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输入受限下无人直升机自适应固定时间滑模控制
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摘 要: 针对无人直升机系统存在的外界扰动和输入饱和问题,提出一种自适应固定时间滑模控制方法.通过设
计分段函数保证滑模变量连续可微,消除控制器奇异性问题.同时,采用径向基神经网络估计并补偿直升机系统
中的外界干扰和输入饱和误差.为改善跟踪性能,引入固定时间趋近律,确保跟踪误差固定时间内收敛至原点微
小邻域,提高直升机系统的收敛速度与跟踪精度.最后,通过仿真实验验证所提出控制方法的有效性和优越性.
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Adaptive fixed-time sliding mode control of unmanned helicopter with
input saturation
HE Zhan-sheng, QIU Hong-ling, SHEN Jun†

(College of Automation Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 211106，China)

Abstract: An adaptive fixed-time sliding mode control method is proposed for the unmanned helicopter system with
external disturbances and input saturation. A segmented function is selected to ensure that the sliding mode variables
are continuously differentiable and eliminate the singularity problem of the controller. The radial basis function neural
networks are used to estimate and compensate for external disturbances and input saturation errors. To improve the
tracking performance, the fixed-time control laws are developed to guarantee that tracking errors converge to a small
neighborhood of the origin within a fixed time, which can enhance the convergence speed and tracking accuracy of the
helicopter system. Finally, the simulation results based on an unmanned helicopter show the effectiveness and superiority
of the proposed control method.
Keywords: fixed-time control；sliding mode control；external disturbances；input saturation；neural networks

0 引 言

无人直升机因其续航时间长、负载能力强及机

动性高等优势,广泛应用于农业、通信和军工等领
域[1-3].然而,直升机系统高度非线性,飞行过程中易
受到阵风等外界干扰影响,极大提高了控制器设计难
度.此外,直升机在执行大机动飞行任务时,飞行速度
更快、角度更大,系统期望输入量可能超出执行器实
际输出范围,导致执行机构出现输入受限问题[4].输
入受限对直升机系统飞行性能影响较大,轻则降低
跟踪性能,重则导致系统失稳,引发严重安全事故.因
此,考虑外界干扰和输入饱和下无人直升机,设计高
精度抗饱和控制器,提高跟踪性能至关重要.

精确的轨迹跟踪和姿态控制是直升机完成飞行

任务的前提,为克服非线性耦合等不利影响,常采用
双闭环控制策略.线性控制 PID、LQR和 H∞等技

术[5-7]原理简单、 设计便捷,已广泛应用到飞控系
统.线性控制一定程度上能够满足控制要求,并且在
平衡点附近表现良好,但当远离平衡点时,跟踪性能
显著下降.非线性控制能够很好克服这一不足,最大
程度提高直升机系统机动性及鲁棒性.常见的非线
性控制方法包括反步控制、滑模控制和神经网络控

制[8-11]等,非线性控制不需要精确地控制模型信息,
显著降低不确定性及扰动对系统的不利影响.

滑模控制 (sliding mode control, SMC)由于理论
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简单且具有较强的鲁棒性,飞行器控制多采用此方
法.传统滑模控制仅能保证跟踪误差渐近收敛到平
衡点,通过改进滑模面[12-14],设计终端滑模控制方案,
保证跟踪误差有限时间内收敛到平衡点.此外,预设
性能控制也可保证跟踪误差有限时间稳定[15-17].考
虑有限时间控制的收敛时间会随着初值变化而变化,
Polyakov [18]

提出固定时间控制,保证控制系统收敛时
间与初值无关,提高系统跟踪精度及收敛速度,已成
功应用到非线性系统[19-21].同时存在滑模控制削弱
抖振的相关研究,通过改进滑模面趋近律[22-24],不仅
保证滑模函数有限时间收敛,还可削弱输入抖振.
实际飞行过程中,出于安全考虑,执行机构往往

设置最佳运行范围.因此,无人机控制器设计必须考
虑执行器饱和现象.目前抗饱和控制方法主要采用
双曲正切函数逼近饱和,但需要与其他控制技术相
结合,加大控制系统设计难度,例如结合中值定理或
Nussbaum增益设计控制器[25-27],提升抗饱和性能.考
虑到辅助系统技术简单,可用来补偿输入饱和或执行
器故障等非线性输入[28-30].通过两种不同技术处理
外界干扰与输入饱和,跟踪误差取决于观测器和辅助
系统控制精度,可能会降低控制系统精度.考虑到观
测器强大的估计性能,可采用观测器估计外界干扰和
饱和误差总扰动[31-32],提升系统抗干扰性能,补偿精
度取决于观测器估计精度.常见观测器往往要求未
知项有界或导数有界,而径向基神经网络仅需保证干
扰连续即可,扩大观测器补偿输入饱和应用范围.
综上所述,本文结合径向基神经网络 (radial basis

