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非匹配不确定的弹性高超声速飞行器终端滑模控制
宗　 群，张秀云，邵士凯，叶林奇，董　 琦

（天津大学 电气自动化与信息工程学院，天津 ３０００７２）

摘　 要： 为解决带有非匹配不确定的弹性高超声速飞行器（ＦＨＶ）鲁棒跟踪控制问题，设计一种基于有限时间干扰观测器的非

奇异终端滑模控制器．首先，通过将弹性模态的影响视为不确定，与系统参数不确定一起处理为综合不确定，将带有弹性的高

超声速飞行器模型简化为便于控制器设计的面向控制模型；其次，设计有限时间干扰观测器估计模型的综合不确定；进而，基
于干扰观测器，设计一种新型的非奇异终端滑模面，将高阶不匹配问题转化成一阶匹配问题，进行控制器的设计；最后通过

Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论证明了闭环系统的稳定性．仿真结果表明：所设计的控制器可以有效抑制非匹配不确定及弹性的影响，实现了飞

行器速度与高度的稳定跟踪控制．
关键词： 控制；高超声速飞行器；非匹配不确定；有限时间干扰观测器；非奇异终端滑模
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　 　 高超声速飞行器一般指飞行马赫数大于 ５ 的飞

行器，在军事和民用上具有巨大的应用价值．近年

来，世界各国都把探索与发展高超声速技术作为航

空航天领域的一个重要目标，掀起了研究和发展高

超声速飞行器的热潮．高超声速飞行器所具有的高

速度、强非线性、强耦合性、强不确定（随机干扰引

起的不确定及弹性形变引起的不确定等）等一系列

特性，都给控制上带来了极大的挑战．
高超声速飞行器弹性问题的存在，导致弹性状

态与刚体状态之间产生强烈的耦合，给飞行器的控

制带来了极大的困难．因此，如何解决弹性影响下的

高超声速飞行器控制是控制的难点问题．另外，模型

不确定问题也是飞行器控制中的一大难点，不确定

分为匹配不确定与非匹配不确定．所谓匹配不确定

是指不确定出现在输入通道中，反之则为非匹配不

确定．解决非匹配不确定问题最常用的方法为反步

控制［１］，然而单纯的反步控制会导致所谓的“计算

爆炸”问题．除反步控制外，滑模方法对模型不确定

及外部干扰具有强鲁棒性，得到广泛应用．但传统滑

模控制方法只能解决匹配不确定问题，因此，一方

面，通过将滑模方法与反步控制方法结合使用［２－３］，
使得两者的优势相互结合，达到更好的控制效果．另
一方面，随着 Ｌｅｖａｎｔ 等人［４］ 提出干扰观测器的概

念，作为对非线性系统中的外界干扰和不确定估计

的有效手段，成为了研究的热点［５－７］ ．除传统滑模外，
高阶滑模控制也得到广泛的应用［８－９］ ．文献［１０］利

用反馈线性化后的高超声速飞行器模型，设计观测

器实现对系统未知状态的估计，并设计滑模控制器



保证整个闭环系统的稳定性．如何单独利用滑模方

法，基于非线性控制系统设计控制器，解决非匹配不

确定问题是一个研究难点．文献［１１］针对一般的带

有非匹配干扰的系统，设计了基于有限时间干扰观

测器的连续非奇异终端滑模面，解决了非匹配干扰

问题，并应用于永磁同步电机的控制上．
本文受到文献［１１］的启发，通过设计一种新型

终端滑模面，将高超声速飞行器高阶非匹配问题转

化为一阶匹配问题，简单有效地处理飞行器的非匹

配不确定问题．

１　 模型描述

本文考虑的吸气式高超声速飞行器纵向动力学

模型来源于文献［１２］的研究成果．基于平面地球假

设，将飞行器建模为一个弹性结构，推导的运动方程

中包含弹性效应，同时刚体动力学和弹性动力学之

间通过气动力产生耦合．高超声速飞行器纵向动力

学模型为

ｍＶ
· ＝ Ｔｃｏｓ α － Ｄ － ｍｇｓｉｎ γ；

ｈ· ＝ Ｖｓｉｎ γ；

γ· ＝ Ｌ ＋ Ｔｓｉｎ α
ｍＶ

－ ｇ
Ｖ
ｃｏｓ γ；

θ· ＝ Ｑ；

ＩｙｙＱ
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·
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式中：Ｖ，ｈ，γ，θ，Ｑ 为系统的 ５ 个刚体状态，分别为速

