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具有时变扰动的四旋翼无人机有限时间预定性能控制

呼忠权, 华长春†, 张柳柳
(燕山大学电气工程学院，河北秦皇岛 066004)

摘 要: 针对外界扰动、模型不确定性以及输出误差约束情况下的四旋翼无人机轨迹跟踪问题,提出有限时间预
定性能控制策略.首先,将无人机动力学模型解耦为姿态子系统和位置子系统;其次,引入误差转换函数和性能约
束函数,通过合理设计快速终端滑模面,实现转换误差有限时间收敛,从而实现原系统输出误差约束控制;进一步,
通过稳定性分析可以得出所设计的控制器能够保证系统有限时间稳定,并且具有良好的暂稳态性能;最后,通过实
例仿真验证所设计方法的有效性。
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Finite time prescribed performance control of quadrotor UAVs with time
varying disturbances
HU Zhong-quan, HUA Chang-chun†, ZHANG Liu-liu

(School of Electrical Engineering，Yanshan University，Qinhuangdao 066004，China)

Abstract: This paper investigates the finite time prescribed performance control strategy for the trajectory tracking
problem of quadrotor UAVs with time-vary disturbance, model uncertainty and constrain of the output error. Firstly, the
UAVs dynamic model is decoupled into an attitude subsystem and a position subsystem. Then, the finite time convergence
of the conversion error is realized, and the output error of the original system is limited by introducing the error conversion
function, performance constraint function and designing the fast terminal sliding surface reasonably. Furthermore, the
stability analysis shows that the designed controller can guarantee the finite time stability of the system, and make the
system have good transient stability performance. Finally, a simulation example shows the effectiveness of the proposed
methods.
Keywords: quadrotor UAVs；output error constrained；finite time；prescribed performance；sliding mode control

0 引 䀰

四旋翼无人机(quadrotor unmanned aerial vehicles,
QUAVs)具有垂直起降、结构简单、操控性强等特点,
因此在救援、监视、巡查、测绘等领域有着广泛的应

用前景,吸引了工业界和学术界的广泛关注.然而,四
旋翼是一个典型的欠驱动、强耦合非线性系统,在飞
行过程中容易受到外界干扰,以及本身模型参数的不
确定性等因素影响,使其飞行控制系统设计面临较大
的挑战性.因此,针对无人机飞行控制问题,国内外学
者展开了众多研究.

近年来,针对QUAVs的精确跟踪控制问题,文献

[1]针对四旋翼无人机SO (3)的姿态控制,提出了一
种滑模变结构控制方法,提升了系统的动态性能.文
献 [2]针对四旋翼无人机的精确跟踪控制问题,提出
了一种基于非线性制导算法的控制策略.文献 [3]针
对四旋翼无人机的控制,提出了一种与模型无关的高
阶差分反馈控制策略.以上文献都是针对无扰动和
不确定项的无人机控制问题展开研究.
针对QUAVs存在外界扰动和模型不确定性的问

题,文献 [4]提出了基于非奇异快速终端滑模的扩张
状态观测器和跟踪微分器的控制策略,使得跟踪误差
有限时间收敛.文献 [5]针对具有模型不确定性和外
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界扰动的四旋翼无人机设计了基于有限时间观测器

的鲁棒跟踪控制方法.文献 [6]针对存在外界干扰情
况下四旋翼无人机的位置与姿态跟踪问题,提出了自
适应反步控制策略,并证明和验证了控制方法的有效
性.文献[7]研究了具有外部干扰、不确定性和输入饱
和的四旋翼无人机控制问题,设计了全阶状态观测器
与干扰观测器,并提出新的二阶滑模面,实现了较好
的控制效果,控制器较为复杂.文献 [8]针对传感器失
效时四旋翼无人机,设计了滑模控制器实现有限时间
轨迹跟踪控制.文献 [9]针对四旋翼无人机在角速率
不可测和未知干扰下,提出了一种基于多变量有限时
间观测器的自适应增益滑模控制方案.以上文献针
对存在扰动和不确定项的无人机控制问题展开相关

研究,并应用了有限时间控制方法.
为了能够使系统的稳态性能和暂态性能同时满

足预先设定的性能[10]指标,文献 [11]提出了预定性
能控制方法,用于约束系统的暂稳态性能.针对有输
出误差约束时无人机控制问题,文献 [12]针对有外界
干扰时四旋翼无人机姿态控制问题,采用了预定性
能控制方法,但是并未对位置系统进行预定性能控
制.文献 [13]针对具有未知时变载荷和阵风干扰的
情况,将预定性能控制引入平动子系统,但未应用到
姿态子系统中.文献 [14]针对具有执行器故障的四
旋翼无人机,分别对位置和姿态设计了自适应预定性
能控制器,但不能使系统有限时间收敛.

