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摘　　　要 : 为克服滑模抖振 ,设计了二阶动态 terminal滑模 ,得到在时间本质上连续的控制器 ,并使滑模面

在有限时间内收敛.然后采用非线性干扰观测器逼近复合干扰 ,通过在控制器中设置自适应补偿项 ,放宽了

非线性干扰观测器的假设条件 ,不再要求复合干扰变化率为零.基于李雅普诺夫理论 ,严格证明了系统稳定

性.最后将提出的控制方案应用于近空间飞行器姿态角跟踪仿真实验 ,仿真结果表明了该控制方案的有效性

及优越性.
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Abstract : In order to overcome chat tering problem , a second2order dynamic terminal

sliding mode cont rol scheme was proposed. The terminal sliding mode cont rol speeds up t he

convergence of t racking error and t he second2order dynamic sliding mode cont rol obtains con2
tinuous cont roller in time domain by embedding discontinuous f unctions into t he first2order

differential of cont roller and making t he sliding surface and it s derivatives equal to zero .

Thereafter , a nonlinear dist urbance observer was used to approximate compound dist urb2
ance. Adaptive compensation term was added to the cont roller , relaxing the prerequisite of

nonlinear disturbance observer . The system was proved stable based on Lyap unov t heorem.

Finally , t he simulation applied to near space vehicle has demonst rated t he superiority and ef2
fectiveness of the cont rol scheme.
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　　近空间是指距地面 20～100 km的空域 ,它处

于现有航空飞行器和航天飞行器涉足之外的空

域.该区域的最大特点是空气极度稀薄 ,环境温度

变化复杂 ,大气压力低 ,臭氧和太阳辐射强.飞行

器在其中实现高速飞行时 ,阻力小 ,消耗的能量

少 ,但环境恶劣 ,受到的强风干扰严重.近空间飞

行器 (near space vehicle , 简称 NSV)具有续航时

间长 ,飞行速度快 ,覆盖范围广 ,常规武器难以攻

击等优点 ,在执行侦察监视 ,通信中继 ,兵力投送

等方面具有极大的战略价值.目前以美国为首的

各国竞相发展近空间飞行器 ,取得了一些成果 ,如

“全球鹰”(global hawk) ,“海象”(walrus) ,“高空

飞艇”( HAA)等[122 ] .

NSV的飞行具有激烈快时变、严重非线性、

强耦合、不确定四大特点 ,在控制性能上要求具有

大范围非线性强鲁棒自适应控制能力.本文目的

在于针对以上飞行条件 ,设计跟踪速度快 ,精度

高 ,鲁棒性强的控制器.

传统滑模为使系统运动进入并保持在滑模面

上 ,控制输入在不同控制器间来回切换 ,使得输入

不连续 ,这是存在抖振的主要原因[3 ] . Terminal

滑模理论上不存在抖振[4 ] .但是 terminal 滑模的

无抖振仅仅是自身不含不连续项所具有的特性 ,

而对于自适应项等引入的不连续项造成的抖振 ,

则无法解决[526 ] .动态滑模将不连续函数嵌入到控

制器的导数项中去 ,得到时间域上连续的控制器 ,

能够很好的克服抖振.而高阶 ( r阶)滑模选取控

制器 ,不仅让切换函数等于零 ,而且使得切换函数

的一阶导数直至 r - 1阶导数也等于零 ,控制项作

用在切换函数的 r阶导数上.当高阶滑模的总滑

动阶数 r = ∑
m

i = 1
ri > m时 ,其中 ri为高阶滑模各分

量的阶数 , m为设计系统中输入维数 ,滑模面σ( ki
)

i

( i = 1 , ⋯, m ; ki = 1 , ⋯, ri )可能含有输入的各

阶导数[728 ] ,这正是高阶滑模和动态滑模的衔接

点.文献[ 9 ]将二阶动态滑模应用于飞机俯仰角控

制 ,文献[ 10211 ]将二阶动态滑模应用于机械臂跟

踪.但均未考虑不确定性和外扰动对系统的影响 ;

文献[ 12 ]首先设计辅助控制系统 ,等效的略去不

确定项 ,再设计二阶动态滑模控制器 ,该方法对于

快时变高度非线性系统在强烈外扰动下的情况 ,

仍然不能很好地解决问题.

