
第 ４５ 卷　 第 １２ 期

２ ０ １ ３ 年 １２ 月
　

哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报

ＪＯＵＲＮＡＬ ＯＦ ＨＡＲＢＩＮ ＩＮＳＴＩＴＵＴＥ ＯＦ ＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ
　

Ｖｏｌ􀆰 ４５ Ｎｏ􀆰 １２

Ｄｅｃ． ２０１３

　 　 　 　 　 　

基于自适应参数估计的反推终端滑模再入飞行控制
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摘　 要： 针对空天飞行器再入飞行时动态的强非线性和不确定性问题，提出了一种基于反推法的自适应终端滑模控制

方法．首先建立了 ＡＳＶ 的具有时变参数的严反馈形式被控模型，进一步采用自适应策略在线估计被控系统的不确定参

数，将一阶低通滤波器引入到虚拟控制律设计中，降低反推计算的复杂性．在反推设计的最后一步引入终端滑模控制，以
提高控制系统对于匹配不确定性的鲁棒性和系统跟踪误差的收敛速度，同时引入矩阵的广义逆，避免控制增益参数估计

过程中可能出现的奇异现象．最后借助 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论，证明了闭环系统误差及状态信号一致最终有界．以某型

ＡＳＶ 再入姿态跟踪控制为目标，进行了 ６ 自由度飞行仿真验证． 结果表明：所提出的自适应反推终端滑模控制方法跟踪

速度快、鲁棒性强，且对不确定参数具有较强的自适应能力．
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　 　 空天飞行器 （ａｅｒｏｓｐａｃｅ ｖｅｈｉｃｌｅ， ＡＳＶ）再入飞

