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摘    要    针对具有时变扰动的四旋翼无人机的超调定量约束问题，提出了一种基于新型时变障碍 Lyapunov函数的预设性能

神经网络自适应控制方法 . 首先，对四旋翼无人机的超调约束问题进行分析，针对超调约束问题，提出一种新型时变障碍

Lyapunov函数，所提出的新型时变障碍 Lyapunov函数能够对系统施加连续的非对称约束，从而更精细的约束系统的行为，丰

富了预设性能边界的设置形式. 其次，设计新型的管状预设性能边界函数，进而对系统输出的超调量施加定量约束，并且满足

稳态性能要求. 在此基础上，通过反演法设计反馈控制律和神经网络自适应律，保证系统的性能约束. 最后，基于 Lyapunov函

数稳定性理论证明所有闭环信号的一致最终有界性，并通过数值仿真进行实验对比，对所提出方法的有效性进行验证. 仿真

结果表明，所提出的控制律能够实现对于四旋翼无人机超调的定量约束.

关键词    自适应控制；神经网络；障碍 Lyapunov；超调约束；四旋翼无人机
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Pre-performance control for quadrotor UAV with quantitative overshoot constraints
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ABSTRACT    To address  the  problem of  quantitatively  constraining  overshoot  in  quadrotor  unmanned  aerial  vehicles  (UAVs)  under

time-varying disturbances,  we propose a neural  network adaptive control  method with prescribed performance based on a novel  time-

varying barrier Lyapunov function(BLF). First, the overshoot constraint problem is analyzed, and a new asymmetric time-varying BLF is

designed  to  impose  continuous  constraints  and  enhance  the  flexibility  of  the  performance  boundary.  Second,  a  tubular  prescribed

performance function is constructed to enforce quantitative overshoot limits and meet steady-state performance requirements. Using the

backstepping  method,  a  feedback  control  law  and  a  neural  network  adaptive  law  are  developed  to  ensure  that  system  performance

constraints  are  satisfied.  Stability  analysis  proves  that  all  closed-loop  signals  are  uniformly  ultimately  bounded.  Simulation  results

confirm that the proposed controller effectively constrains overshoot and ensures robust, high-accuracy tracking. The proposed method is

particularly applicable in realistic scenarios, such as navigating narrow passages or carrying suspended load, where overshoot constraints

are  critical.  In  the  realm  of  contemporary  control  methodologies,  while  extensive  research  has  been  dedicated  to  regulating  system

overshoot, the prevailing approach for adjusting transient performance predominantly relies on parameter tuning. Such parameter-based

strategies,  albeit  widely  adopted,  often  lack a  systematic  mechanism to  enforce  rigorous  bounds  on overshoot  magnitudes.  Notably,  a

significant gap persists in the literature regarding the realization of quantitative constraints on overshoot, which is critical for ensuring

predictable system behavior in high-precision engineering applications. In recent years, several scholars have proposed a dynamic tube- 
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based Model Predictive Control (MPC) framework. Within this framework, system states are confined to a predefined tube; meanwhile,

the  geometric  structure  of  the  tube  is  designed,  and a  sliding  mode controller  is  employed to  impose  constraints  on  system variables.

Nevertheless, the framework fails to address the constraint of overshoot, and the dynamic tube it constructs lacks inherent binding force.

Therefore, in this paper,  drawing on the barrier Lyapunov function theory, this study establishes a set of tubes with binding force. By

predefining overshoot constraints via geometric configurations, quantitative constraints on the system overshoot are ultimately achieved.

The radial basis function neural network is employed to estimate multi-source time-varying disturbances, and its adaptive law ensures

effective disturbance rejection. Comparison experiments show that the control strategy restricts system errors within a predefined tubular

region and outperforms conventional methods in overshoot reduction. Furthermore, the method allows for the design of both transient

and steady-state performance in advance, thereby eliminating the need for repeated parameter tuning.

KEY WORDS    self-adaptation  control；neural  network；barrier  Lyapunov  function；overshoot  constraint；quadrotor  unmanned  aerial

