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基于快速终端滑模面的两旋翼飞行器

有限时间姿态控制

沈林武１，２，陈　强１，陶玫玲１，何熊熊１
（１．浙江工业大学 信息工程学院，杭州　３１００２３

２．浙江机电职业技术学院 电气电子技术系，杭州　３１００５３）

摘要：针对带有模型不确定和外部干扰的两旋翼飞行器，提出一种基于快速终端滑模面的有限时间自适应姿态控制方法，保

证两旋翼飞行器对期望姿态角度的有限时间跟踪；构造快速终端滑模面，并设计分段连续函数避免滑模变量求导产生的奇异值问

题；在此基础上，设计有限时间姿态控制器，并设计系统不确定上界的自适应更新律，抵消模型不确定性和外部干扰的影响；经

李雅普诺夫方法证明滑模变量、姿态角误差、角速度误差等闭环信号最终一致有界，且有限时间收敛至平衡点邻域，收敛时间与

系统状态变量初始值有关；最后，采用了矩形波和犛曲线作为设定信号，设计相应的跟踪实验，并在两旋翼飞行器平台上验证所

提控制方法的有效性，且分析双曲正切函数对系统控制输入影响，经实验测试其可减少系统颤振现象。

关键词：姿态控制；快速终端滑模面；两旋翼飞行器；有限时间收敛
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０　引言

无人机由于其多功能性、机动性和实用性，引起了国

内外学者的极大重视。旋翼飞行器作为无人机的一种常见

类型，具有体积小，结构简单和机动性强等优点［１］，通常

用于某些危险的环境中，包括搜索、营救、区域制图和监

视等［２３］。当前，旋翼飞行器的姿态控制逐步成为无人机控

制研究的热点问题［４８］。为保证四旋翼倾转飞行器的姿态稳

定，文献 ［９］设计比例积分微分 （ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ－ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ

－ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ，ＰＩＤ）控制器，融合自适应控制算法，实

现ＰＩＤ参数自整定，经仿真实验表明该控制器的稳态性能

和跟踪性能良好。文献 ［１０］利用前馈控制和线性化技术，

设计四旋翼无人机控制算法，并基于线性二次调节器设计

姿态控制器，通过反馈调节矩阵增益，改善控制器性能，

根据时延、上升时间、超调等参数验证了其优越性能。文

献 ［１１］针对三旋翼飞行器尾部舵机发生堵塞故障的情况

下，基于反步法和终端滑模控制技术，提出一种鲁棒容错

控制方法，经李雅普诺夫方法证明姿态跟踪误差渐近收敛，

且经实验验证对姿态控制有较好的效果。文献 ［１２］利用

反步法技术和常规滑模设计控制器，常规滑模控制器保证

姿态角快速收敛的能力，反步法技术应用于位置跟踪，最

终获得四旋翼飞行器位姿的快速收敛，模拟仿真实验验证
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所设计控制器的有效性。然而，上述控制方法仅能实现姿

