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摘 要: 针对再入飞行器鲁棒姿态控制问题,提出一种基于高阶滑模观测器的自适应时变滑模控制器设计方法. 首

先,设计了一种时变滑模面,并在此基础上推导了相应的时变滑模控制律,其中滑模控制中切换增益通过一种自适应

算法获得,消除了控制器设计过程中对系统不确定性上界已知的要求;然后,利用高阶滑模观测器对控制器设计过程

中用到的姿态角导数信息进行观测,同时能够获得系统扰动估计值,从而构造一种基于观测器的控制器形式;最后,

通过仿真验证了所提出的控制算法在提高再入飞行器姿态控制精度以及系统鲁棒性方面的有效性.
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Abstract: A high-order sliding mode observer based time-varying sliding mode control strategy is presented to address the

robust attitude control problem of uncertain re-entry vehicle. Firstly, a time-varying sliding surface and the corresponding

sliding control law are designed respectively, in which the switching gains are obtained through an adaptation scheme. Hence,

the requirement of a prior knowledge of the upper bound on the model uncertainty is removed. Further, a high-order sliding

mode observer is adopted to get the information of the attitude angle derivatives and estimate the system disturbances as

well. Thus, an observer based control scheme is constructed. Finally, a numerical simulation is employed to illustrate the

effectiveness of the proposed strategy in improving the attitude control accuracy as well as the system robustness.
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0 引引引 言言言

对于再入飞行器而言, 再入过程中飞行条件 (空

域、速域)大范围变化,各通道间耦合严重,呈现出强

烈的非线性动态特性. 另外,各种不确定性外部扰动

的存在以及飞行器气动特性不能精确获知,导致其姿

态控制变得异常复杂. 再入飞行器控制系统的设计要

解决的关键问题是抑制上述非线性、强耦合和不确定

性对系统性能的影响.

滑模控制 (SMC)具有对系统的匹配参数存在不

确定性以及外部扰动不敏感的特点[1],这使得它被广

泛应用于飞行器姿态控制中[2-3]. 文献 [2]将飞行器姿

态控制系统分为快、慢两回路,设计双环滑模控制器

分别实现对姿态角和姿态角速度指令的跟踪. 文献

[3]针对飞行器姿态控制问题,利用反馈线性化[4]进行

解耦,对三通道分别设计了基于指数趋近律的滑模控

制律.文献 [2-3]中采用的是普通滑模控制,在滑模到

达段不具有鲁棒性,容易受系统参数摄动和外部扰动

的影响.为了缩短或者消除到达段,文献 [5-6]提出了

时变滑模的概念,使得系统状态从初始时刻就处于滑

模面上,保证了系统的全局鲁棒性. 文献 [7]将其成功

应用于巡航飞行器飞行控制系统的设计中.

文献 [2-3,5-7]中滑模控制切换增益的确定需要

事先已知系统的不确定性 (参数不确定性和外部扰

动)上界. 然而,对于再入飞行器系统而言,系统不确
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定性上界不容易获得. 若切换增益的取值过于保守,

即选择足够大的切换增益值来保证滑模到达条件,会

带来严重的抖振问题;反之,若切换增益取值过小,系

统抵抗干扰能力变弱,鲁棒性不足.

针对此类问题,本文在再入飞行器模型反馈线性

化的基础上,基于自适应方法和时变滑模思想提出了

一种自适应时变滑模姿态控制器设计方法. 一方面,

解决了普通滑模控制到达阶段鲁棒性不足的问题;另

一方面,滑模控制切换增益通过自适应算法在线计算

获得,消除了控制器参数选择时对系统不确定性上界

已知的要求.

对于自适应时变滑模控制律设计过程中用到

的状态变量导数的信息, 可通过构造高阶滑模观测

器[8-9]获得;同时,观测器还能对系统中存在的扰动项

进行估计.高阶滑模观测器具有有限时间收敛的特性,

满足分离定理的条件[8],因此本文提出的自适应时变

滑模控制器和高阶滑模观测器可分开进行设计.最后,

针对再入飞行器姿态控制,构造一种基于高阶滑模观

测器的自适应时变滑模姿态控制器设计方法,并通过

将观测器估计的系统扰动值引入所设计的控制律中,

实现对姿态角指令的渐近稳定跟踪.

