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基于可变参数滑模控制的四旋翼无人机的姿态控制

望香凝， 王朝立， 颜　 飞
（上海理工大学 光电信息与计算机工程学院， 上海 ２０００９３）

摘　 要： 为了稳定控制无人机的位置和姿态角，提出了一种结合滑模控制和状态反馈控制的非线性控制器。 本次研究中，建
立了四旋翼无人机的运动学模型，提出的一种可变参数的滑模控制和状态反馈控制方法，控制器设计分为 ２ 个阶段：设计姿态

子系统时变滑模控制器，首先保证 ３ 个姿态角的快速收敛性能能满足第二阶段的设计要求；在完成第一阶段控制器的设计的

基础上，保证位置姿态三轴上的实时跟踪性能，使得在有限时间里都到达期望的位置。 本论文中介绍了现有的标准滑模控制

方法和基于齐次系统方法的状态反馈法及相应的控制器，并且进行了对比分析实验。 仿真结果表明了所设计的非线性控制

器不仅可以有效地跟踪时变目标值，而且收敛性能更好。
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０　 引　 言

近年来 ，无人机以其低成本、良好的机动性和

环境适应能力强等特点， 越来越多地被应用于航

拍、测绘、电力巡检、灾害检测、地质勘探等特种行

业，多旋翼无人机及其应用目前也引起了越来越多

的研究人员的极大兴趣［１－３］。 四旋翼无人机可以在

任何方向飞行，垂直起飞和降落，并在理想的高度盘

旋［４－６］。 但也存在着一定的缺点和挑战性，自主飞

行控制系统设计的微型无人机对室内和室外环境是

具有挑战性的。 有研究人员提出了一种新的四转子

姿态稳定反馈控制方案，设计了一种飞行控制系统，
不仅能稳定姿态，而且能精确地跟踪一个欠驱动的

四旋翼飞机的轨迹。 在特定的情况下，所提出的控

制器被证明是有效的［７－９］。 然而，上述所有的工作

都局限于姿态轨迹跟踪控制问题，缺乏对位置控制

的关注。 提出了反馈线性化控制器，发现其对噪声

的敏感性和不确定性建模，从而有针对性地提出了

滑模控制器，但是，四转子动力学是一个简化的过

程，忽略了态度和位置之间的耦合［１０］；有研究人员

提出了一些神经动力学方法（如张动力学（ＺＤ）和梯

度动力学（ＧＤ）），设计了无人机的位置和姿态角控

制器［１１－１２］。 Ｚｈａｎｇ 等人［１３］ 为了稳定地控制无人飞

行器（ＵＡＶ）的位置和姿态角度，提出了一种可变参

数收敛神经动力学（ＶＰ－ＣＮＤ）方法，可以跟踪时变



目标值，而且具有超指数收敛性能，但是只考虑了高

度方向控制，对于系统的耦合问题并没有提出有效

的解决办法［１３］。
本文提出了一种控制方法，用于设计的无人机

稳定姿态控制器。 系统的稳定性是针对系统平衡点

而言的，研究讨论的是系统的零平衡点和一般平衡

位置。 与以前的控制器相比，提出的控制方法对于

无人机位置和姿态角都能有效控制，可以在有限时

间里高效地完成时变跟踪任务，用一种新的控制方

式解除了系统的耦合，而且也考虑到了整个系统的

鲁棒性。 所设计的无人机姿态控制器相比之前的标

准 ＳＭＣ 控制器或 ＶＰ－ＣＮＤ 控制器更加有效，既解

决了系统的耦合问题，也保证了收敛性能。
１　 无人机动力学建模

１．１　 无人机坐标轴

参考图 １ 所示的四转子无人机。 为了更清楚地说

明欧拉角，研究建立了四旋翼无人机的机身坐标，即：
（１）机身坐标初始点是无人机的中心。
（２） ｘ 轴沿着运动臂 １ 的方向，见图 １。
（３）ｙ 轴沿着运动臂 ２ 的方向，见图 １。
（４） ｚ 轴是运动臂平面的垂直线与运动臂平面

