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基于短暂丢失参考信号预测的无人直升机轨迹

跟踪控制

杨静雯 1，李 涛 1，杨 欣 1，费树岷 2

（1.南京航空航天大学自动化学院,南京 211106；2.东南大学自动化学院,南京 210096）

摘要：考虑地面目标参考信号短暂丢失与外部干扰等影响，研究无人直升机（Unmanned aerial helicopter，UAH）

空地轨迹跟踪控制问题。首先，将短时丢失的参考轨迹进行分解，并将其建模成平稳信号与非平稳信号两部分。

然后，利用差分整合移动平均自回归（Auto⁃regressive integrated moving average，ARIMA）模型预测平稳信号，并

借助马尔可夫分析法对非平稳信号进行预测。其次，结合预测信息和跟踪误差信号，分别对UAH横纵向子系统

和垂直子系统设计滑模控制器，以有效提升跟踪效率并减小外界干扰对跟踪性能的影响，并改进控制算法以减

小由滑模导致的抖振现象。最后，利用仿真结果说明本文控制算法有效性与优越性 .
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Abstract:Combined with the existence of transiently lost reference signals and outside disturbance，this paper
targets the problem on trajectory tracking control of unmanned aerial helicopter（UAH）. Firstly，the lost
reference signals in short time interval are divided into two parts including stationary reference signals and non-

stationary ones. Secondly，as for the lost signals，a prediction model based on differential auto-regression
integration moving average（ARIMA）model is utilized to predict the stationary signals and the Markov
analytic method is used to predict the non-stationary one. Thirdly，by combining the predicted data and
tracking error，two slide mode controllers are proposed for the transverse-longitudinal subsystem and the
vertical subsystem in the UAH system，which can greatly improve the tracking performance and eliminate the
negative effects of the outside disturbance. Moreover，the proposed control algorithm is further improved to
decrease the chattering effect induced by the sliding mode. Finally，simulations are presented to illustrate the
effectiveness and advantages of the derived control schemes.
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无人机发展过程可追溯至 20世纪初，20世纪

