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基于自适应超螺旋滑模的四旋翼飞行器控制系统设计

张继伟，蹇开林
（重庆大学  航空航天学院，重庆  400044）

摘要：为了提升四旋翼飞行器在干扰环境中的飞行稳定性，充分考虑四旋翼飞行器欠驱动、强

耦合以及非线性的复杂特性 ，设计了一种基于自适应超螺旋滑模控制 (Adaptive super-twisting 

sliding mode control, ASTSMC)方法的四旋翼飞行器双闭环控制系统。首先，将飞行器的控制系统

分为外环位置控制和内环姿态控制 2 个部分，内外环均采用超螺旋滑模控制方法，以减弱传统滑模

控制中的抖振。针对飞行过程中可能遇到的未知干扰，引入干扰自适应律对控制输入进行补偿，确

保在低控制增益下系统的稳定性，进一步减弱抖振。最后，使用 Lyapunov 稳定性理论对所设计的

控制系统进行了稳定性证明，并通过 Matlab 仿真进行了验证。仿真结果表明，该控制系统不仅具有

良好的鲁棒性、控制精度及轨迹跟踪性能，还能够有效抑制系统的抖振。
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Design of a quadcopter control system based on adaptive super-
twisting sliding mode
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Abstract: To improve the flight stability of quadcopters in interference-prone environments, the under  actuated 

strong coupling and nonlinear characteristics of the system were fully considered, and a dual closed-loop control 

system based on the adaptive super-twisting sliding mode method was proposed. First, the control system was 

structured into an outer loop for position control and an inner loop for attitude control, both designed using the 

super-twisting sliding mode control method, effectively reducing the chattering typically caused by conventional 

sliding mode control approach. Then, an adaptive disturbance compensation law was introduced to counteract 

unknown external disturbances, enabling the controller to maintain the stability of the closed-loop system with 

reduced control gain, thereby further minimizing chattering. Finally, the stability of the proposed control system 

was theoretically validated using Lyapunov stability theory, and its performance was verified through simulations 

conducted in MATLAB. The simulation results show that the designed control system offers strong robustness, high 

control accuracy, and effective trajectory tracking performance while significantly suppressing system chattering.
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四旋翼飞行器以出色的机动性、垂直起降的能力以及结构的简便性，在军事及民用领域应用广泛，包括

