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摘要:针对翼伞–火箭一子级柔性结构系统的控制难题,提出了一种采用固定时间观测器的改进矢量场轨迹跟踪
控制方法. 首先,设计了在线风场估计方法对未知风场进行了估计;其次,为了保证该控制系统在气动参数不确
定、子系统铰连耦合等因素影响下的快速稳定性,提出了一种固定时间干扰观测器用来估计无需知道干扰上边界
的复合干扰,并用于补偿控制系统的输入;然后,设计了一个同时保证侧偏距、偏航角以及偏航角速率稳定的横侧
向控制器,并利用Lyapunov理论证明了闭环翼伞控制系统的收敛特性. 最后,通过数值仿真及硬件在环实验验证了
所提出方法的有效性及应用价值.
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Abstract: To address the control problem of the flexible parafoil-booster system, a modified vector field path following
control scheme with a fixed-time disturbance observer is proposed. Firstly, an online wind field estimation approach is
introduced to obtain the unknown wind environment. Secondly, in order to ensure the fast stability of the parafoil-booster
control system subject to the negative influence of aerodynamic uncertainties and the hinge coupling between these two
subsystems, a fixed-time disturbance observer is designed to estimate the composite disturbance without knowing the upper
boundary of the disturbance. The estimation result is used to compensate for the input of the control system. Thirdly,
a lateral controller is developed to simultaneously ensure the stability of lateral deflection moment, yaw angle, and yaw
rate. The closed-loop parafoil control system has been proved by using the Lyapunov theory. Finally, the effectiveness and
application value of the proposed method is verified by numerical simulation and hardware-in-loop testing.
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1 引引引言言言

多级火箭是将航天器送入外层空间的主要载体.
当火箭一子级工作结束后,会与本体分离并自由无控
地坠向地面,重达数吨的箭体自高空坠落具有强大的
破坏力,严重威胁着附近地面人员和财产的安全. 因
此,采用落区控制技术对于提升火箭发射安全性,增
强发射任务灵活性,甚至满足未来火箭高常密度及低
成本发射需求具有重要意义[1-2]. 其中,翼伞落区控制
技术是目前航天回收的研究热点[3].

翼伞–火箭一子级回收系统的轨迹跟踪控制问题
是翼伞落区技术的主要难点,原因是: 其一,翼伞系统
具有特殊的吊挂结构及柔性气动外形,其动力学构造
相当复杂且很难通过风洞试验获得准确的气动参

数[4];其二,翼伞系统仅能通过单侧襟翼下偏实现横
侧向控制,其双侧襟翼下偏对滑翔比的控制十分有限;
其三,翼伞回收系统缺乏动力装置,其飞行速度不可
控且极易受到环境风的影响[5]: 因此,如何处理系统
内部复杂耦合、气动不确定性以及外部未知风场等干
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扰是设计这类欠驱动、无动力的翼伞系统控制律时首

要解决的问题.

在目前的文献中,对未知干扰的处理一般有两种
方式: 鲁棒控制方法[5,6]和扰动抑制控制方法[7,8]. 其
中,基于干扰观测器的扰动抑制控制方法具有更好的
控制精度和更低的保守性,近年来得到研究人员的广
泛关注[9]. 其基本原理是: 利用观测器估计出所有不
确定因素组成的集总干扰,然后设计带有扰动补偿的
控制方案,实现对干扰的完全处理[10]. 可见,控制系
统的性能依赖于所设计干扰观测器的估计精度和收

敛特性[11]. 为了提升观测器估计性能,研究人员对此
展开了丰富的研究[12-15]. 例如,文献[12]提出了一种
采用滑模方法与径向基神经网络构造的干扰观测器,
在线估计扰动及故障信息.文献[13]设计了扩张状态
观测器来估计内外所有扰动的总和.此外,文献[14]提
出了一种高精度渐近观测器来估计系统受到的干扰

力矩.上述方法只能使估计误差渐近收敛,若集总干
扰没有在控制允许的时间内得到补偿,那么翼伞–一
子级闭环控制系统的性能可能会严重变差或者不稳

定[15]. 若设计出与初始条件无关的固定时间干扰观测
器,能确保不同干扰条件下估计误差的收敛速度一致.
因此,设计高精度固定时间干扰观测器是本文的研究
动机之一.

