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基于奇异摄动分解的固定翼无人机抗扰动滑模控制

摘要
为了提高固定翼无人机的飞行控制

精度，减少系统动态耦合和外界干扰对
固定翼无人机飞行控制系统性能的影
响，建立了固定翼无人机的奇异摄动模
型，在此基础上提出基于干扰观测器的
滑模控制方法．首先对固定翼无人机的
速度和姿态进行动力学建模，将固定翼
无人机的动力学模型转换为奇异摄动模
型，再对奇异摄动模型进行快慢分解完
成解耦，得到两个降阶非耦合子系统，即
以角速度为快变量的快子系统和以速
度、姿态为慢变量的慢子系统，分别对角
速度回路和速度、姿态回路设计基于干
扰观测器的滑模控制器．最后，采用 Ｓｉｍ⁃
ｕｌｉｎｋ 仿真验证了基于快、慢分解的固定
翼无人机滑模控制方法的可行性和有
效性．
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０　 引言

　 　 固定翼无人机具有续航时间长、巡航范围大、使用成本低、信息

感知强等优点，作为高机动性载具能够搭载多种仪器完成相应任务，
被广泛应用于巡逻侦察、电子干扰、战场支援、森林灭火、地形测绘等

军民用领域．然而，固定翼无人机是典型的具有非完整线性约束的运

动体，其动力学模型具有耦合程度高、非线性强等特点［１］ ．同时，风速

等外界的扰动对于无人机的飞行影响也较大，对于不同形态的固定

翼无人机，飞行姿态与速度的控制效果也不尽相同．因此，固定翼无人

机的控制相较于旋翼等其他无人机控制更为复杂，控制难度也更大．
对于固定翼飞行策略优化控制问题，众多国内外优秀学者都有

不同的见解、设计与实践．王力等［２］在设计固定翼控制方法时，引入了

非线性干扰观测器对复合干扰进行精确估计，同时设计自适应二阶

ＰＩＤ 滑模控制器消除了切换控制引起的抖震现象．宗群等［３］ 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，从而实现固定翼无人机对

