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摘    要   针对复杂扰动下可执行多种任务的复合式变体无人机, 提出了一种基于浸入与不变 (Immersion and invariance,
I&I)理论和隐含系统状态受限条件的复合时变障碍 Lyapunov函数 (Composite time-varying barrier Lyapunov function,
CTV-BLF)的控制方案. 设计了一种基于浸入与不变理论的扰动观测器, 构建了一种基于监督因子的有限时间动态尺度因

子 (Finite-time dynamic scaling factor, FT-DSF)调节器. 在此基础上, 设计了一种基于复合时变障碍 Lyapunov函数和

动态滑模面的控制器, 保证系统状态始终在约束条件之内. 通过衍生定理证明轨迹跟踪误差是有限时间稳定的. 最终仿真结

果验证了所提方案的有效性.
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Abstract   A control scheme based on immersion and invariance (I&I) theory and a composite time-varying barrier
Lyapunov function (CTV-BLF) with implied system state constraint conditions is proposed for the morphing
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is constructed. On this basis, a controller based on CTV-BLF and dynamic sliding surface is designed to guarantee
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多旋翼无人机执行监测任务具有天然优势, 已

广泛用于如电力线路、油气管道、大面积农林等行

业的监察工作, 也可为自然灾害, 如火灾、洪水、地

震等提供服务. 然而, 在面对长航及长途巡检任务

时其性能表现往往难以满足需求. 变体无人机具有

可垂直起降以摆脱固定翼无人机的环境依赖、可悬

停进行定点任务侦察、可高速巡航、长航时可随时

切换飞行模式进行灵活规避任务等一系列突出特

性. 为此, 研究变体无人机及其可靠的控制方法具

有现实意义.
由于不同作业任务的需求, 变体无人机的研究

逐渐成为热点问题, 涌现出大批优秀设计. 将它们

归类为经典的倾转旋翼无人机[1−2]、尾座式无人机[3]、

变后掠翼型无人机[4]、矢量推进旋翼机[5−6]、仿生类无

人机[7] 等. 与传统固定构型的四旋翼无人机和固定

翼无人机不同, 变体无人机在执行任务过程中涉及

机械结构的切换, 数学模型也随之发生改变, 因而

需要更为通用、鲁棒且高效的控制手段.
无人系统在作业环境中通常面临系统参数不确

定和外部扰动复杂等问题. Astolfi等[8] 为不可测状
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态中的仿射系统开发了一种通用非线性观测器 —— 浸
入与不变 (Immersion and invariance, I&I) 理论.
使用基于 I&I理论的观测器对系统的不确定参数进

行估计, 可以保证参数估计值不依赖于控制律而估

计到真值[9], 因此, 很快在不确定参数的估计方面得

到了广泛研究. 文献 [10]针对运动质量平衡控制系

统, 设计了基于 I&I的估计器和控制器, 其中估计

器用来估计不确定参数. 文献 [11]针对不确定惯性

参数的无人机系统, 设计了基于 I&I的自适应控制

器, 并采用光滑双曲正切函数来避免姿态控制的奇

异性. 然而, 这些工作在系统存在非线性项时估计

结果并不理想.
近年来, 动态尺度技术被提出来并与 I&I理论

相结合 [ 1 2−13 ]. 动态尺度因子 (Dynamic scaling
factor, DSF) 提高了基于 I&I估计器的准确性, 可
以控制非线性项并增加了观测器的维度. 目前其主

要应用于航空航天领域解决抗干扰和故障容错

问题, 例如微型卫星[14]、航空器[15] 的姿态控制. 文
献 [16]提出了一种低维 I&I观测器, 其 DSF由四

元数滤波误差驱动, 简化了稳定性分析. 然而, 却很

少有人关注同样重要的变体无人机的姿态控制问

题. 除此之外, 尽管动态尺度技术的引入提高了对

不确定参数的估计效果, 但其 DSF的性质是被动

式的, 估计值的收敛速度不能得到很好的保证.
在实际飞行器系统中, 由于安全或者现实条件

的需要, 系统的某些变量需要受到一定的约束, 目
前对变体无人机的状态约束的研究还比较少. 通常

处理状态约束的方法是将受限的动态系统转化为等

效的无约束系统来设计跟踪控制律[17]. Ngo等[18] 针

对含有状态约束的 Brunovsky标准型系统, 以约束

区间作为定义域, 首次构造了反正切型和对数型障

碍函数的雏形. Tee等[19−20] 随后做了进一步研究,
将具有障碍特性的 Lyapunov函数定义为障碍 Lya-
punov函数 (Barrier Lyapunov function, BLF), 针
对严格反馈非线性系统采用对称或非对称 BLF 的
反演控制器, 保证了系统输出有界. 文献 [21]针对

四旋翼无人机视角约束问题采用积分型 BLF设计

了控制律. 文献 [22−23]通过使用对称型 BLF保证

了高超声速飞行器的全状态约束, 并针对执行器机

构故障设计了自适应容错控制器. 文献 [24]通过构

造对称和非对称 BLF, 提出一种非线性随机系统自

适应控制方案.
以上研究的 BLF的状态约束是一个常数, 然

而实际系统通常会受到时变约束的影响. 关于时变

BLF的研究非常少, 尤其在变体无人机的应用研究

上. 文献 [25]将依赖于时变约束的 BLF转换为与

时间无关的 BLF来处理时变约束. 文献 [26]通过

引入非对称时变 BLFs, 设计了时变全状态约束的

神经网络控制器, 弱化了约束的直接作用. 文献 [27]
提出时变 Tan型 BLF, 来保证含有未知死区情况

下的切换系统的约束条件. 在以上基于 BLF的方

法中, 其 BLF几乎都是采用约束条件与系统状态

的偏差变量来构造的, 无论是积分型、正切型, 还是

对数型.
许多控制问题解决方案都是基于有限时间的[28],

目的是在有限时间内使系统状态达成一致. 文献 [29]
针对存在综合扰动的挠性航天器构造未知参数自适

应更新律, 提出有限时间自适应鲁棒姿态控制方法.
文献 [30]针对四旋翼无人机的轨迹和姿态跟踪问

题, 采用齐次技术设计了有限时间控制器和观测器.
文献 [31]结合饱和控制和有限时间控制对环航跟

踪系统进行了研究. 文献 [32]对有限时间稳定性给

出了完整的引申定理和相关命题.
基于以上分析, 本文研究变体无人机在外部扰

动下的有限时间控制问题. 主要贡献包括:
1) 结合 I&I理论, 提出了一种有限时间 DSF

(Finite-time dynamic scaling factor, FT-DSF) 扰
动观测器, 保证了 DSF在有限时间内可达到对尺

度误差的自适应调节作用;
2) 提出了一种监督因子调节机制, 实现了对 FT-

DSF的监督和调节, 可有效提高动态尺度误差的估

计精度和收敛速度;
3) 构建了无积分项的复合时变障碍 Lyapun-

ov函数 (Composite time-varying barrier Lyapun-
ov function, CTV-BLF), 易于简化、便于求解. 