自然地 ,可以考虑采用干扰观测器逼近复合

干扰.但高阶动态滑模引入了控制器的导数 ,同时

也就引入了干扰观测器输出的导数 ,这使得大多

成熟的干扰观测器难以同高阶动态滑模结合.而

从下文公式可以看出非线性干扰观测器 ( nonlin2
ear dist urbance observer ,简称 NDO)本身的结构

特别适合与二阶动态滑模结合.

本文其余章节安排如下 :第一节针对一类

MIMO (多输入多输出)非线性仿射系统 ,以李导

数为基础给出高阶动态滑模设计过程 ;第二节首

先给出 NDO 方程和常规的假设 ,然后放宽原有

假设条件 ,并分析放宽假设条件后 NDO 逼近性

能 ;第三节设计 NSV 基于 NDO 的二阶动态 ter2
minal滑模控制器 ,并严格证明系统稳定性 ;第四

节将所设计控制方案进行仿真实验 ,检验其有效

性 ;第五节对全文进行总结.

1　二阶动态 terminal 滑模

考虑 MIMO非线性仿射系统

x
·

= f ( x) + g ( x) u (1)

其中 x ∈R
n

, f ( x) : R
n
→R

n
, g ( x) = [ g1 ( x) , ⋯,

gm ( x) ] : R
n
→R

n×m
, u ∈R

m
. f ( x) , g( x) , u中各

元为充分光滑的函数 ,且满足局部 Lip schitz 条

件.设σ =ψ( x) : R
n
→R

m
为系统 (1)的切换函数

向量. ψ( x) 的选取需满足下列假设.

假设 1 : 进入滑模面σ = 0后 ,系统在滑模面

上的滑模运动能保证 x收敛到平衡点.

假设 2 [13 ] :σ对于 u 有相对阶向量 ( r1 , r2 ,

⋯, rm ) ,即对于 x ,有

任意

L g j
L

k i
fψi ( x) = 0

至少存在一个

L g j
L

ri - 1

f
ψi ( x) ≠0 ,

0≤ki < ri - 1 ; i = 1 , ⋯, m ; j = 1 , ⋯, m ;

且矩阵

L g1 L
( r1 - 1)

f ψ1 ( x) ⋯ L gm
L

( r1 - 1)

f ψ1 ( x)

… …

L g1 L
( rm - 1)

f ψm ( x) ⋯ L gm
L

( rm - 1)

f ψm ( x)

对于 x可逆.

注 1 : 假设 1的目的在于使下述二阶动态滑

模设计过程具有广泛的适用性 ,而不是仅仅局限

于某一种滑模面.假设 2 实际是多输入多输出非

线性系统相对阶向量的定义.

根据上述条件可以得到

σ( k)
i = L

k

fψi ( x)

k = 0 ,1 , ⋯, ri - 1 ; i = 1 , ⋯, m , 下同.
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σ( ri
)

i = L
ri

f
ψi ( x) + ∑

m

j = 1
L g j

L
ri - 1

f ψi ( x) uj (2)

对式 (2)再求导 ,可以得到显含控制量导数的式子

如下 :

σ( ri +1)
i = L

ri +1

f ψi ( x) +

∑
m

j = 1
L g j

L
ri

fψi ( x) uj + ∑
m

j = 1
L f L g j

L
ri - 1

f ψi ( x) uj +

∑
m

j
～

= 1
∑
m

j = 1
L g

j
～ L g j

L
ri - 1

f ψi ( x) uj u
j
～ +

∑
m

j = 1
L g j

L
ri - 1

f ψi ( x) Ûu j (3)

将式 (3)写为矩阵形式

σ( r+1)
=Ξ1 ( x , u) +Ξ2 ( x) Ûu (4)

其中

σ( r+1)
= σ

( r1 +1)
1 ⋯ σ( rm +1)

m
T

Ξ1 ( x , u) =

Ξ11 ( x) +Ξ12 ( x) u +Ξ13 ( x) u +Ξ14 ( x , u) u

Ξ11 ( x) =

L
r1 +1

f ψ1 ( x) ⋯ L
rm +1

f ψm ( x)
T

Ξ12 ( x) =

L g1 L
r1
fψ1 ( x) ⋯ L gm

L
r1
fψ1 ( x)

