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摘　 要： 针对固定翼无人机的姿态和速度控制中存在不确定和外部扰动的问题，设计自适应超螺旋滑模干扰观测器和控制

器，实现了固定翼无人机对速度指令和姿态指令的有限时间精确跟踪． 首先建立固定翼无人机速度模型和基于四元数的姿态

误差模型；进而在该模型的基础上针对无人机飞行过程中的外部扰动和不确定问题，采用自适应超螺旋滑模算法设计干扰观

测器对干扰和不确定进行快速估计，并在此基础上设计多变量超螺旋控制器使固定翼无人机快速、精确地跟踪期望的速度和

姿态指令；最后基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论证明了该系统的稳定性． 仿真结果表明：所提出的综合控制策略可以实现固定翼无人机速

度与姿态的快速精确跟踪并具有良好的鲁棒自适应能力，而且针对无人机不同的飞行指令，使用该控制策略都能使无人机快

速稳定的达到预期目标．
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　 　 近年来，由于巨大的军用和民用价值，固定翼无

人机的研究得到了各界广泛的关注． 无论是单机控

制还是机群控制，固定翼无人机控制器的设计都面

临着许多挑战，比如无人机内部模型不确定和复杂

空气动力学特征带来的外部扰动等问题． 正是这些

难题的存在，固定翼无人机控制器需要更高的精确

性和鲁棒性． 因此，一个好的控制方案可以给现有

的无人机技术带来巨大的提升．
近些年，许多方法被应用于无人机飞行控制中，

例如：ＰＩＤ 控制、动态逆、反步法和神经网络控制等．
文献［１］针对旋翼无人机设计 ＰＩＤ 控制器并用神经

网络对其扰动进行观测． 文献［２］利用反步法对小

型无人机进行轨迹跟踪控制． 文献［３］针对四旋翼

无人机提出近似自适应鲁棒控制器，并用 ＣＭＡＣ
（ｃｅｒｅｂｅｌｌａｒ ｍｏｄｅｌ ａｒｔｉｃｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ）方法进行非

线性估计． 文献［４］利用自适应神经网络对可倾斜

旋翼无人机设计轨迹跟踪控制器． 文献［５］首先建

立无人机四元数模型，然后设计反步控制器进行轨

迹跟踪控制并证明了该方法的一致渐近稳定性． 文

献［６］针对固定翼无人机姿态和速度控制中存在模

型不确定和外界干扰问题，设计了基于扩张观测器

的反步控制器抑制系统的扰动并提高了无人机的控

制性能． 虽然这些线性和非线性控制方法都很好地

运用在无人机的控制当中，然而在现实飞行中无人

机经常受到气动变化、负载变化等干扰的影响，使得

控制难度大大提升． 目前，滑模控制仍然是一种有

效的控制方法解决带有外部扰动以及不确定的非线



性问题［７－８］ ． 滑模控制被运用在许多领域当中，如高

超声速飞行器控制［９－１２］及卫星姿态控［１３］ ． 由于固定

翼无人机模型在简化过程中存在较大的不确定、未
建模特性以及外界扰动，这使得本身具有强鲁棒性

的滑模控制仍然是其主要的选择．
本文基于自适应超螺旋滑模，设计一种新型的

自适应多变量干扰观测器对模型中干扰进行有限时

间在线、实时、精确估计． 相比于传统的干扰观测

器，干扰估计的速度与精度明显提升． 通过结合自

适应多变量干扰观测器与多变量超螺旋滑模控制

器，提出了一种有限时间综合控制策略，并将其运用

在固定翼无人机的姿态与速度跟踪控制上，获得了

满意的结果． 在仿真阶段，针对无人机不同的飞行

状态分别进行数值仿真，仿真结果表明该综合控制

策略的有效性，并为实际的无人机飞行控制提供了

有力的支撑．

１　 无人机建模（ＵＡＶ ｍｏｄｅｌｉｎｇ）
无人机姿态运动涉及惯性坐标系 Ｆｎ、 机体坐标

系 Ｆｂ、 气流坐标系 Ｆｗ ． ３ 个坐标系的关系如图 １ 所

示，其中 α 为无人机的攻角； β 为无人机的侧滑角．
在无人机姿态建模过程中，采用基于四元数的姿态

误差模型，该方法可以有效的避免欧拉角在描述姿

态时存在的奇点问题和复杂的三角运算．
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图 １　 固定翼无人机模型及坐标系
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　 　 无人机动力学方程为
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其中： ｂ 为无人机翼面积， ρ 为空气密度，速度标量
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无人机依靠气动力飞行，无人机相对于风速的
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把式（５）代入式（１），可得无人机速度与气流速

