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摘要:本文首先介绍了一种小型四旋翼无人机的设计过程,从机架设计、动力匹配、机载控制器、传感器、无线通
信等多个方面进行了较为详尽的阐述. 采用牛顿―欧拉法对四旋翼无人机进行动力学分析,完成了六自由度数学
模型的推导. 进一步对系统的模型参数进行了测量和计算,并给出了结果.在此基础上,为了满足无人机快速跟踪
性能的要求,本文基于快速终端滑模的思想,进行了闭环控制器的设计,并给出了基于Lyapunov函数的稳定性证明.
控制器采用分环控制的结构形式,内环为姿态控制,外环为位置控制.最后结合设计的四旋翼无人机,给出的仿真结
果验证了控制算法的有效性.
关键词: 四旋翼无人机;快速终端滑模控制;有限时间控制
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Modeling and finite-time control for
quad-rotor mini unmanned aerial vehicles

LIAO Wei-zhong†, ZONG Qun, MA Ya-li
(School of Electrical Engineering and Automation, Tianjin University, Tianjin 300072, China)

Abstract: We start by giving the detailed design process for a quad-rotor mini unmanned aerial vehicle, including the
airframe design, propulsion system, autopilot, sensors and wireless communication. By using Newton-Euler’s laws, we
analyze the dynamics of such an aerial vehicle to derive for it a 6-degrees mathematical model with parameter values
measured and calculated. To meet the requirement on fast tracking performance, we develop a closed-loop control system
based on the concept of fast terminal sliding-mode control, and prove its stability by using Lyapunov function. This control
system is composed of two nested control loops: the inner loop for the attitude control and the outer loop for the position
control. Simulation results show that the proposed method can provide robustness and good tracking performance for the
designed quad-rotor mini unmanned aerial vehicle.

Key words: quadrotor; fast terminal sliding mode control; finite-time control

1 引引引言言言(Introduction)
近年来,关于四旋翼无人机的研究与应用得到了

越来越广泛的关注. 四旋翼无人机因具有垂直起降、
空中悬停、机动灵活的特征,被大量应用于航空摄影、
地质勘察、抢险救灾、管线巡检、环境评估等领域.在
科学研究领域,由于四旋翼无人机具有非线性、欠驱
动、强耦合的动态特性,研究人员常将其作为理论研
究、方法验证的实验载体.依托小型四旋翼无人机,搭
建无人机飞行控制系统,进行单无人机高性能运动控
制研究和多无人机编队控制、集群控制的研究,是当
前学术界的热点研究领域.

国内外的研究机构已经针对四旋翼无人机进行了

大量的研究工作,并且取得了一定的研究成果.在平

台建设方面,斯坦福大学的STARMAC多飞行器实验
平台是比较早期的四旋翼无人机实验平台[1]. 四旋翼
无人机整机重量约一千克,由四个无刷直流电机提供
动力. 机载传感器包括Microstrain 3DMG-X1惯性测
量单元, Senscomp Mini-AE超声波传感器, Novatel
Superstar II差分GPS.机载控制器采用两级分层的结
构,底层控制器为Atmega单片机,负责实时运算以及
输出PWM电机驱动信号;顶层控制器为PC104模块,
负责路径规划、传感器数据融合以及无线通讯等任务.
在洛桑联邦理工学院的OS4平台设计中, S. Bouab-
dallah等人提出了一种通过迭代计算的方式来完成四
旋翼无人机硬件架构整体设计的方案[2]. 与斯坦福大
学的STARMAC平台不同的是, OS4平台采用了基于
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视觉的位置反馈信息,而不是GPS位置信息. Vijay
Kumar教授领导下的宾夕法尼亚大学GRASP实验
室,采用了Ascending Technologies公司的Humming-
bird系列四旋翼无人机,搭建室内多无人机实验平
台[3]. 其中, Hummingbird系列四旋翼无人机是一款面
向科学研究的高性能无人机,叶尖距离55 cm,重量
500 g,飞行时间20min左右,同时提供了底层和顶层
两种编程控制接口;但是价格昂贵,一般的研究人员
难以承受.该平台采用Vicon运动捕捉系统获取无人
机的位置信息,无人机与地面控制站之间通过
ZigBee进行通讯.苏黎世联邦理工大学的Raffaello
D’Andrea教授领导下的飞行器实验室有着和GRASP
实验室相似的室内多无人机实验平台,该实验室在四
旋翼无人机的动态飞行方面有着较为不错的研究成