速度和姿态命令的有限时间精确跟踪．蒲明等［４］ 将新型快速 Ｔｒｅｍｉｎａｌ
滑模与动态滑模相结合，避免了控制器抖振，设计了近空间飞行器

快、慢回路控制器，并采用改进的非线性干扰观测器逼近近空间飞行

器复合干扰，进一步提高控制精度．Ｒａｚａ 等［５］ 利用输出反馈控制拓扑

为非线性固定翼模型设计鲁棒控制器并且引入不确定性对控制器和

观测器的鲁棒性进行了评估．然而，上述文献未对固定翼模型进行解

耦合运算，而是直接对角速度回路和速度、姿态回路采用非线性控制

设计方法设计控制器，对于高度耦合系统来说这样处理显然难以保

证控制的精度和准确性．
在系统理论与控制工程中，建模是一个基本问题．多数物理系统

都含有快、慢动态耦合的现象．早期对这类系统的处理方法是简单地

忽略快变模态从而降低系统的阶数，然而，大量事实证明，基于这样

的简化模型设计的控制效果往往与设计要求相距甚远．比如，电力系

统的快动态以毫秒计，但其能量十分巨大，快动态失调是导致电力系

统崩溃的主要原因．因此，如果忽略快动态来分析电力系统的稳定性，
效果与实际要求相差甚远［６］ ．奇异摄动方法是有效处理这类问题的工

具，其思想是首先忽略快变量以降低系统阶数，然后通过引入边界层

校正来提高近似程度［７］ ．这两个降阶的系统就可以用来近似原系统的



　 　 　 　动力学行为［８］ ．在飞机的控制中，速度的变化远快于

角度和位置的变化，可以考虑将此类系统建为奇异

摄动模型［９］ ．因此，本文考虑到固定翼无人机的快、
慢动态耦合特性，首先将其建立成奇异摄动模型，再
利用奇异摄动分解能够有效降低系统阶次［１０］、消除

系统刚性问题的特性，将固定翼无人机的奇异摄动

模型分解为以角速度为快变量的角速度回路和以速

度、姿态为慢变量的速度、姿态回路，大大降低控制

器的设计复杂性［１１］ ．
不同于 ＰＩＤ 控制，滑模控制［１２⁃１３］ 本质上是特殊

的非线性控制，它通过控制作用使得系统的状态轨

迹运动到合适的切换流形，然后沿此流形逐渐运动

到平衡点，系统一旦进入滑模运动，在一定条件下便

会对外部的干扰及参数扰动具有不变特性，因此，滑
模控制方法具有算法简单、抗干扰性能好以及容易

实现等优点，适用于不确定非线性多变量的控制系

统［１４］ ．但滑模控制因存在不利的抖动，对系统控制会

造成影响，为此本文采用改进的滑模控制方法，从而

减少传统滑模所产生的抖动现象，降低系统跟踪误

差，提高稳定性．
本文的主要工作体现在以下几个方面：
１）建立固定翼无人机的奇异摄动模型；
２）利用奇异摄动时标分解法对上述奇异摄动模

型在不同时间尺度内分解，建立解耦的角速度回路

和速度、姿态回路；
３）提出改进的滑模控制器，减少系统抖动；
４）提出基于干扰观测器的滑模控制，减少外部

干扰．

１　 固定翼奇异摄动系统建模

１􀆰 １　 坐标系的建立与变换

运动中的固定翼无人机的动力学方程通常可以

用非线性状态空间形式或独立的一阶常微分方程组

表示，由于方程中包含飞行相关的空气动力、转动惯

量等因素，且横、纵向运动之间会发生耦合，为有效

表示飞机的运动状态，建立合适的坐标系是极其必

要的．为了描述固定翼无人机的速度、位置和姿态变

化，本文采用机体坐标系和地面坐标系来描述飞机

的飞行状态，并且给出相应的变换矩阵．
选取地面上任意一点 ｏｂ 为地面坐标系原点，ｘｂ

指向正北，ｙｂ 与 ｘｂ 垂直且指向正东，ｚｂ 指向地心且与

面 ｘｂｏｂｙｂ 垂直．机体坐标系原点 ｏｅ 位于固定翼无人机

质心处，ｏｅｘｅ 轴指向固定翼机头方向，ｏｅｙｅ 轴垂直于

ｏｅｘｅ 轴指向飞机右侧，ｏｅｚｅ 轴垂直于 ｘｅｏｅｙｅ 指向固定

翼机腹．坐标关系如图 １ 所示．

图 １　 坐标系示意

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍｓ

为建立固定翼无人机动力学模型，现将各方向

运动由参数表示，各参数及其含义［１５］如表 １ 所示．

表 １　 机体坐标系下运动参数及其含义

Ｔａｂｌｅ １　 Ｍｏｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ａｎｄ ｔｈｅｉｒ ｍｅａｎｉｎｇｓ
ｉｎ ａｉｒｃｒａｆｔ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

参数名 ｘｅ 轴 ｙｅ 轴 ｚｅ 轴

线速度 ｕ ｖ ｗ

角速度 ｐ ｑ ｒ

气动力 Ｆｘｅ
Ｆｙｅ

Ｆｚｅ

气动力矩 Ｆｌｅ
Ｆｍｅ

Ｆｎｅ

转动惯量 Ｉｘｅ Ｉｙｅ Ｉｚｅ
惯性积 Ｄ Ｊ Ｆ

地面坐标系下能够表示出固定翼无人机当前的

位置与姿态变化，在地面坐标系下，可分别用 θ，ψ，Φ
表示固定翼无人机的俯仰、滚转、偏航角，ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ 表
示无人机在地面坐标系下的位置．

１􀆰 ２　 固定翼无人机动力学建模

在不影响实验及算法的基础上，为方便分析，本
文将做出如下假设：

假设 １：将整架飞机视为刚体，且在运动时间间

隔内忽略油量或电量消耗，认为飞机质量为常量．
假设 ２：由于无人机是具有较小质量和体积的舵

机，故可忽略飞机转动部件的陀螺效应及操作控制

系统的动力学特性影响．
假设 ３：飞机质量分布关于 ｘｅｚｅ 平面对称，即 Ｄ，

Ｆ 为 ０．忽略地球自转对飞机的影响且重力加速度 ｇ
不随着飞机的运动而改变．

假设 ４：对于系统内部及外界存在的复合干扰

Ｄ（ｘ，ｔ），假设存在未知常数β和η使得‖Ｄ（ｘ，ｔ）‖≤β
和 ‖Ｄ̇（ｘ，ｔ）‖ ≤ η 成立．

则可将固定翼无人机非线性模型［１５］ 表示为

２３７
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ｕ̇ ＝ ｒｖ － ｑｗ － ｇｓｉｎ θ ＋ １
ｍ
Ｆｘｅ，

ｖ̇ ＝ ｐｗ － ｒｕ ＋ ｇｃｏｓ θｓｉｎ Φ ＋ １
ｍ
Ｆｙｅ，

ｗ̇ ＝ ｑｕ － ｐｖ ＋ ｇｃｏｓ θｃｏｓ Φ ＋ １
ｍ
Ｆｚｅ；

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

ｐ̇ ＝ １
Ｉｘｅ

［（ Ｉｙｅ － Ｉｚｅ）ｑｒ ＋ Ｊ（ ｒ̇ ＋ ｐｑ） ＋ Ｆ ｌｅ］，

ｑ̇ ＝ １
Ｉｙｅ

［（ Ｉｚｅ － Ｉｘｅ）ｐｒ ＋ Ｊ（ ｒ２ － ｐ２） ＋ Ｆｍｅ
］，

ｒ̇ ＝ １
Ｉｚｅ

［（ Ｉｘｅ － Ｉｙｅ）ｐｑ ＋ Ｊ（ ｐ̇ － ｑｒ） ＋ Ｆｎｅ］；

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

φ̇ ＝ ｐ ＋ ｑｓｉｎ φｔａｎ θ ＋ ｒｃｏｓ φｔａｎ θ，

θ̇ ＝ ｑｃｏｓ φ － ｒｓｉｎ φ，

ψ̇ ＝ （ｑｓｉｎ φ ＋ ｒｃｏｓ φ）ｓｅｃ θ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１）