度的相对速度的动力学方程为

ｖ·ｂ
ｒ ＝ １

ｍ
ｆｔｈｒｕｓｔ ＋

１
ｍ

Ｒｂ
ｗ ｆｗａｅｒｏ ＋ Ｒｂ

ｎ ｇｎ － Ｓ ωｂ
ｎ( ) ｖｂ ＋

Ｓ ωｂ
ｎ( ) Ｒｂ

ｎ ｖｎ
ｗ ＋ Δｄ． （６）

式中 Δｄ 为飞行过程中受到的外部干扰．
设目标姿态四元数 ｑｄ ＝ ± １ ０ ０ ０[ ] Ｔ ，其
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中 １ ０ ０ ０[ ] Ｔ 和 － １ ０ ０ ０[ ] Ｔ 的数学表

示不同，但其表示的物理意义式相同的． 由于采用

四元数 ｑｄ 表示无人机姿态具有双值性，对控制器的

设计会带来不必要的麻烦，因此本文采用姿态误差

四元数 ｑｅ， 既可解决双值性所产生的问题．

ｑｅ ＝
１ ∓ ηｄ，ｂ

εｄ，ｂ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

１ ∓ ｑｂ，０

ｑｂ，１

ｑｂ，２

ｑｂ，３

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

． （７）

　 　 即当 ｑｅ ＝ ０ 时表示无人机达到所期望的姿态位

置． 无人机姿态动力学方程可表示为

ｑ·ｅ ＝
１
２

－ ｑｂ１ － ｑｂ２ － ｑｂ３

ｑｂ０ － ｑｂ３ ｑｂ２

ｑｂ３ ｑｂ０ － ｑｂ１

－ ｑｂ２ ｑｂ１ ｑｂ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

ωｅ， （８）

Ｊ ω·ｅ ＝ － Ｓ ωｅ ＋ ωｄ( ) Ｊ ωｅ ＋ ωｄ( ) －

　 　 Ｊω·ｄ ＋ τ ＋ Δτ． （９）
式中速度误差 ω ｅ ＝ ωｂ

ｎ － ωｄ， ωｄ 为期望角速度， Δτ
为飞行过程中外部扰动．

方程（６）与方程（８）、（９）共同组成了固定翼无

人机速度与姿态的控制模型．

２　 控制器设计

２．１　 控制目标

根据固定翼无人机模型，针对无人机的平动环

节和转动环节分别设计控制器，其中转动环节控制

无人机的姿态 ｑｄ，ｂ 跟踪上给定姿态 ｑｄ，即 ｑｅ ＝ ０，角

速度 ωｂ
ｎ 跟踪期望角速度ωｄ，即ω ｅ ＝ ０． 平动环节控

制无人机水平速度 ｕｒ 收敛到期望值 ｕｒ，ｄ ． 控制框图

如图 ２ 所示．

外部扰动

平动模型

转动模型

干扰观测器

速度控制器

姿态控制器

干扰观测器
外部扰动

Vd

qd qd,b

V

图 ２　 控制框图

Ｆｉｇ．２　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ

２．２　 自适应超螺旋滑模观测器设计

考虑到如下多输入多输出非线性系统，假设综

合扰动 Δ 有界． 设计自适应滑模干扰观测器，对不

确定 Δ 进行估计．
ｘ· ＝ ｆ ｘ，ｔ( ) ＋ ｇ ｘ， ｔ( ) ｕ ＋ Δ， （１０）

式中 ｆ ｘ， ｔ( ) ∈ℝ ｎ， ｇ ｘ ，ｔ( ) ∈ℝ ｎ×ｍ 为已知部分， Δ
为模型不确定和外部扰动的综合扰动，并假设

‖Δ
·
‖ ≤ δ， δ 为未知的正数．
通过设计自适应超螺旋滑模观测器估计综合不

确定量 Δ， 使

ｗ· ＝ ｆ ｘ， ｔ( ) ＋ ｇ ｘ， ｔ( ) ｕ ＋ ν． （１１）
定义滑模变量

ｓ ＝ ｘ － ｗ， （１２）
对式（１２）求微分，得

ｓ· ＝ ｘ· － ｗ· ＝ Δ － ν， （１３）
设计自适应超螺旋滑模观测器为

ν ＝ α１
ｓ

‖ｓ‖
１
２

＋ η，

η· ＝ β１
ｓ

‖ｓ‖
．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１４）

其中自适应增益 α１，β １ 如下分别为

α·１ ＝ ω１

γ１

２
，　 ‖ｓ‖ ＞ δＴ；

０， ‖ｓ‖ ≤ δＴ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１５）

β１ ＝ ε１ α１ ． （１６）
式中 ω １、 γ １、ε １为任意正数，δ Ｔ 为任意小的阈值．

把式（１４）代入式（１３）可得

ｓ· ＝ － α１
ｓ

‖ｓ‖
１
２

＋ η１，

η·１ ＝ － β１
ｓ

‖ｓ‖
＋ Δ·．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１７）

　 　 定理 １　 在假设 ‖Δ·‖δ 条件下，如采用自适应

增益（１５）设计自适应超螺旋滑模观测器（１４），则 ｓ·

可以在有限时间内趋近于 ０， 即估计量 ν 可以在有

限时间内逼近综合干扰 Δ．
证明　 考虑系统（１７），设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖｓ ＝ Ｖ０ ＋ １
２γ１