果[4–5]. 上述研究机构侧重于平台建设,控制上大多采
用了传统的PID控制.在理论研究方面,文献[6]提出
了将卡尔曼滤波与控制算法相结合的思路以提高姿

态控制精度.文献[7]针对四旋翼无人机翻滚通道与俯
仰通道镇定问题,提出了一种基于递归最小二乘观测
器的模型辨识自适应控制方法;与此同时,针对四旋
翼无人机的简化模型,提出了一种基于Lyapunov理论
的模型参考自适应控制方法,仿真结果表明这两种控
制方法的有效性. 文献[8]提出了一种在模型不确定与
外部干扰上界未知情况下的鲁棒控制方法,该方法基
于一个类似Lyapunov能量函数进行设计,在模型误差
与外部干扰较大的情况下仍具有较好的鲁棒性. 文
献[9]提出了一种基于滑模干扰观测器的滑模控制方
法,该方法能够在控制增益和计算量较小的同时保持
对外界干扰和模型误差的鲁棒性. 文献[10]针对四旋
翼无人机执行器故障问题,采用了一种基于直接自适
应滑模控制方法进行姿态控制器的设计.

上述各研究机构在搭建四旋翼无人机实验平台的

过程中,或选择完全自主研发,包括从元器件选型到
整个系统集成;或选择购买成熟的商业产品,并在此
基础上进行二次开发. 本文充分参考上述各实验平台
的设计思路,系统阐述了自制小型四旋翼无人机的设
计过程,从机架结构设计到各机体部分选型与匹配都
充分考虑了易实现、快速开发、易扩展等方面的需求,
因此更加适合作为理论研究与方法验证的实物平台.
本文基于快速终端滑模控制方法分别进行了姿态控

制器和位置控制器的设计.与其他方法相比,该方法
的优点在于能够保证系统在有限时间内快速收敛至

平衡点,加快系统的动态响应,可有效满足无人机的
快速跟踪性能.与此同时,本文给出了基于Lyapunov
函数的稳定性证明,保证了系统的稳定性,并给出了
对抖振与奇异性问题的处理方法. 最后的仿真结果验
证了控制算法的有效性.

2 四四四旋旋旋翼翼翼无无无人人人机机机系系系统统统架架架构构构设设设计计计与与与模模模型型型建建建

立立立(System architecture design and modeling
of quadrotor)

2.1 系系系统统统架架架构构构(System architecture)
四旋翼无人机一般由机械部分、动力部分、电子

部分、机载通讯部分组成. 机械部分即无人机的机架;
动力部分包括电池、电机、电子调速器(电机驱动)、桨
叶等;电子部分主要包括机载控制器,机载传感器(如
陀螺仪、加速度计、磁阻计)等.

2.1.1 机机机架架架设设设计计计(Airframe design)
本文旨在设计一款应用于室内实验室环境中的小

型四旋翼无人机,鉴于室内空间有限,要求无人机的
整体尺寸较小. 考虑到后期进行其他方面的研究可能
需要在无人机上加装一些其他设备,要求无人机具有
一定的载荷.综合考虑后,将机架大小设定为轴距
255mm(对角电机的距离),此时可选用6英寸的桨叶,
匹配合适的电机,能够得到较为不错的载荷(理论上最
大起飞重量可达2 kg).

如图1所示,整个机架采用平板层叠的结构,由底
板、中间板、顶板通过尼龙螺柱连接而成. 这种设计
的好处是结构简单,易于加工,便于机载部件的安装.
机架底板安装电池、无线通讯模块、遥控器接收机等

部件;中间板的中间区域安装机载控制器,四个机臂
处安装四个电机;顶板起到保护、隐藏机载控制器及
内部走线的作用. 机架上的所有开孔、镂空,均根据拟
选器件匹配设计.底板、中间板以及顶板均采用
2mm厚的3K碳纤维板加工.