度、高度、航迹角、俯仰角以及俯仰角速率；α 为攻

角，α＝ θ－γ；η１，η
·

１，η２，η
·

２，η３，η
·

３ 为系统的 ６ 个弹性

状态；ｍ 为质量；ｇ 为重力加速度；弹性动态的阻尼

因子 ζｉ ＝ ０．０２；自然振荡频率 ωｉ 取决于随燃料消耗

变化的飞行器质量；Ｉｙｙ为沿纵向的转动惯量；Ｔ，Ｄ，
Ｌ，Ｍ，Ｎｉ 分别为推力、阻力、升力、俯仰角力矩以及广

义力，表达式为

Ｔ ＝ ｑ－Ｓ ＣＴ ＋ ＣＴϕϕ ＋ Ｃη
Ｔη( ) ；

Ｌ ＝ ｑ－Ｓ ＣＬ ＋ Ｃδｅ
Ｌ δｅ ＋ Ｃη

Ｌη( ) ；

Ｄ ＝ ｑ－Ｓ ＣＤ ＋ Ｃδ２ｅ
Ｄ δ２

ｅ ＋ Ｃδｅ
Ｄ δｅ ＋ Ｃη

Ｄη( ) ；

Ｍ ＝ ｚＴＴ ＋ ｑ－ｃ－Ｓ ＣＭ ＋ Ｃδｅ
Ｍδｅ ＋ Ｃη

Ｍη( ) ；

Ｎｉ ＝ ｑ－Ｓ Ｎα２
ｉ α２ ＋ Ｎα

ｉ α ＋ Ｎδｅ
ｉ δｅ ＋ Ｎ０

ｉ ＋ Ｎη
ｉ η[ ] ，

　 　 ｉ ＝ １，２，３．
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（２）
式中：ϕ、δｅ 为控制输入，分别为燃油当量比以及升

