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固定翼无人机轨迹跟踪的滑模变结构控制

唐 余ａ，林 达ｂ

（四川理工学院ａ．自动化与信息工程学院；ｂ．物理与电子信息工程学院，四川 自贡 ６４３０００）

　　摘　要：固定翼无人机是一个典型的欠驱动、强耦合、多输入多输出（ＭＩＭＯ）的非线性系统。首先，

给出无人机系统在受到参数不确定和阵风干扰等情况下的动力学模型；其次，使用滑模变结构控制

（ＳＭＶＳＣ）方法求解出四个控制输入信号，以实现无人机的期望轨迹跟踪。整个系统采用双回路结构，第

一个回路求解出升降舵和发动机控制输入信号，第二个回路求解出副翼和方向舵控制输入信号；对比比

例积分微分（ＰＩＤ）控制方法发现，相较于需要整定控制参数的ＰＩＤ算法，使用滑模变结构控制（ＳＭＶＳＣ）

方法的飞行器所需的控制参数可以在设计滑模面时给出。仿真结果表明，使用该方法的飞行器对外界

较强阵风干扰和模型参数不确定具有较强的鲁棒性，并能精确地完成轨迹跟踪任务。

关键词：滑模变结构控制；固定翼无人机；轨迹跟踪
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引 言

在当今社会的各个领域中，无人机已得到了广泛的应

用，并将完成更多的任务，比如监视一些危险区域，完成指

定任务，其中轨迹跟踪［１］是其基本技能。固定翼无人机因

其强悍的长航时和远程工作能力已成为各国军方重点发

展的装备。固定翼无人机因为经常高空作业，经常受到风

场干扰的影响，并且无人机建模存在不确定性，这两种情

况都会导致动力学模型参数发生改变［２３］，所以需要一种

具有较强鲁棒性［４］的算法来抵抗这些影响。

目前，针对固定翼无人机的控制问题已经提出了很

多方法。其中，文献［５］提出的线性变参数（ＬＰＶ）方法

需要将非线性系统转化为线性系统，再通过配置极点构

造反馈控制器，虽然其控制器设计简单且控制效率较

高，但在工程应用上难以实现，因为很难在实物上对模

型进行线性化处理；文献［６－７］提到的比例积分微分

（ＰＩＤ）方法和反步方法虽然控制效果良好且不需要将非

线性系统转化为线性系统，但为了获得良好的控制效

果，ＰＩＤ方法主要是通过构造一个由误差、误差导数和误

差积分组成的稳定闭环回路，所以需要不断调整以获得

合适的控制参数，反步法在构造出控制器前需要定义虚

拟控制量，这增加了控制参数的数目，也增加了获得合

适控制参数的难度。考虑到既不需要改变系统结构，又

不需要特意调整控制参数，本文采用滑模变结构［８］

（ＳＭＶＳＣ）方法，不仅其控制参数数量较少，且无人机的

控制参数可以通过计算获得。



１ 固定翼无人机的动力学模型

将飞机视为一个刚体，其在空间中的运动具有六个自

由度，包括质心的３个自由度和绕质心旋转的３个自由度，

分别是速度的增减、上下升降、左右侧移和俯仰、滚转、偏航

运动。飞机的运动主要是受推力和几个飞机操纵面控制，

如图１所示。其中发动机产生推力，副翼产生滚转力矩Ｌ，

取下偏为正向，Ｌ值为负；升降翼产生俯仰力矩Ｍ，取下偏

方向为正向，Ｍ值为负；方向翼产生偏航力矩Ｎ，取左偏方

向为正向，Ｎ值为负。考虑速度分量用（ｕ，ｖ，ｗ）表示，无人

机姿态分量用（φ，θ，ψ）表示，无人机角速度分量用（ｐ，ｑ，

ｒ）表示，以及攻角为α，迎角为β，风速为Ｖａ。

图１ 固定翼飞机机操纵面

根据文献［９－１１］，得到带不确定性参数的无人机

动力学模型：

ｕ＝ｒｖ－ｑｗ－ｇｓｉｎθ＋（Ａｘ＋Ｊ）／ｍ＋ｄ（ｔ）＋Ｆｗ／ｍ （１）
ｖ＝ｐｗ－ｒｕ＋ｇｃｏｓθｓｉｎφ＋Ａｙ／ｍ＋ｄ（ｔ）＋Ｆｗ／ｍ （２）
ｗ＝ｑｕ－ｐｖ＋ｇｃｏｓθｃｏｓφ＋Ａｚ／ｍ＋ｄ（ｔ）＋Ｆｗ／ｍ （３）

