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四旋翼无人机高度控制
———基于 ＣＮＦ 与自适应非光滑控制
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摘要: 针对受限环境下四旋翼无人飞行器在参数不确定及外部扰动影响下的高性能高度控制问题ꎬ
设计一种基于复合非线性反馈(ＣＮＦ)和自适应非光滑轨迹跟踪控制的高度控制方法ꎮ 通过四旋翼无

人飞行器的垂直通道动力学模型分析和变换ꎬ将高度轨迹规划问题转换为输入受限的线性系统控制

问题ꎬ设计 ＣＮＦ 控制器实现轨迹生成ꎻ建立参数不确定及外部扰动影响下的垂直通道动力学模型ꎬ设
计一种自适应非光滑轨迹跟踪控制器ꎬ并理论证明了闭环系统稳定性ꎮ 最后ꎬ通过仿真实验验证所提

出方法的有效性ꎮ 结果表明ꎬ所设计方法能够有效提高参数不确定及外部扰动下的高度控制品质ꎬ且
简单实用ꎮ
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ｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ

　 　 四旋翼无人飞行器(ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ＵＡＶ)是一种

能够垂直起降及以各种姿态飞行(如:悬停、前
飞、侧飞和倒飞等)的无人飞行器ꎮ 相比传统固

定翼和直升机式无人飞行器ꎬ四旋翼无人飞行器

具有体积小、重量轻、结构简单、可垂直起降等特

点ꎬ近年来随着微机电系统(ＭＥＭＳ)等技术的发

展ꎬ四旋翼无人飞行器技术特别是微型四旋翼无

人机技术快速发展得到了广泛应用[１－２]ꎮ
随着四旋翼无人飞行器应用的发展ꎬ特别是

高度受限环境等应用对四旋翼无人飞行器在高度

控制过程提出更高要求ꎬ如过程中快速到达给定

位置ꎬ不能出现过大超调ꎬ且对外部扰动及参数不

确定等影响具有自适应补偿与抑制能力ꎬ跟踪误

差较小等ꎮ 显然ꎬ传统的 ＰＩＤ、ＬＱ 等[３－４]控制方法

难以满足要求ꎮ 文献[５－６]针对四旋翼无人飞行

器设计反步滑模控制ꎬ其中文献[６]利用模糊逻

辑来优化系统“抖振”ꎬ该方法能够有效改善控制

品质ꎬ但未能彻底解决“抖振”问题ꎮ 文献[７]将
非线性动态逆的思想设计跟踪控制器来提高控制

精度与鲁棒性ꎬ但该方法未给出参数不确定及外

部扰动下的测试结果ꎮ 为进一步提高控制品质ꎬ
自适应控制方法被引入:Ｄｙｄｅｋ 等将模型参考自

适应控制应用于四旋翼无人机的飞行控制中[８]ꎬ
仿真与实验表明该方法通过对不确定参数的在线

估计及补偿能减小跟踪误差及超调ꎬ但该方法未

考虑外部扰动影响ꎮ 李劲松等引入自适应优化控

制方法(ａｄａｐｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎꎬ ＡＣＯ) [９－１０]ꎬ
将控制问题转化为优化问题ꎬ通过迭代优化求最

优系统权系数ꎬ通过实验证明了该方法的有效性ꎬ
但该方法稳态误差仍待改善ꎬ且缺少严格的理论

分析ꎮ 文献[１１]针对参数不确定设计了一种浸

入与不变( ｉｍｍｅｒｓｉｏｎ ａｎｄ ｉｎｖａｒｉａｎｃｅꎬ Ｉ＆Ｉ)自适应

控制方法ꎬ并通过仿真与实验验证方法的有效性ꎬ
但外部扰动影响下该方法有效性有待进一步研

究ꎮ 文献[１２]针对模型误差及外部扰动影响ꎬ基
于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方法设计了一种鲁棒自适应控制方