式（１）中各参数含义见表 １．
气动力与气动力矩的表达式（包含系统产生的

推力与推力矩）如式（２）、（３）所示：

Ｆｘｅ
＝ １

２
ρＶ２ＳＣＤ ＋ ＦＴ，

Ｆｙｅ
＝ １

２
ρＶ２ＳＣＹ，

Ｆｚｅ
＝ １

２
ρＶ２ＳＣＬ；

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

（２）

Ｆ ｌｅ
＝ １

２
ρＶ２ＳｂＣ ｌ，

Ｆｍｅ
＝ １

２
ρＶ２ＳｂＣｍ ＋ ＦＴＺＴ，

Ｆｎｅ
＝ １

２
ρＶ２ＳｂＣｎ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

（３）

其中： ρ 为空气密度；ｍ 为固定翼无人机质量；固定

翼线速度标量 Ｖ ＝ ｕ２ ＋ ｖ２ ＋ ｗ２ ；ＦＴ 为发动机提供

的推力；ＺＴ 为推力矩；Ｓ 为机翼面积；ｂ 为机翼长度．
ＣＤ，ＣＹ，ＣＬ，Ｃ ｌ，Ｃｍ，Ｃｎ 为相关空气动力系数，是飞机

状态向量（ξ ＝ ［Ｖ，α，β，ｐ，ｑ，ｒ，φ，θ，ϕ，ｘ，ｙ，ｚ］ Ｔ） 和输

入向量（δ ＝ ［δ Ｔ，ｉＨ，δ Ａ，δＲ］ Ｔ） 的函数，用于表示作用

在飞机上的空气动力和力矩；ＣＤ 表示飞机总阻力，
ＣＹ 表示气动侧向力，ＣＬ 表示升力，Ｃ ｌ 表示横滚力矩，
Ｃｍ 表示俯仰力矩，Ｃｎ 表示偏航力矩，通常由实验测

得，计算方式［１６］ 如下：

ＣＤ（ξ，δ） ＝ ＣＤ０ ＋ ＣＤαα ＋ ＣＤｑ
􀭰ｃ
２Ｖ

ｑ ＋ ＣＤｉＨ
ｉＨ，

ＣＬ（ξ，δ） ＝ ＣＬ０ ＋ ＣＬαα ＋ ＣＬｑ
􀭰ｃ
２Ｖ

ｑ ＋ ＣＬｉＨ
ｉＨ，

Ｃｍ（ξ，δ） ＝ Ｃｍ０ ＋ Ｃｍαα ＋ Ｃｍｑ
􀭰ｃ
２Ｖ

ｑ ＋ ＣｍｉＨ
ｉＨ，

ＣＹ（ξ，δ） ＝ ＣＹ０ ＋ ＣＹββ ＋ ＣＹｐ
ｂ
２Ｖ

ｐ ＋ ＣＹｒ
ｂ
２Ｖ

ｒ ＋

ＣＹδＡδ Ａ ＋ ＣＹδＲδＲ，

Ｃ ｌ（ξ，δ） ＝ Ｃ ｌ０ ＋ Ｃ ｌββ ＋ Ｃ ｌｐ
ｂ
２Ｖ

ｐ ＋ Ｃ ｌｒ
ｂ
２Ｖ

ｒ ＋

Ｃ ｌδＡδ Ａ ＋ Ｃ ｌδＲδＲ，

Ｃｎ（ξ，δ） ＝ Ｃｎ０ ＋ Ｃｎββ ＋ Ｃｎｐ
ｂ
２Ｖ

ｐ ＋ Ｃｎｒ
ｂ
２Ｖ

ｒ ＋

ＣｎδＡδ Ａ ＋ ＣｎδＲδＲ， （４）

式中，前倾角 α ＝ ａｒｃｔａｎ ｗ
ｕ
，侧滑角 β ＝ ａｒｃｓｉｎ ｖ

Ｖ
， 其

余各参数含义及仿真取值如表 ２ 所示．

１􀆰 ３　 奇异摄动模型建立

为满足奇异摄动法对系统进行快慢分解的要

求［１７⁃１８］，可将各状态参数表示为矩阵与行列式的形

式，其表示方法如式（５）所示．
ｘ ＝ ［ｕ，ｖ，ｗ，Φ，θ，ψ］ Ｔ，
ｚ ＝ ［ｐ，ｑ，ｒ］ Ｔ ．{ （５）

表 ２　 空气动力系数计算参数

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ＣＤ０ ＝ ０􀆰 ０７２， ＣＤα ＝ ０􀆰 ３８２， ＣＤｑ ＝ ０， ＣＤｉＨ
＝ ０􀆰 １４５，