1    问题描述
 

1.1    预备知识

Rn n |·|
∥·∥

∀x ∈ R a b a > |b| ≥ 0

tabh(x) = (aex + be−x)/(ex+
e−x) sabh2(x) = (2(a− b))/(ex + e−x)2

0 < sabh2(x) ≤ (a− b)/2

x ∈ Rn ν ∈ R ⌈x⌋ν = ∥x∥νsgn(x)

在本文中,   表示  维欧几里得空间,   表示

标量的绝对值,   表示向量的欧氏范数或矩阵的 2-
范数. 对于  和两个常数 ,   满足 ,
可定义一个双曲函数  

, 其导数为  且

满足  .  对于一个实向量

 的实数次幂  , 有  .
di(t) i = 1, 2

∆ ∥di(t)∥ ≤ ∆ ∆

假设 1. 外部扰动 ,   是连续可微的,
且对于其 Lipschitz常数  有 , 其中 

为外部扰动的上界.
V (x) ẋ = f(x, t)

D V (x)

D

x D V (x) → ∞
∀t ≥ 0 x(0) ∈ D b ẋ = f(x, t)

V (x) ≤ b V (x)

引理 1[19]. 假设  是关于系统  定

义在包含原点的开区间  内的一个函数. 如果 

满足以下性质, 即: 1) 在区间  内连续可微且正定;
2) 当   接近区间   边界时 ,    ;  3) 对于

 和  , 存在一个正数  , 沿  

的解可得 , 则函数  是一个 BLF.
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D t

V (x)

定义 1. 基于引理 1, 如果其定义域  随时间 

变化, 即时变的, 则函数  可称为时变 BLF.
ẋ = f(x) f(0) = 0

x ∈ Rn V (x) : U → R
c > 0 α ∈ (0, 1) U0 ∈ U

V̇ (x) + cV α(x) ≤ 0 ∀x ∈ U0\{0} ẋ = f(x)

T ≤ V (x0)
1−α

/(c(1− α))

ẋ = f(x)

引理  2 [ 3 0 ]. 考虑系统  , 其中  ,
. 如果一个正定连续函数  , 有

正数 ,  , 且存在原点的开邻域 ,
使得 , 且 , 则 

的解在有限时间   内趋于

零, 系统  的原点是有限时间稳定的.
ẋ=f(x) f(0)=0 x∈

Rn V (x) : U → R
a > 0 β ∈ (0, 2) U0 ∈ U

V̇ (x) ≤ −atanhβ((2V (x))1/2) ẋ = f(x)

T ≤ V (x0)
1−β/2×

(2V (x0))
1/2

/2β/2a(1− β/2)tanhβ((2V (x0))
1/2

).

定理 1. 考虑系统  , 其中  ,   
. 假设存在正定 Lyapunov 函数  ,

正数 ,  , 和原点的开邻域 , 使得

  , 则系统   原点

是有限时间稳定的, 且设定时间  

V (x) ≥ 0

tanhβ((2V (x))1/2) ≥ 0 V̇ (x) ≤ 0 V (x)

V (x0) ≥ V (x) x0 x

证明 .  由于正定 Lyapunov 函数  ,
, 可知 .   为单调

非增函数,  , 其中  为  的初值.
g(x) = x− tanh(x) g(0) = 0 x

g′(x) = tanh2(x) ≥ 0 g(x)

x ∈ R |x| ≥ |tanh(x)| a > 0 β ∈ (0, 2)

定义函数 ,  , 其关于 

导数 ,   单调递增. 容易得知,
对 ,  . 对于 ,  , 有

0 <
tanhβ

(
(2V (x))

1
2

)
(2V (x))

1
2

≤ 1 (1)

不等式可以重新表述为以下形式:

V̇ (x) ≤ −aℏ(2V (x))
1
2

tanhβ
(
(2V (x))

1
2

)
ℏ(2V (x))

1
2

(2)

ℏ = tanhβ ((2V (x0))
1/2

) / (2V (x0))
1/2

V (x0) ≥ V (x) ℏ ≤ tanhβ((2V (x))
1/2

)/(2V (x))
1/2

tanhβ((2V (x))
1/2

)/(ℏ(2V (x))
1/2

) ≥ 1

其中 ,    .  由于

, 有  ,

则 . 代入到式 (2)

中, 有

V̇ (x) ≤ −aℏ(2V (x))
1
2 = −2

1
2 aℏV (x)

1
2 (3)

21/2aℏ
ẋ = f(x)

T ≤ V (x0)
1−β/2

/(2β/2aℏ(1− β/2))

由于  为正值, 式 (3)有与引理 2相同的

形式. 可以得出系统  原点是有限时间稳定

的. 另外, 根据引理 2 可以确定设定时间的边界为

.  □
 

1.2    变体无人机数学模型

W : (Ow, xw, yw, zw)

B : (Ob, xb, yb, zb) xw yw zw

xb yb zb

变体无人机通过前翼倾转完成垂直起降−过渡

飞行−水平飞行 3种模式的切换, 如图 1所示. 图 2
为机体受力及坐标系框架, 本文建立两个相关的数

学模型框架: 世界框架  和机体

框架 .   表示北,   表示西,  
表示地心反方向;   表示前,   表示左,   表示上.