φ＝ｐ＋ｑｓｉｎφｔａｎθ＋ｒｃｏｓφｔａｎθ （４）
θ＝ｑｃｏｓφ－ｒｓｉｎφ （５）

ψ＝ｑｓｉｎφｓｅｃθ＋ｒｃｏｓφｓｅｃθ （６）
ｐ＝τ１ｐｑ－τ２ｑｒ＋Ｌ＋ｄ（ｔ） （７）

ｑ＝τ５ｐｒ－τ６（ｐ
２－ｒ２）＋Ｍ＋ｄ（ｔ） （８）

ｒ＝τ７ｐｑ－τ１ｑｒ＋Ｎ＋ｄ（ｔ） （９）

式中：ｇ是重力加速度，ｍ是无人机质量，Ａｘ，Ａｙ，Ａｚ是无

人机气动力（阻力、侧向力、气动力），Ｊ是发动机推力。

Ｌ、Ｍ、Ｎ分别是滚转、俯仰、偏航的力矩，ｄ（ｔ）是模型不

确定性参数，Ｆｗ是阵风。τｉ，τ２，τ５，τ６，τ７由惯性常量Ｊｘ、

Ｊｙ、Ｊｚ、Ｊｘｚ相互组合计算而得，计算过程如下：

τ＝ＪｘＪｚ－Ｊ
２
ｘｚ

τ１ ＝
Ｊｘｚ（Ｊｘ－Ｊｙ＋Ｊｚ）

τ

τ２ ＝
Ｊｚ（Ｊｚ－Ｊｙ）＋Ｊ

２
ｘｚ

τ

τ５ ＝
Ｊｚ－Ｊｘ
Ｊｙ

τ６ ＝
Ｊｘｚ
Ｊｙ

τ７ ＝
（Ｊｘ－Ｊｙ）／Ｊｘ＋Ｊ

２
ｘｚ

τ

此外，动力学公式中的相应系数为：

Ｊ＝
ρＳｐｒｏｐＣｐｒｏｐ
２ （ｋｍδ

２
ｔ－Ｖ

２
ａ） （１０）

Ａｘ ＝
ρＶ２ａＳ
２ ＣＸ（α）＋ＣＸｑ（α）

ｃｑ
２Ｖａ
＋ＣＸσｅ（α）δ( )ｅ （１１）

Ａｙ ＝
ρＶ２ａＳ
２ ＣＹ０ ＋ＣＹβ( β＋

　 　 ＣＹｐ
ｂｐ
２Ｖａ
＋ＣＹｒ

ｂｒ
２Ｖａ
＋ＣＹσａδａ＋ＣＹσｒδ( )ｒ

（１２）

Ａｚ＝
ρＶ２ａＳ
２ ＣＺ（α）＋ＣＺｑ（α）

ｃｑ
２Ｖａ
＋ＣＺσｅ（α）δ( )ｅ （１３）

Ｌ＝
ρＶ２ａＳｂ
２ Ｃｐ０ ＋Ｃｐββ＋Ｃｐｐ

ｂｐ
２Ｖ(

ａ

＋

　　Ｃｐｒ
ｂｒ
２Ｖａ
＋Ｃｐσａδａ＋Ｃｐσｒδ)ｒ

（１４）

Ｍ ＝
ρＶ２ａＳｃ
２Ｊｙ

Ｃｍ０ ＋Ｃｍａα＋Ｃｍｑ
ｃｐ
２Ｖａ
＋Ｃｍσｅδ( )ｅ （１５）

Ｎ＝
ρＶ２ａＳｂ
２ Ｃｒ０ ＋Ｃｒββ＋Ｃｒｐ

ｂｐ
２Ｖ(

ａ

＋

　 　Ｃｒｒ
ｂｒ
２Ｖａ
＋Ｃｒσｒδ)ｒ

（１６）

式中：ρ是空气密度，Ｓｐｒｏｐ是螺旋桨面积，ｋｍ是电动机效

益常数，Ｃｐｒｏｐ是推进器气动系数，Ｓ是机翼面积，ｂ是翼

展，Ｖａ是空速，α是攻角，β是侧滑角，ｃ是机翼平均气动

弦，ＣＸ（α）、ＣＸｑ（α）、ＣＸσｅ（α）是阻力系数，ＣＹ０、ＣＹβ、ＣＹｐ、

ＣＹｒ、ＣＹσａ是侧向力系数，ＣＺ（α）、ＣＺｑ（α）、ＣＺσｅ（α）是升力

系数，Ｃｐ０、Ｃｐβ、Ｃｐｐ、Ｃｐｒ、Ｃｐσａ、Ｃｐσｒ是滚转力距系数，Ｃｍ０、

Ｃｍａ、Ｃｍｑ、Ｃｍσｅ是俯仰力矩系数，Ｃｒ０、Ｃｒβ、Ｃｒｐ、Ｃｒｒ、Ｃｒσｒ是偏

航力矩系数，其中δａ是无人机副翼控制信号，δｅ是无人

机升降翼控制信号，δｒ是无人机方向翼控制信号，δｔ是

无人机发动机控制信号。并且：

Ｖａ ＝ ｕ２＋ｖ２＋ｗ槡
２ （１７）

α＝ａｒｃｔａｎ（ｗ／ｕ） （１８）
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β＝ａｒｃｓｉｎ（ｖ／Ｖａ） （１９）

