
第 １０ 卷　 第 ７ 期

Ｖｏｌ．１０ Ｎｏ．７ 　
　

智　 能　 计　 算　 机　 与　 应　 用

Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ
　

　 ２０２０ 年 ７ 月

　 Ｊｕｌ． ２０２０

　 　 　 　 　 　文章编号： ２０９５－２１６３（２０２０）０７－０１５８－０８ 中图分类号： ＴＰ３９１．９ 文献标志码： Ａ

基于内外环的四旋翼飞行器的双模糊滑模控制

高福海， 胡盛斌， 王晨悦
（上海工程技术大学 航空运输学院， 上海 ２０１６２０）

摘　 要： 针对四旋翼飞行器由于强耦合、非线性的特点而难以准确建立姿态角模型，从而无法实现稳定控制的问题，本文提出

一种基于内外环的双模糊滑模控制方法。 该方法在对四旋翼飞行器完成建模的基础上，以位置子系统为外环，姿态子系统为

内环，利用中间指令信号的提取连接内外环，构建双模糊滑模控制器。 通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性判据，证明了所设计控制器的稳

定性。 经仿真验证，相比于传统 ＰＩＤ 控制，本文的方法能有效抑制外界扰动，有更强的鲁棒性，可以更好地实现四旋翼飞行器

的轨迹跟踪控制。
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０　 引　 言

四旋翼飞行器（ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅｓ，
ＱＵＡＶＳ）是一种能够垂直升降、以四个旋翼作为动力

装置，不载操作人员的飞行器，作为一种常见的空中

机器人，四旋翼飞行器具有结构简单、操作容易、机
动灵活等特点［１］。 近年来，四旋翼飞行器的应用也

逐渐从军事应用延伸到了民事应用，其在农林植保、
电力巡检、应急救援、环保监测、交通管理等行业产生

了明显的作用；２０１８ 年春节联欢晚会上，“珠海七分

钟”的四旋翼飞行器编队表演，赋予了飞行器艺术价

值，在当今国内外大型庆典上，四旋翼飞行器的飞行

表演已经成了标配。 因其具有很大的实用价值和商

业价值，大量学者展开了对四旋翼飞行器的研究与设

计，其主要焦点是飞控技术。 但四旋翼飞行器模型难

以精确建立，结构参数不确定性大，且具有强非线性、
强耦合、欠驱动的系统特性，因此飞行控制系统的设

计具有一定的难度［２］。 另外，四旋翼飞行器在飞行过

程中会遭受到不同的外界扰动，诸如阵风扰动、测量

噪声、机械振动等。 因此，设计具有抗干扰能力的轨

迹跟踪控制策略一直是四旋翼飞行器动态特性及智

能控制研究的热点［３］。
为了更有效抑制外部扰动，提出了多种方法，

如：基于扩张状态观测器（Ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ，
ＥＳＯ）和积分型反步滑模算法的控制策略，有效提高

