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摘要:本文研究了一类基于非线性干扰观测器的多输入多输出非线性不确定系统的边界层自适应滑模控制方法
并应用于近空间飞行器高精度姿态控制.考虑系统存在不确定性和外部干扰上界未知的情况,设计了基于干扰观测
器的边界层自适应滑模控制器,以消除传统滑模控制中的“抖振”现象,使跟踪误差趋近于零. 同时,利用李雅普洛
夫方法严格证明了闭环系统的稳定性. 最后将所研究的自适应滑模控制方法,应用于某近空间飞行器的姿态控制
中,仿真结果表明在不确定性和外部干扰作用下能保证姿态控制的稳定性,对参数不确定具有较好的鲁棒性.
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Adaptive sliding mode control for nonlinear uncertain systems
based on disturbance observer

YU Jing, CHEN Mou†, JIANG Chang-sheng
(College of Automation Engineering, Nanjing Aeronautic and Astronautic University, Nanjing Jiangsu 210016, China)

Abstract: A boundary layer adaptive sliding-mode controller is developed for a class of multi-input and multi-output
(MIMO) nonlinear uncertain systems based on the nonlinear disturbance observer (NDO). The developed adaptive sliding-
mode controller has been applied to the high-precision attitude control for near space vehicles. Considering the system
uncertainty and the unknown upper bound of the external disturbance, we design the boundary layer adaptive sliding-mode
control scheme for eliminating the chattering phenomenon appeared in the traditional sliding-mode control and making the
tracking error to approach zero. The rigorous stability of the closed-loop system is proved by using the Lyapunov method.
Finally, simulation results demonstrate that the proposed control scheme can achieve good control performances for the
attitude control of the near space vehicle under the unknown disturbance and the system uncertainty.
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1 引引引言言言(Introduction)
近空间飞行器[1](near-space vehicle, NSV)具有机

动性强、飞行包络大、生存能力强等优点,研究此类飞
行器的飞行控制难度较大.首先,为了设计出具有高
精度和强鲁棒镇定能力的控制系统,需要在近空间飞
行器控制器设计时充分考虑系统结构不确定性和外

部扰动对系统的影响.其次,近空间飞行器控制系统
存在严重的非线性特性,各个通道之间有着强烈的耦
合关系,各气动参数和变量之间相互作用,导致传统
的解耦方法难以直接使用,需要针对近空间飞行器发
展非线性控制方法. 另外,飞行空域中存在的较强阵
风扰动和突发事件等,都对系统的鲁棒性能和镇定能
力提出了严格的要求.
滑模控制对系统参数摄动和外部干扰具有良好的

适应性和强鲁棒性,且相对其他非线性控制方法具有
运算量小、工程适用性强等特点,有很高的理论研究
价值,并成功运用于工业控制[2]、机器人[3]、船舶[4]

等控制领域,控制效果良好.文献[5]成功设计了自适
应滑模控制器,使B747飞机在不确定执行器故障的条
件下,实现了高精度姿态跟踪. 尽管滑模控制已有大
量的研究结果,并广泛应用于不同的实际系统,但抖
振现象仍是制约其应用的主要因素.文献[6]设计了动
态滑模控制器,并应用于直升机垂向飞行控制,在保
证直升机按预期目标垂向运动的同时又能去除舵机

的抖振,但动态滑模控制器的设计非常复杂,难以实
现. 边界层技术常用来消除传统滑模控制中的“抖
振”现象[7],然而,边界层的宽度和控制增益通常是确
定的数值,不同数值的边界层宽度,或降低跟踪精度,
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或抑制信号抖振. 本文通过引入自适应参数来近似复
合干扰的上界和终端边界层参数,自适应滑模控制器
通过时变的边界层宽度和控制增益,实现有效地抑制
输入抖振和减小跟踪误差的目的.

