
 

 

基于固定时间模型参考方法的倾转旋翼无人机姿态控制
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摘    要   倾转旋翼无人机动力学特性复杂, 过渡过程中的变速变构型特性导致系统具有较大的模型不确定性, 且容易受到

阵风扰动等影响, 对姿态控制律设计提出很高要求. 针对该问题, 本文建立一种扰动观测器结合终端滑模补偿器的模型参考

姿态控制方法. 基于齐次系统理论设计固定时间收敛扰动观测器, 实现对倾转旋翼无人机未建模动态和外部扰动的准确估

计; 基于一种新型非线性饱和函数设计固定时间收敛终端滑模控制器, 结合低通滤波实现对指令的快速高品质跟踪; 为进一

步解决控制奇异性问题, 提出在纵轴附近邻域对控制器的改进策略. 仿真结果表明, 所提方法在应对倾转旋翼无人机模型不

确定性和外部扰动方面具有较强的鲁棒性, 相比基于有限时间稳定性理论的模型参考姿态控制方法, 固定时间收敛控制提

供了更高的控制精度和更平滑的输出.
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Attitude Control of Tilt-rotor Unmanned Aerial Vehicle Based on

Fixed-time Model Reference Method
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Abstract   Tilt-rotor unmanned aerial vehicles (UAVs) exhibit complex dynamic characteristics during the trans-
ition process. Their variable speed and variable configuration features result in significant model uncertainties.
Meanwhile, they are easily affected by disturbances such as gusts of wind, which imposes high demands on the
design of attitude control laws. To address this issue, this paper proposes a model reference attitude control meth-
od that combines a disturbance observer with a terminal sliding mode compensator. A fixed-time convergent dis-
turbance observer is designed to accurately estimate the unmodeled dynamics and external disturbances of the tilt-
rotor UAV based on homogeneous system theory. A fixed-time convergent terminal sliding mode controller is de-
signed by using a novel nonlinear saturation function, achieving fast and high-quality tracking of the reference sig-
nal with low-pass filtering. To further address the control singularity issue, an improvement strategy is proposed for
the controller in the vicinity of the longitudinal axis. Simulation results show that the proposed method exhibits
strong robustness against model uncertainties and external disturbances for tilt-rotor UAVs. Compared to the mod-
el reference attitude control method based on finite-time stability theory, the fixed-time convergence control
provides higher control accuracy and smoother output.
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常规构型的无人机 (Unmanned aerial vehicle,

UAV)可分为固定翼和旋翼两种类型. 固定翼无人

机主要依靠机翼产生升力, 具有飞行速度快、效率

高、航程长等优点. 然而, 其需要机场跑道或辅助设

备起降且无法悬停, 限制了应用范围. 旋翼无人机

通过旋翼产生的拉力直接抵抗重力, 具备优异的低

速性能, 能够实现垂直起降和低空低速飞行, 但其
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前飞速度慢、效率低、航程短. 由此可见, 固定翼和

旋翼无人机各有优缺点. 因此, 结合两者优势的新

构型垂直起降固定翼无人机成为航空领域的研究热

点, 其中一种重要构型是倾转旋翼无人机[1−2].
倾转旋翼无人机通过倾转旋翼/短舱合体来改

变螺旋桨拉力方向, 实现垂直起降与高速平飞模式

的转换. 图 1展示倾转旋翼无人机的全包线飞行过

程, 其典型飞行模式包括: 1)垂直起飞模式: 在该模

式下旋翼/短舱处于 90° 竖直状态, 螺旋桨拉力垂

直于地面向上以平衡重力; 2)悬停转巡航模式 (“垂
转平”模式): 无人机达到一定飞行高度之后, 旋翼/
短舱逐渐由垂直状态向水平状态倾转, 无人机逐渐

加速至超过最小平飞速度; 3)巡航飞行模式: 即普

通固定翼飞机飞行模式, 无人机可以达到较高的飞

行速度和飞行效率; 4)巡航转悬停模式 (“平转垂”
模式): 在此阶段无人机减速, 旋翼/短舱逐渐由水

平状态向垂直状态倾转以平衡重力, 最终达到悬停

状态; 5)垂直降落模式: 无人机在悬停状态调整姿

态和位置, 在预定地面降落. 可以看出, 在连接垂直

起降与巡航飞行的“垂转平”及“平转垂”模式, 倾转

旋翼无人机的短舱角和飞行速度都会经历大范围的

变化, 在此过程中, 自由来流和螺旋桨滑流的耦合

使得其动力学特性具有很强的非线性和未知不确定

性, 尤其是气动特性的急剧改变、外界阵风的随机

干扰等方面[3−5]. 同时, 推进系统带宽呈现出大范围

时变特性, 不同阶段执行器对控制指令的响应快慢

差异很大, 给姿态控制律设计带来挑战.

 
 

垂直起飞

水平飞行

垂
转
平
过
渡

平
转
垂
过
渡

垂直降落
 

图 1    倾转旋翼无人机全包线典型飞行状态

Fig. 1    Typical flight modes of tilt-rotor unmanned
aerial vehicles throughout the entire flight envelope

 

目前, 多种不同的线性控制律[6−9] 和非线性控制

律[10−13] 设计方法在倾转旋翼无人机中得到了广泛的

理论和应用研究. 其中, 模型参考控制是一种通过

反馈被控对象与参考模型的输出或者状态误差, 使
被控对象的输出跟随参考模型的控制方法[14−16], An-
derson等[17] 针对倾转旋翼无人机存在未知载荷和