1 再再再入入入飞飞飞行行行器器器模模模型型型及及及问问问题题题描描描述述述

1.1 再再再入入入飞飞飞行行行器器器模模模型型型

本文采用文献 [10]描述的面对称再入飞行器模

型, 再入时主发动机关闭, 仅靠气动舵面来提供操纵

力和操纵力矩.建立面向控制的数学模型时考虑如下

假设[11]:

1)忽略地球自转角速度,因其相比于飞行器的旋

转运动慢得多;

2)忽略飞行器的位移运动在旋转运动方程中的

作用,因为飞行器的旋转运动比位移运动快得多;

3) 再入过程中采用BTT控制, 侧滑角维持在零

值附近,满足 sin𝛽 ≈ tan𝛽 ≈ 0, cos𝛽 ≈ 1.

得到简化后的再入飞行器姿态运动学方程为

𝛼̇ =𝜔𝑧,

𝛽̇ =𝜔𝑥 sin𝛼+ 𝜔𝑦 cos𝛼,

𝜇̇ =𝜔𝑥 cos𝛼− 𝜔𝑦 sin𝛼; (1a)

姿态动力学方程为

𝜔̇𝑥 =
𝐼𝑦𝑦
𝐼∗

𝑀𝑥 +
𝐼𝑥𝑦
𝐼∗

𝑀𝑦 −
𝐼𝑦𝑦(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑦𝑦)− 𝐼2𝑥𝑦

𝐼∗
𝜔𝑦𝜔𝑧−

𝐼𝑥𝑦(𝐼𝑦𝑦 + 𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑧𝑧)

𝐼∗
𝜔𝑥𝜔𝑧,

𝜔̇𝑦 =
𝐼𝑥𝑦
𝐼∗

𝑀𝑥 +
𝐼𝑥𝑥
𝐼∗

𝑀𝑦 −
𝐼𝑥𝑥(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑧𝑧) + 𝐼2𝑥𝑦

𝐼∗
𝜔𝑥𝜔𝑧+

𝐼𝑥𝑦(𝐼𝑥𝑥 + 𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧)

𝐼∗
𝜔𝑦𝜔𝑧,

𝜔̇𝑧 =
1

𝐼𝑧𝑧
𝑀𝑧 − 𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑥𝑥

𝐼𝑧𝑧
𝜔𝑥𝜔𝑦 − 𝐼𝑥𝑦

𝐼𝑧𝑧
(𝜔2

𝑦 − 𝜔2
𝑥). (1b)

其中: 𝛼, 𝛽, 𝜇分别为攻角、侧滑角和倾侧角; 𝜔𝑥, 𝜔𝑦, 𝜔𝑧

分别为滚转、偏航和俯仰角速度; 𝐼𝑥𝑥, 𝐼𝑦𝑦, 𝐼𝑧𝑧, 𝐼𝑥𝑦

分别为关于𝑥, 𝑦, 𝑧轴的转动惯量和惯量积 (这里, 假

设飞行器关于𝑥-𝑜-𝑦平面对称,故 𝐼𝑥𝑧 = 𝐼𝑦𝑧 = 0), 𝐼∗ =

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑦𝑦 − 𝐼2𝑥𝑦; 𝑀𝑥, 𝑀𝑦, 𝑀𝑧分别为滚转、偏航和俯仰

气动力矩,其计算表达式[12]为

𝑀𝑖 = 𝑞𝑆𝑙𝐶𝑚𝑖(𝛼, 𝛽,𝑀𝑎, 𝛿𝑒, 𝛿𝑎, 𝛿𝑟), 𝑖 = 𝑥, 𝑦, 𝑧. (2)

动压 𝑞 = 0.5𝜌𝑉 2; 𝑆, 𝑙分别为飞行器参考面积和参考

长度; 𝛿𝑒, 𝛿𝑎, 𝛿𝑟分别为升降舵、副翼和方向舵偏转角;

𝐶𝑚𝑥, 𝐶𝑚𝑦, 𝐶𝑚𝑧分别为滚转、偏航和俯仰力矩系数,

它们是关于𝛼, 𝛽, 𝛿𝑒, 𝛿𝑎, 𝛿𝑟以及马赫数𝑀𝑎的函数.