图 1 机架三维模型图

Fig. 1 3D mode of airframe

2.1.2 动动动力力力匹匹匹配配配(Propulsion matching)
无刷直流电机因具有响应快、效率高等优点,目前

大量应用于航模飞行器领域.因此,本文选择了无刷
直流电机为四旋翼无人机提供驱动力,并匹配选择了
相应的电子调速器. 不同于固定翼飞行器,四旋翼无
人机完全依靠四个旋翼产生的升力提供飞行动力,属
于高耗能的设备,因此选择了能量密度较高的锂电池
作为无人机的供电电源. 表1给出了上述各部件参数.
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表 1 各动力部件参数
Table 1 Specifications of propulsion unit

类别 规 格

无刷直流电机 额定转速20000 r/min,最大升力5N,重量27.5 g

电子调速器 额定电流12A,输入信号频率50 ∼ 400Hz,重量6 g

锂电池 额定电压11.1V,额定容量2200mAh,重量180 g

桨叶 长度152.4mm,桨距角45度

2.1.3 机机机 载载载 控控控 制制制 器器器 与与与 传传传 感感感 器器器 (Autopilot and
sensors)

机载控制器是四旋翼无人机的核心部件,负责无
人机上的所有运算任务,包括数据采集与滤波,实时
控制、无线通讯等. 不少研究机构设计了基于单片机
或者DSP架构的机载控制器 [11–12]. 值得一提的是,一
些开源的飞行控制器也具有非常不错的性能.表2列
出了4款比较知名的开源飞行控制器. 综合硬件处理
性能、软件开发难度、价位等因素,选择了Pixhawk作
为小型四旋翼无人机的机载控制器. Pixhawk飞行控
制器内置了三轴陀螺仪、三轴加速度计以及三轴磁阻

计,且本文所设计的小型四旋翼无人机将部署于室内
环境中,依靠运动捕捉系统提供位置信息,因而并未
加装其他距离传感器.

表 2 四款开源飞行控制器
Table 2 Four opensource autopilots

飞行控制器 主要硬件资源

OpenPilot
处理器: STM32F4 Cortex M4;时钟频率: 72MHz

512KB Flash, 64KB RAM

Paparazzi
处理器: LPC2148 ARM7;时钟频率: 60MHz

512KB Flash, 32KB RAM

APM 2.6
处理器: Atmel’s ATMEGA2560;时钟频率: 16MHz

256KB Flash, 8KB RAM

Pixhawk
处理器: STM32F427 Cortex M4;时钟频率: 168MHz

2M Flash, 256KB RAM

2.1.4 无无无线线线通通通讯讯讯(Wireless communication)
无人机与地面控制站之间的通讯方式主要有数传

电台、蓝牙、ZigBee以及WiFi. 当无人机在室外飞行,
控制距离超过十公里甚至几十公里时,只能选用大功
率数传电台. 本文涉及到的小型四旋翼无人机主要在
室内飞行,对无线通讯设备的传输距离要求并不高.
由于小型四旋翼无人机对实时性的要求以及自身载

荷有限,要求无线通讯设备的传输延迟较小且功耗较
低. 同时,考虑到存在多无人机编队飞行的可能,无线
通讯设备应该易于组网. 结合文献[4]中给出的信息,
综合考虑后,决定选用ZigBee无线通讯机制.

2.2 系系系统统统建建建模模模(System modeling)
有关四旋翼无人机的建模工作,大多数研究机构

都采用了牛顿―欧拉法,从受力的角度对四旋翼无人

机进行建模与分析[13–14],本文对四旋翼无人机的建模
工作也采用了上述方法. 在考虑空气阻力、陀螺效应
等条件下的四旋翼无人机完整动力学分析仍然较为

复杂,为了简化分析,很多研究机构都忽略了空气阻
力与陀螺效应,本文对此也进行了忽略.

假假假设设设 1 1) 无人机是刚性的[15];

2) 无人机的结构是完全对称的;

3) 无人机的重心与机体坐标系原点重合.

如图2所示，图中建立了两个右手坐标系,一个是
基于地球的惯性坐标系,一个是基于四旋翼无人机的
机体坐标系.惯性坐标系由坐标轴xE, yE, zE确定,其
中zE竖直向上. 机体坐标系由坐标轴xB, yB, zB确定;
规定xB的正方向为无人机的前进方向.