ＣＸ（α）＝－ＣＤ（α）ｃｏｓα＋ＣＬ（α）ｓｉｎα （２０）

ＣＸｑ（α）＝－ＣＤｑｃｏｓα＋ＣＬｑｓｉｎα （２１）

ＣＸσｅ（α）＝－ＣＤσｅｃｏｓα＋ＣＬσｅｓｉｎα （２２）

ＣＺ（α）＝－ＣＤ（α）ｓｉｎα－ＣＬ（α）ｃｏｓα （２３）

ＣＺｑ（α）＝－ＣＤｑｓｉｎα－ＣＬｑｃｏｓα （２４）

ＣＺσｅ（α）＝－ＣＤσｅｓｉｎα－ＣＬσｅｃｏｓα （２５）

其中：

ＣＬ（α）＝ＣＬ０ ＋ＣＬａα

ＣＤ（ａ）＝ＣＤ０ ＋ＣＤαα

２ 基于滑模变结构的飞行控制

在实际的飞行控制中，包括对无人机的轨迹和姿态

进行控制，因为无人机的轨迹和姿态受控制信号 δａ、δｅ、

δｒ、δｔ影响，所以可以根据式 （１）与式（３）和无人机的参

考轨迹设计控制回路，求解出控制信号δｅ、δｔ，再根据式

（６）与式（９）和无人机期望的偏航角ψｄ设计出偏航角控

制回路，求解出δｒ，再联合式（２）求解出δａ。

２１ 控制策略

固定翼无人机是一个欠驱动、强耦合的系统，本文

采用的控制策略如图２所示。

图２ 固定翼无人机控制策略

２２ 固定翼无人机控制信号δｅ、δｔ求解

令 ｘ＝ｕ，ｙ＝ｖ，ｚ＝ｗ，ｘ、ｙ、ｚ表示无人机在三维空

间中的位置，所以式（１）～式（３）可变形为（不考虑阵

风）：

ｘ̈＝ｒｙ－ｑｚ－ｇｓｉｎθ＋（Ａｘ＋Ｊ）／ｍ＋ｄ（ｔ） （２６）

ｙ̈＝ｐｚ－ｒｘ＋ｇｃｏｓθｓｉｎφ＋Ａｙ／ｍ＋ｄ（ｔ） （２７）

ｚ̈＝ｑｘ－ｐｙ＋ｇｃｏｓθｃｏｓφ＋Ａｚ／ｍ＋ｄ（ｔ） （２８）

假设无人机的参考轨迹为ｘｄ、ｙｄ、ｚｄ，令：

ｅｘ ＝ｘ－ｘｄ （２９）

ｅｙ ＝ｙ－ｙｄ （３０）

ｅｚ＝ｚ－ｚｄ （３１）

根据文献［１２－１４］，设计跟踪滑模函数：

ｓｘ ＝ｃｘ∫
ｔ

０

ｅｘｄｔ＋ｃｘｅｘ＋ｅｘ （３２）

ｓｙ ＝ｃｙ∫
ｔ

０

ｅｙｄｔ＋ｃｙｅｙ＋ｅｙ （３３）

ｓｚ＝ｃｚ∫
ｔ

０

ｅｚｄｔ＋ｃｚｅｚ＋ｅｚ （３４）

由式（３２）～式（３４）可知，当ｓｉ（ｔ）＝０时，ｃｉ∫
ｔ

０

ｅｉｄｔ＋

ｃｉｅｉ（ｔ）＋ｅｉ（ｔ）＝０，收敛结果为 ｅｉ（ｔ）＝Ａｅ
－（ｃ－ ｃ２－４槡 ｃ

ｃ ）ｔ＋

Ｂｅ－（
ｃ＋ ｃ２－４槡 ｃ

ｃ ）ｔ（ｉ＝｛ｘ，ｙ，ｚ｝；Ａ、Ｂ为常数）。即当ｔ→∞时，

误差函数收敛于零，收敛速度取决于ｃ的值，只要保证 －

（
ｃ± ｃ２－４槡 ｃ

ｃ ）＜０，即ｃ＞０即可。滑模函数的收敛性

意味着位置跟踪误差 ｅｉ的收敛性和速度跟踪误差 ｅｉ的

收敛性，ｓｉ即为滑模函数。

定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖｉ＝
１
２ｓ

２
ｉ （３５）

从而有

Ｖｉ＝ｓｉｓｉ （３６）

由于 ｓｉ＝ｅ̈ｉ＋ｃｉｅｉ＋ｃｉｅｉ，即：

ｓｘ ＝ｃｘｅｘ＋ｃｘｅｘ＋ｅ̈ｘ ＝

ｃｘｅｘ＋ｃｅｘ＋ｘ̈－ｘ̈ｄ ＝

ｃｘｅｘ＋ｃｘｅｘ＋ｒｙ－ｑｚ－

ｇｓｉｎθ＋（Ａｘ＋Ｊ）／ｍ－ｘ̈ｄ
ｓｙ ＝ｃｙｅｙ＋ｃｙｅｙ＋ｅ̈ｙ ＝

ｃｙｅｙ＋ｃｅｙ＋ｙ̈－ｙ̈ｄ ＝

ｃｙｅｙ＋ｃｙｅｙ＋ｐｚ－ｒｘ＋

ｇｃｏｓθｓｉｎφ＋Ａｙ／ｍ－ｙ̈ｄ
ｓｚ＝ｃｚｅｚ＋ｃｚｅｚ＋ｅ̈ｚ＝

ｃｚｅｚ＋ｃｅｚ＋ｚ̈－ｚ̈ｄ ＝

ｃｚｅｚ＋ｃｚｅｚ＋ｑｘ－ｐｙ＋

ｇｃｏｓθｃｏｓφ＋Ａｚ／ｍ－ｚ̈ｄ

为了保证 Ｖｉ≤０，令 ｓｉ＝－ｋｉｓｉ－ｓａｔ（ｓｉ）－Ｄｓｉｇｎ

（ｓｉ），ｋｉ是一个大于零的常数，Ｄ是一个常数，其绝对值

大于ｄ（ｔ）的绝对值，此处为了消除抖动使用ｓａｔ函数代
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替ｓｉｇｎ函数。此时 Ｖｉ≤－ｋｉｓ
２
ｉ ＝－２ｋｉＶｉ，可以得到如下