抗震救灾、环境勘查、航空摄影以及特高压电力线路巡检等多个方面，成为近年来的研究热点。由于任务环

境的多样性以及四旋翼飞行器固有的非线性、强耦合、欠驱动以及易受干扰的特点，其控制系统的设计面临

挑战。

随着控制理论的深入发展，已经有多种控制方法被广泛应用于四旋翼飞行器的控制系统中。当前，常见

的控制方法有 PID 控制 [1]、模糊自适应控制 [2]、Backstepping 反步控制 [3]以及滑模控制 [4]等。PID 控制具有结构

简单、有一定鲁棒性和易于实现等优点，但应对干扰的能力一般；自适应控制对于带有不确定性和未知参数

的飞行器控制系统有较好的控制效果 [5]；滑模控制具有对满足匹配条件的参数变化和外部扰动鲁棒性强，对

飞行器模型精度要求低等特点 [6]。王辰璐等 [7]基于反步滑模控制，设计了一种有限时间终端滑模控制器。吴

梅等 [8]基于所建立的四旋翼飞行器非线性模型，采用反步滑模控制方法设计了四旋翼飞行器轨迹跟踪控制

器，并采用内外双回路结构分别控制姿态和位置。肖祖铭等 [9]基于干扰观测器的四旋翼飞行器姿态运动系统

最优滑模控制方法，结合干扰观测器的输出，通过积分滑模控制对不匹配的复合干扰进行补偿，随后使用

SDRE(state-dependent riccati equation)控制方法实现了四旋翼飞行器姿态的最优控制。丁力等 [10]针对存在阵

风干扰及未建模特性下的四旋翼飞行器轨迹跟踪控制，基于非线性滑模控制方法，结合条件积分思想及

Lyapunov 稳定性理论设计了一种位姿双环条件积分滑模控制器。

在四旋翼飞行器的非线性控制方法中，滑模控制应用较为广泛，但在实际应用过程中，状态点在滑模流

形 s = 0 上沿着滑模流形到达平衡点的过程中，由于 s符号变化时刻与控制切换时刻存在延迟，使得状态点反

复穿越滑模流形，从而导致控制器产生抖振，影响系统性能 [11]。减弱抖振的方法主要有采用陡峭的饱和函数

替代符号函数 [12]、高阶滑模控制 [13]等。在高阶滑模控制方法中，超螺旋滑模的应用相对更加广泛，通过引入

积分项，利用积分本身的滤波功能，实现对控制器抖振的抑制。

蔡运颂等 [14]设计了一种新型的分尺度自适应超螺旋控制算法，通过分尺度自适应控制器产生不同时间

尺度上的快、慢控制律，实现了四旋翼飞行器奇异摄动多智能体模型中的分尺度精确控制。Kuchwa-Dube

等 [15]设计了基于自适应超螺旋滑模控制方法的四旋翼飞行器高度和姿态跟踪控制器，在干扰情况下，表现出

良好的跟踪效果和更少的抖振。林旭梅等 [16]设计了内环自适应鲁棒滑模控制，外环鲁棒控制的双闭环四旋

翼飞行器控制系统，有效提高了飞行器对外界扰动和模型不确定性的鲁棒性。然而，上述研究集中于四旋翼

飞行器的姿态与高度控制问题，未充分考虑平面位置的控制设计。梁洪基等 [17]对经典超螺旋滑模控制方法

进行改进，针对复合干扰导数上界存在但未知的情况，设计自适应律对控制器参数进行调节，实现了对四旋

翼飞行轨迹的快速稳定跟踪。尽管该研究通过自适应调整控制器参数来优化性能，但仍存在调节控制增益

过大的可能，会对抑制抖振的效果产生不利影响。岳晓奎等 [18]针对超高速飞行器多源扰动下高精强鲁棒控

制需求，基于经典超螺旋滑模控制方法，引入高阶齐次观测器估计飞行器的复杂扰动，并在控制律中作前馈

补偿，再基于模糊算法，建立了控制增益自适应律，有效提高了控制系统的鲁棒性与抖振抑制效果。

文中针对滑模控制方法在四旋翼飞行器轨迹跟踪控制中面临的未知干扰问题，对经典超螺旋滑模控制

方法进行改进，将经典超螺旋滑模控制与自适应控制结合，设计了一种基于自适应超螺旋滑模控制方法的双

闭环控制系统，在干扰导数未知的情况下，建立未知扰动的自适应律，对控制器的输入进行动态补偿，为四旋

翼飞行器在轨迹跟踪控制方面提供了一种有效方案。

1　四旋翼飞行器动力学模型的建立

通常采用 2 组常用的空间坐标系描述四旋翼飞行器，即地面坐标系和机体坐标系，如图 1 所示。一是

ENU 地面坐标系：坐标原点 o e 为地面上任选一点，xe 轴在水平面内指向东方向，ze 轴垂直于地面向上，o e    

xe ye 为水平面，符合右手定则；二是机体坐标系：坐标原点 ob 为飞行器质心，xb 轴指向机体右方，yb 轴指向机体

的前方，zb 轴垂直于 xb ob yb 面指向飞行器上方，符合右手定则。

地面坐标系和机体坐标系可以相互转换，从机体坐标系到地面坐标系的旋转矩阵可以表示为 [19]：
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由于四旋翼飞行器建模比较复杂，自身结构和参数存在很多不确定因素，为了方便动力学建模和控制系