了四旋翼飞行器的鲁棒性，同时也提高了在系统参

数摄动情况下精确地轨迹跟踪效果［４］；引入樽海鞘

群算法来优化控制器中因扰动改变的参数，利用线

性扩张状态观测器减弱总干扰的影响，通过仿真验

证了其具有更快的响应速度与抗干扰能力［５］；对轨

迹和姿态分别控制，内层利用基于 Ｔ －Ｓ（ Ｔａｋａｇｉ －
Ｓｕｇｅｎｏ）模糊模型的滑模控制器来实现姿态稳定控

制，外层采用 ＰＩＤ 控制器来解决轨迹追踪问题，虽
然通过仿真验证该方案有良好的自适应性及鲁棒

性，但两种不同的控制方法一起进行，响应速度有所



下降［６］。
由于四旋翼飞行器强耦合的特点，姿态角的变

化通常引起水平位置的移动，因此稳定控制姿态角

才是设计控制器的关键。 设计了串级滑模控制，为
飞行器内环姿态环设计了稳定性算法，能够克服四

旋翼飞行器强耦合、高度非线性等问题，不过滑模控

制通常会有抖振现象的出现，此设计并未对此提出

解决方案［７］；针对传统滑模控制在到达阶段鲁棒性

较差，且很难精确的使跟踪误差的动态及稳定性能

同时达到预先设定的性能要求问题，设计了一种快

速时变终端滑模面，基于这个滑模面设计了控制器，
此方法并未考虑滑模控制带来的抖振现象［８］；在位

置控制系统中采用新型简单的反演法设计，并通过

姿态结算求出内环姿态俯仰角和滚转角的角度指

令，有效提高了响应速度和稳定精度［９］。
基于以上分析，本文针对四旋翼飞行器姿态模

型难以精确建立与强耦合的欠驱动系统的特点，提
出基于内外环的双模糊滑模控制。 采用双环控制方

法，引入虚拟控制量，由外环产生俯仰角的期望和滚

转角的期望，并将其传递给内环系统。 设计滑模控

制器，采用双模糊控制解决滑模控制带来的抖振问

题，并根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性判据，对设计出的位置

控制律与姿态控制律进行稳定性分析。 最后，通过

仿真，验证了该策略的有效性和稳定性。
１　 四旋翼飞行器动力学模型

１．１　 基本假设和定义

四旋翼飞行器主要分为四轴十字型和四轴 Ｘ
字型，本文选用四轴十字型飞行器进行建模，其结构

如图 １ 所示。 在此基础上建立两个坐标体系，一个

是飞行器质心为坐标原点的机体坐标系，一个是不

随飞行器的飞行而改变的地面坐标系。
　 　 飞行器在实际飞行过程中的影响因素较多，为
了方便建立四旋翼飞行器的模型，不失一般性地作

出如下假设［１０］：
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图 １　 四旋翼飞行器结构示意图
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　 　 （１）四旋翼飞行器是刚体，在其飞行过程中质

量保持不变；
（２）地面坐标系视为惯性坐标系；
（３）地球表面是平的，且忽略地球的自传与公

转；
（４）重力不随高度的变化而变化；
（５）四旋翼进行低速小角度飞行；
（６）机体坐标原点可视为与质心、机体几何中

心重合；
（７）飞行器所受的阻力与线速度成正比；
（８）飞行器单个螺旋桨产生的升力与电机转速

的平方成正比；
（９）四旋翼飞行器形状与质量是关于中心对称

的［１１］。
为了清楚的说明建模过程，本文做出以下定义：
（１） ｘ，ｙ，ｚ[ ] Ｔ 为飞行器质心在地面坐标系中的

坐标表示；
（２） ｐ，ｑ，ｒ[ ] Ｔ 为飞行器在机体坐标系中三轴的

角速度；
（３） φ，θ，ψ[ ] Ｔ 为飞行器三个姿态的欧拉角度

表示，分别为滚转角、俯仰角和偏航角；
（４）机体坐标系为 Ｂ ，地面坐标系为 Ｅ； 从机体

坐标系到地面坐标系要经过三次欧拉旋转，本文按

照 ｚ、ｙ、ｘ 变换，得到旋转矩阵 Ｒ；

　 　 　 　 　 Ｒ ＝
ｃｏｓ θｃｏｓ ψ － ｃｏｓ φｓｉｎ ψ ＋ ｓｉｎ φｓｉｎ θｃｏｓ ψ ｓｉｎ φｓｉｎ ψ ＋ ｃｏｓ φｓｉｎ θｃｏｓ ψ
ｃｏｓ θｓｉｎ ψ ｃｏｓ φｃｏｓ ψ ＋ ｓｉｎ φｓｉｎ θｓｉｎ ψ － ｓｉｎ φｃｏｓ ψ ＋ ｃｏｓ φｓｉｎ θｓｉｎ ψ
－ ｓｉｎ θ ｓｉｎ φｃｏｓ θ ｃｏｓ φｃｏｓ θ
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　 　 （５）逆时针旋转的螺旋桨产生的转矩为正；
（６）地面坐标系中以 ｚ 轴向上为正。

１．２　 建立位置模型

对飞行器受力分析可知，在地面坐标系中，飞行

器的受力分别为升力、重力和摩擦力。 根据牛顿第

二定律，可列出四旋翼飞行器的运动学方程（１）：
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． （１）

其中， ｍ 是飞行器的质量； ｘ̈，ｙ̈，ｚ̈ 为飞行器在地

面坐标系中三轴的加速度； ｇ 是加速度； Ｔ 是飞行器

在机体坐标系中由电机产生的升力； ｆｘ，ｆｙ，ｆｚ 是三轴
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各自的摩擦力。
根据假设（８），可以得到式（２）：

Ｆ ｉ ＝ ｂ·Ω２
ｉ ，ｉ ＝ １，２，３． （２）

　 　 其中， ｂ 是电机系数，Ωｉ 是第 ｉ 个电机的转速。 对

飞行器受力分析后，其机体坐标系的推力为公式（３）：
Ｔ ＝ Ｆ１ ＋ Ｆ２ ＋ Ｆ３ ＋ Ｆ４ ． （３）

　 　 根据假设（７），飞行器所受的阻力可以表示为式（４）：
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　 　 其中， Ｋ１，Ｋ２，Ｋ３ 为空气阻力系数。
由此，公式（１）可写为式（５）：
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　 　 将旋转矩阵带入公式（５），整理后，可得四旋翼

飞行器在地面坐标系下的位置模型（６）：
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１．３　 建立姿态模型

根据刚体的运动学方程，可以得到飞行器在体

坐标系下的旋转运动方程（７）：
Ｉω· ＋ ω × （ Ｉω） ＝ τ． （７）

　 　 其中， ω 是角速度向量，根据定义（２）其可以表

示为式（８）：
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　 　 Ｉ 是惯性矩阵，假设（６）规定机体坐标原点可视