态的渐近收敛。

与上述方法相比，有限时间控制能实现系统状态变量

的有限时间收敛。文献 ［１３］针对刚性航天器带有控制输

入饱和的输出反馈姿态控制，基于四元数方法建立系统数

学模型，结合有限时间观测器，设计有限时间控制律，保

证系统姿态有限时间收敛于平衡点。文献 ［１４］利用分段

函数设计一种终端滑模控制策略，结合自适应技术，保证

刚性飞行器的有限时间姿态收敛，且更鲁棒、收敛速度更

快、控制精度更高等性能，仿真结果表明了该控制策略的

有效性。文献 ［１５］针对存在转动惯量有界、未知外部干

扰的情况，基于四元数建立刚性飞行器动力学模型，设计

有限时间全阶滑模连续控制器，保证系统轨迹有限时间收

敛于平衡点，所提控制器有效性经仿真验证。

基于上述讨论，本文针对两旋翼飞行器提出一种基于

快速终端滑模面的有限时间自适应姿态控制方法，保证两

旋翼飞行器姿态角跟踪误差的有限时间收敛。通过设计分

段函数避免控制律和滑模变量求导产生的奇异值问题，同

时设计用于估计系统模型不确定上界和未知外部干扰的自

适应更新律，并无需提前了解系统的先验知识。最后，在

两旋翼飞行器平台上验证所提控制方法的有效性。

１　系统描述及预备知识

图１为两旋翼飞行器测试台示意图，由机械和电子两

部分组成。机械部分包含底板、支架、平衡杆和轴承对组

件；电子部分由陀螺仪模块、控制单元、电子调速器和无

刷直流电机组件构成，其中两个无刷直流电机的桨叶分别

为正桨叶和反桨叶，以抵消两个电机不同旋转方向的转矩。

图１　两旋翼飞行器测试台示意图

两旋翼飞行器平衡杆可认为是刚体，根据杠杆原理，

其桨叶产生的升力矩犕犫为：

犕犫 ＝ （犉１－犉２）犔＝犽狌， （１）

式中，犉１、犉２为桨叶产生的升力，犔是电机轴中心线到转轴

中心线的垂直距离，犽为正系数，狌∈犚为电机电子调速器控

制输入。

基于刚体定轴转动的动力学方程分析，两旋翼飞行器

动力学模型的表达式为：

珚狓１＝狓２

犑珚狓２＝犕犫＋犕犳＋犕｛
犱

， （２）

式中，狓１、狓２和珚狓２分别为两旋翼平衡杆绕轴承转轴的姿态

角、角速度和角加速度，其信息由陀螺仪模块测得，犑为平

衡杆绕轴承转轴的转动惯量，犕犳
为空气阻力、摩擦力等产

生的力矩，犕犱 为未知干扰力矩。

为便于控制器设计，定义犫＝
犽
犑
，犳（狓１，狓２）＝

１

犑
犕犳
，

犱（狋，狓１，狓２）＝
１

犑
犕犱 。由式 （１）和式 （２），两旋翼飞行器

动力学模型可简化为：

珚狓１＝狓２

珚狓２＝犫狌＋犳（狓１，狓２）＋犱（狋，狓１，狓２｛ ）
。 （３）

　　假设１：犕犳
和犕犱 有界，即犳（狓１，狓２）和犱（狋，狓１，狓２）有

界，存在常数犉＞０和犇＞０，保证狘犳（狓１，狓２）狘≤犉和狘

犱（狋，狓１，狓２）狘≤犇成立。

引理１
［１６１７］：针对系统 珚狓＝犳（狓），存在一个连续正函

数犞 ，标量α＞０，β＞０，０＜γ＜１，υ≥０满足珚犞≤－α犞

－β犞
γ
＋υ，狋＞０，则系统珚狓＝犳（狓）轨迹有限时间收敛，

收敛域为：

ｌｉｍ狓
狋→犜狉

犞（狓）≤ｍｉｎ
υ
α
，υ（ ）β

１

｛ ｝｛ ｝
γ

，

收敛时间上界犜狉满足

犜狉 ＝
１

α（１－γ）
犐狀
α犞

１－γ（狓０）＋β
β

（４）

２　快速终端滑模控制器

２１　滑模面设计

设计快速终端滑模面为：

狊＝珋犲＋犽１犲＋犽２狊犻犵
犪
２犲， （５）

式中，犽１＞０，犽２＞０，０＜犪２＜１，犪２＝
狇
狆
，狆＞狇，狆、狇

是互质的正奇数，犲＝狓１－狓犱为姿态角误差，犲＝狓２－狓犱为

角速度误差，狓犱 、狓犱 分别是姿态角、角速度的期望输入，

狊犻犵
犿·＝狘·狘

犿
ｓｇｎ（·），ｓｇｎ（·）代表符号函数。

根据两旋翼飞行器控制系统 （３）可得：

犲̈＝狓̈２ －̈狓犱 ＝

犫狌＋犳（狓１，狓２）＋犱（狋，狓１，狓２）－̈狓犱， （６）

式中，̈犲为姿态角加速度误差，̈狓犱 是姿态角角加速度的期望

输入。

对式 （５）求导，得：

狊＝犲̈＋犽１犲＋犽２犪２狘犲狘
犪
２－１犲。 （７）

　　滑模变量狊一旦到达滑模面狊＝０之后，式 （４）表

示为：

犲＝－犽１犲－犽２狊犻犵
犪
２犲。 （８）

　　选取李雅普诺夫函数：

犞１＝
１

２
犲２ （９）

　　对其求导，得：

犞１＝犲（－犽１犲－犽２狊犻犵
犪
２犲）＝

－２犽１狘犞１狘－２

犪
２＋１

２犽２狘犞１狘

犪
２＋１

２ （１０）

　　根据引理１和式 （８），系统的姿态角误差犲、角速度误
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差犲在滑动模态时有限时间收敛，收敛时间上界犜狊满足：