法ꎬ并通过实验验证了方法的有效性ꎬ但其控制性

能仍存在提升空间ꎮ 此外ꎬ以上研究大都侧重于

轨迹跟踪控制研究ꎬ没有给出轨迹生成方法ꎬ因此

无法判断方法是否能实现快速到达给定位置且超

调较小ꎮ
针对四旋翼无人飞行器在参数不确定及外部

扰动影响下的高性能高度控制问题ꎬ以实现飞行

器在约束空间内的快速高度机动为目标ꎬ综合考

虑高度机动轨迹规划与控制问题ꎮ 受文献[１３]
等启示ꎬ设计了一种基于 ＣＮＦ 算法和自适应非光

滑控制方法的四旋翼无人飞行器高度控制方法ꎬ
通过轨迹规划和轨迹跟踪控制相结合的方法克服

模型误差及外部扰动影响ꎬ实现快速、较小超调的

高性能高度控制ꎮ

１　 预备知识

１.１　 四旋翼无人飞行器动力学模型

对于常见的“Ｘ”形四旋翼无人飞行器ꎬ假设:
机身为刚性结构体并呈对称分布ꎬ螺旋桨为刚性

体ꎬ转动无形变且位置固定ꎮ 记 ｘ 、 ｙ 、 ｚ 是惯性

坐标系下飞行器的质心位置ꎻ φ 、 θ 、 ψ 是惯性坐

标系下飞行器的姿态角ꎻ Ｉｘ 、 Ｉｙ 、 Ｉｚ 分别是机体绕

三轴的转动惯量ꎻ ｍ 为机体质量ꎻ ｌ 为机体中心到

旋翼中心的距离ꎻ ｂ 、 ｄ 为旋翼的升力和阻力系

数ꎻ ｇ 重力加速度ꎻ 则其动力学模型可以描

述为[１]:
ｘ̈ ＝ ｃｏｓφｓｉｎ θｃｏｓψ ＋ ｓｉｎφｓｉｎψ( ) ｂＵ１ / ｍ
ｙ̈ ＝ ｃｏｓφｓｉｎ θｓｉｎψ － ｓｉｎφｃｏｓψ( ) ｂＵ１ / ｍ
ｚ̈ ＝ ｃｏｓφｃｏｓ θ( ) ｂＵ１ / ｍ － ｇ

φ̈ ＝ θ􀅰ψ􀅰 Ｉｙ － Ｉｚ( ) / Ｉｘ ＋ ｂｌＵ２ / Ｉｘ

θ¨ ＝ φ􀅰ψ
􀅰

Ｉｚ － Ｉｘ( ) / Ｉｙ ＋ ｂｌＵ３ / Ｉｙ

ψ
􀅰
＝ φ􀅰θ􀅰 Ｉｘ － Ｉｙ( ) / Ｉｚ ＋ ｄＵ４ / Ｉｚ

(１)

其中ꎬ Ｕ１、 Ｕ２、 Ｕ３、 Ｕ４ 分别是 ４ 个通道的虚拟控

制量ꎬ由 ４ 个旋翼的转速决定:
Ｕ１ ＝ ω２

１ ＋ ω２
２ ＋ ω２

３ ＋ ω２
４

Ｕ２ ＝ ω２
２ － ω２

４

Ｕ３ ＝ － ω２
１ ＋ ω２

３

Ｕ４ ＝ ω２
１ － ω２

２ ＋ ω２
３ － ω２

４ .