行段，大攻角的高速再入造成了飞行器速度、高度

和姿态的极大变化，其运动方程表现出强非线性

及耦合等动态特性．其次，ＡＳＶ 的再入飞行存在大

量的外界干扰，以及 ＡＳＶ 内部参数的不确定性等

问题［１］ ．因此，传统的控制方法已经无法满足飞行
控制系统的设计要求，必须寻求更为有效的方法

进行 ＡＳＶ 控制系统的设计．
近年来，自适应反推控制已成功应用到飞行

控制设计中［２－６］ ．文献［３－５］分别对存在不确定性
的飞行器系统设计了自适应控制器，这种方法通

常要求系统的不确定性的界已知或满足线性增长

条件，而飞行环境恶劣的 ＡＳＶ 系统显然很难满足

要求．因此，从飞行器内部参数的不确定性考虑，



文献［７－８］将未知气动参数看作待估计参数矩阵

或向量，采用自适应策略补偿气动参数不确定性

引起的控制系统性能的下降，降低了控制器设计

对于系统模型的要求．
本文建立了 ＡＳＶ 的具有时变参数的严格反

馈形式的被控模型，将 ＡＳＶ 未知气动参数转化为

待估计参数矩阵或向量，设计自适应律在线估计

飞行器控制模型的气动参数．与文献［２－６］相比，
充分利用了系统的已有信息，并结合自适应反推

控制、滑模控制，提出了一种基于自适应反推法的

终端滑模控制方法，并通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论

证明了闭环系统所有误差一致最终有界．该方法

放宽了系统模型参数不确定的限制，对于系统内

部参数变化具有很强的鲁棒性．

１　 模型的建立

１􀆰 １　 ＡＳＶ 的动力学模型

ＡＳＶ 姿控模型是一类不确定仿射非线性系

统［９］ ．根据时标分离原理，可分为快慢不同的 ４
组［１０］，控制系统设计按照其中两组变量进行设

计，较慢变量 α，β，γ 分别为攻角、侧滑角与滚转

角；快变量 ｐ，ｑ，ｒ 分别为滚转角速度、 俯仰角速度

与偏航角速度．其非线性动态方程描述为

α̇＝ ｑ － ｔａｎ β（ｐｃｏｓ α ＋ｒｓｉｎ α） ＋
（ｍｇｃｏｓ μｃｏｓ μ －ＱＳＣＬ）

ｍｖｃｏｓ β
，

β̇ ＝ － ｒｃｏｓ α ＋ ｐｓｉｎ α ＋ （ＱＳＣＹｃｏｓ β ＋
ｍｇｃｏｓ μｓｉｎ γ） ／ （ｍｖ），

γ̇ ＝ ｓｅｃ β（ｐｃｏｓ α ＋ ｒｓｉｎ α） ＋
ＱＳＣＬ

ｍｖ
（ｔａｎ μｓｉｎ γ ＋

ｔａｎ β） ＋ ＱＳＣＹ ｔａｎ μｃｏｓ γｃｏｓ β ／ （ｍｖ） －
ｇｃｏｓ μｃｏｓ γｔａｎ β ／ ｖ，

ｐ̇ ＝ ＱＳ􀭰ｂ［Ｃ ｌββ ＋ Ｃ ｌｐ
􀭰ｂｐ ／ ２ｖ ＋ Ｃ ｌδｘ］ ／ Ｉｘｘ，

ｑ̇ ＝ ［ＱＳ􀭰ｂ（Ｃｍαα ＋ Ｃｍｑ
􀭰ｂｑ ／ ２ｖ ＋ Ｃｍδｙ） － （ Ｉｘｘ －

Ｉｚｚ）ｐｒ］ ／ Ｉｙｙ，

ｒ̇ ＝ ［ＱＳ􀭰ｂ（Ｃｎββ ＋ Ｃｎｒ
􀭰ｂｒ ／ ２ｖ ＋ Ｃｎδｚ） － （ Ｉｙｙ －

Ｉｘｘ）ｐｑ］ ／ Ｉｚｚ ．
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（１）
式中：δｘ，δｙ，δｚ 分别为副翼偏转角、升降舵偏角和

方向舵偏角；μ 为弹道倾角；ｍ 为质量；ｖ 为飞行速

度；ｂ 为平均气动弦长；Ｑ 为动压；Ｓ 为参考面积；
ＣＬ，ＣＹ，Ｃ ｌβ，Ｃ ｌｐ，Ｃｍα，Ｃｍｑ，Ｃｎβ，Ｃｎｒ 均为气动参数；
Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ 为不同方向上的转动惯量．
１􀆰 ２　 ＡＳＶ 不确定模型的建立

ＡＳＶ 利用地球的稠密大气在再入过程中减

速下降，这使得其飞行环境和气动特性具有快速

时变的特性．因此，ＡＳＶ 的控制问题是一个快速时

变参数的非线性系统稳定性问题．通过分析其动

态模型，将未知气动参数转换为待估计参数向量

θ１、θ２ 或矩阵 θｇ，则被控模型转化为

ｘ̇１ ＝ ｆ１（ｘ１） ＋ 􀭰ｆ１（ｘ１）θ１ ＋ ｇ１（ｘ１）ｘ２，

ｘ̇２ ＝ ｆ２（􀭵ｘ２） ＋ 􀭰ｆ２（􀭵ｘ２）ζ２（􀭵ｘ２）θ２ ＋ ｇ２（􀭵ｘ２）θｇｕ．
{

（２）
　 　 将 ｆ１（ｘ１） 简单记为 ｆ１，其余矩阵函数作类似

处理，则式（２） 可改写为

ｘ̇１ ＝ ｆ１ ＋ 􀭰ｆ１θ１ ＋ ｇ１ｘ２，

ｘ̇２ ＝ ｆ２ ＋ 􀭰ｆ２ζ２θ２ ＋ ｇ２θｇｕ．
{ （３）

式中：

ｆ１ ＝ ｇ
ｖｃｏｓ β

ｃｏｓ γｃｏｓ μ
ｃｏｓ μｓｉｎ γｃｏｓ β
－ ｃｏｓ γｃｏｓ μｓｉｎ β
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ｇ１ ＝
－ ｔａｎ βｃｏｓ α １ － ｔａｎ βｓｉｎ α

ｓｉｎ α ０ － ｃｏｓ α
ｓｅｃ βｃｏｓ α ０ ｓｅｃ βｓｉｎ α
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􀭰ｆ１ ＝
ＱＳ
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－ １／ ｃｏｓ β ０ ０
０ βｃｏｓ β ０

ｔａｎ μｓｉｎ γ ＋ ｔａｎ β βｔａｎ μｃｏｓ γｃｏｓ β ０
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ｆ２ ＝ ０ ｐｑ（ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ） ／ Ｉｙｙ ｐｒ（ Ｉｙｙ － Ｉｘｘ） ／ Ｉｚｚ[ ] Ｔ，