1.2 反反反馈馈馈线线线性性性化化化

为了便于后面控制器的设计,需要对再入姿态运

动方程 (1)进行反馈线性化处理. 首先, 将式 (1)写为

如下MIMO非线性仿射系统的形式:

𝑥̇ = 𝑓(𝑥) +𝐺(𝑥)𝑢,

𝑦 = 𝐻(𝑥). (3)

其中: 𝑥 = [𝛼, 𝛽, 𝜇, 𝜔𝑥, 𝜔𝑦, 𝜔𝑧]
T为状态变量, 𝑦 = [𝛼, 𝛽,

𝜇]T为输出变量, 𝑢 = [𝑀𝑥,𝑀𝑦,𝑀𝑧]
T为计算得到的气

动力矩,实际用于飞行器姿态控制的舵面偏转角指令

可通过式 (2)求逆计算获得. 另外, 𝑓(𝑥), 𝐺(𝑥)(𝐺(𝑥) =

[𝑔1(𝑥), 𝑔2(𝑥), 𝑔3(𝑥)])以及𝐻(𝑥)(𝐻(𝑥) = [ℎ1(𝑥), ℎ2(𝑥),

ℎ3(𝑥)]
T)的相应表达式可由式 (1)整理得到.

然后, 运用反馈线性化理论[4], 对系统输出变量

求导,直至输出动态方程中出现控制量𝑢. 计算可得

𝑦 = 𝐹 (𝑥) + 𝐸(𝑥)𝑢, (4)

其中矩阵𝐹 (𝑥), 𝐸(𝑥)的形式为

𝐹 (𝑥) = [𝐿2
𝑓ℎ1(𝑥), 𝐿

2
𝑓ℎ2(𝑥), 𝐿

2
𝑓ℎ3(𝑥)]

T,

𝐸(𝑥) =

⎡⎢⎣ 𝐿𝑔1𝐿𝑓ℎ1(𝑥) 𝐿𝑔2𝐿𝑓ℎ1(𝑥) 𝐿𝑔3𝐿𝑓ℎ1(𝑥)

𝐿𝑔1𝐿𝑓ℎ2(𝑥) 𝐿𝑔2𝐿𝑓ℎ2(𝑥) 𝐿𝑔3𝐿𝑓ℎ2(𝑥)

𝐿𝑔1𝐿𝑓ℎ3(𝑥) 𝐿𝑔2𝐿𝑓ℎ3(𝑥) 𝐿𝑔3𝐿𝑓ℎ3(𝑥)

⎤⎥⎦ .

通过计算可得 det(𝐸(𝑥)) = −1/(𝐼∗𝐼𝑧𝑧) ∕= 0, 从

而𝐸(𝑥)可逆. 因此,设计控制律

𝑢 = 𝐸−1(𝑥)(𝑣 − 𝐹 (𝑥)), (5)

可以实现对系统 (3)的输入-输出反馈线性化. 其中 𝑣

= [𝑣1, 𝑣2, 𝑣3]
T是引入的辅助控制量.

系统 (3)关于输出量𝛼, 𝛽, 𝜇的相对阶都为 2, 三

者之和为 6,正好与系统的阶数相等. 因此,此系统可

以完全线性化,且不存在内动态. 然而,由于再入过程

中飞行环境复杂多变、飞行器参数存在不确定性以及

外部扰动的存在, 导致输入-输出反馈线性化过程不
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精确. 这时,利用控制律 (5)可将系统解耦成一个线性

部分与一个非线性扰动部分,即

𝑦 = 𝑣 +Δ𝑣, (6)

其中Δ𝑣 = [Δ𝑣1,Δ𝑣2,Δ𝑣3]
T表示系统中存在的聚合

扰动.不失一般性, 假设上述不确定性聚合扰动是有

界的,即存在Δ𝑣1max,Δ𝑣2max,Δ𝑣3max,使得 ∣Δ𝑣1∣ ⩽
Δ𝑣1max, ∣Δ𝑣2∣ ⩽ Δ𝑣2max, ∣Δ𝑣3∣ ⩽ Δ𝑣3max成立.