降舵偏转角；ｑ－ ＝ ρＶ
２

２
为动压，其中 ρ ＝ ρ０ｅ

－（ｈ－ｈ０） ／ ｈｓ为空

气密度；Ｓ 为参考面积；ｚＴ 为推力－力矩耦合系数；ｃ－

为平均气动弦长；ＣＴϕ，ＣＴ ，ＣＭ，ＣＬ ，ＣＤ 的表达式为

ＣＴϕ ＝ Ｃϕα３
Ｔ α３ ＋ Ｃϕα２

Ｔ α２ ＋ Ｃϕα
Ｔ α ＋ Ｃϕ

Ｔ，

ＣＴ ＝ Ｃ３
Ｔα３ ＋ Ｃ２

Ｔα２ ＋ Ｃ１
Ｔα ＋ Ｃ０

Ｔ，

ＣＬ ＝ Ｃα
Ｌα ＋ Ｃ０

Ｌ，

ＣＤ ＝ Ｃα２
Ｄ α２ ＋ Ｃα

Ｄα ＋ Ｃ０
Ｄ，

ＣＭ ＝ Ｃα２
Ｍ α２ ＋ Ｃα

Ｍα ＋ Ｃ０
Ｍ ．
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（３）

式中参数具体取值见文献［１３］．
由于纵向动力学模型（１） ～ （３）的强耦合、强不

确定等特性，不适合直接进行控制器设计，因此通过

将弹性与刚体之间的耦合视为综合不确定，并经过

进一步的调整，可得到面向控制模型［１４］为

Ｖ
· ＝ ｆＶ ＋ ｇＶϕ ＋ ΔＶ，

ｈ· ＝ Ｖｓｉｎ γ，

ｅ·γ ＝ θ ＋ Δγ，

θ· ＝ Ｑ，

Ｑ· ＝ ｆｑ ＋ ｇｑδｅ ＋ Δｑ ．
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（４）

式中：ｅγ 为航迹角 γ 及其期望值 γｒ 之间的误差，记
为 ｅγ ＝γ－γｒ；ΔＶ，Δγ，Δｑ 为综合不确定变量，其中 Δγ

为非匹配不确定，ΔＶ，Δｑ 为匹配不确定；另外，其他

系数表达为

ｆＶ ＝
ｑ－ＳＣＴｃｏｓ α － ｑ－ＳＣＤ － ｍｇｓｉｎ γ

ｍ
，ｇＶ ＝

ｑ－ＳＣＴϕｃｏｓ α
ｍ

，

ｆｑ ＝
ＺＴｑ

－ＳＣＴ ＋ ｑ－ｃ－ＳＣＭ

Ｉｙｙ
，ｇｑ ＝

ｑ－ｃ－ＳＣδｅ
Ｍ

Ｉｙｙ
．

　 　 高超声速飞行器控制的目标是设计控制器 ϕ，
δｅ，使得飞行器的速度 Ｖ 与高度 ｈ 沿着给定的参考

轨迹 Ｖｒ，ｈｒ 飞行，保证跟踪误差在有限时间内趋

于 ０．后续控制器设计过程中会将飞行器模型（４）分
为速度环与高度环，基于多时间尺度理论，分别进行

控制器设计．

２　 基于自适应律的速度环控制器设计

由于本文采用的基于有限时间干扰观测器的新

型非奇异终端滑模方法主要针对非匹配不确定问

题，而速度环为一阶系统，并不存在非匹配不确定问

题，故此处速度环采用自适应滑模方法进行控制器

的设计．
由式（４）知，速度环模型为

Ｖ
· ＝ ｆｖ ＋ ｇｖϕ ＋ ΔＶ ． （５）

　 　 假设 １　 系统（５）中的不确定 ΔＶ 有上界，但上

界未知，即 ΔＶ ≤Δ－ Ｖ，Δ
－
Ｖ 为未知的常数［１５］ ．

定义速度跟踪误差为

·９５１·第 ８ 期 宗群，等：非匹配不确定的弹性高超声速飞行器终端滑模控制



ｅＶ ＝ Ｖ － Ｖｒ ． （６）
对式（６）进行求导并代入式（５），可得到速度跟踪误

差动态为

ｅ·Ｖ ＝ ｆＶ ＋ ｇＶϕ ＋ ΔＶ － Ｖ
·

ｒ ． （７）
控制量设计为

ϕ ＝ ［ － ｆＶ － ｋＶｓｇｎ（ｅＶ） ＋ Ｖ
·

ｒ － Δ－^ Ｖｓｇｎ（ｅＶ）］ ／ ｇＶ ．
（８）

式中 ｋＶ 为大于 ０ 的常数，Δ－^ Ｖ 为不确定上界 Δ－ Ｖ 的估

计值，利用以下自适应律确定

Δ－^
˙

Ｖ ＝ κ（ － μΔ－^ Ｖ ＋ ｅＶ ） ． （９）
式中 μ 为大于 ０ 的常数，κ 为待设计参数．

说明 １　 针对速度系统（５）设计的控制器（８）
中，通过利用自适应律（９）获得不确定上界 Δ－ 的准

确估计值 Δ－^ Ｖ，从而可以降低控制增益 ｋＶ 的数值，进
而能够有效地减小滑模方法带来的抖振问题．

引理 １［１６］ 　 针对系统

ｚ· ＝ ｆ（ ｚ），
ｆ（０） ＝ ０．{ （１０）

式中 ｚ 为状态量，ｆ（ ｚ）为已知连续函数．假设存在一

个连续可微的正定函数 Ψ（ ｚ）：Ｄ→Ｒｎ，λ＞０，０＜τ＜１，
０＜ψ＜¥，使得 Ψ˙（ ｚ）≤－λΨτ（ ｚ）＋ψ 成立，则系统（１０）
是实际有限时间稳定的，且到达时间为

Ｔｒｅａｃｈ ≤
Ψ１－τ（ ｚ０）

λθ０（１ － τ）
，０ ＜ θ０ ＜ １． （１１）

其中 Ψ（ ｚ０）为 Ψ（ ｚ）的初始值．
定理 １　 在假设 １ 的条件下，针对速度环动力

学模型（５），选取合适的参数，则利用基于综合不确

定自适应律估计（９）的控制输入（８）能够保证速度

跟踪误差（６）在有限时间内收敛到原点的任意小的

ε－邻域内，定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖｖ ＝
１
２
ｅＶ ２ ＋ １

２κ
Δ
～
Ｖ
２ ． （１２）

式中 Δ
～
Ｖ ＝Δ

－
Ｖ－Δ

－^
Ｖ，则到达时间可估计为

Ｔｆ ≤
２Ｖｖ

１ ／ ２（０）
ｋＶθ０

． （１３）

式中 ０＜θ０＜１，Ｖｖ（０）为 Ｖｖ（ｘ）的初始值．

证明　 定义估计误差 Δ
～
Ｖ ＝Δ

－
Ｖ－Δ

－^
Ｖ，将式（８）代入

式（７），得到

ｅ·Ｖ ＝ － ｋＶｓｇｎ（ｅＶ） ＋ ΔＶ － Δ－^ Ｖｓｇｎ（ｅＶ） ． （１４）
对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数（１２）进行求导，可以得到