相交于原始点。
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图 １　 四旋翼无人机坐标系

Ｆｉｇ． １　 Ｆｏｕｒ－ｒｏｔｏｒ ＵＡＶ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

　 　 根据上面定义的机身坐标，还同时定义无人机

的欧拉角如下：
（１） 俯仰角 θ（ ｔ） 是关于 ｙ 轴的旋转角度。
（２） 横滚角 ψ（ ｔ） 是关于 ｚ 轴的旋转角度。
（３） 偏航角 Φ（ ｔ） 是关于 ｘ 轴的旋转角度。

１．２　 运动学模型

忽略空气动力摩擦等扰动以及使用牛顿－欧拉

方法。 在坐标系中，无人机的位置被定义为 Ｐ（ ｔ） ＝
ｘ（ ｔ），ｙ（ ｔ），ｚ（ ｔ）[ ] Ｔ， 其姿态由 ３ 个欧拉角表示为

Θ（ｔ） ＝ θ（ｔ），ϕ（ｔ），ψ（ｔ）[ ] Ｔ。 该飞行器有 ６ 个自由

度，３ 个平动速度，地面坐标和机身坐标之间的关系是：
ＸＧ ＝ ＲＥ

ＢＸｕ， （１）
　 　 其中，

ＲＥ
Ｂ ＝

ＣθＣψ ＳθＣψＳϕ － ＳψＣϕ ＳθＣψＣϕ ＋ ＳψＳϕ

ＣθＳψ ＳθＳψＳϕ ＋ ＣψＣϕ ＳθＳψＣϕ － ＣψＳϕ

－ Ｓθ ＣθＳϕ ＣθＣϕ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

表示转换矩阵，矩阵中包含了缩写 Ｓθ、Ｃθ、Ｓϕ、Ｃϕ、
Ｓψ、Ｃψ， 分 别 表 示 ｓｉｎθ（ ｔ）、 ｃｏｓθ（ ｔ）、ｓｉｎϕ（ ｔ）、
ｃｏｓϕ（ ｔ）、ｓｉｎψ（ ｔ）、ｃｏｓψ（ ｔ）。

根据牛顿第二定律，结合牛顿－欧拉方程，得到

无人机的运动学方程为：

Ｘ
·

ｉ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）Ｕｉ， （２）
　 　 其中，
ｘ１ ＝ ϕ，ｘ２ ＝ ϕ·，ｘ３ ＝ θ，ｘ４ ＝ θ·，ｘ５ ＝ ψ， ｘ６ ＝ ψ·，

ｘ７ ＝ ｘ（ ｔ），ｘ８ ＝ ｘ·（ ｔ），ｘ９ ＝ ｙ（ ｔ），ｘ１０ ＝ ｙ·（ ｔ），

ｘ１１ ＝ ｚ（ ｔ）， ｘ１２ ＝ ｚ·（ ｔ）。
方程（１）展开如下：

ϕ̈ ＝ ｘ̈１ ＝ ｘ·２ ＝ ａ１ｘ４ｘ６ ＋ Ｕ２；

θ̈ ＝ ｘ̈３ ＝ ｘ·４ ＝ ａ２ｘ２ｘ６ ＋ Ｕ３；

ψ̈ ＝ ｘ̈５ ＝ ｘ·６ ＝ ａ３ｘ２ｘ４ ＋ Ｕ４；

ｘ̈（ ｔ） ＝ ｘ̈７ ＝ ｘ·８ ＝ （ｃｘ１ｃｘ３ｓｘ５ ＋ ｓｘ１ｓｘ５）Ｕ１；

ｙ̈（ ｔ） ＝ ｘ̈９ ＝ ｘ·１０ ＝ （ｃｘ１ｓｘ３ｓｘ５ － ｓｘ１ｓｘ５）Ｕ１；

ｚ̈（ ｔ） ＝ ｘ̈１１ ＝ ｘ·１２ ＝ （ｃｘ１ｃｘ３）Ｕ１ － ｇ．
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（３）