θf = π/2忽略机翼力, 设置 , 垂直起降的四旋

翼模式的动力学方程如下:

mẍ = (cϕsθcψ + sϕsψ)(ufsum + ursum)

mÿ = (cϕsθsψ − sϕcψ)(ufsum + ursum)

mz̈ = −cϕcθ(ufsum + ursum)− g

Ixxϕ̈ = (Iyy − Izz)θ̇ψ̇ − Ir θ̇ωp + ls(ufdif + urdif)

Iyy θ̈ = (Izz − Ixx)ϕ̇ψ̇ + Irϕ̇ωp + ll(ufsum − ursum)

Izzψ̈ = (Ixx − Iyy)ϕ̇θ̇ + λ(ufdif − urdif)
(4)

过渡和水平飞行状态的动力学方程可写为:

mẍ = cθcψcθfufsum − (cϕsθcψ + sϕsψ)(sθfufsum +

ursum) +Wx

mÿ = cθsψcθfufsum − (cϕsθsψ − sϕcψ)(sθfufsum +

ursum) +Wy

mz̈ = sθcθfufsum + cϕcθ(sθfufsum + ursum) −
mg −Wz

Ixxϕ̈ = (Iyy − Izz)θ̇ψ̇ − Ir θ̇ωq + ls(sθfufdif −
urdif)− ϑcθfufdif

Iyy θ̈ = (Izz − Ixx)ϕ̇ψ̇ + Ir(ϕ̇ωq + ψ̇ωr) +

ll(sθfufsum + ursum) + IyyWt

Izzψ̈ = (Ixx − Iyy)ϕ̇θ̇ − Ir θ̇ωr + lscθfufdif +

ϑ(sθfufdif + urdif)
(5)

i = 1, 2, 3, 4 ωi ufsum =

k(ω2
1 + ω2

2) ursum = k(ω2
3 + ω2

4) ufdif = k(ω2
1 − ω2

2)

ωr = cθfω1 − cθfω2 ωq = sθfω1 − sθfω2 + ω3 − ω4,

k ξ = [x, y, z]T η = [ϕ, θ, ψ]T

ϕ θ

ψ m

g ll ls xb

yb Ixx Iyy Izz

Ir

zb cθ sθ cos θ sin θ
θf ϑ

其中 ,    ,     表示各电机转速 ;    

,    ,    ,
,    

 为转速−力系数;   和  分

别表示机体在世界坐标系中的位置和姿态,  ,  ,
 分别表示机体的横滚角、俯仰角和偏航角;   表示

机体总质量,    表示重力加速度,    和  分别为沿 ,
 轴到重心的距离;  ,  ,   分别为主惯性轴

与机体坐标系轴线重合时的惯性力矩,   为转动部

分绕  轴的转动惯量;   和  表示  和  的

简写, 其余同理;   表示机翼与机体的夹角;   为转矩/
力的比率.

Wx Wy Wz

xw yw zw

与传统四旋翼建模不同,  ,   和  分别是

机翼在世界坐标系中沿 ,  ,   轴的空气动力: Wx

Wy

Wz

 = Rwb

 F 1
D(θf , vx, vz) + F 2

D(θf , vx, vz)

0

F 1
L(θf , vx, vz) + F 2

L(θf , vx, vz)


(6)

Rwb  为机体坐标系到世界坐标系的转换矩阵:

Rwb =

 cθcψ sϕsθcψ − cϕsψ cϕsθcψ + sϕsψ
cθsψ sϕsθsψ + cϕcψ cϕsθsψ − sϕcψ
−sθ sϕcθ cϕcθ


(7)
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Wt = ll(F
1
L(θf , vx, vz) + F 2

L(θf , vx, vz))

yb

  是机翼

产生的升阻力在  轴产生的转矩.

F iL(θf , vx, vz) F iD(θf ,

vx, vz)

机翼产生的升力   和阻力  

 为: F iD

0

F iL

 = R(θf )


− 1

2CDθfρAv
2
f

0

− 1
2CLθfρAv

2
f

 (8)

i = 1, 2 ρ

A vf R(θf ) y

CD

CL vf = (v2x +

v2z)
1/2 vx vz xb zb

其中,   分别代表左右两个机翼;   是空气密

度,   是机翼面积,   是气流速度,   是绕  轴

把机翼上的力分解到机体轴上的旋转矩阵;   ,

 分别表示机翼的阻力和升力系数 ;   

,   和  分别为机体在 ,   轴方向的速度;
设左右两机翼的攻角相同, 产生的升阻力相同.

变体无人机的动态模型可转化为更加紧凑的非

线性系统形式: {
Ẋ1 = X2

Ẋ2 = f +Bς + d
(9)

X1 = [ξT
3×1, η

T
3×1]

T X2 = [ξ̇T
3×1, η̇

T
3×1]

T ς =

[τ T
3×1,u

T
3×1]

T=[τ1, τ2, τ3, u2, u3, u4]
T B=diag{BT

ξ3×3,

BT
η3×3}=diag {1/m, 1/m, 1/m, 1/Ixx, 1/Iyy, 1/Izz}

其中,  ,  ,  

,  

  ,

d = [dT
ξ3×1, d

T
η3×1]

T = [d1, d2, d3, d4, d5, d6]
T  为外

部扰动,

f =

[
fξ3×1

fη3×1

]
=



Wx

m
Wy

m

g +
Wz

m
(Iyy − Izz) θ̇ψ̇

Ixx
− Ir θ̇ωq

Ixx

(Izz−Ixx) ϕ̇ψ̇ + Ir(ϕ̇ωq + ψ̇ωr)+Wt

Iyy

(Ixx − Iyy) ϕ̇θ̇

Izz
− Ir θ̇ωr

Izz



τ1 τ2 τ3

飞行器需要跟踪所需的理想姿态角, 并使总推

力达到所需的加速度. 为了计算所需的理想姿态角

和总推力, 本文采用动态反演的方法, 通过将虚拟

控制输入 ,  ,    等价于位置动力学, 得到以下方程:

τ1 = cθcψcθfufsum − (cϕsθcψ +

sϕsψ)(sθfufsum + ursum)

τ2 = cθsψcθfufsum − (cϕsθsψ −

sϕcψ)(sθfufsum + ursum)

τ3 = − sθcθfufsum − cϕcθ(sθfufsum + ursum)

(10)

反解, 可得到总推力输入信号和理想姿态角为:

u1 =
√
τ21 + τ22 + τ23 =

√
υ21 + υ22 (11)

ϕd = arcsin
(
−λ1
υ2

)
(12)

θd = arcsin
(
−υ1τ3 − cϕd

υ2λ2
λ22 + τ23

)
(13)

λ1 = τ1sψ − τ2cψ λ2 = τ1cψ + τ2sψ υ1 =

cθfufsum = λ2cθ − τ3sθ υ2=sθfufsum+ursum =−(λ2sθ+

τ3cθ)/cϕ λ22 + τ23 = υ21 + c2ϕυ
2
2 u21 = τ21 + τ22 +

τ23 = υ21 + υ2
2 υ1 υ2.