在具有外界干扰和参数不确定的情况下,为了提
高近空间飞行器控制系统的跟踪精度,目前主要有智
能自适应控制方法[8]、干扰观测器方法和鲁棒控制方

法. 其中,物理意义明确的干扰观测器技术,在工程实
现上相对简单,常用于逼近不确定系统中的干扰. 设
计系统的控制律时,利用干扰观测器的输出,可以抵
消外界干扰对系统产生的影响.干扰观测器主要分为
线性干扰观测器和非线性干扰观测器两大类. 由于实
际系统广泛存在非线性,因而非线性干扰观测器得到
了广泛研究,但目前所研究的非线性干扰观测器要求
干扰和不确定变化较慢,甚至要求其变化率为零,限
制了其具体应用. 为了解决该问题,国内外学者研究
了一些其他的非线性干扰观测器[9]、如模糊干扰观测

器[10]、神经网络干扰观测器[8]、滑模干扰观测器[11]

等,如今干扰观测器技术研究已趋于成熟.文献[12]针
对近空间飞行器飞行特性,设计了一种基于非线性干
扰观测器的新型快速终端滑模控制器,收敛速度明显
改进. 文献[13–14]基于滑模干扰观测器设计了控制
器并应用于近空间飞行器. 因此可将干扰观测器技术
引入到近空间飞行器控制律的设计中,以此来抵消干
扰对系统的影响.

受文献[15]的启发,本文给出一种新的边界层自
适应方法—–基于梯度下降法,根据时变的跟踪误差
设计边界层宽度自适应律,不断调节边界层宽度来减
小误差,且在此基础上引入干扰观测器,放宽非线性
干扰观测器的限制条件,利用干扰观测器在线逼近复
合干扰,将估计值反馈给滑模控制器进行实时补偿.
仿真表明该控制方案能提高控制精度,改善稳态阶段
的控制效果,较好地消除了滑模控制存在的抖振现象.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem description)
考虑如下的不确定多输入多输出(multi-input and

multi-output, MIMO)非线性系统:{
ẋ = F (x) + G(x)u + D(t, x,u),
y = x,

(1)

其中: F (x) ∈ Rn为系统状态函数向量, G(x) ∈
Rn×n为系统控制增益函数矩阵, x ∈ Rn为系统状态

向量, y ∈ Rn为输出向量, u ∈ Rn为输入向量,

D(t, x,u) = ∆F (x,u) + d(t), ∆F (x,u) ∈ Rn

为系统的不确定性项, d(t) ∈ Rn为外部未知有界干

扰向量, F (x) : Rn → Rn,

G(x) = [g1(x) · · · gn(x)] : Rn → Rn×n.

其中F (x)与g1(x), g2(x), · · · , gn(x)为关于x的充

分光滑函数,对于向量χ = (χ1, χ2, · · · , χn)T,范数
定义为‖χ‖ =

√
χ2

1 + χ2
2 + · · ·+ χ2

n .

本文的控制目标是对不确定多输入多输出非线性

系统(1)设计鲁棒滑模自适应控制,使得系统输出跟踪
有界参考信号yd = xd = (xd1, xd2, · · · , xdn )T.

定义跟踪误差为

e = y − xd = x− xd =

(x1 − xd1, x2 − xd2, · · · , xn − xdn )T. (2)

考虑式(1)–(2)可得

ė= ẋ− ẋd =F (x) + G(x)u + D(t, x,u)− ẋd.

(3)

为了设计鲁棒滑模自适应控制,滑模面σ设计为

σ = Ce = [σ1 · · · σn ]T, (4)

其中:

C =




c11 c12 · · · c1n

c21 c22 · · · c2n

...
...

. . .
...

cn1 cn2 · · · cnn




,

cij > 0使cinsn−1 + ci(n−1)s
n−2 + · · ·+ ci1Hurwitz稳

定且(CG(x))−1存在.

同时,系统的复合干扰满足如下假设:

假假假设设设 1 对于不确定MIMO非线性系统(1)中存
在的复合干扰,存在未知正常数β和ηd使得‖D(t, x,

u)‖ 6 β和‖Ḋ(t, x,u)‖ 6 ηd成立.