犜狊＝
２

２犽１（１－犪２）
ｌｎ
２犽１犞１

１－犪２

２ （犲（０））＋２

犪
２＋１

２ 犽２

２

犪
２＋１

２ 犽２

（１１）

２２　控制律设计

设计有限时间自适应控制律狌为：

狌＝－
１

犫
（犽１犲＋犽２犪２狘犲狘

犪
２－１犲－̈狓犱＋α狊＋

β狊犻犵
γ２狊＋犉^ｓｇｎ（狊）＋犇^ｓｇｎ（狊）） （１２）

式中，^犉、^犇分别为犉、犇的估计值。

设计自适应更新律为：

犉^
·

＝
１

犮１
（狘狊狘－狆１^犉） （１３）

犇^
·

＝
１

犮２
（狘狊狘－狆２^犇） （１４）

式中，狆１＞０，狆２＞０，犮１＞０，犮２＞０。

３　定性证明

定理１：针对两旋翼飞行器系统式 （３），设计快速终端

滑模面式 （５），控制律式 （１２），自适应更新律式 （１３）和

式 （１４），则：

１）狊、^犉和犇^ 信号最终一致有界；

２）滑模变量狊、系统姿态角误差犲和角速度误差犲在有

限时间内收敛至平衡点附近邻域。

证明：（１）构造李雅普诺夫函数：

犞２＝
１

２
狊２＋

１

２
犮１珟犉

２
＋
１

２
犮２珦犇

２ （１５）

式中，珟犉＝犉－犉^，珦犇＝犇－犇^。

对式 （１５）求导，可得：

犞２＝狊狊＋犮１珟犉珟犉
·

＋犮２珦犇珦犇
·

＝狊（̈犲＋犽１犲＋犽２犪２狘犲狘
犪
２－１犲）＋

犮１珟犉珟犉
·

＋犮２珦犇珦犇
·

＝狊（犳＋犱＋犫狌－̈狓犱＋犽１犲＋

犽２犪２狘犲狘
犪
２－１犲）＋犮１珟犉珟犉

·

＋犮２珦犇珦犇
·

（１６）

　　把控制律式 （１２）代入式 （１６），得：

犞２≤狊（犳＋犱－（犽１犲＋犽２犪２狘犲狘
犪
２－１犲－

狓̈犱＋α狊＋β狊犻犵
γ２狊＋犉^ｓｇｎ（狊）＋犇^ｓｇｎ（狊））－̈狓犱＋犽１犲＋

犽２犪２狘犲狘
犪
２－１犲）＋犮１珟犉珟犉

·

＋犮２珦犇珦犇
·

≤

－α狊
２
－β狘狊狘

γ２＋１＋狘狊狘珟犉－犮１珟犉犉^
·

＋狘狊狘珦犇－犮２珦犇犇^
·

（１７）

　　把自适应更新律式 （１３）和式 （１４）代入式 （１７），

得：

犞２≤－α狊
２
－β狘狊狘

γ２＋１＋

珟犉（狘狊狘－犮１犉^
·

）＋珦犇（狘狊狘－犮２犇^）≤

－α狊
２
－β狘狊狘

γ２＋１＋狆１珟犉^犉＋狆２珦犇^犇 （１８）

　　根据杨不等式，以下不等式成立，

狆１珟犉^犉 ≤
狆１（１－２θ１）珟犉

２

２θ１
＋
狆１θ１犉

２

２
（１９）

狆２珦犇^犇 ≤
狆２（１－２θ２）珦犇

２

２θ２
＋
狆２θ２犇

２

２
（２０）

式中，θ１＞
１

２
，θ２＞

１

２
。

把式 （１９）和式 （２０）代入式 （１８），得：

珚犞２≤－α狊
２
－β狊

２
γ２＋１

２ －
狆１（２θ１－１）珟犉

２

２θ１
－

狆２（２θ２－１）珦犇
２

２θ２
＋
狆１θ１犉

２

２
＋
狆２θ２犇

２

２
≤

－η０犞２＋υ１ （２１）

式中，υ１＝
狆１θ１犉

２

２
＋
狆２θ２犇

２

２
，

η０＝ｍｉｎ２α，
狆１（２θ１－１）

犮１θ１
，狆２
（２θ２－１）

犮２θ｛ ｝２

。

综合上述分析，式 （１５）～ （２１）保证滑模面狊、珟犉和珦犇