… …

L g1 L
rm
fψm ( x) ⋯ L gm

L
rm
fψm ( x)

Ξ13 ( x) =

L f L g
1

L
r1 - 1

f ψ1 ( x) ⋯ L f L gm
L

r1 - 1

f ψ1 ( x)

… …

L f L g
1

L
rm - 1

f ψm ( x) ⋯ L f L gm
L

rm - 1

f ψm ( x)

Ξ14 ( x , u) =

L g1 ∑
m

j = 1
L g j

L
r1 - 1

f ψ1 ( x) uj ⋯ L gm ∑
m

j = 1
L g j

L
r1 - 1

f ψ1 ( x) uj

… …

L g1 ∑
m

j = 1
L g j

L
rm - 1

f ψm ( x) uj ⋯ L gm ∑
m

j = 1
L g j

L
rm - 1

f ψm ( x) uj

Ξ2 ( x) =

L g1 L
( r1 - 1)

f ψ1 ( x) ⋯ L gm
L

( r1 - 1)

f ψ1 ( x)

… …

L g1 L
( rm - 1)

f ψm ( x) ⋯ L gm
L

( rm - 1)

f ψm ( x)

取新的切换函数

Θi =σi
( ri

)
+λi1σi

( ri - 1)
+ ⋯+

λi ( ri - 1)σ·i +λir i
σi +λi ( ri +1) (5)

则

ÛΘ =σ( r+1)
+Ξ3 ( x , u) (6)

其中

ÛΘ = [ ÛΘ1 ⋯ ÛΘm ]T

Ξ3 ( x , u) =

λ11σ
( r1 )

1 + ⋯+λ1 ( r1 - 1)σ̈1 +λ1 r1
σ·1

…

λm1σ
( rm

)

m + ⋯+λm( rm - 1)σ̈m +λm rm
σ·m

结合极点配置技术选取其参数λij ( i = 1 ,

⋯, m ; j = 1 , ⋯, ri + 1) , 使得 Θ中各分量为

Hurwitz多项式 ,并满足其他性能要求.为满足滑

模到达条件 ,这里采用指数趋近律

ÛΘ = - λ
～

1Θ - λ
～

2 sgn (Θ) (7)

参数λ
～

i = diag (λ
～

ij ) 且有λ
～

ij > 0 ( i = 1 ,2 ; j = 1 ,

⋯, n) . 将式 (4) , (6)代入式 (7)得

Ξ1 ( x , u) +Ξ2 ( x) Ûu +Ξ3 ( x , u) =

- λ
～

1Θ - λ
～

2 sgn (Θ) (8)

取李雅普诺夫函数 V (Θ) ,根据李雅普诺夫

稳定性理论及式 (8)设计控制器

u
·

=Γ ( t , x , u , Θ, sgn (Θ) ) (9)

　　使得 V
·

(Θ) < 0 ,从而系统稳定 ,Θ渐进收敛

到零 .由式 ( 5 )可知实现σi =σ·i = ⋯ = σ( ri
)

i =

0 ( i = 1 , ⋯, m ) .再由假设 1知 , x收敛到平衡

点.

式 (9)中经过对Ûu的积分有

u( t) = u(0) +∫
τ

0
Ûu (τ) dτ =

u(0) +∫
τ

0
Γ (τ, x , u ,Θ, sgn (Θ) ) dτ

不连续项 sgn (Θ) 被置入控制器的一阶导数中 ,

控制项成为连续函数.

为了加快收敛速度 ,将 terminal 滑模同高阶

动态滑模结合.设计切换函数σ = Ûx + ax q/ p , a为

参数对角阵 , p , q为 terminal 滑模设计参数.其

余步骤同上.

注 2 : 本节结论还可推广到如下分块的情况

x = [ x1 , ⋯, x K ]T , xi ∈R
d

i , ∑
K

i = 1
di = n , i = 1 ,
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⋯, K. 这里不再讨论.