统设计，在建模之前，有必要对飞行器做出一些合理假设 [6,19]：

1）飞行器为刚体；

2）飞行器的几何中心与质心一致，惯性积 Ixy = Iyz = Izx = 0；

3）飞行器的质量和转动惯量不随时间变化。

根据牛顿-欧拉方程，为了简化控制器的设计过程，合理忽略陀螺效应，在小扰动假设下，近似认为姿态

角的变化率与机体的旋转角速度相等，得到飞行器简化的动力学模型 [6]：
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+ dθ，
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θ̇ψ̇ - kd5

Iy

ϕ̇2 +
U 3

Iy

+ dϕ，

ψ̈ =
Ix - Iy

Iz

θ̇ϕ̇ - kd6

Iz

ψ̇ 2 +
U 4

Iz

+ dψ，

（2）

式中：x、y 和 z 表示飞行器在地面坐标系下的质心位置；θ、ϕ和 ψ表示飞行器的俯仰角、滚转角和偏航角；kd1、

kd2 和 kd3 表示空气阻力系数，kd4、kd5 和 kd6 表示飞行阻力矩系数，对于飞行器小角度的姿态变化，可假设保持不

变；Ui(i = 1~4)表示控制输入量；Ix、Iy 和 Iz 表示绕相应轴的转动惯量；m 为飞行器的质量；g 为重力加速度，取

g = 9.81 m/s2；dx、dy、dz 为飞行器在 x、y、z 轴方向上的未知干扰；dθ、dϕ、dψ为绕机体 x、y、z 轴旋转方向上的未知

干扰。

2　控制系统设计

2.1　控制结构

控制系统设计为内外环结构，外环为位置控制，内环为姿态控制，均使用自适应超螺旋滑模控制方法。

由于位置和姿态存在耦合关系，姿态环期望的 θd 和 ϕd 由期望的 xd 和 yd 反解得到，以实现对控制系统的解耦，

图  1　坐标系转换示意图

Fig. 1　　Diagram of Coordinate System Transformation
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控制系统的具体结构如图 2 所示。

2.2　内外环控制系统设计

2.2.1　外环位置控制器设计

首先，定义 xd、yd 和 zd 为飞行器在 x 轴、y 轴和 z 轴方向上的期望位置，x、y 和 z 为飞行器在 x 轴、y 轴和 z 轴

方向上的实际位置。引入中间控制量 ux、uy 和 uz，并对飞行器的位置动力学方程进行如下转换：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

ux = mẍ + kd1 ẋ2 -mdx = U 1 ( )cos ψ sin ϕ + cos ϕ sin θ sin ψ ，

uy = mÿ + kd2 ẏ2 -mdy = U 1 ( )sin ϕ sin ψ - cos ϕ cos ψ sin θ ，

uz = m ( )z̈ + g + kd3 ż2 -mdz = U 1 cos θ cos ϕ。
（3）

设计线性滑模面为

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

sx = cx ex + ė x，

sy = cy ey + ė y，

sz = cz ez + ė z。
（4）

式中，cx、cy 和 cz 须满足 Hurwitz条件，即大于 0。

对滑模面进行一阶求导：

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

ṡ x = cx ėx + ë x，

ṡ y = cy ėy + ë y，

ṡ z = cz ėz + ë z。
（5）

以位置控制器的 x方向为例，对控制器的设计进行详细推导和稳定性证明。

定义 ex = xd - x 为 x 跟踪误差，ė x = ẋd - ẋ 为 x 跟踪误差的一阶导数，ë x = ẍd - ẍ 为 x 跟踪误差的二阶导

数。则有：

ṡ x = cx ėx + ẍd - ẍ。 （6）

将式(3)中的 ux = mẍ + kd1 ẋ2 - mdx 代入(6)式可得：

ṡ x = cx ėx + ẍd - 1
m
(ux - kd1 ẋ2) - dx。 （7）

经典超螺旋滑模控制(super-twisting sliding mode control, STSMC)方法的表达式为 [20]