其中,  ,  ,  
,   

, 由  ,   

 可解算出 ,  
考虑到在实际工作中系统状态是有限的, 设变

体无人机位置和速度的约束集为

Zξ =
{
ξ ∈ R3

∣∣∣|ξi| < ρbi, i = 1, 2, 3
}

(14)

Zξ̇ =
{
ξ̇ ∈ R3

∣∣∣∣∣∣ξ̇i∣∣∣ < σbi, i = 1, 2, 3
}

(15)

ρbi σbi其中,   和  为设置的边界值.
假设 2. 基于限制条件 (14)和条件 (15), 存在

 

水平高速长航时飞行

垂直−水平过渡切换 水平−垂直过渡切换

飞行模式

垂直飞行
垂直起飞/悬停 垂直悬停/降落

 

图 1    飞行模式切换示意图

Fig. 1    Schematic diagram of flight mode switch
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1
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图 2    变体无人机机体受力及坐标示意图

Fig. 2    Schematic diagram of body force and coordinates
of the morphing aerospace vehicle
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Y0 Y1 ξd

∀t ≥ 0 |ξdi| ≤ Y0 < ρbi |ξ̇di| ≤ Y1 < σbi i =

1, 2, 3.

正常数 ,   使得期望轨迹   及其微分项有界,
对于 , 满足 ,  ,  

  
ϕ θ ψ

−π/2 < θ < π/2 −π/2 < ϕ <

π/2

假设 3. 假设姿态系统状态量 ,   和  是全反

馈的 ,  且满足条件   和    

.

di(χ, t)

ξ = [x, y, z]T

ξd = [xd, yd, zd]
T

本文所提控制策略如图 3所示. 本文的控制目

标是在有界扰动  和系统状态约束满足假设

1 ~ 假设 3的情况下, 开发一种连续多变量系统有

限时间稳定控制律, 使得系统状态  在

有限时间内跟踪期望轨迹 . 

2    基于 I&I 的扰动观测器

本节针对外部扰动, 以位置跟踪系统为例, 开
发了一种基于 I&I理论的自适应扰动观测器. 引入

FT-DSF增加扰动估计误差的收敛精度; 并提出一

种监督因子, 对 FT-DSF进行主动式监督和调节,
大大提高扰动估计的精度和速率.

ρci = ρbi − Y0 (i =

1, 2, 3) χ1 = ξ − ξd χ̇1 = ξ̇ − ξ̇d

首先对系统误差进行定义. 令 

, 并定义位置误差 ,  .
虚拟控制量和虚拟速度误差分别为:

cχ = −hχ tanh(χ1) + ξ̇d (16)

χ2 = ξ̇ − cχ (17)

hχi > 0 χ1 = [χ11, χ12, χ13]
T ∈ R3 χ2 = [χ21,

χ22, χ23]
T ∈ R3

其中,  ,  ,  
.

将式 (9)代入式 (17)中得到位置系统误差动

态如下: {
χ̇1 = χ2 − hχ tanh(χ1)

χ̇2 = fξ +Bξτ + dξ − ċχ
(18)

i = 1, 2, 3 ċχi = −hχisech2(χ1i)χ̇1i + ξ̈d

|χ1i| < ρci |ξi| ≤ |ξdi|+ |ρci| < ρbi

其中,   ,   . 若

, 有  .
σci = σbi − Y1 (i = 1, 2, 3) |pei| < ρci令  , 若  , 由

|vei| < σci |vi| ≤ |vei|+ |ṗci| < σbi 可知  .
|cχi| < hχi tanh(ρci)由于 , 有虚拟速度误差:

χ2i = ξ̇i − cχi < κi (19)

κi = σci + hχi tanh(ρci)其中,  .
变体无人机的外部扰动的估计误差流型为:
d̃i = d̂i − γidi, γi = γi(χ2i) = αitabh(χ2i) (20)

d̂i γi di d̂i

αi > 0 αi

其中,   是扰动的估计值;   是用于弥补  和  之

间误差的自定义函数;   为调节参数. 另外,  
是所设计的监督因子, 用于监督和调整随后将要介

绍的 FT-DSF.
d̃i对  求导, 得到

˙̃
di =

˙̂
di −

∂γi
∂χ2i

χ̇2idi =

˙̂
di − α · sabh2(χ2i)

d̂i − d̃i
γi

χ̇2i (21)

为了保证误差流型的吸引性, 基于 I&I的扰动

观测器可设计为:
˙̂
di = γ−1

i αi

(
d̂i − d̃i exp (χ̇2i)

)
sabh2 (χ2i) χ̇1i (22)

将式 (19)代入式 (18)中, 可得到

˙̃
di = γ−1

i αid̃i (1− exp (χ̇2i)) sabh2 (χ2i) χ̇2i (23)

zi引入动态尺度技术, 尺度估计误差  可以表达

成新的形式:

zi =
d̃i
ri(t)

=
d̂i − γidi
ri(t)

(24)

如此, 可得到关于式 (24)的尺度估计误差动态:

żi =
˙̃
diri − ṙid̃i
r2i (t)

=

γ−1
i αi (1− exp (χ̇2i)) sabh2 (χ2i) χ̇2izi −

ṙi
ri
zi

(25)

ri

αi

其中, FT-DSF   在系统运行过程中自适应收敛到

一个固定值, 并具有天然的被动特性. 监督因子 
 

内环姿态控制器

输
入

变体无人机
系统

复杂
扰动

+

−
外环位置控制器

状态约束 动态滑模面
复合时变障碍

Lyapunov 函数

有限时间动
态尺度因子

基于 I&I 的
扰动观测器

输出

外环

内环
 

图 3    所提控制策略示意图

Fig. 3    Schematic diagram of the proposed control strategy
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ri ri

zi αi

可以对动态尺度因子  进行监督, 调整  的最终收

敛值, 加快  的收敛速度. 因此,   具有主动属性.
两者共同作业保证了尺度误差的快速收敛.