为与质心、机体几何中心重合，所以惯性积 Ｉｘｙ ＝ Ｉｙｚ ＝
Ｉｘｚ ＝ ０， 则 Ｉ 可表示为式（９）

Ｉ ＝
Ｉｘｘ ０ ０
０ Ｉｙｙ ０
０ ０ Ｉｚｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （９）

τ 是作用在质心的总外力矩，其具体可表示成式（１０）：

τ ＝
τｘ

τｙ

τｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝

ｌｂ（Ω２
４ － Ω２

２）

ｌｂ（Ω２
３ － Ω２

１）

ｄ（Ω２
１ － Ω２

２ ＋ Ω２
３ － Ω２

４）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （１０）

其中， τｘ 是滚转轴上的力矩； τｙ 是俯仰轴上的

力矩； τｚ 是偏航轴的力矩。
将公式（８）、（９）、（１０）带入公式（７），整理可得

四旋翼飞行器的姿态模型（１１）：

ｐ·
ｑ·
ｒ·

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝

τｘＩｘｘ
－１

τｙＩｙｙ
－１

τｚＩｚｚ
－１

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

－

Ｉｙｙ － Ｉｚｚ
Ｉｘｘ

ｑｒ

Ｉｚｚ － Ｉｘｘ
Ｉｙｙ

ｐｒ

Ｉｘｘ － Ｉｙｙ
Ｉｚｚ

ｐｑ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

． （１１）

其中，在机体坐标系下三轴的角速度与四旋翼

的俯仰、滚转、偏航的角速度关系为式（１２）：
ｐ
ｑ
ｒ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝
１ ０ － ｓｉｎ θ
０ ｃｏｓ ψ ｓｉｎ ψｃｏｓ θ
０ － ｓｉｎ ψ ｃｏｓ ψｃｏｓ θ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

φ·

θ·

ψ·

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
． （１２）

根据假设（５），本文主要研究四旋翼飞行器小

角度、低速飞行的状况，所以可以做出（１３）的近似：
ｐ
ｑ
ｒ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

≈
φ·

θ·

ψ·

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
． （１３）

　 　 飞行器通过四个独立的电机带动螺旋桨旋转产

生升力，完成飞行动作，所以可以将飞行器的非线性

耦合模型分解为四个独立的控制通道，这里定义飞

行器的输入量为式（１４）：

ｕ１

ｕ２

ｕ３

ｕ４

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

＝

ｌｂ∑
４

ｉ ＝ １
Ω２

ｉ

ｌｂ（Ω２
４ － Ω２

２）
ｌｂ（Ω２

３ － Ω２
１）

ｄ（Ω２
１ － Ω２

２ ＋ Ω２
３ － Ω２

４）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

． （１４）

　 　 其中， ｌ 是飞行器质心到螺旋桨的距离， ｄ 为电

机转矩系数。
由此，姿态模型可简化为式（１５）：

φ̈

θ¨

ψ¨

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝

［ｕ２ － （ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）θ
·ψ·］ ／ Ｉｘｘ

［ｕ３ － （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）φ
·ψ·］ ／ Ｉｙｙ

［ｕ４ － （ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）φ
·θ·］ ／ Ｉｚｚ

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

． （１５）

１．４　 四旋翼飞行器模型

基于以上分析，可以得到四旋翼飞行器的最终

数学模型，式（１６）：

ｘ̈ ＝ ［ｕ１（ｓｉｎ φｓｉｎ ψ ＋ ｃｏｓ φｓｉｎ θｃｏｓ ψ）］ｍ－１ － Ｋ１ｘ
·ｍ－１，

ｙ̈ ＝ ［ｕ１（ｃｏｓ φｓｉｎ θｓｉｎ ψ － ｓｉｎ φｃｏｓ ψ）］ｍ－１ － Ｋ２ｙ
·ｍ－１，

ｚ̈ ＝ ｕ１ｃｏｓ φｃｏｓ θｍ －１ － Ｋ３ｚ
·ｍ －１ － ｇ，

φ̈ ＝ ［ｕ２ － （ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）θ
·ψ·］ ／ Ｉｘｘ，

θ¨ ＝ ［ｕ３ － （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）φ
·ψ·］ ／ Ｉｙｙ，

ψ¨ ＝ ［ｕ４ － （ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）φ
·θ·］ ／ Ｉｚｚ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

（１６）
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２　 控制器的设计

通过设计位置控制律，实现 ｘ → ｘｄ ， ｙ → ｙｄ ，
ｚ → ｚｄ。
２．１　 位置控制律设计

由式（１６），定义式（１７）：
ｕ１ｘ ＝ ｕ１（ｃｏｓ φｃｏｓ ψｓｉｎ θ ＋ ｓｉｎ φｓｉｎ ψ） ／ ｍ，
ｕ１ｙ ＝ ｕ１（ｃｏｓ φｓｉｎ θｓｉｎ ψ － ｃｏｓ ψｓｉｎ φ） ／ ｍ，
ｕ１ｚ ＝ ｕ１（ｃｏｓ θｃｏｓ φ） ／ ｍ．