ì
í
î

ïï
ïï

ṡ =-ε || s 1/2
sign ( )s + υ，

υ̇ =-αsign ( s ) + ḋ，
（8）

式中：ε，α为大于 0 的控制参数；ḋ 为有界未知干扰的一阶导数。设 ḋ̄ 为 ḋ 的上界，有参数选取标准之一为：  

ε > α + ḋ̄，α > ḋ̄[21]。

当 α > ḋ̄ 时，式(8)可写为式(9)的形式：

图  2　控制结构示意图

Fig. 2　　Schematic diagram of the control structure
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ì
í
î

ïï
ïï

ṡ =-ε || s 1/2
sign ( )s + υ，

υ̇ =-αsign ( s )。 （9）

设计位置控制器的 x方向的超螺旋滑模控制律为

ì
í
î

ïï
ïï

ṡ x =-εx || sx

1/2
sign ( )sx + υ x，

υ̇ x =-α xsign ( )sx 。 （10）

为了进一步提高控制系统的收敛速度，在 ṡ x 式中增加指数趋近项 kx sx，由式(7)和式(10)可得：

cx ėx + ẍd - 1
m
(ux - kd1 ẋ2) - dx =-kx sx - εx| sx |

1/2
sign ( sx) + υ x， （11）

设计 x轴方向的控制输入 ux 为

ux = m (cx ėx + ẍd - dx + kx sx + εx| sx |
1/2

sign ( sx) - υ x) + kd1 ẋ2。 （12）

未知干扰自适应律设计：

在式(12)中，存在未知干扰 dx，定义 d̂ x 为未知干扰 dx 的估计值，d͂ x = dx - d̂ x 为干扰估计误差。在干扰变化

缓慢的条件下，有 ḋ͂ x = - ḋ̂ x，用干扰估计值 d̂ x 替代式(12)中的 dx，式(12)改写为

ux = m (cx ėx + ẍd - d̂ x + kx sx + εx| sx |
1/2

sign ( sx) - υ x) + kd1 ẋ2。 （13）

设计 Lyapunov 函数 Vx 对控制器进行稳定性证明 [22]：

Vx =
1
2

sx
2 +

1
2ζx

d͂ 2
x ， （14）

对 Vx 求导得：

V̇ x = sx ṡx - 1
ζx

d͂ x ḋ̂ x =

sx(cx ėx + ẍd - 1
m
(ux - kd1 ẋ2) - dx) - 1

ζx

d͂ x ḋ̂ x =

sx( - kx sx - εx| sx |
1/2

sign ( sx) + υ x + d̂ x - dx) - 1
ζx

d͂ x ḋ̂ x =

sx( - kx sx - εx| sx |
1/2

sign ( sx) + υ x) + d͂ x( - sx - 1
ζx

ḋ̂ x)。
（15）

当 -sx - 1
ζx

ḋ̂ x = 0 时，系统满足 Vx 正定且径向无界，V̇ x 负定的 Lyapunov 稳定性条件，表示控制系统可以

在有干扰的情况下渐近稳定，设计 x方向的未知干扰自适应律为

d̂ x =-∫ sx ζx 。 （16）

同理，可以求得位置控制器 y方向和 z方向的超螺旋滑模控制律为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

