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摘要 针对变后掠翼飞行器具有多工作模式、大飞行包络的特性, 本文建立了非线性多模型切换系

统, 并研究了机翼后掠角变化过程中对飞行高度和飞行速度的跟踪控制. 为了减小姿态系统中不确

定性和外部未知扰动的影响, 利用非线性干扰观测器对复合干扰进行逼近并设计滑模姿态控制器,

保证了良好的姿态跟踪控制效果. 采用平均驻留时间方法证明了所设计的控制器能够保证切换系统

的稳定性. 最后, 通过仿真对所提方法的有效性进行了验证.
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1 引言

近空间飞行器 (near space vehicle, NSV)指的是在近空间进行工作的飞行器,它集飞机、轨道战斗

机、空间站、卫星、空天飞行器等多种飞行器的优点于一身, 是 21 世纪以来, 世界争夺制天权、制空

权以及空天作战最重要的武器之一. 它与传统的飞行器相比, 具有明显的优势 [1]. 由于变后掠翼飞行

器可以改变机翼后掠角来适应飞行任务和环境的变化, 从而能满足近空间飞行器的大包络、大工作范

围、多任务模式等要求, 因此变后掠翼飞行器具有重要的研究意义和研究价值.

由于变后掠翼 NSV后掠角的变化使得其飞行系统非常复杂,难以建立统一的精确数学模型,因此

可以在一定范围用单一的模型来描述系统的飞行运动,进而通过多个模型来对整个系统的全局运动特

性进行逼近. 基于此, 变后掠翼 NSV 整个大包络的飞行过程可以采用切换系统进行表示. 文献 [2] 最

早对多模型切换系统进行了有效的描述. 近年来, 应用非线性切换系统控制方法研究飞行器控制已取

得了较多研究成果.文献 [3]设计了一种双幂次趋近律滑模控制器,针对小翼收回/伸出的切换过程,采

用了基于惯性环节的切换控制策略, 实现了变体飞行器爬升/巡航模态切换过程的跟踪控制. 文献 [4]
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图 1 变后掠翼近空间飞行器

Figure 1 Variable swept-wing near space vehicle

提出了一种基于径向基神经网络的鲁棒自适应控制器, 实现了 NSV 后掠角变化过程中姿态的跟踪控

制,并通过公共 Lyapunov的方法证明了闭环切换系统的稳定性. 文献 [5]研究了存在不确定性和输入

回滞时斜置翼 NSV 姿态控制方法, 利用泛函连接网络干扰观测器来估计外界未知扰动并设计滑模姿

态控制器. 变后掠翼飞行器的机翼后掠角可以根据飞行速度的改变而发生变化, 然而目前关于具有未

知干扰的变结构 NSV 飞行高度、速度控制的研究成果还较少.

变后掠翼 NSV 具有很大的飞行包络, 飞行环境极其复杂, 而且在机翼后掠角变化过程中, 气动参

数和结构参数会产生一定程度的变化,这些变化导致飞行系统具有快时变、强非线性和强耦合的特点.

此外系统不确定性和外部的未知干扰也会对系统的性能造成影响, 为了设计出具有强鲁棒性、高精度

的飞行控制系统, 将非线性控制方法与干扰观测器相结合是解决上述问题的一种有效方法. 干扰观测

器技术 [6∼11] 实现简单,可以用来对不确定系统中的干扰进行逼近,进而用干扰观测器的估计值与外界

未知干扰相抵消. 文献 [6] 采用基于干扰观测器的反步滑模控制器实现了二自由度柔性机械臂的位置

跟踪控制. 文献 [7] 利用干扰观测器来估计系统中的未知干扰, 结合反步控制方法进行控制器设计, 消

除了时变扰动带来的不良影响并解决了四旋翼无人机的位置跟踪控制问题.滑模控制方法无需精确的

数学模型且对参数的变化及扰动不敏感, 具有良好的鲁棒性, 因而该方法的应用遍布各个领域 [12∼15].

文献 [16]研究了一类基于非线性干扰观测器的边界层自适应滑模控制方法,完成了对飞行器的姿态跟

踪控制.