50年代开始快速发展，并在后来几次局部战争中

崭露头角，逐步成为新型的空中作战与运输平台。

无人机按照气动原理可分为固定翼无人机和旋翼

无人机。与固定翼无人机相比，旋翼无人机，即无

人直升机（Unmanned aerial helicopter，UAH），虽

然控制难度较大，但具有很多独特优热，例如垂直

起降、定点悬停、原地转弯、低空飞行、侧飞后飞，能

利用复杂地形隐蔽飞行等。这些特殊飞行方式不

仅使 UAH完成固定翼无法完成的任务，也使其具

有较好灵活性，可有效执行某些特殊的军事任务。

然而，由于 UAH系统具有高度非线性、强耦合、开

环不稳定及欠驱动等特性，且飞行中易受到各种扰

动影响，设计高性能飞控算法是具有挑战性的难

题［1］。近年来，许多控制方法被用于 UAH系统的

控制器设计［2⁃3］，包括鲁棒控制、神经网络控制、预

测控制、滑模控制、自适应控制、反步控制、最优控

制等。在 UAH控制目标中，跟踪控制应用较为广

泛，包括自主着舰、吊装运输、空地协同等。因而

UAH跟踪控制成为研究热点并取得许多优秀结

果［4⁃6］。例如，文献［7］针对 UAH非线性和强耦合

等特性，提出基于动态反馈线性化方法的鲁棒跟踪

控制策略；文献［8］基于状态受限设计鲁棒动态面

控制器，并将 UAH系统解耦为平移系统与旋转系

统以完成跟踪控制；文献［9］同时考虑 UAH速度

跟踪与偏航角跟踪，利用滑模控制补偿俯仰角不可

测的不利影响；文献［10］将 UAH模型分成 3个子

系统，随后设计自适应反步控制器实现位置和偏航

角跟踪控制；文献［11⁃12］分别基于非线性和线性

模型预测控制设计 UAH抗扰跟踪控制器；文献

［13］建立基于分层架构的模型预测轨迹控制设计

方案。

需要指出的是，实际 UAH对地目标跟踪过程

中可以通过全球定位系统（Global positioning sys⁃
tem，GPS）获得地面参考目标轨迹信息，但复杂外

部环境或未知扰动会导致参考信号不能被实时获

取［14］。UAH无法实时获取参考目标运动轨迹，从

而造成跟踪控制性能下降甚至任务失败。但目前

关于短暂丢失参考信号下 UAH跟踪控制研究结

果较少，难点在于如何对丢失信号进行有效预测并

加以利用。而在船舶轨迹定位中，文献［15］将短暂

丢失轨迹信息分为平稳序列和非平稳序列信号

分别进行预测估计；文献［16］利用强跟踪扩展

Kalman滤波算法和传统 Kalman滤波算法对丢失

信 号 切换预测；文献［17］利用移动平均自回归

（Auto⁃regressive integrated moving average，ARI⁃
MA）模型获得残差并传给长短期记忆模型以提取

数据中非线性特征，集成后获取最终预测结果。然

而文献［16］中研究方法虽然能降低计算量，但预测

模型单一且精度较低；文献［17］预测方法易受不

确定性影响，算法鲁棒性较弱。而在信号处理领域

中，文献［18］利用 ARIMA模型对通讯系统中随机

传输时延进行预测；文献［19⁃20］借助马尔可夫分

析法构建间歇信号发生后的预测模型。

根据现有成果和实际 UAH跟踪情形，本文考

虑复杂环境下受到外界扰动影响，存在地面参考目

标信号短暂丢失下的无人直升机空地协同跟踪问

题，其中 UAH与地面运动目标呈自然式轨道构

型。首先，将短暂丢失的参考信号分解为趋势序列

和不规则变化序列两类信号，并对文献［18⁃20］中

方法加以改进，从而实现对丢失参考信号的准确预

测，以有效提升预测精度和控制算法的鲁棒性。然

而，引入预测机制会增加 UAH控制系统的设计难

度和控制计算量。根据文献［21］结果，滑模控制

无需设计干扰观测器便可抑制部分外界干扰对控

制性能的影响，但文献［22］指出采用基于趋近律

的滑模变结构控制方法难以消除抖振现象。因而

本文针对 UAH跟踪控制目标，对文献［22］方法进

行改进，建立了由饱和函数构建的自适应滑模趋近

律［23］以有效减小抖振现象，同时引入有限时间限

制条件以提升对地目标的跟踪效率［24⁃25］。

本文主要创新性总结如下：

（1）根据短暂丢失参考信号的特性及可利用

信息，考虑其平稳因素与非平稳性因素并分别构建

短时预测模型，改进现有的 ARIMA模型并基于马

尔可夫分析法引入状态迁移矩阵，从而对短暂丢失

的地面参考信号进行准确且高效的预测。

（2）利用滑模控制技术设计控制器以抑制干

扰影响，在趋近律中引入幂函数，能有效避免输出

超调并能在跟踪误差系统产生强烈抖振的前提下

快速收敛至滑模面。同时，为进一步减小抖振现

象，在趋近律中引入自适应饱和函数，从而能增加

控制系统设计的灵活性和鲁棒性性。

文中变量定义：R表示实数集；Rm× n表示 m×
n实数矩阵集；|x|表示将矩阵 x内所有元素分别绝

对值化； x 表示向量 x模；x͂表示将向量 x中元素

化为对角矩阵；AT表示矩阵 A转置；Sym { A }表示

矩阵 A+ AT；A/B表示矩阵（向量）A中元素除以

矩阵（向量）B中对应的元素。
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1 无人直升机系统模型

由于实际 UAH系统模型具有高度非线性［21］，

为了方便叙述后文控制设计方案，基于文献［21］
模型简化方法，可获得如下的UAH线性系统模型
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；u ( t )和 v ( t )分别表示纵向速度和横向速

度；p ( t )和 q ( t )分别表示滚转角速度和俯仰角速

度；θ ( t )和 ϕ ( t )分别表示滚转角和俯仰角；a ( t )和
b ( t )为襟翼角，分别表示尖端路径平面在纵、横轴

上倾斜度；d 1 ( t )和 d 2 ( t )分别表示作用于横向和纵

向上的时变有界外部扰动；u lon ( t )和 u lat ( t )分别表

示纵向和横向子系统的控制输入；w ( t )表示垂直

速度；r ( t )表示偏航角速度；ψ ( t )表示偏航角；

u col ( t )和 uped ( t )表 示 垂 直 方 向 上 的 控 制 输 入 ；

d 3 ( t )表示作用于垂直方向上的外部扰动且满足时

变 有 界 ；其 他 系 统 参 数 可 分 别 表 示 为 A 1 =
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2 跟踪参考信号模型