2　非线性干扰观测器

考虑含有不确定性和扰动的非线性仿射系统

x
·

= f ( x) + g ( x) u +Δf ( x) +Δg ( x) u + d( t)

(10)

其中 x ∈R
n

, u ∈R
m

,Δf ( x) , f ( x) : R
n
→R

n
,

g ( x) ,Δg ( x) : R
n
→R

n×m
. f ( x) , g ( x) 中各元为充

分光滑的函数 ,且满足局部 Lip schitz 条件.

d ( t) ∈R
n
为外界扰动.将式 (10)写为

x
·

= f ( x) + g ( x) u +Ψ( t , x) (11)

其中Ψ( t , x) =Δf ( x) + g ( x) u + d ( t) . 设计 NDO

逼近该复合干扰Ψ( t , x) [ 14 ]

Ψ̂ = z + P( x) (12)

z
·

= - L ( x) z - L ( x) [ P( x) + f ( x) + g ( x) u]

(13)

其中 Ψ̂为 NDO输出 , z为 NDO内部变量 , P( x)

为待设计的非线性函数 ,令

endo = Ψ - Ψ̂ (14)

取

L ( x) =
5 P( x)

5 x
(15)

　　在现有文献中 ,均有如下假设要求.

假设 3 : 式 (11)中复合干扰变化非常慢 ,可以

认为Ψ
·

≈ 0 .

根据假设 3 ,代入式 (11)～ (15)有

e
·

ndo ( t) ≈ - L ( x) endo ( t)

解微分方程有

endo ( t) = [ e1
ndo ( t) , ⋯, en

ndo ( t) ]

其中 ei
ndo ( t) = ei

ndo (0) e - L i t , endo 指数收敛至零.

但假设 3在很多情况下是不成立的 ,为此 ,对

于Ψ
·

提出另外一种假设.

假设 4 : 复合干扰变化率满足‖Ψ
·
‖≤τ,τ为

一未知正数.

假设 4仅要求复合干扰变化率有界 ,且无需

知道该界的具体数值 ,无疑比假设 3 更具工程

意义.

类似于前面分析 ,在假设 4下 ,有

e
·

ndo ( t) = Ψ
·

- L ( x) endo ( t) (16)

解式 (16)微分方程有

endo ( t) = [ e1
ndo ( t) ,⋯,en

ndo ( t) ]

其中

ei
ndo ( t) = ei

ndo (0) e - L i t + e - L i t∫
t

0
Ψ
·

i eL i t d t

将Ψ
·

i 看作在有限范围内取值的系数 ,因为

Ψ
·

i <τ, 于是有

ei
ndo ( t) ≤ei

ndo (0) e - L i t + e - L i tτ∫
t

0
eL i t d t =

ei
ndo (0) -
τ
L i

e - L i t +
τ
L i

(17)

ei
ndo ( ∞) ≤

τ
L i

同理 ,由于Ψ
·

i > -τ,可以得到误差收敛的

下限

ei
ndo ( t) ≥-

τ
L i

+ ei
ndo (0) +
τ
L i

e - L i t

ei
ndo ( ∞) ≥-

τ
L i

从上面分析可以看出 ,不论在假设 3 还是假

设 4条件下 ,NDO 的误差均按照指数收敛 ,收敛

速度快.但在假设 4下 ,误差收敛到一个有限半径

的闭球内

endo ( ∞) ∈B ,

B = { x∈R
n

, d( x ,0) ≤r, r = max
τ
L i

, i = 1 ,⋯, n} ,

r为闭球半径 , d为赋范空间中的距离.

注 3 : 在式 (17)的分析中 ,采用了不等式放缩

的方法 ,增加了保守性 ,但 NDO 最终一致有界的

结论 ,并不是由于增加保守性造成的 ,而是 NDO

固有的特性.如Ψ =τ[ sin ( t) , ⋯, sin ( t) ]T ,τ> 0

时 ,在假设 4下 ,解微分方程得到

ei
ndo ( t) = ei

ndo (0) e- L it +
τ

1 + L
2
i

[ L icos ( t) + sin ( t) ]

ei
ndo ( ∞) ∈

τ
1 + L

2
i

[ - L i , L i ]

当 L i µ 1时 ,上式分析的结果同式 (17)所得

结果相同.