纵向气动导数 ＣＬ０ ＝ ０， ＣＬα ＝ ６􀆰 ９４７， ＣＬｑ ＝ ０， ＣＬｉＨ
＝ １􀆰 ５１７，

Ｃｍ０ ＝ ０􀆰 ０４５， Ｃｍα ＝ － ０􀆰 ７０７， Ｃｍｑ ＝ － １􀆰 ７１３， ＣｍｉＨ
＝ － ０􀆰 ５４３

ＣＹ０ ＝ － ０􀆰 ０２２， ＣＹβ ＝ ０􀆰 ２７， ＣＹｐ ＝ ４􀆰 ２７５， ＣＹｒ ＝ － ０􀆰 ３１７

ＣＹδＡ
＝ １􀆰 ０１７， ＣＹδＲ

＝ － ０􀆰 ７０７， Ｃｌ０ ＝ － ０􀆰 ００７， Ｃｌβ ＝ － ０􀆰 ３６７，

侧向气动导数 Ｃｌｐ ＝ － １􀆰 ６６２， Ｃｌｒ ＝ ０􀆰 １４５， ＣｌδＡ
＝ － ０􀆰 ５０５， ＣｌδＲ

＝ ０􀆰 １０９，

Ｃｎ０ ＝ ０􀆰 ００２， Ｃｎβ ＝ ０􀆰 １０９， Ｃｎｐ ＝ － ０􀆰 １８４， Ｃｎｒ ＝ － ０􀆰 ５７５，

ＣｎδＡ
＝ － ０􀆰 ０６７， ＣｎδＲ

＝ － ０􀆰 １９６
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　 　 由于固定翼无人机线速度和角度相较于角速度

变化慢［９］，因此能够将线速度与角度作为慢变量、角
速度作为快变量进行处理．由式（１）、（５）可将动力学

模型表示为

ｘ̇ ＝ ｆ１（ｘ）ｚ１ ＋ ｆ２（ｘ） ＋ ｆ３（ｘ）ｕ ＋ Ｄ１（ｘ，ｚ，ｔ），
ｚ̇１ ＝ ｇ１（ｘ）ｚ１ ＋ Ｍ１ ｚ̇１ ＋ ｇ２（ｘ） ＋ ｇ３（ｘ）ｕ ＋ Ｄ２（ｘ，ｚ，ｔ），

{
（６）

其中，各矩阵表达式如下：

ｆ１（ｘ） ＝

０ － ｗ ｖ

ｗ ＋
ρＶＳｂＣＹｐ

４ｍ
０

ρＶＳｂＣＹｒ

４ｍ
－ ｕ

－ ｖ ｕ ０
１ ｓｉｎΦｔａｎθ ｃｏｓΦｔａｎθ
０ ｃｏｓΦ － ｓｉｎΦ
０ ｓｉｎΦｓｅｃθ ｃｏｓΦｓｅｃθ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

，

Ｍ１ ＝

０ ０ ０

０ ０ Ｊ
Ｉｘｅ

Ｊ
Ｉｚｅ

０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

ｆ２（ｘ） ＝

ρＶ２Ｓ（ＣＤ０ ＋ ＣＤα）
２ｍ

－ ｇｓｉｎθ

ρＶ２Ｓ（ＣＹ０ ＋ ＣＹβ）
２ｍ

＋ ｇｃｏｓθｓｉｎΦ

ρＶ２ＳＣＬαα
２ｍ

＋ ｇｃｏｓθｃｏｓΦ

ρＶ２Ｓｂ（Ｃ ｌ０ ＋ Ｃ ｌββ）
２Ｉｘ

ρＶ２Ｓｂ（Ｃｍ０ ＋ Ｃｍαα）
２Ｉｙ

ρＶ２Ｓｂ（Ｃｎ０ ＋ Ｃｎββ）
２Ｉｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

，

ｆ３（ｘ） ＝

ρＶ２ＳＣＤｉＨ

２ｍ
０ ０

０
ρＶ２ＳＣＹδＡ

２ｍ
ρＶ２ＳＣＹδＲ

２ｍ
ρＶ２ＳＣＬｉＨ

２
０ ０

０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

．

式中，Ｄ１，Ｄ２ 分别为系统所受到的内外部扰动，将式

（６） 进行移项整理化简后可得：
ｘ̇ ＝ ｆ１（ｘ）ｚ１ ＋ ｆ２（ｘ） ＋ ｆ３（ｘ）ｕ ＋ Ｄ１（ｘ，ｚ，ｔ），
ｚ̇１ ＝ Ｇ１（ｘ）ｚ１ ＋ Ｇ２（ｘ） ＋ Ｇ３（ｘ）ｕ ＋ Ｄ２（ｘ，ｚ，ｔ） ．

{
（７）

奇异摄动系统是带有小参数 ε 的系统，时标分

解法在奇异摄动分解领域具有重要的作用．其原理

为假设一个系统整体能够分解为快变化（非主导因

素） 和慢变化（主导因素） 的系统，快子系统较慢子

系统的变化速率更快，达到稳定时所用的时间也更

少．引入小参数 ε（０ ＜ ε ＜ １），令 ｚ１ ＝ εｚ，可将式（７）
表示为

ｘ̇ ＝ Ｆ１（ｘ）ｚ ＋ ｆ２（ｘ） ＋ ｆ３（ｘ）ｕ ＋ Ｄ１（ｘ，ｚ，ｔ），
ε ｚ̇ ＝ Ｇ（ｘ）ｚ ＋ Ｇ２（ｘ） ＋ Ｇ３（ｘ）ｕ ＋ Ｄ２（ｘ，ｚ，ｔ） ．

