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无人机绕速度矢量轴滚转机动自适应

滑模边界保护控制

刘晓栋，吴庆宪，陈 谋，邵书义
（南京航空航天大学自动化学院, 南京 211106）

摘要：针对无人机绕速度矢量轴滚转机动下状态易越界的问题，研究了一种自适应滑模边界保护控制方法。首

先，基于二分法思想改进可达平衡集并引入指令约束方法，进而实现在线边界解算与约束指令生成。其次，为抑

制不确定性和外部未知干扰对闭环系统的不利影响，利用径向基神经网络逼近系统不确定性并设计非线性二阶

干扰观测器估计复合干扰，进一步设计自适应滑模边界保护控制器以实现无人机在安全边界内的姿态跟踪。最

后，通过数值仿真验证了自适应滑模边界保护控制方法的有效性。
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Adaptive Sliding Mode Boundary Protection Control for
Rolling Maneuver Around Velocity Vector Axis of UAVs

LIU Xiaodong，WU Qingxian，CHEN Mou，SHAO Shuyi
（College of Automation Engineering，Nanjing University of Aeronautics & Astronautics，Nanjing 211106，China）

Abstract:Aiming at the problem that unmanned aerial vehicles（UAVs）are easy to overstep the boundary
when rolling around the velocity vector axis，an adaptive sliding mode-based boundary protection control
scheme is studied in this paper. Firstly，the attainable equilibrium set is improved based on dichotomy，and
the command limitation method is introduced to realize online boundary solution and limited command
generation. Then，to restrain the adverse impacts of uncertainties and disturbances to the closed-loop-system，

a radial basis function（RBF）neural network is used to approximate the system uncertainties，and a nonlinear
second-order disturbance observer is used to estimate the complex disturbances. Accordingly，an adaptive
sliding mode-based boundary protection control law is designed to ensure the UAV’s safety and
simultaneously realize the attitude tracking. Finally，the effectiveness of the adaptive sliding mode-based
boundary protection control method is verified by numerical simulation.
Key words: large maneuvering unmanned aerial vehicle；attainable equilibrium set；command limitation；

radial basis function（RBF）neural network；disturbance observer

无人机相比有人机，具有以下优点：尺寸更小，

隐身性更好，不受驾驶员生理条件限制，具有更大

的性能包线［1⁃3］。随着现代空战理念的发展，无人

机作战必须具备大机动能力。大机动能力指无人
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机在超过失速迎角之后，仍有对姿态做出调整的能

力［4］。大机动无人机应用在现代战场可以实现机

头快速指向与小半径转弯使之迅速处于有利位置，

所以研究大机动无人机控制技术具有重要的理论

意义和应用价值。由于无人机没有经验丰富的驾

驶员，如何保证无人机的飞行安全是需要首先解决

的问题。

为了保证无人机的飞行安全，可在解算无人机

安全边界的基础上进行边界保护控制。安全边界

的定义与解算近年来有了新的发展，可以归纳为可

达平衡集和可达集两种方法。许多学者已将上述

方法应用于各类飞行器的边界解算中。雍可南综

合运用可达平衡集与可达集解算出 F16飞机的边

界［5］。季雨璇等应用可达平衡集实现战斗机俯仰

机动和滚转机动可达区域的求解，为实际飞行提供

了参考［6］。针对状态约束机动，上述文献将可达平

衡集和可达集应用于各类飞行器的边界解算，可以

准确解算边界，然而其解算过程耗时冗长，不能满

足大机动无人机边界保护的实时性要求，所以需要

对上述方法进行改进以提高解算实时性。当解算

出无人机的安全边界后，可以应用边界保护系统，

使飞行状态不越界，进而保证飞行安全。边界保护

系统的核心是保证飞行器的安全同时最大化机动

能力。但传统施加限幅器的方法很大程度上限制

了飞行器的机动性，所以需要发展新型结构的边界

保护系统［7］。于媛媛采用指令约束的新型边界保

护系统实现对期望指令的约束，保证了机动安

全［8］。当应用上述新型边界保护系统实现对无人

机机动指令的约束后，还需进行无人机姿态跟踪控

制器的设计。

无人机大机动属于短周期姿态运动，然而机动

过程中迎角远超失速迎角，会产生强耦合和强非线

性［9］，使传统线性控制方法不能满足控制精度和性

能的要求，需要采用非线性方法设计控制器。近些

年，动态逆［10］和滑模［11⁃15］等非线性控制方法广泛应

用于飞行控制和工业等领域。滑模控制方法由于

其良好的鲁棒性，已成功运用于大机动飞行控制

中［11］，并通过采用饱和函数或双曲正切函数替代

符号函数的方法，有效抑制了滑模控制器的抖

振［12］。顾攀飞等为研究高超声速飞机再入飞行时

面临的不确定故障问题，设计了一种自适应滑模容

错控制器［13］。Cao等提出自适应容错控制方案，用

于研究外部干扰和执行器失效作用下的航天器姿

态跟踪问题［14］。然而无人机大机动飞行过程中，

如何抑制模型不确定性和外部干扰带来的不利影

响是控制器设计必须考虑的。

为抑制模型不确定性和外部干扰的不利影响，

径向基神经网络（Radial basis function neural net⁃
work，RBFNN）和非线性干扰观测器（Nonlinear
disturbance observer，NDO）方法在控制器的设计

