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摘要:在飞行器的控制中,角速率反馈可以提高控制系统的动态特性,但速率陀螺价格昂贵,且随运行时间的增
加其性能会不断下降. 对此本文提出了一种基于滤噪微分器的四旋翼飞行器滑模变结构控制律.该控制律使用的
反馈信号仅由角度传感器得到,而无需角速率传感器. 控制律中的角速率信息由王新华等设计的有限时间收敛的
微分器得到. 本文通过数学证明,给出了当测量信号中含有噪声时该微分器的理论跟踪误差上界. 仿真以及对四旋
翼飞行器滚转姿态的控制实验验证了微分器的抑制噪声作用和控制算法可行性.
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Controlling a four-rotor aircraft based on
noise-attenuation differentiator
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Abstract: Angular rate feedback can improve dynamic performance of flight control systems. However, rate gyros
are generally expensive and are often prone to degradation. A sliding-mode control scheme based on noise-attenuation
differentiator is proposed for the four-rotor aircraft. The scheme only needs signals from attitude sensors instead of rate
gyros. The angular rate information used in the scheme is obtained from a noise-attenuation differentiator which is proposed
by Wang et al.. Theoretical analysis of the noise-attenuation performance of the differentiator is presented and an expression
of the upper bound of the tracking error is derived in this paper. Simulations and experiments on a prototype of four-rotor
aircraft are given to demonstrate the effectiveness and feasibility of the proposed scheme.
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1 引引引言言言(Introduction)
四旋翼飞行器是一种可垂直起降的旋翼机. 它

使用直接力矩控制, 能够实现快速悬停、前飞、侧
飞和倒飞等动作.小型的四旋翼飞行器可以在狭小
的空间飞行, 在危险或困难的境地充当监视和视察
角色[2]. 目前国际上针对微小型四旋翼无人机进
行了广泛和深入的研究[3∼5], 国内对四旋翼也有研
究[6∼8]. 在本文研制四旋翼飞行器的过程中,由于陀
螺随着运行时间的增长性能会不断下降甚至失效[9],
所以没有安装速率陀螺. 由一个XR100双轴倾角传
感器来获得滚转角度信号,此设备结构简单,价格便
宜,其精度已经达到目前实验要求. 由于没有直接测
量角速率器件,就需要从已知信息中得到角速率.即
使有速率测量器件,由其他信息得到的角速率信息
也可为控制器提供冗余信息供融合使用.
当模型误差不大时, 一些基于模型的滤波算法

如Smith估计器、Kalman滤波器, 可以估计出飞行器
的角速率信号,但是由于安装精度和飞行器各器件
的工艺问题等,本文没有得到精确的飞行器模型. 本
文所应用的模型与本文的实际飞行器系统之间的误

差具有非线性和时延的特点, 因此一般的滤波器不
能得到较好的效果.非线性预测滤波器[10]可以针对

具有测量噪声和非线性模型误差的系统进行状态估

计,但是这一滤波器的设计是基于概率的方法,当测
量中出现粗大噪声时, 用这种滤波器求取的导数信
号与无噪声信号的导数相差很大,而且此滤波器需
要调整两个参数,参数较难调整.
微分器是一种只需要位置信号就可以得到速率

信号的算法. 应用微分器可以直接由角度信号得到
其角速率, 避免了由模型误差造成的不精确性. 但
是大的测量噪声对一般的微分器影响很大.选择一
个可以去除噪声的微分器是很重要的. 线性微分
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器不具有这一特点, 由Levent提出的滑模微分器虽
然具有部分抑制噪声的作用, 但其切换函数的特点
引入了抖振. 其参数确定需要知道信号导数的上
界, 且不易调整. 实验中发现文献[1]中提出的有限
时间收敛的微分器(finite-time-convergent differentia-
tor, FTCD)对噪声有很大的抑制作用, 且论文证明
严格. 那么噪声对FTCD输出的影响上界是多少呢?
FTCD能否在飞行控制中应用呢?

本文回答了以上两个问题. 首先给出了文献[1]
中主要定理的一个推论,此推论给出了FTCD得出的
信号导数与理想信号导数之差的上界. 建立了四旋
翼飞行器的滚转动态模型,并设计了基于FTCD的滚
转姿态滑模变结构控制律.在仿真中将FTCD与其他
求取角速率的方法进行了对比, 结果显示了此微分
器在抑制测量噪声方面的优越性. 最后,在搭建的实
验平台上完成了四旋翼飞行器滚转控制实验, 结果
表明: 基于这一微分器的控制律可以应用于飞行器
的滚转姿态控制中,达到了预期的效果.