function neural networks, RBFNNs)与滑模控制,设计
固定时间滑模控制器,减小饱和及干扰对无人直升
机控制系统影响,提高系统快速收敛性能和抗干扰
能力.本文主要工作包括: 1)设计新型非线性光滑函
数Sp(x),避免产生奇异问题,确保跟踪误差固定时间
内收敛有界.同时,采用饱和函数替代符号函数,降低
输入抖振. 2) 利用RBFNNs估计外界扰动和饱和误
差项,改进神经网络权值更新率,有效解决干扰及输
入饱和对系统的不利影响,无需引入其他控制技术处
理饱和,简化控制器的设计过程,便于推广到其他系
统. 3) 提供闭环系统详细的稳定性证明,并给出收敛
时间上界的近似估计.此外,通过仿真实验,进一步验
证所提出方法的有效性.

1 无人直升机控制模型

1.1 无人直升机建模

小型无人直升机系统为高度非线性欠驱动系统,
选择合适的坐标系可以降低模型复杂程度,地面坐标

系及机体坐标系下无人直升机如图1所示.地面坐标
系E(Ogxgygzg)用以表示无人机位置信息,坐标原点
为起飞原点.机体坐标系E(Obxbybzb)表示无人机姿

态变化信息,其原点与无人机重心重合.

θ

xb o/

zb

zg

yg

xg

Og

yb

Ob

φ

图 1 地面坐标系和机体坐标系

假设小型无人直升机为刚体模型,根据牛顿-欧
拉定理可以得到直升机的非线性简化数学模型[8]

Ṗ = V ,

V̇ = ge3 +R(Θ)e3F + dP ,

Θ̇ = S(Θ)Ω,

Ω̇ = −I−1
m Ω × ImΩ + τ + dΘ.

(1)

其中:P = [x y z]T、V = [u v w]T分别表示无人直

升机在地面坐标系下位置及速度信息; g为重力加速
度; e3 = [0 0 1]T;F = −g + Zww + Zcolucol为直升

机所受外界合外力;Θ = [ϕ θ ψ]T分别为直升机滚转

角、俯仰角和偏航角;旋转矩阵

R(Θ) =
CθCψ SϕSθCψ − CϕSψ CϕSθCψ + SϕSψ

CθSψ SϕSθSψ + CϕCψ CϕSθSψ − SϕCψ

−Sθ SϕCθ CϕCθ

 ,
C(·)和S(·)分别为cos(·)和sin(·).

当姿态角Θ较小时,S(Θ)可近似为单位矩阵,
Ω = [p q r]T表示机体坐标系下直升机角速度. Im ∈
R3×3为直升机转动惯量矩阵, τ 为直升机所受合外
力矩.此外,无人直升机控制输入可表示为向量形式
u = [ucol ulon ulat uped]

T, dP = [d1 d2 d3]
T和

dΘ = [d4 d5 d6]
T表示外部未知连续扰动.

注1 考虑到无人直升机实际飞行过程中,通常
遇到持续、连续变化的阵风干扰和气象条件及气压

变化.此外,无人直升机未建模部分也可视为连续干
扰,不会剧烈变化.故本文重点考虑连续外界干扰下
直升机控制系统,更加符合实际情况.
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1.2 输入饱和

实际飞行过程中,执行器所产生的力矩往往有
界,为提高直升机控制系统控制精度,考虑控制输入
ui(i = col, lon, lat, ped)满足如下饱和限制:

ui = sat(δi) =

uimsign(δi), |δi| ⩾ uim;

δi, |δi| < uim.
(2)

其中:uim表示控制系统输入上界, sign(·)为符号函
数.由于输入受到非线性饱和影响,控制系统实际输
入信号sat(δi)与待设计输入信号δi不等,定义两者差
值为饱和误差

∆δi = sat(δi)− δi. (3)

1.3 径向基神经网络

由于径向基神经网络具有良好的逼近连续函数

能力
[19] ,本文采用RBFNNs逼近连续总扰动di,即

di =Wi
∗Th(Xi) + εi, i = x, y, z, ϕ, θ, ψ. (4)

其中:W ∗
i ∈ Rl为理想神经网络权值;Xi = [ei, ėi]

T

为神经网络输入向量; εi为干扰估计残差,且 |εi| ⩽
εiN , εiN为极小正常数;径向基函数h(Xi) = [h1(Xi),

h2(Xi), . . . , hl(Xi)]
T, l > 1表示隐含层节点数量.根

据万能逼近特性,当 l选取足够大时, RBFNNs可以以
任意期望精度逼近di.径向基函数hj(Xi)选取为高

斯函数,有

hj(Xi) = exp
(∥Xi − cj∥2

2b2j

)
, j = 1, 2, . . . , l. (5)

其中: cj表示激活函数中心坐标向量, bj表示激活函
数宽度.