uy = m ( )cy ėy + ÿd - d̂ y + ky sy + εy || sy

1/2

sign ( )sy - υ y + kd2 ẏ2，

uz = m ( )cz ėz + z̈d - d̂ z + kz sz + ε z || sz

1/2
sign ( )sz - υ z + g + kd3 ż2。

（17）

未知干扰自适应律为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

d̂ y =-∫ sy ζy，

d̂ z =-∫ szζ z。
（18）

将式(3)中 xb 的表达式联立求解出俯仰角和滚转角的期望值以及飞行器总升力

θd = arctan
ux sin ψ - uy cos ψ

uz

 。 （19）

ϕd = arctan
cos θd ( )ux cos ψ + uy sin ψ

uz

 。 （20）
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U 1 =
u z

cos θd cos ϕd

 。 （21）

2.2.2　内环姿态控制器设计

内环回路以俯仰控制为例，对控制器的设计进行详细推导和稳定性证明。由前文建立的动力学模型可

知飞行器俯仰角的动力学方程为

θ̈ =
Iy - Iz

Ix

ϕ̇ψ̇ - kd4

Ix

θ̇ 2 +
U 2

Ix

+ dθ 。 （22）

设计线性滑模面为

sθ = cθeθ + ėθ 。 （23）

式中，cθ须满足 Hurwitz条件，即大于 0。

对式(23)进行一阶求导：

ṡθ = cθ ėθ + ëθ 。 （24）

定义 eθ = θd - θ为俯仰角跟踪误差，ėθ = θ̇d - θ̇为俯仰角跟踪误差的一阶导数，ëθ = θ̈d - θ̈为俯仰角跟踪

误差的二阶导数。

由式(22)和式(24)可得：

ṡθ = cθ ėθ + θ̈d - ( Iy - Iz

Ix

ϕ̇ψ̇ - kd4

Ix

θ̇ 2 +
U 2

Ix

+ dθ) 。 （25）

使用与 2.2.1 节相同的方法进行控制器的设计，设计俯仰角的控制输出 U 2 为

U 2 = Ix[ cθ ėθ + θ̈d - d̂θ + kθ sθ + εθ| sθ |
1/2

sign ( sθ) - υθ ]- ( Iy - Iz) ϕ̇ψ̇ + kd4 θ̇ 2 。 （26）

设计 Lyapunov 函数 V θ对控制器进行稳定性证明：

V θ =
1
2

sθ 2 +
1

2ζθ
d͂ 2
θ  。 （27）

对 V θ求导得：

V̇ θ = sθ ṡθ - 1
ζθ

d͂θ ḋ̂θ =

sθ
é
ë
êêêêcθ ėθ + θ̈d - ( Iy - Iz

Ix

ϕ̇ψ̇ - kd4

Ix

θ̇ 2 +
U 2

Ix

+ dθ) ùûúúúú- 1
ζθ

d͂θ ḋ̂θ =

sθ( - kθ sθ - εθ| sθ | 1/2
sign ( sθ) + υθ + d̂θ - dθ) - 1

ζθ
d͂θ ḋ̂θ =

sθ( - kθ sθ - εθ| sθ | 1/2
sign ( sθ) + υθ) + d͂θ( - sθ - 1

ζθ
ḋ̂θ)。

（28）

当 -sθ - 1
ζθ

ḋ̂θ = 0 时，系统满足 V θ 正定且径向无界，V̇ θ 负定的 Lyapunov 稳定性条件，表示控制系统可以

在有干扰的情况下渐近稳定。设计俯仰控制的未知干扰自适应律为

d̂θ =-∫ sθ ζθ 。 （29）

同理，可以求得飞行器滚转和偏航控制的超螺旋滑模控制律为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

U 3 = Iy( )cϕ ėϕ + ϕ̈d - d̂ϕ + kϕ sϕ + εϕ || sϕ
1/2

sign ( )sϕ - υϕ - ( )Iz - Ix θ̇ψ̇ + kd5 ϕ̇2，