α１ － α∗
１( ) ２ ＋ １

２γ３
β１ － β∗

１( ) ２，

（１８）
其中 α∗

１ ＞ ０，β∗
１ ＞ ０，γ ３ 为某个大于 ０ 的常数，

Ｖ０ ＝ λ ＋ ４ε２
１( ) ｚＴ１ ｚ１ ＋ ｚＴ２ ｚ２ －

　 　 ２ε１ ｚＴ１ ｚ２ ＋ ｚＴ２ ｚ１( ) ＝ ｚＴＰｚ ． （１９）

　 　 定义 ｚ ＝ ｚ１ ｚ２[ ] Ｔ ＝
ｓ

‖ｓ‖
１
２

η１
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｔ

，

Ｐ ＝
λ ＋ ４ε ２

１ － ε １

－ ε １ １
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

可以看出，若 λ ＞ ０ 且 ε１ 为实数，则矩阵 Ｐ 正定．
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对式（１８）求微分，可得

Ｖ
·

ｓ ＝ Ｖ
·

０ ＋ １
γ１

α１ － α∗
１( ) α·１ ＋ １

γ３
β１ － β∗

１( ) β·１，

（２０）

其中

Ｖ
·

０ ＝ ｚ·ＴＰｚ ＋ ｚＴＰｚ· － １

‖ｓ‖
１
２

ｚＴＱｚ， （２１）

Ｑ ＝
λα１ ＋ ε１（ε１α１ － β１ ＋ ２ε１δ）　 　 　 １

２
（β１ － ε１α１ － λ － ε２

１） － δ

１
２
（β１ － ε１α１ － λ － ε２

１） － δ　 　 　 　 　 　 　 　 ２ε１

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

．

　 　 为了保证 Ｑ 正定，可以得到

β１ ＝ ε１α１ ． （２２）
如果

α１ ＞ －
ε１ ４δ ＋ １( )

２λ
＋

２δ ＋ λ ＋ ε２
１( ) ２

６ε１λ
， （２３）

可以得到 Ｑ 的最小特征根为

λｍｉｎ Ｑ( ) ≥ ε１ ． （２４）
结合式（２１） ～ （２３）可以得到

Ｖ·０ ≤－
ε１λ

１
２
ｍｉｎ Ｐ( )

２λｍｉｎ Ｐ( )
Ｖ

１
２
０ ． （２５）

把式（２５）代入式（２０）可得

　 Ｖ
·

ｓ ≤ －
ε １λ

１
２
ｍｉｎ Ｐ( )

２λｍｉｎ Ｐ( )
Ｖ

１
２
０ －

ω １

２γ １

α１ － α∗
１ －

ω ３

２γ ３

β １ － β∗
１ ＋ １

γ １
α１ － α∗

１( ) α·１ ＋

１
γ ３

β １ － β∗
１( ) β·１ ＋

ω １

２γ １

α１ － α∗
１ ＋

ω ３

２γ ３

β １ － β∗
１ ． （２６）

根据柯西不等式可得

Ｖ
·

ｓ ≤－ σ ０ Ｖｓ － α１ － α∗
１

１
γ １

α·１ －
ω １

２γ １

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ －

　 　 　 　 β １ － β∗
１

１
γ ３

β·１ －
ω ３

２γ ３

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ， （２７）

式中 σ ０ ＝ ｍｉｎ
ε １λ

１
２
ｍｉｎ Ｐ( )

２λｍｉｎ Ｐ( )
， ω １， ω ３

æ

è
ç

ö

ø
÷ ．

为了使系统有限时间收敛，令

　 　 － α１ － α∗
１

１
γ１
α·１ －

ω１

２γ１

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ －

　 　 　 β１ － β∗
１

１
γ３
β·１ －

ω３

２γ３

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＝ ０，

由此可以得到自适应增益为

α·１ ＝ ω１

γ１

２
，

β·１ ＝ ω３

γ３

２
＝ ε１ α

·
１ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２８）

式中 ε １ ＝
ω ３

ω １

γ ３

γ １
．

根据式（２７）、（２８），可以得到滑模变量 ｓ 及其

导数 ｓ· 可以在有限时间内收敛到 ０， 即

ｔｓ ≤
２Ｖ

１
２ ０( )

σ０
． （２９）

　 　 定理 １ 得证．
２．３　 转动环节控制器设计

首先，考虑系统（８），设计虚拟控制指令 ω ｅｖ，使

得误差四元数 ｑｅ 趋近于 ０， 根据四元数的性质，只
需跟 踪 后 ３ 项 即 可 完 成 跟 踪 目 标， 即 ｅｑ ＝
ｑｂ，１ ｑｂ，２ ｑｂ，３[ ] Ｔ ． 因此，系统（８）可以重写为