vehicles

四旋翼无人机 (Quadrotor unmanned aerial vehicles,
QUAVs)凭借其结构简单、易于操控、垂直起降等

优势，在监视监测、物资运输、地图测绘等领域有

着广泛的应用前景，是学术界和工业界重点关注

和研究的对象之一 . 四旋翼无人机由于自身具有

的欠驱动、强耦合、非线性等特性以及飞行过程

中存在的外界干扰等因素的叠加影响，对其飞行

控制系统设计方案提出了更高、更复杂、更加具

有挑战性的要求.
近些年来，为了提升四旋翼无人机系统的性

能，国内外学者提出了一系列控制策略. 比如滑模

控制 [1−2]、反步控制 [3−4]、自抗扰控制 [5−6]. 这些控制

方法可使系统具有良好的稳态性能，然而，由于没

有误差约束机制来使输出误差保持在预定义的约

束范围之内，这些控制策略都只能通过调节控制

器参数来获得更好的瞬态性能. 为了在系统中引入

约束机制，Tee等首次定义了障碍 Lyapunov函数，

同时提出了对数型 [7] 和积分型 [8] 障碍 Lyapunov
函数，并且在此基础上，引入了开关函数，构造了

一类非对称障碍 Lyapunov函数 [9]. Xu等 [10] 同时考

虑了约束与非约束两种情况，提出了时变正切型

Lyapunov函数 . 文献 [11]针对无人机在非对称时

变全状态约束下的控制问题，应用了一种新型的

积分障碍 Lyapunov函数，拓宽了传统障碍 Lyapunov
函数的适用范围 . 文献 [12]针对无人机异构编队

的高精度控制问题，在时变 Lyapunov函数中引入

对误差的性能约束，保证了误差收敛的速度和精

度 . 文献 [13]提出一种基于非对称时变积分障碍

Lyapunov函数，以确保系统始终满足动态变化的

全状态约束. 然而，这些工作对系统的超调量等瞬

态性能指标的约束，并不够精确和灵活，且由于开

关函数的引入，约束不具有连续性.
考虑到现实条件和安全因素，如无人机在通

过狭窄通道时，以及无人机吊挂运载货物时，往往

需要对系统的超调施加一定的约束 . 文献 [14]通
过误差转移变换引入移位函数，将原始跟踪误差

转换为初始为零的新误差变量，从而抑制了系统

的超调 . 文献 [15]基于能量法设计了一种自适应

控制器，并且通过更新参数实现对无人机位置的

精确控制和飞行过程中的超调抑制 . 然而上述两

种方法都只能通过调整控制器参数来抑制超调，

并无法预先设置对超调的约束 . 文献 [16]提出了

一种动态管道 MPC的框架，通过将系统状态约束

在一个预先定义的管道内，设计管道几何结构并

利用滑模控制器对系统变量进行约束，但是文献

[16]中并未讨论对超调量的约束问题，且其构建的

动态管道自身没有约束力 . 为了弥补上述文献中

对超调量约束过程中存在的不足，本文基于障碍

Lyapunov函数理论，设置了一组具有约束力的管

道，并通过几何结构对超调设置预先定义的约束，

从而达到对系统超调的定量约束.
基于以上分析，本文研究四旋翼无人机在多

源时变外部扰动下的超调定量约束问题 . 主要贡

献包括：

(1) 提出一种新型非对称时变障碍 Lyapunov函

数，保证了对系统所施加约束的灵活性和连续性.
(2) 设置一种管状预设性能边界，实现对系统

超调的定量约束，使系统获得更好的稳态和瞬态

性能.

 1    问题描述及预备知识

 1.1    四旋翼无人机数学模型

四旋翼无人机 (QUAVs)由四个带有直流无刷

电机的机臂组成，四个机臂呈对称结构布置，考虑

到螺旋桨的陀螺效应，每相邻的两个电机转向相

反 . 为了建立四旋翼无人机 (QUAVs)系统的动力
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学模型，在忽略一些气动效应的基础上，作出以下

合理假设.

(OeXeYeZe) (ObXbYbZb)

假设 1 机体是一个刚体，重心和几何中心完全

重合,机体完全对称, 机体模型参数均为正常数. 为
便于描述 QUAVs的数学模型，建立惯性坐标系

和机体坐标系 ，QUAVs的动

力学模型如下所示[17]：

ẍ=u1 (cosϕsinθcosφ+ sinϕsinψ)− k1 ẋ
m
+dx(t)

ÿ=u1 (sinϕsinθcosψ+ cosϕsinψ)− k2ẏ
m
+dy(t)

z̈ = u1 cosϕcosψ−g− k3ż
m
+dz(t)

ϕ̈ = u2−
lk4ϕ̇

I1
+dϕ(t)

θ̈ = u3−
lk5θ̇

I2
+dθ(t)

ψ̈ = u4−
lk6ψ̇

I3
+dψ(t)

（1）

[x,y,z] [ϕ,θ,ψ]

m l

g k j ( j = 1,2,3,4,5,6)

I1 I2 I3

dp (p = x,y,z,ϕ,θ,ψ)

Fi

ui i = 1,2,3,4 ui

其中: 表示机体的位置状态， 表示姿态

状态， 表示机体的质量， 表示螺旋桨中心到重心

的距离， 表示重力加速度， 表示

空气阻力系数， 、 、 分别表示机体绕 X、Y、
Z 轴的转动惯量， 为每个通道受

到的外部扰动，每个旋翼产生的推力用 表示，

为虚拟的控制输入， ， 的定义如下：
u1 = (F1+F2+F3+F4)/m
u2 = l(F1+F2+F3+F4)/I1
u3 = l(−F1+F2+F3−F4)/I2
u4 =C(F1−F2+F3−F4)/I3