根据上述分析,目前针对无人机控制的研究,将
有限时间控制和预定性能控制相结合的文章很少,本
文将二者结合,并同时应用于姿态控制和位置控制
中,通过合理设计控制器对外界扰动和模型不确定性
进行补偿.通过仿真对比验证了所提出控制方法的
有效性和合理性.本文的创新点有以下两个方面:

1) 针对存在外界扰动和系统不确定项时无人机
的控制问题,设计了一种快速终端滑模面,提高了系
统的收敛速度,使系统跟踪误差有限时间收敛到零.

2)将预定性能控制与有限时间控制相结合,并同
时应用于位置控制和姿态控制中,改善了系统暂稳态
效果和稳态效果,使系统运行更平滑.

1 问题描述

QUAVs由结构对称的4个机臂组成,每个机臂上
固定有一个直流无刷电机,相邻两个电机的转向相
反,用于抵消螺旋桨旋转造成的陀螺效应.在建模的
过程中,忽略了一些气动效应,并作了一些合理的假
设.
假设1 机体是一个刚体,重心和几何中心完全

重合,机体完全对称,机体模型参数均为正常数.
为便于描述QUAVs的数学模型,建立惯性坐标

系 (OeXeYeZe)和机体坐标系 (ObXbYbZb)如图 1所
示, QUAVs的数学模型如下所示:

ẍ =
u1
m

(cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ)−

kxẋ

m
+ fx + dx(t);

ÿ =
u1
m

(cosϕ sin θ sinψ − sinϕ cosψ)−

kyẏ

m
+ fy + dy(t);

z̈ =
u1
m

(cosϕ cos θ)− g − kz ż

m
+ fz + dz(t);

ϕ̈ =
l

Ixx
u2 +

lkϕ
Ixx

ϕ̇+ fϕ + dϕ(t);

θ̈ =
l

Iyy
u3 +

lkθ
Iyy

θ̇ + fθ + dθ(t);

ψ̈ =
l

Izz
u4 +

lkψ
Izz

ψ̇ + fψ + dψ(t).

(1)

其中: [x, y, z]表示机体的位置状态, [ϕ, θ, ψ]表示姿态
状态,m表示机体的质量, l表示螺旋桨中心到重心的
距离, g表示重力加速度, Ixx、Iyy、Izz分别表示机体
绕X、Y、Z轴的转动惯量, ki表示空气阻力系数,u1、
u2、u3、u4表示控制输入, fi和di(i ∈ {x, y, z, ϕ, θ, ψ})
分别表示对应的不确定项和外界干扰.

Zb

Ob

Yb

Xe
Ye

Ze

OeXb

θ

φ

ψ

图 1 四旋翼无人机结构与坐标系示意图

QUAVs的期望位置和期望角度表示为xd、yd、zd、

ϕd、θd、ψd,系统误差变量表示为

[e1x, e1y, e1z]
T = [x− xd, y − yd, z − zd]

T, (2)

[e1ϕ, e1θ, e1ψ]
T = [ϕ− ϕd, θ − θd, ψ − ψd]

T. (3)

重新定义系统状态变量为

[x1, x2, x3, x4, x5, x6]
T = [ϕ, ϕ̇, θ, θ̇, ψ, ψ̇]T, (4)

[x7, x8, x9, x10, x11, x12]
T = [x, ẋ, y, ẏ, z, ż]T. (5)

注1 由QUAVs的数学模型可以看出,被控对象
具有4个控制输入和6个输出,是一个具有高度耦合
和欠驱动的非线性系统.为了降低控制器设计难度,
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本文采用双闭环控制思想,将QUAVs的模型转换为
姿态子系统和位置子系统两部分,并引入3个虚拟控
制输入ux、uy和uz ,分别设计相应的控制律.变换后
的姿态子系统和位置子系统分别表示为

ẋ1 = x2,

ẋ2 = a1x2 + b1u2 + fϕ + dϕ,

ẋ3 = x4,

ẋ4 = a2x4 + b2u3 + fθ + dθ,

ẋ5 = x6,

ẋ6 = a3x6 + b3u4 + fψ + dψ;

(6)



ẋ7 = x8,

ẋ8 = a4x8 +
ux
m

+ fx + dx,

ẋ9 = x10,

ẋ10 = a5x10 +
uy
m

+ fy + dy,

ẋ11 = x12,

ẋ12 = a6x12 +
uz
m

− g + fz + dz.