{ （８）

１􀆰 ４　 快慢子系统分解

奇异摄动法能够根据不同的时间尺度将系统分

解为近似于原系统的快子系统与慢子系统，从而得

到系统的近似解，即快变量与慢变量，通过为两个近

似子系统分别设计控制方法以达到预期的控制目

标．令快子系统的控制输入为 ｕｆ，慢子系统的控制输

入为 ｕｓ ．
假设慢子系统的时间尺度为 ｔ，输入为 ｕｓ（ ｔ），则

令 ε ＝ ０，代入式（８），可求得近似解：
ｚｓ ＝ － Ｇ（ｘｓ）

－１［Ｇ２（ｘｓ） ＋ Ｇ３（ｘｓ）ｕｓ ＋ Ｄ２（ｘ，ｚ，ｔ）］ ．
（９）

将式（９）代入式（８）可得慢子系统表达式：
ｘ̇ｓ ＝ Ａ（ｘｓ） ＋ Ｕ（ｘｓ，ｕｓ） ＋ Ｄ１（ｘ，ｚ，ｔ）， （１０）

其中， Ａ（ｘｓ） ＝ ｆ２（ｘｓ） － Ｆ１（ｘｓ）Ｇ（ｘｓ）
－１Ｇ２（ｘｓ），

Ｕ（ｘｓ，ｕｓ） ＝ ［ ｆ３（ｘｓ） － Ｆ１（ｘｓ）Ｇ（ｘｓ）
－１Ｇ３（ｘｓ）］ｕｓ，

式（１０） 即为慢子系统数学模型．
由于 ｚ ＝ ｚｓ ＋ ｚｆ，ｕ ＝ ｕｓ ＋ ｕｆ ．因此，在新的时间尺

度 τ（τ ＝ ｔ ／ ε） 下，能够求得：
ε（ ｚ̇ｓ ＋ ｚ̇ｆ） ＝ Ｇ（ｘｓ）（ｚｓ ＋ ｚｆ） ＋ Ｇ２（ｘｓ） ＋
　 　 Ｇ３（ｘｓ）（ｕｓ ＋ ｕｆ） ＋ Ｄ２（ｘ，ｚ，ｔ）， （１１）

代入式（９）可得快子系统的数学模型为

ε ｚ̇ｆ ＝ Ｇ（ｘｓ）ｚｆ ＋ Ｇ３（ｘｓ）ｕｆ ＋ Ｄ２（ｘ，ｚ，ｔ） ． （１２）
综上，式（１０）、（１２）共同构成了解耦后的固定

翼无人机快慢子系统模型，其中， ｘｓ 为慢子系统线速

度、角度向量，ｚｆ 为快子系统角速度向量．

２　 干扰观测器的设计

由于系统存在不确定性以及外界的干扰，为了

尽量减小外界扰动对固定翼无人机控制系统产生的

４３７
梅平，等．基于奇异摄动分解的固定翼无人机抗扰动滑模控制．
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影响，提升系统的控制精度，本文引入了干扰观测器

对外界扰动进行逼近．
由文献［１９⁃２０］提出的非线性干扰观测器（Ｎｏｎ⁃

ｌｉｎｅａｒ Ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ Ｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＮＤＯ）结构简单且运算量

较小，同时能够获得较高精度的估计值，本文采用此

方法对系统内外部的扰动进行估计．假设系统的内

外部干扰及其变化率有界，且其界限满足：

图 ２　 基于奇异摄动的抗干扰滑模控制

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ａｎｔｉ⁃ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｓｉｎｇｕｌａｒ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

