼动力学模型参数
为m = 1.4 kg, g = 9.8 m/s2, k1 = k2 = k3 = 0.07,

k4 = k5 = k6 = 0.03, Ix = 0.021 1 kg · m2, Iy =

0.021 9 kg · m2, IZ = 0.036 6 kg · m2, cT = 1.105 0 ×
10−5 N/(rad/s)2, cM = 1.779 0×10−7N/(rad/s)2, l =
0.225 m. HODRBFSMC、 HODFC和 PID的控制器
参数分别如表1∼表3所示,作对比的HODFC和PID
参数均经过整定调节为最佳. RBF神经网络隐含层
节点个数取 10,初始权重 ŵi(i = x, y, z, ψ)设置为

[0 0 . . . 0]T1×10,中心向量cj(j = 1, 2, . . . , 10)设置

为 [0 0]T.

表 1 HODRBFSMC参数

参数 yaw z x y

c 5 10 0.1 0.1

b 1 5 10 10
k 200 200 50 50
η 0.01
w 0.01
a 20

表 2 HODFC参数

参数 yaw z x y

K [10 10 1] [250 120 1] [5 25 3] [10 10 3]
a 20
λ 20

表 3 PID参数

参数 yaw z x y

Kp 12 15 5 5
Ki 3 40 1 1
Kd 5 0.5 0.5 0.2

4.1 扰动估计实验

外部扰动会影响系统的控制精度, RBF神经网
络能够对非线性函数进行有效估计,本文将系统的不
确定项和外部扰动统一归为总扰动,利用RBF神经
网络进行估计.下面以高度通道为例,设置期望高度
为 sin t,在仿真时间内加入幅值为5、周期为5 s的方
波模拟外界扰动.
图5为RBF神经网络对总扰动fz的有效估计,仿

真初始时刻估计曲线会出现一定幅度的振荡,而随着
神经网络权值通过自适应率不断地调整,在较短的时
间内RBF神经网络能够估计出fz ,且估计精度较高.
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图 5 高度通道总扰动fz的估计

4.2 静态轨迹跟踪实验

针对高度和偏航角通道进行外界扰动下的静态

轨迹跟踪实验,同样加入幅值为5、周期为5 s的方波
信号作为扰动,给定的期望轨迹信号为 zd = 1.5m,
ψd = 0.3 rad.仿真结果如图6和图7所示.
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图 7 偏航角通道静态轨迹跟踪

由 图 6 可 见, HODRBFSMC 相 对 于 PID 和
HODFC的跟踪效果更好.仿真初始时刻PID会出现
一定幅度的超调, HODFC的响应速度相对较慢,同
时上升时出现了反向振荡.而HODRBFSMC从起始
位置 0m处出发,在 1.5 s内平稳过渡到期望轨迹附
近,无超调现象,响应状态良好.同时,通过局部放大
图可以看出, HODRBFSMC的抗扰动能力明显优于
HODFC和PID,始终能够保持稳定输出.由图7可见,
在对偏航角ψ进行跟踪时, PID出现了较大幅度的振
荡,受扰动影响较大,而HODRBFSMC依然能够保持
平稳,具有更好的控制性能和更高的鲁棒性.

4.3 动态轨迹跟踪实验

针对位置通道进行外界扰动下的动态轨迹跟踪

实验,加入幅值为1、周期为5 s的方波信号作为扰动,
给定期望轨迹xd = 1.2 sin t,延迟 2.5πs响应, yd =
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1.2 sin t, zd = sin t.仿真结果如图8∼图13所示.
图8为x通道动态轨迹跟踪曲线,由图中的局部

放大图可以看出, PID在初始时刻会出现较大的振
荡, HODFC虽然在大部分时间内能够保持稳定输出,
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但是其跟踪曲线带有一定程度的稳态误差,同时当
扰动产生时跟踪曲线会产生小幅度的波动.在曲线
的拐点处, PID和HODFC均出现了跟踪不上、跟踪
误差较大的现象.而HODRBFSMC能够有效抑制扰
动,在扰动产生时跟踪曲线依然较为平稳,跟踪能力
较强.图 9为 y通道动态轨迹跟踪曲线,图中 PID超
调量较大,跟踪效果较差.结合图 12给出的误差曲
线可以明显看出, PID和HODFC的误差均出现一定
程度的振荡,而HODRBFSMC的误差能够渐近收敛
到 0,受扰动的影响极小.图 10为 z通道动态轨迹跟

踪曲线, 3种控制器的控制效果都比较理想,但是由
图13可见, HODRBFSMC相对于HODFC和PID控制
器,控制精度更高,抗干扰能力更强.
为了从数据上直观比较HODRBFSMC、PID和

HODFC的控制性能,定义误差积分准则如下:

IAE =
w tend

0
|e(t)|dt,

ITAE =
w tend

0
t|e(t)|dt. (32)

3种控制器的误差指标结果如表4所示.由数据
可见,所提出的HODRBFSMC优于PID和HODFC,具
有更好的控制效果和更快的收敛速度.

表 4 误差指标结果

控制器 IAE ITAE

x通道

HODRBFSMC 0.167 2 1.643 7

HODFC 0.244 6 3.136 5

PID 0.262 9 3.443 5

y通道

HODRBFSMC 0.069 7 0.254 4

HODFC 0.440 2 5.024 2

PID 0.980 2 8.354 6

z通道

HODRBFSMC 0.005 5 0.021 9

HODFC 0.009 5 0.083 2

PID 0.012 9 0.117 7

图14∼图16分别为 z、x、y通道中3种控制器
的输出量.可以看出, HODRBFSMC控制器在初始时
刻的输出量相对于PID和HODFC较大,但也在一个
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相对合理的范围内.随着RBF神经网络权值的更新,
HODRBFSMC的控制量能够在较短的时间内趋于稳
定,当扰动发生时,控制器能够迅速作用,对扰动进行
抑制.
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5 结 论

本文以四旋翼飞行器为研究对象,设计了基于
HOD的RBF滑模控制器. HOD能够对系统模型的各
阶状态变量进行准确估计,同时RBF神经网络能够
有效估计和补偿系统模型的未知项和外界扰动.所
提出的控制方法不依赖于系统的模型参数,对于其他
高阶非线性系统也有一定的应用价值.在仿真实验
中,将所提出方法与PID和HODFC方法进行对比,表
明所提出方法具有更出色的轨迹跟踪能力.在后续
的研究工作中,会将所提出方法进一步用于实际的四
旋翼飞行器中进行验证.
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