其中， ｕｉ（ ｔ） ＝ ｂｌ∑
４

ｉ ＝ １
ω ２

ｉ ， 作为系统的控制输入变

量，即：
Ｕ１ ＝ ｂｌ（ω２

１ ＋ ω２
２ ＋ ω２

３ ＋ ω２
４） ／ ｍ；

Ｕ２ ＝ ｂｌ（ － ω２
２ ＋ ω２

４） ／ Ｊｘ；

Ｕ３ ＝ ｂｌ（ － ω２
１ ＋ ω２

３） ／ Ｊｙ；

Ｕ４ ＝ ｂｌ（ω２
１ － ω２

２ ＋ ω２
３ － ω２

４） ／ Ｊｚ；

ω－ ＝ ω１ － ω２ ＋ ω３ － ω４ ．

（４）

　 　 其中， ω ｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４） 表示 ４ 个电机的转速； ｌ
表示无人机的臂长；ｍ表示无人机的质量； ａ１（ ｉ ＝ １，
２，３） 是标准参数，其数学定义可写为：

ａ１ ＝
Ｊｙ － Ｊｚ

Ｊｘ
， ａ２ ＝

Ｊｚ － Ｊｘ

Ｊｙ
， ａ３ ＝

Ｊｘ － Ｊｙ

Ｊｚ
， （５）

其中， ｘ（ ｔ），ｙ（ ｔ） 和 ｚ（ ｔ） 表示无人机在地面坐

标下的位置坐标； ｇ 表示重力加速度； θ（ ｔ），ϕ（ ｔ）
和 ψ（ ｔ） 表示无人机在地面坐标下的姿态角坐标；
Ｊｘ，Ｊｙ 和 Ｊｚ 分别表示无人机在 Ｘ 轴、Ｙ 轴和 Ｚ 轴上的

转动惯量； ｕ１（ｔ） 表示机身坐标系下的 Ｚ 轴方向的合

力； ｕ２（ｔ） 表示在 ψ（ｔ） 方向上的合力； ｕ３（ｔ） 表示在
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θ（ｔ） 方向上的合力； ｕ４（ｔ） 表示 ϕ（ｔ） 的合成扭矩；
ｕ１， ｕ２， ｕ３， ｕ４ 表示三轴姿态角控制器的控制输入。
２　 控制器设计

２．１　 无人机位置姿态轨迹跟踪的控制器

在本节中，首先提出了一种用于姿态轨迹跟踪

的可变参数的滑模控制器（ＶＰ－ＳＭＣ），在常规滑模

控制器（ＳＭＣ）的基础上，结合可变参数的思想，设
计了一种可变参数的时变滑模控制器， 以确保 ３ 个

姿态角｛θ（ ｔ），ϕ（ ｔ），ψ（ ｔ）｝ 沿着期望的偏航角、横

滚角、俯仰角｛ψ Ｔ（ ｔ），ϕＴ（ ｔ），θ Ｔ（ ｔ）｝ 轨迹进行跟踪，
到达期望的轨迹。 时变滑模状态反馈控制器确保位

置和偏航角跟踪性能是沿着 ｛ｘＴ（ ｔ），ｙＴ（ ｔ），ｚＴ（ ｔ），
ψ Ｔ（ ｔ）｝ 参考输入的。

根据无人机对象的数学模型（３），首先考虑系

统（３）的平衡点满足如下情况：

ｘ̈ ＝ ｕ１（ ｔ）（ ｓθｃψｃϕ ＋ ｓψ ｓϕ） ／ ｍ ＝ ０；

ｙ̈ ＝ ｕ１（ ｔ）（ ｓθ ｓψｃϕ － ｃψ ｓϕ） ／ ｍ ＝ ０；

ｚ̈ ＝ ｕ１（ ｔ）（ｃθｃϕ） ／ ｍ － ｇ ＝ ０．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（６）

其中， ｕ１（ ｔ） ≠ ０。
根据式（６）可以得到如下等式：
（ ｓθｃψｃϕ ＋ ｓψ ｓϕ） ＝ ０，（ ｓθ ｓψｃϕ － ｃψ ｓϕ） ＝ ０， （７）
可以得到 ｓθ ＝ ０，ｓϕ ＝ ０，则 θ ＝ ϕ ＝ ０， ψ 在－π ／ ２