‖Ｄ（ｘ，ｚ，ｔ）‖ ≤ 􀭾ω，

‖Ｄ̇（ｘ，ｚ，ｔ）‖ ≤ τ，{ （１３）

其中， τ，􀭾ω 为未知非负常数．
针对慢系统设计的干扰观测器形式如下：

Ｄ

(

１（ｘｓ） ＝ ａ１ ＋ Ｑ１（ｘｓ），
ａ̇１ ＝ － Ｌ（ｘｓ）ａ１ － Ｌ１（ｘｓ）（Ｑ１（ｘｓ） ＋ Ａ（ｘｓ） ＋ Ｕ），{

（１４）

其中， Ｄ

(

１（ｘｓ） 为干扰观测器的输出，ａ１ 为观测器内

部状态向量，Ｌ１（ｘｓ） ＝
∂Ｑ１（ｘｓ）

∂ｘｓ
，Ｑ１（ｘｓ） 为待设计的

非线性函数向量．
为了证明干扰观测器对于系统输入的补偿值能

够有效抵消固定翼无人机的内外部扰动的扰动值，

假设干扰误差为 ｅＮＤＯ１（ ｔ） ＝ Ｄ１（ ｔ） － Ｄ

(

１（ ｔ） ．若系统干

扰特性满足式（１３），则有：
ｅ̇ＮＤＯ１（ ｔ） ＝ Ｄ̇１（ ｔ） － （ ａ̇１ ＋ Ｑ̇１（ｘ）） ＝

　 　 Ｄ̇１（ ｔ） － （ － Ｌ１（ｘ）ａ１ － Ｌ１（ｘ）（Ｑ１（ｘ） ＋

　 　 Ａ１（ｘ） ＋ Ｕ１（ ｔ）） ＋ Ｑ̇１（ｘ）） ＝

　 　 Ｄ̇１（ ｔ） ＋ Ｌ１（ｘ）ｅＮＤＯ１（ ｔ） ． （１５）
求解式（１５）可得：

ｅＮＤＯ１（ ｔ） ＝ ［ｅ１
ＮＤＯ１（ ｔ）ｅ２

ＮＤＯ１（ ｔ）ｅ３
ＮＤＯ１（ ｔ）…ｅｎ

ＮＤＯ１（ ｔ）］，

ｅｉ
ＮＤＯ１（ ｔ） ＝ ｅｉ

ＮＤＯ１（０）ｅ
－Ｌｉｔ ＋ ｅ －Ｌｉｔ∫ｔ

０
Ｄ̇１ｅＬｉｔｄｔ．{

（１６）
由式（１３）可得补偿误差的上下限：

ｅｉ
ＮＤＯ（ ｔ）＝ ｅｉ

ＮＤＯ１（０）ｅ
－Ｌｉｔ＋ｅ－Ｌｉｔ ∫ ｔ

０Ｄ̇ｌｉｅＬｉｔｄｔ≤

　 　 ｅ－Ｌｉｔ ( ｅｉ
ＮＤＯ１（０）－

τ１

Ｌ ｉ
) ＋

τ１

Ｌ ｉ
，　 ｅｉ

ＮＤＯ（∞ ）≤
τ１

Ｌ ｉ
；

ｅｉ
ＮＤＯ（ ｔ）＝ ｅｉ

ＮＤＯ１（０）ｅ
－Ｌｉｔ＋ｅ－Ｌｉｔ ∫ ｔ

０Ｄ̇１ｉｅＬｉｔｄｔ≥

　 　 ｅ－Ｌｉｔ ( ｅｉ
ＮＤＯ１（０）＋

τ１

Ｌ１ｉ
) －

τ１

Ｌ１ｉ
，　 ｅｉ

ＮＤＯ（∞ ）≥－
τ１

Ｌ ｉ
．

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（１７）

令 βｄ ＝ｍａｘ
τ１

Ｌ ｉ
（ ｉ ＝ １，２，３，…，６）可得出：当设计

合适的非线性函数 Ｌ（ｘ）时，干扰观测器的补偿误差

最终会收敛在一个半径有限的球内，其半径 ｒ（Ｂ）∈
βｄ

［１９］ ．

３　 基于干扰观测器的滑模控制器设计

分别为奇异摄动法分解后的快慢子系统设计滑

模控制器能够有效地提升系统的控制精度和速度，
其系统控制结构如图 ２ 所示．

本设计采用奇异摄动时标分解法，将固定翼无

人机系统飞行控制问题转化为不同的回路，分别设

计飞行控制器，此方法在提高不同回路的控制精确

性的同时能够显著提高快回路的控制响应速度．

３􀆰 １　 基于干扰观测器的角度回路滑模控制器设计

对慢子系统设计滑模控制［１０，１３，１８］：
Ｓｓ ＝ＣｓＸｅ，
Ｘｅ ＝Ｘｃ－Ｘｓ，

{ （１８）
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其中， Ｘｃ 为给定的系统期望值，Ｘｓ 为系统的实际输