(２)

　 　 本文针对其中的高度控制问题开展研究ꎬ由
理想动力学模型可知ꎬ四旋翼无人飞行器的垂直

通道是一个与姿态存在耦合的二阶系统ꎬ考虑实

际应用中存在的参数不确定及建模外因素影响ꎬ

６５
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动力学模型可以描述为:
ｚ􀅰 ＝ ｖｚ
ｍｎ ＋ ｍｕ

ｂｎ ＋ ｂｕ
ｚ̈ｚ ＝ Ｕ′１ ＋

ｍｎ ＋ ｍｕ

ｂｎ ＋ ｂｕ
Δｚ － ｇ( )

(３)

其中ꎬ ｖｚ 为飞行器垂直方向的速度ꎻ ｂｎ 、 ｍｎ 为名

义参数ꎻ ｂｕ 、 ｍｕ 为参数偏差ꎻ Δｚ 为等效有界干扰

或者未建模部分ꎻ控制输入 Ｕ′１ ＝ ｃｏｓφｃｏｓ θ( ) Ｕ１ꎮ
记 ｐｚ ＝ ｍｎ ＋ ｍｕ( ) / ｂｎ ＋ ｂｕ( ) ꎬ将式(３)变换

为如下形式:
ｐｚ ｚ̈ ＋ Ｔｚ ＝ Ｕ′１ ＝ Φｐ (４)

其中ꎬ记 Ｔｚ ＝ ｍ ｇ － Δｚ( ) / ｂ ꎬ Φ ＝ ｚ̈ １[ ] ꎬ ｐ ＝
ｐｚ Ｔｚ[ ] Ｔ ꎮ 进一步整理可得:

ｐｚｎ ＋ ｐｚｕ( ) ｚ̈ ＋ Ｔｚｎ ＋ Ｔｚｕ( ) ＝ Ｕ′１ (５)
其中ꎬ ｐｚｎ ＝ ｍｎ / ｂｎ ꎬ Ｔｚｎ ＝ ｍｎｇｎ / ｂｎ ꎻ ｐｚｕ ＝ ｍ / ｂ －
ｐｚｎ ꎻ Ｔｚｕ ＝ Ｔｚ － ｍｎｇｎ / ｂｎ ꎮ

将式(５)整理为:
ｐｚｎ ｚ̈ ＋ Ｔｚｎ ＋ Φ ｐｚｕ ＝ Ｕ′１ (６)

其中ꎬ ｐｚｕ ＝ ｐｚｕ Ｔｚｕ[ ] Ｔ ꎮ
１.２　 新形式 Ｂａｒｂａｌａｔｅ 引理

对于一致连续函数 ｘ ｔ( ) ꎬ如果存在标量函数

Ｖ 和 Ｍ 满足如下条件[１４]:
(１) Ｖ 有下界ꎻ
(２) Ｍ 为连续正定且径向无界ꎻ

(３) － Ｖ
􀅰
≥ Ｍ(ｘ( ｔ)) .

那么ꎬ当 ｔ → ¥时ꎬ ｘ ｔ( ) → ０ꎮ

２　 高度轨迹生成与控制器设计

２.１　 基于 ＣＮＦ 的高度轨迹生成方法

实际飞行任务往往要求四旋翼无人飞行器快

速到达指定高度ꎬ而在空间受限环境中ꎬ如:屋顶、
悬挂物等影响下ꎬ飞行器高度机动过程中不容许

出现严重超调(过度超过指定高度可能导致碰撞

等危险)ꎮ 因此需要预先进行高度轨迹规划ꎬ传
统采用的规划方法往往没有考虑飞行器的动力学

特性且算法比较复杂ꎮ 针对该问题ꎬ本文将利用

ＣＮＦ 控制器的超调小ꎬ算法简单的特点解决高度

机动轨迹规划问题ꎬ方法设计如下ꎮ
记: ａ１ ＝ ｃｏｓφｃｏｓ θ( ) ｂＵ１ / ｍ ꎬ则式(１)中四旋

翼无人飞行器的垂直通道动力学模型可以改

写为:
ｚ􀅰 ＝ ｖｚ
ｖ􀅰ｚ ＝ ａｚ ＝ ａ１ － ｇ

(７)