（2）

xd

yd zd ϕd θd ψd e1i =

i− id (i = x,y,z,ϕ,θ,ψ) [x1, x2,

x3, x4, x5, x6]T = [x, ẋ,y, ẏ,z, ż]T [x7, x8, x9, x10, x11, x12]T =

[θ, θ̇,ψ, ψ̇,ϕ, ϕ̇]T

其中：QUAVs的期望位置和期望角度表示为 、

、 、 、 、 ，定义系统的误差变量为

. 定义系统状态变量为

，

.
则无人机的位置子系统和姿态子系统可以分

别简化为：

ẋ1 = x2
ẋ2 = u1x −Kxx2+dx(t)
ẋ3 = x4
ẋ4 = u1y−Kyx4+dy(t)
ẋ5 = x6
ẋ6 = u1z−g−Kzx6+dz(t)

,



ẋ7 = x8
ẋ8 = u2−Kϕx8+dϕ(t)
ẋ9 = x10
ẋ10 = u3−Kθx10+dθ(t)
ẋ11 = x12
ẋ12 = u4−Kψx12+dψ(t)

（3）

u1x = u1 (cosϕsinθcosφ+ sinϕsinψ) u1y = u1(sinϕ

sinθcosψ+ cosϕsinψ) u1z = u1 cosϕcosψ Ki (i = x,y,z,

ϕ,θ,ψ) Kx =

其中： ，

， ，

是根据式 (1)为了简化书写定义的记号，

k1

m
Ky =

k2

m
Kz =

k3

m
Kϕ =

lk4

I1
Kθ =

lk5

I2
Kψ =

lk6

I3
， ， ， ， ， .

为便于后续内容进行控制器设计与相关证

明,给出以下假设和引理.
dp (p = x,y,z,ϕ,θ,ψ)∣∣∣dp

∣∣∣ ⩽ Dpm Dpm

假设 2 在系统外部扰动 有

界，即 ， 为外部扰动的幅值，是已知的

正常数.
pd ṗd p = x,

y,z,ϕ,θ,ψ

假设 3 系统期望轨迹 及其导数 ，

是有界的.

C1 V(x)

∥κ1∥ ⩽ V(x) ⩽ ∥κ2∥ V̇(x) ⩽ −γV(x)+ρ κ1 κ2

Rn→ R K∞ ρ γ

x(t)

引理 1[18] 对于初始条件有界的系统 ，若存

在一个 连续且正定的 Lyapunov函数 满足

，如 ，其中 、 ：

是 类函数且 、 为正常数，则系统的解

一致最终有界.
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 2[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 是一个障碍 Lyapunov函数.
D t

V(x)

定义 1[19] 基于引理 2如果定义域 随时间 变

化，且左右边界不对称，则称 为非对称时变障

碍 Lyapunov函数.
 1.2    非对称时变障碍 Lyapunov函数

传统的正切型时变障碍 Lyapunov函数 [18] 如

式 (4)所示：

Vtan =
F2

1

π
tan

 πe2

2F2
1

 （4）

tan(·) F1 F1(0)

F1∞ e

其中： 为正切函数， 为约束边界， 为约

束边界的初始值， 为约束边界的稳态值， 为系

统状态误差，其示意图如图 1（a）所示，可以对系统

施加对称约束，但约束形式不够精确，尤其对于系

统的超调等瞬态性能缺少更为灵活的约束.
传统的非对称时变障碍 Lyapunov函数 [9] 如式

(5)所示：
Vln =

q(z1)
2n

ln
F2n
b1

F2n
b1 − e2n

+
1−q(z1)

2n
ln

F2n
a1

F2n
a1 − e2n

q(·) =
{

1, 当· > 0
0, 当· ⩽ 0

（5）

n Fb1 = k̄c1− yd Fa1 = yd− kc1 kc1
k̄c1 yd q(·)

其中： 为正整数， ， ， 为

约束下界， 为约束上界， 为期望轨迹， 为开

关函数.
由于开关函数的引入，传统的非对称时变障

碍 Lyapunov函数形式比较复杂，施加于系统的约

束并非连续的，且推导过程比较复杂，为了给系统
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施加连续的非对称时变约束，并且简化推导过程，

基于引理 2和定义 1，本文提出了一种新型的非对

称时变障碍 Lyapunov函数，表达形式为：
V =

1
2

ln2
(
Θ

1−Θ

)
Θ =

eli−B
∆B

（6）

Θ e1i ∆B =

B̄−B B̄ B

其中 ： 为转换误差 ， 为系统跟踪误差 ，

, 为约束上界， 为约束下界.

tub(B̄,B)

基于新型的障碍李雅普诺夫函数，进一步设

计对瞬态性能约束更加精确和灵活的型的管状预

设性能边界 ，其示意图如图 1（b）所示.

tub(B̄,B) =


1+ sigz(e(0))

2
−1+ sigz(e(0))

2
−1+ sigz(e(0))

2
1+ sigz(e(0))