（１７）
则式（１６）可以写成式（１８）：

ｘ̈ ＝ ｕ１ｘ － Ｋ１ｘ· ／ ｍ，
ｙ̈ ＝ ｕ１ｙ － Ｋ２ｙ· ／ ｍ，
ｚ̈ ＝ ｕ１ｚ － Ｋ３ｚ·／ ｍ － ｇ．

（１８）

　 　 定义滑模函数为式（１９）：
ｓ１ ＝ ｃ１ｘｅ ＋ ｘ·ｅ，
ｓ２ ＝ ｃ２ｙｅ ＋ ｙ·ｅ，
ｓ３ ＝ ｃ３ｚｅ ＋ ｚ·ｅ ．

（１９）

　 　 其中， ｘｅ ＝ ｘｄ － ｘ； ｙｅ ＝ ｙｄ － ｙ； ｚｅ ＝ ｚｄ － ｚ； ｃ１ ＞
０；ｃ２ ＞ ０；ｃ３ ＞ ０。

对于式（１９）中的第一个位置子系统，求 ｓ·１ 的一

阶导数，得式（２０）：
ｓ·１ ＝ ｃ１ｘ

·
ｅ ＋ ｘ̈ｅ ＝ ｃ１ｘ

·
ｅ － ｕ１ｘ ＋ Ｋ１ｘ

· ／ ｍ ＋ ｘ̈ｄ ． （２０）

令 ｓ·１ ＝ ０，得式（２１）：

ｕ１ｘｅｑ ＝ ｃ１ｘ
·
ｅ ＋ Ｋ１ｘ

· ／ ｍ ＋ ｘ̈ｄ ． （２１）
　 　 基于此，设计滑模控制律为式（２２）：

ｕ１ｘ ＝ ｃ１ｘ
·
ｅ ＋ Ｋ１ｘ

· ／ ｍ ＋ ｘ̈ｄ ＋ ｋ１ｓｇｎ（ ｓ１） ． （２２）
　 　 其中， ｋ１ ＞ ０。

同理，对于式（１９）中的第二和第三个位置子系

统，分别求 ｓ·２、ｓ
·
３ 的导数得式（２３）：

ｓ·２

ｓ·３

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝

ｃ２ｙ
·
ｅ ＋ ｙ̈ｅ

ｃ３ｚ
·
ｅ ＋ ｚ̈ｅ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝

ｃ２ｙ
·
ｅ － ｕ１ｙ ＋ Ｋ２ｙ

· ／ ｍ ＋ ｙ̈ｄ

ｃ３ｚ
·
ｅ － ｕ１ｚ ＋ ｇ ＋ Ｋ３ｚ

·／ ｍ ＋ ｚ̈ｄ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
．

（２３）
令 ｓ·２ ＝ ０，ｓ·３ ＝ ０， 得式（２４）：

ｕ１ｙｅｑ

ｕ１ｚｅｑ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ｃ２ｙ
·
ｅ ＋ Ｋ２ｙ

· ／ ｍ ＋ ｙ̈ｄ

ｃ３ｚ
·
ｅ ＋ ｇ ＋ Ｋ３ｚ

·／ ｍ ＋ ｚ̈ｄ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
． （２４）

　 　 设计滑模控制律为式（２５）：

ｕ１ｙ

ｕ１ｚ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ｃ２ｙ
·
ｅ ＋ Ｋ２ｙ

· ／ ｍ ＋ ｙ̈ｄ ＋ ｋ２ｓｇｎ（ ｓ２）

ｃ３ｚ
·
ｅ ＋ ｇ ＋ Ｋ３ｚ

·／ ｍ ＋ ｚ̈ｄ ＋ ｋ３ｓｇｎ（ ｓ３）

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
．

（２５）
其中， ｋ２ ＞ ０，ｋ３ ＞ ０。

则位置的滑模控制律为式（２６）：

ｕ１ｘ

ｕ１ｙ

ｕ１ｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝

ｃ１ｘ
·
ｅ ＋ Ｋ１ｘ

· ／ ｍ ＋ ｘ̈ｄ ＋ ｋ１ｓｇｎ（ ｓ１）

ｃ２ｙ
·
ｅ ＋ Ｋ２ｙ

· ／ ｍ ＋ ｙ̈ｄ ＋ ｋ２ｓｇｎ（ ｓ２）

ｃ３ｚ
·
ｅ ＋ ｇ ＋ Ｋ３ｚ

·／ ｍ ＋ ｚ̈ｄ ＋ ｋ３ｓｇｎ（ ｓ３）

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

．

（２６）
２．２　 姿态控制律的设计

首先从位置子系统求解中间指令信号 φｄ 和

θｄ。 求解过程如下：
由式（１７）可以得到式（２７）：

ｕ１ｘ

ｕ１ｙ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝

ｓｉｎ φｄｓｉｎ ψｄ ＋ ｃｏｓ φｄｓｉｎ θｄｃｏｓ ψｄ

－ ｓｉｎ φｄｃｏｓ ψｄ ＋ ｃｏｓ φｄｓｉｎ θｄｓｉｎ ψｄ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