图 2 四旋翼无人机结构示意图

Fig. 2 Structure diagram of quadorotor

用Z–Y –X欧拉角表示四旋翼无人机在惯性坐标
系下的旋转. 假设初始状态下,机体坐标系与惯性坐
标系重合.随着无人机的运动状态发生变化,机体坐
标系与惯性坐标系将不再重合.当将惯性坐标系依次
绕坐标轴zE, yE, xE旋转角度ψ, θ, ϕ,使得机体坐标系
与惯性坐标系重合;则将分别称为无人机的偏航
角、俯仰角、翻滚角. 从机体坐标系到惯性坐标系的
旋转矩阵[16]为

R =

cθcψ sϕsθcψ − cϕsψ cϕsθcψ + sϕsψ

cθsψ sϕsθsψ + cϕcψ cϕsθsψ − sϕcψ

−sθ sϕcθ cϕcθ

 ,
(1)

其中: sϕ, cϕ分别表示sin ϕ和cos ϕ,此规则同样适用
于θ, ψ.

2.2.1 动动动力力力学学学分分分析析析(Dynamics)
将四旋翼无人机视为一个刚体,作用在刚体上的

所有外力可以看作一个合外力作用于刚体的质心.
令ξ表示四旋翼无人机在惯性坐标系下的位置, m表
示四旋翼无人机的质量, F表示作用在四旋翼无人机
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上的合外力. 则有

F = mξ̈, (2)

其中: 合外力F包括四旋翼无人机所受重力mg, 4个

旋翼产生的升力
4∑
i=1

Fi .

令UF =
4∑
i=1

Fi,则式(3)可展开为 0

0

−mg

+R

 0

0

UF

 = m

 ẍÿ
z̈

 , (3)

也即

ẍ = (cosϕ sin θ cosψ+sinϕ sinψ)
UF

m
,

ÿ = (cosϕ sin θ sinψ−sinϕ cosψ)
UF

m
,

z̈ = −g+(cosϕ cos θ)
UF

m
.

(4)

将四旋翼无人机视为一个刚体,刚体除了平动之
外,还能够转动.在机体坐标系下,由欧拉公式有

τ = Iω̇ + ω × Iω, (5)

其中: τ表示作用在四旋翼无人机上的力矩, I表示四
旋翼无人机在机体坐标系下的转动惯量, ω表示姿态
角速度, ω̇表示姿态角加速度, ×表示叉乘. 将式(6)展
开得τxτy
τz

=
Ixx 0 0

0 Iyy 0

0 0 Izz


 ṗq̇
ṙ

+
pq
r


Ixx 0 0

0 Iyy 0

0 0 Izz


pq
r

 ,
(6)

也即 

ṗ = qr(
Iyy − Izz
Ixx

) +
1

Ixx
τx,

q̇ = pr(
Izz − Ixx
Iyy

) +
1

Iyy
τy,

ṙ = pq(
Ixx − Iyy
Izz

) +
1

Izz
τz.

(7)

旋翼在转动的过程中,空气会对旋翼产生一个反
扭矩,此反扭矩是控制偏航角ψ的出发点. 不同于单旋
翼直升机依靠尾翼来平衡主旋翼的反扭矩,四旋翼无
人机在结构上配置成两个对角旋翼顺时针转动,另外
两个对角旋翼逆时针转动,以此来平衡反扭矩.当两
组旋翼受到的反扭矩不相等时,便会导致四旋翼无人
机的偏航运动.本文中,旋翼1、旋翼3为顺时针转动,
转动方向为zB轴负方向,因此空气对旋翼的反扭矩
M1和M3的方向为zB轴正方向;同理可得,空气对旋
翼2、旋翼4的反扭矩M2和M4的方向为zB轴负方向.
由此可得, τz =M1 +M3 −M2 −M4. 当旋翼2、旋
翼4产生的升力不相等时,二者的升力差引起的力矩

便会导致翻滚运动.同理,当旋翼1、旋翼3产生的升
力不相等时,二者的升力差引起的力矩便会导致俯仰
运动.令L表示四旋翼无人机的质心到各旋翼中轴线
的距离,由右手定则可得到: τx = (F2 − F4)L, τy =