1.4 模型简化

考虑存在外界扰动和输入饱和的直升机控制系

统,根据式(1)∼ (3),无人直升机模型可改写为

Ṗ = V ,

V̇ = ge3 +R(Θ)e3F + dP +R(Θ)e3∆F,

Θ̇ = S(Θ)Ω,

Ω̇ = −I−1
m Ω × ImΩ + τ + dΘ +∆τ.

(6)

2 控制器设计

本节针对式(6)所描述的直升机控制系统设计固
定时间滑模控制器,给出如下定义及引理.

考虑一般系统

ẋ(t) = f(x(t)), x(0) = x0. (7)

其中:x(t) ∈ Rn表示系统状态, f :Rn → Rn为n维空

间中的Rn连续函数,x0 为初始状态.
定义1 [18] 对于任意x0 ∈ Rn,若系统 (7)的状态

能在有限时间T (x0)内收敛有界,即当 t ⩾ T (x0)时,
系统状态满足∥x∥ ⩽ δ,则称该系统为实际有限时间
稳定.其中,收敛时间T ∗(x0) = min{T

∣∣∥x(t, x0)∥ ⩽
δ,∀t ⩾ T}.
定义2 [18] 若系统 (7)实际有限时间稳定,且存

在Tmax > 0,对于任意 T (x0),均有T (x0) ⩽ Tmax,则系
统 (7)为实际固定时间稳定.其中,固定时间T ∗

max =

max{T (x0)
∣∣∥x(t, x0)∥ ⩽ δ,∀t ⩾ T (x0)}.

引理1 [20] 对于系统 (7),若存在连续正定函数
V (x)满足

V̇ (x) ⩽ −αV a(x)− βV b(x) + ξ, ∀x ∈ Rn, (8)

其中:α, β > 0, 0 < a < 1, b > 1,且ξ > 0,则控制系
统实际固定时间稳定,即V (x)满足

V (x) ⩽ min
{( ξ

α(1− κ)

)1/a

,
( ξ

β(1− κ)

)1/b}
.

其中: 0 < κ < 1,收敛时间T (x0)满足

T (x0) ⩽ T ∗
max =

1

κα(1− a)
+

1

κβ(b− 1)
.

引理2 [33] 对于任意正数x1, x2, . . . , xn,有
n∑
i=1

xr1i ⩾
( n∑
i=1

xi

)r1
,

n∑
i=1

xr2i ⩾ n1−r2
( n∑
i=1

xi

)r2
. (9)

其中: 0 < r1 < 1, r2 > 1.

2.1 固定时间控制器设计

为简化控制器设计步骤,针对式 (6)所描述的位
置系统,不妨引入虚拟输入变量
δx = (CϕSθCψ + SϕSψ)(−g + Zww + Zcolδcol),

δy = (CϕSθSψ − Sϕcψ)(−g + Zww + Zcolδcol),

δz = CθCϕ(−g + Zww + Zcolδcol) + g.

(10)

通过设计 δx, δy, δz即可满足控制要求.同时,根据式
(10)可以反解得到期望滚转角ϕd和期望俯仰角θd,以
及位置环控制输入量δcol,即

θd = arctan
(δxCψd + δySψd

δz − g

)
,

ϕd = arctan
(δxCθdSψd − δyCθdCψd

δz − g

)
,

δcol =
1

Zcol

( δz − g

CϕdCθd
+ g − Zww

)
.

(11)

假设1 针对存在外界干扰的无人直升机系统

(6),期望跟踪信号连续可导且二阶导数连续有界.
小型直升机位置通道跟踪误差可表示为

ex = x− xd, ey = y − yd, ez = z − zd.
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根据式(6)和(10)可以得到位置跟踪误差系统为
ëx = δx + dx − ẍd,

ëy = δy + dy − ÿd,

ëz = δz + dz − z̈d.

(12)

同样地,直升机姿态跟踪误差记为

eϕ = ϕ− ϕd, eθ = θ − θd, eψ = ψ − ψd.

则根据式(6)可以得到姿态跟踪误差系统为
ëϕ = I−1

x θ̇ψ̇(Iy − Iz)− Lbϕ̇+ Llatδlat + dϕ − ϕ̈d,

ëθ = I−1
y ϕ̇ψ̇(Iz − Ix)−Maθ̇ +Mlonδlon + dθ − θ̈d,

ëψ = I−1
z ϕ̇θ̇(Ix − Iy)−Nrψ̇ +Npedδped + dψ − ψ̈d.