ｕ１

ｍ
＝

　 　
ｓｉｎ ψｄ ｃｏｓ ψｄ

－ ｃｏｓ ψｄ ｓｉｎ ψｄ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

ｓｉｎ φｄ

ｃｏｓ φｄｓｉｎ θｄ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

ｕ１

ｍ
． （２７）

式（２７）变为式（２８）：
ｓｉｎ ψｄ － ｃｏｓ ψｄ

ｃｏｓ ψｄ ｓｉｎ ψｄ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｕ１ｘ

ｕ１ｙ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ｓｉｎ φｄ

ｃｏｓ φｄｓｉｎ θｄ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｕ１

ｍ
．

（２８）
　 　 根据： ｕ１ｚ ＝ ｕ１（ｃｏｓ θｄｃｏｓ φｄ） ／ ｍ， 可得到式

（２９）：

ｕ１ ＝
ｕ１ｚｍ

ｃｏｓ θｄｃｏｓ φｄ
． （２９）

　 　 则式（２８）变为式（３０）：
ｓｉｎ ψｄ －ｃｏｓ ψｄ

ｃｏｓ ψｄ ｓｉｎ ψｄ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｕ１ｘ
ｕ１ｙ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ｓｉｎ φｄ

ｃｏｓ φｄｓｉｎ θｄ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｕ１ｚ
ｃｏｓ θｄｃｏｓ φｄ

．

（３０）
由式（３０）可知式（３１）：
ｃｏｓ ψｄｕ１ｘ ＋ ｓｉｎ ψｄｕ１ｙ

ｕ１ｚ

＝
ｓｉｎ θｄ

ｃｏｓ θｄ

＝ ｔａｎθｄ ． （３１）

得式（３２）：

θｄ ＝ ａｒｃｔａｎ（
ｃｏｓ ψｄｕ１ｘ ＋ ｓｉｎ ψｄｕ１ｙ

ｕ１ｚ
） ． （３２）

　 　 由式（３０）可得式（３３）：
ｓｉｎ ψｄｕ１ｘ － ｃｏｓ ψｄｕ１ｙ

ｕ１ｚ
ｃｏｓ θｄ ＝

ｓｉｎ φｄ

ｃｏｓ φｄ

＝ ｔａｎφｄ ．

（３３）
　 　 得式（３４）：

φｄ ＝ ａｒｃｔａｎ（
ｓｉｎ ψｄｕ１ｘ － ｃｏｓ ψｄｕ１ｙ

ｕ１ｚ

　 　 　 ｃｏｓ （ａｒｃｔａｎ（
ｃｏｓ ψｄｕ１ｘ ＋ ｓｉｎ ψｄｕ１ｙ

ｕ１ｚ
））） ． （３４）
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可得到位置控制律为式（３５）：

ｕ１ ＝
ｕ１ｚｍ

ｃｏｓ φｄｃｏｓ θｄ
． （３５）

　 　 设计姿态子系统的滑模控制律，实现 φ → φｄ，θ
→ θｄ 和 ψ → ψｄ。

针对姿态模型，设计滑模函数为式（３６）：

ｓ４ ＝ ｃ４φｅ ＋ φ·ｅ

ｓ５ ＝ ｃ５θｅ ＋ θ·ｅ

ｓ６ ＝ ｃ６ψｅ ＋ ψ·ｅ

． （３６）

　 　 其中， φｅ ＝ φｄ － φ；ｃ４ ＞ ０；θｅ ＝ θｄ － θ；ｃ５ ＞ ０；
ψｅ ＝ψｄ － ψ；ｃ６ ＞ ０

对式（３６）中的 ｓ４ 求一阶导数，得到式（３７）：

ｓ·４ ＝ ｃ４φ·ｅ ＋ φ̈ｅ ＝ ｃ４φ
·

ｅ ＋ φ̈ － φ̈ｄ ＝ ｃ４φ
·

ｅ － ｕ２ ／ Ｉｘｘ ＋

（ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）θ
·ψ· ／ Ｉｘｘ ＋ φ̈ｄ ． （３７）

令 ｓ·４ ＝ ０， 得式（３８）：

ｕ２ｅｑ ＝ ｃ４φ
·

ｅＩｘｘ ＋ （ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）θ
·ψ· ＋ φ̈ｄＩｘｘ ． （３８）