ṙi(t)

ri {ri ∈ R |ri ≥ 1} t ≥ 0

ṙi(t) ≥ χ2
2i ≥ 0 limt→Tf

ṙi(t) = riχ
2
2i

t ≥ Tf ṙi(t) = riχ
2
2i ri

Tf

定义  2. 动态平滑尺度函数   满足以下特

性: 1)   的初始值范围满足 ,  ;
2 )  ;   3 )  ;   4 ) 当

 时,  ; 则  可称为 FT-DSF, 其中

 为设定的有限时间.
提出的 FT-DSF可构造为如下形式:

ṙi =

(1− ri) e
− hit

Tf−tχ2
2i + riχ

2
2i, t ∈ [0, Tf )

riχ
2
2i, t ∈ [Tf , +∞)

(26)

hi > 0 t = 0 ṙi(t) = χ2
2i t→ ∞

ṙi(t) = riχ
2
2i Tf = 2 s

其中,  . 当   时,  ; 且当 

时,  . 本文中,  .

zi

Tf

ri

定理 2. 考虑包含虚拟控制变量 (16)的误差系

统 (18), 扰动满足定义 1. 尺度估计误差动态 (25)
和 FT-DSF 式 (26)可以保证尺度估计误差  在有

限时间  内渐近稳定. 若定义 2成立, 则 FT-DSF
 有界.

证明. 选择 Lyapunov函数:

Vzi =
1

2
zi

2 (27)

Vzi得到  沿着式 (25)、式 (26)的分段时间导数为

V̇zi = γ−1
i αi (1− exp (χ̇2i)) sabh2 (χ2i) χ̇2izi

2−
ṙi
ri
zi

2 =

γ−1
i αi (1− exp (χ̇2i)) sabh2 (χ2i) χ̇2izi

2−
(
1− ri
ri

e−
hit

Tf−t + 1

)
χ2
2iz

2
i , t ∈ [0, Tf )

χ2
2iz

2
i , t ∈ [Tf , +∞)

=

γ−1
i αi (1− exp (χ̇2i)) sabh2 (χ2i) χ̇2iz

2
i−

(
1

ri
e−

hit

Tf−t +

(
1− e−

hit

Tf−t

))
χ2
2iz

2
i , t ∈ [0, Tf )

χ2
2iz

2
i , t ∈ [Tf , +∞)

(28)

t ∈ [0, Tf ) (1− exp(χ̇2i)) χ̇2i ≤ 0 1−
exp(−hit/(Tf − t)) ≥ 0 V̇zi ≤ 0

zi Tf

其中 ,  当   时 ,    ,    

. 可推断,  , 尺度估计

误差  有界, 且在有限时间  内收敛到原点.
λ̃i = rizi ri

λ̃1i → 0

由于  ,  必须证明   的有界性以保证

. 因此, 设计一种新形式的 Lyapunov函数:

Vri = ri exp(−ri) (29)

Vri Vri(0) = 0 ri {ri ∈
R|ri ≥ 1} Vri > 0

其中 ,     连续 ,    ,  且由于   满足  

, 可知 .
Vri对  求导并代入式 (26):

V̇ri = (e−ri − rie−ri)ṙi =

(1− ri) e−ri


(1− ri) e

− hit

Tf−tχ2
2i + riχ

2
2i,

t ∈ [0, Tf )

riχ
2
2i, t ∈ [Tf , +∞)

(30)

(1− ri) exp(−ri) ≤ 0 ṙi(t) ≥ 0 Vri ≤
0 ri

其中,   ,   ; 可知,   
. 由此可证明 FT-DSF   在定义 2的条件下是有

界的.  □

zi → 0 λ̃1i → 0

因此, 尺度估计误差及扰动误差可渐近到原点,
即 ,  .
 

3    复合时变障碍 Lyapunov 函数和控制

律设计

本节以位置系统为例, 构建了包含系统状态约

束信息的 CTV-BLF, 设计了容错滑模控制器, 并对

系统进行了有限时间稳定性证明. 姿态系统控制器

设计形式与位置系统相同, 为简洁起见不再赘述.
设计滑模面的形式为:

si = ⌈χ2i⌋ν + ℓi tanh(χ1i) (31)

ℓi = κνi 1 < ν < 2 |χ2| < κ

ℓi > |χ2i|ν
其中,   ,   . 由式 (19) 知,   ,
可得到 . 由此可得

|si| < ℓi + ℓi tanh(χ1i)sgn(si) (32)

代入式 (18), 其导数为:

ṡi = ν|χ2i|ν−1
χ̇2i + ℓisech2(χ1i)χ̇1i =

ν|χ2i|ν−1
(fi(x) + bi(x)τi + di − ċχi)+

ℓisech2(χ1i) (χ2i − hχi tanh(χ1i)) (33)

ċχi = −hχisech2(χ1i) (χ2i − hχi tanh(χ1i)) + ξ̈di

i = 1, 2, 3

其中,  ,

.
控制器可设计为:

τi = − bi
−1

(
fi(x) +

d̂i
γi

− ċχi +

ν−1ℓi|χ2i|1−νsech2(χ1i)χ̇1i + k1isi + k2i⌈si⌋ν1
)

(34)

k1, k2 > 0 0 < ν1 < 1其中,  ,  . 将式 (34)代入到式 (33),
则有

ṡi = ν|χ2i|ν−1

(
−d̃i
γi

− k1isi − k2i⌈si⌋ν1
)

(35)

|χ2| < κ si

定理 3. 考虑带有外部扰动的误差系统 (18), 且
假设 1 和定义 1 成立 ,  系统误差满足约束条件

, 则以下结论成立: 1) 滑模面  有界且渐近
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χ1 χ2稳定; 2) 误差系统 (18)状态变量 ,   可在有限

时间内收敛到零.
证明. 1) 设计时变障碍 Lyapunov函数为:

Vsi =
1

2
ln

(ℓi + ℓi tanh(χ1i)sgn(si))2

(ℓi + ℓi tanh(χ1i)sgn(si))2 − s2i
=

1

2
ln

Γ2

Γ2 − s2i
(36)

Γ = ℓi + ℓi tanh(χ1i)sgn(si)其中,  .
Vsi  可被简化为以下形式:

Vsi =
1

2
ln

1

1− ζ2i
(37)

ζi = si/Γ |ζi| < 1 Vsi其中,  . 由式 (32) 知,  . 通过对 

求导, 可得

V̇si =
ζi

1− ζ2i
ζ̇i =

ζi
Γ(1− ζ2i )

(
ṡi −

ℓisech2(χ1i)χ̇1i |si|
Γ

)
(38)

Γ = ℓi + ℓi tanh(χ1i)sgn(si)代入式 (35), 令 , 可得

V̇si =
ζiν|χ2i|ν−1

Γ (1− ζ2i )

(
− 1

γi
d̃i − k1isi − k2i⌈si⌋ν1

)
(39)

si为了证明  的有界性, 考虑 Lyapunov函数:

Wi =
1

ν
Vsi + Vzi (40)

Wi根据式 (28)和式 (39), Lyapunov函数  的导

数形式可表达为:

Ẇi =
1

ν
V̇si + V̇zi =

|χ2i|ν−1
si

Γ2 (1− ζ2i )

(
− 1

γi
d̃i − k1isi − k2i⌈si⌋ν1

)
+

γ−1
i αi

(
1− eχ̇2i

)
sabh2 (χ1i) χ̇2izi

2 −
(
1− ri
ri

e−
hit

Tf−t + 1

)
χ2
2iz

2
i , t ∈ [0, Tf )

χ2
2iz

2
i , t ∈ [Tf , +∞)

≤

− |χ2i|ν−1

Γ2 (1− ζ2i )
k1is

2
i − γ−1

i

|χ2i|ν−1

Γ2 (1− ζ2i )
rizisi −

k2i|χ2i|ν−1

Γ2 (1− ζ2i )
|si|ν1+1 −

(
1− ri
ri

e−
hit

Tf−t + 1

)
χ2
1iz

2
i , t ∈ [0, Tf )

χ2
1iz

2
i , t ∈ [Tf , +∞)

≤

− [si zi]Q[si zi]
T − k2i|χ2i|ν−1

Γ2 (1− ζ2i )
|si|ν1+1

(41)

t ∈ [0, Tf )其中, 当  时,

Q =


k1i|χ2i|ν−1

Γ2 (1− ζ2i )

riγ
−1
i |χ2i|ν−1

2Γ2 (1− ζ2i )

riγ
−1
i |χ2i|ν−1

2Γ2 (1− ζ2i )
χ2
2i


正定; t ∈ [Tf , +∞)   当  时,

Q=


k1i|χ2i|ν−1

Γ2 (1− ζ2i )

riγ
−1
i |χ2i|ν−1

2Γ2 (1− ζ2i )

riγ
−1
i |χ2i|ν−1

2Γ2 (1− ζ2i )

(
1−ri
ri

exp
(
− hit

Tf−t

)
+1

)
χ2
2i


Ẇi ≤ 0 Wi zi

si

正定. 由于 , 可知  有界. 由于式 (28)已证 

的渐近稳定性, 因此, 可知滑模变量  有界, 渐近收

敛且稳定.
2) 考虑如下 Lyapunov函数:

Li =
1

2
χ2
1i (42)

χ1

χ2 si = 0 χ1iχ2i ≤
0

由滑模面 (31)的设计可知, 当系统误差  和

 到达滑模面时,  . 由此可推出, 此时 

. 因此

|χ2i| = |ℓi tanh(χ1i)|
1
ν = κi|tanh(χ1i)|

1
ν (43)

si = 0 Li根据式 (18), 当  时,   的导数可表达为:

L̇i = χ1i (χ2 − hχ tanh(χ1)) =

χ1iχ2i − hχi tanh(χ1i)χ1i ≤ χ1iχ2i ≤ 0 (44)

e1i e2i可知系统误差  和  是渐近稳定的. 为了进

一步证明系统的有限时间稳定性, 由式 (44)可进一

步得到:

L̇i ≤ − κi |χ1i| |tanh(χ1i)|
1
ν ≤

− κi|tanh(χ1i)|
ν+1
ν ≤

− 2hχitanh
ν+1
ν (|χ1i|) ≤

− 2hχitanh
ν+1
ν ((2Li)

1
2 ) (45)

|χ1i| ≥ |tanh(χ1i)| 3/2 < (ν + 1)/ν < 2

χ1i

其中,  ,  . 由此,
根据引理 2和定理 1, 系统跟踪误差  可在有限时

间内收敛到零.  □ 

4    仿真结果与分析

本节设置了两组仿真算例来说明本文控制方案

的有效性. 第一组算例采用四旋翼飞行模式模拟小

范围巡检, 设定复杂的快速飞行轨迹, 对控制方法

的有效性进行验证. 第二组算例模拟变体无人机整

个任务周期, 进行起飞−平滑加速−过渡切换−平飞−
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盘旋−平飞作业, 考察涵盖其飞行状态的稳定性、加

速性能、过渡切换时的平滑性、平飞模式的可操作

性以及本文控制方法对 3种飞行模式的通用性等必

要特性.
m = 3.0 kg

Ixx = Iyy = 1.75 N · s2/rad Izz = 3.5 N · s2/rad ll =

ls = 0.28 m ρ = 1.293 kg/m3 A = 0.08 m2

该变体无人机的物理参数为 :    ,
,  ,  

,  ,  .
 

4.1    算例 1

σ

σ-

算例 1 选用 2 种方法作为对比, 分别为传统

I&I结合滑模控制 (Sliding mode control, SMC)的
方法 (标记为 I&I-SMC)和文献 [11]中提出的  修

正因子与 I&I结合的观测器方法 (标记为  I&I),
以验证所提控制方法的有效性. 选择较复杂的 “蝴
蝶形” 作为预设的参考轨迹:

x = −10 cos(t) exp(0.05t) + 10

y = 5 sin(2t) exp(0.05t)

z = 10(1− exp(−0.5t))

ψ =
π

6

(46)

(πt)

(0.5πt） (0.5πt) (
√
2t)

αi =

1.2 hχi = 10 ℓi = 1 ν ν1

为检验其抗干扰性能, 加入多种类型的外部扰

动: d = [0.8 sigmoid, 0.5 sin , 0.2 sin(3t) + 0.1 sin
, 0.2 sigmoid – 0.5 sin , 0.5 tanh ,

0.3 cos(2t + 1)]T, 其中, sigmoid = 1/(1 + exp (−t));
各个位置和姿态子通道的控制增益选取为:   
,  ,  , k1i = 1, k2i = 5,    = 3/2,    =

2/3, i = 1, 2, ···, 6.

σ-

如图 4所示, 本文方法与其他 2种方法均能较

好地在四旋翼模式下对 “蝴蝶形” 轨迹进行跟踪,
但本文方法有更好的跟踪精度和收敛速度, 具体可

见图 5. I&I-SMC和  I&I方法在 6个子通道跟踪

的初始阶段有较大的误差跳变, 且 I&I-SMC方法

ϕ θ在 ,   姿态角跟踪时出现了较为明显的抖振.