受以上文献的启发,本文的设计目标是保证变后掠翼过程中飞行高度和飞行速度的跟踪控制效果,

整个设计过程可分成两部分: 考虑飞行高度和飞行速度的控制, 将横侧向的姿态角指令 βc 和 µc 设为

零, 设计高度、速度控制器以实现高度和速度的跟踪控制; 利用非线性干扰观测器对各飞行模态的复

合干扰进行逼近, 在干扰估计误差收敛的干扰观测器基础上, 结合滑模控制方法保证姿态控制系统的

跟踪控制效果.

2 数学模型

本文所研究的变后掠翼无人 NSV 气动结构图如图 1 所示 [17].

变后掠翼无人 NSV气动操纵舵面主要有水平鸭翼 (canard, CAN)、左右升降副翼舵 (left elevator

aileron, LE; right elevator aileron, RE) 和单垂尾方向舵 (rudder, RUD), 相应的操纵舵面偏转角分别

用 δc, δa, δe, δr 表示. 飞行器后掠角的大小直接决定展弦比, 间接影响飞行性能. 小后掠角时, 展弦比

大, 飞机升力和升阻比变大, 续航能力得到增强, 但同时阻力增大会降低飞行速度; 大后掠角时, 阻力
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小, 更适用于高速飞行状态. 变后掠翼 NSV 具体变形过程为: 水平全动鸭翼在亚声速阶段展开, 其他

阶段收回机体内部. 机翼后掠角在亚声速时为 40◦, 在超声速时为 60◦, 在高超声速时为 75◦.

2.1 高度控制系统模型

在文献 [18] 的基础上, 可推导出高度 H 的状态方程为

Ḣ = V sin γ. (1)

速度 V 和航迹倾斜角 γ 的状态方程为

V̇ = −gsinγ+−q̂Sσ(t)CD
σ(t) + T cosα

M
, (2)

γ̇ = −gcosγ/V+
−q̂Sσ(t)CL

σ(t) + T sinα

MV
, (3)

其中 H 为飞行高度; V 为飞行速度; γ 为航迹倾斜角; M 为 NSV 的质量; g 为重力加速度; q̂ 为动压;

Sσ(t) 表示在切换信号 σ(t) 时的机翼参考面积; C
σ(t)
D , C

σ(t)
L 均为在切换信号 σ(t) 时的气动系数; T 为

发动机的推力; α 为迎角. σ(t) : [t0,∞) → E = (1, 2, 3)为变后掠翼 NSV后掠角分别为 40◦, 60◦ 和 75◦

时对应的非线性切换系统的切换信号.

2.2 姿态控制系统模型

考虑到变后掠翼 NSV 后掠角的变化会导致系统参数变化, 因此飞行模态会发生相应的切换, 变

后掠翼 NSV 姿态运动方程为 [17]

Ω̇ = fσ(t)s + gσ(t)s ω, (4)

ω̇ = f
σ(t)
f + g

σ(t)
f Mc, (5)

其中 Ω = [α, β, µ]T 表示姿态角; ω = [p, q, r]T 表示姿态角速率; Mc = [lc,mc, nc]
T 表示控制力矩, lc

为滚转控制力矩、mc 为俯仰控制力矩、nc 为偏航控制力矩, 可由控制分配矩阵和控制力矩 Mc 推导

出控制舵面偏转角 [17]; σ(t) : [t0,∞) → E = (1, 2, 3) 为飞行模态切换信号; f
σ(t)
s = [f

σ(t)
α , f

σ(t)
β , f

σ(t)
µ ]T,

f
σ(t)
f = [f

σ(t)
p , f

σ(t)
q , f

σ(t)
r ]T; g

σ(t)
s , g

σ(t)
f 为控制增益矩阵, 具体表达式为 [17]

fσ(t)α =
1

MV cosβ

(
−q̂Sσ(t)C

σ(t)
L,α +Mg cos γ cosµ− T sinα

)
,

f
σ(t)
β =

1

MV

(
q̂Sσ(t)C

σ(t)
Y,β β +Mg cos γ sinµ− T sinβ cosα

)
,

fσ(t)µ = − g

V
cos γ cosµ tanβ +

1

MV
q̂Sσ(t)

(
C

σ(t)
Y,β β tan γ cosµ

+C
σ(t)
L,α (tan γ sinµ+ tanβ)

)
+

T

MV
(sinα(tan γ sinµ+ tanβ)

