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摘要:四旋翼飞行器作为一个典型的欠驱动的系统,具有强耦合、非线性等特性. 针对飞行器外部干扰、和通信
资源受限条件下的轨迹跟踪控制问题,进行滑模事件驱动控制方法的研究.首先,分析动力学特性,通过时间尺度分
解方法将系统解耦成位置子系统和姿态子系统.其次,将位置子系统转化为严格反馈形式,设计反步滑模控制器,实
现位置轨迹稳定跟踪;针对姿态子系统存在时变有界扰动及通信受限,设计滑模事件驱动控制律,在抑制干扰的同
时实现对虚拟姿态跟踪指令的跟踪. 根据Lyapunov分析方法证明了所设计控制器的稳定性,并通过理论分析证明
闭环控制系统不会出现Zeno现象.最后,仿真结果验证了滑模事件驱动控制律在存在外部扰动和通信受限时四旋
翼无人飞行器轨迹跟踪的鲁棒性.
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Trajectory tracking and sliding mode event-triggered control for
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Abstract: Quadrotor unmanned aerial vehicles (UAV) as a typical under-actuated system, which has strong coupling,
nonlinear and other characteristics. an sliding mode sliding mode event-triggered control method is proposed to deal with
the external disturbance and limited communication. Firstly, the dynamic characteristics of the quadrotor UAV is analyzed,
then the time-scaling techniques is applied to decouple the system into the position sub-system and the attitude subsystem.
Secondly, the position subsystem is transformed into strict feedback form, and a backstepping sliding mode controller
is designed to implement the trajectory stability tracking. In order to deal with the case of bounded disturbance and
communication restricted, an event-triggered control law based on sliding mode control is designed to achieve the virtual
attitude command tracking while suppressing the disturbances. The stability of the proposed controller is proved based on
Lyapunov method, and the closed-loop control system does not appear Zeno phenomenon is proofed by theoretical analysis.
Finally, simulation results are given to demonstrate the trajectory tracking robustness of the sliding mode event-triggered
control law with respect to external disturbances and communication restricted of a quadrotor UAV.
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1 引引引言言言

四旋翼无人飞行器(quadrotor unmanned aerial ve-
hicles, QUAVS)作为旋翼类无人机的典型,其机械结

构简单,同时拥有良好的带载能力. 对称分布的两组
螺旋桨的陀螺效应可以相互抵消,便于操控,在军事
领域、民用领域得到了广泛的应用[1–2]. 四旋翼无人机
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具有6个自由度、4个控制输入,彼此相互独立,属于欠
驱动系统范畴[3]. 针对该飞行器具有多输入/多输
出、强耦合、高度非线性和前驱动等特点,国内外众多
科研工作者对四旋翼无人飞行器控制系统进行探讨

和研究,取得了一定的研究成果,如PD控制、滑模控
制、反演控制、H∞等

[4–6]. 文献[7]考虑陀螺效应、以
实现四旋翼无人机的姿态跟踪为目的,利用PD方法对
其控制系统进行设计.文献[8]利用非线性PID和反步
法,针对QUAVS的六自由度模型,完成了对飞行器的
轨迹跟踪. 文献[9]提出利用自适应反馈控制技术优化
飞行器稳定性能.文献[10]针对四旋翼无人飞行器,设
计了神经网络控制器. 文献[11–12]考虑参数不确定
及外界干扰,设计反步滑模控制器,利用模糊规则和
自适应技术降低传统滑模的抖振问题.文献[13]基
于QUAVS的3个互联子系统,综合滑模技术与反步法,
设计了反步滑模控制器. 文献[14]将分块控制思想加
入到扭转滑模法中,实现了对期望轨迹的跟踪. 文献
[15]针对四旋翼无人飞行器,利用增广滑模技术实现
了主动及被动容错控制.文献[16]在考虑不确定性对
控制系统的影响以及确定性上界已知的情况下,引入
干扰观测器对不确定扰动进行观测和消除,实现对目
标精确追踪. 文献[17]在反步法的基础上,应用输出
约束技术和自适应控制,实现了对四旋翼无人飞行器
多电机系统输出约束的自适应轨迹跟踪控制.文献
[18]考虑四旋翼无人机模型不确定性、外部干扰、输
入饱和以及姿态受限等问题,设计了反步姿态控制器,
并通过仿真验证了有效性. 文献[19]针对同时存在执
行器故障和未知外部扰动时四旋翼无人机的姿态控

制问题,设计了一种基于自适应滑模控制的容错控制
器,保证了执行器故障条件下的容错性及未知外部扰
动的鲁棒性.