σ-

由图 6对外部扰动的观测误差可看出, 相比本

文所提观测器, I&I-SMC方法的扰动观测器在扰动

估计过程中出现明显的抖振, 初始估计误差较大,

收敛较慢;   I&I方法出现估计值偏离及小幅度抖

振. 可证实, 本文加入动态尺度因子和监督因子的

I&I扰动观测器对外部扰动有更高的估计精度和收

敛速度. 图 7展示了算例 1中 3种方法的输入信号
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图 4    算例 1中三维轨迹跟踪效果

Fig. 4    The 3D trajectory tracking effects in case 1
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图 5    算例 1中轨迹及姿态跟踪误差

Fig. 5    Trajectory and attitude tracking errors in case 1
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图 6    算例 1中 2种基于 I&I理论扰动观测器的

扰动观测误差

Fig. 6    Disturbances observation errors of two observers
based on I&I theory in case 1

 

8 期 李新凯等: 基于时变障碍李雅普诺夫函数的变体无人机有限时间控制 2069



σ-

u1

对比, I&I-SMC和  I&I在初始阶段有较大的输入

信号跳变, 容易造成执行器输入饱和故障, 输入过

程振动也较大; 另外, 从总推力  可知本文方法在

整体上有更小的旋翼出力.
通过算例 1, 可以基本证实本文所提方法在轨

迹跟踪和扰动估计等方面的有效性, 并展示了较强

的跟踪性能和抗扰能力. 

4.2    算例 2

CL CD

CL = 0.1θf + 0.3

CD = 0.002θf + 0.004 θf [0◦, 90◦]

θ

FL CL CD

θf θf

FL

根据文献 [33], 将机翼升阻力系数 ,   随

攻角的变化曲线合理线性化, 得到 ,
.   取值范围为 . 当切

换到平飞模式时, 设定机体俯仰角   = 0°, 根据

式 (6) ~ 式 (8), 可计算出升力 , 解算出  和 ,
进而解算出  的实时变化动态. 同时,   变化又会

实时影响升力  的变化, 形成实时调节的闭环.
本算例中加入 2 组对比: 1) 算例 1 中的传统

I&I-SMC方法; 2) 文献 [22]中的 BLF方法 (标记

为 BLF). 算例 2加入的外部扰动和控制增益与算

例 1保持一致, 以展示本文方法对不同类型轨迹跟

踪的通用性及对比同类方法的优越性.
0 s

10 s m/s
s s

s xw

s s
m

xw s

本算例总体的飞行策略是: 变体无人机在   ~
 内可加速飞行至 10 , 开始达到平飞模式的

飞行速度条件; 同时, 在 8  时机翼开始倾转, 在 2 

内倾转至相应的机翼攻角, 完成过渡飞行模式的切

换过程; 10  后继续加速, 沿着  轴方向以平飞模

式平稳飞行至 20 ; 至 20  时在平飞模式下, 人机在

空中 “画” 一个直径接近 40  的圆, 之后继续沿着

 轴方向飞行至 30 , 结束整个仿真测试过程. 其
预设轨迹设置为:

x =


50 ln(e0.4t−4 + 1)− 0.9075, t ∈ [0, 20)

R sin(t− 20) + P, t ∈ [20, 20 + 2π)

50 ln(e0.4(t−2π)−4 + 1)− 0.9075,

t ∈ [20 + 2π, 30]
(47)

y =


0, t ∈ [0, 20)

R cos(t− 20)−R, t ∈ [20, 20 + 2π)

0, t ∈ [20 + 2π, 30]

(48)

z = 20− 20 exp(−0.5t), t ∈ [0, 30] (49)

R=(20 exp(4))/(exp(4)+1) P =50 ln(exp(4) +
1)− 0.9075

ρb3 = 20 m σbi = 20 m/s, i = 1, 2, 3

ρci = 0.02 m, i = 1, 2, 3

其中,  ,  
. 系统状态约束参数设置为: 高度约束

; 速度约束 ; 位置

误差约束 . 初始位置为世界

坐标系原点.

s x

20 s (20 + 2π) s

y ϕ

z ψ

z

20 s (20 + 2π) s
x

图 8直观地展示了本算例中 3种方法对预设参

考轨迹的跟踪效果, 可以看出, 本文方法和 I&I-
SMC 在跟踪轨迹过程中均保持了很高的精度 ,
BLF方法跟踪误差略大. 图 9、图 10分别展现了轨

迹和姿态角跟踪误差及箱线图分析结果. 从局部放

大图得知, 20  时 BLF方法在  轨迹及 3个姿态角

跟踪过程中均出现较大跟踪误差振荡; 分析可知,
这是由于在   ~     内 “画” 圆形轨迹,
切换轨迹时快速改变输入推力大小造成. 由箱线图

展示的数据分布特征可知, BLF方法在 6个子通道

的跟踪过程中均出现了不同程度的中位值偏移以及

较大的上下边缘值现象. 在   和   的误差跟踪中,
I&I-SMC出现小范围中位值偏移, 在  和  跟踪过

程中出现误差跟踪振荡, 在  轨迹跟踪出现轨迹切

换时的应激振动. 由图 9、图 10整体分析可知, 本
文方法尽管在    ~      内 (圆轨迹期间)
的  轨迹跟踪时出现小幅应激振动, 但整体表现出
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图 7    算例 1中 2种方法的输入信号

Fig. 7    Input signals of the two methods in case 1
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图 8    算例 2中 3种方法的空间位置跟踪效果

Fig. 8    Position tracking effects of the three
methods in case 2
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优异的轨迹及姿态角跟踪性能, 尤其是在误差为零

邻域的中位保持上, 此外, 飞行高度和位置误差始

终保持在系统状态约束内.

10 s
20 s

(20 + 2π) s

由于文献 [22]中基于 BLF方法的扰动观测器

只能估计扰动上界, 故图 11展示了本文方法和 I&I-
SMC对外部扰动的估计性能和 BLF方法对扰动上

界的估计性能. 前两者均能较好地估计出完整的外

部扰动; BLF方法能近似估计出扰动上界, 但估计

速度较慢, 精度欠缺. I&I-SMC受到变体无人机飞

行模式及轨迹切换的影响, 在相应时间节点产生了

较大的估计振荡, 例如在  左右时, 过渡飞行模

式切换至平飞模式机翼倾角的稳定阶段, 在   ~
   内进行 “画” 圆轨迹操作时, “入” 圆和

“出” 圆瞬间由于旋翼出力方向发生改变产生较大

的瞬时估计振荡. 由此, 结合算例 1, 可得出本文所

提基于 I&I理论的加入 FT-DSF和监督因子的扰

动观测器对外部扰动估计更加快速、精准, 稳定性

更强的结论.