到 π ／ ２ 之间任意角度。 因此，在不失一般性的情况

下， 研 究 考 虑 系 统 （ ６ ） 的 平 衡 点 为：
ｘ（ ｔ），ｙ（ ｔ），ｚ（ ｔ），θ（ ｔ），ϕ（ ｔ），ψ（ ｔ）{ } ， 期 望 轨 迹

ｘＴ（ ｔ），ｙＴ（ ｔ），ｚＴ（ ｔ），０，０，ψ Ｔ（ ｔ）{ } 。
２．２　 用于姿态角控制的时变滑模控制器

滑模控制一般情况下具有不错的鲁棒性，是四

旋翼无人机姿态控制的较好选择。 在本次研究中，
设计了一种用于姿态轨迹跟踪控制的可变参数滑模

控制器。
选择姿态角向量 Ｘｉ 组建一个新的子状态变量，

并考虑姿态动态系统可以提取如下：

ｘ·１ ＝ ｘ２ ＝ ϕ
·
；

ｘ̈１ ＝ ｘ·２ ＝ ａ１ｘ４ｘ６ ＋ Ｕｓ２；

ｘ·３ ＝ ｘ４ ＝ θ
·
；

ｘ̈３ ＝ ｘ·４ ＝ ａ２ｘ２ｘ６ ＋ Ｕｓ３；

ｘ·５ ＝ ｘ６ ＝ ψ
·
；

ｘ̈５ ＝ ｘ·６ ＝ ａ３ｘ２ｘ４ ＋ Ｕｓ４ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ïï

（８）

　 　 其中，各参数与运动学方程相同。 研究的控制

目标是确保｛θ（ ｔ），ϕ（ ｔ），ψ（ ｔ）｝ 沿着所需的姿态轨

迹｛ψ Ｔ（ ｔ），ϕＴ（ ｔ），θ Ｔ（ ｔ）｝ 运动。 通过设计可变参数

ＳＭＣ 控制律 ＵＳ ＝ ［Ｕｓ２，Ｕｓ３，Ｕｓ４］ Ｔ， 姿态轨迹跟踪控

制器设计以偏航角 ψ 开始，一个合适的 ψ 角运动控

制的滑动流形选择如下：

ｓ５ ＝ ｅ
·

５ ＋ γ（ ｔ）ｅ５， （９）
　 　 其中， ｅ５ ＝ ｘ５Ｔ － ｘ５、γ（ ｔ） ＝ ｔｐ ＋ ｐ 是一个随时间

变化的函数， Ｘ５Ｔ（ ｔ） 是期望的偏航角， ｓ５ 对时间的

导数是：

ｓ·（ｅ５） ＝ ｅ̈５ ＋ γ（ ｔ）ｅ·５ ＋ γ·（ ｔ）ｅ５ ＝

ｘ̈５Ｔ ＋ γ（ ｔ）ｅ·５ ＋ γ·（ ｔ）ｅ５ － ｘ̈５ ＝

ｘ̈５Ｔ ＋ γ（ ｔ）ｅ·５ ＋ γ·（ ｔ）ｅ５ － （ａ３ｘ２ｘ４ ＋ Ｕｓ４），
（１０）

其中， ｘ̈５Ｔ 和 ｘ·５Ｔ 是所需的偏航角命令的二阶导数

和一阶导数，并通过稳定的一阶和二阶微分滤波器可

以近似地得到，设计了如下的偏航角滑模控制率：

Ｕｓ４ ＝ ｘ̈５Ｔ ＋ γ（ ｔ）ｅ·５ ＋ γ·（ ｔ）ｅ５ － ａ３ｘ２ｘ４ ＋
ｐ５ｓｉｇｎ（ｅ５） （１１）

其中，ｓｉｇｎ（）为符号函数， Ｐ５ 是一个需要确定

的正常数。
为了证明其稳定性，Ｌｙａｐｕｎｏｖ 候选函数选取如下：

Ｖｓ５ ＝ １
２
ｓ２ｅ５， （１２）

　 　 当 Ｕｓ４ 被替换后，随时间的导数可以写为式（１３）：

Ｖ·ｓ５