中得到了广泛的应用。Chen等利用 RBFNN逼近

系统不确定性，实现了三自由度直升机的容错控

制［15］。Zhang等设计了基于 NDO的反步控制器，

消除了时变扰动对系统的不良影响［16］。根据上述

研究成果可知，通过综合运用 RBFNN和 NDO方

法可以抑制系统不确定性和外部干扰的不利影响，

从而提高控制器的控制精度。

受上述分析启发，本文主要研究大机动无人机

绕速度矢量轴滚转机动的边界保护控制。主要内

容包括：第 1节建立无人机姿态模型，并给出整个

保护控制系统的结构框图。第 2节基于二分法思

想改进可达平衡集并引入指令约束方法，实现在线

安全边界解算与期望指令生成功能。第 3节引入

RBFNN逼近系统不确定项，并利用二阶非线性干

扰观测器补偿系统复合干扰，进一步设计自适应滑

模边界保护控制器。第 4节给出改进可达平衡集

边界解算与绕速度矢量轴滚转机动的仿真结果。

1 问题描述

无人机绕速度矢量轴滚转机动属于短周期姿

态运动，对于机动过程中的长周期轨迹运动状态量

则任其自然演变，因此本文控制器设计只考虑短周

期的姿态运动状态量。无人机姿态运动方程可

写为［9］

{Ω̇= f s (Ω )+ Δf s (Ω )+ g s (Ω )ω+ d s ( t )
ω̇= f f (ω )+ Δf f (ω )+ g f (ω ) u+ d f ( t )

（1）

式中：Ω=[ α，β，μ ]T为姿态角状态向量，α、β、μ分别

为 迎 角、侧 滑 角 和 绕 速 度 矢 量 轴 滚 转 角；ω=
[ p，q，r ]T为姿态角速率状态向量，p、q、r分别为滚

转、俯仰和偏航角速度；u=[ δa，δc，δr，δy，δz ]T为系

统控制向量，δa、δc、δr、δy和 δz分别为副翼偏转角、鸭

翼偏转角、方向舵偏转角、侧向推力矢量偏转角和纵

向推力矢量偏转角；f s (Ω )=[ fα，fβ，fμ ]T 和 f f (ω )=
[ fp，fq，fr ]T为系统状态函数向量；g s (Ω )和 g f (ω )为
系统控制系数矩阵；Δf s (Ω )和Δf f (ω )为系统不确定

项；d s ( t )和d f ( t )为外部未知有界干扰向量。

根据式（1），本文定义绕速度矢量轴滚转角速

率为 ps，且可表示为

ps= p cosα cosβ+ q sinβ+ r sinα cosβ （2）
当无人机进行绕速度矢量轴滚转机动时［17］，ps

易发生越界，超出安全可控范围导致失控。如何在

保证安全的前提下进行机动，又避免盲目限制 ps导

致机动性能的损失，是本文研究的核心。本文围绕
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此问题，从边界保护与姿态控制两方面展开研究，

整体结构框图如图 1所示。

为了便于对系统稳定性的分析，需要引入如下

假设和引理。

假设 1［18］ 干扰 d s ( t )和 d f ( t )一致有界，即

∀t ∈[ 0，∞ ]，存 在 未 知 常 数 ηsi> 0 和 ηfi> 0，i=

1，2，3，使  d s ( t ) ≤ ηs1， ḋ s ( t ) ≤ ηs2， d̈ s ( t ) ≤

ηs3； d f ( t ) ≤ ηf1， ḋ f ( t ) ≤ ηf2， d̈ f ( t ) ≤ ηf3。

假设 2［19］ 对于无人机姿态运动模型，理想期

望指令 Ω c 及其导数 Ω̇ c 和 Ω̈ c 有界，即存在集合

Π 0 = { }(Ω c，Ω̇ c，Ω̈ c )： Ω c

2
+  Ω̇ c

2
+  Ω̈ c

2
≤M 0 ，

其中M 0 > 0为未知正常数。

引理 1［20］ 对于初始条件有界的系统，如果存

在一个连续且正定的 Lyapunov函数V ( x )∈ C 1，且

满 足 γ0 ( x ) ≤ V ( x )≤ γ1 ( x )，若 有 V̇ ( x )≤
-κV ( x )+ c，这里 γ0，γ1：R n → R 为 K∞ 类函数且

κ，c为正常数，则系统的解 x ( t )一致有界。

引理 2［12］ 对于任意的 b> 0和 z∈ Rm，有如

下不等式成立：0<  z - zT tanh ( z/b )≤ mςb，其

中 ς满足 ς= e-( ς+ 1)，即有 ς= 0.278 5。
引理 3［15］ 对于集合 Z ∈ΩZ⊂ Rm，RBFNN可

以 逼 近 任 意 连 续 函 数 f ( Z )：Rm → R，即 可 以 描

述为

f ( Z )= Ŵ TΦ ( Z )+ ε （3）
式 中 ：Ŵ ∈ R n 为 权 值 估 计 向 量 ；Z=
[ z1，z1，⋯，zm ]T ∈ Rm 为 输 入 向 量 ；Φ ( Z )=
[ Φ 1 ( Z )，Φ 2 ( Z )，⋯，Φ n ( Z ) ]T ∈ R n为基函数；ε为