(13)

其中: di(i = x, y, z, ϕ, θ, ψ)为外界干扰及饱和误差

总干扰,有

dx = Zcol(CϕSθCψ + SϕSψ)∆δcol + d1,

dy = Zcol(CϕSθSψ − SϕCψ)∆δcol + d2,

dz = ZcolCθCϕ∆δcol + d3,

dϕ = Llat∆δlat + d4,

dθ =Mlon∆δlon + d5,

dψ = Nped∆δped + d6.

针对输入受限下直升机控制系统,结合固定时间
滑模控制和RBFNNs技术设计自适应控制器.以ϕ通

道为例,选取如下形式固定时间滑模面:

sϕ = ėϕ + kϕ1eϕ + kϕ2S
pϕ(eϕ) + kϕ3sigqϕ(eϕ). (14)

其中: kϕ1 > 1/2, kϕ2 > 0, kϕ3 > 0, 0 < pϕ < 1, qϕ >
1,函数sigq(x) = |x|qsign(x).通过合理设计非线性光
滑函数Sp(x),可以避免控制器出现奇异问题,非线性
函数Sp(x)可定义为

Sp(x) =

sigp(x), |x| ⩾ σ;

l1x+ l2sig2(x), |x| < σ.

其中: l1 = (2− p)σp−1, l2 = (p− 1)σp−2,σ 为极小
正常数, 0 < p < 1.将Sp(x)对x求导可以得到

dSp(x)
dx

=

p|x|
p−1

, |x| ⩾ σ;

l1 + 2l2|x|, |x| < σ.

注2 传统固定时间滑模函数常选取为

sϕ = ėϕ + kϕ2sigpϕ(eϕ) + kϕ3sigqϕ(eϕ).

其中: kϕ2 > 0, kϕ3 > 0, 0 < pϕ < 1, qϕ > 1.将sϕ对

时间进行求导,有

ṡϕ = ëϕ + (kϕ2pϕ|eϕ|pϕ−1
+ kϕ3qϕ|eϕ|qϕ−1

)ėϕ.

当eϕ = 0时,因0 < pϕ < 1,故 |eϕ|pϕ−1趋于无穷,导
致滑模面导数 ṡϕ出现奇异问题.为避免奇异问题,采
用非线性函数Sp(x)替代 sigpϕ(eϕ),不会出现滑模面
导数趋于无穷的情况.滑模面 (14)增加kϕ1eϕ项,保证
|e| ⩾ σ时跟踪误差为实际固定时间稳定.
联合式(13)和(14),滑模面对时间求导有

ṡϕ =

ëϕ +
(
kϕ1 + kϕ2

dSpϕ(eϕ)
deϕ

+ kϕ3qϕ|eϕ|qϕ−1
)
ėϕ =

I−1
x θ̇ψ̇(Iy − Iz)− Lbϕ̇+ Llatδlat + d4 − ϕ̈d+(
kϕ1 + kϕ2

dSpϕ(eϕ)
deϕ

+ kϕ3qϕ|eϕ|qϕ−1
)
ėϕ. (15)

在不考虑干扰的情况下,根据 ṡϕ = 0可以推导出

等效滑模控制律为

δϕeq =

− (I−1
x θ̇ψ̇(Iy − Iz)− Lbϕ̇− ϕ̈d)

Llat
−(

kϕ1 + kϕ2
dSpϕ(eϕ)

deϕ

)
ėϕ

Llat
− kϕ3qϕ|eϕ|qϕ−1

ėϕ
Llat

. (16)

为了抑制扰动影响,提高控制系统鲁棒性,总干
扰dϕ采用RBFNNs进行估计,即

d̂ϕ = Ŵ T
ϕh(Xϕ). (17)

其中: Ŵϕ为最优权值W ∗
ϕ的估计, W̃ϕ = Ŵϕ −W ∗

ϕ表

示神经网络权值估计误差, ˙̃Wϕ =
˙̂
Wϕ,且dϕ − d̂ϕ =

−W̃ T
ϕh(Xϕ) + εϕ.自适应权值更新率[27]设计为

˙̂
Wϕ = −ΓŴϕŴ

T
ϕŴϕ + Γsϕh(Xϕ), (18)

其中Γ > 0为神经网络增益.通过设计切换控制律,
可以加快收敛速度,减小外界干扰对系统的影响,有

δϕsw = −kϕ0sig3(sϕ)− ηϕsign(sϕ)− d̂ϕ. (19)