＝ ｓｅ５ｓ

·
ｅ５
＝ ｓｅ５（ｘ̈５Ｔ ＋ γ（ｔ）ｅ·５ ＋ γ·（ｔ）ｅ５ － ａ３ｘ２ｘ４ －

Ｕｓ４） ＝ － ｓｅ５∗ｐ５ｓｉｇｎ（ ｓｅ５） ＝ － ｐ５ ｜ ｓｅ５ ｜ ≤０，
（１３）

式（１２）和（１３）的结合意味着候选函数非增，且
存在有限极限，则所求解的状态是有界的，姿态角子

系统可以在有限时间达到稳定。 类似的研发过程可

以设计俯仰角 θ（ｘ１） 和横滚角 ϕ（ｘ３） 的轨迹跟踪

控制的 ＳＭＣ 控制律。 相应的控制律设计如下：

Ｕｓ２ ＝ ｘ̈１Ｔ ＋ γ（ｔ）ｅ·１ ＋ γ·（ｔ）ｅ１ － ａ１ｘ４ｘ６ ＋ ｐ１ｓｉｇｎ（ｅ１）；

Ｕｓ３ ＝ ｘ̈３Ｔ ＋ γ（ｔ）ｅ·３ ＋ γ·（ｔ）ｅ３ － ａ２ｘ２ｘ６ ＋ ｐ３ｓｉｇｎ（ｅ３）．
{

（１４）
其中， ｐ１、ｐ３ 均是正常数。 其稳定性的证明同

偏航角设计的证明，在此省略。
在这一部分中，给出了四旋翼无人机姿态轨迹

跟踪控制的时变 ＳＭＣ 控制律。 对每个欧拉角的滑

模进行了相似的选择，并设计了控制律。 基于

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性的分析表明了这种姿态子系统的稳
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定性，可以完成任意目标跟踪任务。
２．３　 基于齐次系统方法的反馈控制器设计

本文研究对象无人机系统参考一个二阶非线性

系统，考虑 Ｘ 轴方向，可由下列微分方程描述，即：
ｘ·１ ＝ ｘ２，ｘ

·
２ ＝ ｕ， （１５）

　 　 令误差函数 ｅｘ（ ｔ） ＝ ｘ（ ｔ） － ｘＴ（ ｔ）， 设计系统的

状态反馈控制器如下：

ｅ̈ｘ（ ｔ） ＝ － ｋ１ ｜ ｅｘ ｜ α１ｓｉｇｎｅｘ － ｋ２ ｜ ｅ·ｘ ｜ α２ｓｉｇｎｅ·ｘ，

ｘ̈ － ｘ̈Ｔ（ ｔ） ＝ － ｋ１ ｜ ｘ１ － ｘＴ ｜ α１ｓｉｇｎ（ｘ１ － ｘＴ） －

　 　 ｋ２ ｜ ｘ２ － ｘ·Ｔ ｜ α２ｓｉｇｎ（ｘ２ － ｘ·Ｔ），

（１６）

得到一个虚拟的控制输入：
ｕｘ（ ｔ） ＝ － ｋ１ ｜ ｘ１ － ｘＴ ｜ α１ｓｉｇｎ（ｘ１ － ｘＴ） －

ｋ２ ｜ ｘ２ － ｘ·Ｔ ｜ α２ｓｉｇｎ（ｘ２ － ｘ·Ｔ） ＋ ｘ̈Ｔ（ ｔ），
（１７）

其中， ｋ１，ｋ２ ＞ ０， ０ ＜ α１ ＜ １ ／ ｍ， ｍ ＝ １， α２ ＝
（ｍ ＋１）α１ ／ （１ ＋ α１）， ＸＴ（ ｔ） 为期望的目标轨迹，可
以得到 ｙ 轴和 ｚ 轴方向的虚拟控制输入：
ｕｙ（ ｔ） ＝ － ｋ３ ｜ ｙ１ － ｙＴ ｜ α３ｓｉｇｎ（ｙ１ － ｙＴ） －