逼近误差；n为待设计的节点个数。

如果 n充分大，则可得

f ( Z )=W *TΦ ( Z )+ ε* | ε* | ≤ ε̄ （4）
式中：W *为最优权值；ε*为最小逼近误差，ε̄> 0为
逼近误差的上界。

2 边界解算与约束指令生成

为了实现对无人机绕速度矢量轴滚转机动的

边界保护，首先进行无人机在线边界解算与期望约

束指令生成研究。本文在可达平衡集［5，7⁃8，21］中引

入二分法思想，利用递归方法实现边界的快速解

算，并引入指令约束方法实现对 ps指令的约束。当

解算 ps的边界时，将除 μ以外描述无人机姿态运动

的非线性方程简写为

ẋ= f ( x，δ ) x ∈ X ⊂ R 5，δ∈U ⊂ R 5 （5）
式中：飞行状态向量 x=[ α，β，p，q，r ]T属于有界域

X；制向量 δ=[ δa，δc，δr，δy，δz ]T 属于有界域 U并

且此区域由舵面偏转限制；f ( x，δ )为光滑的非线

性函数。

为描述绕速度矢量轴滚转机动的类型特征，引

入参变量 yμ为如下形式

yμ=[ α，β，ps ]T （6）
将式（5，6）增广为求解可达平衡集的系统方

程，利用牛顿迭代法求解并将可达平衡集表示为

S ε={ x ε：f ( x ε，δ ε )= 0，yμ=[ α，β，ps ]T

x ε ∈ X ⊂ R 5，δ ε ∈U ⊂ R 5 }
（7）

式中：x ε表示稳定状态向量；δ ε表示稳定控制向量。

在进行稳态绕速度矢量轴滚转时，侧滑角 β= 0°，
则将 α和 ps作为绕速度矢量轴滚转机动的输入［7］，

利用牛顿迭代法对此时飞行状态进行求解。通过

设定 α和 ps的变化范围与变化步长，可求解绕速度

矢量轴滚转机动的可达平衡集，并将其轮廓作为此

类飞行状态的安全边界。

为方便研究，本文假定绕速度矢量轴滚转机动

的可达平衡集内部状态连续，进而引入二分法对边

界解算的过程进行改进以提高计算速度。但实际

在线边界解算时，每一周期飞行状态都在变化，此

时无需要求 α在确定范围内按设定步长变化以进

行 ps全部边界的解算，只需解算对应此时 α状态的

ps 边界。当解算出 ps 边界后，引入指令约束方

法［8，21］将 ps的期望指令 psc约束在边界范围内，从而

得到受约束的安全期望指令。为阐明 ps在线边界

解算与约束指令生成的思想，给出流程图（图 2）。

由图 2可知，基于改进可达平衡集方法的在线

解算 ps边界与约束指令生成步骤如下：

（1）从系统中获得 psc及 α等状态量；

（2） 设 定 psmin = 0 °/s，ps= psmax = 180 或

-180 °/s，并将解算步长 sps= 1 °/s作为递归的终

止条件；

（3）设定牛顿迭代法的最大迭代步数和容许

误差；

（4）解算 ( α，ps )点状态，得到所有舵面偏转角

图 1 无人机边界保护系统框图

Fig.1 Block diagram of UAV boundary protection system
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度，若舵面偏转均在偏转限制范围内，转到第（7）
步，否则转到第（5）步；

（5）取 psmid = ( psmin + psmax ) /2，解算 ( α，psmid )点
状态，得到所有舵面偏转角度，若舵面偏转均在限

制范围内，取 psmin = psmid，否则取 psmax = psmid；

（6）重复进行第（5）步，当满足条件 | psmax -
psmin | ≤ sps时，输出 psmax；

（7）当初始值 psmax = 180 °/s或-180 °/s，可分

别解算 ps的上界 psu和下界 psl；

（8）比 较 psc 与 psu 数 值 大 小 ，取 值 小 的 作

为新 psc；

（9）比 较 psc 与 psl 数 值 大 小 ，取 值 大 的 作

为新 psc；

（10）获得满足边界约束的期望指令 psc。

3 姿态控制器设计

根据引理 3，当采用 RBFNN逼近姿态系统不

确定项 Δf s (Ω )和 Δf f (ω )，其逼近结果可表示为

{Δf s (Ω )=W *T
s Φ s ( Z )+ ε*s

Δf f (ω )=W *T
f Φ f ( Z )+ ε*f

（8）

式 中 ：ε*s 和 ε*f 分 别 为 RBFNN 输 出 与 Δf s (Ω )和
Δf f (ω )之 间 的 最 小 逼 近 误 差 ，且 有  ε*s ≤ ε̄ s 和

 ε*f ≤ ε̄ f，其中 ε̄ s和 ε̄ f分别为 RBFNN逼近 Δf s (Ω )
和 Δf f (ω )的误差上界。

将式（8）代入式（1）可得

{Ω̇= f s (Ω )+ g s (Ω )ω+W *T
s Φ s ( Z )+ D s ( t )

ω̇= f f (ω )+ g f (ω ) u+W *T
f Φ f ( Z )+ D f ( t )