2


[

qa
qb

]
（7）

qa = (Ba0−Ba∞)exp−c1t +Ba∞

qb = (Bb0−Bb∞)exp−c2t +Bb∞

sigz(·) =
1, 当· ⩾ 0
−1,当· < 0

（8）

qa qb

Ba0 Bb0 qa qb Ba∞ Bb∞ t→∞
qa qb c1 c2 qa qb

qa > qb ⩾ 0 e(0) Bb0 < e(0) < Ba0

其中 ： 、 是用来构建预设性能边界的表达

式， 、 为 、 的初始值， 、 为

时 、 的稳态值 ， 、 为 、 的收敛速度 ，

；初始误差值 满足 ，则

系统的超调满足：

σ ⩽
1
|e(0)|max {|Ba∞| , |Bb∞|} （9）

 1.3    RBF神经网络

径向基函数神经网络 (RBFNN)借其非线性建

模能力、自适应性、实时性和结构简单等特点，在

众多领域都引起了广泛关注[22−25]. 在四旋翼无人机

的轨迹跟踪控制过程中，由于存在参数不确定性、

外部扰动、未知信息等因素对系统的影响，往往难

以达到良好控制效果 . 因此，本文引入 RBFNN作

为估计器，在保证足够精度的前提下对无人机受

到的扰动进行逼近，RBFNN的逼近函数表达形

式为：

f (x) =W∗Th (x)+µ (x) , ∀x ∈ R （10）

h (x) µ (x)

W∗
其中： 神经网络的高斯基函数输出， 为神

经网络逼近误差， 为理想权重.

W∗ = argmin
{

sup
x∈R

∣∣∣ f (x)− (
W∗

)Th (x)
∣∣∣} （11）

h j (x) = exp

−
∥∥∥x− c j

∥∥∥2

2b2
j

 , ( j = 1,2, · · · ,N) （12）

c j b j其中： 为高斯函数的中心值， 为宽度.

 2    控制器设计

如系统 (1)所示，四旋翼无人机系统具有 4个

控制输入和 6个控制输出，是一个高度耦合、欠驱

动的非线性系统. 为了便于控制器的设计，本文将

无人机系统分为位置子系统和姿态子系统两部

分，采用双闭环控制结构. 为了给四旋翼无人机位

置环施加更为精确和灵活的性能约束，采用本文

提出的新型的非对称时变障碍 Lyapunov函数设计

位置环的控制律，对于姿态环则采用反步滑模控

制器，总体结构如图 2所示.
 2.1    RBF神经网络

为补偿无人机外部环境干扰对控制器性能的

影响，引入 RBF神经网络估计器：

dp
(
xp

)
=Wp

∗Thp
(
xp

)
+εp （13）

 

F1(0)

−F1(0)

t/s

(a)

F1∞
0

−F1∞

Symmetry PPC bounds

Tracking error e

(b)
Ba0

Bb0 Ba∞

Bb∞

0

t/s

Asymmetric PPC bounds

Tracking error e

图 1    两种预设性能边界对比图. (a) 对称预设性能边界; (b) 管状预设性能边界

Fig.1    Comparison of two preset performance bounds: (a) symmetric prescribed performance bound; (b) tubular prescribed performance bound
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xp =
[

p ṗ ep ėp
]

p=x,y,z h
(
xp

)
εp

dp

其中： ， ， 为

神经网络自适应律的中心函数； 为逼近误差. 对
的估计为：

d̂p = ŴT
p hp （14）

 2.2    位置子系统控制器设计

如系统 (3)所示，可以将位置子系统看作由

X、Y、Z 三个方向的子系统组成 . 位置子系统的控

制器设计的步骤包括：

(1) 选取非对称时变 Lyapunov函数，设置管状

预设性能边界；

u(2) 利用反步法设计控制律 .
以位置系统控制器中 X 方向的子系统为例，

其表示形式为： ẋ1 = x2

ẋ2 = u1x −Kxx2+dx(t)
（15）

e1x步骤 1：对 求导可得：

ė1x = ẋ1− ẋ1d （16）

Vx1构造障碍 Lyapunov函数 ,表达式为:
Vx1 =

1
2

ln2
(
Θx

1−Θx

)
Θx =

e1x −Bx

∆Bx

（17）

e1x

tub(B̄,B) ∂i =

1
Θi(1−Θi)∆Bi

,ϑi =
∂i

∆Bi

(
−ḂB+BḂ−∆Ḃe1i

)
, (i = x,y,z)