θｇ ＝ ｄｉａｇ（Ｃｌδｘ，Ｃｍδｙ，Ｃｎδ ｚ）， ｆ２ ＝
０

ｐｑ（Ｉｘｘ － Ｉｚｚ） ／ Ｉｙｙ
ｐｒ（Ｉｙｙ － Ｉｘｘ） ／ Ｉｚｚ
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ζ２ ＝
β 􀭰ｂｐ ／ ２ｖ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ 􀭰ｂｑ ／ ２ｖ ０ ０
０ ０ ０ ０ β 􀭰ｂｒ ／ ２ｖ
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θ２ ＝ Ｃ ｌβ Ｃ ｌｐ Ｃｍα Ｃｍｑ Ｃｎβ Ｃｎｒ[ ] Ｔ ．

２　 自适应动态面控制

ＡＳＶ 控制器设计的目标是针对式（３），通过

设计控制器消除不确定性的影响，使系统的输出

ｙ（ ｔ） 跟踪期望的参考轨迹 ｙｄ（ ｔ） ． 为了设计反推终

端滑模控制器，需要如下假设条件： １） 给定的参

考信号 ｙｄ（ ｔ） 连续可导且 ｎ阶导数有界．２） 在紧集

Ω上， ｜ ｇ１ ｜ ≠ ０，且存在常数 σ １０、σ １１，使得 ０ ＜
σ １０ ≤‖ｇ１‖≤ σ １１； ｜ ｇ２θｇ（ ｔ） ｜ ≠０，且矩阵的最

小奇异值 σ，满足对 ∀ε ＞ ０，σ ≥ ε，∀ｘ ∈ Ω ．
针对式（３），采用反推法进行控制器设计，控
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制结构如图 １ 所示，具体设计步骤如下．
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图 １　 基于自适应参数估计的反推终端滑模控制系统图

　 　 步骤 １　 针对 ｘ１ 子系统，以 ｘ２ 为虚拟控制输

入，使得角度 ｘ１ ＝ ［α，β，γ］ Ｔ 的跟踪误差一致最

终有界，定义跟踪误差变量 ｅ１ ＝ ｘ１ － ｘ１ｄ，则
ｅ̇１ ＝ ｆ１ ＋ 􀭰ｆ１θ１ ＋ ｇ１ｘ２ － ｘ̇１ｄ ． （４）

选择虚拟控制输入 ｘ２ｃ 为

ｘ２ｃ ＝ ｇ －１
１ ［ － Ｋ１ｅ１ ＋ ｘ̇１ｄ － ｆ１ － 􀭰ｆ１ θ^１］ ． （５）

其中：Ｋ１ 为正定的对角矩阵，θ^１ 为参数 θ１ 的估

计值．
需要注意的是，在实际控制量 ｕ 的设计过程

中，为了避免对 ｘ２ｃ 进行求导．引入一阶低通滤波

器［１１］ 对虚拟控制律进行滤波，以降低计算的复杂

性．滤波器动态方程为

τ􀭵ｘ·２ｃ ＋ 􀭵ｘ２ｃ ＝ ｘ２ｃ， 􀭵ｘ２ｃ（０） ＝ ｘ２ｃ（０） ． （６）
式中：τ 为设计的滤波时间常数， τ ＞ ０．

为保证闭环系统的稳定性，定义虚拟控制量

的滤波误差为

ω１ ＝ 􀭵ｘ２ｃ － ｘ２ｃ ． （７）
将式（５）、（７）代入式（４）得

ｅ̇１ ＝ － Ｋ１ｅ１ ＋ 􀭰ｆ１􀭹θ１ ＋ ｇ１（ｅ２ ＋ ω１） ．
　 　 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ１ ＝ １
２
ｅＴ
１ ｅ１ ＋ １