一旦完成干扰观测器的设计,就应该为系统开发
扰动抑制控制器[16]. 例如:文献[17]则基于改进后的
扩张状态观测器,设计了滑模姿态控制方案,并通
过Lyapunov理论进行了严格证明;利用非线性干扰观
测器的估计值,文献[18]设计了自适应滑模姿态控制
算法;在文献[19]中,基于设计好的有限时间干扰观测
器,设计了带有扰动抑制模块的PD姿态控制器. 可见,
基于扰动观测器的姿态控制方案近些年来得到了显

著发展.然而,在执行归航任务中,翼伞不仅需要保持
稳定的姿态,同时需要跟踪期望的归航航迹以确保落
点的准确性[20,21]. 据笔者了解,目前尚未有合适的控
制方案来解决这一问题.因此,为翼伞系统设计一个
同时保证侧偏距和航向角收敛的横侧向控制器是本

文的另一个研究动机.

基于上述研究动机,本文以翼伞–一子级系统为研
究对象,研究了复合干扰下的轨迹跟踪问题,提出了
一种基于固定时间干扰观测器的控制算法. 相比于现
有方法,本文的主要贡献可总结如下: 1) 提出了一种
无需已知扰动上界的固定时间干扰观测器. 不同于文
献[14]的渐近方法,本文设计的观测器能保证估计误
差在固定时间内收敛到0,且收敛时间与初始条件无
关; 2) 为翼伞–一子级多体系统设计了一种同时能保
证侧偏距和偏航角跟踪的横侧向控制器. 整个闭环控
制系统被证明是渐近稳定的; 3) 采用快速高阶滑模微
分器来获取控制律中的数值微分,避免应用时出现微

分爆炸的现象.最后,设计了硬件在环实验验证所提
出方法的有效性.

注注注 1 在本文中, R表示实数集, Rn表示n维欧氏空间,
Rm×n表示m× n维实数矩阵. I3和03×3分别表示三维单位

矩阵和3× 3零矩阵. 变量下标为i = p和i = b分别表示翼

伞部分或一子级部分的相关量. 此外,任意三维向量C =

[c1 c2 c3]
T的叉乘矩阵可被表示为如下形式:

C× =

 0 −c3 c2

c3 0 −c1
−c2 c1 0

 . (1)

2 翼翼翼伞伞伞回回回收收收系系系统统统模模模型型型

翼伞和火箭一子级靠吊带和伞绳连接,且一子级
质心距离吊挂点较远,一般采用9自由度模型[20]来描

述系统.系统结构及相关坐标系如图1所示. 图中,惯
性坐标系OeXeYeZe以期望着陆点为原点,系统坐标
系OcXcYcZc以翼伞和一子级的铰点Oc为原点,
OpXpYpZp表示以翼伞质心Op为原点的伞体坐标系,
ObXbYbZb表示以火箭质心Ob为原点的载荷体坐标

系. Xcp ∈ R3和Xcb ∈ R3分别表示伞体质心与铰点

的距离,以及火箭一子级质心与铰点的距离.

图 1 翼伞–一子级系统结构示意图

Fig. 1 Structure diagram of a parafoil-booster system

Θp=[ϕp θp ψp]
T和Θb=[ϕb θb ψb]

T分别被定

义为翼伞、火箭一子级的姿态欧拉角, Ti−c ∈ R3×3和

Ri ∈ R3×3分别表示线速度和角速度的转换矩阵[20].

2.1 动动动力力力学学学模模模型型型

2.1.1 火火火箭箭箭一一一子子子级级级动动动力力力学学学模模模型型型

由于子系统的耦合关系,除了重力FG
b ∈ R3,气动

力及力矩F aero
b ,M aero

b ∈ R3之外,火箭一子级还会受
到吊绳拉力Fr ∈ R3及扭矩Mc ∈ R3的影响.令Vb ∈
R3和ωb ∈ R3分别表示基于一子级系的线速度和角

速度,得到其动力学方程为

mbV̇b =F aero
b + FG

b − Tb−cFr, (2)

Ibω̇b=−ω×
b Ibωb+M

aero
b +Mc+X×

cbTb−cFr, (3)

式中: mb ∈ R表示一子级质量, Ib ∈ R3×3表示一子



392 控 制 理 论 与 应 用 第 40卷

级的转动惯量. 一子级重力FG
b 为已知力,其余力与力

矩在实际过程中很难直接测量得到.