3 基基基于于于干干干扰扰扰观观观测测测器器器的的的自自自适适适应应应滑滑滑模模模控控控制制制器器器设设设

计计计 ( Design of sliding mode controller based
on disturbance observer)
由于系统存在不确定性和外界干扰,为减小外界

干扰对系统的影响,提高系统控制精度,将引入干扰
观测器逼近系统的干扰. 文献[12]研究的非线性干扰
观测器(nonlinear disturbance observer, NDO),结构简
单,运算量小,不需要假设复合干扰变化非常慢,放宽
了对复合干扰变化率的限制,且可获得高精度的估计
值.干扰观测器设计为如下形式[12]:{

D̂(t, x,u) = z + Q(x),
ż=−L(x)z−L(x)(Q(x)+F (x)+G(x)u),

(5)

其中: D̂(t, x,u) ∈ Rn为NDO的输出, z为NDO内部

状态向量, L(x) =
∂Q(x)

∂x
, Q(x) = (Q1(x), Q2(x),

· · · , Qn(x))T ∈ Rn为待设计的非线性函数向量.

为简化设计, L(x)一般设计为对角矩阵的形式,
即L(x) = diag{L1(x), L2(x), · · · , Ln(x)}, Li(x)
> 0, i = 1, 2, · · · , n或L = diag{L1, L2, · · ·, Ln},
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Li >0, i=1, 2, · · ·, n.

令NDO估计误差为[12]

eD = D̃(t, x,u) = D(t, x,u)− D̂(t, x,u),

则NDO的估计误差eD(∞)将渐近收敛到一个有限半
径的闭球B内[12],其半径满足

βd = max{ ηd

Li(x)
, i = 1, 2, · · · , n}, (6)

且对于未知正数ηd,总能选择设计参数阵L(x)使得
非线性干扰观测器的估计误差满足下式:

‖eD‖ < βd. (7)

具体证明过程参考文献[12].

在误差收敛的干扰观测器的基础上,自适应滑模
控制器设计为

u = −(CG(x))−1[CF (x)−Cẋd + CD̂ +

kσ + β̂d‖C‖sgn σ], (8)

其中: k > 0, sgn σ=[sgn σ1 · · · sgn σn ]T, β̂d的自

适应律为

˙̂
βd = γ‖C‖‖σ‖. (9)

为证明闭环系统稳定性, Lyapunov函数选为

V =
1
2
σTσ +

1
2γ

β̃2
d, (10)

其中β̃d = βd − β̂d且
˙̃
βd = β̇d − ˙̂

βd = − ˙̂
βd.

对V求导可得

V̇ = σTσ̇ − 1
γ

˙̂
βdβ̃d, (11)

其中

σ̇ = Cė = C(ẋ− ẋd) =

CF (x) + CG(x)u−Cẋd + CD(t, x,u). (12)

将u代入式(12)可得

σ̇ = CF (x) + CG(x){−(CG(x))−1[CF (x)−
Cẋd + kσ + CD̂ + β̂d‖C‖sgn σ]} −
Cẋd + CD(t, x,u) =

CeD − kσ − β̂d‖C‖sgn σ. (13)

将式(13)代入式(11)可得

V̇ = σT[CeD − kσ − β̂d‖C‖sgn σ]− 1
γ

˙̂
βdβ̃d 6

‖C‖‖σ‖βd − kσTσ − β̂d‖C‖
∑
i

|σi| − 1
γ

˙̂
βdβ̃d 6

‖C‖‖σ‖βd − kσTσ − ‖C‖‖σ‖β̂d −
1
γ

γ‖C‖ · ‖σ‖β̃d =

‖C‖‖σ‖(βd − β̂d − β̃d)− kσTσ=−kσTσ. (14)

从而,得出以下结论:

V̇ 6 0. (15)

因为V̇为负半定, V是一个非递增函数,即σ是有界

的,跟踪误差e也是有界的,因为参考输出yd以及其微

分ẏd是有界的,所以系统输出y以及其微分ẏ是有界

的. 此外,因为V̇是负半定,又可以得出估计误差D̃和

β̃d也是有界的. 从而有界的估计值D̂和β̂d能保证系统

输入u有界的. 根据Barbalat定律, σ是渐进稳定,即
lim
t→∞

σ(t) = 0,从而跟踪误差e也是渐进稳定的,即

lim
t→∞

e = 0.

上述的基于干扰观测器的自适应滑模控制器设计

可归纳为如下定理:

定定定理理理 1 对不确定MIMO非线性系统(1),如果干
扰观测器设计为式(5),自适应律设计为式(9)的形式,
在所设计的基于干扰观测器的滑模控制器(8)作用下,
闭环非线性系统(1)的跟踪误差渐进稳定.