1.3 问问问题题题描描描述述述

再入飞行器的姿态控制目标为:针对系统 (6),在

系统扰动上界未知的情况下设计鲁棒控制律 𝑣,进而

通过控制舵面偏转角 𝛿 = [𝛿𝑒, 𝛿𝑎, 𝛿𝑟]
T实现对姿态角

指令 𝑦𝑐 = [𝛼𝑐, 𝛽𝑐, 𝜇𝑐]
T的渐近稳定跟踪,即有

lim
𝑡→∞

𝑦 = lim
𝑡→∞

(𝑦 − 𝑦𝑐) = 0 (7)

成立,其中 𝑦 = 𝑦 − 𝑦𝑐 = [𝑒1, 𝑒2, 𝑒3]
T为系统跟踪误差.

2 控控控制制制器器器设设设计计计

所采用的高阶滑模观测器[8-9] 具有有限时间收

敛的特性, 满足分离定理条件,因此控制器设计可与

观测器设计分开进行.

2.1 自自自适适适应应应时时时变变变滑滑滑模模模控控控制制制器器器设设设计计计

针对 1.2节得到的再入飞行器线性化模型 (6),本

节给出一种基于自适应时变滑模的姿态控制器设计

方法,消除了控制器设计过程中对系统扰动上界已知

的要求.

普通滑模控制设计时,一般采用如下形式的线性

滑模面:

𝑆(𝑡) = ˙̃𝑦 + Λ𝑦. (8)

其中: 𝑆(𝑡) = [𝑠1(𝑡), 𝑠2(𝑡), 𝑠3(𝑡)]
T为滑模函数向量,

Λ = diag{𝜆1, 𝜆2, 𝜆3}为滑模函数增益矩阵.

然而, 滑模面 (8)在设计时由于没有考虑系统的

初始跟踪误差, 使得系统状态在初始时刻并不处于

所设计的滑模面上,即𝑆(0) ∕= 03×1,具有明显的到达

段. 根据时变滑模控制理论,在式 (8)的基础上添加一

个与系统初始跟踪误差相关的指数项,使得系统状态

从初始时刻就处于滑模面上 (消除了普通滑模的到达

段,保证全局鲁棒),得到如下形式的时变滑模面:

𝑆(𝑡) = ˙̃𝑦 + Λ𝑦 +𝐴e−𝑎𝑡. (9)

其中: 𝑎 ∈ 𝑹+决定了时变滑模面向时不变滑模面的

趋近速度 (不失一般性, 这里令𝜆1 = 𝜆2 = 𝜆3 = 𝑎 =

𝜆), 𝐴 ∈ 𝑹3是与系统初始状态相关的参数矩阵,保证

𝑆(0) = 03×1成立. 计算可得

𝐴 = − ˙̃𝑦(0)− Λ𝑦(0) = −Λ𝑦(0). (10)

设计时变滑模控制律 𝑣使得系统 (6)的轨迹一直

处于滑模面 (9)上,保证其全局鲁棒性. 控制律形式为

𝑣 = 𝑣𝑒𝑞 + 𝑣𝑠𝑤 =

𝑦𝑐 − Λ ˙̃𝑦 +𝐴𝜆e−𝜆𝑡 − 𝜂sgn(𝑆(𝑡)). (11)

其中: 𝑣𝑒𝑞表示针对标称系统设计的等价控制, 可根

据 𝑆̇(𝑡) = 03×1计算得到; 𝑣𝑠𝑤 = −𝜂sgn(𝑆(𝑡))表示切

换控制, 目的是用来抵消系统中存在的不确定性;

sgn(⋅)为符号函数; 𝜂 = diag{𝜂1, 𝜂2, 𝜂3}为切换增益矩
阵,满足 𝜂𝑗 > Δ𝑣𝑗 max, 𝑗 = 1, 2, 3.