但上述方法都没有考虑在四旋翼无人飞行器通信

资源有限和存在外部干扰条件下的轨迹跟踪稳定控

制问题.在实际飞行过程中,通常需要以固定较高采
样频率对飞行器的状态信息进行采集,加大了通信压
力,同时存在数据延时传输以及丢失现象.另一方面,
频繁地进行通信,飞行器能量损耗将会增加,缩短使
用寿命. 事件驱动控制是一种资源感知型采样策略,
只有在满足某个条件时才更新控制值,可以减少控制
计算成本和通信[20]. 因此,本文将事件驱动机制引入
到四旋翼无人飞行器的轨迹跟踪控制中,设计的触发
函数与滑模控制律只要求飞行器在触发时刻进行通

信,相比需要持续通讯与控制的方法,降低了对通信
的要求和传输能量的消耗,更适于四旋翼无人飞行器
控制器设计的实际应用.

综上所述,本文进一步考虑通讯资源受限,利用内
外环的双环控制方式四旋翼无人飞行器的轨迹进行

跟踪控制.控制器设计分为位置跟踪控制、姿态稳定

控制和中间参考信号的提取3个部分,位置跟踪控制
为外环,利用反步法,完成滑模控制器构建,姿态稳定
控制为内环,设计基于事件驱动的滑模控制器,中间
参考信号的提取用于连接内外环.并根据Lyapunov稳
定性判据,对所设计的闭环系统进行了稳定性分析,
证明了设计的控制律可以保证闭环系统的渐进稳定

性,并且所有闭环信号都是有界的.

2 四四四旋旋旋翼翼翼飞飞飞行行行器器器动动动力力力学学学模模模型型型

以牛顿第二定律为基础,推导出四旋翼飞行器的
动力学方程为

ẍ = u1(cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ)−
K1ẋ

m
+ d1,

ÿ = u1(sinϕ sin θ cosψ − cosϕ sinψ)−
K2ẏ

m
+ d2,

z̈ = u1 cosϕ cosψ − g − K3ż

m
+ d3,

(1)

其中: [x, y, z]为飞行器机体的质心在地面惯性坐标系
中的位置, m是机体的负载总重量, Ki(i = 1, 2, 3)为

阻力系数, di(i = 1, 2, 3)为扰动.根据力矩和力的平
衡,可得机体的角度运动方程. 如下:

ϕ̈ = u2 −
lK4ϕ̇

I4
+ d4,

θ̈ = u3 −
lK5θ̇

I5
+ d5,

ψ̈ = u4 −
lK6ψ̇

I6
+ d6,

(2)

其中: 飞行器3个姿态的欧拉角度表示为角向量[ϕ, θ, ψ],
分别代表滚转角、俯仰角和偏航角,飞行器半径长
度l表示每个旋翼末端到飞行器重心的距离, Ii(i = 4,

5, 6)是围绕机体坐标系每个坐标轴的转动惯量, g是
重力加速度, di(i = 4, 5, 6)为扰动.

由上述模型的表达式可知: 四旋翼飞行器的位置
改变表现为地面惯性坐标系中的位移运动,姿态角改
变表现为机体坐标系中的姿态角运动.属于内环和外
环构成的控制系统,控制器可采取双环控制方法进行
设计.作为外环的位置子系统与作为内环的姿态子系
统表现出半耦合关系.外环控制对四旋翼机体的位移
实施调节,内环控制用于调整四旋翼飞行器的姿态角.

由于四旋翼飞行器存在欠驱动特性,无法同时控
制飞行器所有的6个自由度.合理的控制目标为通过
设计控制律ui(i = 1, 2, 3, 4). 在扰动di(i = 1, 2, 3, 4,

5, 6)的影响下,使得航迹满足x→ xd, y → yd, z →
zd,滚转角满足ϕ→ ϕd,并保证俯仰角θ和偏航角ψ满
足稳定性要求. 对飞行器所受扰动di(i=1, 2, 3, 4, 5,

6)做如下假设

假假假设设设 1 对于每一个di(i = 1, 2, 3, 4, 5, 6),都存
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在相应的正常数Di(i = 1, 2, 3, 4, 5, 6),且满足|di| 6
Di,即干扰di是有界的.