注 4 : L 的取值同收敛速度成正比 ,且同闭球

B 半径成反比.当 L 同τ的比值较大时可以近似

认为 NDO 能精确逼近干扰.但过大的 L 会使得

NDO的“惯性”过大 ,即在复合干扰的快变时刻 ,

NDO与复合干扰真实值之间的误差较大 ,且存在

大超调和剧烈振荡 ,这时 NDO 不仅不能起到补

偿误差的作用 ,反而会作为一种新的干扰使控制
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器的性能恶化 ,系统动态品质变差.

3　近空间飞行器控制系统设计

3 . 1　近空间飞行器数学模型

在近空间飞行器六自由度十二方程中[ 15 ] ,本

文只考虑姿态角Ω和姿态角速度ω的六个方程.

根据奇异摄动理论 ,按照带宽大小 ,将这六个方程

表示的飞控系统分为内环ω和外环Ω ,内外环也

分别称为快回路和慢回路. 将六方程写为如下

两组 :

ÛΩ = f s + gs1ω+ gs2δ (18)

ω· = f f + g fδ (19)

式中姿态角Ω = [α　β　μ]
T

,其中α,β,μ分别

为迎角 ,侧滑角 ,绕速度矢量轴的滚转角 ;ω =

[ p　q　r]
T

,其中 p , q , r分别为滚转角速率 ,俯

仰角速率 ,偏航角速率 ;δ = [δl 　δr 　δd ]
T
表示

左 ,右升降副翼舵和方向舵的偏转 ; f s , gs1 , gs2 ,

f f , g f 分别为适当维数的向量或矩阵 ,其各分量

(或元素)为近空间飞行器状态变量以及质量 ,马

赫数 ,输入的复杂非线性函数.限于篇幅 ,不再给

出具体表达式.

注 5 : 本文坐标及舵面角等均按英美坐标系

定义.

式 (18) , (19)中舵面角偏转向量δ对ω
·
有显

著影响 ,而对 ÛΩ影响很小 ,因此可以略去 gs2δ这

一项.再考虑飞行过程中气动参数变化和扰动的

存在[16 ] ,可以将式 (18) , (19)写为如下形式 :

ÛΩ = f s + gsωc +Ψs ( t , x) (20)

ω· = f f + g f u +Ψf ( t , x) (21)

其中Ψs ( t , x) =Δf s +Δgsωc , Ψf ( t , x) =Δf f +

Δg f u + d( t) 为复合干扰 ,ωc 是慢回路的虚拟控制

量 ,同时也作为快回路状态跟踪的标称值.Δf f ,

Δg f 为系统不确定性 , d( t)为外界扰动 ,以力矩的

形式作用在快回路.

控制任务是在近空间飞行器关闭发动机返

航阶段和存在以上不确定性和扰动的条件下 ,

设计二阶动态 terminal滑模控制器 ( second2order

dynamic terminal sliding mode controller ,简称

SOD TSMC) u
·

,使得姿态角Ω在有限时间内跟

踪上指令信号Ωc , 并有效去除滑模控制器的

抖振 .

3 . 2　快回路控制器设计

针对快回路系统 (式 ( 21 ) ) 设计 NDO (式

(12) ) ,选取非线性函数 P(ω) 使得 endo 最终一致

有界 ,且满足 L (ω) 为对称正定阵[ 17 ] .误差动态系

统存在Lyap unov函数 V ndo endo 满足

V
·

ndo endo =
5V ndo endo

5endo
e
·

ndo ≤0 (22)

令 ef =ω - ωc , 取 terminal滑模面

σf = ef +∫
t

0
a f e f + bf e f

q
f

/ p
f d t (23)

再取新的切换函数

Σf =σ
·

f + cfσf + dfσf

j
f

/ k
f (24)

代入式 (22)～ (24)

Σ
·

f = Ûf f + g f Ûu +Ψ
·

- ω̈c + a f e
·

f +

bf ( ef
q

f
/ p

f )′+ cf Ûσf + d f (σf

j
f

/ k
f )′ (25)

采用指数趋近律 ,令

Σ
·

f = - λf 1Σf - λf 2 sgn (Σf ) (26)

以上设计参数满足χf = diag (χf 1 ,χf 2 ,χf 3 ) ,

χf i > 0 , i = 1 ,2 ,3 ,χf 分别代表 a f , bf , cf , d f ,

λf 1 ,λf 2 .
1
2

<
qf

p f

< 1 ,
1
2

<
j f

k f

< 1 .