ｅ·ｑ ＝
１
２

ｑｂ，０ － ｑｂ，３ ｑｂ，２

ｑｂ，３ ｑｂ，０ － ｑｂ，１

－ ｑｂ，２ ｑｂ，１ ｑｂ，０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ω ｅｖ ＝
１
２
Ｒｑ ω ｅｖ，

（３０）
式中 ω ｅｖ ＝ ω ｅｖ，１ ω ｅｖ，２ ω ｅｖ，３[ ] Ｔ 为虚拟控制角速

度误差指令．
定义快速终端滑模面为

ｓｑ ＝ ｅｑ ＋ ｋｑ ∫ｔ
０
［ ｅｑ

γ ｑ１ｓｉｇｎ ｅｑ( ) ＋ ｅｑ
γ ｑ２ｓｉｇｎ ｅｑ( ) ］ｄτ．

（３１）
式中 ｓｉｇｎ ·( ) 为符号函数， ｋｑ ＞ ０，常量 γ ｑ１ ＞ １，
０ ＜ γ ｑ２ ＜ １，

ｅｑ
γ ｑ∗ｓｉｇｎ ｅｑ( ) ＝

ｑｂ，１
γ ｑ∗ｓｉｇｎ ｑｂ，１( )

ｑｂ，２
γ ｑ∗ｓｉｇｎ ｑｂ，２( )

ｑｂ，３
γ ｑ∗ｓｉｇｎ ｑｂ，３( )

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

对式（３１）求微分，得

ｓ·ｑ ＝
１
２
Ｒｑ ω ｅｖ ＋ ｋｑ［ ｅｑ

γ ｑ１ｓｉｇｎ ｅｑ( ) ＋

　 　 ｅｑ
γ ｑ２ｓｉｇｎ ｅｑ( ) ］ ．

（３２）

为了使跟踪轨迹快速地达到滑模面，并减小抖

震现象，提出一种多变量超螺旋滑模算法，即

ｓ· ＝ － ｋ１
ｓ

‖ｓ‖
１
２

－ ｋ２ｓ ＋ ω，

ω· ＝ － ｋ３
ｓ

‖ｓ‖
－ ｋ４ｓ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３３）
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　 　 把式（３３）代入式（３２），得到基于超螺旋滑模算

法的姿态控制律为

　