惯量不确定问题建立基于障碍李雅普诺夫函数的鲁

棒模型参考自适应律, Liu等[18] 针对倾转四旋翼飞

机设计一种基于预测器的模型参考自适应横滚和偏

航控制器, 用于补偿系统的不确定性和参数变化.
然而, 经典的稳定性理论难以确定系统收敛到平衡

点的时间, 故而学者们在此基础上发展了有限时间

稳定性理论[19−21]. 其给出与初始状态有关的系统收

敛时间上界, 主要有李雅普诺夫理论[22] 和齐次系统

理论[23] 两个发展方向. 固定时间稳定性理论是有限

时间稳定性理论的进一步发展, 其收敛时间上界为

固定值, 与初始状态无关[24−25]. 有限/固定时间稳定

性理论可以应用于控制器和观测器设计, 由于快速

性和鲁棒性, 其在飞行控制[26−27]、网络控制[28]、制导

律设计[29] 和多智能体控制[30] 等方面得到广泛应用.
相比于垂直起降和巡航飞行模式, 倾转旋翼无

人机在“垂转平”和“平转垂”过渡过程中动力学特性

变化快、模型不确定性强. 基于固定时间稳定性理

论设计观测器可保证在固定的时间上界内得到对扰

动的准确估计, 可应用于对强侧风等强时效性扰动

的补偿, 提高闭环系统的鲁棒性. 本文基于固定时

间稳定性理论, 将固定时间滑模控制器和观测器配

合使用, 通过状态观测器实现闭环反馈, 通过扰动

观测器实现不确定性补偿, 减小切换项增益和滑模

控制器的抖振, 同时具有快速收敛特性, 提高倾转

旋翼无人机过渡过程阶段飞行控制系统的鲁棒性.
本文内容安排如下: 第 1节给出倾转旋翼无人

机姿态控制问题描述; 第 2节对有限/固定时间稳

定性理论的预备知识作简要介绍; 第 3节介绍倾转

旋翼无人机过渡过程阶段模型参考姿态控制架构;
第 4节开展固定时间收敛扰动观测器设计, 证明观

测器误差可在固定时间上界内收敛到零; 第 5节开

展固定时间收敛终端滑模控制器设计, 证明广义误

差系统可在固定时间上界内收敛到原点; 第 6节开

展倾转旋翼无人机过渡过程姿态控制律仿真, 比较

有限时间和固定时间收敛模型参考姿态控制方法;
最后, 第 7节对本文进行总结与展望. 

1    问题描述

图 2展示了本文所研究的倾转旋翼无人机, 其
具有螺旋桨和气动舵面两套执行机构, 机翼分为外

段翼和内段翼两大部分, 外段翼与短舱固连, 可在

竖直和水平位置之间实现 90° 的倾转, 而内段翼则

与机身固连且不可倾转[31]. 在悬停模态, 倾转旋翼

无人机的俯仰通道由尾桨拉力控制, 拉力增大产生

低头力矩, 反之产生抬头力矩; 滚转通道由左右主

桨拉力差控制; 偏航通道由副翼控制. 在巡航模态,
倾转旋翼无人机的俯仰通道由升降舵控制; 滚转通

道由副翼控制; 偏航通道则由主桨拉力差控制.
倾转旋翼无人机绕质心转动的动力学方程为
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其中,  ,  ,   为机体三轴角速度;  ,  , 
为机体三轴转动惯量;   为机体  轴和  轴惯性

积;  ,  ,   分别为飞机三轴合力矩, 对于本

文所研究的倾转旋翼无人机, 合力矩主要由螺旋桨、

机身、机翼、尾翼等部分产生. 改写式 (1), 可得到俯

仰通道角速度环控制模型为

ω̇y = Cy +
M b
y

Iyy
(2)

滚转和偏航通道角速度环控制模型为[
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(4)

考虑式 (2) 和式 (3) 中存在的不确定性干扰,
其可统一描述为

ω̇b = fω

(
ωb
)
+BIM

b + fd (5)

fω(ω
b) = [Cx, Cy, Cz]

T ωb = [ωx, ωy, ωz]
T

M b = [M b
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b
y , M
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其中,  , 

为机体角速度,  ,   代表无

人机因外部扰动带来的角加速度不确定量, 转动惯

量相关的控制增益矩阵

BI =


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0
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0
1

Iyy
0

Ixz
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0
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记欧拉角为  , 则倾转旋翼无人

机机体角速度  到欧拉角速度  转换关系为

Ω =


1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ

0 cosϕ − sinϕ

0
sinϕ
cos θ

cosϕ
cos θ


 ωxωy
ωz

 = Rωω
b

(6)

Rω

Θ

其中,   为机体角速度到欧拉角速度的变换矩阵.
由机体角速度控制模型式 (5)可得, 以  为被控变

量, 倾转旋翼无人机姿态环控制模型可以表示为{
Θ̇ = Ω = Rωω

b

Ω̇ = Rωfω

(
ωb
)
+RωBIM

b +D
(7)

D = Rωfd + Ṙωω
b +∆fω

(
ωb
)

Ṙωω
b +∆fω

(
ωb
)

Rωfd

其中,   为综合等价

干扰, 包含了模型不确定性  和外

部扰动 .
u =

RωBIM
b

为方便控制器建立 ,  设虚拟输入为  

, 将式 (7)中的姿态模型按滚转、俯仰、偏

航各通道独立表示, 可得如下二阶非线性系统形式{
ẋ1 = x2

ẋ2 = f
(
x, ωb

)
+ u+ d (x, t)

(8)

x1 x2 f
(
x, ωb

)
Rωfω

(
ωb
)

d (x, t)

r

d (x, t) u

x1 r

其中,   为角度,   为角速度,   为已知模型

 的分量,   为各通道所受扰动力矩

带来的角加速度变化. 设  为指令信号, 则本文所

研究的控制问题可以描述为: 在存在综合等价干扰

 的情况下, 设计虚拟输入  保证倾转旋翼无

人机姿态角  对输入指令  的跟踪. 

2    预备知识

本节对有限时间稳定和固定时间稳定的相关基

础知识作简要介绍, 为后文控制器建立做好准备. 

2.1    有限时间稳定性理论

有限时间稳定强调系统在一个预定的有限时间

内迅速并且稳定地收敛到平衡状态, 而不像渐近稳

定性那样依赖于无限时间. 其判定方法主要有两种,
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图 2    倾转旋翼无人机布局

Fig. 2    Tilt-rotor unmanned aerial vehicle configuration
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分别为李雅普诺夫方法和齐次系统方法, 下面给出

主要定义及引理, 详细推导过程可参见具体文献.

Dn

T (x0) : D
n → [0, ∞) x0 ∈ Dn\ {0}

定义 1 (有限时间稳定[22]). 若原点是系统的渐

近稳定平衡点且存在原点的开邻域  和正定函数

 使得对于所有  有
lim

t→T (x0)
x (t) → 0

x (t) = 0, ∀t > T (x0)
(9)

Dn = Rn则原点是有限时间稳定的. 当  时, 原点是

全局有限时间稳定的.