Vx1

其中： 为 X 子系统误差；选取管状预设性能边

界 为 ， 其 表 达 式 如 式 (7)所 示 . 记

，

对 求导可得：

V̇x1 = ln
(
Θx

1−Θx

) ė1x

Θx(1−Θx)∆B
−

(ḂB−BḂ−∆Ḃe1x)
Θx(1−Θx)∆B2


= ln

(
Θx

1−Θx

)
[∂x(e2x +αx − ẋ1d)−∂x] （18）

e2x = x2−αx αx其中： , 为虚拟控制律. 由式 (18)可设

αx计 为：

αx = ẋ1d−
1
∂x

[
γ1x ln

(
Θx

1−Θx

)
+ϑx

]
（19）

γ1x其中： 为大于零的常数，影响系统的收敛速度；

将式 (19)代入式 (18)中，可得：

V̇x1 = −γ1xln2
(
Θx

1−Θx

)
+∂x ln

(
Θx

1−Θx

)
e2x （20）

e2x步骤 2：对 求导可得：
ė2x = ẍ1− α̇x = u1x −Kxx2+dx − α̇x （21）

dx利用 RBF神经网络逼近 ，网络输出为：

d̂x = ŴT
x hx （22）

Vx2构造 Lyapunov函数 ，表达式为：

Vx2 = Vx1+
1
2

e2
2x （23）

Vx2对 求导可得：

V̇x2 = −γ1xVx1+e2x

[
∂x ln

(
Θx

1−Θx

)
+u1x −Kxx2+dx − α̇x

]
（24）

根据式 (24)，设计控制律：

u1x = Kxx2− d̂x + α̇x −∂x ln
(
Θx

1−Θx

)
−γ2xe2x （25）

γ2x >
γ1x +1

2其中： ，为大于零的常数，影响系统的

精度，将式 (25)代入式 (24)中可得：

V̇x2 = −γ1xVx2−
(
γ2x −

γ1x

2

)
e2

2x − e2x(W̃T
x hx −εx)（26）

Vx3构造 Lyapunov函数 ，表达式为：

Vx3 = Vx2+
1

2γ3x
W̃T

x W̃x （27）

Vx3对 进行求导可得：

V̇x3 =−γ1xVx2−
(
γ2x −

γ1

2

)
e2
2x−

W̃T
x

(
e2xhx −

1
γ3x

˙̂Wx

)
+ e2xεx （28）

 

Outer loop position

controller

Inner loop attitude

controller

Quadrotor

UAV system 

Novel asymmetric time-

varying BLF

Backstepping

sliding mode 

Neural network

estimator 

Multiple source

time-varying

disturbances  Input

Output

−

Outer loop

Inner loop

图 2    控制框图

Fig.2    Control block diagram
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ŴT
x设计 的自适应律为：

˙̂Wx = γ3xe2xhx −2γ1xŴx （29）

γ3x其中： 为大于零的常数 . 进行系统稳定性分析，

将式 (29)代入式 (28)中得：

V̇x3 = −γ1xVx2−
(
γ2x −

γ1x

2

)
e2

2x −
2γ1x

γ3x
W̃T

x Ŵx + e2xεx

（30）

根据杨氏不等式，有：
−W̃T

x Ŵx ⩽
1
2

W̃T
x W̃x +

1
2

W∗Tx W∗x

e2xεx ⩽
1
2

e2
2x +

1
2
ε2

x

（31）

γ2x >
γ1x +1

2当 时，则有：

V̇x3 ⩽ −γ1xVx3+
γ1x

γ3x
W∗Tx W∗x +

1
2
ε2

x （32）

ρx =
γ1x

γ3x
W∗Tx W∗x + 1

2ε
2
x记 ，则有：

V̇x3 ⩽ −γ1xVx3+ρx （33）

对式 (33)两边同时积分，可得：

0 ⩽ Vx3(t) ⩽ µ(t) （34）

µ(t) =
ρx

γ1x
+

(
Vx3(0)− ρx

γ1x

)
e−ρxt其 中 ， 由 式 (27)和

(34)得：

1
2

ln2
(
Θx

1−Θx

)
⩽ µ(t) （35）

解不等式 (35)可得：

0 ⩽
1

1+ e−
√

2µ(t)
⩽ Θx ⩽

e
√

2µ(t)

1+ e
√

2µ(t)
⩽ 1 （36）

0 ⩽
e1x −B
∆B

⩽ 1 e1x

(Bx, B̄x)

进一步可以得出 ，则系统误差 约

束在边界 以内.

同理可得出 Y、Z 方向的子系统的控制律、虚

拟控制律、神经网络自适应律分别为:

u1y = Kyx4− d̂y+ α̇y−∂y ln
(
Θy

1−Θy

)
−γ2ye2

2y,

˙̂Wy = γ3ye2yhy−2γ1yŴy,

αy = ẏ1d−
1
∂y

[
γ1y ln

(
Θy

1−Θy

)
+ϑy

]
（37）

u1z = Kzx6− d̂z+ α̇z+g−∂z ln
(
Θz

1−Θz

)
−γ2ze2

2z,

˙̂Wz = γ3ze2zhz−2γ1zŴz,

αz = ż1d−
1
∂z

[
γ1z ln

(
Θz

1−Θz

)
+ϑz

]
（38）

 2.3    姿态子系统控制器设计

θd ψd ux uy uz ϕd

ϕd

如系统 (3)所示，将姿态子系统看作由横滚、

俯仰和偏航三个子系统组成 . 本文中期望俯仰角

、偏航角 通过控制律 、 、 和滚转角 计

算得到，其中 为给定值. 根据式 (1)可得：[
θd ψd u1

]T
=

[
arcsin

(
cosϕd(ux cosϕd+uy sinϕd)