ω ｅｖ ＝ ２ Ｒｑ
－１｛ － ｋｑ１

ｓｑ

‖ ｓｑ‖
１
２

－ ｋｑ２ ｓｑ ＋ ωｑ －

　 　 ｋｑ［ ｅｑ
γ ｑ１ｓｉｇｎ ｅｑ( ) ＋ ｅｑ

γ ｑ２ｓｉｇｎ ｅｑ( ) ］｝ ，

　 　 ω˙ ｑ ＝ － ｋｑ３

ｓｑ
‖ ｓｑ‖

－ ｋｑ４ ｓｑ ．

（３４）
然后，设计控制器 τ， 使得角速度误差跟踪上期

望的虚拟角速度误差为

ｅω ＝ ωｅ － ωｅｖ ． （３５）
ｅω 的动力学方程为

　 ｅ·ω ＝ω· ｅ － ω· ｅｖ ＝ Ｊ
－１［ － Ｓ ω ｅ ＋ ωｄ( ) Ｊ ω ｅ ＋ ωｄ( ) －

Ｊ ω· ｄ ＋ τ］ － ω· ｅｖ ＋ Δτ． （３６）

在实际中难以得到虚拟控制的导数 ω· ｅｖ， 可以

利用自适应滑模干扰观测器同时估计 ω· ｅｖ 和 Δτ．
控制器设计采用与上文相似的方法，定义快速

终端滑模面为

ｓω ＝ ｅω ＋ ｋω ∫ｔ
０

ｅω γω１ｓｉｇｎ ｅω( ) ＋ ｅω γω２ｓｉｇｎ ｅω( ) ｄτ．

（３７）
对式（３７）求导，得

　 ｓ·ω ＝ Ｊ－１［ － Ｓ ωｅ ＋ ωｄ( ) Ｊ ωｅ ＋ ωｄ( ) － Ｊω·ｄ ＋ τ］ ＋

ντ － ω·ｅｖ ＋ ｋω × ［ ｅω γω１ｓｉｇｎ ｅω( ) ＋
ｅω γω２ｓｉｇｎ ｅω( ) ］ ． （３８）

将式（３３）代入式（３８），得滑模控制率为

τ ＝ Ｓ ω ｅ ＋ ωｄ( ) Ｊ ω ｅ ＋ ωｄ( ) ＋ Ｊ ω· ｄ ＋ Ｊ｛ω· ｅｖ －

ｋω１

ｓω

‖ ｓω‖
１
２

－ ｋω２ ｓω ＋ ωω － ντ － ｋω ×

［ ｅω
γω１ｓｉｇｎ ｅω( ) ＋ ｅω

γω２ｓｉｇｎ ｅω( ) ｝，
（３９）

其中 ω· ω ＝ － ｋω３

ｓω
‖ ｓω‖

－ ｋω４ ｓω ．

２．４　 平动环节控制器设计

根据系统（６），设计固定翼无人机推力 Ｔ ，使得

速度 ｕｒ 跟踪期望指令 ｕｒ，ｄ ．
定义跟踪误差为

ｅｒ ＝ ｕｒ － ｕｒ，ｄ ． （４０）
快速终端滑模面为

ｓｒ ＝ ｅｒ ＋ ｋｒ ∫ｔ
０

ｅｒ γｒ１ｓｉｇｎ ｅｒ( ) ＋

　 　 ｅｒ γｒ２ｓｉｇｎ ｅｒ( ) ｄτ，
（４１）

式中 ｋｒ ＞ ０， 常量 γｒ１ ＞ １， ０ ＜ γｒ２ ＜ １．
对式（４１）求微分，得

　 ｓ·ｒ ＝ ｅ·ｒ ＋ ｋｒ ｅｒ γｒ１ｓｉｇｎ ｅｒ( ) ＋ ｅｒ γｒ２ｓｉｇｎ ｅｒ( )[ ] ＝

　 　 　 １ ０ ０[ ] ［ １
ｍ

ｆｔｈｒｕｓｔ ＋
１
ｍ

Ｒｂ
ｗ ｆｗａｅｒｏ ＋ Ｒｂ

ｎ ｇｎ －

　 　 　 Ｓ ωｂ
ｎ( ) ｖｂ ＋ Ｓ ωｂ

ｎ( ) Ｒｂ
ｎ ｖｎ

ｗ］ － ｕ·ｒ，ｄ － νｄ ＋
　 　 　 ｋｒ ｅｒ γ ｒ１ｓｉｇｎ ｅｒ( ) ＋ ｅｒ γ ｒ２ｓｉｇｎ ｅｒ( )[ ] ． （４２）

将式（３３）代入式（４２），得滑模控制律为

　 Ｔ ＝ ｍ｛ － １ ０ ０[ ] ［ １
ｍ

Ｒｂ
ｗ ｆｗａｅｒｏ ＋ Ｒｂ

ｎ ｇｎ －

Ｓ ωｂ
ｎ( ) ｖｂ ＋ Ｓ ω ｂ

ｎ( ) Ｒｂ
ｎ ｖｎｗ］ ＋ ｕ·ｒ，ｄ － νｄ －

ｋｒ１

ｓｒ

‖ｓｒ‖
１
２

－ ｋｒ２ｓｒ ＋ ωｒ － ｅｒ γｒ１ｓｉｇｎ ｅｒ( ) ＋[

ｅｒ γ ｒ２ｓｉｇｎ ｅｒ( ) ] ｝ ， （４３）

其中 ωｒ ＝ － ｋｒ３

ｓｒ
‖ｓｒ‖

－ ｋｒ４ｓｒ ．

２．５　 稳定性证明

考虑非线性系统（６）、（８）、（９），假设变量 ϑｊ ＝

Θ· ｊ 满足 ‖ϑｊ‖≤ ｄｉ， 其中 ｄｉ 为大于零的常数． 那么

如果使用式（３４）、（３９）、（４３）作为控制律，则存在参

数 ｋｉ，ｋｉ１，ｋｉ２，ｋｉ３，ｋｉ４ 及 γ ｉ１，γ ｉ２ 使得无人机姿态、角速

度与速度跟踪误差可以在有限时间内趋近于 ０， 其

中 ｉ 取 ｑ，ω，ｒ；ｊ 取 ω，τ，Ｔ；Θ ｊ 表述为

Θω ＝ １
２
Ｒ ｅω，

Θτ ＝ Ｊ －１［ － Ｓ ω ｅ ＋ ωｄ( ) Ｊ ω ｅ ＋ ωｄ( ) － Ｊ ω· ｄ ＋ ｅτ］，

ΘＴ ＝ １
ｍ

ｅＴ ０ ０[ ] Ｔ ＋ １
ｍ

Ｒｂ
ｗ ｆｗａｅｒｏ ＋ Ｒｂ

ｎｇｎ － Ｓ ωｂ
ｎ( ) ｖｂ ＋

Ｓ ωｂ
ｎ( ) Ｒｂ

ｎ ｖｎ
ｗ．

证明　 定义 ｅω ＝ ω ｅ － ω ｅｖ；ｅτ ＝ τ － τｖ；ｅＴ ＝ Ｔ －
Ｔｖ， 其中 τｖ 为期望的气动力矩； Ｔｖ 为期望的推力．
把式（３４）、（３９）、（４３）分别代入式（３３）整理可得