UAH对地跟踪过程中，如果地面目标运动轨

迹能够实时获取，则可以直接利用其参考信息获得

跟踪误差信号，并完成相应的控制设计方案。但若

由于地形复杂等因素导致参考信号短暂丢失，则假

设此时地面信号受到随机扰动影响，且该轨迹信号

同时具有趋势平稳特征和非平稳特征。针对短暂

丢失的部分信号，如果采用单一算法建立预测模

型，则会产生与实际信号较大的预测误差。因而本

文在地面坐标系下针对文献［15］中预测模型加以

改进，以已知的地面目标位置信息为样本，将ARI⁃
MA算法和马尔可夫分析法结合获得改进后的预

测模型，能实现对地面目标信号丢失后的未知位置

信息进行有效预测，从而在一定程度上解决时间序

列预测双重特征带来的预测精度不高等问题。

2. 1 平稳参考信号模型

根据已有研究结果［13］，趋势平稳特征下的

ARIMA预测模型，通常包括移动平均（Moving av⁃
erage，MA）过程、自回归（Autoregressive，AR）过

程、自回归移动平均（Auto⁃regressive moving aver⁃
age，ARMA）过程和差分整合ARIMA。本文将其

分 解 为 如 下 步 骤 ，建 立 改 进 后 的 ARIMA 预 测

模型：

（1）获取参考信号未丢失时地面目标运动轨

迹的定位数据。

（2）针对所获取的数据绘图，观测其是否为平

稳时间序列；如果是非平稳序列，则对其进行 d阶

差分运算后转化为平稳时间序列 h ( t )。
（3）计算上一步所得到的平稳时间序列自相

关函数（Auto⁃correlation function，ACF）和偏自相

关函数（Partial correlation function，PACF），并通

过对定位数据图像的分析，获得最佳的阶层 p和

阶数 q。

（4）基于上述步骤中所获取的 d、p、q，建立

ARIMA( d，p，q )模型，并进行模拟预测观察，确定

是否符合已有数据特征，若不符合则重新确定阶层

p和阶数 q。

定义 1 平稳序列下ARIMA预测模型［17］如下

ĥ ( t )= μ+ ϕ 1h ( t- 1 )+⋯+ ϕph ( t- p )+
ψ 1e ( t- 1 )+⋯+ ψqe ( t- q ) （2）

式 中 ：ϕi ( i= 1，2，⋯，p ) 为 AR 的 系 数 ；ψi ( i=

1，2，⋯，q )为MA的系数；ĥ ( t )为当前平稳趋势数

据序列的预测值；e ( t- i ) ( i=1，2，⋯，q )为最新预

测误差；μ表示初始值。

由定义 1可知，经过差分运算后时间序列将在

某常数附近波动且变化范围有限，并存在延迟 k的

平稳序列。序列平稳性通常可利用图检验法和单

位根检验法进行测试。而在 ARIMA模型中存在
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如下函数

ACF
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1
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依据 ARIMA ( p，q )模型中 ACF和 PACF函