　 　 由于四旋翼无人飞行器物理结构及动力设计

的特点ꎬ其旋翼一般无法反转ꎬ且旋翼存在最低转

速要求[９]ꎬ即 ０ < ωｍｉｎ ≤ωｉ < ωｍａｘꎬｉ ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ４ꎬ对
于 Ｕ１ 有:

０ < Ｕ１ｍｉｎ ≤ Ｕ１ ≤ Ｕ１ｍａｘ (８)
则:

ａ１ｍｉｎ － ｇ ≤ ａｚ ≤ ａ１ｍａｘ － ｇ (９)
其中ꎬ ａ１ｍａｘ ＝ ａ１ Ｕ１ ＝ Ｕ１ｍａｘ

ꎬａ１ｍｉｎ ＝ ａ１ Ｕ１ ＝ Ｕ１ｍｉｎ
ꎬ 且

ａ１ｍｉｎ －ｇ < ０ꎮ 显然存在 α > ０ꎬ使得 － αｇ≤ ａｚ ≤
αｇ 成立ꎬ将以上关系作为高度轨迹规划时的保守

约束条件ꎬ则垂直通道的动力学模型应该改写为:
ｚ􀅰 ＝ ｖｚ
ｖ􀅰ｚ ＝ ｓａｔ ａｚ( )

(１０)

ｓａｔ ａｚ( ) ＝
－ αｇꎬａｚ < － αｇ
αｇꎬａｚ > － αｇ
ａｚꎬｅｌｓｅ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(１１)

　 　 考虑常见的阶跃高度控制问题ꎬ如式(１０)和
式(１１)所示的高度轨迹规划问题可以转换为输

入受限的线性系统控制问题ꎬ可以设计复合非线

性控制器 ＣＮＦꎬ并依据离散动力学模型通过递推

生成规划轨迹ꎮ 具体步骤如下:
步骤 １　 根据 ＣＮＦ 控制器设计方法ꎬ分别设

计控制器的线性控制和非线性控制部分ꎮ
ｕ ＝ ｕＬ ＋ ｕＮ (１２)

其中线性控制器部分为:
ｕＬ ＝ Ｆｘ ＋ Ｇｒ (１３)

其中ꎬ Ｆ 可以根据极点配置等方法选取ꎬ ｒ 为给定

目标高度ꎬ Ｇ ＝ Ｃ Ｉ － Ａ － ＢＦ( ) －１Ｂ[ ] －１ ꎮ
非线性控制器部分为:
ｕＮ ＝ ρ ｒꎬｙ( ) ＢＴＰ Ａ ＋ ＢＦ( ) ｘ － ｘｅ[ ] (１４)

其中:
ｘｅ ＝ Ｉ － Ａ － ＢＦ( ) －１ＢＧｒ (１５)

ρ ｒꎬｙ( ) ＝ － η ｅ － １－ｙ / ｒ[ ] － ０.３６７ ９( ) . (１６)
　 　 受篇幅所限分析及证明过程省略ꎬ详见文献

[１３－１４]ꎮ
步骤 ２　 将系统离散化

首先将动力学方程整理为状态空间方程形

式ꎬ即:
ｘ􀅰 ＝ Ａｃｘ ＋ Ｂｃｓａｔ ｕ( )

ｙ ＝ Ｃｃｘ
(１７)

其中ꎬ ｘ ＝ ｚ ｖｚ[ ] Ｔ ꎬ Ａｃ ＝
０ １
０ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ꎬ Ｂｃ ＝

０
１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ꎬ
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Ｃｃ ＝ １ ０[ ] ꎬ ｕ ＝ ａｚ ꎮ
离散化可以得到:

ｘ ｋ ＋ １( ) ＝ Ａｘ ｋ( ) ＋ Ｂｓａｔ ｕ ｋ( )[ ]

ｙ ｋ( ) ＝ Ｃｘ ｋ( )
(１８)