ｓ·ｉ ＝ － ｋｉ１

ｓｉ

‖ ｓｉ‖
１
２

－ ｋｉ２ ｓｉ ＋ ωｉ ＋ Θｊ，

ω˙ ｉ ＝ － ｋｉ３

ｓｉ
‖ ｓｉ‖

－ ｋｉ４ ｓｉ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（４４）

定义 ｚｉ ＝ ωｉ ＋ Θｊ， 上式可改写为

ｓ·ｉ ＝ － ｋｉ１

ｓｉ

‖ ｓｉ‖
１
２

－ ｋｉ２ ｓｉ ＋ ｚｉ，

ｚ·ｉ ＝ － ｋｉ３

ｓｉ
‖ ｓｉ‖

－ ｋｉ４ ｓｉ ＋ ϑｊ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（４５）

式中 ϑｊ ＝ Θ· ｊ ．
定义李雅普诺夫方程为

Ｖｓ ＝ ２ｋｉ３‖ ｓｉ‖ ＋ ｋｉ４ ｓｉ Ｔ ｓｉ ＋
１
２

ｚＴｉ ｚｉ ＋ ζＴζ． （４６）

式中 ζ ＝ ｋｉ１

ｓｉ

‖ ｓｉ‖
１
２

＋ ｋｉ２ ｓｉ － ｚｉ ．
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对式（４６）求微分，可得

　 Ｖ
·
＝ － ｋｉ１ｋｉ３ ＋ １

２
ｋ３
ｉ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ ｓｉ‖

１
２ － （ｋｉ３ｋｉ２ ＋

２ｋ２
ｉ１ｋｉ２）‖ ｓｉ‖ － ｋｉ１

ϑｊ
Ｔ ｓｉ

‖ ｓｉ‖
１
２

－

ｋｉ２ｋｉ４ ＋ ｋ３
ｉ２( ) ‖ ｓｉ‖２ － ｋｉ２ ｓｉ Ｔϑｊ －

ｋｉ１ｋｉ４ ＋ ５
２
ｋｉ１ｋ２

ｉ２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ ｓｉ‖

３
２ ＋ ｋ２

ｉ１

ｓｉ Ｔ ｚｉ
‖ ｓｉ‖

＋

２ｋ２
ｉ２ ｓｉ Ｔ ｚｉ ＋ ３ｋｉ１ｋｉ２

ｓｉ Ｔ ｚｉ

‖ ｓｉ‖
１
２

－ ｋｉ２ ‖ ｚｉ‖２ ＋

ｋｉ１

２
ｓｉ Ｔ ｚｉ( ) ｚＴｉ ｓｉ( )