uz

)
arctan

(
cosϕd(ux sinϕd+uy cosϕd)

uz

)
uz

cosϕd cosψd

]T
（39）

sk = λke1k + e2k

e2k = k−αk1,αk1 = −ck1e1k + kd k = ϕ,θ,ψ λk

ck1

采用文献 [20]中的反步滑模方法设计姿态子

系统的控制器，选取滑模面为 ，定义

虚拟误差 ， ， 、

为正常数.
横滚子通道、俯仰子通道、偏航子通道的控制

律分别为：

u2 = Kϕx8+ α̇ϕ1−λϕ(e2ϕ− cϕ1e1ϕ)−
[
hϕsϕ+ηϕsgn(sϕ)

]
（40）

u3 = Kθx10+ α̇θ1−λθ(e2θ − cθ1e1θ)−
[
hθsθ +ηθsgn(sθ)

]
（41）

u4 = Kψx12+ α̇ψ1−λψ(e2ψ− cψ1e1ψ)−
[
hψsψ+ηψsgn(sψ)

]
（42）

θd ψd

θ̇d θ̈d ψ̇d ψ̈d

在控制律 (41)、(42)中需要对外环产生的中间信号

和 求导，考虑到对非连续信号求导产生的微

分爆炸问题和实际应用中对噪声的抑制问题，采

用有限时间收敛微分器求得 、 和 、 ，表达

式如下所示：


ẋa1=xa2
ẋa2=xa3

ω3 ẋa3=−2
3
5 ·4(xa1−v(t)+(ωxa2)

9
7 )

1
3 −4(ω2xa3)

3
5

ya1= xa2,ya2= xa3

（43）

v(t) ω = 0.04 xa1

xa2 xa3

xa1(0) = xa2(0) = xa3(0) = 0

其中，待微分的输入信号为 ， ， 为被

跟踪信号， 是信号的一阶导数的估计值， 是

信号的二阶导数的估计值微分器的初始值为

.
u2 u3

u4

考虑到执行器的动态能力 ，对输出 、 、

进行限幅，可记为：

Lui =

{
ui, 若 |ui| ⩽ uimax
uimax, 若 |ui| > uimax

, (i = 2,3,4) （44）

u1 = (F1+F2+F3+F4)/m u1

u∗1 = mu1

根据式 (2)， ， 为虚

拟控制量，则无人机的总升力为 ，对四旋

翼无人机总升力进行限幅，记为：

Lu1 =

 u∗1, 若
∣∣∣u∗1∣∣∣ ⩽ u1max

u∗1max, 若
∣∣∣u∗1∣∣∣ > u1max

（45）
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 3    稳定性分析

(Bx, B̄x)

定理 1考虑四旋翼无人机系统 (3)，采用式

(25)、 (37)、 (38)、 (40)、 (41)、 (42)设计其对应控制

律，采用式 (19)、 (37)、 (38)设计其对应虚拟控制

律，采用式 (29)、 (37)、 (38)设计其对应自适应律，

则所有闭环信号能够达到一致最终有界，且跟踪

误被约束在性能边界 以内.
证明 选取 Lyapunov函数为

Vs =Vp+Va =

z∑
i=x

[
1
2

ln2
(
Θi

1−Θi

)
+

1
2

e2
2i+

1
2γ3i

W̃T
i W̃i

]
+

ψ∑
k=ϕ

(
1
2

e2
2k + s2

k

)
（46）

Vp Va

Vs

其中， 代表位置子系统， 代表姿态子系统，对

求导 ，并将采用式 (25)、 (37)、 (38)、 (40)、 (41)、
(42)设计对应的控制律，采用式 (19)、(37)、(38)设
计对应的虚拟控制律，采用式 (29)、(37)、(38)设计

对应的自适应律带入式 (46)得

V̇s ⩽ −γ1minVp+ρmax+

ψ∑
k=ϕ

(
−ck1e2

k1+

ek1ek2−hk s2
k −ηk sksgn(sk)+ skdk(t)

)
（47）

hkλk > 0.5 ηk > Dpm V̇a ⩽ 0取 ， 则 ，即可以使无人机姿

态子系统稳定，进一步有

V̇s ⩽ −γ1minVs+ρmax （48）

γ1max =min(γ1x,γ1y,γ1z) ρmax =max(ρ1,ρ2,ρ3)

t→∞ Vs 0 ⩽ Vs ⩽

γ1min/ρmax e2i W̃i (i = x,y,z)

e2k (k = ϕ,θ,ψ)

pd ṗd

0 ⩽
e1i−B
∆B

⩽ 1 e1i (i = x,y,z)

(Bi, B̄i)

其 中 ， ，

类比式 (33)～(35)，当 时， 有界，满足

， 且 根 据 引 理 1得 出 、 、

能够达到一致最终有界，又因为系统

期望轨迹 及其导数 是有界的，则由控制律和

神 经 网 络 自 适 应 律 的 表 达 式 (25)、 (37)、 (38)、
(40)、(41)、(42)可以得出，系统所有闭环信号均可

保 证 一 致 最 终 有 界 . 又 根 据 式 (36)可 以 得 出

，故位置系统误差 可以被

约束在边界 以内.