数，可以得到自相关图和偏自相关图，从而确定用

AR ( p )模 型 ，MA ( q )模 型 还 是 ARMA ( p，q )模
型，并由截尾与拖尾阶数确定预测模型中采用的时

序数据的滞后数 p和预测模型中采用的预测误差

的滞后数 q。为了检验参考轨迹样本中趋势信息

是 否 已 被 完 全 提 取 ，可 采 取 分 位 数 图

（Quantile⁃quantile plot，QQ⁃plot）方法或杜宾⁃瓦特

森检验（Durbin⁃Watson，D⁃W）方法对残差进行检

验，判断残差是否满足正态分布，连续残差是否存

在自相关性。如果残差是白噪声序列，则平稳序列

h ( t )中有用的信息已经被提取完毕，余下信息是无

法预测和使用的随机扰动。若残差不是白噪声序

列，则需进一步修改或重新定义预测模型。

当上述预测模型检验合格之后，就可以在当前

参考轨迹数据样本上，对短暂丢失信号的参考目标

运动轨迹进行实时预测。需要指出的是，ARIMA
预测模型也存在问题，首先模型建立需要大量历史

数据的支撑，当地面目标运动轨迹可利用的参考数

据较少时，会影响信号短暂丢失后预测精度，甚至

导致模型建模失败；其次，虽然 ARIMA模型能对

远超测试集时长的参考信号进行预测，但随着预测

时间增加，预测方差会随之增加，预测精度也会降

低，所以 ARIMA方法在实际应用中并不适用于长

时预测。

2. 2 非平稳参考信号模型

本文将丢失参考信号中非平稳序列部分定义

为受到随机扰动影响的运动轨迹，并通过均值漂移

聚类方法构建预测误差的马尔可夫分析法模型，用

以修正预测模型。

首先，在当前参考轨迹样本的基础上，获得该

参考样本与参考样本预测数据的差值 g ( t )。其次，

采用均值漂移聚类算法对预测误差分组定值。均

值飘移聚类算法是一种基于非参数概率密度梯度

估计的迭代过程，根据形心和迭代来精准定位并优

化每组的定位点，用以发觉预测误差数据信息值的

重点区域。较之参考文献［15］中采用的 k均值聚

类算法，均值漂移算法不需确定分类总数，该算法

会自动识别出数据的中心数量，且聚类中心不取决

于最初假定的中心点，划分相对稳定，适用于由随

机扰动造成的预测误差聚类。均值漂移聚类算法

过程如下：

（1）在未被标记的数据点集中，随机选择一个

点作为假定的中心点；

（2）计算窗口内数据点均值，然后将窗口中心

点由假定中心平移至均值点；

（3）重复步骤（2）直到平移值小于设定的阈值

即迭代收敛，在这一过程中窗口内经过的所有数据

点都属于该中心点组；

（4）重 复 步 骤（3）直 到 所 有 数 据 点 均 被 访

问过；

（5）如果收敛时当前组的中心点与其他已经

存在的组中心点的距离小于阈值，则把这两个组合

并；否则，将当前组作为新的组；

（6）最终划分出 n组预测误差组，并分别记作

ϵk ( k= 1，2，⋯，n )，将每组对应中心点值记作 γk。

接下来，按照划分后各组的数据点数及中心点

值求得预测误差的马尔可夫转移概率。在任何给

定时刻、当前状态以及所有过去状态的情况下，

UAH系统所受随机扰动的未来状态条件概率分布

仅依赖于系统当前状态，即满足马尔可夫性质，因

而可采用马尔可夫分析法进行处理。

定义 2 马尔可夫分析法的基本模型［15］为

X ( k+ 1 )= X ( k ) P （4）
式中：X ( k )表示趋势分析与预测对象在 k时刻的

状态向量；X ( k+ 1 )表示趋势分析与预测对象在

k+ 1时刻的状态向量；P表示转移概率矩阵。

接下来建立马尔可夫分析法模型。 首先计算

转移概率矩阵。将当前数值点所在的组 ϵi ( i=
1，2，⋯，n ) 经 过 一 步 转 移 后 到 达 组 ϵj ( j=
1，2，⋯，n )的次数记为 Σ ( ϵj |ϵi )，将组 ϵi出现总次数

记为 Σ ( ϵi )，则由转移概率组成的状态转移矩阵为

P ( t )= [ pij ]
n× n
( t )= é

ë
ê
êê
êΣ ( ϵj |ϵi )
Σ ( ϵi )

ù

û
úúúú

n× n

( t ) （5）

式中：P（t）为随时间改变的矩阵，通过式（5）确定不

同时间下 p的值；ϵi ( i= 1，2，⋯，n )中 n的数量随

时间增加而增加。

因此可以建立预测差值数据的马尔可夫分析

法修正预测序列为

ĝ ( t )=[ γ1，γ2，⋯，γn ]1× n P m ( t ) （6）
式中 ĝ ( t )表示预测误差序列 g ( t )的 m步预测值，

当 m= 1时，ĝ ( t )为当前时间点的预测误差值。结
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合定义 1和式（6）可以建立信号丢失部分的优化预

测模型 f ( t )= ĥ ( t )+ ĝ ( t )，其中 ĥ ( t )为平稳趋势

特征下ARIMA预测模型，而 ĝ ( t )代表非平稳特征

下关于预测误差的马尔可夫分析法的修正模型。

3 控制律设计

基于第 2节中所获得的地面坐标系下参考目

标的预测运动轨迹，可以得到地面目标的定位信息

序列。并由序列时间间隔通过差分或求导的方式

得到在参考信号短暂丢失时间段内实现跟踪目标

所需的同坐标系下参考速度序列。随后将已知地

面目标速度序列与预测所得速度序列组合得到横

纵向与垂直向完整的速度序列。最后通过跟踪要

求与 UAH机体姿态信息将完整的参考速度序列

转换至机体坐标系中，构成跟踪所需参考信号

U r ( t )与w r ( t )。。考虑到滑模控制技术能有效抑制

外部干扰的影响，本节将 UAH 系统（1）分为纵

向⁃横向子系统和垂直子系统［21］，并在此基础上分

别给出纵向⁃横向子系统和垂直子系统的跟踪控制

器设计方案。

3. 1 纵向‑横向子系统控制律设计

首先定义跟踪误差 e1 ( t )= U r ( t )- U ( t )，为
了设计满足跟踪性能的 UAH控制器，对跟踪误差

进行求导并结合式（1）可得到 e2 ( t )
e2 ( t )= A 1e1 ( t )- B 1Θ ( t )- d ( t )+ N duv ( t )（7a）

式中 N duv ( t )= U̇ r ( t )- A 1U r ( t )。再对 e2 ( t )进行

求导后，代入式（1）可得到

e3 ( t )= A 1e2 ( t )- B 1Ω ( t )- ḋ ( t )+ Ṅ duv ( t )（7b）
最后对 e3 ( t )进行求导，使得趋近律中包含显