其中ꎬ Ａ ＝ ｅＡｃＴꎬＢ ＝ ∫Ｔ
０
ｅＡｃｔｄｔ Ｂｃ ꎬ Ｃ ＝ Ｃｃ ꎬ Ｔ 为系统

采样周期ꎮ
最后ꎬ根据设计得到的 ＣＮＦ 控制器及当前高

度、给定高度等ꎬ只需选定参数 α 、 Ｆ 和 η (调整

上升时间和超调ꎬ可以根据工作环境及要求离线

预先生成ꎬ参数选定方法详见文献[１３－１４])ꎬ再
根据离散状态空间方程、状态初值及控制律(式
(１２)－(１６))递推生成高度轨迹ꎮ
２.２　 自适应非光滑控制器设计与分析

利用 ＣＮＦ 方法可以生成到达指定高度的合

理轨迹ꎬ为了使飞行器按照给定轨迹到达指定高

度ꎬ需要设计一个高性能的高度轨迹跟踪控制器ꎬ
控制器需要克服应用中常见的参数不确定及外部

扰动等影响因素ꎮ 因此ꎬ本文将设计一种自适应

非光滑控制器ꎬ ｓｉｇ ξ( ) α ＝ ξ αｓｉｇｎ ξ( ) 设计步骤

如下:
步骤 １　 控制器设计

定义　 ｘ１ ＝ ｚ 、 ｘ２ ＝ ｚ􀅰 ꎬ则 ｘ􀅰１ ＝ ｘ２ꎮ 取 ζ１ ＝ ｘ１ －
ｘ１ｒ ꎬ ζ２ ＝ ｘ２ － β ꎬ其中 β 为控制器待设计部分ꎮ

取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖ１ ＝ ζ２
１ / ２ꎬ则其沿系统的导

数为:

Ｖ
􀅰

１ ＝ ζ１ζ
􀅰

１ ＝ ζ１ζ２ ＋ ζ１ β － ｘ２ｒ( ) (１９)
　 　 为保证 ζ１ 收敛ꎬ选取虚拟控制量为:

β ＝ ｘ２ｒ － ｋ１ｓｉｇ ζ１( ) α (２０)
其中ꎬ设计参数 ｋ１ > ０ꎬ ０ < α < １ꎮ

将式(２０)代入式(１７)得:

Ｖ
􀅰

１ ＝ ζ１ζ２ － ｋ１ζ１ｓｉｇ ζ１( ) α (２１)
　 进一步选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数:

Ｖ ＝ Ｖ１ ＋ ｐｚｎζ２
２ ＋ ｐ－ Ｔ

ｚｕΓｐ－ ｚｕ( ) / ２ (２２)
其中ꎬ ｐ－ ｚｕ ＝ ｐｚｕ － ｐ^ｚｕ ꎬΓ为一正定对角矩阵ꎮ 结合

式(２１)可得 Ｖ 沿系统的导数为:

Ｖ
􀅰
＝ ζ１ζ２ － ｋ１ζ１ｓｉｇ ζ１( ) α ＋ ｐｚｎζ２ζ

􀅰
２ ＋ ｐ－ Ｔ

ｚｕΓ ｐ－ ｚｕ

(２３)
将式(６)代入并整理得:

Ｖ
􀅰
＝ ζ１ζ２ － ｋ１ζ１ｓｉｇ ζ１( ) α ＋ ｚ２ Ｕ′ － Ｔｚｎ － Φ ｐｚｕ[ ] －

ｐｚｎζ２β
􀅰
＋ ｐ－􀅰Ｔ

ｚｕΓｐ－ ｚｕ (２４)
选择控制为:

Ｕ′ ＝ Ｔｚｎ － ζ１ ＋ ｐｚｎβ
􀅰
＋ Φ ｐ^ｚｕ － ｋ２ｓｉｇ ζ２( ) α

(２５)
其中ꎬ设计参数 ｋ２ > ０ꎮ 则式(２４)可以改写为:

Ｖ
􀅰
＝ － ｋ１ζ１ｓｉｇ ζ１( ) α － ｋ２ζ２ｓｉｇ ζ２( ) α ＋

ｐ－􀅰Ｔ
ｚｕΓ － ζ２Φ[ ] ｐ－ ｚｕ (２６)

　 　 步骤 ２　 自适应律设计

根据式(２６)ꎬ如果取:
ｐ－􀅰Ｔ

ｚｕΓ － ζ２Φ ＝ ０ (２７)
显然有:

Ｖ
􀅰
＝ － ｋ１ζ１ｓｉｇ ζ１( ) α － ｋ２ζ２ｓｉｇ ζ２( ) α (２８)

假设不确定参数及外部扰动变化率远低于控制

律ꎬ即: ｐ－􀅰ｚｕ ＝ ｐ^􀅰ｚｕ － ｐ􀅰ｚｕ ≈ ｐ^􀅰ｚｕ ꎬ则根据式(２７)可得自

适应律:
ｐ^􀅰Ｔ

ｚｕ ＝ － Γ－１ζＴ
２Φ. (２９)

　 　 定理 　 考虑由系统 (式 ( ５))ꎬ控制器 (式

(２５))及自适应律(式(２９))所构成的闭环系统ꎬ
当 ｔ → ¥ꎬ ζ １ →０、 ζ ２ →０ꎬ即 ｘ１ → ｘ１ｒ 、 ｘ２ → ｘ２ｒ ꎮ

证明　 定义标量函数:
Ｍ ζ１ꎬζ２( ) ＝ ｋ１ζ１ｓｉｇ ζ１( ) α ＋ ｋ２ζ２ｓｉｇ ζ２( ) α

(３０)
　 　 根据式(２８)易得:

Ｖ
􀅰
≤－ Ｍ ζ１ꎬζ２( ) ≤ ０ (３１)

　 　 由式(２２)和(３１)易知: Ｖ 有下界ꎬ且 ｓｕｐＶ ≤
Ｖ ０( ) ꎬ即上界存在ꎬ进一步可以得到: ζ １、 ζ ２、 ｐ－ ｚｕ

有界ꎮ
结合定义及式(２０)有:

ζ
􀅰

１ ＝ ζ２ － ｋ１ｓｉｇ ζ１( ) α (３２)

　 　 因此ꎬ ζ
􀅰

１ 有界ꎮ
将式(２４)代入式(６)并整理可得:

ｐｚｎｘ
􀅰

２ ＝ Φ ｐ－ Ｔ
ｚｕ － ζ１ ＋ ｐｚｎβ

􀅰
－ ｋ２ｓｉｇ ζ２( ) α (３３)

结合定义有:

ｐｚｎζ
􀅰

２ ＝ ｘ􀅰２ － β
􀅰
＝ Φ ｐ－ Ｔ

ｚｕ － ζ１ － ｋ２ｓｉｇ ζ２( ) α

(３４)

　 　 显然根据以上结论可知: ζ
􀅰

２ 有界ꎮ 则 ζ １、 ζ ２

为一致连续ꎮ
根据定义(３０)ꎬ Ｍ ζ １ꎬζ ２( ) 为连续正定且径

向无界ꎮ 根据 １.２ 中引理可得:当 ｔ → ¥时ꎬ ζ １ →
０、 ζ ２ → ０ꎬ即 ｘ１ → ｘ１ｒ 、 ｘ２ → ｘ２ｒ ꎮ

注 １: β
􀅰
中含有 ｄ ｓｉｇ ζ １( ) α[ ] / ｄｔ ꎬ由于 ζ ＝ ０ꎬ

ζ
􀅰
≠ ０ 时 ｄ ｓｉｇ ζ １( ) α[ ] / ｄｔ 会出现奇异情况ꎬ实际

８５
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应用中定义:

ｄ ｓｉｇ ζ１( ) α[ ] / ｄｔ ＝ － α ζ ＋ λ α－１ζ
􀅰

(３５)
这里: λ 为很小正数ꎮ

３　 仿真实验与分析

系统仿真实验使用 ＭＡＴＬＡＢ 的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 工

具箱实现(见图 １)ꎬ仿真实验中四旋翼无人飞行

器及环境参数为: ｍ ＝ ２.０ ｋｇ ꎬ ｌ ＝ ０.２ ｍ ꎬ ｂ ＝
２.９８ × １０ －６ Ｎ􀅰ｓ２􀅰ｒａｄ －２ ꎬ ｄ ＝ １.１４ × １０ －７ Ｎ􀅰ｓ２􀅰
ｒａｄ －２ꎬ Ｉｘ ＝ １.２５ Ｎ􀅰ｓ２􀅰ｒａｄ －１ ꎬ Ｉｙ ＝ １.２５ Ｎ􀅰ｓ２􀅰
ｒａｄ －１ ꎬ Ｉｚ ＝ ２.５０ Ｎ􀅰ｓ２􀅰ｒａｄ －１ ꎬ ｇ ＝ ９.８１ｍ􀅰ｓ －２ ꎻＺ
方向上受到的扰动为: Δｚ ＝ ３９.２４ × ｓｉｎ ４πｔ( ) Ｎ ꎮ
自适应非光滑控制器参数选择如下: ｋ１ ＝ ５、 ｋ２ ＝

１ × １０６、 Γ ＝
６ × １０４

６ × １０６

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ꎮ

图 １　 四旋翼无人机高度控制 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 模型

Ｆｉｇ. １ 　 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ
ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ＵＡＶ

以从零高度到达 ５ ｍ ꎬ输入饱和为 ０.４ｇ 为

例ꎬ 选 择 ＣＮＦ 控 制 器 参 数 选 择 为: Ｆ ＝
－ ６.５ － １.０[ ] ꎮ 图 ２ 给出了不同参数下( β 分

别为 ０、０.８、１.０)的规划轨迹结果ꎬ选定状态反馈

系数 Ｆ 后ꎬ增大 β 可以减小轨迹的超调ꎬ但过大

的 β 可能导致上升时间增大ꎬ具体参数的选择方

法可以根据文献依照实际需要来确定ꎮ 可见ꎬ利
用本文所设计方法ꎬ只要根据控制条件及预先确

定的参数ꎬ可以方便地生成轨迹ꎮ
为了验证所设计的自适应非光滑高度控制的

性能ꎬ设计如下系列实验:(１)α＝ １.０ꎬ且自适应律

关闭时ꎬ即将控制器退化为普通的反步控制器ꎬ这
里简称为 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ １ꎻ(２)α ＝ ０.９ꎬ且自适应律关

闭时ꎬ即将控制器退化为普通的非光滑控制器ꎬ这
里简称为 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ２ꎻ(３)α ＝ １.０ꎬ且自适应律开

启时ꎬ即将控制器退化为普通的反步控制器ꎬ这里

简称为 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ３ꎻ(４)α ＝ ０.９ꎬ且自适应律开启

时ꎬ这里简称为 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ４ꎻ图 ３ 给出了 ４ 种实验

图 ２　 高度轨迹规划结果

Ｆｉｇ.２　 Ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｐｌａｎ

结果的对比情况ꎬ可以看出 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ １ 控制品质

最差ꎻ相比之下 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ２ 控制品质有所改善ꎻ
由于自适应律的作用ꎬＣｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ３ 和 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ４
的控制品质相比 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ １ 和 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ２ 有明

显提高ꎬ二者相比ꎬ最大跟踪误差相比:Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
３ 最大跟踪误差为０.２７８ ７ ｍꎬ而 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ４ 为