定理 2 : 对于近空间飞行器快回路系统 (式

(22) ) ,取自适应控制器 (式 (27) )则系统稳定 ,滑

模面渐进到达 ,随后跟踪误差 ef 将在有限时间内

收敛到零

u = u0 + u1 (27)

u0 = ( g f ) - 1 - f f - Ψ̂+ω
·

c - a f e f -

bf e

qf
p f
f - cfσf - dfσ

j f
k f
f

u1 =∫
t

0
vd t

v = - λf 1Σf - λf 2 sgn (Σf ) - τ̂sgn (Σf )

τ̂
·

=λf a ‖Σf ‖,λf a > 0

证明 : 可取李氏函数为

V =
1
2
ΣT

fΣf +
1

2λf a
τ～2 + V ndo endo

其中

τ～ =τ- τ̂

τ～
·

= - τ̂
·

(28)

令

λ
-

f i = min (λf i j ) ,

i = 1 ,2 ; j = 1 ,2 ,3 .

代入式 (16) , (21) , (22) , (24)～ (28) ,有
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V
·

= Σ
T

fΣ
·

f +τ
～τ～
·

+ V
·

ndo endo ≤

ΣT

f [ Ûψf - ψ̂
·

f - λ
-

f 1Σf - λ
-

f 2 sgn (Σf ) - τ̂sgn (Σf ) ] - τ
～
‖Σf ‖≤

‖Σf ‖‖Ûψf ‖ - Σ
T

f l (ω) endo - λ
-

f 1 ‖Σf ‖
2 - λ

-
f 2 ‖Σf ‖ - τ̂‖Σf ‖ - τ

～
‖Σf ‖≤

‖Σf ‖·τ+ ‖Σf ‖·‖l (ω) ‖·‖endo ‖ - λ
-

f 1 ‖Σf ‖
2 - λ

-
f 2 ‖Σf ‖ - τ̂‖Σf ‖ - τ

～
‖Σf ‖ =

‖Σf ‖ ‖l (ω) ‖·‖endo ‖ - λ
-

f 1 ‖Σf ‖ - λ
-

f 2

已知 endo 指数收敛到闭球内 ,取设计参数λf 1 ,λf 2

满足

λ- f 1 ‖Σf ‖+λ- f 2 > ‖l (ω) ‖·‖endo ‖ +τ

(

,

τ

(

> 0 .

上式可以保证 V
·

< - τ

(

‖Σf ‖ < 0 , 系统稳定 ,滑

模面可达.

对于 terminal滑模 x
·

+ ax + bx
q/ p

= 0 , 状态

x到达 0的时间为

t =
p

a ( p - q)
ln ax (0)

( p- q) / p
+ b

b
.

因此Σf ( t) 收敛到 0后 ,σf ,σ
·

f 将在有限时间内

收敛到 0 ,设该时间为 tr1 , 同理 ef 也在有限时间

收敛到 0 ,设其收敛时间为 tr2 . 综上 , ef 收敛到零

所需总时间为 t = tr1 + tr2 , ϖ t
～

> 0 , t ≤ t
～

.

证毕.

注 6 : 快速 terminal滑模面σ= x
·

+ ax + bx
q/ p

,

在 x远离 0时 ,σ≈ x
·

+ ax , 此时为指数收敛 ,收

敛速度快 ;当 x距离 0较近时 ,σ≈ x
·

+ bx
q/ p

, 是

一个吸引子. 快速 terminal 滑模既保留了普通

terminal滑模有限时间收敛的特性 ,又在收敛的

初始阶段加快收敛的速度.

注 7 : 从式 (24) , (25)直接得到的控制律为 u
·

的表达式 ,但微分的引入 ,不仅增加了运算量 ,而

且会引入新的噪声 ,所以这里设计为 u的形式.