２
ωＴ

１ ω１ ＋ １
２η１

􀭹θＴ
１
􀭹θ１ ． （８）

其中：η １ ＞ ０为设计参数，􀭹θ１ ＝ θ１ － θ^１ 为参数估计

误差，取参数自适应律 θ^
·

１ ＝ η １
􀭰ｆＴ１ｅ１ ． （９）

则

Ｖ̇１ ＝ － ｅＴ
１ Ｋ１ｅ１ ＋ ｅＴ

１ ｇ１（ｅ２ ＋ ω１） ＋ ωＴ
１ ω̇１ ．

（１０）
　 　 根据假设条件，可知

ωＴ
１ ω̇１ ＝ － １

τ
ωＴ

１ ω１ － ωＴ
１ ｘ̇２ｃ ≤－ １

τ
ωＴ

１ ω１ ＋

‖ω１‖２ ＋ １
４
‖ｘ̇２ｃ‖２， （１１）

　 　 　 　 ｅＴ
１ ｇ１ω１ ≤ ‖ｅ１‖２ ＋

σ ２
１１

４
‖ω１‖２ ． （１２）

将式（１１）、（１２）代入式（１０），得

　 Ｖ̇１ ≤ － （λｍｉｎ（Ｋ１） － １）‖ｅ１‖２ － ( １
τ

－

σ２
１１

４
－ １ )‖ω１‖２ ＋ ｅＴ

１ ｇ１ｅ２ ＋ １
４
‖ｘ̇２ｃ‖２．

（１３）
步骤 ２　 对于 ｘ１，ｘ２ 组成的系统，设计控制输

入 ｕ，使得 ｘ１ － ｘ１ｄ，ｘ２ － 􀭵ｘ２ｃ 一致最终有界．基于终

端滑模具有有限时间收敛的优点，在控制器设计

中引入滑模控制，设计滑模面

Ｓ ＝ ｅ２ ＋ ∫ｔ
０
（ａｅ２ ＋ ｂｅ２

ｑ
ｐ ）ｄｔ． （１４）

式中：ｅ２ ＝ ｘ２ － 􀭵ｘ２ｃ，ａ ＞ ０，ｂ ＞ ０，ｑ ＜ ｐ，且 ｑ，ｐ均为

正奇数．
取控制量 ｕｃ 与参数 θ２，θｇ 的自适应律分别为

　 　 ｕｃ ＝ ［ｇ２ θ^ｇ］
－１［ － ｆ２ － 􀭰ｆ２ θ^２（ ｔ） ＋ 􀭵ｘ·２ｃ － ａｅ２ －

ｂｅ２

ｑ
ｐ － ＫｓＳ － ρ ｜ Ｓ ｜ ｓｇｎ（Ｓ）］， （１５）

　 　 　 　 　 　 θ^
·

２ ＝ η ２
􀭰ｆＴ２Ｓ，θ^

·

ｇ ＝ η ｇｇＴ
２ ＳｕＴ

ｃ ． （１６）

式中： Ｋｓ，ρ 为正定对角矩阵；η ２，η ｇ ＞ ０；θ^２，θ^ｇ 分

别为参数 θ２，θｇ 估计值，由于 ｇ２ θ^ｇ 是通过在线估

计 θｇ 得到的，很难保证其非奇异性，因而采用广

义逆

［ｇ２ θ^ｇ］ Ｔ｛εＩ ＋ ｇ２ θ^ｇ［ｇ２ θ^ｇ］ Ｔ｝ －１， （１７）

代替 ｇ２ θ^ｇ 的逆．

如果式（１５） 采用 ｇ２ θ^ｇ 的广义逆矩阵，为了保

证闭环系统稳定性，在式（３） 的控制器设计中引

入鲁棒项［１２］ｕｒ，则设计控制量

ｕ ＝ ｕｃ ＋ ｕｒ ． （１８）
其中：
ｕｃ ＝ ［ｇ２θ^ｇ］Ｔ｛εＩ ＋ ｇ２θ^ｇ［ｇ２θ^ｇ］Ｔ｝ －１·［ － ｆ２ －􀭰ｆ２θ^２ ＋

􀭵ｘ·２ｃ － ａｅ２ － ｂｅ２

ｑ
ｐ － ＫｓＳ － ρ ｜ Ｓ ｜ ｓｇｎ（Ｓ）］；

（１９）

ｕｒ ＝ －
Ｓ ｜ ＳＴ‖ｕａ ｜
σ‖Ｓ‖２ ＋ δ

； （２０）

δ̇ ＝ －
｜ ＳＴ‖ｕａ ｜
σ‖Ｓ‖２ ＋ δ

， δ（０） ＞ ０； （２１）

ｕａ ＝ ε｛εＩ ＋ ｇ２ θ^ｇ［ｇ２ θ^ｇ］ Ｔ｝ －１·［ － ｆ２ － 􀭰ｆ２ θ^２ ＋ 􀭵ｘ·２ｃ －

ａｅ２ － ｂｅ２

ｑ
ｐ － ＫｓＳ － ρ ｜ Ｓ ｜ ｓｇｎ（Ｓ）］ ． （２２）

　 　 定理　 考虑式（３），在假设条件 １）、２） 成立

的条件下，根据上述设计过程，通过恰当的选择正

定对 角 矩 阵 Ｋ１，Ｋｓ，ρ， 正 常 数 τ，ａ，ｂ，ｐ，ｑ，ρ，
δ（０）， 基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论，采用虚拟控制