性控制量

e4 ( t )= A 1e3 ( t )+ B 1[ A 2e1 ( t )- C 2H ( t )]-

d̈ ( t )+ N
⌣

duv
( t ) （7c）

取 N
⌣

duv
( t )= N̈ duv ( t )- B 1A 2U r ( t )。

接下来，设计合适的滑模面和趋近律，而常见

趋近律通常只需确定正系数 ϵ1、ϵ2，即
ṡ ( t )=-ϵ1 sgn ( s ( t )) - ϵ2 s ( t ) （8）

但由于地面移动目标参考信号的特性，趋近律

中需要引入快速滑模成分，以提高跟踪速度并减

小跟踪误差，即

ṡuv ( t )=-e|e͂1 ( t ) |[ ϵ1 sgn ( suv ( t )) + ϵ2 suv ( t )]-
C uvd ( 3 ) ( t ) （9）

式中 e͂1 ( t )表示将 e1 ( t )向量内元素按顺序化为对

角矩阵。设计趋近律后需给出相应的滑模面

suv ( t )= C uv [ e4 ( t )+ F 1e1 ( t )+ F 2e2 ( t )+ F 3e3 ( t ) ]
（10）

式中系数 C uv、F 1、F 2、F 3 ∈ R2× 2 为给定的常数矩

阵。接下来，对式（10）进行求导可得到滑模面的

导函数如下

ṡuv ( t )= C uv [ ė4 ( t )+ F 1e2 ( t )+ F 2e3 ( t )+ F 3e4 ( t ) ]
（11）

式中 ė4 ( t )可表示为

ė4 ( t )=A 1e4 ( t )+ B 1A 2e2 ( t )+ B 1C 2 [ Ω ( t )-

C 3H ( t )=-KU in ( t ) ]- d ( 3 ) ( t )+

N
⌣

duv
( t )

（12）
考虑滑模控制具有较强鲁棒性，控制器设计将

不包含干扰项但将其保留在趋近律中，闭环系统稳

定性分析将在后文证明过程中给出，而控制器设计

如下

U in ( t )=( B 1C 2K )-1{B 1C 2[ ]Ω ( t )- C 3H ( t ) +

A 1e4 ( t )+ B 1A 2e2 ( t )+

N
⌣

duv
( t )+

C-1
uv e|e͂1 ( t ) |[ ϵ1 sgn ( suv ( t )) + ϵ2 suv ( t )]+

}F 1e2 ( t )+ F 2e3 ( t )+ F 3e4 ( t ) （13）
式中系数 B 1、C 2和 K均为已知二阶常数矩阵，并满

足矩阵 B 1C 2K可逆，这里取 ϵ1、ϵ2为待确定的非负

常数。

3. 2 垂直子系统控制律设计

针对垂直子系统设计控制器，首先定义跟踪

误差 ew ( t )=w r- w ( t )，则
ėw ( t )= Zw ew ( t )- Z r r ( t )- C 4H ( t )- N dw ( t )-

Z colu col ( t )- cwd 3 ( t ) （14）
式中N dw ( t )= Zww r ( t )- ẇ r ( t )。为了实现对地面

运动目标有效跟踪控制，选定常数 cw 设计滑模面

sw ( t )= cw ew ( t )，其趋近律设计与横向⁃纵向子系统

中采用的趋近律类似，即

ṡw ( t )=-ϵ3 e|ew ( t ) | sgn ( sw ( t ))- ϵ4 e|ew ( t ) | sw ( t )- d 3 ( t )
（15）

同样在控制器设计中不加入干扰项，而将干扰

项保留在趋近律中。控制器设计如下

u col ( t )= Z-1col { Zw ew ( t )- Z r r ( t )- C 4H ( t )+
c-1w [ ϵ3 e|ew ( t ) | sgn ( )sw ( t ) -
ϵ4 e|ew ( t ) | sw ( t ) ]- N dw ( t ) } （16）

式中：系数 Z col为非零常数；ϵ3、ϵ4为待确定的非负

常数。

3. 3 稳定性证明

定义 3 针对二次型∑
i= 1

n

∑
j= 1

n

aij xi xj，若存在任

意正数 c使得∑
i= 1

n

x2i = c，则此时二次型最大值（最

小值）是其实数特征值最大值（最小值）的 c倍［26］。

定理 1 根据地面目标运动轨迹可用信号和
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丢失信号的预测信息，给定任意正定矩阵M 1、正数

m 2，利用跟踪误差设计控制器如下

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

U in ( t )=( B 1C 2K )-1{B 1C 2[ ]Ω ( t )- C 3H ( t ) +

C-1
uv e|e͂1 ( t ) |[ ]ϵ1 sgn ( )suv ( t ) + ϵ2 suv ( t ) +

A 1e4 ( t )+ B 1A 2e2 ( t )+

N
⌣

duv
( t )+

}F 1e2 ( t )+ F 2e3 ( t )+ F 3e4 ( t )
u col ( t )= Z-1col { Zw ew ( t )- Z r r ( t )- C 4H ( t )+

c-1w [ ϵ3 e|ew ( t ) | sgn ( )sw ( t ) -

ϵ4 e|ew ( t ) | }]sw ( t ) - N dw ( t )