2.1.2 伞伞伞体体体动动动力力力学学学模模模型型型

柔性翼伞会受到重力FG
p ∈ R3,气动力及气动力

矩F aero
p , M aero

p ∈ R3,附加质量造成的力与力矩干
扰F app, M app ∈ R3 ,大气湍流或涡流等造成的干扰
力矩Md ∈ R3,伞绳力Fr与扭矩Mc的影响.令Vp

∈ R3和ωp = [ω1 ω2 ω3]
T分别表示基于伞体系的翼

伞线速度和角速度,得到翼伞动力学方程

mpV̇p = F aero
p + FG

p + F app − Tp−cFr, (4)

Ipω̇p = −ω×
p Ipωp +M aero

p +M app +Md −
Tp−cT

T
b−cMc −X×

cpTp−cFr, (5)

式中: mp ∈ R表示翼伞质量, Ip ∈ R3×3表示翼伞的

转动惯量. 根据文献[7],翼伞系统通过机载控制器下
拉操纵绳,产生不对称襟翼偏转δa,进而改变气动
力F aero

p 及气动力矩M aero
p 实现控制,即[

F aero
p

M aero
p

]
=

ρV Sref
p

2



cαCD (α, ω2, δa) + sαCL (α, ω2, δa)

CY (β, ω1, ω3, δa)

−sαCD (α, ω2, δa) + cαCL (α, ω2, δa)

bV Cl (β, ω1, ω3, δa)

cV Cm (α, ω2, δa)

bV Cn (β, ω1, ω3, δa)


,

(6)

式中: ρ ∈ R表示空气密度, V ∈ R表示翼伞系统空速,
α, β ∈ R分别表示迎角和侧滑角, b ∈ R表示翼伞的
展长, c ∈ R表示翼伞的弦长, Sref

p ∈ R表示翼伞参考
面积, C∗ ∈ R表示难以获取的气动系数.

此外,由附加质量Mf ∈ R3×3和附加质量矩If ∈
R3×3产生的力与力矩可写为

F app = −MfV̇p − ω×
p MfTp−cVp, (7)

M app = −Ifω̇p − ω×
p Ifωp. (8)

2.1.3 整整整体体体动动动力力力学学学模模模型型型

伞绳的物理约束使得翼伞速度Vp,一子级速度Vb

和铰点Oc处的线速度Vc存在直接的转换关系为

Vp = Tp−cVc + ω×
p Xcp, (9)

Vb = Tb−cVc + ω×
b Xcb, (10)

取系统状态变量为x = [ωT
b ωT

p V T
c F T

r ]T,则得到9
自由度翼伞–一子级系统的整体动力学方程为

ẋ =
(
[A1 A2 A3 A4]

T
)−1


B1

B2

B3

B4

 , (11)

式中:

A1 = [03×3 Ip + If 03×3 X×
cpTp−c]

T, (12)

A2 = [−mbX
×
cb 03×3 mbTb−c Tb−c]

T, (13)

A3 = [03×3 −(mpI3 +Mf)X
×
cp

(mpI3 +Mf)Tp−c −Tp−c]
T, (14)

A4 =
[
Ib 03×3 03×3 −X×

cbTb−c

]T
, (15)

B1 = M aero
p − ω×

p (Ip + If)ωp −
Tp−cT

T
b−cMc +Md, (16)

B2 = F aero
b + FG

b −mbω
×
b ω

×
b Xcb, (17)

B3 = F aero
p − (mpI3 +Mf)ω

×
p ω

×
p Xcp + FG

p −
ω×

p Mf

(
Tp−cVc + ω×

p Xcp

)
, (18)

B4 = Mc +M aero
b − ω×

b Ibωb. (19)

2.2 运运运动动动学学学模模模型型型

定义翼伞–火箭一子级系统基于惯性坐标系的位
置为pe = [xe ye ze]

T. 根据式(5)可知,和实际物理控
制信号δa具有直接关系的横侧向状态量是翼伞偏航

角ψp,因此翼伞位置的运动学方程为
ẋe = Vg cosχ = Vs cosψp + wx,

ẏe = Vg cosχ = Vs sinψp + wy,

że = −Vz,

(20)

式中Vw = [wx wy 0]T表示系统受到的未知风速.
Vs ∈ R和Vz ∈ R表示系统基于惯性坐标系的水平速
度及垂直速度. Vg ∈ R和χ ∈ R表示系统的地速以及
航向角. 此外,姿态运动学方程为

Θ̇i = Riωi. (21)

2.3 在在在线线线风风风场场场估估估计计计

当进入稳定的滑翔或稳定下偏状态后,翼伞–一子
级系统的水平速度Vs会稳定到定值,可通过多次飞行
试验后获得. 因此可根据测量位置信息的GPS设备以
及已知速度Vs,在线估计飞行时的风场情况.

首先,翼伞–一子级系统地速可由导航系统所测位
置及采样时差求得

Vg =
pe (t)− pe (t− hg)

hg

, (22)

式中: Vg = [Vg cosχ Vg sinχ − Vz]
T, hg ∈ R表示

位置信息采样时差, pe (t)和pe (t− hg)分别表示t和

t− hg时刻的位置矢量. 得到估计值为

V̂w = Vg −

Vs cosψp

Vs sinψp

−Vz

 . (23)

2.4 问问问题题题描描描述述述

翼伞–火箭一子级系统是一个高耦合、非线性且存
在诸多不确定参数的欠驱动多体系统.值得注意的是,
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由于其纵向操纵能力非常有限,在实际工程中,往往
仅对翼伞系统的横侧向通道进行控制设计.为了方便
后续的控制设计,提出以下假设:

假假假设设设 1 翼伞–火箭一子级系统上搭载足够的传
感器可以测量获得pe, Vc, Θp, Θ̇p以及ωp.