2 FTCD的的的抑抑抑制制制噪噪噪声声声作作作用用用(Noise-attenuation
effect of the FTCD)
在本部分中,将证明关于FTCD对噪声抑制作用

的一个推论,并给出仿真和实验中用到的微分器的
具体形式.

文献[1]中的定理1给出了FTCD的数学表示, 并
说明这一微分器可以在有限时间内跟踪信号的直

到n − 1阶导数(n是微分器阶数). 基于定理1[1]的证

明,针对测量信号含有噪声的情况,下面定量的评估
了FTCD的抑制噪声作用(请参阅文献[1]中定理1).

推推推论论论 1 如果假设1∼3[1]分别成立,信号满足假
设4[1], |d(t)| 6 qhd是有界噪声,则对于如下系统



ẋ1 = x2,

...

ẋn−1 = xn,

εnẋn =f(x1−(v(t)+d(t)), εx2,· · ·,εn−1xn),

(1)

存在标量γ > 0, 0 < ε < 1, l > 0和函数Γ > 0,使
得当

tj > t > tj−1 + εΓ (Ξ(ε)e+(tj−1)),

j = 1, · · · , k + 1

时,下式成立:

|xi − v(i−1)(t)| 6 ξγε1−il, i = 1, · · · , n.

令t0 = 0, tk+1 = ∞,则

|xn(tj)− v
(n−1)
− (tj)| 6 ξγε1−nl, j = 1, · · · , k.

其中0 < ξ < 1.

e+
n (tj−1) = xi(tj−1)− v

(i−1)
+ (tj−1),

e+(tj−1) = [e1(tj−1) , · · · , en−1(tj−1), e+
n (tj−1)

]
;

ei = xi − v(i−1), i = 1, · · · , n;

e = [e1, · · · , en]T,

Ξ(ε) = diag{1, ε, · · · , εn−1}; n > 2.

证证证 由文献[1]可知,存在Γ > 0(Γ > Tf)使得在

tj > τ > tj−1 + εΓ (Ξ(ε)e+(tj−1)) ,

j = 1, · · · , k + 1

时,下式成立:∥∥[e1 εe2 · · · εn−1en]T
∥∥ 6

[2M(ā
n−1∑
i=1

εiρihρi

i + εnhn + āhρ0
d )/c]

1−θ
θ

rc(1− θ)
=

ξ(1−θ)/θ

rc(1− θ)
. (2)

其中:

δ(ε) = 2M(ā
n−1∑
i=1

εiρihρi

i + εnhn),

ξ = (δ(ε) + 2Māhρ0
d )/c,

hi > 0, i = 1, 2, · · · , n− 1

是|d
iv

dti
|的上界, hn > 0是v(t)的n阶导数的绝对值的

上界, r > 0. 当ε已定时,因c = 1/(1− θ)[11],则存在
一个θ使得

ξ = (δ(ε) + 2Māhρ0
d )(1− θ) < 1. (3)

令

l = 1/(rc(1− θ)) = 1/r > 0, γ = (1− θ)/θ,

则当

tj > t > tj−1 + εΓ (Ξ(ε)e+(tj−1)),

j = 1, · · · , k + 1

时,式(2)可以表示为∥∥[e1 εe2 · · · εn−1en]T
∥∥ 6 ξγl. (4)

由式(4)可得|ei| 6 ξγε1−il, i = 1, · · · , n,即

|xi − v(i−1)(t)| 6 ξγε1−il, i = 1, · · · , n. (5)

注意到vn−1
+ (tj−1)和vn−1

− (tj−1)是分别右连续和左
连续的,则可以得到

|xn(tj)− v
(n−1)
− (tj)| 6 ξγε1−nl, j = 1, · · · , k.