的收敛效果：

Ｖｉ（ｔ）＜Ｖｉ（０）ｅ
－２ｋｉｔ

可见，Ｖｉ为指数收敛，即ｓｉ为指数收敛，从而ｅｉ和 ｅｉ
指数收敛。收敛速度取决于ｋｉ值。由上述推导可得：

Ａｘ＋Ｊ＝ｍ（－ｋｘｓｘ－ｓａｔ（ｓｘ）－

　　　　Ｄｓｉｇｎ（ｓｘ）－ｃｘｅｘ－ｃｘｅｘ－

　　　　ｒｙ＋ｑｚ＋ｇｓｉｎθ＋ｘ̈ｄ）

（３７）

Ａｙ ＝ｍ（－ｋｙｓｙ－ｓａｔ（ｓｙ）－

　 　Ｄｓｉｇｎ（ｓｙ）－ｃｙｅｙ－ｃｙｅｙ－

　 　ｐｚ＋ｒｘ－ｇｃｏｓθｓｉｎφ＋ｙ̈ｄ）

（３８）

Ａｚ＝ｍ（－ｋｚｓｚ－ｓａｔ（ｓｚ）－

　 　Ｄｓｉｇｎ（ｓｚ）－ｃｚｅｚ－ｃｚｅｚ－

　 　ｑｘ＋ｐｙ－ｇｃｏｓθｃｏｓφ＋ｚ̈ｄ）

（３９）

将式（３７）～式（３９）分别代入式（２６）～式（２８）可得：

ｃｉｅｉ＋ｃｉｅｉ＋ｅ̈ｉ＝

－ｋｉｓｉ－ｓａｔ（ｓｉ）－Ｄｓｉｇｎ（ｓｉ）＋

ｄ（ｔ）＜－ｋｉｓｉ
由上述证明可知ｓｉ收敛，所以上式能构成一个稳定

的闭环回路，保证ｅｉ收敛于０。

由式（１３）和式（３９）可得：

δｅ ＝

ｍ（－ｓｚ－ｓａｔ（ｓｚ）－Ｄｓｉｇｎ（ｓｚ）－ｃｚｅｚ－

ｃｚｅｚ－ｑｘ＋ｐｙ－ｇｃｏｓθｃｏｓφ＋̈ｚｄ）－

ρＶ２ａＳ
２（ＣＺ（α）＋ＣＺｑ（α）

ｃｑ
２Ｖａ











）

ρＶ２ａＳ
２ＣＺσｅ（α）

（４０）

由式（１０）、式（１１）和式（４０）可得：

δｔ＝

ｍ（－ｓｘ－ｓａｔ（ｓｘ）－Ｄｓｉｇｎ（ｓｘ）－

ｃｘｅｘ－ｃｘｅｘ－ｒｙ＋ｑｚ＋ｇｓｉｎθ＋̈ｘｄ）－

ρＶ２ａＳ
２（ＣＸ（α）＋ＣＸｑ（α）

ｃｑ
２Ｖａ
＋ＣＸσｅ（α）δｅ）－

ρＳｐｒｏｐＣｐｒｏｐ
２ Ｖ２



















ａ

ρＳｐｒｏｐＣｐｒｏｐ
２ ｋ槡 ｍ

（４１）

２３ 固定翼无人机控制信号δｒ、δａ求解

假设期望偏航角为ψｄ，则根据式（６）可求得期望角

速度ｒｄ：

ｒｄ ＝
ψｄ－ｑｓｉｎφｓｅｃθ