（9）

式中D s ( t )= ε*s+ d s ( t )，D f ( t )= ε*f + d f ( t )为复合

干扰。

由于 ε*s 和 ε*f 是有界的，则  ε̇*s 、 ε̇*f 、 ε̈*s 和

 ε̈*f 也是有界的，并由假设 1中  ḋ s ( t ) 、 ḋ f ( t ) 、

 d̈ s ( t ) 和  d̈ f ( t ) 有 界 ，可 得 复 合 干 扰 D s ( t )和

D f ( t )的一阶及二阶导数均有界，即 ∀t ∈[ 0，∞ ]，存
在未知常数 ζs、ζf、ψs、ψf> 0，使式（10）成立。

{  Ḋ s ( t ) ≤ ζs，  D̈ s ( t ) ≤ ψs

 Ḋ f ( t ) ≤ ζf，  D̈ f ( t ) ≤ ψf
（10）

为提高控制器的性能和抗干扰能力，在姿态角

回路和姿态角速率回路中引入二阶非线性干扰观

测器［18］，并利用干扰观测器输出进行控制器的

设计。

3. 1 姿态角回路控制器设计

在姿态角回路中引入二阶非线性干扰观测器，

其表达式可描述为

ì

í

î

ï

ï

ï
ï
ïï

ï

ï

ï
ï
ïï

D̂ s ( t )= z s1 + P s1 (Ω )
ż s1 =-Ls1 (Ω ) ( f s (Ω )+ g s (Ω )ω+

Ŵ T
s Φ s ( Z )+ D̂ s ( t ) )+ D̂̇ s ( t )

D̂̇ s ( t )= z s2 + P s2 (Ω )
ż s2 =-Ls2 (Ω ) ( f s (Ω )+ g s (Ω )ω+

Ŵ T
s Φ s ( Z )+ D̂ s ( t ) )

（11）

式中：D̂ s ( t )和 D̂̇ s ( t )分别为 D s ( t )和 Ḋ s ( t )的估计

值；z si ∈ R 3，i= 1、2 为 干 扰 观 测 器 的 内 部 状 态；

P si (Ω )= [ P si1 (Ω )，P si2 (Ω )，P si3 (Ω ) ] T 为设计的

非线性函数向量；Lsi (Ω )= ∂P si (Ω ) /∂ (Ω )。

定义
~
D s ( t )= D̂ s ( t )- D s ( t )，

~
Ḋ s ( t )= D̂̇ s ( t )-

Ḋ s ( t )和
~
W s = Ŵ s-W *

s ，则有

图 2 绕速度矢量轴滚转角速率在线边界解算与约束指令

生成流程图

Fig.2 Flow chart of online boundary solution and limited
command generation for roll angle rate around veloci⁃
ty vector axis
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~
D
∙

s ( t )=-Ls1 (Ω )
~
D s ( t )+

~
Ḋ s ( t )-

Ls1 (Ω )
~
W

T
s Φ s ( Z ) （12）

~
D
∙
∙

s ( t )=-Ls2 (Ω )
~
D s ( t )- D̈ s ( t )-

Ls2 (Ω )
~
W

T
s Φ s ( Z ) （13）

定义
~
d s ( t )=[

~
D s ( t )，

~
Ḋ s ( t ) ]T，则有

~
d
∙

s ( t )= A s
~
d s ( t )- B s D̈ s ( t )- Q s

~
W

T
s Φ s ( Z )

（14）

式 中： A s=
é

ë
êê

ù

û
úú

-Ls1 (Ω ) I3
-Ls2 (Ω ) 03

， B s=
é

ë
êê

ù

û
úú

03
I3

， Q s=

é

ë
êê

ù

û
úú

Ls1 (Ω )
Ls2 (Ω )

。

针对矩阵A s，若给定矩阵 P s= P T
s > 0，则存在

一个正定矩阵 R s= RT
s > 0，使式（15）成立。

AT
s P s+ P sA s ≤-R s （15）

为 了 分 析 干 扰 估 计 误 差
~
d s ( t )=

[~D s ( t )，
~
Ḋ s ( t ) ]T的稳定性，选取 Lyapunov函数为

V o s=
~
d
T
s ( t ) P s

~
d s ( t ) （16）

对V os求导得

V̇ os=
~
d
∙ T

s ( t ) P s
~
d s ( t )+

~
d
T
s ( t ) P s

~
d
∙

s ( t )=
~
d
T
s ( t ) ( AT

s P s+ P sA s )
~
d s ( t )-

2~d
T
s ( t ) ( P sB s D̈ s ( t ) )-

2~d
T
s ( t ) ( P sQ s

~
W

T
s Φ s ( Z ) ) （17）

根据式（15），有如下不等式成立
~
d
T
s ( t ) (AT

s P s+ P sA s)~d s ( t )≤-
~
d
T
s ( t ) R s

~
d s ( t )
（18）

此外根据式（10），有如下不等式成立。

-2~d
T
s ( t ) (P sB s D̈ s ( t ) ) ≤  P s

2  ~
d s ( t )

2
+ ψ̄ 2s

（19）
式中 ψ̄ s=  B s ψs，且有

-2~d
T
s ( t ) ( P sQ s

~
W

T
s Φ s ( Z ) )≤

κsτ 2s  P s

2  ~
d s ( t )

2
+ 1
κs
 Q s

2  ~
W s

2
（20）

式中： Φ s ( Z ) ≤ τs，κs> 0为设计参数。

将式（18，19，20）代入式（17），可得

V̇ os ≤-
~
d
T
s ( t ) (R s-(1+ κsτ 2s )  P s

2
I6)~d s ( t )+

ψ̄ 2s +
1
κs
 Q s

2  ~
W s

2
（21）

在上述设计的二阶非线性干扰观测器基础上，

设计姿态角跟踪控制器。定义姿态角 Ω跟踪误差

Ω e= Ω- Ω c，则有

Ω̇ e= f s (Ω )+ g s (Ω )ω+
W *T

s Φ s ( Z )+ D s ( t )- Ω̇ c （22）
滑 模 面 S s 设 计 为［22］： S s= C sΩ e=

[ S s1，S s2，S s3 ]T，其中

C s=
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

c11 c12 c13
c21 c22 c23
c31 c32 c33

（23）

选择 cij ( 1≤ i≤ 3，1≤ j≤ 3 )，使 ci3 s2 + ci2 s+
ci1 = 0为Hurwitz稳定且 (C s g s (Ω ) ) -1存在。