证毕.
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注注注 1 当噪声的误差幅值满足δ(ε) + 2Māhρ0
d < 1时,

θ取任意小都可以保证ξ < 1,则γ可取任意大,使得对一阶

导数的跟踪误差达到工程需要. 当δ(ε) + 2Māhρ0
d > 1时,

θ要取得相对较大以使得ξ满足式(3),与此同时γ会减小,使

得跟踪误差相对较大. 但是无论噪声幅值有多大, 都能找

到一个θ < 1使得ξ < 1, 从而使得|xi − vi−1(t)| 6 ε1−il,

i = 1, · · · , n.

在飞行器控制律的设计中需要知道微分器对信

号2阶导数的跟踪误差有界, 所以需要一个3阶微分
器. 在仿真和实验中应用的FTCD的具体形式(3阶微
分器),如下:




ẋ1 = x2,

ẋ2 = x3,

ε3ẋ3 = 213/5(x1 − ṽ(t)+

(εx2)9/7)1/3 − 4(ε2x3)3/5,

y = x2,

(6)

其中: ε = 0.01, ṽ(t)为测量信号(微分器的输入),
x2, x3分别为信号的1阶和2阶导数, y为微分器的输

出.

3 基基基于于于FTCD的的的四四四旋旋旋翼翼翼飞飞飞行行行器器器控控控制制制律律律设设设
计计计(A four-rotor aircraft controller design
based on the FTCD)
为了在仿真和实验中验证FTCD在四旋翼飞行

器控制中的作用, 需要建立飞行器模型并设计飞行
器控制律.下面将对这两部分内容进行详细说明.

1) 四旋翼飞行器滚转通道模型的建立.

飞行器结构如图1所示, 它由4个螺旋桨组成.
这里只分析滚转运动, 即螺旋桨1, 2的控制作用.
设l1 = l2 = l,滚转动态模型为{

θ̇ = w,

Jẇ = (F1 − F2)l + d(θ),
(7)

其中: θ为滚转角, w为滚转角速率, F1, F2为螺旋桨

的升力, d(θ)为建模误差, J为转动惯量.

图 1 飞行器结构示意图

Fig. 1 Illustration of the aircraft structure

2) 控制律设计.

控制目标为 θ = w = 0. 可测量为滚转角 θ. 令

x1 =
w t

0
θ̄dt, x2 = θ̄, x3 = w̄, u = F1 − F2, 其中

θ̄和w̄是测量信号经FTCD处理得到的角度信号和角
速率信号.则飞行器滚转通道模型转化为




ẋ1 = x2,

ẋ2 = x3,

ẋ3 = ul/J + d/J + ( ˙̄w − ẇ).

(8)

采用式(1)的微分器. 设跟踪误差的上界为

|ẇ − ˙̄w| < Ma,

|θ − θ̄| < Mθ,

|d(θ)− d(θ̄)| 6 Md.

由于存在建模误差和未知干扰,所以本文采用鲁
棒性较强的滑模变结构控制方案[12]. 带有积分的滑
模变结构控制器设计如下:

滑模面设计为s = c1x1 + c2x2 + x3,定义A0 =
[[0,−c1]T, [1,−c2]T]是Hurwitz稳定的. 控制器设计
为 




u = −JKsat(s/ε̄)/l,

sat $ =





$, |$| 6 1,

1, $ > 1,

−1, $ < −1.

(9)

其中:

ε̄ > 0,

K > K1 > max{|c1x2 + c2x3 + d/J + ( ˙̄w − ẇ)|},
且满足Kc2/ε̄− c1 > 0.

将控制器(9)代入到系统(8)可以得到闭环系统的
状态方程:




ẋ1 = x2,

ẋ2 = x3,

ẋ3 = −Ksat(s/ε̄) + d/J + ( ˙̄w − ẇ).

(10)

下面定理说明系统(10)的动态特性.

定定定理理理 1 存在一个小ε̄ > 0使得t → ∞时,闭环
系统(10)的状态收敛于集合Ω,其中:

Ω={x∈R3| ‖x−[−d(0)ε̄/(JKc1), 0, 0]T‖6
(Ma + Md)

w ∞
0
‖eA1τB1‖dτ},

A1 =




0 1 0
0 0 1

−Kc1/ε̄ −Kc2/ε̄ −K/ε̄


 ,

‖·‖表示向量的二范.