‖ ｓｉ‖
５
２

－ ｋｉ１

ｚＴｉ ｚｉ

‖ ｓｉ‖
１
２

＋ ２ ｚＴｉ ϑｊ ．

（４７）
利用 Ｃａｕｃｈｙ－Ｓｃｈｗａｒｚ 不等式

Ｖ
·
≤－ ｋｉ１ｋｉ３ ＋ １

２
ｋ３
ｉ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ ｓｉ‖

１
２ －

　 　 ｋｉ３ｋｉ２ ＋ ２ｋ２
ｉ１ｋｉ２( ) ‖ ｓｉ‖ ＋ ２ｄｉ‖ ｚｉ‖ －

　 　 ｋｉ１ｋｉ４ ＋ ５
２
ｋｉ１ｋ２

ｉ２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ ｓｉ‖

３
２ ＋ ｋｉ２ｄｉ‖ ｓｉ‖ ＋

　 　 ｋ２
ｉ１‖ ｚｉ‖ － ｋｉ２ｋｉ４ ＋ ｋ３

ｉ２( ) ‖ ｓｉ‖２ ＋

　 　 ２ｋ２
ｉ２‖ ｓｉ‖·‖ ｚｉ‖ ＋ ３ｋｉ１ｋｉ２ ‖ ｓｉ‖

１
２ ‖ ｚｉ‖ －

　 　 ｋｉ２ ‖ ｚｉ‖２ ＋
ｋｉ１

２
‖ ｚｉ‖２

‖ ｓｉ‖
１
２

＋ ｋｉ１ｄｉ ‖ ｓｉ‖
１
２ ．

（４８）

定 义 ο ＝ ‖ ｓｉ‖
１
２ ‖ ｓｉ‖ ‖ ｚｉ‖[ ] ， 式

（４８）可简化为

Ｖ
·
＝ － １

‖ ｓｉ‖
１
２

οＴＰο － οＴＱο ． （４９）

Ｑ ＝

ｋｉ２ ｋｉ３ － ｄｉ( ) ＋ ２ｋ２
ｉ１ｋｉ２ ０ ０

０ ｋｉ２ｋｉ４ ＋ ｋ３
ｉ２ － ｋ２

ｉ２

０ － ｋ２
ｉ２ ｋｉ２

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

，

Ｐ ＝
１
２
ｋ３ｉ１ ＋ ｋｉ１ ｋｉ３ － ｄｉ( ) ０ － １

２
ｋ２ｉ１ － ｄｉ

０ ｋｉ１ｋｉ４ ＋
５
２
ｋｉ１ｋ２ｉ２ － ３

２
ｋｉ１ｋｉ２ －

１
２
ｋ２ｉ１ － ｄｉ － ３

２
ｋｉ１ｋｉ２

１
２
ｋｉ１

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

．

　 　 如果参数满足

ｋｉ１ ＞ ２ ｄｉ，　 ｋｉ２ ＞ ０，

ｋｉ３ ＞ ｍａｘ ３ｄｉ ＋
２ｄ２

ｉ

ｋ２
ｉ１

，
－ ２ｋ２

ｉ１ｋｉ２ ＋ ｋｉ２ｄｉ

ｋｉ２
{ } ，

ｋｉ４ ＞
３ｋ２

ｉ１ｋｉ２ ＋ ６ｋｉ２ｄｉ( ) ２

ｋ２
ｉ１ｋｉ３ － ２ｄ２

ｉ － ３ｋ２
ｉ１ｄｉ

＋ ２ｋ２
ｉ２，

可以得到 Ｑ ＞ ０， Ｐ ＞ ０，从而式（４９）可以重写为

Ｖ
·
＝ － １

‖ ｓｉ‖
１
２

οＴＰο ≤－ １

‖ ｓｉ‖
１
２

λｍｉｎ Ｐ( ) ‖ο‖２ ．

定义Ｘ ＝
ｓｉ

‖ ｓｉ‖
１
２

ｓｉ ｚｉ
é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

Ｔ

，不难发现‖Ｘ‖ ＝

‖ο‖，Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方程（４６）可以重新写为 Ｖ ＝ ＸＴＲＸ≤
λｍａｘ Ｒ( ) ‖Ｘ‖２，其中正定矩阵 Ｒ 为

Ｒ ＝ １
２

４ｋｉ３ ＋ ｋ２
ｉ１ ｋｉ１ｋｉ２ － ｋｉ１

ｋｉ１ｋｉ２ ２ｋｉ４ ＋ ｋ２
ｉ２ － ｋｉ２

－ ｋｉ１ － ｋｉ２ ２

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

．

可以得到

Ｖ
·
≤－ ｇＶ

１
２ ， （５０）

式中 ｇ ＝
λｍｉｎ Ｐ( ) λｍｉｎ Ｒ( )

λｍａｘ Ｒ( )
．

选择合适的参数 ｋｉ１，．．．，ｋｉ４， 滑模面 ｓｉ 及其导数 ｓ·ｉ

可以在有限时间内收敛到零，即

ｔｓ ≤
２Ｖ

１
２ ０( )

ｇ
． （５１）

３　 仿真及分析

为了验证本文所提出方法的正确性，对无人机

模型式（６）、（８）、（９）作为被控对象进行仿真． 无人

机详细参数选自文献［１４］，在此简述该无人机的一

些关键参数为

ｃ－ ＝ ０．７６ ｍ， ｂ ＝ １．３７ ｍ２， ｍ ＝ ２０．６４ ｋｇ，
Ｉｘｘ ＝ １．６０７ ３ ｋｇ ／ ｍ２， Ｉｙｙ ＝ ７．５０８５ ｋｇ ／ ｍ２，

Ｉｚｚ ＝ ７．１８６ ５ ｋｇ ／ ｍ２， Ｊｘｚ ＝ － ０．５６１ ４４ ｋｇ ／ ｍ２ ．
　 　 自适应干扰观测器与超螺旋滑模控制器参数为

ω１ ＝ ２０，γ１ ＝ ４，ε１ ＝ ４，ｋｑ ＝ ０．５，ｋｑ１ ＝ ０．２，ｋｑ２ ＝ ０．１，
ｋｑ３ ＝ ０．０１， ｋｑ４ ＝ ０．０２５，γｑ１ ＝ １，γｑ２ ＝ ０．５，ｋω ＝ ５，ｋω１ ＝
３．５，ｋω２ ＝ ２， ｋω３ ＝ ０．５，ｋω４ ＝ ０．２，γω１ ＝ １，γω２ ＝ ０．５，
ｋｒ ＝３，ｋｒ１ ＝ １．５， ｋｒ２ ＝ １；ｋｒ３ ＝ ０．２；ｋｒ４ ＝ ０．１，γｒ１ ＝１，
γｒ２ ＝０．５．

自适应滑模干扰观测器阈值 δＴ ＝ １０－３，初始角

速度 ωｂ
ｎ ＝ ０．２ ０．１ ０．３[ ] Ｔ， 期望角速度 ωｄ ＝

０ ０ ０．５[ ] Ｔ， 单位：ｒａｄ ／ ｓ；初始四元数选取 ｑｄ，ｂ ＝
０．８ ０．３４６ － ０．３４６ ０．３４６[ ] Ｔ， 期望四元数 ｑｄ ＝
１ ０ ０ ０[ ] Ｔ； 初始速度 １０ ｍ ／ ｓ， 期望速度分别