　 　 设计滑模函数为式（３９）：
ｕ２ ＝ ｃ４φ

·
ｅＩｘｘ ＋ （ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）θ

·ψ· ＋ φ̈ｄＩｘｘ ＋ ｋ４ｓｇｎ（ ｓ４） ．
（３９）

其中， ｋ４ ＞ ０。
同理，分别对 ｓ５、ｓ６ 求一阶导数，得式（４０）：

ｓ·５

ｓ·６

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
＝

ｃ５θ
·
ｅ － ｕ３ ／ Ｉｙｙ ＋ （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）φ

·ψ· ／ Ｉｙｙ ＋ θ¨ ｄ
ｃ６ψ

·
ｅ － ｕ４ ／ Ｉｚｚ ＋ （ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）φ

·θ· ／ Ｉｚｚ ＋ ψ¨ ｄ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
．

（４０）
令 ｓ·５ ＝ ０， ｓ·６ ＝ ０， 得式（４１）：

ｕ３ｅｑ

ｕ４ｅｑ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ｃ５θ
·
ｅＩｙｙ ＋ （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）φ

·ψ· ＋ θ¨ ｄＩｙｙ
ｃ６ψ

·
ｅＩｚｚ ＋ （ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）φ

·θ· ＋ ψ¨ ｄＩｚｚ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
． （４１）

设计滑模控制律为式（４２）：

ｕ３

ｕ４

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ｃ５θ
·
ｅＩｙｙ ＋ （Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）φ

·ψ· ＋ θ¨ ｄＩｙｙ ＋ ｋ５ｓｇｎ（ｓ５）

ｃ６ψ
·

ｅＩｚｚ ＋ （Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）φ
·θ· ＋ ψ¨ ｄＩｚｚ ＋ ｋ６ｓｇｎ（ｓ６）

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
．

（４２）
则姿态的滑模控制律为式（４３）：

ｕ２

ｕ３

ｕ４

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝

ｃ４φ·ｅＩｘｘ ＋ （Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）θ·ψ· ＋ φ̈ｄＩｘｘ ＋ ｋ４ｓｇｎ（ｓ４）

ｃ５θ·ｅＩｙｙ ＋ （Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）φ·ψ· ＋ θ¨ ｄＩｙｙ ＋ ｋ５ｓｇｎ（ｓ５）

ｃ６ψ·ｅＩｚｚ ＋ （Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）φ·θ· ＋ ψ¨ ｄＩｚｚ ＋ ｋ６ｓｇｎ（ｓ６）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

（４３）
综上，位置和姿态的滑模控制律为式（４４）：

ｕ１ｘ

ｕ１ｙ

ｕ１ｚ

ｕ２

ｕ３

ｕ４

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＝

ｃ１ｘ·ｅ ＋ Ｋ１ｘ· ／ ｍ ＋ ｘ̈ｄ ＋ ｋ１ｓｇｎ（ｓ１）
ｃ２ｙ·ｅ ＋ Ｋ２ｙ· ／ ｍ ＋ ｙ̈ｄ ＋ ｋ２ｓｇｎ（ｓ２）
ｃ３ｚ·ｅ ＋ ｇ ＋ Ｋ３ｚ·／ ｍ ＋ ｚ̈ｄ ＋ ｋ３ｓｇｎ（ｓ３）
ｃ４φ·ｅＩｘｘ ＋ （Ｉｙｙ － Ｉｚｚ）θ·ψ· ＋ φ̈ｄＩｘｘ ＋ ｋ４ｓｇｎ（ｓ４）

ｃ５θ·ｅＩｙｙ ＋ （Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）φ·ψ· ＋ θ¨ ｄＩｙｙ ＋ ｋ５ｓｇｎ（ｓ５）

ｃ６ψ·ｅＩｚｚ ＋ （Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）φ·θ· ＋ ψ¨ ｄＩｚｚ ＋ ｋ６ｓｇｎ（ｓ６）
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ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù
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ú
ú
ú
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ú
úú

．

（４４）
３　 双模糊滑模控制器设计

３．１　 切换增益的模糊控制

在滑模控制率中，切换增益 ｃｉ（ ｉ ＝ １，２，３，４，５，
６） 是导致抖振的主要原因，建模误差和外界干扰等

不确定项通过 ｃｉ 进行补偿，以保证滑模存在性条件

得到满足。 假如 ｃｉ 能随着建模误差和外界干扰等不

确定项自适应调整，则可以降低抖动幅度和减小系

统稳态误差。
根据跟踪误差 ｅ 和误差变化率 ｅ· 适时调整切换

增益，采用模糊推理建立 ｃｉ 的调整方法。
定义模糊集为：
ｅｉ ＝ ｛ＮＢ ＮＳ Ｚ ＰＳ ＰＢ｝
ｅ·ｉ ＝ ｛ＮＢ ＮＳ Ｚ ＰＳ ＰＢ｝
ｃｉ ＝ ｛ＮＢ ＮＳ Ｚ ＰＳ ＰＢ｝
其中： ＮＢ、 ＮＳ、 Ｚ 和 ＰＳ、 ＰＭ、 ＰＢ 分别表示为