０.２２７ ３ ｍꎻ稳定阶段跟踪误差相比: Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
３ 稳定段误差振幅为 ０.０４７ １ ｍꎬＣｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ４ 为

０.０２７ １ ｍꎮ 显然 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ４ 的控制品质更佳ꎮ
因此ꎬ自适应非光滑控制对于参数失配及外部扰

动具有更好的鲁棒性ꎮ
图 ３ 给出了 ４ 种仿真实验结果及对比情况ꎮ

图 ３　 高度控制实验结果

Ｆｉｇ.３　 Ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

可以看出 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ １ 控制品质最差ꎻ相比之下

Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ２ 控制品质有所改善ꎻ由于自适应律的

作用ꎬＣｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ３ 和 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ４ 的控制品质相较

９５
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Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ １ 和 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ２ 有明显提高ꎬ二者相比ꎬ
最大跟踪误差方面:Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ３ 最大跟踪误差为

０.２７８ ７ ｍꎬ而 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ４ 为０.２２７ ３ ｍꎬ稳定阶段

跟踪误差方面:Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ３ 稳定段控制误差振幅

为０.０４７ １ ｍꎬ而 Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ４ 为０.０２７ １ ｍꎮ 综上ꎬ
Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ４ 的控制品质最佳ꎬ自适应非光滑控制

对于参数失配及外部扰动具有更好的鲁棒性ꎬ可
以实现更高精度的高度轨迹及定高控制ꎮ

注 ２:由于忽略了外部扰动的时变性ꎬ因此自

适应非光滑无法实现完美补偿ꎮ
注 ３:本文所提出自适应非光滑控制方法运

行过程中ꎬ理论上只能保证跟踪误差趋于零ꎬ但无

法保证估计结果收敛于真实值ꎮ 研究表明ꎬ只有

输入信号满足持续激励条件时估计值才会逼近

真值[１５]ꎮ
进一步为考察分数幂次对自适应非光滑控制

的影响ꎬ选择 α为 １.０、０.９、０.８、０.７ꎬ 重复上述仿真

实验(其他参数不变ꎬ具体参数见上文)ꎬ结果及

对比如图 ４ 所示ꎮ 由结果可知减小 α ꎬ可以减小

最大跟踪误差与稳定段误差(见表 １ꎬ其中“比例”

表 １　 不同 α时高度控制误差对比

Ｔａｂ.１　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｅｒｒｏｒｓ ｏｆ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｗｉｔｈ ｄｉｆ￣
ｆｅｒｅｎｔ α

α 最大误差 比例 / ％ 稳定段误差振幅 / ｍ 比例 / ％

１.０ ０.２７８ ６ １００ ０.０４７ １ １００
０.９ ０.２５３ ７ ９１.１ ０.０３８ ２ ８１.１
０.８ ０.２２７ ３ ８１.６ ０.０２７ １ ５７.４
０.７ ０.１９９ ４ ７１.６ ０.０１６ ４ ３４.８

一项指不同 α 值时的误差与 α ＝ １.０ 时的误差之

比)ꎮ 对于实际应用中 α 过小可能会引起系统抖

颤ꎬ因此 α 需要根据实际情况做出选择ꎮ

图 ４　 不同 α 时高度控制实验结果

Ｆｉｇ.４ 　 Ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ ｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ α

４　 结 语

针对动力学参数及外部扰动影响下的四旋翼

无人机高度控制问题展开研究ꎮ 设计了一种基于

ＣＮＦ 与自适应非光滑控制的高度控制方法ꎬ并借

助仿真及对比验证本文方法的有效性ꎮ 结果表

明ꎬ本文所设计方法可以快速地实现高度轨迹规

划ꎬ且所设计的自适应非光滑高度轨迹控制方法

可以有效改善控制品质ꎬ算法简单易于实现ꎬ无需

准确的系统参数ꎬ适合应用于高度受限环境中的

四旋翼无人机的高度控制ꎮ
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