（17a）
当选取的横向⁃纵向子系统和垂直子系统控制

参数同时满足条件 ϵ2、ϵ4 > 0与式（17b）时，则跟踪

误差系统可在有限时间内趋于稳定，即 UAH能实

现对地面目标的期望跟踪

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ϵ1 ≥
α λmax (M 1 )
2λmin (M 1 )

+
λmax ( )~L ′

2 2 λmin (M 1 )

ϵ3 ≥
αw

2 m 2

+ |cw lw |
（17b）

证明过程分如下 4步。

步骤 1 跟踪误差闭环系统的稳定性主要借

助 Lyapunov稳定性定理进行验证。

为了验证式（13，16）中控制器能够有助于实现

跟踪误差系统收敛至零，构造 Lyapunov函数如下

V ( t )=V uv ( t )+Vw ( t )= sTuv ( t )M 1 suv ( t )+m 2 s2w ( t )
（18）

式中：M 1 为待确定的正定对角矩阵；m 2为待确定

正数。

步骤 2 对纵向⁃横向子系统 Lyapunov函数进

行求导，可以得到

V̇ uv ( t )=-Sym { sTuv ( t )M 1 [ ϵ1 e|e͂1 ( t ) | sgn ( suv ( t )) +
ϵ2 e|e͂1 ( t ) | suv ( t )+ C uvd ( 3 ) ( t ) ] } （19a）

对上述等式右边进行缩放

V̇ uv ( t )≤-Sym { ϵ2 sTuv ( t )M 1 suv ( t )+
ϵ1 sTuv ( t )M 1 sgn ( suv ( t )) +

}sTuv ( t )M 1C uvd ( 3 ) ( t ) （19b）
进一步处理上述不等式并将M 1Cuv| d ( 3 ) ( t ) |简

记为 L′，则可以得到

V̇ uv ( t )≤-Sym { ϵ2 sTuv ( t )M 1 suv ( t )+
ϵ2 sTuv ( t )M 1 sgn ( suv ( t )) }-sTuv ( t ) L ′

（19c）
接下来，对纵向子系统 Lyapunov函数进行求

导，可以得到

V̇w ( t )=-2m 2 sw ( t ) [ ϵ3 e|ew ( t ) | sgn ( sw ( t ) )+
ϵ4 e|ew ( t ) | sw ( t )+ cwd 3 ( t ) ] （20a）

再对上述不等等式进行缩放，可以得到

V̇w ( t )≤2m 2|sw ( t ) cw lw |-2m 2 ϵ4 s2w ( t )-2m 2 ϵ3 |sw ( t ) |
（20b）

由于 Lyapunov稳定性第二方法所需条件无法

确定跟踪误差系统收敛的最大时间，可能会出现较

长时间才能收敛至零的问题，这样的控制器在应用

中没有太大实际意义，在下面步骤中将对稳定性

证明条件进行完善。

步骤 3 根据不等式条件 V̇ ( t )≤-α V ( t )，
其中 α> 0，经过积分计算可得到跟踪误差系统将

在有限时间 tr= 2 V ( 0 ) /α内实现渐近稳定，同

时通过定义 3得到

ì
í
î

sTuv ( t )M 1 suv ( t )≤ λmax (M 1 )‖suv ( t )‖2

sTuv ( t )M 1 suv ( t )≥ λmin (M 1 )‖suv ( t )‖2
（21）

同时得到

suv ( t )= |s͂uv ( t ) |sgn ( suv ( t )) （22）
步骤 4 求取参数的限制条件。建立 Lyapu⁃

nov函数导函数与有限时间条件的不等式

Ξ ( t )≥-Sym { ϵ2 sTuv ( t )M 1 suv ( t )+
ϵ1 sTuv ( t )M 1 |s͂uv ( t ) |-1 suv ( t ) }-sTuv ( t ) L ′

（23）
式 中 Ξ ( t )=-αuv sTuv ( t )M 1 suv ( t )。 结 合 式（1，
22），定义 3和 4，并对上述不等式进行化简，可以

得到

Ξ̂ ( t )≤ 2λmin ( ϵ1M 1 || s͂uv ( t )
-1 )+ϵ2M 1 ×

 suv ( t )
2 - sTuv L ′ （24）

式中 Ξ̂ ( t )= αuv‖suv ( t )‖ λmax (M 1 )。再对式（24）
中不等式化简可得

ϵ1 + ϵ2 suv ( t ) ≥
α λmax (M 1 )
2λmin (M 1 )

+

sTuv ( t ) L ′
2λmin (M 1 )  suv ( t )

（25a）

结合定义 3进一步处理，可得到横向-纵向子

系统跟踪误差渐近收敛的限制条件如下

ϵ1 ≥
α λmax (M 1 )
2λmin (M 1 )