V (x) : Rn → R
引理 1 (有限时间李雅普诺夫方法判定准则[22]). 若

存在连续正定李雅普诺夫函数  满足{
V̇ (x) + p(V (x))

α ≤ 0

V̇ (x) < 0, x ∈ Rn\ {0}
(10)

p > 0, 0 < α < 1

T (x0) ≤ 1
p(1−α) (V (x0))

1−α
其中, 参数 . 则系统是全局有限时间

稳定的, 且收敛时间为 .

x ∈ Rn

r ∈ Rn+ ∆r
η (x) = [ηr1x1, · · · ,

ηrnxn]
T η > 0 f(x) : Rn → R

定义 2 (齐次系统[23]). 对于向量 , 权重向

量  的齐次扩张映射为 

, 其中 . 对于方程 , 当且

仅当其满足

f(∆r
η (x)) = ηkf(x), ∀x ∈ Rn (11)

r k f(x) :

Rn → Rn fi(x)

r k + ri fi(∆
r
η (x)) = ηk+rifi(x)

r k

时称其关于权重  具有齐次度 . 对于向量域 

, 当且仅当其满足每个元  关于权重

 具有齐次度 , 即  时,

称其关于权重  具有齐次度 .

f (x) r k

f (x) k < 0

c > 0 σ V : Rn →
R+

引理 2 (有限时间齐次系统方法判定准则[23]).
若系统方程  关于权重  具有齐次度 , 则当且

仅当原点是   的渐近收敛平衡点且   时 ,
系统在原点是有限时间稳定的. 此时一定存在常

数  和具有齐次度  的连续正定函数 

 使得

V̇ (x) ≤ −c (V (x))
σ+k
σ (12)

V1(x),

V2(x) r k1 > 0

k2 > 0 V1(x) x ∈ Rn

引理 3 (不等式关系[24]). 若连续实函数 

 关于同一权重向量  分别具有齐次度 

和 , 且  是正定的, 则对于所有  有
V2 (x) ≥

(
min

v:V1(v)=1
V2(v)

)
(V1 (x))

k2
k1

V2 (x) ≤
(

max
v:V1(v)=1

V2(v)

)
(V1 (x))

k2
k1

(13)

 

2.2    固定时间稳定性理论

有限时间稳定的收敛时间依赖于系统的初始状

态, 即系统可能需要不同的时间来从不同的初始条

件收敛到平衡点. 固定时间稳定性理论是对有限时

间稳定性理论的进一步推广, 其要求系统的收敛时

间是恒定的, 与初始状态无关. 因此, 固定时间稳定

性提供了一种更加精确和统一的控制保证. 本节也

首先给出其定义, 然后介绍基于李雅普诺夫方法和

齐次系统方法的判定准则.

Tmax > 0 T (x0) < Tmax,

∀x0 ∈ Rn

定义 3 (固定时间稳定[24]). 若原点是系统的全

局有限时间稳定平衡点, 且存在一个与初始值无关的

收敛时间上界, 即存在  使得 

, 则原点是固定时间稳定的.

V (x) : Rn → R
引理 4 (固定时间李雅普诺夫方法判定准则[24]).

若存在连续正定李雅普诺夫函数  满足{
V̇ (x) + p(V (x))

α
+ q(V (x))

β ≤ 0

V̇ (x) < 0, x ∈ Rn\ {0}
(14)

p, q > 0 0 < α < 1; β > 1其中, 参数 ;  . 则系统是全

局固定时间稳定的, 且收敛时间上界为

T (x0) < Tmax =
1

p (1− α)
+

1

q (β − 1)
(15)

r0 ∈ Rn

k0 f0 (x)

C f(x) : Rn → R

定义 4 (0-极限齐次性[25]). 假设  为权重

向量,   为齐次度,   为连续非恒零辅助函数,
 为凸集. 则当且仅当系统  满足

lim
η→0

max
x∈C

∣∣η−k0f (∆r0
η (x)

)
− f0 (x)

∣∣ = 0,

∀C ∈ Rn\ {0} (16)

f(x) (r0, k0, f0)

f(x) : Rn → Rn

fi (x) (r0, k0 + r0, i, f0, i)

f(x)

(r0, k0, f0)

时称系统  关于三元组  具有 0-极限

齐次性. 对于向量域 , 当且仅当其

每个元   关于辅助三元组  

具有 0-极限齐次性时, 称向量域  关于三元组

 具有 0-极限齐次性.
∞- r∞ ∈ Rn

k∞ f∞ (x)

C f(x) : Rn → R

定义 5 (   极限齐次性[25]). 假设  为权

重向量,   为齐次度,   为连续非恒零辅助函

数,   为凸集. 则当且仅当函数  满足

lim
η→∞

max
x∈C

∣∣η−k∞f (∆r∞
η (x)

)
− f∞ (x)

∣∣ = 0,

∀C ∈ Rn\ {0} (17)

f(x) (r∞, k∞, f∞) ∞-

f(x) : Rn → Rn

fi (x) (r∞, k∞ + r∞, i,

f∞, i) ∞- f(x)

(r∞, k∞, f∞) ∞-

时称函数   关于三元组   具有  

极限齐次性. 对于向量域 , 当且仅

当其每个元  关于辅助三元组 

 具有   极限齐次性时, 称向量域  关于

三元组  具有   极限齐次性.
f(x) : Rn →

R f(x) : Rn → Rn (r0, k0, f0)

(r∞, k∞, f∞)

∞-

定义 6 (双极限齐次性[25]). 若函数 

 或向量域  关于三元组 

具有 0-极限齐次性, 同时关于三元组 

具有   极限齐次性, 则称其具有双极限齐次性.
引理 5 (固定时间齐次系统方法判定准则[25]).
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f(x) : Rn → Rn (r0, k0, f0)

(r∞, k∞, f∞) ẋ =

f (x) , ẋ = f∞ (x) , ẋ = f0 (x)

若向量域   关于三元组  

和  具有双极限齐次性, 并且系统 

 的原点均为全局渐近

稳定平衡点, 则有:
k∞ > 0 > k0 f(x)1) 当  时, 向量域  的原点是固

定时间稳定的;
dV0 dV∞2) 若实数  和  满足

dV0 > max
1≤i≤n

r0, i, dV∞ > max
1≤i≤n

r∞, i (18)

V : Rn → R+
∂V
∂xi

(r0, dV0 − r0, i,
∂V0

∂xi
) (r∞, dV∞ − r∞, i,

∂V∞
∂xi

)
∂V (x)
∂x f (x) ∂V0(x)

∂x f (x)
∂V∞(x)
∂x f (x)

则存在连续正定函数  使得  对于三

元组  和 

具有双极限齐次性, 且函数 , 

和   负定.