4 基基基于于于干干干扰扰扰观观观测测测器器器的的的边边边界界界层层层自自自适适适应应应滑滑滑模模模控控控

制制制器器器设设设计计计 (Design of boundary layer adapti-
ve sliding mode controller based on distur-
bance observer)
上节设计的基于干扰观测器的滑模控制器中含有

符号函数,势必会引起输入控制器的抖振现象,影响
近空间飞行器的飞行稳定性和安全性. 边界层技术常
用来消除传统滑模控制的“抖振”现象.然而,边界层
宽度和控制增益往往是确定的数值,并不能很好地保
证跟踪控制精度.本节基于梯度下降法,根据时变的
滑模面σ设计βd和λ的自适应律,不断调节βd和边界

层宽度λ的值来减小滑模面σ,达到减小跟踪误差e的

目的. 给出一种新的适用于MIMO非线性系统的边界
层自适应方法解决抖振问题,且保证跟踪控制精度.

基于干扰观测器的边界层自适应滑模控制律设计

为

u = −(CG(x))−1[CF (x)−Cẋd + CD̂ +

kσ + ‖C‖φ(λ̂, σ)β̂d], (16)

其中:

φ(λ̂, σ) = [φ1(λ̂, σ1) · · · φn(λ̂, σn)]T ,

k > 0,

φi(λ̂, σi) =
1− exp(−λ̂σi)

1 + exp(−λ̂σi)

为[−1, 1]之间连续函数. 其中参数λ̂确定连续函数

φi(λ̂, σi)的陡度.自适应滑模控制器通过时变的边界
层宽度和控制增益,达到有效地消除输入抖振和跟踪
误差的目的. 为了使系统稳定,需要选择合适的参数
自适应律使得σTσ̇ < 0. 采用梯度下降法设计新的参
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数自适应律:
˙̂
βd = ηφ(λ̂, σ)T((CG(x))−1)T(

∂x

∂u
)TCTσ, (17)

˙̂
λ=µβ̂dϕ(λ̂, σ)T((CG(x))−1)T(

∂x

∂u
)TCTσ, (18)

其中:

ϕ(λ̂, σ) = [
σ1 exp(−λ̂σ1)

(1 + exp(−λ̂σ1))
2

σ2 exp(−λ̂σ2)

(1 + exp(−λ̂σ2))
2

· · · σn exp(−λ̂σn)

(1 + exp(−λ̂σn))
2 ]T,

µ和η为大于零的设计参数,在实际应用中,当采样时

间较小时,可用
∆x

∆u
代替

∂x

∂u
.

为分析系统的稳定性,选取Lyapunov方程为

V =
1
2
σTσ, (19)

则有

V̇ =
∂V

∂σ

∂σ

∂e

∂e

∂x

∂x

∂u
(
∂u

∂β̂d

∂β̂d

∂t
+

∂u

∂λ̂

∂λ̂

∂t
) =

∂V

∂σ

∂σ

∂e

∂e

∂x

∂x

∂u

∂u

∂β̂d

∂β̂d

∂t
+

∂V

∂σ

∂σ

∂e

∂e

∂x

∂x

∂u

∂u

∂λ̂

∂λ̂

∂t
.

(20)

令

V1 =
∂V

∂σ

∂σ

∂e

∂e

∂x

∂x

∂u

∂u

∂β̂d

∂β̂d

∂t
=

σTC
∂x

∂u

∂

∂β̂d

[−(CG(x))−1(CF (x)−Cẋd +

CD̂ + kσ + ‖C‖φ(λ̂, σ)β̂d)]
∂β̂d

∂t
=

|C‖σTC
∂x

∂u
[−(CG(x))−1φ(λ̂, σ)]

∂β̂d

∂t
.