假假假设设设 2 翼伞–火箭一子级回收系统受到的风
速Vw变化较小且各处一致,且不考虑垂直风影响.

目前,翼伞系统相关的高精度传感器已得到了长
足的发展;在实际进行翼伞回收火箭的任务前,往往
需要充足的前期调研工作以保证风场环境的适宜. 因
此上述假设是合理的.

本文的控制目标如下: 针对式(2)–(21)所描述的翼
伞–一子级系统,考虑风场、附加质量、系统耦合及气
动不确定性等造成的复合干扰,设计横侧向控制器,
构建闭环的翼伞横侧向轨迹跟踪控制系统.

3 横横横侧侧侧向向向轨轨轨迹迹迹跟跟跟踪踪踪控控控制制制器器器

根据运动学方程(20)可知,控制翼伞偏航角ψp可

直接改变翼伞–一子级系统的惯性位置.因此,若要准
确地消除系统位置与期望轨迹的偏差,需要明确偏航
角ψp的动力学特性. 定义x1 = ψp, x2 = ψ̇p,根据系
统转动模型(11)(21),其动力学方程可改写为{

ẋ1 = x2,

ẋ2 = 0.5ρV 2Sref
p δa + f + d,

(24)

式中: f ∈ R表示可通过测量得到的函数, d ∈ R表示
风场、附加质量、系统耦合及气动不确定性等造成的

力矩干扰.

本节的横侧向轨迹跟踪控制器设计思路如下: 首
先提出了一个固定时间干扰观测器;然后利用干扰估
计值,设计了带有干扰抑制能力的轨迹跟踪控制器,
包括直线跟踪算法和圆弧跟踪算法;最后讨论了其可
实现性.

3.1 固固固定定定时时时间间间干干干扰扰扰观观观测测测器器器

与渐近干扰观测器不同,固定时间干扰观测器的
估计时间与初始条件无关,能够严格保证不同干扰情
况下干扰观测器都能在设计好的固定时间内完成估

计,进而确保闭环渐近控制系统在实际应用中有稳定
的抗干扰能力[15]. 因此,本文首先设计了固定时间干
扰观测器来估计系统受到的复合干扰.

首先,将式(24)中x2的动力学改写为

ẋ2 = −x2 + 0.5ρV 2Sref
p δa + dlumped, (25)

式中dlumped = f + d+ x2.

其次,引入可测的辅助变量

ẋa = −xa + 0.5ρV 2Sref
p δa. (26)

然后,定义观测器的估计误差为z = x2 − xa,得

到其动力学为

ż = −z + dlumped. (27)

最后,定义z的估计值为ẑ,观测误差为z̃ = ẑ − z.
若能构造ẑ的动力学,并使得z̃趋近于0,那么就可得
到dlumped的估计值d̂lumped,继而获得复合干扰的估计
值d̂. 基于此,提出以下定理.

定定定理理理 1 设计固定时间观测器{
˙̂z = ẏ − z̃ − µ1sig(z̃)

2p−1 − µ2sig(z̃)
2q−1

,

d̂ = d̂lumped − x2 − f,
(28)

式中:集合d̂lumped= ẑ+ẏ, sig(z̃)2p−1
= |z̃|2p−1sgn (z̃),

y=z为可测变量, ẏ为其数值微分. µ1, µ2, p, q, γ∈R+

均为正实数,且满足p = 1− 1/(2γ), q = 1 + 1/(2γ)
以及γ>1. 那么,复合干扰的估计误差d̃= d̂− d可保

证在固定时间Tf内收敛到0.

证证证 设计有关观测误差的备选Lyapunov函数为
V1 = 0.5z̃2,对其求时间导数得到
dV1

dt
= z̃(ẏ−z̃−µ1sig(z̃)

2p−1−µ2sig(z̃)
2q−1−ż)=

z̃(−z̃ − µ1sig(z̃)
2p−1 − µ2sig(z̃)

2q−1
) 6

−2pµ1V
p
1 − 2qµ2V

q
1 , (29)

即有dt 6 − dV1

2pµ1V
p
1 + 2qµ2V

q
1

,等号两侧同时求定

积分得到w Tf

0
dt 6

w V1(Tf )

V1(0)

dV1

−(2pµ1V
p
1 + 2qµ2V

q
1 )
, (30)

设中间变量W1 =

√
µ2

µ1

(2V1)
1
2γ ,得到

Tf 6
w V1(Tf)

V1(0)

(2V1)
−p /µ1dV1

−(1 + (µ2/µ1) (2V1)
q−p

)
=

2γ√
4µ1µ2

w W1(Tf )

W1(0)

dW1

− (1 +W 2
1 )

6

πγ

2
√
µ1µ2

, (31)

即当t > Tf时,干扰观测器的观测误差z̃(t) ≡ 0,根据
式(27),此时复合干扰估计误差d̃为

d̃ = d̂lumped − x2 − f − d = d̂lumped − dlumped = z̃.