− cosα tan γ cosµ sinβ),

gσ(t)s =


− tanβ cosα 1 tanβ sinα

sinα 0 − cosα

secβ cosα 0 secβ sinα

 ,
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fσ(t)p =
l
σ(t)
aero − qr(I

σ(t)
zz − I

σ(t)
yy )

I
σ(t)
xx

,

fσ(t)q =
m

σ(t)
aero − pr(I

σ(t)
xx − I

σ(t)
zz )

I
σ(t)
yy

,

fσ(t)r =
n
σ(t)
aero − pq(I

σ(t)
yy − I

σ(t)
xx )

I
σ(t)
zz

,

g
σ(t)
f = diag((Iσ(t)xx )−1, (Iσ(t)yy )−1, (Iσ(t)zz )−1),

其中 C
σ(t)
L,α , C

σ(t)
Y,β 分别表示在切换信号 σ(t) 时的基本升力系数和基本侧力系数; I

σ(t)
xx , I

σ(t)
yy , I

σ(t)
zz 表示

在切换信号 σ(t)时飞行器的转动惯量; l
σ(t)
aero, m

σ(t)
aero, n

σ(t)
aero 表示在切换信号 σ(t)时飞行器机体受到的气

动力矩. 限于篇幅, 其他符号意义参见文献 [17]. 为了进行飞行控制器设计, 需要如下一些假设.

假设1 系统的指令信号 yc(t) = [Hc, Vc]
T 是关于时间连续可微且有界的, 系统所有状态是可

测的.

假设2 切换形式的控制增益矩阵 gks , g
k
f 可逆, k = 1, 2, 3.

引理1 ([19]) 针对初始条件有界的系统,若存在一个连续且正定的 Lyapunov函数 V (x) ∈ C1,且

满足 V1(∥x∥) 6 V (x) 6 V2(∥x∥), 如果有 V̇ (x) 6 −c1V (x) + c2, 其中 V1, V2 : Rn → R 是 K∞ 类函数且

c1, c2 为正常数, 则系统的解 x(t) 一致有界.

引理2 ([20]) 对于任意的 a > 0 和 z ∈ Rm, 有如下不等式成立: 0 < ∥z∥ − zT tanh(z/a) 6 mζa,

其中 ζ 是满足 ζ = e−(ζ+1) 的常数, 即 ζ = 0.2785.

3 变后掠翼切换系统控制器设计

3.1 高度控制器设计

本文的目的是实现机翼后掠角变化过程中对飞行高度 H 和飞行速度 V 的跟踪, 因此只考虑纵向

的飞行运动. 以迎角 αc 和发动机的推力 Tc 作为高度系统的控制信号并将姿态角指令 βc 和 µc 置零.

高度的仿射非线性方程如下所示:

Ḣ = V Uh, (6)

其中 Uh = sin γ, 航迹倾斜角指令信号 γc 可由式 γ = arc sinUh 得到.

定义高度跟踪误差为

eH = H −Hc. (7)

设计高度控制律为

Uh = −V −1(k
σ(t)
H eH − Ḣc), (8)

其中, Hc 是高度指令信号, 设计合适的参数 k
σ(t)
H > 0 使得 Uh ∈ [−1, 1].

定义 Lyapunov 函数为 V
σ(t)
1 = e2H

/
2, 对其求导得

V̇
σ(t)
1 = eH ėH = −kσ(t)H e2H . (9)
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速度 V 和航迹倾斜角 γ 的仿射非线性方程组如下所示: V̇
γ̇

 =

 −gsinγ

−gcosγ/V

+

 1
M 0

0 1
MV

 T̄
L̄

 , (10)

其中 T̄ = −q̂Sσ(t)C
σ(t)
D + T cosα, L̄ = −q̂Sσ(t)C

σ(t)
L + T sinα. 则根据式 (10) 可得

ẋt = ft + gtF̄ , (11)

其中 xt = [V, γ]T, ft = [−g sin γ,−g cos γ/V ]T, gt = diag{1/M, 1/(MV )}, F̄ = [T̄ , L̄]T. 作为姿态控制

层和推力指令信号的迎角 αc 和推力 Tc 可由 T̄ 和 L̄ 计算得到.