注 8 : 以上参数自适应律可以采用投影算子

来设计 ,保证其有界性 ,本论文不再具体讨论.

注 9 : 慢回路控制律设计类似于快回路 ,限于

篇幅 ,本文不再讨论 ,仅在仿真中给出设计参

数值.

注 10 : 状态的一阶导数可由微分观测器或直

接由传感器测量等方法获得 ,本文不再讨论.

4　仿真结果

在高超声速条件下 ,将所设计的控制器用于

近空间飞行器姿态角跟踪控制 ,进行仿真实验以

检验本文提出控制方案的性能.为进行对比 ,分别

采用结合趋近律的 terminal滑模控制和本文提出

的基于 NDO 的自适应二阶动态 terminal 滑模控

制用于 NSV 仿真实验 ,两种算法中相同参数取

同样的值.分别得到图 1和图 2所示结果.

各参数取值为

V (0) = 4 584 . 5 m/ s , H (0) = 33 . 5 km ,

M = 136 820 kg , Ωc = [1 0 - 1 ]T ,

ω(0) = [0 0 0 ]T ,

Ω(0) = [0 . 1 0 - 0 . 06 ]T ,

as = bs = diag (3 , 3 , 3) ,

cs = ds = diag (1 , 1 , 1) ,

λs1 =λs2 = diag (0 . 5 , 0 . 5 , 0 . 5) ,

a f = bf = diag (0 . 2 , 0 . 2 , 0 . 2) ,

cf = d f = diag (3 , 3 , 2) ,

λf 1 = diag (4 , 3 , 2) ,

λf a = 0 . 1 ,λsa = 0 . 1 ,

λf 2 = diag (0 . 5 , 0 . 5 , 0 . 5) ,

qs

p s
=

j s

k s
=

qf

p f

=
j f

k f

=
7
9

.

设定快慢回路气动参数不确定性为 - 50 % ,

外界扰动为

d ( t) = 106 ·sin (πt) [0 . 2 1 1 ]T

NDO中非线性函数选择为

P(ω) = 3 α+
α3

3
　3 β+
β3

3
　3 γ+
γ3

3

T

,

L (ω) =

3 (1 +α2 ) 0 0

0 3 (1 +β2 ) 0

0 0 3 (1 +γ2 )

.

图 1中姿态角跟踪速度较快 ,体现了趋近律

和 terminal滑模快速性的特点 ;但跟踪误差较大 ,

说明在较大复合干扰下 ,无干扰观测器 ,仅靠滑模

控制器 ,不足以使近空间飞行器具备强鲁棒性 ;舵

面角 (图 1 (d) , (e) , (f ) )抖振严重 ,这是由于按指

数趋近律设计的控制器频繁切换造成的.图 2 中

姿态角能快速跟踪标称值 ,跟踪误差非常小 ,舵面

抖振也很好地消除了.达到了基于 NDO 的自适

应二阶动态 terminal 滑模快速 ,高精度 ,强鲁棒 ,

和有效消除抖振的设计目的.
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图 1　无 NDO基于趋近律的 terminal滑模控制的近空间飞行器姿态角跟踪仿真结果

Fig. 1　Simulation result s of terminal sliding mode control based on reaching law without NDO

图 2　基于 NDO的自适应二阶动态 terminal滑模控制的近空间飞行器姿态角跟踪仿真结果

Fig. 2　Simulation result s of adaptive second2order dynamic terminal sliding mode control based on NDO
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5　结　论

针对传统滑模存在抖振和收敛时间无穷大

的缺点 ,本文提出了将二阶动态滑模与 terminal

滑模相结合的控制方案 ,用 NDO 逼近复合干

扰 ,进一步提高收敛精度 .再采用自适应控制 ,

放宽常规 NDO的假设条件 ,不再要求复合干扰

变化率为零 ,而仅仅需要其变化率的范数有界 ,

且无需知道该界的具体值 .严格证明了系统的

稳定性和跟踪误差能在有限时间内收敛到平衡

点 .最后将本文提出的控制方案应用于具有强

烈非线性特性的近空间飞行器 .仿真结果表明 ,

该控制方案收敛速度快 ,跟踪精度高 ,鲁棒性

强 ,并且有效消除了抖振 .
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