证证证 1) 当|s/ε̄|>1时,令李雅普诺夫函数为V =
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s2/2,则

V̇ = s(c1x2 + c2x3 + d/J + ( ˙̄w − ẇ))−K · |s| 6
−(K −K1)|s|,

可知s在有限时间内收敛于|s/ε̄| 6 1.
2) 当|s/ε̄| 6 1时,有

ẋ1 = x2,

ẋ2 =−c1x1 − c2x2 + s.
(11)

由于A0是Hurwitz稳定的, 将系统(11)中的s设为

输入,则系统(11)的状态是有界的.
令B0 = [0, 1]T,则系统(11)的解为

‖
[

x1(t)
x2(t)

]
‖ =

‖eA0t

[
x1(0)
x2(0)

]
+
w t

0
eA0(t−τ)B0sdτ‖ 6

‖eA0t

[
x1(0)
x2(0)

]
‖+ ε̄

w t

0
‖eA0(t−τ)B0‖dτ.

由上式可得

‖[x1(∞), x2(∞)]T‖ 6 ε̄
w ∞

0
‖eA0τB0‖dτ.

令

Ω1 = { x ∈ R3| ‖[x1, x2]T‖ 6
ε̄
w ∞

0
‖eA0(τ)B0‖dτ, |s| 6 ε̄},

则可知系统状态收敛于集合Ω1.
3) 当x ∈ Ω1时,系统(11)变为




ẋ1 = x2,

ẋ2 = x3,

ẋ3 = K(−c1x1 − c2x2 − x3)/ε̄+

d(θ)/J+( ˙̄w−ẇ).

(12)

因Kc2/ε̄− c1 > 0,可知 A1是 Hurwitz稳定. 将
d(θ)/J和 ˙̄w− ẇ设为输入项,则系统(12)的状态有界.
令BT

1 = [0, 0, 1]T,则系统(12)的解为

x(t) = eA1tx0 +
w t

0
eA1(t−τ)B1[d(θ̄)/J +

(d(θ)− d(θ̄))/J + ˙̄w − ẇ]dτ.

根据线性系统的叠加原理,可以将控制输出分别
讨论再叠加到一起. 单独由d(θ̄)/J作用时, 系统状
态有一个一致渐近稳定的平衡点[−d(0)ε̄/(JKc1),
0, 0]T. 则当t → ∞时, 存在一个足够小的ε̄使得式

(12)的解满足

‖x(∞)− [−d(0)ε̄/(JKc1), 0, 0]T‖ 6
(Ma + Md)

w ∞
0
‖eA1τB1‖dτ,

可见收敛于集合Ω.

总结1)∼3)的分析可以得出,对于任意初值,存在
一个ε̄使得闭环系统(10)的解收敛于集合Ω.

证毕.

由Ω的表达式可以得出, 当Ma,Md,Mθ充分小

时,姿态角θ也充分小.

4 仿仿仿真真真和和和实实实验验验结结结果果果(Simulation and experi-
ment results)
本部分首先针对不同求取角速率信号方法,分别

在MATLAB中进行了仿真,其次给出了基于FTCD的
飞行器滚转控制实验结果.

4.1 MATLAB仿仿仿真真真结结结果果果(Results of the simulation
using MATLAB )
在下面的飞行器控制仿真中,分别应用了FTCD,

MATLAB中的差分模块, 滑模形式的微分器以及预
测滤波器来求取角速率信号.

首先对仿真模型进行介绍. 仿真流程如图2所示.

图 2 飞行器控制仿真流程图

Fig. 2 The flow chart of aircraft control simulation

飞行器控制SIMULINK仿真模型中的主要模块
为:

1) 飞行器模型(参见图1):

θ̇ = w, Jẇ = (F1 − F2)l + 2Gd̃ sin θ.

其中: J = 0.04 N ·m2, l = 0.4 m, G = 1.2 N为飞行
器重量, d̃ = 0.01 m是由于安装误差造成的重心到
支点距离;

2) 传感器(XR100)设为一个1阶惯性环节:

Gc(s) = 1/(0.125s + 1);

3) 无线电(上海桑锐SRWF–1V6.0)传输有0.1 s的
延迟,模型为y(t) = u(t− 0.1);

4) 电机(兴耀华C3530B)也简化为一个惯性环节,
模型为

Gr(s) = 1/(0.05s + 1);

5) 根据以上数据,为使系统的响应加快,设计了
超前校正环节[13],将测量延迟减少到0.4 s左右,超前
环节模型为

G(s) = (1 + 0.25s)/(1 + 0.04s);
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6) 在飞行器模型输出中加入均值为 0, 方差为
0.0013的高斯噪声.