结合上述控制律,可以得到ϕ通道固定时间滑模

控制律为

δlat = δϕeq + δϕsw =

− (I−1
x θ̇ψ̇(Iy − Iz)− Lbϕ̇− ϕ̈d)

Llat
−

kϕ0sig3(sϕ) + ηϕsign(sϕ) + d̂ϕ
Llat

−(
kϕ1 + kϕ2

dSpϕ(eϕ)
deϕ

+ kϕ3qϕ|eϕ|qϕ−1
)
ėϕ

Llat
. (20)

根据式 (13),可以发现姿态系统三通道模型均类
似,故俯仰θ通道及偏航ψ通道控制律可参考式 (20)
调整相应系统参数即可.同理,根据x通道固定时间
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控制律可以得到y通道及z通道控制律. x通道控制
率为

δx = −
(
kx1 + kx2

dSpx(ex)
dex

+ kx3qx|ex|qx−1
)
ėx−

kx0sig3(sx)− ηxsign(sx)− d̂x + ẍd. (21)

其中: ki0 > 0, ηi = η0 + εNi(i = x, y, z, ϕ, θ, ψ).

2.2 稳定性分析

定理1 针对位置和姿态跟踪误差系统 (12)和
(13),在考虑假设1满足的前提下, RBF神经网络权值
更新率设计为式 (18),采用控制器 (20)和 (21),合理选
取相关参数,误差系统为实际固定时间稳定.
证明 上述位置及姿态控制器设计过程及形式

均类似,不妨以 ϕ通道为例,进而推广至整个系统稳
定性分析.

step 1: 选择Lyapunov候选函数V1 = W̃ T
ϕW̃ϕ/

(2Γ ),将V1对时间求导可以得到

V̇1 =
1

Γ
W̃ T
ϕ

˙̃Wϕ =

− W̃ T
ϕŴϕŴ

T
ϕŴϕ + sϕW̃

T
ϕh(Xϕ) =

− ∥W̃ϕ∥4 − ∥W ∗
ϕ∥2(∥W̃ϕ∥

2
+ W̃ T

ϕW
∗
ϕ )−

− 2∥W̃ T
ϕW

∗
ϕ∥2 − 3∥W̃ϕ∥2W̃ T

ϕW
∗
ϕ + sϕW̃

T
ϕh(Xϕ).

(22)

由杨氏不等式可以得到

− ∥W ∗
ϕ∥2W̃ T

ϕW
∗
ϕ ⩽ ∥W ∗

ϕ∥3∥W̃ϕ∥ ⩽
3

4
g1

4
3 (∥W ∗

ϕ∥3)
4
3 +

1

4g14
∥W̃ϕ∥4 − ∥W ∗

ϕ∥2∥W̃ϕ∥2 ⩽

− ∥W ∗
ϕ∥2(2∥W̃ϕ∥ − 1)− ∥W̃ϕ∥2W̃ T

ϕW
∗
ϕ ⩽

∥W̃ϕ∥3∥W ∗
ϕ∥ ⩽ 3

4
g2

4
3 (∥W̃ϕ∥3)

4
3 +

1

4g24
∥W ∗

ϕ∥4.

故式(22)可以变为

V̇1 ⩽ −
(
1− 1

4g14
− 9

4
g2

4
3

)
∥W̃ϕ∥4−

2∥W ∗
ϕ∥2∥W̃ϕ∥+ sϕW̃

T
ϕh(Xϕ) + ξ, (23)

其中ξ =
(3
4
g1

4
3 +

3

4g24

)
∥W ∗

ϕ∥4 + ∥W ∗
ϕ∥2.

选取Lyapunov候选函数Vϕ = s2ϕ/2 + V1.对Vϕ

求导,并代入式(15)和(23),有

V̇ϕ =

sϕ(−kϕ0sig3(sϕ)− ηϕsign(sϕ))+

sϕ(dϕ − d̂ϕ) +
1

Γ
W̃ T
ϕ

˙̃Wϕ ⩽

sϕ(−kϕ0sig3(sϕ)− η0sign(sϕ)) + ξ−(
1− 1

4g14
− 9

4
g2

4
3

)
∥W̃ϕ∥4 − 2∥W ∗

ϕ∥2∥W̃ϕ∥ ⩽

−K11

(1
2
s2ϕ

)1/2

−K12

(1
2
s2ϕ

)2

−

K21

( 1

2Γ
W̃ T
ϕW̃ϕ

)1/2

−K22

( 1

2Γ
W̃ T
ϕW̃ϕ

)2

+ ξ. (24)

其中:K11 =
√
2η0,K12 = 4k0,K21 = 2

√
2Γ∥W ∗

ϕ∥2,

K22 = 4Γ 2
(
1− 1

4g14
− 9

4
g2

4
3

)
.