ｃｏｓφｔａｎθ

令：

ｅｒ＝ｒ－ｒｄ

ｓ＝ｃ∫
ｔ

０

ｅｒ（ｔ）ｄｔ＋ｅｒ（ｔ）

根据２２的推导过程可得：

Ｎ＝－ｋｒｓ－ｓａｔ（ｓ）－Ｄｓｉｇｎ（ｓ）＋

　 　ｒｄ－ｃｒｅｒ－τ７ｐｑ＋τ１ｑｒ
（４２）

将式（４２）代入式（９）可得到稳定得闭环系统：

ｅｒ＋ｃｒｅｒ＝－ｋｒｓ－ｓａｔ（ｓ）－

Ｄｓｉｇｎ（ｓ）＋ｄ（ｔ）＜－ｋｒｓ

其中ｓ收敛于０。可得到如下收敛效果：

ｅｒ（ｔ）＝ｅｒ（０）ｅ
－ｃｒｔ

其中，ｅｒ的收敛速度取决于ｃｒ值的大小以及ｓ的收敛速

度。

由式（１６）与式（４２）可得：

δｒ ＝

－ｋｒｓ－ｓａｔ（ｓ）－Ｄｓｉｇｎ（ｓ）＋ｒｄ－ｃｒｅｒ－τ７ｐｑ＋

τ１ｑｒ－
ρＶ２ａＳｂ
２ （Ｃｒ０ ＋Ｃｒββ＋Ｃｒｐ

ｂｐ
２Ｖａ
＋Ｃｒｒ

ｂｒ
２Ｖａ









）

ρＶ２ａＳｂ
２ Ｃｒσｒ

（４３）

由式（１２）、式（３８）和式（４３）可得：

δａ ＝

ｍ（－ｓｙ－ｓａｔ（ｓｙ）－Ｄｓｉｇｎ（ｓｙ）－

ｃｅｙ－ｃｅｙ－ｐｚ＋ｒｘ－ｇｃｏｓθｓｉｎφ＋̈ｙｄ）－

ρＶ２ａＳ
２（ＣＹ０ ＋ＣＹββ＋ＣＹｐ

ｂｐ
２Ｖａ
＋ＣＹｒ

ｂｒ
２Ｖａ
＋ＣＹσｒδｒ











）

ρＶ２ａＳ
２ＣＹσａ

（４４）

３ 仿真与分析

本文使用Ｍａｔｌａｂ软件对式（４５）表示的期望轨迹进

行仿真，ＰＩＤ控制器设计过程参考文献［１５］，固定翼无

人机的物理参数见表１，ＳＭＶＳＣ算法仿真参数 Ｋｉ＝４、

ｃｉ＝６（其中ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ，ｒ），ＰＩＤ算法仿真参数：ｋｐ ＝ｋｄ

＝６，ｋｉ＝０。为了验证本文控制算法的收敛性以及控制
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性能，在仿真过程中加入外界阵风干扰为 Ｄ＝［Ｄｘ，Ｄｙ，