(32)

可以看出,干扰观测器d̂能在固定时间Tf内估计出复

合干扰d. 证毕.

注注注 2 虽然目前关于有限时间/固定时间干扰观测器有

诸多研究,但几乎都要求已知干扰的上边界值,即满足∥d∥ 6
Dmax(Dmax为已知干扰边界). 而本文提出的方法无需对干

扰进行限制.从理论上来说,无论初始情况下的复合干扰多

大,通过整定参数µ1, µ2, γ可得到尽可能小的估计时间Tf . 因
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此,所提出的干扰观测器有能力在短时间Tf内准确地重构出

由于风场、附加质量、气动不确定等造成的复合干扰,并将估

计值d̂作为补偿信号输入到控制律中,抑制甚至消除扰动对控

制稳定性造成的影响.

3.2 横横横侧侧侧向向向轨轨轨迹迹迹跟跟跟踪踪踪控控控制制制器器器

采用第2.3节的估计方法,可获得翼伞–火箭一子
级系统基于风场坐标系的位置矢量pw=[xw yw zw]

T

∈ R3与pe之间的关系
ẋw = ẋe − ŵx,

ẏw = ẏe − ŵy,

żw = że.

(33)

一般地,在利用翼伞执行归航任务时,基于风场系
下的期望轨迹往往由直线和圆弧构成[21],因此,本节
分别对直线和圆弧跟踪控制器进行设计.

3.2.1 直直直线线线跟跟跟踪踪踪算算算法法法

假设期望的跟踪直线为

Pl (rl, ql) =
{
xq ∈ R2 : xq = rl + λql, λ ∈ R

}
,

(34)
式中: rl = [rx ry]

T ∈ R2表示该直线路径的初始点

坐标, ql = [qx qy]
T ∈ R2表示路径方向的单位矢量,

且期望偏航角为ψq1 = atan2(qy/qx).

设定接近直线路径的期望偏航角为

x1d (epy) = −ψ∞ 2

π
arctan (klepy) + ψq1, (35)

式中: ψ∞∈(0,
π

2
]表示接近直线的最大期望偏航角,

kl ∈ R为正数增益并影响从ψ∞到ψq1的偏航角变化

速率.此外, epy ∈ R表示系统基于水平面上的实时位
置与期望路径之间的横侧向偏差,即

epy = − sinψq1 (xw − rx) + cosψq1 (yw − ry) .

(36)

在此之后,设计两个跟踪误差变量为

x̃1 = x1 − x1d, x̃2 = x2 − a1. (37)

式中: a1 = −ψ∞ 2klVs sin (x1 − ψq1)

π + π(klepy)
2 − ε1x̃1,其中

ε1 ∈ R为正数增益.

定定定理理理 2 针对9自由度描述的翼伞–一子级系统,
采用干扰观测器(28)来估计复合干扰d,设ε2 ∈ R为正
数增益,并令直线跟踪的控制律为

δa =
2

ρV 2Sref
p

(−f − d̂+ ȧ1 − x̃1 − ε2x̃2), (38)

那么,尽管存在复合干扰的影响,闭环控制系统的跟
踪误差epy, x̃1以及x̃2是渐近收敛的.

证证证 选择备选Lyapunov函数为V2 = 0.5e2py,其导

数为

V̇2 = −2ψ∞

π
epyVs arctan (klepy) , (39)

式中: 当epy ̸= 0时,满足V̇2 < 0.