综上, 李雅普诺夫方法和齐次系统方法是有限/
固定时间稳定理论的重要判定方式. 其中, 李雅普

诺夫方法侧重于通过构造函数和其导数来分析稳定

性, 关注系统的能量衰减, 其需要复杂的数学推导

和合适的李雅普诺夫函数选取; 齐次系统方法侧重

于通过对非线性系统进行齐次化处理来分析系统的

收敛性, 其相对直接, 但需要对系统的非线性进行

精确的处理和转化. 总的来说, 两种方法各有优缺

点, 在后文观测器和控制器设计中, 将结合两种方

法进行分析, 以获得更加准确的稳定性结论. 

3    倾转旋翼无人机模型参考姿态控制

架构

r模型参考方法引入参考模型将对输入指令  跟

踪问题转化为广义误差系统的镇定问题, 便于进行

稳定性分析和闭环动态特性设计, 在飞行控制中应

用广泛. 图 3展示了本文研究的倾转旋翼无人机过

渡过程阶段模型参考姿态控制架构. 本文在传统模

型参考控制结构的基础上, 在补偿控制器通道加入

低通滤波器, 在总输入通道加入限幅, 采用有限/固
定时间稳定性理论设计滑模补偿控制器和扰动观测

器, 保证对扰动的抑制和指令的跟踪.
针对第 1节所描述的姿态环控制问题, 引入二

阶参考模型 {
ẋm1 = xm2

ẋm2 = fm (xm) + um
(19)

fm (xm) = [−am1, −am2]xm um

x

xm r

为方便分析设计, 本文采用线性定常系统, 即
. 其中   为参考模型

输入, 则控制目标转化为使系统状态  跟踪参考模

型状态 , 从而实现对输入指令  的期望跟踪. 二
阶线性系统能够提供过渡时间、超调量、稳定裕度

等直观的设计指标, 便于优化系统性能, 已经在飞

行控制中得到广泛应用[32−34].
u设计虚拟输入  为

u = sat (kgr + C (uc)) = kgr + satn (C (uc)) (20)

sat(u)

umax

kg = am1 C (uc)

satn (u)

uc

um

其中,   为限幅函数, 限幅值为无人机虚拟输入

的饱和边界 , 可以根据操纵导数和舵面限幅进

行解算;   为参考模型直流增益的逆; 
为对 uc的低通滤波. 假设参考输入不会达到饱和边

界, 引入函数  表示施加在补偿信号上的等

效限幅函数,   为滑模补偿控制器输出. 设计参考

模型输入  为

um = kgr + satn (C (uc))− uc (21)

um ≈ kgr

当补偿控制量高频成分少且没有达到饱和边界

时, 可以得到 .

x̃ = x −
将输入量 (20)和 (21)分别代入被控对象 (8)

和参考模型 (19)中, 得到闭环广义误差系统 

 

风扰动

低通滤波

参考模型

有限/固定时间滑模控制器

有限/
固定时
间扰动
观测器

控制分配
u

uc

um xm

x~

d̂

x
kg

+

+

+
+

−

−

r

 

图 3    模型参考姿态控制器架构

Fig. 3    Model reference attitude controller architecture
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xm  可以表示为{
˙̃x1 = x̃2

˙̃x2 = f
(
x, ωb

)
− fm (xm) + d (x, t) + uc

(22)

sat(u) C(u)

umax

uc

对于闭环广义误差系统而言, 补偿控制量不受

限幅和滤波的影响, 不会影响广义误差系统的收敛

性. 同时通过限幅函数  和低通滤波器 ,
将超过 、高频的补偿信号输入到参考模型中,
避免输入长时间饱和及高频补偿信号对系统稳定性

的影响. 广义误差系统收敛到原点, 则被控对象实

现了对参考模型状态的跟踪. 为提高广义误差系统

收敛的快速性, 采用有限/固定时间滑模方法设计

补偿控制量 , 使得广义误差系统在给定时间上界

内收敛到原点, 保证跟踪效果. 为了避免滑模控制

切换项导致的补偿控制量高频抖振, 引入扰动观测

器对等价干扰进行估计, 降低滑模切换项增益, 减
小抖振效应. 

4    扰动观测器设计
 

4.1    有限时间收敛扰动观测器

参考任意阶鲁棒微分器[35], 有限时间扰动观测

器可表示为
eo1 = z1 − x2

ż1 = f
(
x, ωb

)
+ u+ z2 − k1e

⌈α1⌋
o1

ż2 = −k2e⌈α2⌋
o1

(23)

e⌈q⌋ = |e|qsign (e) , α2 = 2α1 − 1, α1 = α ∈ (1

− ϵ, 1) ϵ > 0 k1 k2

其中, 
,   为趋近于 0的小量,  ,   为观测器

增益, 观测器增益矩阵

Ak =

[
−k1 1

−k2 0

]
(24)

z (t) = [z1, z2]
T

[x2(t), d(x, t)]
T

eo = [eo1, eo2]
T

为霍尔维兹矩阵,   为 

的估计值. 观测器误差  的动态可以

表示为 ėo1 = eo2 − k1e
⌈α1⌋
o1

ėo2 = −k2e⌈α2⌋
o1

(25)

ro = [1, α]
T选取权重向量 , 则[

ηαeo2 − k1(ηeo1)
⌈α1⌋

−k2(ηeo1)⌈α2⌋

]
=

 η(α−1)+1
(
eo2 − k1e

⌈α1⌋
o1

)
η(α−1)+α

(
−k2e⌈α2⌋

o1

)  (26)

ro α− 1则观测器误差系统关于权重  具有齐次度 .

定理 1. 系统 (25)在原点是有限时间稳定的,
即观测器误差在有限时间上界内收敛到零.