(7)

其中: g, a1 ∼ a6和b1 ∼ b3均为常数,其余为时变量.
a1 = lkϕ/Ixx, a2 = lkθ/Iyy, a3 = lkψ/Izz, a4 =

kx/m, a5 = ky/m, a6 = kz/m, b1 = l/Ixx, b2 =

l/Iyy, b3 = l/Izz. ux, uy和uz如下所示:
ux = u1(cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ),

uy = u1(cosϕ sin θ sinψ − sinϕ cosψ),

uz = u1(cosϕ cos θ).

(8)

为便于后续内容进行控制器设计与相关证明,给
出以下假设和引理.

假设 2 在系统 (1)中,假设 fi和 di均有界,即
|fi| ⩽ Dim1, |di| ⩽ Dim2,并且Dim1和Dim2已知.

引理1 [15-16] 假设存在正定且连续函数V (x),
满足不等式 V̇ (x) + βV (x)

p
q ⩽ 0,其中β > 0, p和q

为正奇数,且p < q,系统初始状态为x0,则状态x将在

有限时间ts1内收敛到平衡点,即

ts1 ⩽ q

β(q − p)
V (x0)

q−p
q . (9)

引理2 [16] 假设存在正定且连续函数V (x),满
足不等式 V̇ (x) + αV (x) + βV (x)

p
q ⩽ 0,其中α和β

均大于零, p和q为正奇数,且p < q,系统初始状态为
x0,则状态x将在有限时间ts2内收敛到平衡点,即

ts2 ⩽ q

α(q − p)
ln αV (x0)

q−p
q + β

β
. (10)

2 有限时间预定性能控制器设计

分别针对姿态子系统和位置子系统进行控制器

设计.通过合理设计滑模面,使转换误差有限时间收
敛. QUAVs双闭环模型控制结构如图2所示.

!"#$%
&'(

)*#$%
&'(

+,
-.

( , , )x y zd d d

u u u2 3 4, ,

u1

)*#$%

!"#$%
!"/0

( , , )x y z

)*/0
( , , )φ θ ψ

φ ,θd d

ψd

1
2
3

图 2 控制系统结构框图

2.1 预定性能控制

预 定 性 能 控 制 器 (prescribed performance
controller, PPC)通过合理地选取光滑递减的正函数
作为性能函数,可使系统状态变量满足预先设定的暂
稳态性能,并且可使跟踪误差逐渐减小并且一直处于
预先设定的边界内.其中性能函数

pi(t) = (pi0 − pi∞)e−Lt + pi∞, (11)

pi0 = pi(0) > 0, pi∞ = lim
t→+∞

pi(t) > 0, L为正常数.

本节中 i ∈ {x, y, z, ϕ, θ, ψ}. L决定了误差的收敛速
度.

2.2 误差变换

当−δipi(t) < e1i(t) < δipi(t),并且满足初始条
件−δipi(0) < e1i(0) < δipi(0)时,进行如下状态变
换:

e1i(t) = pi(t)Si(ϵi). (12)

其中: e1i为系统跟踪误差, δi和δi为正常数,Si(ϵi)为
误差转换函数.

Si(ϵi) =
δieϵi − δie−ϵi

eϵi + e−ϵi ,

则Si(ϵi)的反函数可表示为

ϵi = S−1
i (ϵi) =

1

2
ln λi + δi
δi − λi

, (13)

其中λi =
e1i(t)

pi(t)
. ϵi的导数

ϵ̇i = ri

(
ė1i −

e1iṗi
pi

)
, (14)

其中ri =
1

2pi

( 1

λi + δi
+

1

δi − λi

)
.