信号最终一致有界，由式 （１５）可知，姿态角误差犲、角速

度误差犲也最终一致有界，由于珟犉＝犉－犉^，珦犇＝犇－犇^，以

及犇、犉有界性，能够保证犉^、^犇最终一致有界。因此，存在

正常数υ２，满足狘狊狘（珟犉＋珦犇）≤υ２。

（２）构造李雅普诺夫函数：

犞３＝
１

２
狊２ （２２）

　　对式 （２２）求导，可得：

犞３＝狊（犳＋犱＋犫狌－̈狓犱＋犽１犲＋犽２犪２狘犲狘
犪
２－１犲） （２３）

　　把控制律式 （１２）代入式 （２３），得：

犞３≤狘狊狘（犉＋犇）－α狊
２
－狊β狊犻犵

γ２狊－狊^犉狊犵狀（狊）－狊^犇狊犵狀（狊）≤

－２α犞３－２

γ２＋１

２ β犞３

γ２＋１

２ ＋狘狊狘（珟犉＋珦犇）≤

－η１犞３－η２犞３

γ
２
＋１

２

＋υ２ （２４）

式中，η１＝２α，η２＝２

γ２＋１

２β。

根据引理１，滑模变量狊在趋近模态时有限时间收敛到

平衡点附近邻域Δ狊：

Δ狊≤槡２·ｍｉｎ
υ２

η（ ）１｛
１

２

，υ２

η（ ）２
１

γ２＋

｝
１

（２５）

　　且收敛时间上界犜狉为：

犜狉 ＝
２

η１（１－γ２）
ｌｎη

１犞３

１－γ２

２ （狊（０））＋η２

η２
（２６）

　　把式 （２５）代入滑模面式 （５），得：

犲＋犽１犲＋犽２狊犻犵
犪
２犲＝ε （２７）

式中，狘ε狘≤Δ狊。

由式 （２７）可知，姿态角误差犲收敛至以下邻域：

狘犲狘≤ｍｉｎ
狘ε狘
犽｛ １

，狘ε狘
犽（ ）２

１

犪

｝
２

（２８）

　　且姿态角速度误差犲收敛至以下邻域：

狘犲狘≤犽１狘犲狘＋犽２狘犲狘
犪
２＋狘ε狘≤３Δ狊 （２９）

　　根据式 （１１）和式 （２４）～ （２９），滑模变量狊、姿态

角误差犲、角速度误差犲能够在有限时间内收敛于平衡点附

近邻域，且收敛时间犜满足：

犜≤犜狉＋犜狊＝
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卷·１４０　　 ·

牔
２

η１（１－γ２）
ｌｎη

１犞３

１－γ２

２ （狊（０））＋η２

η２
＋

２

２犽１（１－犪２）
ｌｎ
２犽１犞１

１－犪２

２ （犲（０））＋２

犪
２＋１

２ 犽２

２

犪
２＋１

２ 犽２

（３０）

　　注：根据式 （３０），系统状态变量的收敛时间与系统初

始值条件相关，如滑模面初始值狊（０）、姿态角误差初始值

犲（０），且其它可设计参数也能影响系统收敛时间上界，如犽１、

犽２、犪２、γ２、η１、η２等。如减少γ２、犪２，可缩短系统状态变量的收

敛时间，但是过小的γ２、犪２，等同于控制器获得过高的增益，

导致系统的大幅度颤振、甚至不稳定。为了获得系统收敛

时间与稳定性之间的平衡，选择合理的控制参数也是设计

工作中的一项重要工作，证毕。

４　实验结果与分析

４１　实验平台描述

两旋翼飞行器控制系统如图２所示，该系统由飞行器

测试台、上位机控制台以及辅助直流电源组成。

图２　两旋翼飞行器控制系统

两旋翼飞行器测试台有两台无刷直流电机 （Ｘ２２１２，中

山市朗宇模型有限公司）；两台电子调速器 （ＳＫＹＷＡＬＫ

ＥＲ４０Ａ，深圳市好盈科技有限公司），电子调速器用于控制