定定定理理理 1 对于式 (6)描述的再入飞行器非线性

系统,采用式 (9)所示的时变滑模面和相应的时变滑

模控制律 (11)时,能够保证系统状态从初始时刻就处

于滑模面 (9)上,即对于 ∀𝑡 ∈ [0,∞),有𝑆(𝑡) ≡ 0成立.

证证证明明明 选择正定Lyapunov函数

𝑉1 =
1

2
𝑆T(𝑡)𝑆(𝑡). (12)

对式 (12)求导,并代入式 (6)、(9)和 (11),可得

𝑉̇1 =𝑆T(𝑡)[−𝜂sgn(𝑆(𝑡)) + Δ𝑣] =

3∑
𝑗=1

𝑠𝑗(𝑡)[−𝜂𝑗sgn(𝑠𝑗(𝑡)) + Δ𝑣𝑗 ] ⩽

−
3∑

𝑗=1

∣𝑠𝑗(𝑡)∣(𝜂𝑗 −Δ𝑣𝑗 max) ⩽ 0.

由此可知, 𝑉̇1为半负定, 对于 ∀𝑡 ∈ [0,∞), 有𝑉1(𝑡) ⩽
𝑉1(0)成立. 又由式 (9)定义的滑模面函数初始值𝑆(0)

= 0, 有𝑉1(𝑡) ⩽ 0; 另一方面, 由式 (12)的定义可知,

𝑉1(𝑡) ⩾ 0. 二者联立可得𝑉1(𝑡) ≡ 0,这意味对于 ∀𝑡 ∈
[0,∞),有𝑆(𝑡) ≡ 0成立. 2

在上述控制器设计与分析过程中, 需用到系统

中聚合扰动的上界信息Δ𝑣1max,Δ𝑣2max,Δ𝑣3max. 然

而,在再入飞行过程中由于参数不确定性以及外部扰

动的多样性与不可预知性,使得上述聚合扰动上界信

息不可知,给控制器设计与分析带来一定困难.为此,

可通过设计自适应算法来获得切换增益值,构造如下

自适应时变滑模控制律:

𝑣 = 𝑦𝑐 − Λ ˙̃𝑦 +𝐴𝜆e−𝜆𝑡 − 𝜂sgn(𝑆(𝑡)). (13)

其中: 𝜂 = diag{𝜂1, 𝜂2, 𝜂3}为自适应切换增益,其自适

应更新算法为

˙̂𝜂𝑗 =
1

𝜅𝑗
∣𝑠𝑗(𝑡)∣, 𝑗 = 1, 2, 3, (14)

𝜅𝑗 ∈ 𝑹+为自适应率常数, 决定了 𝜂𝑗的自适应速度.

从式 (14)可以看出,切换增益自适应机理为:根据系

统状态偏离所设计的滑模面的程度 (即 ∣𝑠𝑗(𝑡)∣)对切换
增益进行在线调整. 一旦状态偏离所设计的滑模面,

便对式 (14)进行积分, 不断增大切换增益值, 直至使

得系统状态收敛到所设计的滑模面上.

定定定理理理 2 对于式 (6)描述的再入飞行器非线性

系统,在聚合扰动上界信息未知的情况下,采用式 (9)

所示的时变滑模面和相应的自适应时变滑模控制
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律 (13)时,整个闭环系统是渐近稳定的，即在 𝑡 → ∞
时,姿态角误差 𝑦 → 0.

证证证明明明 选择正定Lyapunov函数

𝑉2 =
1

2
𝑆T(𝑡)𝑆(𝑡) +

1

2
𝜂T𝜅𝜂. (15)

其中: 𝜂 = [𝜂1−Δ𝑣1max, 𝜂2−Δ𝑣2max, 𝜂3−Δ𝑣3max]
T为

自适应误差, 𝜅 = diag{𝜅1, 𝜅2, 𝜅3}.