ė (t) = Ake (t)

Qk Pk PkAk +AT
kPk = −Qk

V (e) = eTPke

证明. 对于线性系统 , 选取矩阵

,   满足李雅普诺夫方程 ,

则函数  是该线性系统的李雅普诺夫

方程, 其导数满足

V̇ (e) = eT (AT
kPk + PkAk

)
e = −eTQke < 0 (27)

V (e) ≤ λmax(Pk) ∥e∥2 V̇ (e) ≤ −λmin(Qk) ∥e∥2由  和 

可得

V̇ (e) ≤ −λmin(Qk)

λmax(Pk)
V (e) = −ckV (e) (28)

λmax(·) λmin(·)
ζ (eo) = [eo1, e

1/α
o2 ]T ∈ R2

Vk (ζ) = ζT(eo)Pkζ (eo) ϵ

α

Vk (ζ) Vk (ζ)

ζ

其中,   和  分别表示矩阵最大特征值和

最小特征值. 定义辅助向量 

和标量函数 . 当  足够小时,

由标量函数对  的连续性可得式 (27)和式 (28)对
 依然成立[35], 则  为系统 (25)的李雅普

诺夫函数, 且该系统是渐近稳定的. 由引理 2可得

系统 (25)的原点是有限时间稳定的, 即观测器误差

在有限时间上界内收敛到零. 辅助变量  的导数可

以表示为

ζ̇ =

 eo2 − k1e
⌈α1⌋
o1

−k2
α
e

1−α
α

o2 e
⌈α2⌋
o1

 (29)

ro ζ ζ̇

∆r
η (ζ (eo)) = ηζ (eo) ∆r

η

(
ζ̇ (eo)

)
= ηαζ̇ (eo)

则对于权重 , 可以得到  和  的齐次扩张映射为

 和  . 从

而可得 {
Vk
(
∆r
η (ζ (eo))

)
= η2Vk (ζ (eo))

V̇k
(
∆r
η (ζ (eo))

)
= η1+αV̇k (ζ (eo))

(30)

Vk (ζ) V̇k (ζ) r

2 α+ 1

则  和  关于相同的权重变量  的齐次度

为  和 . 由引理 3和式 (28)可得

V̇k (ζ) ≤
(

max
v:Vk(v)=1

V̇k(v)

)
(Vk (ζ))

1+α
2 ≤

− ck (Vk (ζ))
1+α
2 (31)

则由引理 1可得收敛时间上界为

Tk =
2 (V (ζ0))

1−α
2

ck (1− α)
(32)

□
 

4.2    固定时间收敛扰动观测器

固定时间收敛扰动观测器是有限时间收敛扰动

观测器的进一步发展, 其可以表示为
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
eo1 = z1 − x2

ż1 = f
(
x, ωb

)
+ u+ z2 − k1e

⌈α1⌋
o1 − l1e

⌈β1⌋
o1

ż2 = −k2e⌈α2⌋
o1 − l2e

⌈β2⌋
o1

(33)

l1, l2 β1 =

β ∈ (1, 1 + ϵ), β2 = 2β1 − 1 Ak, Al

eo = [eo1, eo2]
T

其中,   为固定时间收敛扰动观测器的增益, 
. 观测器增益  为

霍尔维兹矩阵. 观测器误差  的动态

可以表示为ėo1 = eo2 − k1e
⌈α1⌋
o1 − l1e

⌈β1⌋
o1

ėo2 = −k2e⌈α2⌋
o1 − l2e

⌈β2⌋
o1

(34)

ėo = f (eo)简写为 .
定理 2. 系统 (34)在固定时间收敛到原点, 且

收敛时间上界为

To ≤ Tmax =
2

cl (β − 1)Υ
β−1
2

+
2λ

1−α
2

max (Pk)

ck(1− α)
(35)

Υ < λmin (Pl) ck = λmin(Qk)
λmax(Pk)

cl =
λmin(Ql)
λmax(Pl)

Ql, Pl Al Qk, Pk,

Ak

其中, 常数 ,  ,  ,

 与  对应, 三者的定义与定理 1中 

 类似.

ėo = f0 (eo)

f∞ (eo)

证明. 将有限时间扰动观测器误差系统 (25)
记为辅助系统  ,  同时定义辅助系统

 为

ėo = f∞ (eo) =

[
eo2 − k1e

⌈β1⌋
o1

−k2e⌈β2⌋
o1

]
(36)

ėo = f (eo) ėo = f0 (eo)

ėo = f∞ (eo)

r0 = [1, α]
T

d0 = α− 1

由于观测器增益矩阵均为霍尔维兹矩阵, 与第

4.1节相似, 可以得到系统 , 
和  的原点均为渐近稳定平衡点. 取权

重向量 , 齐次度 , 则有

lim
η→0

max
x∈C

∥∥∥∥∥
[
η−(α−1+1)χ1

η−(α−1+α)χ2

]
−

[
eo2 − k1e

⌈α⌋
o1

−k2e⌈2α−1⌋
o1

]∥∥∥∥∥ =

lim
η→0

max
x∈C

∥∥∥∥∥
[

−l1ηβ−αe⌈β⌋o1

−l2η2(β−a)e⌈2β−1⌋
o1

]∥∥∥∥∥ = 0 (37)

其中χ1 = ηαeo2 − k1η
αe

⌈α⌋
o1 − l1η

βe
⌈β⌋
o1

χ2 = −k2η2α−1e
⌈2α−1⌋
o1 − l2η

2β−1e
⌈2β−1⌋
o1

(38)

ėo = f (eo) (r0, d0, f0)

(r∞ = [1, β]T,

d∞ = β − 1, f∞) ∞-

ėo = f (eo)

则系统  关于三元组  具有 0-
极限齐次性. 同理可验证其关于三元组 

 具有   极限齐次性. 由引理 5可
得系统  的原点是固定时间稳定的, 即观

测器在固定时间上界内收敛到零.
参考李雅普诺夫方法的分阶段估计思路估计

ėo = f∞ (eo)

γ (eo) = [eo1, e
1/β
o2 ]T ∈ R2 V∞ (γ) =

γT(e∞)Pkγ (e∞) V∞ (γ)

V̇∞ (γ) r∞ = [1, β]
T

β + 1

收敛时间上界, 对于系统 , 引入辅助向

量   和标量函数  

. 与式 (30)相似, 可以验证 

和  关于同一权重  的齐次度为 2

和 . 则由引理 3和式 (28)可得

V̇∞ (γ) ≤ −cl (V∞ (γ))
1+β
2 , cl =

λmin(Ql)

λmax(Pl)
(39)

Υ < λmin (Pl) V∞(γ0) >

Υ V∞ (γ) Υ

设常数 . 若初始状态满足 

, 则由式 (39)可得,   收敛到  的时间上界为

T∞ =
2

cl (β − 1)Υ
β−1
2

(40)