Ｖ
·
ｖ ＝ ｅＶｅ

·
Ｖ － １

κ
Δ
～
ＶΔ
－^
˙

Ｖ ＝

－ ｋＶ ｅＶ ＋ ｅＶΔＶ － Δ－^ Ｖ ｅＶ － Δ
～
Ｖ（－ μΔ－^ Ｖ ＋ ｅＶ ） ≤

－ ｋＶ ｅＶ ＋ ｅＶ ΔＶ － ｅＶ Δ－^ Ｖ － Δ
～
Ｖ（－ μΔ

－^
Ｖ ＋ ｅＶ ）＝

－ ｋＶ ｅＶ ＋ ｅＶ （ ΔＶ － Δ－ Ｖ） ＋ Δ
～
Ｖ ｅＶ －

Δ
～
Ｖ（ － μΔ－^ Ｖ ＋ ｅＶ ） ≤－ ｋＶ ｅＶ ＋ μΔ

～
ＶΔ
－^
Ｖ ≤

－ ｋＶ ｅＶ － μ（２ε － １）
２ε

Δ
～ ＋ μ（２ε － １）

２ε
Δ
～ ＋

μΔ
～
ＶΔΔ

－^
Ｖ ≤－ ２ｋＶ（

ｅＶ
２

＋ Δ
～

２ κ
） ＋ μ（２ε － １）

２ε
Δ
～ ＋

μΔ
～
ＶΔ
－^
Ｖ ≤－ ２ｋＶＶｖ

１／ ２ ＋ μ（２ε － １）
２ε

Δ
～ ＋ μΔ

～
ＶΔ
－^
Ｖ．

（１５）

式中 ε＞ １
２
，且 κ＝

２ｋＶε
μ（２ε－１）

，另外，

μΔ
～
ＶΔ
－^
Ｖ ＝ μΔ

～
Ｖ（ΔＶ － Δ

～
Ｖ） ＝ μ（ － Δ

～ ２
Ｖ ＋ Δ

～
ＶΔＶ） ≤

μ（ － Δ
～ ２
Ｖ ＋ １

２ε
Δ
～ ２
Ｖ ＋ ε

２
Δ２

Ｖ） ≤

μ（１ － ２ε）
２ε

Δ
～ ２
Ｖ ＋ με

２
Δ
～ ２
Ｖ ． （１６）

因此，式（１５）转化为

Ｖ
·

ｖ ≤ － ２ ｋＶＶ１ ／ ２ ＋ μ（２ε － １）
２ε

Δ
～
Ｖ ＋ μΔ

～
ＶΔ
－^
Ｖ ≤

－ ２ ｋＶＶ１ ／ ２ ＋ μ（２ε － １）
２ε

Δ
～ ２
Ｖ ＋ μΔ

～
ＶΔ
－^
Ｖ ≤

－ ２ ｋＶＶｖ
１ ／ ２ ＋ με

２
Δ２

Ｖ ． （１７）

　 　 根据假设 １，ΔＶ 是有界的，根据引理 １ 可知，速
度跟踪误差（６）是有限时间收敛的，且收敛时间为

Ｔｆ ≤
２Ｖｖ

１ ／ ２（０）
ｋＶθ０

． （１８）

３　 基于有限时间干扰观测器的高度环
控制器设计

　 　 定义高度跟踪误差为

ｅｈ ＝ ｈ － ｈｒ ．
　 　 由于航迹角 γ 很小，因此假设 ｓｉｎ γ≈ γ． 对
式（１８）进行求导，得到

ｅ·ｈ ＝ ｈ· － ｈ·ｒ ＝ Ｖｓｉｎ γ － ｈ·ｒ ≈ Ｖγ － ｈ·ｒ ． （１９）
　 　 虚拟控制量 γｒ 设计为

γｒ ＝ （ － ｋｈ１ｅｈ － ｋｈ２ｓｇｎ（ｅｈ） ｅｈ ρ ＋ ｈ·ｒ） ／ Ｖ．
（２０）

式中 ｋｈ１，ｋｈ２＞０，０＜ρ＜１．
定义跟踪误差为 ｅγ ＝ γ － γｒ，将式 （ ２０） 代入

式（１９）可得

ｅ·ｈ ＝ － ｋｈｅｈ ＋ Ｖｅγ ． （２１）
因此只需 ｅγ→０，则有 ｅｈ→０，下面将设计非奇异终端
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滑模控制器，使得 ｅγ→０．