对式 (15)沿系统轨迹求导,并代入式 (6)、(13)和

(14),整理可得

𝑉̇2 =𝑆T(𝑡)[−𝜂sgn(𝑆(𝑡)) + Δ𝑣]+

3∑
𝑗=1

(𝜂𝑗 −Δ𝑣𝑗 max)∣𝑠𝑗(𝑡)∣ ⩽

−
3∑

𝑗=1

(Δ𝑣𝑗 max − ∣Δ𝑣𝑗 ∣)∣𝑆𝑗(𝑡)∣ ⩽ 0.

由上述推导可知, 𝑉̇2是半负定的, 因此𝑉2(𝑡)是

非增且有界的. 这表明, 𝑆(𝑡), 𝜂同样是有界的. 进一步,

令Ξ (𝑡) = −𝑉̇2,并对其从 0到 𝑡进行积分,可得w 𝑡

0
Ξ (𝑡)d𝜏 = 𝑉2(0)− 𝑉2(𝑡). (16)

由于𝑉2(0)和𝑉2(𝑡)是有界的,求式 (16)的极限

lim
𝑡→∞

w 𝑡

0
Ξ (𝑡)d𝜏 ⩽ 𝑉2(0) ⩽ ∞. (17)

从而, 根据Barbalat引理[4], 有 lim
𝑡→∞

Ξ (𝑡) = 0. 又由于

∣Δ𝑣𝑗 ∣ < Δ𝑣𝑗 max, 𝑗 = 1, 2, 3,可推得 lim
𝑡→∞

𝑆(𝑡) = 0.

直观上讲, 由 lim
𝑡→∞

𝑆(𝑡) = 0并不能直接得到

lim
𝑡→∞

𝑦 = 0. 然而, 姿态角跟踪误差 𝑦的渐近稳定性

可解释如下: 由自适应切换增益 𝜂的计算式 (14)可知,

若 𝑠𝑗(𝑡) ∕= 0,则 𝜂𝑗会一直增大,直至满足滑模到达条

件 (即 𝜂𝑗 > Δ𝑣𝑗 max),从而,滑动模态会在有限时间内

出现. 此时, 根据时变滑模面函数的表达式 (9)可得,

系统姿态角误差渐近收敛,保证了整个闭环系统的渐

近稳定性. 2
注注注 1 式 (14)提供了一种估计系统聚合扰动上

界的方法, 但其仅在“理想”滑动模态存在的条件下

是可行的, 即𝑆(𝑡) = 0是可实现的. 然而, 在实际工

程应用中, 由于测量噪声、模型不确定性、外部扰动

和有限切换频率等因素的影响,仅能保证“实际”滑模

存在, 即滑模面函数值不能精确限制到零, 只能保证

∣𝑆(𝑡)∣ ⩽ 𝛿 (𝛿 ∈ 𝑹+为一个较小的常数). 此时, 由

式 (14)可知,自适应切换增益值会持续增加直至无界.

另一方面,控制律 (13)中由于符号函数sgn(⋅)的存在,

会带来严重的抖振问题, 容易激发系统未建模动态,

造成系统不稳定. 针对上述问题,可考虑采用如下修

正的连续化自适应时变滑模控制律

𝑣 = 𝑦𝑐 − Λ ˙̃𝑦 +𝐴𝜆e−𝜆𝑡 − 𝜂sat(𝑆(𝑡)). (18)

其中: 饱和函数 sat(⋅)以及修正的切换增益自适应律
分别为

sat(𝑠𝑗(𝑡)) =

⎧⎨⎩ 𝜂𝑗𝑠𝑗(𝑡)/𝜑𝑗 , 𝜂𝑗 ∣𝑠𝑗(𝑡)∣ ⩽ 𝜑𝑗 ;

sgn(𝑠𝑗(𝑡)), 𝜂𝑗 ∣𝑠𝑗(𝑡)∣ > 𝜑𝑗 .
(19a)

˙̂𝜂𝑗 =
1

𝜅𝑗
(−𝜖𝑗𝜂𝑗 + ∣𝑠𝑗(𝑡)∣), 𝑗 = 1, 2, 3. (19b)

𝜑𝑗 ∈ 𝑹+为边界层厚度, 𝜖𝑗 ∈ 𝑹+为较小的常数. 此

时, 整个闭环系统为毕竟有界的, 相关分析可参见文

献 [13].