根据引理2可以得到

V̇ϕ ⩽ −ρ1Vϕ1/2 −
1

2
ρ2Vϕ

2 + ξ, (25)

其中: ρ1 = min(K11,K21), ρ2 = min(K12,K22).进一
步，根据引理1可以推出滑模变量sϕ和神经网络权

值误差W̃收敛时间满足

T1 ⩽ 2

ρ1κ1
+

1

ρ2κ1
. (26)

其中: 0 < κ1 < 1,滑模变量收敛集合为

Ωs ={
sϕ
∣∣V (sϕ)⩽min

{[ ξ

ρ1(1−κ1)

]2
,
[ ξ

ρ2(1−κ1)

]1/2}}
.

step 2: 当滑模面固定时间收敛到集合Ωs时,滑
模变量(14)可写为

sϕ = ėϕ + kϕ1eϕ + kϕ2S
pϕ(eϕ) + kϕ3sigqϕ(eϕ) = ∆s,

∀∆s ∈ Ωs. (27)

跟踪误差收敛分析可分为下面两种情况.
情况1 当 |eϕ| ⩾ σ时,误差系统可写为

ėϕ = −kϕ1eϕ − kϕ2sigpϕ(eϕ)− kϕ3sigqϕ(eϕ) +∆s.

(28)

不妨选取Lyapunov候选函数V2 = e2ϕ/2,对其求
导并结合杨氏不等式可以得到

V̇2 ⩽ −
(
kϕ1 −

1

2

)
e2ϕ − kϕ2|eϕ|pϕ+1−

kϕ3|eϕ|qϕ+1 +
1

2
∆2
s ⩽

− ρ3V
(p+1)/2
2 − ρ4V

(q+1)/2
2 +

1

2
∆2
s. (29)

其中: ρ3 = 2(p+1)/2kϕ2, ρ4 = 2(q+1)/2kϕ3.根据引理 1
可以得到,位置跟踪误差固定时间收敛有界,且固定
时间可表示为

T2 ⩽ 2

ρ3κ2(1− p)
+

2

ρ4κ2(q − 1)
, (30)

其中0 < κ2 < 1.跟踪误差固定时间内收敛到原点微
小邻域

∆e =
{
e
∣∣|e| ⩽ min

{√
2
( ∆2

s/2

ρ3(1− κ2)

)2/(p+1)

,√
2
( ∆2

s/2

ρ4(1− κ2)

)2/(q+1)}}
. (31)

情况2 当 |eϕ| < σ时,误差系统可重写为

ėϕ = − kϕ1eϕ − kϕ2(l1eϕ + l2sig2(eϕ))−
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kϕ3sigqϕ(eϕ) +∆s. (32)

其中: l1 = (2− p)σp−1, l2 = (p− 1)σp−2.
同样地,选取 Lyapunov候选函数V2 = e2ϕ/2,对

V2求导可以得到

V̇2 ⩽ −
(
kϕ1 −

1

2

)
e2ϕ − kϕ2l1e

2
ϕ − kϕ2|eϕ|3−

kϕ3|eϕ|qϕ+1 +
1

2
∆2
s ⩽

− kϕ2l1e
2
ϕ +

1

2
∆2
s. (33)

由式(33)可知,V2(t)最终收敛至V2(t) ⩽
∆2
s

4kϕ2l1
.

综上所述,保证无人机控制系统跟踪误差固定时
间收敛至

∆e =
{
e
∣∣|e| ⩽ max

{
δ,

√
2
( ∆2

1/2

ρ3(1− ν)

)2/(p+1)

,

√
∆2
s

2kx2l1
,

√
2
( ∆2

1/2

ρ4(1− ν)

)2/(q+1)}}
. (34)

总体收敛时间为

T = T1 + T2 ⩽
2

ρ1κ1
+

1

ρ2κ1
+

2

ρ3κ2(1− p)
+

2

ρ4κ2(q − 1)
. (35)

证明成立. 2
3 仿真验证

在本节中,基于无人直升机控制模型,使用
SIMULINK仿真平台进行实验验证,对所提出算法的
有效性进行对比分析.直升机相关参数[8]如下:

m = 8.2 kg, Zcol = −131.41m/(rad · s2);

Zw = −0.76 s−1, Llat = 1689.50 s−2;

Nped = 135.80 s−2,Mlon = 894.50 s−2;

Lb = −48.18 s−1,Ma = −25.50 s−1,

Nr = −0.98 s−1; Ix = 0.18 kg ·m2,

Iy = 0.34 kg ·m2, Iz = 0.28 kg ·m2.