负大、负小、零和正小、正中、正大。 模糊系统的输入

变量、输出变量采用的隶属度函数为三角函数和

ＭＡＴＬＡＢ 中基于样条插值的 ｚｍｆ、ｓｍｆ 函数，输入变

量采用的隶属度函数如图 ２（ａ）、 （ｂ）所示，输出变

量采用的隶属度函数如图 ２（ｃ）所示。
模糊调整规则见表 １［１２］。

表 １　 跟踪误差 ｅ 与误差变化率 ｅ· 适时调整滑模面的斜率 ｃｉ
Ｔａｂ． １　 Ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ ａｎｄ ｅｒｒｏｒ ｒａｔｅ ｏｆ ｃｈａｎｇｅ ｔｉｍｅｌｙ ａｄｊｕｓｔ ｔｈｅ

ｓｌｏｐｅ ｏｆ ｓｌｉｄｉｎｇ ｓｕｒｆａｃｅ

ｃｉ
ｅ·ｉ

ＮＢ ＮＳ Ｚ ＰＳ ＰＢ

ＮＢ ＰＭ ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＰＭ

ＮＳ ＰＢ ＰＭ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ｅｉ Ｚ ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＰＢ ＰＢ

ＰＳ ＰＢ ＰＭ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ＰＢ ＰＭ ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＰＭ

３．２　 切换项的模糊控制

为了进一步减弱滑模控制的抖振，优化系统性

能，针对上述设计的切换增益的模糊控制，对切换项

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



进行模糊调整，定义如下模糊集：
ｓｉ ＝ ｛ＮＢ ＮＭ ＮＳ Ｚ ＰＳ ＰＭ ＰＢ｝，
ｋｉ ＝ ｛ＮＢ ＮＭ ＮＳ Ｚ ＰＳ ＰＭ ＰＢ｝ ．
模糊系统输入变量、输出变量采用的隶属度函

数为三角函数和 ＭＡＴＬＡＢ 中基于样条插值的

ｚｍｆ、ｓｍｆ函数，输入变量采用的隶属度函数如图 ２
（ｄ）所示，输出变量采用的隶属度函数如图 ２（ ｅ）
所示。
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　 　 （ｅ）

图 ２　 模糊函数的隶属函数

Ｆｉｇ． ２　 Ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ ｆｕｚｚｙ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

　 　 模糊调整规则见表 ２。
表 ２　 滑模面 ｓｉ 适时调整切换项 ｋｉ

Ｔａｂ． ２　 Ｓｌｉｄｉｎｇ ｓｕｒｆａｃｅ ｔｉｍｅｌｙ ａｄｊｕｓｔ ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ ｔｅｒｍ

ｓｉ ＮＢ ＮＭ ＮＳ Ｚ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ｋｉ ＰＢ ＰＭ ＰＳ Ｚ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

　 　 其中， ｉ ＝ １，２，３，４，５，６
上述的两个模糊控制，均采用中心平均解模糊

算法进行去模糊化，即式（４５） ［１３］：

ｆ（ｘ） ＝
∑
Ｎ１

ｉ１ ＝ １
∑
Ｎ２

ｉ２ ＝ １
［ｙｉ１ｉ２（μｉ１

Ａ１（ｘ１）μｉ２
Ａ２（ｘ２））］

∑
Ｎ１

ｉ１ ＝ １
∑
Ｎ２

ｉ２ ＝ １
μｉ１
Ａ１（ｘ１）μｉ２

Ａ２（ｘ２））
． （４５）

　 　 其中，分子中的 ·[ ] 内表示规则前提之间、规
则前提与结论之间的逻辑“与”运算，采用乘积推理

机实现；分子中的 ∑
Ｎ１

ｉ１ ＝ １
∑
Ｎ２

ｉ２ ＝ １
表示规则间的推理，采用

模糊并运算算子实现； ｙ
－
ｉ１ｉ２ 采用单值模糊器实现，即

隶属函数最大值所对应的横坐标值的函数值。
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４　 稳定性分析

以式（１６）中第一个双模糊滑模控制律为例，定
义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为式（４６）：

Ｖ１ ＝ １
２
ｓ２１ ． （４６）

　 　 对其求导得式（４７）：
Ｖ·１ ＝ ｓ１ｓ

·
１ ＝ ｓ１（ｃ１ｘ

·
ｅ ＋ ｘ̈ｅ） ＝ ｓ１（ｃ１ｘ

·
ｅ ＋ ｘ̈ｄ － ｘ̈） ．

（４７）
将式（２２）带入式（４７）得式（４８）：

Ｖ·１ ＝ － ｓ１ｋ１ｓｇｎ（ ｓ１） ． （４８）
　 　 根据上述双模糊滑模控制设计可知： ０ ≤
ｋ１ｓｇｎ（ ｓ１） ≤ １， 于是式（４８）可写成式（４９）：