量式（５）与实际控制量式（１８） ～ （２２）；参数调节

律采用式（９）、（１６），则闭环系统所有信号一致最

终有界．
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证明　 为证明闭环系统所有误差信号一致最

终有界，定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖ２ ＝ Ｖ１ ＋ Ｖｓ，

Ｖｓ ＝
１
２
ＳＴＳ ＋ １

２η２

􀭹θＴ
２
􀭹θ２ ＋ １

２ηｇ
ｔｒ（􀭹θＴ

ｇ
􀭹θｇ） ＋ １

２
δδ
·
．

（２３）
式中：􀭹θ２ ＝ θ２ － θ^２，􀭹θｇ ＝ θｇ － θ^ｇ 为参数估计误差．

由式（１３） 可知，若设计合理的控制量ｕ，使得

ｅ２ 收敛到零，则可保证 ｘ１ 的跟踪误差 ｅ１ 与滤波误

差 ω１ 一致最终有界．
下面证明采用控制量式（１８） ～ （２２），使得

系统的跟踪误差 ｅ２ 收敛到零．

　 Ｖ̇ｓ ＝ ＳＴ［ｆ２ ＋􀭰ｆ２θ２（ｔ） ＋ ｇ２θｇｕ ＋ ａｅ２ ＋ ｂｅ２
ｑ
ｐ － 􀭰ｘ·２ｃ］ ＋

１
η ２

􀭹θＴ
２
􀭹θ
·

２ ＋ １
η ｇ

ｔｒ（􀭹θＴ
ｇ
􀭹θ
·

ｇ） ＋ δδ̇． （２４）

将式（１６）、（１８） ～ （２２）代入式（２４），得
Ｖ̇ｓ ＝ － ＳＴ｛ε［（ｇ２ θ^ｇ） Ｔ］ －１ｕｃ ＋ ｇ２θｇｕｒ｝ －

ＳＴＫｓＳ － ＳＴρ ｜ Ｓ ｜ ｓｇｎ（Ｓ）］ ＋ δδ̇． （２５）
根据假设条件 ２），有

　 － ＳＴ｛ε［（ｇ２ θ^ｇ） Ｔ］ －１ｕｃ ＋ ｇ２θｇｕｒ｝ ＋ δδ̇ ＝

　 　 － ＳＴ（ｕａ ＋ ｇ２θｇｕｒ） ＋ δδ̇ ≤｜ ＳＴ‖ｕａ ｜ －

　 　
σＳＴＳ ｜ ＳＴ‖ｕａ ｜
σ‖Ｓ‖２ ＋ δ

＋ δδ̇ ＝ ０． （２６）

则

Ｖ̇ｓ ≤－ ［λｍｉｎ（Ｋｓ） ＋ λｍｉｎ（ρ）］‖Ｓ‖２ ＜ ０． （２７）

　 　 当 Ｓ≠ ０时，Ｖ̇ｓ ＜ ０，跟踪误差 ｅ２ 在有限时间

内收敛到零．且由文献［１３］ 的引理 ４􀆰 ３可知，在紧

集 Ω上，存在一个实数 Ｃ ＞ ０，使得
１
４
‖ｘ̇２ｃ‖２ ＜

Ｃ． 则式（１３）可转化为

Ｖ̇１ ≤－ ＱｗｗＴ ＋ Ｃ． （２８）

式中： Ｑ ＝ ｍｉｎ λｍｉｎ（Ｋ１） － １， １
τ

－
σ ２

１１

４
－ １

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，ｗ ＝

［ｅ１，ω １］ ．

令 ｜ ｗ ｜ ≥ Ｃ
Ｑ

，则 Ｖ̇１ ≤０，误差信号 ｅ１，ω１ 收

敛到最终界 Ωｗ ＝ ｛ ｜ ｗ‖ ｌｉｍ
ｔ→∞

｜ ｗ ｜ ＝ Ｃ
Ｑ

｝ ．因此

ｅ１ ＝ｘ１ － ｘ１ｄ 有界，并根据假设条件 １），可知状态

量 ｘ１ 有界，故虚拟控制量 ｘ２ｃ 有界，又由于滤波误

差 ω １ 有界，可知 􀭵ｘ２ｃ 有界．同理，由于 ｅ２ ＝ ｘ２ － 􀭵ｘ２ｃ，
可知状态向量 ｘ２ 有界，则系统的所有状态量 ｘ１，
ｘ２ 一致最终有界．且根据式（２８） 可知，通过调节