+
λmax ( )~L ′

2 2 λmin (M 1 )
（25b）

而垂直子系统的与横向⁃纵向子系统的限制条

件如下

ξ ( t )≤ 2m 2 ϵ4 s2w ( t )+ 2m 2 ϵ3 |sw ( t ) |-
2m 2|sw ( t ) cw lw | （26a）

式中 ξ ( t )= αw |sw ( t ) m 2 |。再次对上述不等式进

行化简

αw

2 m 2

≤ ϵ4 |sw ( t ) |+ ϵ3 - |cw lw | （26b）
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最后，可以得到垂直子系统跟踪误差渐近稳定

的限制条件

ϵ3 ≥
αw

2 m 2

+ |cw lw | （26c）

综合式（25b，26c）即可证定理 1成立。

3. 4 控制设计改进

滑模控制容易产生抖振现象，抖振幅过大会影

响实际 UAH控制系统的跟踪性能，甚至会导致跟

踪误差系统不稳定。为了缓解抖振不利影响，可以

将趋近律中常用的符号函数替换为饱和函数。但

这样会影响控制速度与控制精度。通常而言，抖振

越大控制系统反应速度越快，但精度很差；抖振小，

精度高，但反应速度会变差，所以趋近律设计要引

入跟踪误差因素，将趋近律改进为自适应饱和函数

趋近律，可使本文所提滑模控制设计具有自适应特

点。主要包括：

（1）改进后横⁃纵向子系统趋近律为

ṡuv ( t )=-ϵ1 e|e͂1 ( t ) | sat ( suv ( t ) )- ϵ2 e|e͂1 ( t ) | suv ( t )-
C uvB 1A 2d ( t ) （27a）

sat ( suv ( t ) )=
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

[ 1 1 ]T suv ( t )> Δ uv ( t )
-[ 1 1 ]T suv ( t )<-Δ uv ( t )
suv ( t ) /Δ uv ( t ) |suv ( t ) |≤ Δ uv ( t )

（27b）
（2）改进后垂直子系统趋近律为

ṡw ( t )=-ϵ3 e|ew ( t ) | sat ( sw ( t ) )-
ϵ4 e|ew ( t ) | sw ( t )- d 3 ( t ) （28a）

sat ( sw ( t ) )=
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

1 sw ( t )> δw ( t )
-1 sw ( t )<-δw ( t )
suv ( t ) /δw ( t ) |sw ( t ) |≤ δw ( t )

（28b）
由于 Δ uv ( t )，δw ( t )取值大小会影响抖振程度，

所以将其设置为与跟踪误差相关变量 Δ uv ( t )=
e-e1 ( t )，δw ( t )= e-ew ( t )，这 样 当 跟 踪 误 差 较 大 时 ，

UAH系统会牺牲精度而提升跟踪效率，而当跟踪

误差较小时，UAH空地协同控制系统则会偏重于

跟踪精度而非速度。

4 仿真验证

本节针对 UAH空地协同跟踪系统（1）进行数

值模拟，以验证本文所提控制算法的有效性。

系统参数分别如下：g=9.893；Xu=-0.399 6；
Ma=37.571；Lb=72.481 7；Za=0.2；Zr=0.1；Nw=
-7.076；Tf=125.71；Mu=0.254 2；Lu=-0.024 4；
Ab=0.771 3；Zb=0.1；Nv=2.982；Nr=-10.71；
Yv=-0.0598 9；Mv=-0.0601 3；Lv=-0.117 3；
Ba=0.616 8；Zw=-2.055；Np=1.1；A lon=4.059；
Blat=4.085；Zcol=-13.11；Nped=26.90。

选定地面目标的运动轨迹为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

u=30sin ( )π
2 t -20cos ( )π

4 t +20cos ( )π
6 ( t-5 ) -

15sin ( )π
4 ( t+10 ) +10R ( t )

v=15sin ( )π
2 t 8cos ( )π

4 t -40cos ( )π
6 ( t+12 ) -

5sin ( )π
4 ( t-8 ) +10R ( t )

w=0
式中R ( t )表示有界的外部时变扰动，即 d ( t )由高斯

白噪声模拟。设定参考目标垂直速度为 0，因而垂直

方向无需设计控制器。当满足 N∈N时，则选取横

向⁃纵向子UAH系统参考目标信号丢失方程为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

Y= 1 10
π N< t ≤ 10

π ( 2N+ 1 )