设计Lyapunov函数为V3=V2+0.5x̃2
1+0.5x̃2

2,求

导可得

V̇3 = V̇2 + x̃1
˙̃x1 + x̃2

˙̃x2 =

V̇2 + x̃1(x2 +
2ψ∞klVs sin (x1 − ψq1)

π + π(klepy)
2 ) +

x̃2

(
0.5ρV 2Sref

p δa + d− ẋ2d + f
)
=

V̇2 − ε1|x̃1|2 − ε2|x̃2|2 + x̃2d̃. (40)

根据定理1可知,当t > Tf时,复合干扰的观测误

差d̃ ≡ 0. 因此得到在一定时间Tf后,式(40)可转换为

V̇3 = V̇2 − ε1|x̃1|2 − ε2|x̃2|2. (41)

当V̇360时, epy, x̃1以及x̃2都是有界的. 此外对式

(41)求导可知, V̈3也是有界的,则V̇3对时间是一致连

续的. 同时,根据式(40)可知, V3是有下界的,且V̇3半

负定. 因此,采用芭芭拉定理可得,当t→ ∞时, epy,

x̃1以及x̃2渐近收敛到0. 证毕.

3.2.2 圆圆圆弧弧弧跟跟跟踪踪踪算算算法法法

假设期望的跟踪圆弧为

Po(co, s, ro) =

{xq∈R2 : xq = co+ros

[
cosϑ

sinϑ

]
, ϑ∈ [0, 2π)},

(42)

式中: co = [cx cy]
T ∈ R2是期望圆弧的圆心;期望半

径为 ro ∈ R ; s ∈ R表示系统期望的旋转方向: s =

−1为顺时针, s = 1为逆时针;期望偏航角为ψq2 =

atan2 (
√
yw − cy/

√
xw − cx).

根据矢量场方法,设定接近圆弧的期望偏航角为

x1d (r̃, s) = ψq2 + s(
π

2
+ arctan (kor̃)), (43)

式中: ko ∈ R为正数增益,影响偏航角变化速率.此

外, r̃ =
√
(xw − cx)

2
+ (yw − cy)

2 − ro为跟踪圆弧

时的横侧向误差.

在此之后,引入新的变量x̃2 = x2 − a2,其中

a2 =
kosVs cos (x1 − ψq2)

1 + (kor̃)
2 +

Vs sin (x1 − ψq2)√
(xw − cx)

2
+ (yw − cy)

2
− ε1x̃1. (44)

定定定理理理 3 针对9自由度描述的翼伞–一子级系统,

采用干扰观测器(28)来估计复合干扰d,并令其跟踪期
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望圆弧的控制律为

δa =
2

ρV 2Sref
p

(−f − d̂+ ȧ2 − x̃1 − ε2x̃2), (45)

那么,尽管存在复合干扰的影响,闭环控制系统的跟
踪误差r̃, x̃1以及x̃2是渐近收敛的.

证证证 首先,设计Lyapunov函数为V4=0.5r̃2 ,其导
数为

V̇4 = −r̃Vs sin (arctan (kor̃)) , (46)

式中: 当r̃ ̸= 0时,满足V̇4 < 0.

其次,选择另一个Lyapunov函数为

V5 = V4 + 0.5x̃2
1 + 0.5x̃2

2, (47)

求导并带入式(47)可得

V̇5 =

x̃1(−
Vs sin (x1 − ψq2)√
yw − cy/ −

√
xw − cx

−

kosVs cos (x1 − ψq2)

1 + (kor̃)
2 ) +

x̃1x2+V̇2 + x̃2

(
0.5ρV 2Sref

p δa + d− ẋ2d + f
)
=

V̇4 − ε1|x̃1|2 − ε2|x̃2|2, (48)

式中: 当r̃ ̸=0时,满足V̇460. 证明方法类似于第3.2.1
节,可得r̃, x̃1以及x̃2渐近收敛. 证毕.

注注注 3 根据假设1可知,用于设计固定时间干扰观测器
(28),轨迹跟踪控制器(38)(45)的多数状态量可通过机载传感
器测量得到. 此外, y, a1和a2的数值微分也是实现该方案必
需的参数. 但在实际工程中,数值微分很难得到. 对此,本文
引入快速高阶滑模微分器(fast high-order sliding-mode diffe-
rentiators)估计y, a1和a2的数值微分. 则k阶快速高阶滑模微
分器的形式如下[22]:

ς̇0 = υ0 = −λ0,1 (ς0 − h)− λ0,2sig(ς0 − h)
k

k+1 + ς1,

ς̇1 = υi = −λi,1 (ςi − υi−1)−
λi,2sig(ςi − υi−1)

k−i
k−i+1 + ςi+1,

...
ς̇n = υn = −λn,1 (ςn − υn−1)− λn,2sig(ςn − υn−1)

7/9,

i = 1, 2, · · · , k − 1,

(49)

式中: λ0,1, λ0,2, · · · , λn,2 ∈ R+表示正数增益, ςi∈R表示微
分器的状态量. 令输入信号h分别等于y, a1和a2,则能得到各

自的微分值.