3 控控控制制制器器器设设设计计计

首先通过设计位置控制律u1,实现四旋翼无人飞
行器对期望位置轨迹[xd, yd, zd]的稳定跟踪控制,
即x→ xd, y → yd, z → zd.

3.1 位位位置置置控控控制制制器器器设设设计计计

由位置系统的表达式(1),定义待设计的虚拟控制
输入为

u1x = u1(cosϕ sin θ cosψ + sinϕ sinψ),

u1y = u1(sinϕ sin θ cosψ − cosϕ sinψ),

u1z = u1 cosϕ cosψ,

(3)

则用来描述位置状态的模型可重新写为

ẍ = u1x −
K1ẋ

m
+ d1,

ÿ = u1y −
K2ẏ

m
+ d2,

z̈ = u1z − g − K3ż

m
+ d3,

(4)

定义位置误差跟踪变量分别为ex=x−xd, ey = y−
yd, ez = z − zd,令无人机位置的虚拟跟踪指令为
xref = −cxex + ẋd, yref = −cyey + ẏd, zref = −czez
+ żd,其中ci(i = x, y, z)是常增益,且满足ci > 0(i =

x, y, z). 基于Lyapunov稳定理论和反步法可得定理1.

定定定理理理 1 针对位置子系统式(1),在假设1成立的
条件下,设计滑模鲁棒控制器:

u1x =−cxėx − ex +
K1ẋ

m
+ ẍd−

k1sx − η1sgn sx,

u1y =−cyėy − ey +
K2ẏ

m
+ ÿd−

k2sy − η2sgn sy,

u1z = −czėz − ez +
K3ż

m
+ z̈d + g−

k3sz − η3sgn sz,

(5)

其中: sx = ẋ− xref , sy = ẏ− yref , sz = ż − zref为位

置子系统的虚拟跟踪误差,也为位置子系统的滑模面,
ki, i=1, 2, 3为正的常数控制增益, ηi>Di, i=1, 2, 3,
则位置子系统稳定,能够实现对位置参考指令[xd, yd,

zd]的稳定跟踪.

证证证 选Lyapunov函数为

V =
1

2
(e2x + s2x + e2y + s2y + e2z + s2z), (6)

对式(6)求导,得

V̇ = exėx + sxṡx + eyėy + syṡy + ezėz + szṡz =

ex(ẋ− ẋd) + sx(ẍ− ẋref) + ey(ẏ − ẏd) +

sy(ÿ − ẏref) + ez(ż − żd) + sz(z̈ − żref) =

ex(sx − ẋd + xref) + sx(ẍ− ẋref) +

ey(sy − ẏd + yref) + sy(ÿ − ẏref) +

ez(sz − żd + zref) + sZ(z̈ − żref). (7)

将位置虚拟控制输入的表达式xref = −cxex + ẋd,
yref = −cyey + ẏd, zref = −czez + żd,代入式(7)可得

V̇ =−cxe2x + exsx + sx(ẍ+ cxėx − ẍd)−
cye

2
y + eysy + sy(ÿ + cyėy − ÿd)−

cze
2
z + ezsz + sz(z̈ + czėz − z̈d). (8)

将位置子系统的动态方程(4)、控制律表达式(5)代入
式(8)有

V̇ =−cxe2x − k1s
2
x − η1 |sx|+ sxd1 − cye

2
y −

k2s
2
y − η2 |sy|+ syd2 − cze

2
z −

k3s
2
z − η3 |sz|+ szd3 6

−cxe2x − k1s
2
x − η1 |sx|+ |sx| · |d1| −

cye
2
y − k2s

2
y − η2 |sy|+ |sy| · |d2| − cze

2
z −

k3s
2
z − η3 |sz|+ |sz| · |d3| . (9)

由Lyapunov稳定定理可知,当ci, ki>0(i=1, 2, 3),及
ηi > Di(i = 1, 2, 3)时, V̇ < 0系统渐近稳定. 综上定
理1得证.