(F3 − F1)L. 通常情况下,可认为每个旋翼产生的升
力Fi与旋翼的转速ωi成正比,即Fi = kFω

2
i , kF为升

力系数;每个旋翼受到的反扭矩Mi与旋翼的转速ωi
也成正比,即Mi = kMω

2
i , kM为扭矩系数. 则有

UF

τx
τy
τz

 =


kF kF kF kF
0 kFL 0 −kFL

−kFL 0 kFL 0

kM −kM kM −kM



ω2
1

ω2
2

ω2
3

ω2
4

 . (8)

2.2.2 模模模型型型参参参数数数(Model parameters)
在前面的章节中,推导了四旋翼无人机的数学模

型,模型中的各个参数可以通过实验测取或者软件仿
真的手段得到.

可以直接测量的参数包括无人机的质量m、无人

机的质心到各旋翼中轴线的距离L. 对于升力系数
kF、扭矩系数kM的测取,基于杠杆原理设计了一套测
量装置(参见附录). 图3–4给出了某组测试中升力Fi、
扭矩Mi与旋翼转速的平方ω

2
i之间的拟合关系.

图 3 Fi与ω2
i之间的拟合关系

Fig. 3 Curve fitting of Fi and ω2
i

图 4 Mi与ω2
i之间的拟合关系

Fig. 4 Curve fitting of Mi and ω2
i

四旋翼无人机的转动惯量I可以通过软件仿真的

方法获得. 在SolidWorks中搭建无人机的三维模型,
并将无人机各部分的实际质量赋值给三维模型中对

应部分,便可计算出无人机的转动惯量.
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模型参数如下:

m = 0.625 kg;L = 0.1275m;

kF = 2.103× 10−6 N/(rad2 · s−2);

kM = 2.091× 10−8 Nm/(rad2 · s−2);

Ixx = 2.3× 10−3 kgm2; Iyy = 2.4× 10−3 kgm2;

Izz = 2.6× 10−3 kgm2.

3 控控控制制制器器器设设设计计计(Design of controller)
考虑到四旋翼无人机一般处于低速飞行或者悬停

状态下,姿态角变化较小,此时可认为: ϕ̇ ≈ p, θ̇ ≈ q,
ψ̇ ≈ r,ϕ̈ ≈ ṗ, θ̈ ≈ q̇, ψ̈ ≈ ṙ.

令

Ux = (cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ)
UF

m
,

Uy = (cosϕ sin θ cosψ − sinϕ cosψ)
UF

m
,

Uz = −g + (cosϕ cos θ)
UF

m
,

(9)

考虑到系统模型参数的测量值与真实值之间存在的

误差将会导致模型的不准确性,而周围环境中气流变

化也会对系统产生干扰,结合文献[17]中不确定与干
扰的形式,式(4)可改写为

ẍ = Ux +∆fx + dx,

ÿ = Uy +∆fy + dy,

z̈ = Uz +∆fz + dz,

(10)

其中∆f项、d项分别代表模型不确定以及外部干扰.

同理,可将式(7)改写为
ϕ̈ = a1θ̇ψ̇ + b1τx +∆fϕ + dϕ,

θ̈ = a2ϕ̇ψ̇ + b2τy +∆fθ + dθ,

ψ̈ = a3ϕ̇θ̇ + b3τz +∆fψ + dψ,

(11)

其中: a1 =
Iyy − Izz
Ixx

, b1 =
1

Ixx
, a2=

Izz − Ixx
Iyy

, b2=

1

Iyy
, a3 =

Ixx − Iyy
Izz

, b3 =
1

Izz
, ∆f项、d项分别代表

模型不确定以及外部干扰

根据四旋翼无人机模型的特点,采用分环控制的
结构形式,控制系统分为两部分;其中,内环为姿态控
制,外环为位置控制,如图5所示.

图 5 控制系统结构图

Fig. 5 Control system diagram

本文采用了终端滑模控制[18–19]的思想分别进

行姿态控制器与位置控制器的设计.终端滑模控制
方法具有有限时间收敛的特性,能够很好的满足四
旋翼无人机对参考输入快速跟踪的性能要求,同时
兼具滑模控制固有的鲁棒性强的特点.