为减小姿态角系统抖振，此处采用双曲正切函

数 tanh ( · )代替滑模控制的符号函数［12］，从而设计

姿态角回路虚拟控制律 ω c为

ì

í

î

ïï
ïï

ω c=-(C s g s (Ω ) )-1v s
v s= C s f s (Ω )+ C sŴ T

s Φ s ( Z )+ C s D̂ s ( t )-
C s Ω̇ c+ ksS s+ φs Tanh ( S s/b )

（24）

式中：ks> 0，φs> 0和 b> 0为设计参数；Tanh ( S s/
b )=[ tanh ( S s1/b )，tanh ( S s2/b )，tanh ( S s3/b ) ]T。

为实现对 ps的保护控制，将姿态角回路控制输

出作为姿态角速率回路的输入。无人机在大迎角

下进行稳态绕速度矢量轴滚转机动时，由于侧滑角

β= 0°，此时稳定性坐标系的 xs轴方向与速度矢量

方向重合［7］，则绕机体轴角速率到绕速度矢量轴角

速率存在如下转换关系

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

psc
qsc
rsc

=
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

cosα 0 sinα
0 1 0

-sinα 0 cosα

é

ë

ê
ê
êê
ù

û

ú
ú
úú

pc
qc
rc

（25）

式中：[ pc，qc，rc ]T 为绕机体轴期望角速率指令，

[ psc，qsc，rsc ]T为绕速度矢量轴期望角速率指令。则

由式（25）可得 psc= pc cosα+ rc sinα。将 psc指令输

入在线边界解算与指令约束模块中，实现对 psc 的

约束保护，然后进行式（25）的逆转换，得到受约束

的姿态角虚拟控制律 ω cy=[ pcy，qcy，rcy ]T，再进行

姿态角速率控制器的设计，进而实现无人机绕速度

矢量轴滚转机动的边界保护控制。

为避免直接对受约束虚拟控制律 ω cy求导，利

用动态面控制方法解算其导数的近似值。设计时

间常数为 Γ= diag { τ11，τ12，τ13 }的滤波器如下

Γω̇̄ cy+ ω̄ cy= ω cy （26）
式中 ω̄ cy为滤波器的输出，ω̄ cy ( 0 )= ω cy ( 0 )。

定义滤波误差 ε= ω̄ cy- ω cy，可得

ε̇=-Γ-1 ε+ (- ∂ω c

∂Ω c
Ω̇ c-

∂ω c

∂Ŵ s

Ẇ̂ s-

)∂ω c

∂Ω̇ c

Ω̈ c-
∂ω c

∂S s
Ṡ s =

-Γ-1 ε+M (Ω c，Ŵ s，Ω̇ c，Ω̈ c，S s )=
-Γ-1 ε+M ( · ) （27）
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式中：M ( · )为紧集 Π 0与紧集 Π 1：(Ŵ s，S s )上光滑函

数向量，则 M ( · )在集合 Π 0× Π 1 存在上界 M̄。同

时由式（27）可得

ε̇≤-Γ-1 ε+ M̄ （28）
为证明姿态角回路控制律的有效性，选取 Ly⁃

apunov函数为

V cs=
1
2 S

T
s S s+

1
2 ε

T ε （29）

对 V cs 求 导 ，同 时 根 据 引 理 2，可 得

-STs φs Tanh ( S s/b ) ≤-φs  S s + 3φs ςb，进 一 步

将式（24，28）代入式（29）得

V̇ cs≤-STs C s
~
W

T
s Φ s ( Z )-STs C s

~
D s ( t )-STs ksS s-

φs  S s +3φs ςb- εTΓ-1 ε+ 1
2 ε

T ε+ 1
2 M̄

2 ≤

-STs ( )ks-
1
2 I3 S s+

1
2  C s

2  ~
D s ( t )

2
+3φs ςb-

STs C s
~
W

T
s Φ s ( Z )- ( )λmaxΓ-1- 1

2 ε
T ε+ 1

2 M̄
2

（30）
为了估计最优权值，设计神经网络权值估计的

自适应律为如下形式

Ẇ̂ s= Λ s [ Φ s ( Z )STs C s- σsŴ s ] （31）
式中：Λ s= ΛT

s > 0，σs> 0为设计参数。

3. 2 姿态角速率回路控制器设计

与姿态角跟踪控制器设计类似，设计姿态角速

率回路二阶非线性干扰观测器为

ì

í

î

ï

ï

ï
ï
ïï

ï

ï

ï
ï
ïï

D̂ f ( t )= z f1 + P f1 (ω )
ż f1 =-Lf1 (ω ) ( f f (ω )+ g f (ω ) u+

Ŵ T
f Φ f ( Z )+ D̂ f ( t ) )+ D̂̇ f ( t )