为了便于后文书写方便，定义［ｘ１，ｘ２，ｘ３］ ＝ ［ ｅγ，

θ，Ｑ］，［ｄ１，ｄ２］ ＝ ［Δγ，Δｑ］ ．根据式（４），ｅγ，θ，Ｑ 的状

态方程变为

ｘ·１ ＝ ｘ２ ＋ ｄ１，

ｘ·２ ＝ ｘ３，

ｘ·３ ＝ ｆｑ（ｘ） ＋ ｇｑ（ｘ）δｅ ＋ ｄ２ ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２２）

从式（２２）中可以看出，ｄ１ 为非匹配不确定，ｄ２ 与控

制输入在一个通道，为匹配不确定．
假设 ２　 ｄ１，ｄ２ 为三阶可微的，且 ｄ３

ｉ （ ｉ ＝ １，２）具
有一组 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ 常数 Ｌｉ，即 ｄｉ

３ ≤Ｌｉ，ｉ＝ １，２［１７］ ．
参考文献［１１］，针对式（２２）设计一种新型的滑

模面，首先定义扩展状态变量为

ｘ～ １ ＝ ｘ１，

ｘ～ ２ ＝ ｘ２ ＋ ｄ＾ １，

ｘ～ ３ ＝ ｘ３ ＋ ｄ
·^

１ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（２３）

式中 ｄ＾ １，ｄ
·^

１ 分别为 ｄ１，ｄ
·

１ 的估计值，可以利用有限

时间干扰观测器［４］得到

ｚ·０ ＝ ｖ０ ＋ ｘ２，

ｖ０ ＝ － λ０Ｌ１
１ ／ ３ ｚ０ － ｘ１

２ ／ ３ｓｇｎ（ ｚ０ － ｘ１） ＋ ｚ１，

ｚ·１ ＝ ｖ１，

ｖ１ ＝ － λ１Ｌ１
１ ／ ２ ｚ１ － ｖ０ １ ／ ２ｓｇｎ（ ｚ１ － ｖ０） ＋ ｚ２，

ｚ·２ ＝ ｖ２，
ｖ２ ＝ － λ２Ｌ１ｓｇｎ（ ｚ２ － ｖ１） ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ïï

（２４）

式中：ｘ＾ １ ＝ ｚ０，ｄ
＾
１（ｘ） ＝ ｚ１，ｄ

·^
１（ ｘ） ＝ ｚ２，ｘ

＾
１ 为 ｘ１ 的估计

值，λ ｉ（ ｉ＝ ０，１，２）为观测器参数，Ｌ１＞０ 且满足假设 １．

此时，可以得到 ｄ＾ １，ｄ
·^

１ ．
定义观测器估计误差为 ｅ１０ ＝ ｘ＾ １ －ｘ１，ｅ１１ ＝ ｄ＾ １ －ｄ１，

ｅ１２ ＝ ｄ
·^

１－ｄ
·

１ ．结合式（２２），可以得到估计误差动态为

ｅ·１
０ ＝ － λ０Ｌ１

１ ／ ３ ｅ１０ ２ ／ ３ｓｇｎ（ｅ１０） ＋ ｅ１１，

ｅ·１
１ ＝ － λ１Ｌ１

１ ／ ２ ｅ１１ － ｅ·１
０

１ ／ ２ｓｇｎ（ｅ１１ － ｅ·１
０） ＋ ｅ１２，

ｅ·１
２ ∈－ λ２Ｌ１ｓｇｎ（ｅ１２ － ｅ·１

１） ＋ ［ － Ｌ１，Ｌ１］ ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２５）
　 　 引理 ２［４］ 　 假设观测器设计（２４）中的参数选择