  
多源扰动 本文方法 I&I-SMC  BLF 
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图 11   算例 2中 3种方法对外部扰动的估计效果

Fig. 11    Estimation effects on external disturbances of
the three methods in case 2

 

t ∈ [0, 20) xw

ẋ = 20 exp(0.2t− 20)/(exp(0.2t− 20) + exp (20 −
0.2t)) xw

注 1. 当  时,   轴方向轨迹的导数

为     
, 作为机体在  轴方向的速度曲线. 将此双曲

线作为速度曲线, 符合本变体无人机真实的飞行特

性, 经历缓慢加速至接近 20 m/s的飞行过程, 最终

速度始终约束在 20 m/s以下. 其加速曲线将在下

文中进一步分析.
图 12和图 13分别是系统的控制输入信号及虚

拟控制输入信号. 图 13清晰地展示了在整个测试

任务周期中, 飞行模式切换及轨迹切换的时间节点

上虚拟控制输入信号的相应响应过程. 通过分析可

知, 无论是在输入稳定性还是出力大小方面, 本文
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图 9    算例 2中 3种方法轨迹跟踪误差及箱线图分析

Fig. 9    Trajectory tracking errors and boxplot analysis of
the three methods in case 2

 

 

本文方法 I&I-SMC BLF

−0.02

0

0.02

0.04

0.06

−0.02
0

0.02

0.04

0.06

0 5 10 15 20 25 30

0

0.01

0.02

0.03

0 5 10 15 20
−10−4
0

10−4

0 5 10 15 20 25 30
−2×10−5

0

2×10−5

0 5 10 15 20
−10−5
0

10−5

−0.02

0

0.02

0.04

0.06

−0.02
0

0.02

0.04

0.06

0

0.01

0.02

0.03

t /s

e
f

e
q

e
y

e
f

e
q

e
y

 

图 10    算例 2中 3种方法姿态角跟踪误差及箱线图分析

Fig. 10    Attitude tracking errors and boxplot analysis of
the three methods in case 2
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方法都有明显的优势. 而 BLF方法在切换的每个

节点均出现了较大的输入信号波动, 出力损耗较大,
有可能造成执行器饱和故障.

θf

θf

θf

m/s
θf

变体无人机的机翼在 8 s时开始倾转切换至平

飞模式, 切换为平飞模式后根据机体的飞行速度动

态地调整机翼与机身的夹角 , 提供机翼升阻力以

使机体能够在平飞模式下保持平稳飞行. 图 14、图 15
分别是飞行测试中  的动态变化过程以及对应时

刻机体的飞行速度. 图 14反映出本文方法在平飞

模式时较其他 2种方法能够保持更平稳及更小的夹

角, 切换更顺滑, 飞行效率更高. 图 15展示了不同

时刻飞行速度相对应  的动态响应过程. 可知, 在
飞行速度达到 10   左右时平飞模式基本切换完

毕, 随着飞行速度的稳定,    的变化亦趋于稳定,
符合真实的飞行模拟过程.

θ

θf

θf θf

注 2. 在变体无人机的飞行过程中, 平飞模式下

将俯仰角  的控制目标设定为 0°, 机体能够根据飞

行速度, 动态自适应地调整  以使机翼获取足够升

力来维持姿态角的设定目标, 并保证机体的平稳飞

行.   夹角是非前馈的, 是自动反馈的. 因此,   是

非设定的, 根据机体整体状态的反馈实现自主调节.
αi

ri

Tf = 2 s
ri zi

图 16展示了将  全部设置为 2时, 6个子系

统中 FT-DSF的自适应收敛过程, 可以看出  均能

在设置的有限时间  内收敛到定值. 有限时

间的加入有效保证了  收敛的速度, 进而保证  的

收敛速度, 以使本文所提扰动观测器能够快速、准

确地对外部扰动进行估计和补偿.
x由于参数过多, 本文以  子系统为例, 测试当
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图 12    算例 2中 3种方法的控制输入信号响应

Fig. 12    Control input signal responses of the three
methods in case 2

 

 

本文方法 I&I-SMC BLF

0 5 10 15 20 25 30
−150
−100
−50

0
50

100
150

0 5 10 15 20 25 30
−400

−200

0

200

0 5 10 15 20 25 30
−120

−80

−40

0

0 5 10 15 20 25 30

0

40

80

120

160

t 1
 /

N

t 2
 /

N

t 3
 /

N

t 4
 /

N

t /s t /s 

图 13    算例 2中 3种方法的虚拟控制输入信号响应

Fig. 13    Virtual control input signal responses of the
three methods in case 2
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θf图 14    算例 2测试周期中机翼与机身夹角 
自适应响应过程

θfFig. 14    The adaptive response of the angle    between
wing and fuselage during the test period in case 2
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θf图 15    算例 2测试周期中本文方法机翼与机身夹角  与
机体速度变化的对应过程

θfFig. 15    The corresponding process of the angle  
between wing and fuselage, and the change of airframe

velocity of the proposed method in case 2
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α1 r1 z1

α1 r1

α1

z1 α1

监督因子  不同取值时  和  相应的动态响应过

程, 其结果如图 17所示. 随着  取值逐渐增大,   的

最终收敛值先增大后减小, 在  取值为 5附近时达

到极大值; 动态尺度误差  随  取值增大收敛速度

αi ri

z1 αi

逐渐加快. 由此可证明所开发的监督因子  对  具

有监督调节作用, 可加速  收敛. 通过实验分析, 当 

取值在 2 ~ 10的范围, 能取得较大的综合收益. 

5    结论

本文针对易受到外部扰动的任务环境下变体无

人机, 提出 FT-DSF和监督因子并结合 I&I理论开

发出估计精准且快速可控的扰动观测器, 证明了

FT-DSF的有界性和有限时间收敛特性. 理论和仿

真结果说明, 变体无人机和所提控制方案的匹配程

度令人满意, 针对多种复杂轨迹跟踪任务, 多种飞

行模式的切换过程中无需对控制增益二次调节, 通
用性高, 稳定性强. 飞行速度以及相对应的机翼倾

角切换较为平滑, 保持了过渡模式和平飞模式的稳

定运行. 包含滑模面的 CTV-BLF同样保证了系统

状态始终保持在系统约束内. 后续研究将搭建半物

理实体实验平台, 推进变体无人机的实际应用.
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