(21)

将
˙̂
βd代入式(21)可得

V1 = ‖C‖σTC
∂x

∂u
[−(CG(x))−1φ(λ̂, σ)] ·

[ηφ(λ̂, σ)T((CG(x))−1)T(
∂x

∂u
)TCTσ] =

−η‖C‖[σTC
∂x

∂u
(CG(x))−1φ(λ̂, σ)] ·

[σTC
∂x

∂u
(CG(x))−1φ(λ̂, σ)]T =

−η‖C‖ν2, (22)

其中ν = σTC
∂x

∂u
(CG(x))−1φ(λ̂, σ). 令

V2 =
∂V

∂σ

∂σ

∂e

∂e

∂x

∂x

∂u

∂u

∂λ̂

∂λ̂

∂t
=

σTC
∂x

∂u

∂

∂λ̂
{−(CG(x))−1[CF (x)−

Cẋd + C
_

D + kσ + ‖C‖φ(λ̂, σ)β̂d]}∂λ̂

∂t
=

‖C‖σTC
∂x

∂u
[−2(CG(x))−1ϕ(λ̂, σ)β̂d]

∂λ̂

∂t
,

(23)

其中

ϕ(λ̂, σ) = [
σ1 exp(−λ̂σ1)

(1 + exp(−λ̂σ1))
2

σ2 exp(−λ̂σ2)

(1 + exp(−λ̂σ2))
2

· · · σn exp(−λ̂σn)

(1 + exp(−λ̂σn))
2 ]T.

将
˙̂
λ代入式(23)可得

V2 = ‖C‖σTC
∂x

∂u
[−2(CG(x))−1ϕ(λ̂, σ)β̂d] ·

[µβ̂dϕ(λ̂, σ)T((CG(x))−1)T(
∂x

∂u
)TCTσ] =

−2µ‖C‖β̂2
d[σ

TC
∂x

∂u
(CG(x))−1ϕ(λ̂, σ)] ·

[σTC
∂x

∂u
(CG(x))−1ϕ(λ̂, σ)]T =

−2µ‖C‖β̂2
dυ

2 < 0, (24)

其中υ = σTC
∂x

∂u
(CG(x))−1ϕ(λ̂, σ).

根据式(22)和式(24)可得

V̇ = V1 + V2 6 0. (25)

从而V是一个非递增函数,同上一节类似,根据
Barbalat定律得出系统跟踪误差e渐进稳定. 上述的基
于干扰观测器的边界层自适应滑模控制器设计可归

纳为如下定理:

定定定理理理 2 在假设1条件下,对不确定MIMO非线
性系统(1),干扰观测器设计为式(5)的形式,参数自适
应律设计为式(17)–(18)的形式,则在所设计的基于干
扰观测器边界层自适应滑模控制器(16)作用下,闭环
非线性系统(1)的跟踪误差渐进稳定.

5 仿仿仿真真真研研研究究究(Simulation study)
本文采用近空飞行器姿态模型进行仿真,近空间

飞行器6自由度12方程可参考文献[1],控制器设计仅
考虑12个方程中姿态角Ω = (αN, βN, µN)T和姿态角
速度ω = (pN, qN, rN)T的6个方程. 根据奇异摄动理
论,按照带宽大小,将这6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,从而近空间飞行器不确定动态模型可表示为如下
形式[1]:

Ω̇=fs(Ω) + gs(Ω)ω + Ψs(t,Ω,ω), (26)

ω̇ = ff(ω) + gfM + Ψf(t, M ,ω), (27)

其中: Ψs(t,Ω,ω) = ∆fs(Ω,ω)+dNs(t), Ψf(t,M ,

ω) = ∆ff(ω,M) + dNf(t),分别为慢回路和快回路
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的复合干扰; ∆fs(Ω),∆ff(ω)分别为慢回路和快回
路的模型误差; dNs(t),dNf(t)为慢回路和快回路受到
的扰动, M为系统控制输入力矩; fs,ff为系统状态函

数向量, gs, gf为系统控制增益函数矩阵,具体形式参
见文献[1].

基于非线性干扰观测器的NSV边界层自适应滑模
控制结构图如图1所示.