3.1 有限时间控制对比研究

为验证固定时间控制优越性,考虑干扰情况下姿
态控制系统,进行仿真对比实验,主要包括本文所提
出固定时间终端滑模 (FxTSMC)、非奇异快速终端滑
模 (NFTSMC)[13]和积分终端滑模 (ITSMC)[14].初始
条件为 ϕ0 = π/9, θ0 = 2π/9, ψ0 = π/3,参考轨迹为
ϕd = sin t, θd = 0.05t, ψd = 0.01t2,外界干扰设置
为dϕ = dθ = dψ = sin t.下面以滚转角ϕ为例给出3
种控制器具体形式,控制参数 (三通道控制参数选取
均相同)如表1所示.

1)非奇异快速终端滑模控制.

sϕ = eϕ + aϕsigαϕ(eϕ) + bϕsigβϕ(ėϕ),

uϕ = −(I−1
x θ̇ψ̇(Iy − Iz)− Lbϕ̇− ϕ̈d)

Llat
−

cϕsϕ + ηϕsign(sϕ) + d̂ϕ
Llat

−

(|ėϕ|2−βϕ + aϕαϕ|eϕ|αϕ−1|ėϕ|2−βϕ)
Llatbϕβϕ

,

˙̂
W = ΓsTϕh(X)βϕ|ė|βϕ−1.

其中aϕ, bϕ > 0, 1 < βϕ < 2,βϕ < αϕ, cϕ, ηϕ > 0.
2)积分终端滑模控制.

sϕ = ėϕ +
w t

0
(λϕ1sig(eϕ)

γϕ1 + λϕ2sig(ėϕ)
γϕ2)dτ ,

uϕ = −(I−1
x θ̇ψ̇(Iy − Iz)− Lbϕ̇− ϕ̈d)

Llat
−

cϕsϕ + ηϕsign(sϕ) + d̂ϕ
Llat

−

λϕ1sig(eϕ)
γϕ1 + λϕ2sig(ėϕ)

γϕ2

Llat
,

˙̂
W = ΓsTϕh(X).

其中:λϕ1 > 0,λϕ2 > 0, cϕ > 0, ηϕ > 0, γϕ1 ∈ (0, 1),

γϕ2 =
2γϕ1

1 + γϕ1
, γϕ1选取为如下函数形式:

γϕ1 = exp[−(|eϕ|+ 0.23)1.2 − (|eϕ|+ 0.23)0.72].

表 1 控制器参数

controllers parameters and values

Fixed TSMC
kϕ0 = 5,kϕ1 = 1,kϕ2 = 5,kϕ3 = 5,
pϕ = 0.6, qϕ = 1.4,ηϕ = 0.5, δ = 0.01

NFTSMC
aϕ = 5, bϕ = 1,αϕ = 1.2,

βϕ = 1.1, cϕ = 11.7,ηϕ = 0.5

ITSMC λϕ1 = 27,λϕ2 = 5.5,cϕ = 11.7,ηϕ = 0.5

RBF
神经网络

Γ = 15, bj = 2.0, cj = 0.5

[
−1,−0.5, 0, 0.5, 1

−1,−0.5, 0, 0.5, 1

]

图2给出了不同控制器下姿态系统跟踪误差,固
定时间控制下跟踪误差收敛速度较其他控制方案更

快.姿态系统控制输入如图3所示.为进一步评估上
述控制方案的跟踪性能[30],引入以下3个指标:集总
绝对误差 (integrated absolute error, IAE)、控制输入能
量 (energy of control input, ECI)和输入抖振绝对误差
(absolute input chattering error, AICE),具体形式为

|ei|IAE =
N∑
k=1

|ei(k)|, (36)

|ui|ECI =
N∑
k=1

|ui(k)|, (37)

|∆ui|AICE =

N∑
k=1

|ui(k + 1)− ui(k)|, (38)
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图 3 控制输入

其中:N为样本总数, i为姿态系统滚转、俯仰和偏航
通道, e(k)和u(k)分别代表姿态系统相应通道跟踪

误差及控制输入.
图4表明所提出方案 IAE值小于其他控制器,固

定时间控制在控制精度方面优于其他控制器.图5显
示积分终端滑模控制器ECI值最小,本文所提出算
法ECI居于中间,主要因为本文所提出控制策略及
NFTSMC方法收敛速度较快,姿态系统跟踪需要较
大的控制力矩.图 6表明 3种控制器输入抖振现象相
似,考虑直升机初始姿态角误差较小,故一定范围内3
种控制方法抗抖振效果类似.总体而言,固定时间控
制在轨迹跟踪、收敛速度及能量消耗方面均表现出