U 4 = Iz( )cψ ėψ + ψ̈ d - d̂ψ + kψ sψ + εψ || sψ
1/2

sign ( )sψ - υψ - ( )Ix - Iy θ̇ϕ̇ + kd6ψ̇ 2。
（30）

未知干扰自适应律为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

d̂ϕ =-∫ sϕ ζϕ，
d̂ψ =-∫ sψ ζψ。

（31）
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2.2.3　三阶跟踪微分器

经过位置控制环耦合解算得到的 θd 和 ϕd 是不连续的，可以使用式 (32)所示的有限时间收敛的三阶跟踪

微分器计算 θd 和 ϕd 的一、二阶导数 [23]。

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ẋ1 = x2，

ẋ2 = x3，

ε3 ẋ3 =-23/5 4 ( )x1 - v ( )t + ( )εx2

9/7 1/3 - 4 ( )ε2 x3

3/5
，

y1 = x2，

y2 = x3。

（32）

跟踪微分器的参数 ε取值越小，对导数的跟踪效果越好，但过小的 ε会使二阶导数产生振荡，最终使得控

制输入振荡。经过仿真调试，俯仰角和滚转角的微分器参数取值均为：ε = 0.2。

3　仿真验证

3.1　仿真参数

使用 Matlab/Simulink 搭建仿真控制回路，对文中基于自适应超螺旋滑模控制方法的四旋翼飞行器双闭

环控制系统在抗干扰、轨迹跟踪和抖振抑制方面的有效性进行仿真验证。

四旋翼飞行器结构参数如表 1 所示。

控制器的参数首先基于稳定性证明，再采用经验法仿真实验进行整定以进一步优化控制效果，具体参数

如表 2 所示。

在双闭环控制系统中，内环的动态性能会影响到外环的稳定性，为了保证整个控制系统的稳定性，一般

采用内环收敛速度大于外环收敛速度的方法来保证闭环控制系统的稳定性 [24]。在设计的控制律中，收敛速

度主要取决于指数趋近项 k，控制系统参数设置为姿态环指数趋近项系数大于位置环指数趋近项系数。

表  1　飞行器结构参数

Table 1　　Structural parameters of the aircraft

参数

m

Ix

Iy

Iz

kd1

数值

6

0.564

0.564

1.08

0.39

单位

kg

kg·m2

kg·m2

kg·m2

N/(m/s)2

参数

kd2

kd3

kd4

kd5

kd6

数值

0.39

0.39

0.054

0.054

0.054

单位

N/(m/s)2

N/(m/s)2

N·m2/(rad/s)2

N·m2/(rad/s)2

N·m2/(rad/s)2

表  2　控制器参数

Table 2　　Controller parameters

位置控制器

参数

cx

εx

α x

ζx

kx

cy

εy

α y

ζy

ky

cz

ε z

α z

ζ z

kz

数值

2

0.6

1

2

1

2

0.6

1

2

1

1

0.6

1

2

2

姿态控制器

参数

cθ

εθ

αθ

ζθ

kθ

cϕ

εϕ

αϕ

ζϕ

kϕ

cψ

εψ

αψ

ζψ

kψ

数值

2

2

0.6

2

5

2

2

0.6

2

5

2

2

0.8

2

4

变量说明

线性滑模面系数

幂次趋近项系数

积分切换项系数

干扰自适应系数

指数趋近项系数
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3.2　轨迹跟踪仿真实验

四旋翼飞行器的初始状态为 [ x y z θ ϕ ψ ] T

= [ 0 0 0 0 0 0 ] T
,期望的飞行轨迹为 [ xd yd zd ψ d ]