合理，状态量可以准确获得，那么式（２５）中的估计

误差动态可以在有限时间内趋于 ０，即在有限时间

内可以实现 ｄ＾ １ ＝ｄ１ ．
设计如下非奇异终端滑模面

Ｓ ＝ ｘ～ ３ ＋ ∑
３

ｉ ＝ １
∫ｔ

０
ｋｉｓｇｎ（ ｘ

～
ｉ） ｘ～ ｉ

αｉｄτ． （２６）

式中 ｋｉ，αｉ（ ｉ＝ １，２，３）为大于 ０ 的常数．
对滑模面（２６）进行求导，得到

Ｓ· ＝ ｆｑ ＋ ｇｑδｅ ＋ ｄ２ ＋ ｄ
·^·

１ ＋ ∑
３

ｉ ＝ １
ｋｉｓｇｎ（ ｘ

～
ｉ） ｘ～ ｉ

αｉ ．

（２７）
设计控制器为

　 　 δｅ ＝
１
ｇｑ

[ － Ｋ１Ｓ － Ｋ２ Ｓ ｒｓｇｎ（Ｓ） － ｆｑ － ｄ＾ ２ －

ｄ·^
·

１ － ∑
３

ｉ ＝ １
ｋｉｓｇｎ（ ｘ

～
ｉ） ｘ～ ｉ

αｉ ] ． （２８）

式中 Ｋ１ ＞ ０，Ｋ２ ＞ ０ ，ｄ＾ ２ 可以利用有限时间观测器

（２４）得到，此处不再赘述．
定理 ２　 针对系统（２２），若假设 １ 成立，且参数

选取恰当，则有限时间干扰观测器估计误差会在有

限时间内趋于 ０，并且在控制律（２８）作用下，滑模面

（２６）会有限时间内收敛，从而使得高度跟踪误差

（１８）有限时间内收敛至 ０．
证明　 将控制器（２８）代入式（２７）中，得到

Ｓ· ＝ － Ｋ１Ｓ － Ｋ２ Ｓ ｒｓｇｎ（Ｓ） － ｅ２１ ． （２９）

式中 ０＜ｒ＜１，ｅ２１ ＝ｄ
＾
２－ｄ２ ．

另外对式（２３）求导，并将式（２８）代入式（２３）可
以得到

ｘ～
·

１ ＝ ｘ２ ＋ ｄ＾ １ － ｅ１１ ＝ ｘ～ ２ － ｅ１１，

ｘ～
·

２ ＝ ｘ３ ＋ ｄ
·^

１ ＝ ｘ～ ３ ＋ ｅ～ １，

ｘ～
·

３ ＝ ｆｑ ＋ ｇｑδｅ ＋ ｄ２ ＋ ｄ
·^
·

１ ＝

－ Ｋ１Ｓ － Ｋ２ Ｓ ｒｓｇｎ（Ｓ） － ｅ２１ － ∑
３

ｉ ＝ １
ｋｉｓｇｎ（ｘ

～
ｉ） ｘ～ ｉ

αｉ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（３０）
式中 ｅ～ １ ＝ ｅ·１

１－ｅ１２ ．
为了证明扩展状态变量 ｘ～ ｉ（ ｉ ＝ １，２，３）在有限时

间内是有界的，选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ１ ＝ １
２
Ｓ２ ＋ ∑

３

ｉ ＝ １

１
２
ｘ～ ２
ｉ ． （３１）

对式（３１）进行求导，得到

Ｖ
·

１ ＝ ＳＳ· ＋ ｘ～ １ ｘ
～·
１ ＋ ｘ～ ２ ｘ

～·
２ ＋ ｘ～ ３ ｘ

～·
３ ＝

－ Ｋ１Ｓ２ － Ｋ２ Ｓ ｒ＋１ － ｅ２１Ｓ ＋ ｘ～ １ ｘ
～
２ － ｅ１１ ｘ

～
１ ＋ ｘ～ ２ ｘ

～
３ ＋

ｘ～ ２ ｅ
～
１ ＋ Ｓ·ｘ～ ３ － ｘ～ ３∑

３

ｉ ＝ １
ｋｉｓｇｎ（ ｘ

～
ｉ） ｘ～ ｉ

αｉ ≤ ｅ２１Ｓ ＋

ｘ～ １ｘ
～
２ ＋ ｅ１１ｘ