3.2 姿姿姿态态态控控控制制制器器器设设设计计计

针对四旋翼飞行器动力学模型的欠驱动特性,需
要从位置控制器式(3)中提取出中间参考信号[ϕd, θd,

ψd]作为姿态子系统跟踪的期望欧拉角. 求解过程同
文献[21],偏航角期望参考指令为

ψd=arctan(
sinϕd cosϕd · u1x − cos2ϕd · u1y

u1z

),

(10)

滚转角的期望参考指令为

θd =


π

2
, X > 1,

arcsin X, |X| 6 1,

−π
2
, X < −1,

(11)

其中

X =
cosϕd(cosϕd · u1x + sinϕd · u1y)

u1z

.

求解θd和ψd后,可得到位置子系统的实际控制律为

u1 =
u1z

cosϕd cosψd

. (12)

记欧拉角向量为Θ = [ϕ θ ψ]T期望欧拉角向量

Θd=[ϕd θd ψd]
T,定义姿态角跟踪误差为Θe=Θ−

Θd = [ϕe θe ψe]
T以跟踪误差为基础,针对姿态子系
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统模型(2)设计滑模面函数为

s(t) = cΘe(t) + Θ̇e(t) = [sϕ sθ sψ]
T, (13)

其中c为对角矩阵,记c = diag{[c4, c5, c6]},并且c4,
c5, c6都是正常数. 定义采样测量误差为

eΘ(t) = Θe(ti)−Θe(t), ∀t ∈ [ti, ti+1). (14)

记向量

ΘE(t) = [Θe(t) Θ̇e(t)]
T
,

ΘE(ti) = [Θe(ti) Θ̇e(ti)]
T
.

假假假设设设 2 对于飞行器姿态角跟踪参考指令及其

导数,基于飞行实际,假设Θd(t), Θ̇d(t), Θ̈d(t),都存
在相应的正常数mi(i=0, 1, 2),且满足∥Θd(t)∥6m0,
∥Θ̇d(t)∥ 6 m1,及∥Θ̈d(t)∥ 6 m2.

定定定理理理 2 考虑姿态子系统式(2),在假设1–2成立
的条件下,设计控制律u(t)=[u2(t) u3(t) u4(t)]

T为

u(t) = −(CB)
−1
(CAΘE(ti) + ksgn(s(ti))), (15)

事件驱动条件为

∥C∥ ∥A∥ ∥EΘ(t)∥ < α, (16)

其中:

C = [c I3×3], B = [03×3 I3×3]
T
, A = [06×3 A1],

A1 = [I3×3 − lKI ]
T
, EΘ(t) = [eΘ(t) ėΘ(t)]

T
,

控制增益k满足不等式关系

k > sup
t>0

∥dΘ∥+ η + α+ ∥lKI∥m1 +m2, (17)

其中: t∈ [ti, ti+1)(i=1, 2, · · · , n), α∈(0,∞), η>0,
sgn(s(ti))=[sgn(sϕ(ti)) sgn(sθ(ti)) sgn(sψ(ti))]

T
,

系数矩阵为对角形式:

K = diag{K4,K5,K6}, I = diag{ 1

I4
,
1

I5
,
1

I6
},

干扰的向量形式为dΘ = [d4 d5 d6]
T. 则控制律(15)

能使得姿态跟踪误差稳定到s(t) = 0附近的一个邻域

内,邻域边界为

{x(t) ∈ Rn : ∥s(ti)∥ < α∥A∥−1}. (18)

证证证 为了表明滑模的存在性,基于式(13),在时
间区间t∈ [ti, ti+1), i=1, 2, · · · , n,取Lyapunov函数
为

V =
1

2
sT(t)s(t), (19)

对式(19)关于时间t求一阶导,得

V̇ = sT(t)ṡ(t) =

sϕṡϕ + sθṡθ + sψṡψ =

sϕ(c4ϕ̇e + ϕ̈e) + sθ(c5θ̇e + θ̈e) +

sψ(c6ψ̇e + ψ̈e) =

sϕ(c4ϕ̇e + ϕ̈− ϕ̈d) + sθ(c5θ̇e + θ̈ − θ̈d) +

sψ(c6ψ̇e + ψ̈ − ψ̈d) =

sϕ[(c4 −
lK4

I4
)ϕ̇e + u2 + d4 −

lK4ϕ̇d

I4
− ϕ̈d) +

sθ[(c5 −
lK5

I5
)θ̇e + u3 + d5 −

lK5θ̇d

I5
− θ̈d) +

sψ[(c6 −
lK6

I6
)ψ̇6 + u4 + d6 −

lK6ψ̇d

I6
− ψ̈d],

(20)