 4    仿真结果与分析

为验证本文所提基于新型非对称 Lyapunov函

数控制方案 (ABLF)的有效性及优越性，本节设计

了两实验场景 . 第一种实验场景模拟四旋翼无人

机在时变扰动下盘旋上升的飞行模式，验证本文

所提方法对于输出超调进行约束的有效性；第二

种实验场景设定较为复杂的飞行轨迹，在施加复

杂时变扰动的同时，去掉观测器，同时选取文献

[18]中的传统的正切型时变障碍 Lyapunov函数控

制方案 (TBLF)、文献 [20]中的滑模方法 (SMC)和
文献 [21]中的新型有限时间滑模控制方法 (NSMC)
作为对比试验，对本文所提方法的优越性和鲁棒

性进行验证.
四旋翼无人机的机体物理参数设定如表 1所示.

 
 

表 1    四旋翼无人机机体物理参数

Table 1    Physical parameters of the quadrotor UAV body

Parameters Value Parameters Value Parameters Value Parameters Value

m/kg 1.79 I2/(kg·m2) 0.03 k1/(N·m–1·s–1) 0.01 k4/(N·rag–1·s–1) 0.012

g/(m·s–2) 9.8 I3/(kg·m2) 0.04 k2/(N·m–1·s–1) 0.01 k5/(N·rag–1·s–1) 0.012

I1/(kg·m2) 0.03 l/m 0.2 k3/(N·m–1·s–1) 0.01 k6/(N·rag–1·s–1) 0.012

 

 4.1    有效性验证

假定无人机从高为 5 m的楼顶起飞，设置四旋

翼无人机的预设轨迹为：[
xd yd zd ϕd

]T
=[

4sin(0.5t) 4cos(0.5t) 4+0.5t
π
6

]T
（49）

[x(0),y(0),z(0)]T = [1,5,5]T,

[ϕ(0), θ(0),ψ(0)]T = [0,0,0]T di(t) =

0.1sin(t) i = x,y,z,ϕ,θ,ψ

uimax = 50 tub(B̄,B− ) Ba0 j = 3 Bb0 j =

0.6 Ba∞ j = 0.01 Bb∞ j = −0.01 c1 j = 3 c2 j = 3

系统的初始条件设定为 :
，施加外界扰动为：

，其中 ；同时设置限幅参数

； 的参数设置为 、

、 、 、 、 ，其中

j = x,y,z.

c j =
[
−1 −0.5 0 0.5 1

]
b j = 3

γ3 j = 5

j = x,y,z k = ϕ,θ,ψ

RBF网络观测器结构取 4-5-1，高斯基函数参

数取 ， ，网络

的初始权值为 0.1，自适应率 . 控制器的具体

参数分别如表 2所示，其中 ， .
仿真结果如图 3～图 4所示 : ABLF控制器可

以在保证机体运行轨迹的快速性的前提下，对超

调进行定量的约束，进而更加平稳的跟踪上期望

轨迹，同时具有较好的稳态精度.
图 4（b）中紫色实线为误差的预设性能边界，

能够看出，本文所提出的 ABLF控制器可以使误
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差在预先设定的范围内快速收敛，进而对误差超

调进行定量约束，验证了本文算法的有效性和可

行性，可以在对系统的瞬态性能进行约束的同时，

保证较好的稳态精度.
 4.2    对比实验

假定无人机从高为 5 m的楼顶起飞，跟踪较为

复杂的“双叶草”曲线，系统的初始条件设定为：

[x(0),y(0),z(0)]T = [5,5,5]T, [ϕ(0), θ(0),ψ(0)]T = [0,0,0]T，

设置四旋翼无人机的预设轨迹为：

xd =

{
20[1− cos2(0.2t)] t ∈ [0,16)
−20[1− cos2(0.2t)] t ∈ (16,30]

yd = 20cos(0.2t) sin(0.2t) t ∈ [0,30]

zd =

{
1.5+20sin(0.2t) t ∈ [0,16)
1.5−20sin(0.2t) t ∈ (16,30]

（50）

uimax = 50

di(t) = 0.1sin(t) i = y,z,ϕ,θ,ψ tub(B̄,B− )