2.2 高高高阶阶阶滑滑滑模模模观观观测测测器器器设设设计计计

从 2.1小节控制律的设计过程中可以看出,控制

律 (13)和 (18)中均用到 ˙̃𝑦的信息,从而需要知道姿态

角导数 (𝛼̇, 𝛽̇, 𝜇̇)的信息.在实际应用时,由于姿态角测

量噪声等原因,直接对其求导会引入高频噪声, 本文

可通过构造高阶滑模观测器[8-9]获得所需的姿态角导

数信息,同时对系统聚合扰动进行估计.

首先,将 1.2节给出的再入飞行器的线性化模型

(6)描述为如下状态空间形式:

𝑧̇1 = 𝑧2, 𝑧̇2 = 𝑣 +Δ𝑣, (20)

其中 𝑧1 = 𝑦表示姿态角向量.

然后,构造高阶滑模观测器形式如下:

˙̂𝑧1 = 𝜒1,

𝜒1 = 𝑧2 − 𝛾3∣𝑧1 − 𝑧1∣2/3sgn(𝑧1 − 𝑧1),

˙̂𝑧2 = Δ𝑣 + 𝑣,

Δ𝑣 = −𝛾2∣𝑧2 − 𝜒1∣1/2sgn(𝑧2 − 𝜒1) + 𝑧3,

˙̂𝑧3 = −𝛾1sgn(𝑧3 −Δ𝑣). (21)

其中: 𝛾1, 𝛾2, 𝛾3 ∈ 𝑹+为观测器参数; 𝑧1, 𝑧2分别为 𝑧1,

𝑧2的观测值; Δ𝑣为聚合扰动Δ𝑣的估计值.

引引引理理理 1 [9] 对于式 (21)所示高阶滑模观测器,假

设系统状态 𝑧1和控制量 𝑣有界且Lebesgue可测, 则

通过选择合适的参数 𝛾1, 𝛾2, 𝛾3, 可使得状态观测值

𝑧1, 𝑧2以及扰动估计值Δ𝑣在有限时间内收敛到其真

实值.

综上, 可将式 (21)观测到的值 𝑧2,Δ𝑣应用于 2.1

节的控制器的设计中,构造基于高阶滑模观测器的自

适应时变滑模控制律如下:

𝑣 = 𝑦𝑐 − Λ ˙̃𝑦 +𝐴𝜆e−𝜆𝑡 − 𝜂sat(𝑆(𝑡))−Δ𝑣, (22)

其中 ˙̃𝑦 = 𝑧2 − 𝑦̇𝑐. 通过在控制律中引入聚合扰动估计

值Δ𝑣能够有效地提高姿态角控制精度,后面的仿真

结果有效地验证了这一点.

3 仿仿仿真真真验验验证证证

以某再入飞行器为例进行姿态控制系统的数

值仿真实验. 仿真中, 初始高度为 28 km, 速度为

2 000 m/s, 姿态角初始值为 [0∘, 0.2∘, 0∘]T, 姿态角给

定指令为 𝑦𝑐 = [6∘ sin(𝑡 + π/2), 0∘, 20∘ sin(𝑡 + π/2)]T,

舵面偏转角限制为± 30∘. 为了验证所设计控制器的
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鲁棒性, 仿真中取大气密度摄动范围为 30%, 并添加

如下高频外部扰动 (直接施加于三轴的控制力矩上):

𝑑 = [100 sin 𝑡, 100 sin 𝑡, 100 sin 𝑡]T.

为了便于比较所设计控制器的性能,仿真分如下

3种情况进行.