出值，Ｃｓ 为增益矩阵．

令 Ｓ̇ｘ ＝ ０ 可在干扰观测器的基础上求出自适应

滑模控制器 Ｕ［２１⁃２２］：

Ｕ＝Ｃ－１
ｓ ［Ｃｓ ｘ̇ｃ－ＣｓＡ（ｘｓ）－ＣｓＤ

(

１－Ｋ１Ｓｘ－β

(

ｄ１ ｔａｎｈ（Ｓｘ）］，
（１９）

其中， Ｄ

(

１ 为干扰观测器估计值，β

(

ｄ１为控制器自适应

率，Ｋ１ 为增益系数矩阵，ｔａｎｈ 为切换控制函数．为了

保证控制器使得系统在有限时间收敛，本设计 β

(

ｄ１的

自适应率［１９］选为

β

(·
ｄ１ ＝‖Ｃｓ‖‖Ｓｘ‖． （２０）

本文采用 ｔａｎｈ 函数代替 ｓｉｇｎ 函数，该切换项具

有饱和函数特性且比饱和函数更加平滑，能够有效

减少滑模控制率的抖动现象，可以保证平滑切换，从
而提高系统的稳定性和控制精度．采用李雅普诺夫

方程证明稳定性时，该函数具有与 ｓｉｇｎ 函数相似的

性质，具体可见参考文献［２３⁃２４］ ．
将式（１８） 代入式（１７） 并用李雅普诺夫方程：

Ｖ＝ １
２
ＳＴ

ｘＳｘ＋
１
２λ

β２
ｅ，

式中跟踪误差 βｅ ＝βｄ－β

(

ｄ１，β̇ｅ ＝ β̇ｄ－ β

(·
ｄ１ ＝ － β

(·
ｄ１ ．

对 Ｖ 求导可得：

Ｖ̇＝ＳＴ
ｘ［Ｃｓ（Ｄ

(

１－Ｄ１）－Ｋ１Ｓｘ－β

(

ｄ１‖ＣｓＢ‖ｔａｎｈ（Ｓｘ）］－β

(·
ｄ１βｅ≤

‖Ｃｓ‖‖Ｓｘ‖βｄ１－Ｋ１ＳＴ
ｓ Ｓｘ－

‖Ｃｓ‖‖Ｓｘ‖（βｄ１－β

(

ｄ１）－β

(

ｄ１‖Ｃｓ‖‖Ｓｘ‖＝
－Ｋ１ＳＴ

ｘＳｘ， （２１）

取 Ｋ１ 为非负矩阵即可保证 Ｖ̇≤０，因 Ｖ̇ 为负半定，可
得到滑模面 Ｓｘ 为有界的，误差 Ｘｅ 也为有界的，系统

输出也为有界，同时，估计误差Ｄ

(

也为有界，能够保

证输入 Ｕ 有界．根据文献［２５］ 中 Ｂａｒｂａｌａｔ定律，可得

到系统的跟踪误差是渐近收敛的．

３􀆰 ２　 角速度回路滑模控制器设计

对于快系统

εｚ̇ｆ ＝Ｇ（ｘｓ）ｚｆ＋Ｇ３（ｘｓ）ｕｆ＋Ｄ２（ｘ，ｚ，ｔ） （２２）
设计滑模控制，可令滑模面 Ｓｆ ＝Ｃｆｚｅ，其中 ｚｅ ＝ ｚｃ－ｚｆ ．

令 Ｓ̇ｆ ＝ ０，可求得等效控制率 ｕｆｅｑ：

ｕｆｅｑ ＝ε（ＣｆＧ３（ｘｓ））
－１（Ｃｆｚｃ－ＣｆＧ（ｘｓ）ｚｆ－ＣｆＤ

(

２）， （２３）
其中，

Ｄ

(

２ ＝ａ２＋Ｑ２（ｚｆ），
ａ̇２ ＝ －Ｌ（ｚｆ）ａ２－Ｌ（ｚｆ）（Ｑ２（ｚｆ）＋Ｇ（ｘｓ）ｚｆ＋Ｇ３（ｘｓ）ｕｆ） ．

{
设所期望的到达率为

Ｃｆ ｚ̇ｃ－εＣｆ（Ｇ（ｘｓ）ｚｆ＋Ｇ３（ｘｓ）ｕｆ－ＣｆＤ

(

２）＝

　 　 β

(

ｄ２ ｔａｎｈ ｜Ｓｆ ｜ ＋Ｋ１Ｓｆ， （２４）
则相应的变结构控制率为

ｕｆ ＝ε（ＣｆＧ３（ｘｓ））
－１（Ｃｆ ｚ̇ｃ－ＣｆＧ（ｘｓ）ｚｆ－

　 　 ＣｆＤ
(

２－Ｋ１Ｓｆ－β

(

ｄ２ ｔａｎｈ ｜Ｓｆ ｜ ）， （２５）

其中，自适应率β

(·
ｄ２ ＝‖Ｃｆ‖‖Ｓｚ‖，取李雅普诺夫函

数 Ｖ ＝ １
２
ＳＴ

ｆ Ｓｆ，对 Ｖ 求导并代入式（２４），可得：

Ｖ̇ ＝ ＳＴ
ｆ ［Ｃｆ（Ｄ

(

２ － Ｄ２） － Ｋ１Ｓｆ －

　 　 β

(

ｄ２‖Ｃｆ‖ｔａｎｈ（Ｓｆ）］ － β

(·
ｄ２β ｅ ≤ ０． （２６）

只需取 Ｋ１ 非负对角阵即可保证 Ｖ̇ ≤ ０， 即快子

系统滑模控制器设计能够满足系统跟踪误差为 ０，系
统渐近收敛，能够达到并保持期望角速度输出，证明

方法同式（２１） ．

４　 仿真与分析

由文献［１６］可获得仿真所需的固定翼无人机质

量、翼展、面积等数据，再由风洞实验可获得对应的

固定翼气动力参数数据．
本文仿真是基于 Ｍａｔｌａｂ 程序中的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 运行

的，仿真目标是对奇异摄动方法解耦后的机体坐标

系下固定翼无人机速度及角速度进行控制．仿真所

采用的固定翼无人机质量 ｍ ＝ ２０􀆰 ６４ ｋｇ，翼展 ｂ ＝
１􀆰 ９６ ｍ，受力面积 Ｓ ＝ １􀆰 ３７ ｍ２，三轴上的转动惯量

Ｉｘｅ ＝１􀆰 ６０７ ３ ｋｇ ／ ｍ２，Ｉｙｅ ＝ ７􀆰 ５０８ ５ ｋｇ ／ ｍ２，Ｉｚｅ ＝ ７􀆰 １８６ ５
ｋｇ ／ ｍ２，惯性积 Ｊ ＝ － ０􀆰 ５６１，其余参数见表 ２．