V∞ (γ) ≤ Υ若 , 则有

∥γ∥2 ≤ V∞(γ)

λmin(Pl)
≤ Υ

λmin(Pl)
≤ 1 ⇒

|eo2|
1
β ≤ 1 ⇒ |eo2|

1
α ≤ |eo2|

1
β ⇒

∥ζ∥2 ≤ ∥γ∥2 ≤ 1 (41)

ėo = f0 (eo) ∥ζ0∥2此时考虑系统  , 初始值  , 则

由式 (32)可得该系统收敛到原点的时间上界为

T0 =
2V

1−α
2

0 (ζ0)

ck (1− α)
≤ 2λ

1−α
2

max (Pk)

ck(1− α)
(42)

eo则扰动观测器误差  收敛到原点的时间上界为

To ≤ T∞ + T0 ≤ 2

cl (β − 1)Υ
β−1
2

+
2λ

1−α
2

max (Pk)

ck(1− α)

(43)

□ 

5    终端滑模控制器设计

d (x, t)

uc ud = −z2
usc

do = d (x, t)− z2 |do| < Do

采用第 4节所设计的扰动观测器的估计值对广

义误差系统 (22)的等价干扰  进行补偿, 则
补偿控制量  可以分解为扰动估计量  和

滑模控制量 . 观测器误差在固定时间上界内收

敛到原点, 但由于等价干扰为动态扰动, 因此收敛

之后仍可能存在较小的估计误差, 假设扰动观测器

估计误差  满足 , 则广义

误差系统 (22)可以改写为{ ˙̃x1 = x̃2

˙̃x2 = f̃
(
xm, x, ω

b
)
+ do + usc

(44)

usc

s = fs (x̃)

s ̸= 0

ṡ = fr (s) s s = 0

则控制器的设计目标为设计控制输入  使系统 (44)
在有限/固定时间收敛到原点. 本节采用终端滑模

方法设计补偿控制器, 用  表示滑模变量,
终端滑模方法包含两个阶段: 当  时, 设计趋近

律  使  收敛到 0; 当  时, 系统沿着所
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fs (x̃) = 0

Tr

Ts T = Tr + Ts

设计的滑动模态  运动到原点. 若趋近运

动时间为 , 系统沿滑模动态运动到原点的时间为

, 则闭环系统收敛时间为 . 

5.1    有限时间收敛终端滑模控制器

基于传统终端滑模面[36], 采用分数阶非线性函

数设计滑动模态和趋近律如下s = fs (x̃) = x̃2 + px̃
⌈α⌋
1

ṡ = fr (s) = −pss⌈αs⌋
(45)

ps x⌈q⌋ =

|x|qsign (x) , α, αs ∈ (0, 1)

其中 ,    为滑模控制器的一个可调参数 ,  
. 对滑模变量求导, 则有

ṡ = f ′s (x̃) = ˙̃x2 + pα |x̃1|α−1
x̃2 =

f̃
(
xm, x, ω

b
)
+ do + usc + pα |x̃1|α−1

x̃2 (46)

fr (s)为实现趋近律 , 控制律设计为

usc = − (uf + us + ur + ud) (47)

uf = f̃
(
xm, x, ω

b
)

us = pα |x̃1|α−1
x̃2

ur = pss
⌈αs⌋

ud = Dosign (s)

do

其各项依次为: 逆系统项  负责

抵消系统动态, 滑动模态项  负责

控制滑动模态, 趋近律项  负责实现趋

近律, 鲁棒切换项  负责通过高频切

换补偿扰动 . 将式 (47)代入式 (46)可得

ṡ = − (ps |s|αs + ϵ) sign(s) (48)

ϵ = (Do − dosign(s)) ≥ 0

Vr (s) = s2
其中,  , 选取李雅普诺夫函

数 , 则其导数为

V̇r (s) = 2sṡ = −2 |s| (ps |s|αs + ϵ) < 0 ⇒

V̇r (s) ≤ −2ps
(
s2
)αs+1

2 = −2psV
αs+1

2
r (s)

(49)

s由引理 1可得  有限时间收敛到零, 且时间上

界为

Tr =
|s0|1−αs

ps (1− αs)
(50)

s0

s = 0 x̃2 = −px̃⌈α⌋1

Vs (x̃1) = x̃21 V̇s (x̃1) ≤ −2pV
α+1
2

s (x̃1)

其中,   为系统 (45) 的初始状态. 到达滑模面后

, 由此可以得到 , 选取李雅普诺夫

函数为 , 则 , 则

系统沿滑模面收敛到原点的时间上界为

Ts =
|x̃1, 0|1−α

p (1− α)
(51)

x̃1, 0 x̃1

T = Tr + Ts

其中,   为系统 (44)中状态  的初始值. 则总的

收敛时间上界为 . 

5.2    固定时间收敛终端滑模控制器

终端滑模控制方法收敛特性由趋近律和滑动模

fs (x̃)

fr (s) v̇ = −pv⌈η⌋, η ∈ (0, 1)

h0 (v) =
|v|(1−η)
1−η v̇ = −pv⌈η⌋,

η ∈ (0, 1)

态函数的收敛特性决定. 有限时间终端滑模的 

和  基于微分方程  设计. 定

义辅助函数 , 则微分方程 

 可以表示为

v̇ = −p (h′0(v))
−1 (52)

Tv =
h0(v0)
p

h0 (v0)

求解该微分方程, 收敛时间为 , 与

初始值  有关, 则基于微分方程设计的终端滑

模方法有限时间收敛.
本节提出一种新的固定时间收敛终端滑模面设

计方法, 引入非线性有界函数

h(v) =
|v|µ

c+ |v|µ
∈ (0, 1) (53)

c > 0, µ ∈ (0, 1)其中,  , 则式 (52)可以表示为

v̇ = −p (h′(v))−1
=

−p (c+ |v|µ)2 |v|1−µ sign(v)
cµ

(54)

V = |v|令 , 则有

V̇ =
−p (c+ V µ)

2
V 1−µ

cµ
= −p (h′(V ))

−1 (55)