　 　 ｋ４ ｜ ｙ２ － ｙ·Ｔ ｜ α４ｓｉｇｎ（ｙ２ － ｙ·Ｔ） ＋ ｙ̈Ｔ（ ｔ），

ｕｚ（ ｔ） ＝ － ｋ５ ｜ ｚ１ － ｚＴ ｜ α５ｓｉｇｎ（ ｚ１ － ｚＴ） －

　 　 ｋ６ ｜ ｚ２ － ｚ·Ｔ ｜ α６ｓｉｇｎ（ ｚ２ － ｚ·Ｔ） ＋ ｚ̈Ｔ（ ｔ） ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（１８）

根据本文设计的方法，为便于计算，令：
ｕｘ（ ｔ） ＝ ａ；
ｕｙ（ ｔ） ＝ ｂ；
ｕｚ（ ｔ） ＝ ｃ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１９）

　 　 根据无人机的运动学方程，得到一组方程组如下：
（ｃϕｃψｓθ ＋ ｓϕｓψ）Ｕ１ ＝ ａ；
（ｃϕｓψｓθ － ｓϕｃψ）Ｕ１ ＝ ｂ；
（ｃϕｃθ）Ｕ１ － ｇ ＝ ｃ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２０）

　 　 通过矩阵求解式（２０）可以解出控制律 Ｕ１， 及

需要满足式（２０）的姿态角期望，根据前面的设计 Ψ
可以任意且能快速到达期望的目标值，即作为已知

量 ψ（ ｔ） ＝ ψ Ｔ（ ｔ）， 结果如下：
θ Ｔ（ ｔ） ＝ ａｔａｎ２（ａ１ ，ｃ１）；
ϕＴ（ ｔ） ＝ ａｔａｎ２（ｂ２ ，ａ１）；

Ｕ１ ＝ （ ｓψａ － ｃψｂ） ２ ＋ （ｃ
＋ ｇ
ｃθ

）
２

．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２１）

其中， θ Ｔ（ ｔ） 和 ϕＴ（ ｔ） 是内循环里所需的俯仰

角度和横滚角轨迹，即 ｘ１Ｔ，ｘ３Ｔ， Ｕ１ 是最终控制律。
尤需指出的是，由于 ３ 个姿态角是有限的，都在

（-π ／ ２，π ／ ２）之间，三式中的分母不会导致奇点，所
以式（２１）中的解是有意义的。

求解的 Ｕ１ 可以同时满足 Ｘ 轴，Ｙ 轴和 Ｚ 轴的控

制要求，使得在有限时间里， ｘ（ ｔ），ｙ（ ｔ），ｚ（ ｔ）{ } 到

达 ｘＴ（ ｔ），ｙＴ（ ｔ），ｚＴ（ ｔ）{ } 。 并 且 基 于 有 限 时 间

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性分析表明在这一部分里提出的四旋

翼无人机的位置轨迹跟踪控制方法是有效的，可以

保证位置子系统的稳定性。
通过把 ｛ｘ１Ｔ，ｘ３Ｔ，ｘ５Ｔ｝ 作为期望的姿态角轨迹，

采用上述时变 ＳＭＣ 法设计过程可得到最终的无人

机控制律，具体方法如下：

Ｕｓ２ ＝ ｘ̈１Ｔ ＋ γ（ｔ）ｅ·１ ＋ γ·（ｔ）ｅ１ － ａ１ｘ４ｘ６ ＋ ｐ１ｓｉｇｎ（ｅ１）；

Ｕｓ３ ＝ ｘ̈３Ｔ ＋ γ（ｔ）ｅ·３ ＋ γ·（ｔ）ｅ３ － ａ２ｘ２ｘ６ ＋ ｐ３ｓｉｇｎ（ｅ３）；

Ｕｓ４ ＝ ｘ̈５Ｔ ＋ γ（ｔ）ｅ·５ ＋ γ·（ｔ）ｅ５ － ａ３ｘ２ｘ４ ＋ ｐ５ｓｉｇｎ（ｅ５）．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（２２）
３　 仿真实验和结果分析