～
１ ＋ ｘ～ ２ｘ

～
３ ＋ ｘ～ ２ ｅ

～
１ ＋ （Ｋ１ ＋ Ｋ２） Ｓｘ～ ３ ＋

ｅ３１ ｘ
～
３ ＋ ｘ～ ３ ∑

３

ｉ ＝ １
ｋｉ（１ ＋ ｘ～ ｉ ） ≤

（ｅ２１）２ ＋ Ｓ２

２
＋

ｘ～ １
２ ＋ ｘ～ ２

２

２
＋
（ｅ１１）２ ＋ ｘ～ １

２

２
＋
（ｘ～ ２

２ ＋ ｘ～ ３
２）

２
＋
ｘ～ ２

２ ＋ ｅ～ １
２

２
＋
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（Ｋ１ ＋ Ｋ２）（Ｓ２ ＋ ｘ～ ３
２）

２
＋
（ｅ３１）２ ＋ ｘ～ ３

２

２
＋
ｘ～ ３

２ ＋ （∑
３

ｉ ＝ １
ｋｉ）

２

２
＋

∑
３

ｉ ＝ １
ｋｉ（ ｘ

～
３
２ ＋ ｘ～ ｉ

２）

２
≤ λＶ１ ＋ Ｌ１ ． （３２）

式中 λ ＝ ３ ＋ ∑
３

ｉ ＝ １
ｋｉ ＋ Ｋ１ ＋ Ｋ２，

Ｌ１ ＝
１
２
ｍａｘ （ｅ２１）２ ＋ （ｅ１１）２ ＋ ｅ～ １

２ ＋ （ｅ３１）２ ＋ （∑
３

ｉ ＝ １
ｋｉ）

２
{ } ．

由引理 ２ 可得到，不论状态 ｘ ｉ 怎样，估计误差 ｅ ｉｊ 都
会在有限时间内趋于 ０，因此 Ｌ１ 是有界的 ．所以，
在有限时间内状态 Ｖ１ 不会发散到无穷，从而在干

扰估 计 误 差 趋 于 ０ 之 前， 扩 展 变 量 ｘ～ ｉ 是 有

界的 ［１７］ ．
当干扰估计误差在有限时间内收敛到 ０ 以

后，滑模动态（２９）变为

Ｓ· ＝ － Ｋ１Ｓ － Ｋ２ Ｓ ｒｓｇｎ（Ｓ） ． （３３）
根据文献［１８］，系统状态会在有限时间内到达滑模

面，当到达滑模面 Ｓ＝ ０ 时，且不确定估计误差 ｅｉｊ ＝ ０
时，系统动态（３０）变为

　 　
ｘ～
·

１ ＝ ｘ～ ２，ｘ
～·
２ ＝ ｘ～ ３，

ｘ～
·

３ ＝ ∑
３

ｉ ＝ １
ｋｉｓｇｎ（ ｘ

～
ｉ） ｘ～ ｉ

αｉ（ ｉ ＝ １，２，３） ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（３４）

该系统是有限时间收敛的［１９］ ．

４　 仿真分析

为了说明所设计控制器的有效性，下面将进行

ＭＡＴＬＡＢ 仿真分析．
４．１　 仿真条件及参数设置

针对飞行器机动爬升阶段，给定的飞行器速度

的参考轨迹为由初始速度 ２ ３５０ ｍ ／ ｓ 经过二阶滤波

器，自然频率为 ０．０６ ｒａｄ ／ ｓ，阻尼为 ０．９５，实现阶跃变

化量 ΔＶ＝ ３０．５ ｍ ／ ｓ，高度的参考轨迹为 ２５ ９２５ ｍ 经

过同样的滤波器实现阶跃变化量 Δｈ ＝ ６１０ ｍ ．控制

器中参数设置分别为： ｋ１ ＝ ｋ２ ＝ １５， ｋ３ ＝ ５， ｋｖ ＝ ３，
ｋｈ１ ＝ ｋｈ２ ＝ ２，ρ ＝ ０．５，Ｋ１ ＝ ５，Ｋ２ ＝ ０．５，α１ ＝ α２ ＝ ０．６５，
α３ ＝ １．３，κ ＝ ２，μ ＝ ６．有限时间干扰观测器参数设置