D̂̇ f ( t )= z f2 + P f2 (ω )
ż f2 =-Lf2 (ω ) ( f f (ω )+ g f (ω ) u+

Ŵ T
f Φ f ( Z )+ D̂ f ( t ) )

（32）

式中：D̂ f ( t )和 D̂̇ f ( t )分别为 D f ( t )和 Ḋ f ( t )的估计

值；z fi ∈ R 3，i= 1，2；P fi (ω )和 Lfi (ω )的定义参考

式（11）。

定义
~
D f ( t )= D̂ f ( t )- D f ( t )，

~
Ḋ f ( t )= D̂̇ f ( t )-

Ḋ f ( t )和
~
W f = Ŵ f-W *

f ，则有

~
D
∙

f ( t )=-Lf1 (ω )
~
D f ( t )+

~
Ḋ f ( t )-

Lf1 (ω )
~
W

T
f Φ f ( Z ) （33）

~
D
∙
∙

f ( t )=-Lf2 (ω )
~
D f ( t )- D̈ f ( t )-

Lf2 (ω )
~
W

T
f Φ f ( Z ) （34）

定义
~
d f ( t )=[

~
D f ( t )，

~
Ḋ f ( t ) ]T，则有

~
d
∙

f ( t )= A f
~
d f ( t )- B f D̈ f ( t )- Q f

~
W

T
f Φ f ( Z )

（35）

式 中 ：A f=
é

ë
êê

ù

û
úú

-Lf1 (ω ) I3
-Lf2 (ω ) 03

，B f=
é

ë
êê

ù

û
úú

03
I3

，Q f=

é

ë
êê

ù

û
úú

Lf1 (ω )
Lf2 (ω )

。

同上，针对矩阵 A f，若给定矩阵 P f= P T
f > 0，

则存在一个正定矩阵 R f= RT
f > 0，使式（36）成立。

AT
f P f+ P fA f≤-R f （36）

为 了 分 析 干 扰 估 计 误 差
~
d f ( t )=

[~D f ( t )，
~
Ḋ f ( t ) ]T 的 稳 定 性 ，选 取 如 下 Lyapunov

函数

V of=
~
d
T
f ( t ) P f

~
d f ( t ) （37）

对V of求导得

V̇ of≤-
~
d
T
f ( t ) (R f- (1+ κfτ 2f ) P f

2
I6)~d f ( t )+

ψ̄ 2f +
1
κf
 Q f

2  ~
W f

2
（38）

式中 ψ̄ f=  B f ψ f。则有 Φ f ( Z ) ≤ τf，κf> 0为设

计参数。

在上述设计的二阶非线性干扰观测器基础上，

设计姿态角速率跟踪控制器。定义受约束安全姿

态角速率 ω的跟踪误差 ω e= ω- ω cy，则有

ω̇ e= f f (ω )+ g f (ω ) u+W *T
f Φ f ( Z )+ D f ( t )- ω̇ cy

（39）
滑模面 S f 设计为：S f= C fω e=[ S f1，S f2，S f3 ]T，

其中 C f设计要求同 C s。

由于姿态角速率在机动过程中变化速率快，所

以在指数趋近律中引入幂次项 S f a
以提高收敛速

度，同时采用带边界层的饱和函数 Sat ( · )代替符号

函数，以获得更好的抗抖振性能［23］，从而设计受约

束姿态角速率回路滑模控制律 u为

ì

í

î

ïï
ïï

u=-(C f g f (ω ) )-1v f
v f= C f f f (ω )+ C fŴ T

f Φ f ( Z )+ C f D̂ f ( t )-

C f ω̇̄ cy+ kfS f+ φf  S f a
Sat ( S f )

（40）

式 中 ：kf> 0、φf> 0 和 0< a< 1 为 设 计 参 数 ，

Sat ( S f )=[ Sat ( S f1 )，Sat ( S f2 )，Sat ( S f3 ) ]T，且带边界

层的饱和函数 Sat ( · )的定义如下所示

Sat ( S f i )= {S fi/Δ || S f i ≤ Δ

sgn ( S fi ) || S f i > Δ
i= 1，2，3 （41）

式中：Δ> 0为边界层厚度；sgn ( · )为符号函数，定

义如下
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sgn ( S fi )=
ì

í

î

ïï
ïï

1 S f i> 0
0 S f i= 0
-1 S f i< 0

i= 1，2，3（42）

为证明姿态角速率回路控制律的有效性，选取

Lyapunov函数为

V cf=
1
2 S

T
f S f （43）

对V cf求导，并将式（40）代入式（43）得

（1）当 所 有 |S fi |> Δ 时 ，Sat ( S fi )= sgn ( S fi )，
i= 1，2，3，且有 STf sgn ( S f )= ∑

i

|| S f i ≥  S f ，其中

sgn ( S f ) =[ sgn ( S f1 )，sgn ( S f2 )，sgn ( S f3 ) ]T，则有

V̇ cf=-STf C f
~
W

T
f Φ f ( Z )- STf C f

~
D f ( t )- STf k fS f-

φf  S f a∑
i

|| S fi - STf C fΓ-1 ε+ STf C f M ( · )≤

-STf C f
~
W

T
f Φ f ( Z )+

1
2  C f

2  ~
D f ( t )