T

=

[ 3cost 3sint 2 + 0.5t 45∘ ] T
。

在施加外部干扰时，为了全面评估控制系统的鲁棒性，仿真设置了 2 种不同强度的干扰。

外部弱扰动为 d1：dx = dy = dz = 0.2sin ( t )，dθ = dϕ = dψ = 0.2sin ( t )。

外部强扰动为 d2：dx = dy = dz = sin ( t )，dθ = dϕ = dψ = sin ( t )。

仿真时间为 15 s，控制系统的仿真结果如图 3~图 7 所示。

图 3 和图 5 分别是在 2 种扰动情况下，飞行器的轨迹跟踪和姿态角变化的仿真结果。由图可知，2 种扰动

情况下，飞行器均能在 2 s 实现轨迹的快速跟踪。在跟踪过程中，飞行器姿态角变化平缓无明显抖动，达到稳

定跟踪状态以后，姿态角波动较小，飞行平稳。图 4 和图 6 分别是在 2 种扰动情况下，飞行器的位置跟踪和稳

定跟踪状态下的跟踪误差的仿真结果。由图可知，在达到稳定跟踪状态以后，弱扰动状态下，飞行器的跟踪

误差很小，具有良好的跟踪精度；强扰动状态下，由于扰动的增强且通过对滑模变量进行积分实现的扰动自

图  3　飞行器轨迹跟踪响应曲线

Fig. 3　　Aircraft trajectory tracking response curve

图  4　飞行器位置跟踪曲线

Fig. 4　　Aircraft position tracking curve

图  5　飞行器姿态角变化曲线

Fig. 5　　Aircraft attitude angle change curve

图  6　飞行器位置跟踪误差曲线

Fig. 6　　Aircraft position tracking error curve
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适应律，会使得扰动调节滞后于当前滑模变量的收敛，跟踪误差有所增大，但波动误差仍然在较小的范围内。

图 7 是 2 种扰动情况下，飞行器升力、俯仰力矩、滚转力矩和偏航力矩的输入曲线仿真结果。由图可知，控制

系统的输入连续，均未产生高频抖振，文中控制系统在四旋翼飞行器轨迹跟踪方面具有较好的抖振抑制

能力。

在外部干扰均为 d2 的情况下，通过与经典超螺旋滑模控制方法进行仿真对比，以验证文中自适应超螺旋

滑模控制方法的优势。使用经典超螺旋滑模控制方法设计的控制系统的参数结合文献[21]中给出的选取标

准和经验法进行仿真整定选取，具体参数如表 3 所示。

仿真时间为 15 s，控制系统的仿真结果如图 8~图 13 所示。

图  7　控制系统输入曲线

Fig. 7　　Control system input curve

表  3　控制器参数

Table 3　　Controller parameters

位置控制器

参数

cx

εx

α x

cy

εy

α y

cz

ε z

α z

数值

2

1.6

1.2

2

1.6

1.2

1

1.6

1.2

姿态控制器

参数

cθ

εθ

αθ

cϕ

εϕ

αϕ

cψ

εψ

αψ

数值

2

2

1.2

2

2

1.2

2

2

1.2

变量说明

线性滑模面系数

幂次趋近项系数

积分切换项系数
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由图可知，在相同外部扰动的情况下，设计的控制系统相较于基于 STSMC 方法的控制系统能够较快地

实现轨迹跟踪，在达到稳定跟踪状态以后，姿态角变化连续无明显抖动，飞行平稳，飞行器的跟踪误差较小，

控制输入的抖振抑制效果也更好。

图  8　飞行器轨迹跟踪响应曲线

Fig. 8　　Aircraft trajectory tracking response curve

图  9　飞行器位置跟踪曲线

Fig. 9　　Aircraft position tracking curve

图  10　飞行器姿态角变化曲线

Fig. 10　　Aircraft attitude angle change curve

图  11　飞行器位置跟踪误差曲线

Fig. 11　　Aircraft position tracking error curve

图  12　俯仰角输入曲线

Fig. 12　　Pitch angle input curve

图  13　滚转角输入曲线

Fig. 13　　Roll angle input curve
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4　结  论

文中针对四旋翼飞行器的非线性、强耦合的特性，研究了其在未知干扰情况下的轨迹跟踪问题，将控制

系统解耦为姿态控制内环和位置控制外环，设计了一种基于自适应超螺旋滑模方法的双闭环控制系统，并通

过  Matlab 仿真验证了设计的控制系统的有效性。结果表明，设计的控制系统能够在干扰情况下，使飞行器

保持平稳飞行，同时具有良好的轨迹跟踪效果；此外，在滑模控制的抖振抑制方面效果较好。由于通过对滑

模变量进行积分实现的扰动自适应律，会使得扰动调节滞后于当前滑模变量等问题，在强扰动情况下，轨迹

跟踪效果欠佳。未来需要进一步优化控制方法对四旋翼飞行器轨迹跟踪问题的适应性。
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