控制器参数， 可使得系统输出误差信号 ｅ１ ＝
ｘ１ －ｘ１ｄ 任意小．

３　 仿真验证

为验证本文所设计控制方法的正确性和有效

性，针对 ＡＳＶ 再入姿态控制进行了仿真和分析．
设定 ＡＳＶ 模型的初始条件： ｍ ＝ ６４１ ｋｇ， Ｈ ＝
３０ ｋｍ， ｂ ＝ ０􀆰 ８ ｍ， Ｓ ＝ ０􀆰 ５０２ ４ ｍ２， ｖ ＝ ２ ５００ ｍ／ ｓ，
ｖ声 ＝ ３０１􀆰 ８０５ ｍ ／ ｓ， ρ ＝ ０􀆰 ０１８ ４ ｋｇ ／ ｍ３， ｇ ＝
９􀆰 ７５７ ｍ ／ ｓ２， μ ０ ＝ －２１􀆰 ６°， α０ ＝ ０°， β ０ ＝ ０°， γ ０ ＝
０°．取 δ（０） ＝ １，自适应律系数设计为 η １ ＝ ３，η ２ ＝
５，η ｇ ＝０􀆰 ５．

分两种情况进行对比仿真．当飞行器气动参

数无摄动时，将确定 ＡＳＶ 系统的常规反推控制效

果，与系统含有自适应估计参数时的反推控制效

果相比较，仿真结果如图 ２、３ 所示，为简便起见，
常规反推控制器参数选取为 Ｋ１ ＝ ｄｉａｇ（１０，５，
１０），Ｋ２ ＝ ｄｉａｇ（２５，２５，１５） ．
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图 ２　 气动参数无摄动时的角度响应曲线
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图 ３　 气动参数无摄动时的舵偏角

　 　 图 ２、３ 分别给出了角度跟踪曲线与舵偏角曲

线．由图可见，在系统参数无摄动时，将气动参数

看作待估计的参数向量或矩阵，所设计的带有自

适应参数估计的反推控制器具有良好的控制效

果．仿真过程中未出现发散现象，由此也说明，通
过引入矩阵的广义逆，避免了控制增益参数估计

过程中可能出现的奇异现象．
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　 　 当气动参数存在摄动情况下，设计自适应反

推终端滑模控制器．选取参数为 ａ ＝ １，ｂ ＝ ０􀆰 １，
ｑ ＝ ５，ｐ ＝ ７，Ｋ１ ＝ ｄｉａｇ（１０，８，１０），Ｋｓ ＝ ｄｉａｇ（２０，
２０，１５），ρ ＝ ｄｉａｇ（２０，２０，１５） ． 将常规反推控制效

果与自适应反推终端滑模控制效果进行比较，仿
真结果如图 ４、５ 所示．
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图 ５　 气动参数摄动－５０％时的舵偏角

　 　 由图 ４、５ 可知，在不考虑初始段偏差的情况

下，采用常规反推控制器得到的攻角、侧滑角和滚

转角 最 大 跟 踪 误 差 分 别 为 ０􀆰 ９２６°， ０􀆰 １４１°，
０􀆰 ０２４ ８°；而含有自适应估计参数时的反推终端

滑模控制器得到的攻角、侧滑角和滚转角最大跟

踪误差分别为 ０􀆰 ０４６ ５°，０􀆰 ０８９°，０􀆰 ０２３ ８°．通过比

较可以看出，当系统参数存在摄动时，含有自适应

估计参数的反推控制中引入滑模面，一方面使超

调量有所减小，实现了对不确定参数的稳定估计，
增强系统对于参数大幅度摄动的适应能力，另一

方面可有效提高控制收敛速度与控制精度．

４　 结　 论

１） 针对 ＡＳＶ 再入飞行时，外界环境剧烈变

化造成的系统参数不确定性问题，建立了具有时

变参数的严格反馈形式的 ＡＳＶ 被控模型，提出了

基于自适应参数估计的反推终端滑模控制设计

方法．
２） 通过理论推导与仿真实验表明，该方法使

得闭环系统所有信号一致最终有界并且跟踪误差

收敛到给定轨迹的任意小范围内．与传统反推控

制器相比，减小了误差系统的收敛时间和系统的

稳态跟踪误差．对于参数不确定的 ＡＳＶ 系统，该
方法具有较强的鲁棒性．
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