航迹倾斜角误差、速度跟踪误差定义为

et =

 eV
eγ

 =

 V − Vc

γ − γc

 . (12)

设计控制律为

F̄ = −gt−1(ft + k
σ(t)
t et − ẋtc), (13)

其中 xtc= [Vc,γc]
T 是指令信号, k

σ(t)
t = diag(k

σ(t)
V , k

σ(t)
γ ) 是待设计参数且 k

σ(t)
V , k

σ(t)
γ > 0. 定义 Lya-

punov 函数为 V
σ(t)
2 = e2V

/
2 + e2γ

/
2, 并对其求导得

V̇
σ(t)
2 = eV ėV + eγ ėγ = −kσ(t)V e2V − kσ(t)γ e2γ . (14)

3.2 姿态控制器设计

考虑如下非线性姿态控制系统:

ẋ1 = f
σ(t)
1 (x1) + g

σ(t)
1 (x1)x2, (15)

ẋ2 = f
σ(t)
2 (x2) + g

σ(t)
2 (x2)u+ dσ(t), (16)

其中 xi ∈ Rm (i ∈ {1, 2}) 为系统状态向量; u ∈ Rm 为系统控制向量; f
σ(t)
i ∈ Rm, g

σ(t)
i ∈ Rm×m

均为局部 Lipschitz 连续函数; σ(t) : [t0,∞) → E = (1, 2, 3) 为右连续分段常值切换函数. dσ(t) =

∆fσ(t) + ∆dσ(t), ∆fσ(t) ∈ Rm 为系统的不确定项, ∆dσ(t) ∈ Rm 为外部未知有界干扰向量. 且对于系

统中存在未知时变复合干扰 dσ(t), 存在未知正常数 ησ(t), 满足 ∥ḋσ(t)∥ 6 ησ(t).

为提高控制精度,减小干扰的影响,引入非线性干扰观测器 (nonlinear disturbance observer, NDO).

基于干扰观测器对复合干扰的估计值, 设计可用于飞行模态切换的滑模姿态控制器.

(1) 非线性干扰观测器的设计. 针对式 (15) 和 (16) 描述的不确定系统, 设计如下形式的非线性干

扰观测器 [21]:  d̂σ(t) = Qσ(t)x2−Qσ(t)z,

ż = f
σ(t)
2 (x2)+g

σ(t)
2 (x2)u+d̂

σ(t),
(17)

其中 d̂σ(t) 是对干扰 dσ(t) 的估计值, z 是干扰观测器的内部状态, Qσ(t) = diag(Q
σ(t)
1 , Q

σ(t)
2 , Q

σ(t)
3 ), 且

常数 Q
σ(t)
1 > 0, Q

σ(t)
2 > 0, Q

σ(t)
3 > 0.
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定义干扰估计误差为 d̃σ(t) = dσ(t) − d̂σ(t), 对其求导可得

˙̃
dσ(t) =ḋσ(t) − ˙̂

dσ(t)

=ḋσ(t) −Qσ(t)ẋ2 +Qσ(t)ż

=ḋσ(t) −Qσ(t)d̃σ(t). (18)

选择如下的 Lyapunov 函数:

Wσ(t) =
1

2
(d̃σ(t))Td̃σ(t), (19)

并对其求导得

Ẇσ(t) =(d̃σ(t))T
˙̃
dσ(t) = (d̃σ(t))T(ḋσ(t) −Qσ(t)d̃σ(t))

61

2
(d̃σ(t))Td̃σ(t) +

1

2

∥∥∥ḋσ(t)∥∥∥2 − (d̃σ(t))TQσ(t)d̃σ(t)

61

2
(d̃σ(t))Td̃σ(t) +

1

2
(ησ(t))2 − (d̃σ(t))TQσ(t)d̃σ(t)

=− (d̃σ(t))T
[
Qσ(t) − 1

2
I

]
d̃σ(t) +

1

2
(ησ(t))2, (20)

选取合适的 Qσ(t), 使得 Qσ(t) − I/2 > 0 成立, 根据引理 1 可知, 所设计的干扰观测器使得干扰估计误

差是有界的, 即 ∥d̃σ(t)∥ 6 φσ(t).

(2)基于干扰观测器的滑模姿态控制器设计.采用滑模控制方法,设计姿态角回路和姿态角速率回

路控制器. 设计过程如下: (a) 姿态角回路控制输入由姿态指令信号产生; (b) 姿态角速率回路期望输

出由姿态角回路的控制输入产生.