对ri求导得

ṙi =
−λ̇i
2pi

2λiδi + 2λiδi + δ2i − δ
2

i

(λi + δi)
2(δi − λi)2

+

−ṗi
2p2i

δi + δi

(λi + δi)(δi − λi)
. (15)

其中

—ṗi = −L(pi0 − pi∞)e−Lt,

λ̇i =
ė1i(t)− pi(t)

p2i (t)
,

lim
ϵi→+∞

pi(t)Si(ϵi) = δipi(t),
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lim
ϵi→−∞

pi(t)Si(ϵi) = −δipi(t),

δipi(t)和−δipi(t)分别对应e1i的上、下界.
注2 通过误差变换,将 e1i(t)的预定性能控制

问题转换为 ϵi的稳定性控制问题.只要确保 ϵi有界,
且pi0 > e1i(0),最终e1i(t)将在预设性能内.

2.3 姿态子系统控制器设计

针对系统 (6),可以将其看作是由横滚子系统、俯
仰子系统和偏航子系统3部分组成.控制器设计过程
主要包含: 1)选取性能函数和误差转换函数,合理设
计滑模面; 2)设计控制律u.

以横滚子系统控制器设计为例,横滚子系统表示
为 ẋ1 = x2,

ẋ2 = a1x2 + b1u2 + fϕ + dϕ.
(16)

选取性能函数

pϕ(t) = (pϕ0 − pϕ∞)e−Lt + pϕ∞; (17)

根据式(13)选取误差转换函数

ϵϕ =
1

2
ln
λϕ + δϕ

δϕ − λϕ
, λϕ =

e1ϕ(t)

pϕ(t)
; (18)

选取快速终端滑模面

sϕ = ϵ̇ϕ + αϕϵϕ + βϕϵ
m1
n1

ϕ . (19)

其中:αϕ和βϕ为正常数;m1和n1为正奇数,且m1 <

n1.
对式(19)求导得

ṡϕ = ϵ̈ϕ + αϕϵ̇ϕ + βϕ
m1

n1
ϵ
m1−n1
n1

ϕ ϵ̇ϕ =

Tϕ + rϕ(b1u2 + fϕ + dϕ). (20)

其中

Tϕ =
( ṙϕ
rϕ

+ αϕ

)
ϵ̇ϕ + βϕ

m1

n1
ϵ
m1−n1
n1

ϕ ϵ̇ϕ + rϕa1x2+

rϕ

(
− ϕ̈d −

ė1ϕṗϕ
pϕ

− e1ϕp̈ϕ
pϕ

+
e1ϕṗ

2
ϕ

p2ϕ

)
,

rϕ =
1

2pϕ

( 1

λϕ + δϕ
+

1

δϕ − λϕ

)
.

则设计控制律

u2 =
−Tϕ − σϕs

m2
n2

ϕ − |rϕ|ηϕsign(sϕ)
rϕb1

. (21)

其中:σϕ和ηϕ为给定的正常数, sign(·)为符号函数.
将控制律(21)代入式(20)得

ṡϕ = −σϕs
m2
n2

ϕ − |rϕ|ηϕsign(sϕ) + rϕ(fϕ + dϕ). (22)

进行系统稳定性分析,选取李雅普诺夫函数

Vϕ =
1

2
s2ϕ. (23)

对式(23)求导得

V̇ϕ = sϕṡϕ =

− σϕs
m2+n2
n2

ϕ − |rϕ||sϕ|ηϕ + rϕsϕ(fϕ + dϕ) ⩽

− σϕs
m2+n2
n2

ϕ − |rϕ||sϕ|(ηϕ −Dϕm1 −Dϕm2) ⩽

− 2σϕV
m2+n2

2n2

ϕ ⩽ 0.

取ηϕ ⩾ Dϕm1 + Dϕm2,由引理1可知, sϕ将在有
限时内收敛到0,收敛时间为

tϕ1 ⩽ n2

σϕ(n2 −m2)
V (0)

n2−m2
2n2 . (24)

当sϕ = 0时,即 ϵ̇ϕ + αϕϵϕ + βϕϵ
m1
n1

ϕ = 0,选取李
雅普诺夫函数

Vϕ1 =
1

2
ϵ2ϕ. (25)

对式(25)求导得

V̇ϕ1 = ϵϕ = ϵ̇ϕ − αϕϵ
2
ϕ − βϕϵ

m1+n1
n1

ϕ =

− 2αϕVϕ1 − 2βϕV
m1+n1

2n1

ϕ1 ⩽ 0.