考虑如下二阶多输入多输出非线性系统:{
ẍ = f(x) + b(x)u+∆f(x, t) + d(t),

y = x,
(12)

其中: 状态变量x ∈ Rn, x存在连续的一阶导数、二
阶导数,输入u ∈ Rn,输出y ∈ Rn,函数f(x) ∈ Rn,
函数b(x) ∈ Rn×n且为对角矩阵,模型不确定∆f(x,

t) ∈ Rn,外部扰动d(t) ∈ Rn;且满足|∆fi(x, t)+
di(t)| 6 Di.

定义系统跟踪误差ei = xi − xid,其中xi和xid
分别为状态实际值与期望值.为了保证系统状态快

速收敛至平衡点,选取快速终端滑模面的形式. 滑
模面函数矩阵定义为s = [s1 s2 · · · sn]. 其中,各
个滑模面函数具体定义如下:

si = ėi + αiei + βie
qi/pi
i , (13)

其中: αi和βi均为大于零的常数, pi和qi为正奇数且
2 > pi/qi > 1. 对式(13)求导,得

ṡi = ëi + αiėi + βiėi
qi/pi−1 =

ẍi−ẍid+[αi+βi(xi−xid)qi/pi−1](ẋi− ˙xid). (14)

将式(12)代入式(14),得

ṡi = fi(x)+[αi+βi(xi−xid)qi/pi−1](ẋi− ˙xid)−

ẍid+∆fi(x, t)+di(t)+bi,i(x)ui, (15)

将式(15)做如下改写:

ṡi = Li(x, t) + ∆Li(x, t) + bi,iui, (16)
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其中:

Li(x, t)=fi(x)+[αi+βi(xi−xid)qi/pi−1]×
(ẋi − ˙xid)−ẍid, (17)

∆Li(x, t) = ∆fi(x, t) + di(t). (18)

选择控制律为

ui = − 1

bi,i(x)
[Li(x, t) + ki1si +

(Di + ki2|si|r)sgn si], (19)

其中: ki1 > 0, ki2 > 0, 0 < r < 1. 此时,系统跟踪
误差e将在有限时间内收敛至零.

稳定性证明: 选取Lyapunov函数为

Vi =
1

2
s2i , (20)

则

V̇i = siṡi = si[Li(x, t) + ∆Li(x, t) + bj,i(x)ui] =

∆Li(x, t)si −Di|si| − ki1s
2
i − ki2|si|r+1. (21)

因为

|∆Li(x, t)| = |∆fi(x, t) + di(t)| 6 Di, (22)

所以

∆Li(x, t)si −Di|si| 6 0, (23)

进而

V̇i 6 −ki1s2i − ki2|si|r+1, (24)

即系统在Lyapunov意义下渐近稳定.

有限时间分析:在趋近阶段,设系统状态从滑模
面之外到达滑模面si = 0的时间为tr,因为式(25)满
足文献[20]中的引理3.4,即tr为有限时间.

tr 6
1

ki1(1− α)
ln
ki1V

1−α(x0) + ki2
ki2

, (25)

其中α = (r+ 1)/2. 在滑模阶段,式(13)所选快速终
端滑模面保证了系统的有限时间收敛特性[18].

综上,系统状态跟踪误差将在有限时间内收敛
至零.

式(13)表示的传统快速终端滑模面存在奇异性
问题,即系统跟踪误差ei接近零时,控制律中的
e
qi/pi−1
i 项会导致控制量趋向于无穷大,产生奇异
点. 针对该奇异性问题,本文选取了一种改进的快
速终端滑模面[21]形式如下:

si = ėi + αiei + βih(xi), (26)

其中e = xi − xid,且满足αi > 0, βi > 0,

h(xi) =

{
e
qi/pi
i , s̄i = 0或 s̄i ̸= 0, |ei| > ε,

ki3e+ ki4e
2
i sgn ei, s̄i ̸= 0, |ei| < ε,

(27)

其中: s̄i= ėi+αiei+βie
qi/pi
i , ki3=(2−qi/pi)εqi/pi−1,

ki4 = (qi/pi − 1)εqi/pi−2, ε > 0. 该滑模面采用切
换控制的思想,可有效避免终端滑模控制中存在的
奇异性问题.