无刷直流电机的转速；一个陀螺仪模块 （ＷＴ９３１，深圳维

特智能科技有限公司），用于获取两旋翼飞行器测试台平衡

杆的姿态角和角速度；一个用于执行控制方法的控制单元

（ＳＴＭ３２Ｆ１０３Ｃ８Ｔ６，意法半导体有限公司）和必要的机械

支撑铝合金结构件。两旋翼飞行器电子线路硬件连接图如

图３所示。

上位机控制台为一台工作站 （Ｗ５２０，联想控股股份有

限公司）。其中通用串行总线 （ｕｎｉｖｅｒｓａｌｓｅｒｉａｌｂｕｓ，ＵＳＢ）

接口１用于连接飞行器测试台数据接口 （ＦＴ２２３２ＨＬ，ＦＴ

ＤＩＣｈｉｐ），实现实验数据的采集、控制飞行器测试台的启

停；ＵＳＢ２接口通过调试器 （ＳＴｌｉｎｋＶ２，意法半导体有限公

司），与飞行器测试台的控制单元连接，实现控制程序的编

译和加载。上位机控制台通过中间文件获取实验数据，实

现实验数据的显示、分析和处理。

在实验中，仅使用两旋翼飞行器测试台平衡杆的俯仰

轴，陀螺仪模块提供相应的姿态角和角速度信息，其中姿

图３　两旋翼飞行器电子线路硬件连接图

态角的动态精度可达０．１°，姿态角速度测量范围±１０００°／

ｓ，采样周期为６ｍｓ，满足后续的闭环信号控制要求。

两旋翼飞行器测试台的指标参数：

１）平衡杆实验角度范围为±６０°。

２）陀螺仪模块与控制单元通信速率为９２１６００ｂｐｓ，本

测试台仅使用俯仰姿态角和角速度。

３）控制算法输出控制量狌为±１５００，待机电门控制量

狌０为３０００，控制单元最终输出控制量狌１ 最大输出值为

１００００，为实验安全考虑，限幅值为４５００，则控制量狌１ 范

围为５００～４５００。

４）ＵＳＢ１转通用异步收发传输器 （ｕｎｉｖｅｒｓａｌａｓｙｎ

ｃｈｒｏｎｏｕｓｒｅｃｅｉｖｅｒ／ｔｒａｎｓｍｉｔｔｅｒ，ＵＡＲＴ）接口１的通信速率

为９２１６００ｂｐｓ。

５）下载调试器ＳＴｌｉｎｋＶ２的单总线接口 （ｓｉｎｇｌｅｗｉｒｅ，

ＳＷ）运行频率为１．８ＭＨｚ。

４２　实验方法对比

为验证所提控制方法的可行性和优越性，提出两种控

制方法在两旋翼飞行器测试台进行实验比较。方法一为本

文所设计的基于快速终端滑模面的有限时间姿态控制方法，

方法二为文献 ［１８］的线性滑模控制方法。为保证公平比

较，两种控制方法相应的系统控制参数设置一致。

方法一的滑模面为式 （５），控制律为式 （１２），自适应

更新律为式 （１３）～ （１４）。

方法二的滑模面为：

狊＝犲＋犽１犲 （３１）

式中，犽１＞０。

控̈制律设计为：

狌＝－
１

犫
（犽１犲－̈狓犱＋α狊＋犉^ｓｇｎ（狊）＋犇^ｓｇｎ（狊）） （３２）

式中，α＞０，β＞０，^犉、^犇自适应更新律与方法一相同。

方法一的滑模面狊犻犵
犪
２犲项的幂次系数０＜犪２＜１，导致

滑模面的导数存在奇异值问题。在实验过程中，由分段函

数ψ（犲）替代狊犻犵
犪
２犲项，避免产生奇异值问题，分段函数

ψ（犲）表达式为：

ψ（犲）＝
狘犲狘

犪
２狊犵狀（犲） 狊＝０或狊≠０，狘犲狘＞μ

犾１犲＋犾２狘犲狘
２狊犵狀（犲） 狊≠０，狘犲狘≤｛ μ

（３３）
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式中，０＜犪２＜１，犪２＝
狆
狇
，狇＞狆，狆和狇是互质正奇数，μ是