由引理 2可知, ϵϕ在有限时间内收敛到平衡点,
因此ϵϕ是有界的,收敛时间为

tϕ2 ⩽ n1

αϕ(n1 −m1)
ln αϕVϕ1(0)

n1−m1
2n1 + βϕ

βϕ
. (26)

同理,针对俯仰子系统和偏航子系统ẋ3 = x4,

ẋ4 = a2x4 + b2u3 + fθ + dθ;
(27)

ẋ5 = x6,

ẋ6 = a3x6 + b3u4 + fψ + dψ
(28)

设计控制律u3和u4,可使两个姿态子系统跟踪误差
有限时间预定性能收敛.
根据式 (13)选取误差变换函数,并设计滑模面和

控制律,有

sθ = ϵ̇θ + αθϵθ + βθϵ
m1
n1

θ ,

sψ = ϵ̇ψ + αψϵψ + βψϵ
m1
n1

ψ ,

u3 =
−Tθ − σθs

m2
n2

θ − |rθ|ηθsign(sθ)
rθb2

,

u4 =
−Tψ − σψs

m2
n2

ψ − |rψ|ηψsign(sψ)
rψb3

.

其中:αθ, αψ, βθ, βψ, σθ, σψ, ηθ和 ηψ为正常数; Tθ和
Tψ如下所示:

Tθ =
( ṙθ
rθ

+ αθ

)
ϵ̇θ + βθ

m1

n1
ϵ
m1−n1
n1

θ ϵ̇θ + rθa2x4+

rθ

(
− θ̈d −

ė1θṗθ
pθ

− e1θp̈θ
pθ

+
e1θṗ

2
θ

p2θ

)
,
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Tψ =
( ṙψ
rψ

+ αψ

)
ϵ̇ψ + βψ

m1

n1
ϵ
m1−n1
n1

ψ ϵ̇ψ + rψa3x6+

rψ

(
− ψ̈d −

ė1ψṗψ
pψ

− e1ψp̈ψ
pψ

+
e1ψṗ

2
ψ

p2ψ

)
.

注3 本节中,关键点和难点在于控制律中符号
函数这一项的选取,该项直接决定了系统能否抵消不
确定项和外界扰动的影响以及系统能否有限时间收

敛.

2.4 位置子系统控制器设计

针对系统 (7),可以将其看作是由位置X子系统

和位置Y 子系统和高度Z子系统组成.
根据姿态子系统控制器设计过程,选取误差变换

函数,并设计滑模面和控制律ux、uy和uz ,可使3个位
置子系统跟踪误差有限时间预定性能收敛.

sj = ϵ̇j + αjϵj + βjϵ
m1
n1

j ,

uj =
−Tj − σjs

m2
n2

j − |rj |ηjsign(sj)
rj

m,

其中j ∈ {x, y, z}. Tj如下所示:

Tx =
( ṙx
rx

+ αx

)
ϵ̇x + βx

m1

n1
ϵ
m1−n1
n1

x ϵ̇x + rxa4x8+

rx

(
− ẍd −

ė1xṗx
px

− e1xp̈x
px

+
e1xṗ

2
x

p2x

)
,

Ty =
( ṙy
ry

+ αy

)
ϵ̇y + βy

m1

n1
ϵ
m1−n1
n1

y ϵ̇y + rya5x10+

ry

(
− ÿd −

ė1yṗy
py

− e1yp̈y
py

+
e1yṗ

2
y

p2y

)
,

Tz =
( ṙz
rz

+αz

)
ϵ̇z+βz

m1

n1
ϵ
m1−n1
n1

z ϵ̇z+rz(a6x12−g)+

rz

(
− z̈d −

ė1z ṗz
pz

− e1z p̈z
pz

+
e1z ṗ

2
z

p2z

)
.

本文中期望横滚角ϕd和期望俯仰角θd通过控制

律ux、uy、uz和ψd计算得到,其中ψd为给定目标信

号.
ux = u1(cosϕd sin θd cosψd + sinϕd sinψd),

uy = u1(cosϕd sin θd sinψd − sinϕd cosψd),

uz = u1(cosϕd cos θd).

(29)

求解式(29)得到
u1 =

√
u2x + u2y + u2z,

θd = arctan
(ux cosψd + uy sinψd

uz

)
,

ϕd = arcsin
(ux sinψd − uy cosψd

u1

)
.