其中将基于事件驱动设计的滑模控制律式(17)和
u(t) = [u2(t) u3(t) u4(t)]

T代入式(20)可得

V̇ = sϕ[(c4 −
lK4

I4
)(ϕ̇e(t)− ϕ̇e(ti))−

ksgn(sϕ(ti)) + d4 −
lK4ϕ̇d

I4
− ϕ̈d) +

sθ[(c5 −
lK5

I5
)(θ̇e(t)− θ̇e(ti)) +

d5 −
lK5θ̇d

I5
− θ̈d)− ksgn(sϕ(ti)) +

sψ[(c6 −
lK6

I6
)(ψ̇6(t)− ψ̇6(ti))−

ksgn(sψ(ti)) + d6 −
lK6ψ̇d

I6
− ψ̈d], (21)

整理为向量形式,式(21)可重新写为

V̇ =−sT(t)(CAEΘ(t) + ksgn(s(ti))− dΘ +

lKIΘ̇d + Θ̈d). (22)

当t = ti时,根据式(17)的不等式关系可知V̇ < 0,姿
态子系统渐进稳定. 当t ∈ [ti, ti+1)\ti, i=1, 2, · · · , n
时,根据事件驱动条件式(16),控制增益稳定条件式
(17), V̇可重新写为

V̇ <− sT(t)[−αsgn(s(t))− dΘ+

ksgn(s(ti)) + lKIΘ̇d + Θ̈d] <

− ηsT(t)sgn(s(ti)) =

− η(sT(t)− sT(ti) + sT(ti))sgn(s(ti)) <

− η∥s(ti)∥+ η(sT(ti)− sT(t))sgn(s(ti)).

(23)

基于式(14)(16)可知

∥(sT(ti)− sT(t))∥=∥CEΘ(t)∥<α∥A∥−1
, (24)

式(23)可重新写为

V̇ < −η ∥s(ti)∥+ ηα∥A∥−1
. (25)

证毕.

当∥s(ti)∥ > α∥A∥−1
时,基于事件驱动的控制律

(15)执行更新,最终稳定到邻域边界式(18). 为避免加
入事件驱动后的Zeno现象[20],给出定理3,并进行理
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论证明.

定定定理理理 3 考虑姿态子系统式(2),在假设1–2成立
的条件下,基于控制律式(15),由事件驱动条件(16)定
义的触发时间间隔常数Ti = ti+1 − ti的下界是一个

正值,满足不等式关系:

Ti >
1

τ
ln(1 + ∥C∥−1∥A∥−1 ατ

ρ(∥ΘE(ti)∥) + β
),

(26)

其中:

τ = ∥A∥,

ρ(∥ΘE(ti)∥) = ∥A−B(CB)
−1
CA∥∥ΘE(ti)∥,

β = ∥B(CB)
−1
k∥+ ∥B∥∥dΘ∥+

m1∥B∥∥lKI∥+m2∥B∥.

证 定义集合Γ={t : ∥C∥ ∥A∥ ∥EΘ(t)∥=0},当
t ∈ [ti, ti+1)\ti(i = 1, 2, · · · , n)时,有

d
dt

∥EΘ(t)∥ 6 ∥ĖΘ(t)∥ = ∥Θ̇E(t)∥ =

∥AΘE(t)−B(CB)
−1
(CAΘE(ti)−ksgn(s(ti)))+

B(dΘ−lKIΘ̇d−Θ̈d)∥ =

∥A(ΘE(t)−ΘE(ti))+(A−B(CB)
−1
CA)ΘE(ti)−

B(CB)
−1
ksgn(s(ti))+B(dΘ−lKIΘ̇d−Θ̈d)∥ 6

∥A∥∥EΘ(t)∥+∥A−B(CB)
−1
CA∥∥ΘE(ti)∥+

∥B(CB)
−1
k∥+∥B∥∥dΘ∥+m1∥B∥∥lKI∥+

m2∥B∥. (27)

由式(26)中τ , ρ(∥ΘE(ti)∥), β的表达式关系,式(27)
可重新写为

d
dt

∥EΘ(t)∥ 6 τ ∥EΘ(t)∥+ρ(∥ΘE(ti)∥)+β. (28)

当初始条件EΘ(ti) = ΘE(ti)−ΘE(ti) = 0时,有

∥EΘ(t)∥ 6 ρ(∥ΘE(ti)∥) + β

τ
(eτ(t−ti) − 1), (29)

其中t∈ [ti, ti+1). 当t= ti+1时,根据事件驱动条件式
(16),不等式(29)可重新写为

α 6 ∥C∥ ∥A∥ ρ(∥ΘE(ti)∥) + β

τ
(eτTi − 1). (30)

根据不等式(30)求解Ti,定理3得证. 证毕.