Ba0 j = 9 Bb0 j = 3 Ba∞ j = 0.05 Bb∞ j = −0.05

c1 j = 1.5 c2 j = 1.5 j = x,y,z

设置控制输入限幅参数 ；施加外界扰动

为 ，其中 ； 的参

数设置为 、 、 、 、

、 ，其中 . 同时设置了一组

具有常值扰动、周期扰动、参数变化周期性扰动、

发散扰动组合而成的多源时变扰动，其形式如式

(51)所示：

dx(t)=


0.5 t ∈ [0,10)
0.5cos(πt) t ∈ [10,10+2π)
0.8cos(2πt) t ∈ [10+2π,10+4π)
−cos(t)e0.001t+0.5 t ∈ [10+4π,30]

（51）

 

表 2    控制器参数

Table 2    Controller parameters

Parameters Value Parameters Value Parameters Value Parameters Value

γ1x 6 cϕ1 11 λθ 17 ηψ 1.6

γ1y 3 cθ1 10 λψ 15 hϕ 20

γ1z 3 cψ1 10 ηϕ 1 hθ 30

γ1j 10 λϕ 16 ηθ 1 hψ 32
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Fig.4    Effect of position tracking: (a) position tracking curve; (b) convergence curve of position error
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为了对比控制器自身的鲁棒性和优越性，保

证对比实验的公平性，本次对比实验在设置更为

复杂的期望轨迹和更为复杂的多源时变扰动的基

础上去掉了观测器. 并且结合文献 [18]中的 TBLF、
文献 [20]中的终端滑模（SMC）和文献 [21]中的新

型有限时间滑模 (NSMC)三种控制方案进行了对

比仿真实验 . 为了体现出本文提出控制方法的通

用性，系统参数与有效性验证实验中保持一致.
仿真结果如图 5和 6所示 . 实验结果表明，在

跟踪较为复杂的轨迹和受到较为复杂的多源时变

扰动的情况下，本文方法依旧有着较快的跟踪速

度，并且可以对超调进行定量的约束，相对于文献

[18]中的 TBLF控制方案，本文方法解算并跟踪的

姿态角波动幅值更小，更加平滑；文献 [20]中的

SMC方案所解算并跟踪的姿态角虽然波动幅值与

本文相差不大，但是在跟踪过程中发生了多次抖

振，平滑度差于本文方法；文献 [21]中的 NSMC方

案的快速性虽然好于本文方法，但是超调较大，并

且解算并跟踪的姿态角波动幅值大于本文方法.
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图 5    跟踪效果图. (a) 三维轨迹跟踪曲线; (b) 控制输入跟踪曲线; (c) 位置跟踪曲线; (d) 位置误差收敛曲线

Fig.5    Effect of tracking: (a) 3d trajectory tracking curve; (b) input control contrast curve; (c) position tracking curve;(d) convergence curve of position
error

 
图 5（d）中紫色实线为误差的预设性能边界，

由于期望轨迹在 16 s时发生了改变，故而造成了

误差跟踪曲线的波动，z 通道恢复稳定后的精度高

于文献 [18]中的传统 TBLF控制方案和文献 [21]

中 NSMC方案，和文献 [20]中的 SMC控制方案相

接近；X、Y 通道恢复稳定的速度明显快于其他三

种方法，且具有更高的精度. 图 5（b）为四旋翼无人

机的控制输入曲线，可以看出本文方法的控制输
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图 6    姿态跟踪效果图. (a) 俯仰角和偏航角跟踪曲线 (ABLF); (b) 俯仰角和偏航角跟踪曲线 (TBLF); (c) 俯仰角和偏航角跟踪曲线 (SMC); (d) 俯

仰角和偏航角跟踪曲线 (NSMC); (e) 横滚角跟踪曲线

Fig.6      Effect  of position tracking: (a) pitch and yaw angle tracking curve (ABLF); (b) pitch and yaw angle tracking curve (TBLF); (c) pitch and yaw
angle tracking curve (SMC); (d) pitch and yaw angle tracking curve (NSMC); (e) roll angle tracking curve
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Lu1

Lu2

Lu3 Lu4

入 在稳态大小于其他三种方法相近的情况下，

波动幅值更小，虽然 稳态值略大于其他两种方

法，但是， 、 的稳态值、波动时间远小于文

献 [18]中的 TBLF方案，并且波动次数和波动幅

值少于文献 [20]与文献 [21]中的 SMC和 NSMC
方案.

 5    结论

本文针对具有多源时变扰动的四旋翼无人

机，提出一种能够构建有约束力非对称性能边界

的新型障碍 Lyapunov函数，并基于这种新型障碍

Lyapunov函数，设计了一组可以对系统性能施加

更为灵活和精细约束的管状预设性能边界，所提

的控制方法对系统输出超调具有定量约束力 . 在
此基础上，结合反演法设计预设性能自适应控制

器，在施加系统性能约束的同时，实现了四旋翼无

人机输出对期望轨迹的快速准确跟踪控制 . 最后，

基于 Lyapunov稳定理论对闭环系统所有信号的一

致有界性进行证明. 仿真实验表明，管状预设性能

函数可以有效地对系统超调进行定量约束，改善

了系统的瞬态性能.
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