Ｖ·１ ＝ － ｋ１ ｓ１ ≤ ０． （４９）

　 　 即可知 Ｖ·１ 是负定。
根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性判别定理可知，该子系统

稳定。
同理可证其他系统稳定。

５　 仿真实验

为验证所设计的基于内外环的双模糊滑模控制

的有效性，在 ＭＡＴＬＡＢ２０１８ａ 中编写 Ｓ 函数，并搭建

ｓｉｍｕｌｉｎｋ 环境，对四旋翼飞行器位置和姿态的轨迹

跟踪控制进行仿真分析，设计的四旋翼飞行器参数，
见表 ３。

表 ３　 四旋翼飞行器参数

Ｔａｂ． ３　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｆｏｕｒ ｒｏｔｏｒ ａｉｒｃｒａｆｔ

参数 数值大小

质量 ｍ ／ ｋｇ ０．２００
臂长 ｌ ／ ｍ ０．２００

重力加速度 ｇ ／ （ｍ·ｓ－２） ９．８
ｘ 轴转动惯量 Ｉｘｘ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．００１ ２５
ｙ 轴转动惯量 Ｉｙｙ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．００１ ２５
ｚ 轴转动惯量 Ｉｚｚ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．００２ ５０

　 　 设定四旋翼飞行器位置初始状态为（２，０，１，０，
０，０），角度初始状态为（０，０，０，０，０，０），期望偏航角的

值为ψｄ ＝
π
３
，取ｘｄ ＝ ３，ｙｄ ＝ ３，ｚｄ ＝ ３。 空气阻力系数

Ｋ１ ＝ ０．０１，Ｋ２ ＝ ０．０１，Ｋ３ ＝ ０．０１。 在位置控制律中，取
ｃ１ ＝ ５，ｃ２ ＝ ５，ｃ３ ＝ ５；ｋ１ ＝ ５，ｋ２ ＝ ５，ｋ３ ＝ ５；在姿态控

制律中 ｃ４ ＝ ３０，ｃ５ ＝ ３０，ｃ５ ＝ ３０；ｋ４ ＝ ５０，ｋ５ ＝ ５０，ｋ６ ＝
５０。 为更好地验证系统的抗干扰性， 本文假设建模误

差和外部扰动等不确定项用高斯函数表示为式（５０）：

　 ｄｉ ＝ ａｉｅｘｐ（ －
（ ｔ － ｃｉ） ２

２ｂ２
ｉ

），ｉ ＝ １，２，３，４，５，６． （５０）

　 　 在仿真过程中，考虑不确定项对各个系统的影

响不同，确定一般扰动的参数： ｃｉ ＝ １５，ｂｉ ＝ ０．０１，

ａ１ ＝１０，ａ２ ＝ １０，ａ３ ＝ １０，ａ４ ＝ ２，ａ５ ＝ ２，ａ６ ＝ ２。
从图 ３、图 ４、图 ５ 跟踪轨迹可以看出，在基于内

外环的双模糊滑模控制方法中，在双模糊滑模控制

下，并未出现抖动现象，说明所设计的双模糊滑模控

制较好地消除了抖振。
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图 ３　 位置子系统跟踪轨迹
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图 ４　 姿态子系统跟踪轨迹
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图 ５　 控制输入

Ｆｉｇ． ５　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｎｐｕｔ
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　 　 从图 ３、图 ４、图 ５ 跟踪轨迹对比中可以明显地

看出，相比于传统的 ＰＩＤ 控制中，基于内外环的双

模糊滑模控制大大提高了响应速度，减少了调整时

间，降低了超调量，特别是在位置跟踪轨迹中表现更

为显著。
　 　 从图 ６、图 ７、图 ８、图 ９ 稳态误差对比图中可以

看出，在加入扰动后，相比于双模糊滑模控制方法，
传统 ＰＩＤ 控制方法的轨迹跟踪稳态误差出现了明

显变化，这说明双模糊滑模控制可以有效抑制扰动，
有较强的鲁棒性，可以更好地控制四旋翼飞行器的

飞行。
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图 ６　 Ｘ 方向位移的稳态误差
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图 ７　 Ｙ 方向位移的稳态误差
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图 ８　 Ｚ 方向位移的稳态误差
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图 ９　 偏航角轨迹的稳态误差

Ｆｉｇ． ９　 Ｓｔｅａｄｙ ｓｔａｔｅ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｙａｗ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋ

６　 结束语

本文从提高四旋翼飞行器控制的鲁棒性出发，
着重解决因为其强耦合特性带来的姿态模型难以精

确建立，无法稳定控制飞行器的飞行状态问题，提出

了一种基于内外环的双模糊滑模控制策略。 以位置

子系统为外环，姿态子系统为内环，以中间指令信号

连通内外环，跟踪位置轨迹和偏航角，同时保证滚转

角和俯仰角的稳定。 通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数稳定性判

据，证明了所设计的控制器的稳定性。 借助 Ｓｉｍｌｉｎｋ
进行了仿真，并且和传统 ＰＩＤ 控制方法进行了对

比，由仿真结果分析证明了该控制方案的有效性。
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