则收敛时间上界为

Tmax =
h(V0)

p
=
h(v0)

p
<

1

p
(56)

v当  足够小时有

h (v) ≈ |v|µ

c
(57)

h (v) h0 (v)

p, µ, c

p p

µ µ

α

µ c

c

此时  等价于 , 则基于式 (54)设计的

终端滑模面在接近原点时收敛特性与传统有限时间

终端滑模相似. 该方法可以调整的参数有 :
参数  决定收敛时间上界, 对收敛特性影响最大, 
越大收敛速度越快; 参数  主要决定收敛的曲率, 
越小, 则接近原点时等效终端滑模方法的参数  越

大, 收敛速度越慢, 曲率越平缓, 相应地, 当远离原

点时,   越小, 下降速度越快; 参数  主要影响接近

平衡点时的收敛速度,   越大, 靠近平衡点时收敛速

度越快.
采用式 (54)设计滑动模态和趋近律为s = fs (x̃) = x̃2 + p (h′(x̃1, c, µ))

−1

ṡ = fr (s) = −ps (h′(s, cs, µs))
−1

(58)

cs, µs

µ us

ur

其中,   均为控制器参数, 对应式 (53)中的 c
和 . 则对应的滑动模态项控制输入 , 趋近律项

控制输入  分别为
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us = −p h′′(x̃1, c, µ)

(h′(x̃1, c, µ))
2 x̃2 =

− p

(
(µ− 1) (c+ |x̃1|µ)

2

cµ1 |x̃1|µ
− 2 (c+ |x̃1|µ)

c

)
x̃2

(59)

ur = ps (h
′(s, cs, µs))

−1 (60)

定理 3. 采用式 (59)和式 (60)所述非线性控制

律的二阶广义误差系统固定时间稳定, 且收敛时间

上界为

Tmax = Tr + Ts =
1

ps
+

1

p
(61)

uf = f̃
(
xm, x, ω

b
)

ud = Dsign (s)

证明. 结合逆系统项  和鲁

棒切换项 , 设计控制输入

usc = − (uf + us + ur + ud) (62)

则滑模变量的导数为

ṡ = −ps (h′(s, cs, µs))
−1 − ϵsign(s) (63)

ϵ = (Do − dosign(s)) ≥ 0

Vr (s) = s2
其中,  , 则李雅普诺夫函数

 的导数为

V̇r(s) = 2 |s|

(
−ps (cs + |s|µs)2 |s|1−µs

csµs
− ϵ

)
< 0

(64)

s

Tr = 1/ps s = 0 x̃2 =

−p (h′(x̃1, c, µ))−1

Ts = 1/p Tmax

则原点是滑模变量   的渐近收敛平衡点, 又由式

(54)的固定时间收敛特性可得趋近运动的收敛时间

上界为 . 到达滑模面后 , 可得 

, 则系统收敛到原点的时间上界

为 , 故广义误差系统在固定时间上界 

内收敛到原点.

Tmax = Tr + Ts =
1

ps
+

1

p
(65)

□

us x̃1 → 0,

x̃2 ̸= 0

Aε =
{
x̃ ∈ R2 : x̃1 ∈ (−ε1, ε1) ,

|x̃2| > ε2}

式 (54)设计的终端滑模控制器存在奇异性问

题, 即控制器 (62)的  控制量的第一项在 

 时会出现输入过大的情况. 针对该问题, 本
文在纵轴附近邻域 

 修改控制量为

uσ = − (uf + ud + x̃2) (66)

x̃2 ˙̃x2 ≥ 0
∣∣ ˙̃x1∣∣ ≥ |x̃2 (t0)| x̃

Tε ≤ 2ε1
|x̃2(t0)| ≤

2ε1
ε2

Aε

Tε

容易验证此时  且 , 则 

会在  时间上界内离开 , 之后继

续沿终端滑模轨迹运动.   是在减小奇异性时带入

的小的时间增量, 不会改变全局的固定时间收敛特

性. 闭环系统相平面图如图 4所示.
注 1. 为了减弱非线性切换项导致的抖振现象,

sign (s)可采用连续饱和函数代替符号函数 :

ψs (q, s) =
qs

1 + |qs|
, q > 0 (67)

注 2. 本文对固定时间收敛扰动观测器和终端

滑模控制器分别开展了稳定性分析, 在分析终端滑

模控制器稳定性时考虑了观测器可能还存在的估计

误差, 并假设误差有界, 这是一种比较典型的做法.
但将扰动观测器和终端滑模控制器综合成一个更高

阶系统进行稳定性证明是一种更理想的途径, 然而

由于其强耦合、互相影响等原因, 使得该工作存在

诸多挑战, 将是未来的研究重点. 

6    仿真验证

10◦

将所设计的滑模控制器和扰动观测器应用到

第 3节设计的倾转旋翼无人机模型参考姿态控制结

构中, 得到有限/固定时间模型参考控制方法. 考虑

到倾转旋翼无人机在过渡模式低速阶段迎风面积

较大, 容易受到阵风干扰, 因此在仿真中加入幅值为

6 m/s、方向为  的梯形阵风扰动验证本文所设

计控制器的抗扰能力, 如图 5所示.

ωn ζ

本文参考模型选取二阶线性系统, 通过调整自

然角频率  和阻尼比 , 可以灵活表征动态响应需

 

Ae

s = 0

 

图 4    闭环系统相平面图

Fig. 4    Closed-loop system phase plane diagram

 

20 30 40
时间 /s

(a) 垂转平风扰动

(a) Wind disturbance in the
hover to cruise transition

(b) Wind disturbance in the
cruise to hover transition

(b) 平转垂风扰动

时间 /s
50 60

−6

−4

−2

风
速

 /
(m

/s
) 0

−6
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风
速
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(m

/s
) 0
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前向风速
侧向风速

前向风速
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图 5    仿真中加入的风扰动

Fig. 5    Wind disturbance added to the simulation

980 自       动       化       学       报 51 卷



(ωn, ζ)

(
2 + V bx /10, 0.8

)
(
1 + V bx /15, 0.9

)
(1 + V bx /60, 1.0)

V bx

求. 考虑到随着速度增加, 飞行器固有模态的自然

角频率增加, 采用定阻尼比、变自然角频率的参考

模型设计方法, 以二元组  表示参考模型参

数. 其中, 俯仰通道参与纵向力控制, 对过渡模态飞

行性能影响较大, 因此要求动态特性较高, 参考模

型参数选为 ; 滚转通道用于横侧向

位置控制, 动态特性要求弱于俯仰通道, 模型参数

选为 ; 偏航通道不参与力控制分配,

动态特性要求较低, 模型参数选为 ;

 为无人机前向飞行速度. 对应于参考模型 (19), 其

参数如表 1所示.