2
-

STf ( )kf-
3
2 I3 S f+

1
2  C fΓ-1 2

ε2 + 1
2  C f

2
M̄ 2

（44）
（2）当 所 有 |S fi |≤ Δ 时 ，Sat ( S fi )= S fi/Δ，i=

1，2，3，则有

V̇ cf≤-STf C f
~
W

T
f Φ f ( Z )- STf C f

~
D f ( t )- STf k fS f-

 S f a+2
φf/Δ- STf C fΓ-1 ε+ STf C f M ( · )≤

-STf C f
~
W

T
f Φ f ( Z )+

1
2  C f

2  ~
D f ( t )

2
-

STf ( )kf-
3
2 I3 S f+

1
2  C fΓ-1 2

ε2+ 1
2  C f

2
M̄ 2

（45）
（3）当 S fi 为任意项时，设 S ufi={ |S fi |> Δ，i=

1，2，3 }，S lfi={ |S fi |≤ Δ，i= 1，2，3 }，则 有 S fi=
rS ufi+(1- r )S lfi，其 中 r= diag { r1，r2，r3 } 且 0≤
ri≤ 1，i= 1，2，3，即有

Sat ( S fi )= r sgn ( S fi )+(1- r )S fi/Δ （46）
此时，结合式（41~43），有

V̇ cf= STf (- C f
~
W

T
f Φ f ( Z )- C f

~
D f ( t )- kfS f)+

STf (- φf  S f a
( rsgn ( S f )+ (1- r) S f/Δ ) )-

STf C fΓ-1 ε+ STf C f M ( · )≤

-STf C f
~
W

T
f Φ f ( Z )- STf C f

~
D f ( t )- STf k fS f-

r  S f φf- (1- r)  S
f
φf- STf C fΓ-1 ε+

STf C f M ( · )≤-STf C f
~
W

T
f Φ f ( Z )+

1
2  C f

2  ~
D f ( t )

2
- STf ( )kf-

3
2 I3 S f+

1
2  C fΓ-1 2

ε2 + 1
2  C f

2
M̄ 2 （47）

综合以上 3种情况，有

V̇ cf≤-STf C f
~
W

T
f Φ f ( Z )+

1
2  C f

2  ~
D f ( t )

2
-

STf ( )kf-
3
2 I3 S f+

1
2  C fΓ-1 2

ε2 + 1
2  C f

2
M̄ 2。

为了估计最优权值，设计神经网络权值估计的

自适应律为如下形式

Ẇ̂ f= Λ f (Φ f ( Z )STf C f- σfŴ f) （48）
式中：Λ f= ΛT

f > 0，σf> 0为设计参数。

3. 3 稳定性证明

上述基于 RBFNN和二阶干扰观测器的自适

应滑模姿态控制器可以归纳为如下定理 1。
定理 1 针对无人机绕速度矢量轴滚转机动

边界保护控制系统，在式（10）成立的条件下，如果

二阶干扰观测器的形式设计为式（11，32），神经网

络权值估计自适应律设计为式（31，48），则在所设

计的姿态角控制律式（24）和受约束安全姿态角速

率控制律式（40）的作用下，无人机姿态系统式（9）
的跟踪误差是有界收敛的，并且闭环系统的所有信

号是一致有界的。

为证明定理 1，选取闭环系统 Lyapunov函数为

V = V os+ V of+ V cs+ V cf+
1
2 tr (~W

T
s Λ

-1
s
~
W s)+ 1

2 tr (~W
T
f Λ

-1
f
~
W f) （49）

对V求导，并将式（31，48）代入式（49）得

V̇ ≤-~d
T
s ( t ) (R s- (1+ κsτ 2s ) P s

2
I6-

1
2  C s

2
N s)~d s ( t )-

~
d
T
f ( t ) (R f- (1+

κfτ 2f )  P f

2
I6-

1
2  C f

2
N f)~d f ( t )+ ψ̄ 2s +

1
κs
 Q s

2  ~
W s

2
+ ψ̄ 2f +

1
κf
 Q f

2  ~
W f

2
-

STs ( )ks-
1
2 I3 S s+ 3φs ςb+

1
2 ( C f

2
+ 1) M̄ 2-

(λmax ( Γ-1 )- 1
2  C fΓ-1 2

- 1
2 ) εT ε-

STf ( )kf-
3
2 I3 S f- σs tr (~W T

s Ŵ s)- σf tr (~W T
f Ŵ f)
（50）

式中N s=N f= é
ë
ê

ù
û
ú

I3 0
0 03

。此外，有如下不等式成立

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

2tr ( )~
W

T
s Ŵ s =  ~

W s

2
+  Ŵ s

2
-  W *

s

2 ≥

 ~
W s

2
-  W *

s

2

2tr ( )~
W

T
f Ŵ f =  ~

W f

2
+  Ŵ f

2
-  W *

f

2
≥

 ~
W f

2
-  W *

f

2

（51）

将式（51）代入式（50）可得
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V̇ ≤-~d
T
s ( t ) (R s-(1+ κsτ 2s )  P s

2
I6 -

1
2  C s

2
N s)~d s ( t )-

~
d
T
f ( t ) (R f-(1+

κfτ 2f )  P f

2
I6 -

1
2  C f

2
N f)~d f ( t )+ ψ̄ 2s +

ψ̄ 2f - STs ( )ks-
1
2 I3 S s+ 3φs ςb-

(λmax ( Γ-1 )- 1
2  C fΓ-1 2

- 1
2 ) εT ε+

1
2 ( C f

2
+ 1) M̄ 2 - STf ( )kf-

3
2 I3 S f+

σs
2  W *

s

2 + σf
2  W *

f

2
- ( σs2 -

1
κs
 Q s

2) ~
W s

2
- ( σf2 - 1

κf
 Q f

2) ~
W f

2
≤

-λV + ψ （52）
式中

λ=min

ì

í

î

ïï
ïï
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2
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1
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2
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2
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1
2  C f