Ｄｚ］
Ｔ ＝［１２０，１２０，１２０］Ｔ，即三个方向上的干扰力均为

１２０Ｎ的较强阵风，仿真结果如图３～图１１所示。

ｘｄ ＝－５００（ｓｉｎ（πｔ／５）＋ｃｏｓ（πｔ／５））／π＋１６０

ｙｄ ＝５００（ｓｉｎ（πｔ／５）－ｃｏｓ（πｔ／５））／π＋１６０

ｚｄ ＝－１００ｅ
－３ｔ／５０＋１００

ψｄ ＝００１ｓｉｎ（ｔ













）

（４５）

表１ 固定翼无人机的相关物理参数

参　数 值 参数 值

ｍ／ｋｇ １３５ ＣＬ０ ０２８

Ｊｘ／（ｋｇ．ｍ２） ０８２４４ ＣＤ０ ００３

Ｊｙ／（ｋｇ．ｍ２） １１３５ Ｃｍ０ －００２３３８

Ｊｚ／（ｋｇ．ｍ２） １７５９ ＣＬａ ３４５

Ｊｘｚ／（ｋｇ．ｍ２） ０１２０４ ＣＤａ ０３

Ｓ／ｍ２ ０５５ Ｃｍａ －３８

ｂ／ｍ ２８９５６ ＣＬｑ ０

ｃ／ｍ ０１８９９４ ＣＤｑ ０

Ｓｐｒｏｐ／ｍ２ ０２０２７ Ｃｍｑ －３６

ρ／ｋｇ／ｍ２ １２６８２ ＣＬδｅ －０３６

ｋｍ ８０ ＣＤδｅ ０

Ｃｍδｅ －０５ Ｃｐｒｏｐ １０

ＣＹδｅ ０ Ｃｐδａ ００８

ＣＹ０ ０ Ｃｐ０ ０

Ｃｐβ －０１２ ＣＹβ －０９８

ＣＹｐ ０ Ｃｒβ ０２５

Ｃｒｐ ００２２ Ｃｐｐ －０２６

Ｃｐｒ ０１４ ＣＹｒ ０

Ｃｒδａ ００６ Ｃｒｒ －０３５

Ｃｐδｒ ０１０５ ＣＹδｒ －０１７

图３ 无人机速度跟踪

图４ 无人机速度误差

图５ 无人机位置跟踪

图６ 无人机位置误差

图７ 无人机控制输入
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图８ 无人机姿态角，期望偏航角，偏航角控制误

图９ 无人机空速，攻角和迎角

图１０ 无人机轨迹跟踪（俯视图）

图１１ 无人机轨迹跟踪（三维图）

　　从图３～图６可知，在无人机速度跟踪方面，采用

ＳＭＶＳＣ控制算法或ＰＩＤ控制算法达到的稳态误差大致

相当，但是相对于ＰＩＤ算法，采用 ＳＭＶＳＣ算法达到控制

效果较为稳定，初始误差更小，能在极短的时间内完成

速度跟踪；在无人机位置跟踪方面，ＰＩＤ算法明显就不如

ＳＭＶＳＣ算法，其稳态误差远大于ＳＭＶＳＣ算法。

图７为飞行器四个控制信号的仿真图。图８给为

无人机的飞行姿态。图１０和图１１为无人机轨迹跟踪

的俯视图和三维图。从仿真结果来看，应用本文提出的

ＳＭＶＳＣ算法，无人机飞行更加稳定，轨迹跟踪性能更强。

４ 结束语

本文提出的滑模变结构方法，对于结构复杂，ＭＩＭＯ

且呈非线性强耦合的固定翼无人机具有良好的控制效

果，不但能有效减小稳态误差，而且可以在较强的阵风

干扰和不确定参数的影响下不偏离期望轨迹。通过与

ＰＩＤ控制方法比较发现，该方法具有较强的鲁棒性和抗

干扰能力。在下一步研究中，考虑在滑模控制中引入智

能控制算法，这样不仅能完成轨迹跟踪任务，还能进行

最优路径规划。
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