(30)

注4 区别于已有的只针对位置环或者角度环

的预定性能控制,本章节在控制器设计过程中,同时
对位置环和角度环进行了预定性能控制,并引入了有

限时间控制方法,通过合理设计控制律,可使整个系
统的控制效果更加快速、平滑.

3 仿真验证

为了能够直观展现上述控制器的有效性,本节进
行仿真验证.仿真过程中,在条件和参数相同的情况
下,对比了双环预定性能控制 (PPC)、无预定性能控
制 (NPPC)、位置环预定性能控制 (位置PPC)和普通
滑模控制(SMC)等4种控制方法的效果.

QUAVs的模型参数来自于Qball 2四旋翼无人
机,如图 3所示.具体模型参数和控制器参数如表
1和表 2所示.表 2中: i ∈ {x, y, z, ϕ, θ, ψ}, j ∈
{x, y, z}, k ∈ {ϕ, θ, ψ}.

图 3 Qball 2无人机

表1 四旋翼无人机参数

参数 数值 参数 数值

m/kg 1.79 kx/(N/m · s−1) 0.01

g/(m/s2) 9.8 ky/(N/m · s−1) 0.01

Ixx/(kg · m2) 0.03 kz/(N/m · s−1) 0.01

Iyy/(kg · m2) 0.03 kϕ/(N/rad · s−1) 0.012

Izz/(kg · m2) 0.04 kθ/(N/rad · s−1) 0.012

l/m 0.2 kψ/(N/rad · s−1) 0.012

表2 控制器参数

参数 数值 参数 数值 参数 数值 参数 数值

m1 3 ηj 0.3 pj0 2 pj∞ 0.01

n1 5 ηk 0.1 pk0 1 pk∞ 0.01

m2 9 δj 2 δj 2 L1 8

n2 11 δ2 2 δk 2 �j 2

αj 3 βj 1 σj 1

αk 60 βk 20 σk 5

系统的初始条件设定为

[x(0), y(0), z(0)]T = [2, 1, 0]T,

[ϕ(0), θ(0), ψ(0)]T = [0, 0, 0]T.

期望轨迹设定为 xd(t) = 2 sin(0.5t), yd(t) =

2 cos(0.5t), zd(t) = 2 + 0.1t, ψd(t) = π/3.外界扰动
设定为di(t) = 0.1 sin t,其中i ∈ {x, y, z, ϕ, θ, ψ}.

仿真时只考虑位置环中的不确定项,设定为

fx(t) =
0.2 cos(0.25πt)

m
,
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fy(t) =
−0.2 cos(0.25πt)

m
.

fz(t) =
0.2 cos(0.25πt) cos(0.25πt)

m
.

仿真结果如图4∼图14所示.由图4∼图10可以
看出,双环PPC的控制器能够使机体运行轨迹快速跟
踪上期望轨迹,并且暂稳态效果更好,曲线平滑、超
调小、没有抖动,在2 s左右即可跟踪期望轨迹; NPPC
的控制器和SMC的控制器,暂稳态效果差,在跟踪过
程中,预期角度与跟踪轨迹的波动较明显;对于位置
PPC的控制,位置跟踪速度较快,但是角度波动较大.
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图11和图12中的虚线为预设误差边界,可以看
出,不带预定性能控制的跟踪误差波动较大,收敛速
度较慢,而带有双环PPC的跟踪误差能够在预先设定
的范围内快速收敛,验证了改进算法的有效性和可行
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性.由图 13和图 14可以看出,带有双环 PPC的控制
器,控制输入波动最小,更为平滑.在实际应用中能够
减小执行器的频繁调整,延长设备的使用寿命.
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4 结 䇪

本文提出了一种有限时间预定性能控制方法,实
现了对存在外界扰动、模型不确定性和输出误差约

束的四旋翼飞行器轨迹跟踪控制.该控制方法通过
引入性能函数,使系统跟踪误差一直保持在预设边界
内,改善了系统的动态跟踪精度,并通过引入有限时
间控制方法使系统收敛速度更快.通过数值仿真验
证,该控制方法的稳态和瞬态控制效果明显优于不考
虑预定性能的控制方法.下一步工作是对本文的控
制方法进行实验验证.
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