一个充分小有界正常数，犾１ ＝ （２－犪２）μ
犪
２－１，犾２ ＝ （犪２ －

１）μ
犪
２－１。

针对两旋翼飞行器系统式，根据控制律式和式，当滑

模变量狊＝０时，符号函数ｓｇｎ （·）不连续性，会导致系

统颤震。在实验过程中，为了消除符号函数不连续性，可

以采用分段函数替换，如文献 ［１９］采用以下函数：

（狊）＝

ｓｇｎ（狊） 狘狊狘≥ζ

２狊

狘狊狘＋ζ
狘狊狘≤烅

烄

烆 ζ
（３４）

式中，ζ＞０，ζ是一个充分小有界正数，代表边界层的厚度。

也可采用双曲正切函数替换符号函数：

（狊，ρ）＝
犲ρ狊－１

犲ρ狊－１
（３５）

式中，ρ＞０，参数ρ越大，双曲正切函数越接近于符号函

数，则控制律式和式获得控制性能越好。在实验过程中，

如果能够选择合适的参数ρ或ζ，则可保持系统颤震和跟踪

性能之间的平衡。

４３　实验结果分析

１）矩形波跟踪实验：

为验证所提控制方法的瞬态性能，针对系统模型参数

不确定性和未知的外部干扰上界，设计幅值为２５°的组合矩

形波作为两种方法的实验参考轨迹，系统姿态角速度狓２ 初

始值狓２（０）为０°／ｓ，安排多组系统姿态角狓１的初始值狓１（０）

情况下进行实验，^犉和犇^ 初始值犉^（０）和 犇^（０）分别为８°／ｓ２

和６°／ｓ２，系统控制参数见表１。

表１　矩形波跟踪实验的控制参数

参数 数值 参数 数值 参数 数值

犽１ ４．０ α ０．１５ 犮１ ０．０４

犽２ ６．０ β ０．３ 犮２ ０．０５

犪２
１１．０

１７．０
γ２

９．０

１３．０
狆１ ０．３

犫 １４．８５ 狆２ ０．４

图４为两种控制方法的跟踪轨迹，方法一与方法二相

比，方法一具有更快的姿态角狓１ 收敛速度和更小的跟踪误

差犲。图５为两种控制方法的干扰估计值 犇^，从图５中可

知，相应阶跃信号激励之后，两种方法的犇^能够收敛。

图６为方法一在不同系统姿态角初始状态的收敛情况，

其中实验的参考轨迹为狓犱＝０°，系统姿态角狓１初始值狓１（０）

分别为－５０°～－５°区间之间的６个初始值，其它控制参数

和实验条件同上述实验。从图６明显地看出，姿态角狓１（０）

初始值绝对值越大，系统状态变量收敛时间越长，实验结

果与理论分析保持一致，即收敛时间与系统初始值有关。

２）犛曲线跟踪实验：

为了进一步验证所提控制方法的跟踪性能，设计犛曲

线作为对比实验参考轨迹，系统姿态角狓１ 初始值狓１（０）为

２５°，姿态角速度狓２初始值狓２（０）为０°／ｓ，系统控制参数由

图４　幅值２５°矩形波的跟踪轨迹

图５　幅值２５°矩形波时的犇^

图６　参考轨迹狓犱 ＝０的跟踪轨迹

表２获取，图７是设定信号为犛曲线的跟踪轨迹。

表２　Ｓ曲线跟踪实验的控制参数

参数 数值 参数 数值 参数 数值

犽１ ８．０ α ０．６ 犮１ ０．０５

犽２ １２．０ β ０．６ 犮２ ０．０５

犪２
１１．０

１７．０
γ２

９．０

１３．０
狆１ ０．５

犫 １４．８５ 狆２ ０．５

由图７可以看出，方法一与方法二相比，方法一对姿

态角狓１跟踪具有更快收敛速度。

３）替换符号函数对系统控制性能影响：
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图７　Ｓ曲线的跟踪轨迹