控制采用式(9), 其中c1 = 0.1, c2 = 4,K =
0.8, ε̄ = 0.2. 仿真步长为0.001 s. 初始滚转角为5.7o.

仿真结果如图3所示.

图 3 分别采用FTCD, MATLAB微分器模块,滑模微分器
和非线性预测滤波器时,飞行器控制仿真输出的滚
转角

Fig. 3 The output roll angle of the aircraft control simulations
using FTCD, the differentiator in the MATLAB
toolbox, sliding differentiator and predictive filter

respectively

仿仿仿真真真 1 微分信号由FTCD获得, 其他模块如上
述. FTCD的具体形式如式(6)所示. 从图3中可看到
误差在±3o之间,达到工程需要.

仿仿仿真真真 2 微分信号由MATLAB提供的微分器获
得, 其他模块不变. 从图3中可以看到误差在±6o之
间,误差较大.

仿仿仿真真真 3 微分信号由2阶滑模微分器[14]获得, 其
他模块不变. 2阶滑模算法微分器的具体形式如下:

ẋ1 = x2 − λ1|x1 − v(t)|1/2sgn(x1 − v(t)),

ẋ2 = −λ2sgn(x1 − v(t)),

y = ẋ1,

λ1 = 6, λ2 = 8, v(t)为微分器的输入也即测量角度.
从图3中可以看到效果和FTCD相差无几.但是其参
数调整需要信号2阶导数的上界,且λ1, λ2调整复杂.
不仅如此,由于其含有切换项,导致出现抖振现象.

仿仿仿真真真 4 微分信号由非线性预测滤波器[10]获得,
其他模块不变.采用的非线性预测滤波器的具体形
式如下:

ẋ1 = x2,

ẋ2 = ul/J + d̄(t),

y = x2.

其中u是控制指令信号. d̄(t)的更新由下式得到:

d̄(t) =−(w + R−1T 4/4)R−1T 2/2 ·
[−v(t) + x1(t− T ) + x2(t− T )T +

T 2lu/(2J)],

R = 0.00001, w = 0.001, T = 0.001, v(t)为测量角
度.从图3中可以看到误差在±8o之间.

从以上仿真实验可以看到,当采用FTCD时,飞行
器控制仿真实验输出的滚转角度误差在±3o范围内,
差分的方法误差范围在±6o左右, 预测滤波器对应
误差范围在±8o左右. 2阶滑模微分器和FTCD的效
果相差不大.可见滤噪微分器具有明显的抑制噪声
作用.

4.2 飞飞飞行行行器器器滚滚滚转转转控控控制制制实实实验验验(Experiment on aircraft
rolling control)

目前控制流程如下: 首先机载DSP获取角度传感
器采集的姿态信号并传输给PC, PC根据控制律计算
出控制指令并传输给机载DSP.之后,控制指令由机
载DSP转换为PWM信号直接输出给直流无刷电机
的电子调速器(RCE), 电机调速器根据PWM信号产
生相应的激磁电流用于控制电机的转速.最后,电机
驱动螺旋桨旋转产生升力和升力矩,从而控制飞机
的姿态. 整个过程反复进行, 最终达到对飞机姿态
的稳定. 主要部件的型号如4.1节所述. 图4为当飞行
器被控制到滚转姿态平衡时记录的滚转信号以及应

用FTCD(具体形式为式(6)所示)得到的角速率信号.

图 4 飞行器滚转姿态平衡时记录的滚转信号以及应

用FTCD得到角速率
Fig. 4 The roll angle and its derivative using FTCD when

the aircraft is at balance

由角度信号可以看出,应用这一角速率信号的滑
模变结构控制器可以控制飞行器达到滚转姿态平

衡(误差小于6o).
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5 结结结论论论(Conclusion)
针对一无速率陀螺的四旋翼飞行器, 建立了飞

行器滚转动态模型及相关系统模型, 并设计了基
于FTCD的滑模变结构控制律. 给出了FTCD得出的
信号导数与理想信号导数之差的上界. 仿真结果和
在飞行器控制中的成功应用证实了微分器的抑制噪

声作用和控制器可用性.
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