对于式 (15) 和 (16) 所描述的姿态子系统, 在干扰估计误差收敛的干扰观测器的基础上, 使用滑

模控制方法来设计控制律, 以此来实现切换规则下跟踪参考姿态信号的目的. 姿态控制律的具体设计

步骤如下:

第 1 步: 姿态角回路控制器设计.

定义姿态角跟踪误差为

e1 = [α− αc, β − βc, µ− µc]
T = x1 − x1c, (21)

其中 x1c 为参考指令信号, 结合式 (15) 可得

ė1 = ẋ1 − ẋ1c = f
σ(t)
1 (x1) + g

σ(t)
1 (x1)x2 − ẋ1c. (22)

为了设计滑模控制器, 滑模面 S1 设计为

S1 = C1e1 = [S11, S12, S13]
T, (23)

其中,

C1 =


c11 c12 c13

c21 c22 c23

c31 c32 c33

 > 0

且选择合适的 cij > 0, 使 ci3s
2 + ci2s+ ci1 是 Hurwitz 稳定的且 (C1g

σ(t)
1 )−1 存在.
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对应模态 k 的姿态角回路滑模控制律设计为

x2c = −(C1g
σ(t)
1 )−1(C1f

σ(t)
1 − C1ẋ1c + k

σ(t)
1 S1 + εσ(t)tanh(S1/a)), (24)

其中 k
σ(t)
1 > 0, εσ(t) > 0 和 a > 0 为设计参数. tanh(S1

a ) = [tanh(S11

a ), tanh(S12

a ), tanh(S13

a )]T.

备注: 传统滑模控制器中的符号函数会造成控制输入发生抖振, 影响变后掠翼 NSV的稳定性. 因

此, 本文采用双曲正切函数来代替符号函数.

令 Lyapunov 函数为

V
σ(t)
3 =

1

2
ST
1 S1, (25)

对 V
σ(t)
3 求导可得

V̇
σ(t)
3 = ST

1 Ṡ1. (26)

将控制律 x2c 代入上式可得

V̇
σ(t)
3 = ST

1 Ṡ1 = ST
1

[
−kσ(t)1 S1 − εσ(t)tanh

(
S1

a

)]
. (27)

根据引理 2 有

− εσ(t)S1
T tanh

(
S1

a

)
6 −εσ(t) ∥S1∥+ 3εσ(t)ζa. (28)

于是, 有

V̇
σ(t)
3 6 −kσ(t)1 ST

1 S1 − εσ(t) ∥S1∥+ 3εσ(t)ζa 6 −kσ(t)s V
σ(t)
3 + ψ

σ(t)
s , (29)

其中 k
σ(t)
s = 2k

σ(t)
1 , ψ

σ(t)
s = 3εσ(t)ζa.

第 2 步: 姿态角速率回路控制器设计.

将姿态角回路控制输入作为姿态角速率回路的输出期望值 x2c, 定义姿态角速率跟踪误差为

e2 = [p− pc, q − qc, r − rc]
T = x2 − x2c. (30)

滑模面 S2 设计同上一步, 即

S2 = C2e2 = [S21, S22, S23]
T, (31)

其中 C2 为待设计的正常数矩阵. 针对模态 k 的姿态角速率回路自适应滑模控制律设计为

u = −(C2g
σ(t)
2 )−1(C2f

σ(t)
2 − C2ẋ2c + k

σ(t)
2 S2 + C2d̂

σ(t) + φ̂σ(t) ∥C2∥ tanh(φ̂σ(t)S2/b)), (32)

其中 k
σ(t)
2 > 0 和 b > 0 为设计参数, tanh( φ̂

σ(t)S2

b ) = [tanh( φ̂
σ(t)S21

b ), tanh( φ̂
σ(t)S22

b ), tanh( φ̂
σ(t)S23

b )]T.

φ̂σ(t) 的自适应控制律设计为

˙̂φσ(t) = ϖσ(t)(∥C2∥ ∥S2∥ − δσ(t)φ̂σ(t)), (33)

其中 ϖσ(t) > 0, δσ(t) > 0 为设计参数.