FxTSMC NFTSMC ITSMC

I
A

E

60

40

20

0

图 4 集总绝对误差
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图 5 控制输入能量
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图 6 输入抖振绝对误差

优异的性能,更适合无人直升机实际飞行控制.
此外,考虑到积分终端滑模收敛速度较慢,关

于收敛时间的研究,仅对比所提出控制方案和非奇
异快速终端滑模控制,选取不同的初始条件Θ1 =

[π/16, π/16, π/16],Θ2 = [π/8, π/8, π/8]和Θ3 =

[π/4, π/4, π/4],保持其他参数不变.考虑到姿态系
统三通道仿真结果类似,关于收敛时间对比以 ϕ通

道为例说明情况.由图7和图8可以看出,非奇异快速
终端滑模控制方法收敛时间随着初始跟踪误差的增

大而增大.然而,固定时间控制能够很好地解决这种
现象.根据比较结果,可以得出在一定程度上,固定时
间控制收敛时间与初始条件无关.
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图 7 非奇异终端滑模控制跟踪误差
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图 8 固定时间终端滑模控制跟踪误差

3.2 固定时间抗饱和性能验证

无人直升机初始位置为x0 = 1, y0 = 1, z0 = −1,
初始姿态角均设置为0.期望位置及偏航角设定为

xd = sin (1.3t)m, yd = tm,

zd = 0.1t2m, ψd =
π

6
rad.

直升机所受外界干扰不妨设定为正余弦函数形

式,位置回路干扰具体设置为

dx = dy = dz = cos (2t).

姿态回路干扰具体形式为

dϕ = dθ = dψ = sin (3t).

为验证所提出策略可有效解决外界扰动及输入

饱和问题, RBF神经网络和固定时间控制器分别设
计为式(18), (20)和(21),相关参数选取如表2所示.

表 2 控制器参数

controllers parameters and values

位置回路

kx0 = ky0 = kz0 = 3,kx1 = ky1 = kz1 = 1,

kx2 = ky2 = kz2 = 2, kx3 = ky3 = kz3 = 2,

px = py = pz = 0.6, qx = qy = qz = 1.4,

ηx = ηy = ηz = 0.5 , δ = 0.01

姿态回路

kϕ0 = kθ0 = kψ0 = 5,kϕ1 = kθ1 = kψ1 = 1,

kϕ2 = kθ2 = kψ2 = 2,kϕ3 = kθ3 = kψ3 = 2,

pϕ = pθ = pψ = 0.6, qϕ = qθ = qψ = 1.4,

ηϕ = ηθ = ηψ = 0.5

RBF

神经网络
Γ = 15, bj = 2.0, cj = 0.5

−1,−0.5, 0, 0.5, 1

−1,−0.5, 0, 0.5, 1


仿真结果如图 9∼图 15所示.图 9为位置环三

维轨迹跟踪曲线,图 10和图 11分别为位置和姿态
跟踪误差,无人直升机系统可以跟踪期望信号,并
且性能较为满意.考虑输入受限下无人直升机系统,
饱和阈值设置为 [−0.025, 0.025] rad, [−0.25, 0.25] rad,
[−0.05, 0.05] rad和 [−0.02, 0.02] rad.如图 12∼图 15
所示,控制器输入均保持在受限范围内, RBFNNs可
以有效处理外界干扰及输入饱和下直升机跟踪问题,
加快跟踪误差收敛速度.同时,采用饱和函数替代符
号函数在一定程度上可以削弱控制抖振.基于分段

滑模面的固定时间控制不存在奇异问题,虽然相比较
于传统固定时间控制需要更多的参数和复杂的控制

技术,但所提出控制方案收敛速度较快,控制精度较
高.
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图 9 三维轨迹跟踪
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图 10 位置环跟踪误差
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图 11 姿态环跟踪误差
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图 14 横向周期变距δlat
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图 15 尾浆总距δped

4 结 论

为解决存在外部干扰和输入饱和的无人直升机

系统,本文设计了自适应RBF神经网络固定时间滑
模控制器.该控制器利用RBF神经网络估计外界扰
动和输入饱和误差,削弱了控制抖振问题.采用分段
函数设计固定时间滑模控制变量,消除传统终端滑模
中的奇异问题,实现了固定时间跟踪控制,加快了误
差收敛速度.仿真结果表明了跟踪误差可以固定时
间内收敛至原点微小邻域,并验证了所提出算法的卓
越性能.未来研究方向将集中于神经网络与固定时
间控制相结合应用到无人直升机实际飞行中,进一步
提高跟踪性能.
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