为：λ０ ＝λ１ ＝ ３，λ２ ＝ ２，Ｌ１ ＝Ｌ２ ＝ ５．
４．２　 仿真结果分析

在上述仿真条件下，分别利用本文的新型终端

滑模及反步控制方法，完成 ＦＨＶ 纵向爬行机动仿真

实验．其仿真结果如图 １～５ 所示．
从仿真结果图 １ 可以看出，两种方法均可实现

非匹配不确定下高超声速飞行器速度与高度的稳定

有效跟踪，但本文方法可以在有限时间内达到跟踪

效果．当飞行器进入稳定状态后，从图 ２、３ 可以看

到，控制量与其他状态量均可以趋于稳态值，有效的

抑制了弹性及不确定的影响．图 ４、５ 表明，干扰观测

器的估计误差及速度与高度滑模面均可以在有限时

间内可以收敛到 ０．
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图 １　 飞行器速度及高度曲线
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图 ２　 控制量变化曲线
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图 ４　 观测器估计误差变化曲线
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图 ５　 滑模面变化曲线
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５　 结　 论

１）针对带弹性的高超声速飞行器的非匹配不

确定问题，采用了一种基于有限时间干扰观测器的

非奇异终端滑模控制策略，巧妙地在滑模面设计中

加入了非匹配不确定的估计值，从而抵消其对系统

稳定性的影响．
２）该方法可以将高阶非匹配问题转化成一阶

匹配问题，计算简单，有效地解决了非匹配不确定问

题．且仿真结果表明，该方法设计的控制器可以实现

速度与高度的有限时间稳定跟踪．
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ｒｉｇｉｄ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｗｉｔｈ ｆｉｎｉｔｅ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ［ Ｊ ］ ． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｒｏｂｕｓｔ ａｎｄ Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ｃｏｎｔｒｏｌ， ２０１１， ２１（６）： ６８６－７０２．
ＤＯＩ： １０．１００２ ／ ｒｎｃ．１６２４．

［１６］ＴＩＡＮ Ｂａｉｌｉｎｇ， ＳＵ Ｒｕｉ， ＦＡＮ Ｗｅｎｒｕ． Ｍｕｌｔｉｐｌｅ⁃ｔｉｍｅ ｓｃａｌｅ ｓｍｏｏｔｈ
ｓｅｃｏｎｄ ｏｒｄｅｒ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｄｅｓｉｇｎ ｆｏｒ ｆｌｅｘｉｂｌｅ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］． Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｓ，
Ｐａｒｔ Ｇ： Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２０１４： ０９５４４１００１４５３９４６６．
ＤＯＩ： １０．１１７７／ ０９５４４１００１４５３９４６６．

［１７］ＬＩ Ｓｈｉｈｕａ， ＴＩＡＮ Ｙ Ｐ． Ｆｉｎｉｔｅ⁃ｔｉｍｅ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｃａｓｃａｄｅｄ ｔｉｍｅ⁃ｖａｒｙｉｎｇ
ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］ ． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｏｎｔｒｏｌ， ２００７， ８０（４）： ６４６－

６５７． ＤＯＩ： １０．１０８０ ／ ００２０７１７０６０１１４８２９１．
［１８］ ＢＨＡＴ Ｓ Ｐ， ＢＥＲＮＳＴＥＩＮ Ｄ Ｓ． Ｆｉｎｉｔｅ⁃ｔｉｍｅ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ ｓｙｓｔｅｍｓ ［ Ｊ］ ． ＳＩＡＭ Ｊ ｏｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，
２０００， ３８（３）： ７５１－７６６． ＤＯＩ： １０．１１３７ ／ Ｓ０３６３０１２９９７３２１３５８．

［ １９ ］ ＢＨＡＴ Ｓ Ｐ， ＢＥＲＮＳＴＥＩＮ Ｄ Ｓ． Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｈｏｍｏｇｅｎｅｉｔｙ ｗｉｔｈ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｔｏ ｆｉｎｉｔｅ⁃ｔｉｍｅ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ［ Ｊ ］ ． Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ ｏｆ Ｃｏｎｔｒｏｌ，
Ｓｉｇｎａｌｓ ａｎｄ Ｓｙｓｔｅｍｓ， ２００５， １７ （ ２）： １０１ － １２７． ＤＯＩ： １０． １００７ ／
ｓ００４９８－００５－０１５１－ｘ．

（编辑　 魏希柱）
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