Case 1: 控制器形式如式 (18)所示, 且假设控制

器中用到的姿态角导数的信息可以直接测得;

Case 2: 控制器形式如式 (18)所示, 控制器中用

到的姿态角导数信息由式 (21)设计的高阶滑模观测

器得到;

Case 3: 控制器形式如式 (22)所示, 控制器中用

到的姿态角导数和聚合扰动估计值信息由式 (21)设

计的高阶滑模观测器得到.

控制器参数选择为: 𝜆 = 4,边界层厚度𝜑1 = 𝜑2

= 𝜑3 = 0.05, 自适应率常数𝜅1 = 𝜅2 = 𝜅3 = 0.02,

𝜖1 = 𝜖2 = 𝜖3 = 0.01; 观测器参数选择为: 𝛾1 =

2.1, 𝛾2 = 4.2, 𝛾3 = 8.4. 仿真结果如图 1∼图 5所示.

图 1给出了姿态角跟踪误差曲线,右侧 3个小图

分别为对应情况下的局部放大图. 从图中可以看出,

Case 2与Case 1的跟踪效果几乎一样 (3轴跟踪精度

在 0.1∘左右), 而Case 3的跟踪精度有明显提高 (3轴

跟踪精度约为 0.005∘). 由图 2舵面偏转角曲线可以看

出, 3种情况下舵面偏转角指令均没有超过饱和限制,

且较为平滑,便于执行机构实现. 图 3分别给出了 3种

情况下的滑模面函数和自适应切换增益响应曲线.

从左侧的滑模面函数曲线可以看出, 3种情况下均能

在有限时间内收敛于所设定的边界层 (0.05)之内,

但Case 1与Case 2𝑆(𝑡)的幅值稳定在 0.01左右, 而

Case 3𝑆(𝑡)的幅值维持在 2 × 10−4左右, 精度明显提

高;从右侧的自适应切换增益曲线可以看出, Case 1与

Case 2的切换增益自适应结果相似,是一个随着系统
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图 1 姿态角跟踪误差曲线

响应不断变化的值,而Case 3由于控制律中引入了扰

动估计值,切换增益值逐渐稳定到零值附近.
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图 3 滑模面函数和自适应切换增益曲线

图 4分别给出了高阶滑模观测器观测的姿态角

和姿态角导数对应的观测误差曲线.可以看出,观测

器的观测值误差经过一定时间后能够收敛到零,表明

了所设计观测器的有效性. 从图 5给出的高阶滑模观
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测器估计的聚合扰动对比曲线可以看出,扰动估计值

能够在有限时间内收敛于系统中的扰动真实值.
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图 4 姿态角 𝑧1及其导数 𝑧2的观测误差曲线

0 5 10 15

t /s

0 5 10 15

0 5 10 15
-2

0

2

0 5 10 15

0 5 10 15

0 5 10 15
-2

0

2

t /s

t /s t /s

t /s t /s

-0.1

0

0.1

-1

0

1

-0.1

0

0.1

-1

0

1
^ Δ Δv v-

^

Δ
,

v
3

Δ
v

3

^
Δ

,
v

2
Δ

v
2

^
Δ

,
v

1
Δ

v
1

^

Δ
,

v
3

Δ
v

3

^
Δ

,
v

2
Δ

v
2

^
Δ

,
v

1
Δ

v
1

^

Δv Δv

图 5 扰动估计对比曲线

4 结结结 论论论

本文针对再入飞行器姿态控制系统设计问题,在

飞行器模型反馈线性化的基础上,设计了一种基于高

阶滑模观测器的自适应时变滑模控制器. 在控制器设

计过程中, 切换增益通过自适应算法在线计算得到,

而姿态角导数以及系统中聚合扰动信息则通过高阶

滑模观测器获得. 最后,以某再入飞行器为例,考虑了

再入过程中存在 30%大气密度摄动以及高频外部扰

动的情况,数值仿真表明: 本文所提出的控制器设计

方法具有较强的鲁棒性,且有效地提高了姿态角跟踪

精度.
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