2
N f ，
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1
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3
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- 1
2，

ü

ý

þ

ï
ï
ï
ï

2 ( )σs
2 -

1
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 Q s

2
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s

，

2 ( )σf
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1
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2
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f
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1
2 ( C f

2
+ 1) M̄ 2 +

σs
2  W *

s

2 + σf
2  W *

f

2

根据式（52），由引理 1可知，闭环系统所有信

号是一致有界的，即上述定理 1成立。

4 仿真结果

4. 1 边界解算仿真对比

为了说明改进可达平衡集方法进行边界解算的

快速性与准确性，本文给出 ps的一类非在线边界解

算结果，并对比传统可达平衡集。首先给定迎角的

变化范围为 α∈[ 0°，90° ]，绕速度矢量轴滚转角速度

的变化范围为 ps ∈[-180 °/s，180 °/s ]，同时给定初

始条件为H=3 000 m，V=100 m/s，β=0°，μ=0°。
本文通过构建 α与 ps 的二维坐标图表示所解

算的安全边界，两种方法的边界解算结果如图 3、4
所示。图 3中的蓝色区域为对应无人机状态的安

全飞行区域，蓝色区域的外围轮廓为安全边界；图

4蓝色右轮廓为安全上边界，红色左轮廓为安全下

边界，两者之间的区域为安全飞行区域。对比解算

结果图 3、4可知，改进可达平衡集可以准确求得可

达平衡集的轮廓，即安全边界。同时由两种方法的

耗时对比表 1可知，改进可达平衡集解算点数更

少，且解算时间更少。

4. 2 边界保护控制系统仿真验证

给定绕速度矢量轴滚转机动仿真初始条件为：

高度H 0 = 3 000 m，速度V 0 = 100 m/s；初始姿态角

为 α0 = 60°，β0 = 0°，μ0 = 0°；初 始 姿 态 角 速 率 为

p0 = q0 = r0 = 0 °/s；参考输入信号为迎角 αc= 60°，
侧滑角 βc= 0°，绕速度矢量轴滚转角 μc［5］。

仿真时，在无人机姿态模型中加入参数不确定

性 和 外 部 数 值 干 扰 ，其 中 气 动 系 数 不 确 定 性

为±20%，姿态角回路和姿态角速率回路干扰为

图 3 传统可达平衡集解算结果

Fig.3 Reslult of traditional attainable equilibrium set

图 4 改进可达平衡集解算结果

Fig.4 Reslult of improved attainable equilibrium set

表 1 耗时对比

Table 1 Time consumption comparison

类型

总耗时/s
牛顿迭代求解耗时/s
解算状态点数/个

传统

206.227
168.645
32 851

改进

12.272
11.394
2 486
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{d s ( t )=[ 0.1sin ( 0.5t ) 0.1cos ( 0.3t ) 0.1sin ( 0.4t ) ]Td f ( t )=[ 0.2sin ( 5t ) 0.2cos ( 3t ) 0.2sin ( 4t ) ]T

（53）
姿态角回路干扰观测器设计参数为：ps1 (Ω )=

ps2 (Ω )= 3 [ α，β，μ ]T和 Ls1 (Ω )= Ls2 (Ω )= 3I3。
姿态角速率回路干扰观测器设计参数为：pf1 (ω )=

pf2 (ω )= 3 [ p，q，r ]T和 Lf1 (ω )= Lf2 (ω )= 3I3。
控制器参数的选择为：b= 0.4；Δ= 0.05；C s=

C f= [4，3，2；1，4，2；2，3，4]； a= 0.9； φs= φf=
0.5；ks= diag {4，4，4}；kf= diag {8，8，8}；κs= κf=
10；Λ s= Λ f= diag {5，5，5}；σs= σf= 0.5；滤 波 器

时间常数为 Γ= diag {0.08，0.08，0.08}。则仿真结

果如图 5~7所示。

由仿真曲线图 5、6可知，所设计的自适应滑模

姿态控制器可以使无人机有效跟踪期望姿态角指

令 [ αc，βc，μc ]T 及 受 约 束 后 的 姿 态 角 速 率 指 令

[ pcy，qcy，rcy ]T。由仿真曲线图 7可知，当绕速度矢

量轴滚转角速度的期望指令 psc超出在线解算的上

边界 psu或下边界 psl时，指令约束器就会将其约束

在边界范围内，既保证了机动的安全性，又不损失

机动性能。绕速度矢量轴滚角速度 ps在整个机动

过程中没有越界，因此所设计的边界保护控制方法

是有效的。

5 结 论

本文针对无人机绕速度矢量轴滚转机动边界保

护控制系统，首先研究了基于二分法思想的改进可

达平衡集确定安全边界算法，加快了在线解算边界

的速度，同时引入指令约束方法实现了对期望指令

的约束。其次，设计了基于 RBFNN和二阶非线性

干扰观测器的滑模控制器，实现了外部扰动和系统

不确定性综合作用下的大机动无人机姿态系统的指

令跟踪控制。通过选取闭环系统 Lyapunov函数，证

明了所设计控制系统的稳定性。最后，通过数字仿

真验证了所设计边界保护控制方法的有效性。
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