Y= 0 10
π ( N- 1 )< t ≤ 10

π N

当 Y= 0时参考信号正常接收，当 Y= 1时参

考信号丢失。取与非季节性 AR、MA多项式系数

相关的滞后和差分次数分别为 1，与季节性 AR、
MA多项式系数相关的滞后选取为 4，季节差分多

项式的度为 24。
将预测误差分为 10类，横向子系统和纵向子

系统的预测误差概率转移矩阵为

P u=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
0.029 6 0.037 7 0.018 9 0.013 5 0.016 2
0.029 6 0.040 4 0.037 7 0.021 6 0.035 0
0.016 2 0.018 9 0.021 6 0.021 6 0.018 9
0.008 1 0.024 3 0.016 2 0.027 0 0.016 2
0.024 3 0.035 0 0.027 0 0.013 5 0.018 9
0.010 8 0.013 5 0.013 5 0.002 7 0.027 0
0 0 0 0 0

0.008 1 0.013 5 0 0 0.008 1
0 0.005 4 0 0.008 1 0

0.008 1 0.016 2 0.008 1 0.021 6 0.008 1

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
0.013 5 0 0.005 4 0 0
0.027 0 0 0 0 0.013 5
0.010 8 0 0.002 7 0.005 4 0.027 0
0.005 4 0 0.002 7 0.008 1 0.021 6
0.018 9 0.002 7 0.002 7 0 0.002 7
0.010 8 0 0.010 8 0 0
0 0 0.002 7 0 0
0 0 0.002 7 0 0
0 0 0 0 0.005 4
0 0 0.002 7 0.005 4 0.029 6
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P v=

é
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ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
0 0 0 0 0.002 7
0 0.002 7 0 0 0
0 0 0.032 3 0.040 4 0.032 3
0 0 0.043 1 0.053 9 0.032 3
0 0 0.045 8 0.035 0 0.059 3

0.002 7 0.008 1 0.021 6 0.018 9 0.018 9
0 0 0.018 9 0.027 0 0.008 1
0 0 0.005 4 0.024 3 0.016 2

0.002 7 0.005 4 0.005 4 0.005 4 0.032 3
0 0 0.002 7 0 0

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

0.002 7 0 0 0 0
0.010 8 0 0 0 0
0.018 9 0.024 3 0.008 1 0.016 2 0.002 7
0.018 9 0.024 3 0.024 3 0.005 4 0.002 7
0.016 2 0.016 2 0.008 1 0.024 3 0
0 0.010 8 0.005 4 0.016 2 0

0.013 5 0.027 0 0.013 5 0.010 8 0
0 0.013 5 0.010 8 0 0

0.021 6 0 0 0.027 0 0
0 0.002 7 0 0 0

对应的聚类中心

u= [-5.004 9 -9.005 7 -13.554 5 -17.801 7
-0.851 1 4.158 8 16.779 7 10.348 7
-31.713 3 ]-24.267 7

u= [22.338 5 -18.024 2 7.181 3 12.085 0
1.817 0 3.2080 18.174 5 24.632 2
-10.640 9 ]32.048 4
随后利用文中滑模控制器设计方法，取滑模面

参 数 F 1 = 81 I，F 2 = 27 I，F 3 = 9 I，C uv= 0.01 I。
设定趋近律参数 ϵ1 = 10，ϵ2 = 0.1，其他参数分别

选取为M 1 = I，m 2 = 1。
图 1，2中蓝色部分为参考目标运动的实际轨迹，

红色部分为根据参考数据所得到的信号短暂丢失下

预测模型。由图 1可见，相比于采用单一预测模型进

行预测，加入马尔可夫分析法模型进行修正后的预

测轨迹更加贴近实际轨迹，且预测性能也有较大

提升。

接下来，选取 ϵ1 = 10和 ϵ2 = 0.1通过改进后滑

模控制设计并得到跟踪仿真结果，如图 3，4所示。

图 1 横向子系统ARIMA预测及修正后结果对比

Fig.1 Comparison of ARIMA prediction and correction
results for horizontal subsystem

图 2 纵向子系统ARIMA预测及修正后结果对比

Fig.2 Comparison of ARIMA prediction and correction
results for longitudinal subsystem

图 3 横向子系统跟踪图

Fig.3 Horizontal subsystem tracking diagram

图 4 纵向子系统跟踪图

Fig.4 Longitudinal subsystem tracking diagram
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由图 3，4可以看出，采用饱和函数设计控制器

时，实际跟踪轨迹贴合参考运动轨迹且振幅较小。

5 结 论

本文针对受到随机扰动下 UAH空地协同跟

踪控制过程中，遭遇地面参考信号短暂丢失时，基

于跟踪目标轨迹数据的插值需要，提出以改进

ARIMA模型为基础的预测算法。该算法在 ARI⁃
MA模型基础上融入马尔可夫状态迁移矩阵理论，

能有效提高丢失信号预测模型估计精度，在短时预

测上具有一定应用价值。采用自适应快速滑模控

制，以减小外界扰动对跟踪性能影响，可提高跟踪

速度和精度并抑制随机扰动对跟踪效果的影响。

未来工作将所提出信号短暂丢失下预测模型和控

制器设计，应用到实际 UAH系统以提升空地跟踪

的控制性能。
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