4 仿仿仿真真真结结结果果果分分分析析析

本文在MATLAB/Simulink环境下搭建仿真模型
验证控制算法的有效性. 其中四旋翼动力学模型参数
如表1所示.

四旋翼飞行器的初始位置为[x y z]T=[0 0 0]T m,

初始姿态角度为[θ ψ ϕ]T = [0 0 0]T rad. 期望位置
指令设置为

pd = [0.5 cos(0.5t) 0.5 sin(0.5t) 1 + 0.1t]T,

期望滚转角ϕ = π/3. 为了验证在事件触发条件下,所
提出的控制算法仍然具有对干扰的不敏感性,分别在
位置环和姿态环加入扰动.假设扰动值为

dP=[0.1sin(0.1πt) 0.1cos(0.1πt) 0.1cos(0.1πt)]T,

dA=[0.1sin t 0.1cos t 0.1sin t]T.
位置环控制参数为:滑模面系数 c1 = c2 = c3 =

5,控制器增益k1=k2 = k3 = 5, η1 = η2 = η3 = 0.1,
饱和函数边界值ε=0.2. 姿态环控制参数为:滑模面
系数c4=c5=c6 = 0.5,控制器增益为k4 = k5 = 0.5,
k6 = 2. 事件触发边界δ = 0.2, α = 0.85. 仿真结果
如图1–2所示.

表 1 四旋翼模型参数
Table 1 The model parameters of the quadrotor

变 量 数 值

质量m/kg 2
半径d/m 0.2

重力加速度g/(m·s−2) 9.8
阻力系数K1, K2, K3 0.01
阻力系数K4, K5, K6 0.012
转动惯量I1, I2 1.25
转动惯量I3 2.5

图 1 轨迹跟踪3D效果图

Fig. 1 3D effect diagram of trajectory tracking
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图 2 x, y, z方向轨迹跟踪

Fig. 2 Trajectory tracking of x, y, z

根据仿真过程图1–2的跟踪曲线可以看出,在有干
扰情况下所设计的基于事件驱动的滑模控制器工作

稳定,且具有良好的鲁棒性,能够很好的完成轨迹跟
踪的任务.图3为位置子系统的控制输入曲线,表现出
触发器的作用. 由图4可知飞行过程中姿态角稳定,跟
踪误差很快收敛到零,调节时间短,为5 s左右,并且没
有明显的抖振.

图 3 位置子系统控制律

Fig. 3 Control law of position subsystem

图 4 姿态角度跟踪

Fig. 4 Tracking of attitude angle

图5为姿态控制输入的触发效果.事件触发间隔如
图6所示,在调整阶段(0∼5 s)由于存在较大的系统误
差,事件触发间隔较短;稳定阶段(5∼30 s),触发间隔
在0.008 s以上. 当采样步长设置为0.001 s,采样时间
为30 s时,事件触发次数为4161次. 仿真结果说明,基
于事件驱动的滑模控制策略可以节约86%的传输资
源.

图 5 姿态子系统控制律

Fig. 5 Control law of attitude subsystem

图 6 事件触发间隔

Fig. 6 Interval of event triggering

5 结结结论论论

论文主要研究了外界干扰及通信受限情况下,四
旋翼无人飞行器的轨迹跟踪控制问题.位置跟踪控制
利用反演控制结构,设计滑模控制器,处理干扰的同
时,为姿态控制子系统提供虚拟的姿态角跟踪指令.
进一步为缓解通信压力及减少飞行器的能源损耗,在



第 7期 王婕等: 四旋翼无人飞行器的轨迹跟踪与滑模事件驱动控制 1089

事件驱动函数及设计的辅助状态基础上,提出了结合
事件驱动机制的滑模姿态控制器,使得飞行器姿态控
制系统只需要在某些离散的触发时间传输,抑制干扰
的同时,实现姿态控制误差向包含原点的小不变集合
收敛,且保证了触发瞬间没有积累,即整个系统不会
出现Zeno现象.最后通过数值模拟验证了所提出的控
制方案的性能.
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