将Ux, Uy, Uz看作位置控制器的输入,将τx, τy,
τz看作姿态控制器的输入,则根据前文推导,可分别
对式(10)–(11)进行位置控制器和姿态控制器的设
计.以姿态控制器设计为例,将式(11)表达成式(12)
的形式,根据传统快速终端滑模控制的设计思路求
得控制律,再根据前文中对抖振问题、奇异性问题
的处理方法对所求控制律进行改进,进而得到最终
的控制律.

位置给定值xd, yd, zd以及姿态给定值ψd由参考

轨迹直接给出,姿态给定值ϕd和θd以及总升力UF由

式(28)可得. 最终,执行器的给定值ω1, ω2, ω3, ω4由

式(8)可得.

UF=m
√
U2
x + U2

y + (Uz + g)2,

ϕd=sin−1(
m

UF
(Ux sinψd − Uy cosψd)),

θd=tan−1(
1

Uz + g
(Ux cosψd + Uy sinψd)).

(28)

4 仿仿仿真真真与与与结结结果果果分分分析析析(Simulation and results
analysis)
在仿真环境中,四旋翼无人机的初始位置和初始

姿态角分别为[0, 0, 0]m以及[0, 0, 0] rad;参考值设
定为: xd = 1m, yd = 1m, zd = 1m, ψd = 0.3 rad.
仿真结果如图6–8所示.

针对系统抖振问题,采用“边界层”方法,在实
际的控制律ui中,用饱和函数sat(s)代替符号函

数sgn s,实现准滑动模态控制,以削弱系统抖振. 在
边界层外,系统处于正常的滑模控制;在边界层内,
则为连续状态的反馈控制.

sat(s) =


1, s > δ,
s

δ
, |s| 6 δ,

−1, s < −δ,

(29)

其中δ > 0是边界层厚度,可通过多次仿真得到最佳
值.

仿真过程中,针对系统抖振问题,本文采用了边
界层的方法,用饱和函数代替符号函数,有效的减
轻了系统抖振. 针对快速终端滑模可能出现的奇异
性问题,基于切换控制的思想,对控制器进行了处
理. 从图6–8可以看出无人机在较短时间内完成了
对参考值的跟踪,执行器输出力矩的峰值为0.3Nm,
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由电机最大升力5N、模型参数L = 0.1275m可得

执行器最大输出力矩为0.6375Nm,验证了快速终
端滑模控制在四旋翼无人机上应用的可行性.

(a) x轴位移

(b) y轴位移

(c) z轴位移

图 6 位置跟踪结果

Fig. 6 Tracking result of position

(a) 翻滚角

(b) 俯仰角

(c) 偏航角

图 7 姿态角跟踪结果

Fig. 7 Tracking result of attitude angle

(a) x轴力矩

(b) y轴力矩

(c) z轴力矩

图 8 执行器输出力矩

Fig. 8 Actuator output torque

5 结结结论论论(Conclusions)
本文从机架设计、动力匹配、机载控制器、传感

器、无线通信等方面介绍了一种小型四旋翼无人机

的设计过程. 针对所设计的小型四旋翼无人机,采
用牛顿-欧拉法进行了模型推导,并完成了相关参数
辨识的工作.基于快速非奇异终端滑模控制的思想,
对位置环和姿态环进行了控制器的设计.仿真结果



1350 控 制 理 论 与 应 用 第 32卷

表明,快速终端滑模控制能够有效地应用于四旋翼
无人机.
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附附附录录录 升升升力力力系系系数数数与与与扭扭扭矩矩矩系系系数数数的的的测测测量量量(Appendix
Measurement of lift constant and moment constant)
如图A1和图A2所示, Arduino Uno微控制器以PWM波

的形式输出电机给定值,同时读取并处理霍尔传感器返回的
数据;计算机与Arduino Uno微控制器连接,用于显示处理结
果.以图A1为例,当旋翼转动时,产生向上的升力Fi,根据杠
杆原理,电子称受到相同大小的压力,通过霍尔传感器可以得
到与升力Fi对应的旋翼转速ωi,进而得到kF;同理可得kM.

图 A1 升力系数测量装置
Fig. A1 Measurement device of lift constant

图 A2 扭矩系数测量装置
Fig. A2 Measurement device of moment constant
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