为验证所提控制方法的符号函数被替换，对系统控制

性能的影响，设计实验参考轨迹为狓犱＝０°，作为方法一的设

定信号，系统姿态角狓１初始值狓１（０）为－２０°，系统控制参数

由表１获取，其它实验条件同矩形波跟踪实验。

针对符号函数不连续性导致系统颤震。为消除系统颤

震，实验过程中采用式双曲正切函数替换符号函数，其中ρ
取３。图８和图９分别为未替换符号函数和双曲正切函数替

换符号函数的系统控制输入狌和系统姿态角狓１的跟踪轨迹。

图８　比较双曲正切函数与

符号函数对系统性能影响的控制输入狌

图９　比较双曲正切函数与符号函数

对系统性能影响的姿态角狓１ 的跟踪轨迹

从图８明显看出，符号函数未被替换时，系统控制输

入狌的颤振比由双曲正切函数替换的大。图９姿态角狓１ 的

跟踪性能采用积分绝对值误差指标 （ｉｉｎｔｅｇｒａｔｅｄａｂｓｏｌｕｔｅｅｒ

ｒｏｒ，ＩＡＥ），犐犃犈＝∫狘犲（狋）狘ｄ（狋）。积分方差误差指标 （ｉｎｔｅ

ｇｒａｔｅｄｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒ，ＩＳＤＥ），犐犛犇犈 ＝∫（犲（狋）－犲０（狋））
２
ｄ（狋），

用于衡量跟踪误差犲（狋）围绕犲０（狋）的波动程度，其中犲０（狋）

为犲（狋）的平均值。为增加计算犐犃犈、犐犛犇犈指标的准确性，

选取图９的第１０ｓ与４５ｓ之间数据，计算犐犃犈、犐犛犇犈。含符

号函数的犐犃犈 ＝３．６５、犐犛犇犈 ＝０．３４，双曲正切函数的犐犃犈

＝８．９１、犐犛犇犈 ＝０．２３。由上述犐犃犈、犐犛犇犈 数据可知，含双

曲正切函数的控制方法对姿态角狓１ 跟踪性能比含符号函数

的精度低，但是波动比较小。因此，选取双曲正切函数合

适的参数ρ，可寻求系统颤震和跟踪性能之间最佳平衡。

５　结束语

旋翼飞行器作为一种常见的无人机类型，具有结构简

单、机动性强和使用方便等优点，使其在各行各业的应用

中迅速普及，对其研究也成为各科研机构的研究热点主题。

旋翼飞行器有众多关键技术需要研究和解决，而姿态控制

作为其关键技术之一，对于涉及姿态有关领域的旋翼飞行

器应用具有重要意义。针对两旋翼飞行器系统的模型不确

定性和未知的外部干扰，提出了一种有限时间自适应姿态

控制方法。经李雅普诺夫方法证明滑模面狊、珟犉和珦犇 闭环信

号最终一致有界，系统状态变量犲和犲有限时间收敛，收敛

时间与系统初始状态有关。通过分段函数ψ（犲），避免滑模

面导数和控制律产生奇异值问题。设计自适应更新律估计

系统的模型不确定性和未知的外部干扰的上界，而无需事

先知道系统的先验知识。为验证所提方法的有效性，设计

矩形波跟踪轨迹和犛曲线跟踪轨迹的实验对比，在两旋翼

飞行器测试台上对所提控制方法的进行实验验证，与对比

控制方法相比，所提控制方法可保证两旋翼飞行器系统姿

态角狓１具有更快的收敛速度，且实验显示收敛时间与系统

初始初始状态有关。同时，分析控制律的符号函数由双曲

正切函数替代对系统跟踪性能的影响，经实验测试表明由

双曲正切函数替代符号函数，控制输入狌和姿态角狓１ 的颤

震有较大改善，但降低了系统跟踪性能，测试结果对实际

工程应用有重要的指导意义。
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