在这一部分中，为了验证所提出的控制器的有

效性，研究利用 Ｍａｔｌａｂ 程序进行仿真实验。 本研究

采用的四旋翼无人机标称参数设置见表 １。
表 １　 模型参数

Ｔａｂ． １　 Ｍｏｄｅｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 值

ｍ ／ ｋｇ １

ｌ ／ ｍ ０．２

ｋ１、ｋ３、ｋ５ ２５

ｋ２、ｋ４、ｋ６ ２０

ｐ１、ｐ３、ｐ５ ２

　 　 在不考虑模型不确定性及干扰性的情况下，验
证该方法的有效性。 为了便于计算，位置和偏航角

期望的轨迹 ｛ｘＴ（ ｔ），ｙＴ（ ｔ），ｚＴ（ ｔ），ψＴ（ ｔ）｝ 选择比较

简 单， 均 选 择 ｛ｓｉｎ（０．５ｔ），ｓｉｎ（０．５ｔ），ｓｉｎ（０．５ｔ），
ｓｉｎ（０．５ｔ）｝ ，在不失一般性的情况下，在跟踪任务

中，无人机初始位置｛１，－１，－２，－１｝，初始速度｛－１，
１，２，－１｝。 考虑到需要数值模拟，研究中假设当状

态解和目标值之间的误差小于初始误差的 １％时，
收敛过程就完成了。

本次研究得到的姿态角收敛误差及速度收敛误

差如图 ２ 所示，不同 ｐ 值下的姿态角收敛误差及角

速度收敛误差如图 ３ 所示。
　 　 根据图 ２、图 ３ 可以看出，所设计的可变参数滑

模控制器对比标准滑模控制方法，收敛速度更快，可
以在 ２ ｓ 以内收敛到目标曲线。 并且所设计的控制

０１ 智　 能　 计　 算　 机　 与　 应　 用　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 １０ 卷　



器性能会随着 ｐ值增大而改善，ｐ ＝ ５时，收敛速度和

误差明显是优于 ｐ ＝ ２ 和 ｐ ＝ ３ 的。
　 　 研究后可得， ｘ（ ｔ）、ｙ（ ｔ） 和 ｚ（ ｔ） 的收敛误差及

速度收敛误差曲线具体见图４ ～ ６。 由图 ４～图 ６ 可

以得到，对比基本滑模控制方法，位置姿态控制器所

采用的状态反馈控制方法收敛速度是远远快于标准

ＳＭＣ 控制器，而且标准滑模控制方法在整个过程中

的抖动是比较严重的，状态反馈控制器在稳定到目

标值后，抖动明显改善。
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图 ４　 ｘ（ ｔ）收敛误差及速度收敛误差
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图 ５　 ｙ（ ｔ）收敛误差及速度收敛误差
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图 ６　 ｚ（ ｔ）收敛误差及速度收敛误差
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４　 结束语

本文提出了一种基于变参数滑模动力学方法和

状态反馈方法的多旋翼无人机控制方法。 通过

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论，给出了整个系统的稳定性分

析。 仿真对比表明，所设计的控制方法具有较好的

鲁棒性和跟踪性能。 仿真结果也验证了该方法的有

效性。 论文提出的控制器能较好地完成时变追踪任

务，是与标准滑模控制器相比收敛速度更快、更稳定

的控制器。 对于未来的工作，仍有如下方面亟待完

善：首先，由于该方法是基于无人机的理论模型，所
提出的控制器只有在完全状态的测量值可用于反馈

以及初值确定的情况下才可实现。 在实际操作中，
这不是四旋翼飞行器在受控环境之外飞行的典型情

况，所以对于应用到实际上还需要做进一步的研究，
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３１第 ３ 期 望香凝， 等： 基于可变参数滑模控制的四旋翼无人机的姿态控制