 
 

表 1    参考模型参数

Table 1    Reference model parameters

通道 am1 am2

滚转
(
1 + V bx /15

)2
1.8 + 0.12V bx

俯仰
(
2 + V bx /10

)2
3.2 + 0.16V bx

偏航
(
1 + V bx /60

)2
2.0 + V bx /30

  

6.1    有限时间模型参考控制仿真

应用有限时间收敛扰动观测器和终端滑模控制

器得到有限时间收敛模型参考控制方法, 控制参数

如表 2所示, 仿真结果如图 6和图 7所示.

 
 

表 2    有限时间模型参考控制器参数

Table 2    Finite-time model reference
controller parameters

通道 p α ps αs Do αo k1 k2

滚转 0.6 1.2 1 5/9 0.8 0.95 20 100

俯仰 0.8 1.2 1 1/3 3.0 0.95 20 100

偏航 0.3 1.2 1 5/9 0.8 0.95 20 100

 

垂转平过程中阵风扰动时间为 25 s到 55 s, 平
转垂过程中阵风扰动时间为 90 s到 115 s. 姿态角

响应如图 6(a)和图 7(a)所示. 可以看出, 有限时间

模型参考控制方法具有较好的闭环动态特性和跟踪

精度, 避免了俯仰角振荡, 说明该控制方法对模型

不确定性具有较强的鲁棒性. 高度响应如图 6(b)
和图 7(b)所示, 得益于姿态环控制精度较高, 高度

响应平稳, 垂转平阶段变化小于 1.5 m, 平转垂阶段

变化小于 3 m.

d̄ d

有限时间扰动观测器响应如图 6(c)和图 7(c)
所示, 为了显示更加直观, 将滚转和偏航通道的扰

动进行缩放,   表示扰动估计值,   表示实际扰动.
可以看出, 在出现阵风扰动时, 扰动观测器能够快

速估计姿态环扰动, 降低了切换项增益, 使得虚拟控

制输入 (图 6(d)和图 7(d))更加平稳, 避免了控制量抖

振. 综上所述, 仿真结果表明有限模型参考控制器

对模型不确定性和外部扰动均具有较好的鲁棒性,

提高了倾转旋翼无人机姿态控制精度和动态特性.
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图 6    有限时间模型参考控制垂转平仿真结果

Fig. 6    Simulation results during the hover to
cruise transition flight under the finite-time

model reference control
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图 7    有限时间模型参考控制平转垂仿真结果

Fig. 7    Simulation results during the cruise to
hover transition flight under the finite-time

model reference control
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6.2    固定时间模型参考控制仿真

应用固定时间收敛扰动观测器和终端滑模控制

器得到固定时间收敛模型参考控制方法, 控制器参

数如表 3所示, 仿真中加入了与有限时间模型参考

控制相同的阵风扰动, 仿真结果如图 8和图 9所示.
与有限时间收敛模型参考控制方法相比, 固定时间

收敛模型参考控制方法对扰动的估计收敛速度更

快, 姿态控制精度更高 (图 8(a)和图 9(a)), 控制输

入更加平稳 (图 8(d)和图 9(d)).
TE

TV

为更直观地比较两种方法, 定义累积误差 

衡量跟踪精度, 总变化  衡量控制量抖动程度

TE =

N∑
i=1

|x− xs|∆t, TV =

N−1∑
i=1

|ui+1 − ui| (68)

T zE
T
ϕ(θ, ψ)
E

T
oϕ(θ, ψ)
E T

ϕ(θ, ψ)
V

分别考察两段过渡过程中高度的累积误差 ,
角度跟踪累积误差  , 扰动观测器累积误差

, 虚拟控制量总变化 , 得到性能指

标如表 4所示.

结果表明, 固定时间模型参考方法在高度累积

误差、姿态角累积误差、观测器累积误差方面均不

差于有限时间模型参考控制方法, 具有更高的姿态

控制精度和扰动观测精度, 同时各通道输入量的总

变化更小, 控制输出更加平稳. 

7    结束语

针对倾转旋翼无人机飞行过程中模型不确定性

大、易受外部扰动影响的问题, 研究基于固定时间

稳定性理论的模型参考姿态控制方法. 通过滤波和

限幅模块保证被控对象输入的平稳, 基于齐次系统

理论设计固定时间扰动观测器, 基于非线性饱和函

数提出固定时间终端滑模控制器设计方法. 仿真结

果表明, 所提方法对模型不确定性和外部扰动具有

较强的鲁棒性, 被控对象状态能够快速准确地跟踪

参考模型, 保证了闭环动态特性和跟踪精度; 相对

于有限时间方法, 固定时间模型参考控制方法具有

更高的控制精度和更平滑的控制输出. 在未来研究

工作中, 将对倾转旋翼无人机姿态控制中有限时间

 

表 3    固定时间模型参考控制器参数

Table 3    Fixed-time model reference
controller parameters

通道 p µ c ps µs cs Do αo k1 k2 βo l1 l2

滚转 0.5 2/9 1 1.0 3/9 2 0.5 0.94 20 100 1.06 20 100

俯仰 1.0 2/9 2 1.5 4/9 2 2.0 0.94 20 100 1.06 30 225

偏航 0.5 2/9 1 1.0 3/9 2 0.5 0.94 20 100 1.06 20 100
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图 8    固定时间模型参考控制垂转平仿真结果

Fig. 8    Simulation results during the hover to
cruise transition flight under the fixed-time

model reference control
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图 9    固定时间模型参考控制平转垂仿真结果

Fig. 9    Simulation results during the cruise to
hover transition flight under the fixed-time

model reference control

 

表 4    有限/固定时间模型参考控制方法性能指标对比

Table 4    Comparison of performance indexes of finite-
time/fixed-time model reference control methods

设计方法 T zE TϕE T θE TψE T oϕE T oθE T oψE TϕV T θV TψV

有限时间 26.57 0.06 0.55 0.08 0.44 11.42 0.56 125.73 598.62 147.77

固定时间 23.73 0.05 0.38 0.06 0.41 9.65 0.56 87.76 520.64 120.94
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方法的系统收敛性和稳定性方面开展更深入的理论

研究; 同时, 还将通过倾转旋翼无人机飞行试验, 对
研究成果做系统性应用验证.
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