4 仿仿仿真真真及及及实实实验验验验验验证证证

本节将基于式 (2)–(21)描述的翼伞–一子级系统,
通过数字仿真及硬件在环实验的方式分别对所提出

的干扰观测器及横侧向轨迹跟踪控制器进行验证.
系统参数如下: 翼伞质量mp = 20 kg,翼伞展长 b

= 12 m,弦长c = 4 m,其质心与铰点的距离Xcp =

[0 0 − 9.6]T m;火箭一子级的质量为mb = 100 kg,

质心与铰点距离Xcb = [0 0 5]T m. 此外,翼伞和一
子级的转动惯量分别为

Ip =

 1356 0 −84.24

0 1300 0

−84.24 0 81.13

 (kg ·m2), (50)

Ib =

8275 0 0

0 8275 0

0 0 421

 (kg ·m2). (51)

采用的控制器参数如表1所示.

表 1 控制器参数
Table 1 Parameters of control system

参数名称 数 值 参数名称 数 值

ψ∞ 0.5π µ1 5
kl 0.01 µ2 2
ko 0.09 ε1 2
γ 6 ε2 3

4.1 固固固定定定时时时间间间观观观测测测器器器仿仿仿真真真验验验证证证

为了评估所提出的固定时间观测器的估计精度及

收敛性能,假定干扰为d = 40 sin (t+ P ) (N ·m),通
过改变相位模拟不同初始值,得到结果如图2所示.

(a) 初始相位P = 0

(b) 初始相位P = 0.5π

(c) 初始相位P = π

图 2 不同初始值下观测器跟踪正弦信号的结果

Fig. 2 Observers for sinusoidal signal with varying initial
values

根据图2可知,所提出的干扰观测器能在短时间内
实现对干扰的准确估计.为了进一步验证收敛性能,
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本节将其与文献[14]提出的渐近观测器进行对比. 初
始干扰值在−40 (N ·m)到40 (N ·m)以均匀分布概

率随机产生, 50次仿真的结果如图3所示.

图 3 收敛时间统计结果

Fig. 3 Statistical results of convergence time

可见,文献[14]的观测器收敛时间受到初始干扰
的影响,而本文提出的固定时间干扰观测器收敛速度
更快,且几乎不受初始干扰的影响,与理论推导结果
一致.综上所述,本文提出的固定时间观测器对于未
知干扰值具有更好的估计性能.

4.2 轨轨轨迹迹迹跟跟跟踪踪踪控控控制制制器器器硬硬硬件件件在在在环环环验验验证证证

本节拟采用硬件在环实验验证所提方法的有效性,
如图4所示. 该平台由3部分组成: 翼伞–一子级模型仿
真机、地面站系统,以及缩比机载控制系统.其中,翼
伞–一子级模型的参数源于真实投放实验. 模型仿真
机将实时系统数据通过UDP通讯传输到控制板,控制
板输出控制信号到舵机并驱动操纵臂,同时电位器将
电压控制信号反馈到控制板,并再次通过UDP传回仿
真机;地面站系统和机载控制板间采用无线射频通讯
方式进行数据传输.

图 4 硬件在环实验验证平台

Fig. 4 Hardware-in-loop testing verification platform

本节将以跟踪期望直线,期望圆弧,以及归航轨
迹3种情况为例,设计了与4种方法的对比实验:

方方方法法法1 无风场估计的控制方法;

方方方法法法2 无干扰观测器的控制方法;

方方方法法法3 PID控制方法;

方方方法法法4 现有的基于固定时间观测器控制方法[23].

其中,方法1和方法2均采用式(38)(45)的控制律,
方法1采用风场均值替换风场估计项,方法2的干扰观

测器估计项为 0. 此外,方法3的PID参数为: Kp = 1,
Ki = 0.1, Kd = 0.5. 由于方法3和方法4均未考虑侧
偏距的消除,为了确保公平,将本文中侧偏距消除设
计的方法应用于这些控制器.

设置数学仿真环境如下: 系统的初始水平位置为
[0 100]T m,初始偏航角为 0,采用Dryden紊流模型描
述外部未知风场. Md在偏航角通道为

40 (1 + 4 sin (0.2t)− 0.2 cos (0.7t)) (N ·m). (52)

例例例 1 期望直线的跟踪.

期望直线初始点为 rl = [0 0]Tm,方向矢量为ql

= [1 1]Tm. 直线跟踪结果如图5所示. 图中,灰色曲
线表示期望的轨迹.

(a) 期望直线跟踪轨迹

(b) 期望直线跟踪位置误差

(c) 期望直线跟踪控制信号

图 5 跟踪期望直线的实验结果

Fig. 5 Testing results of tracking desired straight-line

例例例 2 期望圆弧的跟踪.

期望圆弧的圆心为co = [0 0]Tm,半径为160 m,
旋转方向为顺时针. 复合干扰下圆弧跟踪结果如图6
所示.