为 ３０ ｍ ／ ｓ 及 （１０ ＋ ｔ）ｍ ／ ｓ． 在飞行过程中对固定翼

无人机模型施加外界扰动，其中转动环节施加的外

界扰动 Δτ ＝ １５ ５ ５ｓｉｎ ２πｔ ／ ５( )[ ] Ｔ， 平动环节施
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加的外部扰动 Δｄ ＝ ６ｓｉｎ ３πｔ ／ ５( ) ０ ０[ ] Ｔ， 仿真 效果如图 ３～８ 所示．
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图 ３　 干扰观测器估计转动环节外部扰动，观测误差及增益

Ｆｉｇ．３　 Ｔｈｅ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｏｆ ｒｏｔａｔｉｏｎ， ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ａｎｄ ａｄａｐｔｉｖｅ ｇａｉｎｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ
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图 ４　 干扰观测器估计平动环节外部扰动，观测误差及增益

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｏｆ ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ， ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ａｎｄ ａｄａｐｔｉｖｅ ｇａｉｎｓ ｕｎｄｅｒ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ
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图 ５　 姿态误差四元数、姿态四元数、角速度误差曲线

Ｆｉｇ．５　 Ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｅｒｒｏｒ， ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒ
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图 ６　 无人机平飞速度曲线

Ｆｉｇ．６　 Ｓｐｅｅｄ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ＵＡＶ ｉｎ ｌｅｖｅｌ ｆｌｉｇｈｔ
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图 ７　 无人机平飞、爬升、爬升－平飞阶段沿 ｚ 轴方向速度曲线

Ｆｉｇ．７　 Ｓｐｅｅｄ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ＵＡＶ ｉｎ ｌｅｖｅｌ， ｃｌｉｍｂｉｎｇ， ｃｌｉｍｂｉｎｇ ｔｏ ｌｅｖｅｌ ｆｌｉｇｈｔ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ ｚ － ａｘｉｓ

0 10 20 30
t/s

w r
/(m

?s
-1
)

15

10

5

0

-5

-10

-15

v r
/(m

?s
-1
)

0 10 20 30
t/s

(a)水平方向 (b)竖直方向 (c)横侧方向

0 10 20 30
t/s

15

10

5

0

-5

-10

-15

w r
/(m

?s
-1
)

40

30

20

10

图 ８　 无人机加速度平飞速度曲线
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图 ９　 ＰＩＤ 控制下的姿态与速度曲线

Ｆｉｇ．９　 ＵＡＶ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｓｐｅｅｄ ｃｕｒｖｅ ｂｙ ＰＩＤ

　 　 由图 ３、４ 可以看出，自适应滑模干扰观测器精

确迅速的观测外部扰动，估计误差在很短的时间内

达到平衡点附近． 在超螺旋滑模控制律的作用下，
无人机的姿态和角速度很快收敛到期望值如图 ５ 所

示． 由图 ５（ ａ）中姿态四元数跟踪误差曲线和图 ５
（ｂ）中姿态四元数跟踪曲线可以看出，固定翼无人

机姿态在 ２ ｓ 左右达到期望指令，并且相对于传统

的滑模控制，抖震现象减弱，但没有完全消除，这是

滑模控制器固有的缺陷． 由图 ５（ｃ）可以看出，姿态

角速度误差在很短时间内收敛到零，虽然在稳定阶

段存在微小抖震现象，但是总体控制幅度小于

１．５ ｒａｄ ／ ｓ， 该控制律满足实际工程中的需求．

无人机速度控制效果如图 ６～８ 所示，从图中可

以看出超螺旋滑模控制算法可以精确地、有效的跟

踪期望指令． 其中图 ７ 水平速度跟踪指令为常值，
改变攻角 α， 可以得到不同的纵向飞行状态，从图 ８
中可以看出，控制策略对无人机加速度飞行也有良

好的控制效果，无人机速度能精确的跟踪上期望加

速度指令．
为了验证该综合控制策略的有效性，故在同等

条件下进行一组 ＰＩＤ 控制仿真实验，如图 ９ 所示．
从图中可以明显看出，ＰＩＤ 控制器不能让带扰动的

固定翼无人机姿态和速度收敛到期望指令． 从而反

映了本文所提出的综合控制策略对扰动有着很好的
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抑制作用，并且能精确快速的跟踪预期指令．

４　 结　 论

１）主要研究了固定翼无人机的速度和姿态在

外界干扰及不确定影响下的控制问题． 针对无人机

在飞行环境下存在不确定和外部干扰的情况，提出

了自适应多变量干扰观测器，对外部干扰进行有限

时间精确估计．
２）结合多变量超螺旋滑模控制器，设计了一种

综合控制策略对固定翼无人机速度和姿态进行控

制，不仅有效地解决了模型中不确定和干扰的估计

问题还对无人机的期望指令进行了精确的跟踪．
３）通过对固定翼无人机不同飞行状态的仿真

验证，得出设计的综合控制策略在不确定及外界扰

动的综合影响的情况下能够实现对固定翼无人机的

姿态与速度指令的快速稳定跟踪．
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