图 1 滑模控制结构图

Fig. 1 Sliding mode control structure

为验证本文研究的控制方案的有效性和优越性,
在高超声速条件下,将上述两种控制方案用于近空间
飞行器数值仿真. 为便于比较分析,这里给出无干扰
观测器的边界层自适应控制律

u = −(CG(x))−1[CF (x)−Cẋd + kσ +

‖C‖φ(λ̂, σ)β̂], (28)

其中参数自适应律为式(17)–(18)的形式,证明过程与
上节证明类似. 相应的设计参数取相同值,各参数初
始值为:设飞行器以470 m/s的速度在高度为21 km进
行巡航,推力大小为125000 N,质量为24500 kg. 飞行
器姿态角和角速率初始状态分别为

α0 = 1◦, β0 = 1◦, µ0 = −1◦, p0 = q0 = r0 = 0,

参考输出信号为

αNd = 2◦, µNd = 3 sin(2t),

βNd =

{
0◦,
3◦,

3(2k) 6 t < 3(2k + 1),
3(2k + 1) 6 t < 6(k + 1),

k = 0, 1, · · · .

设在仿真零时刻开始,气动参数施加−20%的不确定,
并同时加入时变干扰力矩

∆M =

4× 105(sin 5t + 0.3, cos 5t + 0.1, sin 6t)T N ·m,

设置参数初始值为λ̂ = β̂d = 1, µ = η = 2, r = 1.5,
k = 10, C = (4 3 2; 1 4 2; 2 3 4)T,非线性干扰观测
器的设计矩阵Q(Ω),L(Ω);Q(ω),L(ω)取为

Q(Ω) = 2[αN +
α3

N

3
βN +

β3
N

3
µN +

µ3
N

3
]T,

L(Ω) = 2diag{1 + α2
N, 1 + β2

N, 1 + µ2
N},

Q(ω) = 6[pN +
p3

N

3
qN +

q3
N

3
rN +

r3
N

3
]T,

L(ω) = 6diag{1 + p2
N, 1 + q2

N, 1 + r2
N}.

如图2所示传统自适应滑模控制曲线,因为控制器
中存在不连续符号函数,存在较大控制误差且控制曲
线出现抖振现象,势必影响到近空间飞行器的飞行稳
定性.

图 2 基于干扰观测器的传统自适应滑模控制姿态角和
角速率仿真曲线

Fig. 2 Attitude angle and angular rate plots under traditional

adaptive sliding mode control based on NDO

从图3可以看出,边界层自适应滑模控制很好地消
除传统滑模控制律的抖振以及鲁棒项的抖振,但跟踪



998 控 制 理 论 与 应 用 第 31卷

控制存在误差,仍会影响近空间飞行器的飞行品质.
采用基于非线性干扰观测器的边界层自适应滑模控

制结果如图4所示,通过实时地在线补偿复合干扰,从
而有效地提高了控制器的控制精度和跟踪速度,系统
体现出良好的鲁棒性能.通过比较图2–4中的姿态
角、姿态角速度曲线可以看出飞行器在参数不确定和

扰动下,有无复合干扰补偿项直接影响控制品质的好
坏.仿真结果表明,在扰动情况下干扰观测器能够有
效地补偿复合干扰,使系统控制效果和鲁棒性得到进
一步加强.

图 3 边界层自适应滑模控制姿态角和姿态角速率仿真曲线
Fig. 3 Attitude angle and attitude angular rate plots under

boundary layer adaptive sliding mode control

without NDO

图 4 基于干扰观测器的边界层自适应滑模控制姿态角和
姿态角速度仿真曲线

Fig. 4 Attitude angle and angular rate plots under
boundary layer adaptive sliding mode control

based on NDO

6 结结结论论论(Conclusions)
本文针对近空间飞行器姿态的高精度控制,研究

了一类存在扰动和参数不确定的MIMO非线性系统
的边界层自适应滑模控制.为了兼顾系统鲁棒性和控
制精度,在传统滑模控制的基础上设计了基于干扰观
测器的滑模控制和基于干扰观测器的边界层自适应

滑模控制.非线性干扰观测器运算量小,反应速度较
为灵敏,可以很好地逼近系统中存在的干扰,在输入
通道中将观测出的干扰值抵消,减小被控系统的总干
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扰. 适当的设计参数不仅可以保证非线性干扰观测器
有足够大的收敛速度,而且可使跟踪误差控制在一个
预期的小范围内.但文章还是存在一定局限性,并没
有考虑到输入受限和舵机发生故障等情况. 仿真实验
结果表明,该方法能够对干扰有非常好的逼近能力,
能有效地减小系统跟踪误差.
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