本 文 对 慢 系 统 采 用 的 外 界 扰 动 为：Ｄ ＝
１０ｓｉｎ（ ｔ），１０ｓｉｎ（ ｔ），１０ｓｉｎ（ ｔ）
　 ｓｉｎ（ ｔ），ｓｉｎ（ ｔ），ｓｉｎ（ ｔ）

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

， 其余各参数取值

为Ｃｓ ＝ Ｃｆ ＝ ｄｉａｇ｛１，１，１，１，１，１｝，ｋ１ ＝ ２，Ｋ１ ＝ ｄｉａｇ｛１，
…，１｝ ．

给定期望值 Ｘｃ 为

（４０Ｈ（ ｔ） － ２０，１０Ｈ（ ｔ） － ５，１０Ｈ（ ｔ） － ５，
　 　 ２Ｈ（ ｔ） － １，２Ｈ（ ｔ） － １，２Ｈ（ ｔ） － １） Ｔ，

其中，

Ｈ（ ｔ） ＝
１，　 ｔ ∈ （１０ｋ，１０ｋ ＋ ５），
０，　 ｔ ∈ （１０ｋ ＋ ５，１０ｋ ＋ １０） ．{ （２７）

６３７
梅平，等．基于奇异摄动分解的固定翼无人机抗扰动滑模控制．

ＭＥＩ Ｐｉｎｇ，ｅｔ ａｌ．Ａｎｔｉ⁃ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｆｉｘｅｄ⁃ｗｉｎｇ ＵＡＶ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｓｉｎｇｕｌａｒ ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ．



给定 ｚｃ 期望值为（２Ｈ（ｔ） － １，２Ｈ（ｔ） － １，２Ｈ（ｔ） －
１）Ｔ ．ＮＤＯ 中参数取值如下：

Ｑ（ｘｓ）＝ ｄｉａｇ{ ５ ｕ ＋ １
３
ｕ３æ

è
ç

ö

ø
÷ ，５ ｖ ＋ １

３
ｖ３æ

è
ç

ö

ø
÷ ，５ ｗ ＋ １

３
ｗ３æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

１５ Φ ＋ １
３
Φ３æ

è
ç

ö

ø
÷ ，１５ θ ＋ １

３
θ３æ

è
ç

ö

ø
÷ ，１５ ψ ＋ １

３
ψ３æ

è
ç

ö

ø
÷ } ．
（２８）

图 ３ 所示为解耦后的慢系统仿真曲线．

图 ３　 解耦后的基于扰动观测器滑模控制线速度及姿态角仿真对比

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｌｉｎｅａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｎｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｂａｓｅｄ ｏｎ
ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ａｆｔｅｒ ｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ

从图 ３ 可以看出，采用 ｔａｎｈ 函数代替传统滑模

控制函数能够很好地消除抖动现象，从而达到提高

系统稳定性效果．图 ３ａ—ｄ 分别为有无扰动观测器

情况下的慢系统线速度与姿态角输出曲线，可以看

出，当面对内外部的不确定扰动时，系统很难有效地

对扰动做出调整，降低了系统的控制精度，同时也无

法保证系统能够追踪期望曲线．因此，面对未知扰动

时，加入扰动观测器是很有必要的，对于本身与外部

扰动数值相差过大的量，干扰观测器也能够很好地

对扰动值进行估计抵消．

图 ４ 为带扰动观测器的快系统角速度输出曲线

与未解耦的原系统滑模控制系统的角速度输出对

比，可以看出，对于采用奇异摄动方法解耦后的快系

统，在新的时间尺度 τ 下单独设计的控制器和扰动

观测器能够使得角速度快速达到期望值，相较于传

统滑模控制，解耦后的快子系统具有更快的响应速

度和更好的稳定性，同时能够抵消大部分外界和内

部的干扰．从而说明对于快、慢动态耦合的系统，奇
异摄动分解方法和扰动观测器能够快速有效地达到

期望控制，同时提高系统的稳定性．

５　 结论

针对固定翼无人机速度、姿态的高精度控制，本
文采用奇异摄动时标分解方法将固定翼耦合系统分

解为慢变的速度回路和快变的角速度回路，同时对

解耦后的快、慢系统分别设计基于非线性干扰观测

器的改进滑模控制方法．仿真结果表明：本文提出的

方法有效地减少了滑模控制所产生的抖震现象，提

７３７
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图 ４　 带扰动观测器的快系统与未解耦原系统滑模控制角速度输出仿真对比

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｎｇｕｌａｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｏｕｔｐｕｔ ｏｆ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｂｅｔｗｅｅｎ ｆａｓｔ ｓｙｓｔｅｍ ｗｉｔｈ
ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ａｎｄ ｕｎｃｏｕｐｌｅｄ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｓｙｓｔｅｍ

高了固定翼无人机系统的抗干扰能力；对于采用时

标分解解耦的无人机系统，时标分解技术能够降低

控制器设计的复杂性和提高系统控制的精度．
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０４７
梅平，等．基于奇异摄动分解的固定翼无人机抗扰动滑模控制．
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