(a) 期望圆弧跟踪轨迹
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(b) 期望圆弧跟踪位置误差

(c) 期望圆弧跟踪控制信号

图 6 跟踪期望圆弧的实验结果

Fig. 6 Testing results of tracking desired orbit

如图5–6所示,这些方法虽然都能实现期望轨迹的
跟踪,且控制律的曲线也比较接近,但在同样条件下
的控制效果有明显差异.具体而言,当缺乏风场估计
环节时,轨迹跟踪误差会随着系统工作时间的增加而
逐渐累积;当缺乏干扰观测器时,系统受到的复合干
扰无法被精准抑制,导致存在稳态静差; PID控制方法
由于缺乏扰动抑制机制来增强系统转动稳定性,当存
在干扰时的鲁棒性较差;相较于方法1–3,文献[23]中
提出的控制方法能取得较好的控制效果,但仍存在一
定的稳定误差在0附近波动.值得注意的是,在方法4
中,研究人员需要根据干扰上限值Dmax来确定其观

测器的增益值.若Dmax取值过小,会导致观测器的估
计误差无法收敛;若Dmax取值过大,则会导致控制系
统保守性上升. 而本文提出的固定时间观测器无需知
道Dmax,仅通过估计误差的期望收敛时间来确定观测
器的增益,具有更好的观测特性.

总之,相比于方法1–4,本文提出的控制方法具有
更好的控制精度及更快的收敛速度.该方法通过风场
估计算法和无需已知干扰上界的观测器分别能准确

估计风场变化及复合干扰,利用两者准确的估计值设
计误差渐近控制方案,可抑制甚至消除未知风场及干
扰带来的影响.

例例例 3 期望归航轨迹跟踪.

在一子级回收任务中,经过引导伞、多级阻力伞等
减速后,才可安全打开翼伞,并执行精准回收任务.为
进一步验证该算法在实现该任务时的可行性,设置
的工作场景如下: 翼伞完全充气时的位置为pe =

[−100 700 2500]T m,期望落地点为[0 0 0]T m,初
始偏航角为0,其余初始值为阻力伞脱离后的结束值.

外部风场风速如图2所示,其风场沿x轴正方向,需要
跟踪的归航轨迹由经典分段归航方法设计获得. 9自
由度模型有3个关键点的位置需要关注: 翼伞质心Op,
一子级质心Ob以及铰点Oc. 其航迹跟踪结果如图7所
示.

图 7 跟踪期望归航轨迹的实验结果

Fig. 7 Testing results of tracking desired homing trajectory

可见,即使存在未知风场、子系统耦合、气动不确
定性等复合影响,本文提出的方法依旧能使翼伞–一
子级系统保持较高精度地归航.进一步地,若以火箭
一子级质心Ob到达地面作为着陆点,本方法也可保证
落点位置较为精准.

图8给出了归航过程的控制输入信号δa,可见,其
变化较为平缓且对实际的舵机的转速要求不高,极具
应用价值.

图 8 跟踪期望归航轨迹的控制信号

Fig. 8 Control input of tracking desired homing trajectory

图9展示了跟踪期望归航轨迹的主要状态响应结
果.可见,翼伞能够维持稳定的姿态及速度不断接近
期望着陆点,这是因为本文提出的方法除了对位置误
差进行消除外,还设计了翼伞偏航角和偏航角速率控
制内环以维持整个多体系统的横侧向姿态稳定,大大
提升了翼伞回收一子级的安全性. 而火箭一子级由于
竖直放置,因此会不停地发生小幅摆动.从硬件在环
实验结果可知,本文提出的方案用于翼伞回收一子级
的任务中可行,且能取得较好的控制效果.
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(a) 归航跟踪时翼伞姿态角响应

(b) 归航跟踪时一子级姿态角响应

- 1

(c) 归航跟踪速度响应
图 9 跟踪期望归航轨迹的状态响应结果

Fig. 9 Status response results of tracking desired homing
trajectory

5 结结结论论论

本文研究了受到未知风场干扰、气动不确定性等

多种因素的翼伞–火箭一子级多体系统的控制问题.
针对翼伞–一子级系统欠驱动、耦合复杂等特征,提出
了一种基于固定时间干扰观测器的矢量场控制方法.
该方法的独特之处在于: 不仅能够准确地在固定时间
内估计出无需知道干扰边界的复合干扰并补偿到控

制输入,并在侧偏距消除的同时保持翼伞的偏航角姿
态稳定.

今后的研究将充分考虑输入受限等实际因素,设
计基于固定时间观测器的翼伞固定时间控制方法,进
一步提升翼伞闭环系统的控制性能和实用价值.
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