定义 Lyapunov 函数为

V
σ(t)
4 =

1

2
ST
2 S2 +

1

2ϖσ(t)
(φ̃σ(t))2, (34)

其中 φ̃σ(t) = φσ(t) − φ̂σ(t), ˙̃φσ(t) = φ̇σ(t) − ˙̂φσ(t) = − ˙̂φσ(t).
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求导可得

V̇
σ(t)
4 =ST

2 Ṡ2 −
1

ϖσ(t)
φ̃σ(t) ˙̂φσ(t)

=ST
2

[
C2d̃

σ(t) − k
σ(t)
2 S2 − φ̂σ(t) ∥C2∥ tanh

(
φ̂σ(t)S2

b

)]
− 1

ϖσ(t)
ϖσ(t)(∥C2∥ ∥S2∥ − δσ(t)φ̂σ(t))φ̃σ(t). (35)

根据引理 2 有

− S2
Tφ̂σ(t) tanh(φ̂σ(t)S2/b) 6 −φ̂σ(t) ∥S2∥+ 3ζb. (36)

于是, 有

V̇
σ(t)
4 6 ∥C2∥ ∥S2∥φσ(t) − k

σ(t)
2 ST

2 S2 − φ̂σ(t) ∥C2∥ ∥S2∥+ 3 ∥C2∥ ζb

− ∥C2∥ ∥S2∥ φ̃σ(t) +
1

2
δσ(t)(φσ(t))2 − 1

2
δσ(t)(φ̃σ(t))2

6− k
σ(t)
2 ST

2 S2 −
1

2
δσ(t)(φ̃σ(t))2 + 3 ∥C2∥ ζb+

1

2
δσ(t)(φσ(t))2

6− k
σ(t)
f V

σ(t)
4 + ψ

σ(t)
f , (37)

其中 k
σ(t)
f = min(2k

σ(t)
2 , δσ(t)ϖσ(t)), ψ

σ(t)
f = 3 ∥C2∥ ζb+ δσ(t)(φσ(t))

2
/2.

4 稳定性分析

针对飞行模态 k, 选择的 Lyapunov 方程为

V k = V k
1 + V k

2 + V k
3 + V k

4

=
1

2
e2H +

1

2
e2V +

1

2
e2γ +

1

2
ST
1 S1 +

1

2
ST
2 S2 +

1

2ϖk
(φ̃k)2,

(38)

则有

V̇ k = V̇ k
1 + V̇ k

2 + V̇ k
3 + V̇ k

4 6 −kkHe2H − kkV e
2
V − kkγe

2
γ − kksV

k
3 + ψk

s − kkfV
k
4 + ψk

f 6 −λkV k + ψk, (39)

其中 λk = min(2kkH , 2k
k
V , 2k

k
γ , k

k
s , k

k
f ), ψ

k = ψk
s + ψk

f .

针对变后掠翼非线性切换系统,必须基于切换系统稳定性理论给出飞行器在不同后掠角下进行控

制的闭环系统稳定性定理. 为研究整个切换系统的闭环系统稳定性, 需给出如下引理:

引理3 ([22]) 如果存在 α1, α2, α3, γ1 ∈ K∞, ξ1 > 0 且存在一个光滑函数 V : Rn → R+ 使得任

意有界输入 u 有  α1(∥x∥) 6 V (x) 6 α2(∥x∥),

V̇ (x) 6 −α3(∥x∥) + γ1(∥u∥(0,t]) + ξ1
(40)

成立, 那么系统 ẋ = f(x, u) 在区间 [0, t) 为输入状态实际稳定的.
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引理4 ([23]) 假设存在一系列连续可微函数 V k : Rn → R, k ∈ E = {1, 2, . . . , n} (n是子系统的个

数), ᾱ1, ᾱ2, γ̄ ∈ K∞ 以及常数 λ > 0, ξ1 > 0, µ > 1 使得 p, q ∈ E 及有界 u 有
ᾱ1(∥x∥) 6 V p(x) 6 ᾱ2(∥x∥),

V̇ p(x(t)) 6 −λV p(x(t)) + γ̄(∥u∥[0,t]) + ξ1,

V p(x) 6 µV q(x)

(41)

成立, 且系统平均驻留时间满足

τa > τ∗a =
lnµ

λ
, (42)

那么切换系统 ẋ = fσ(t)(x, u) 在区间 [0, T ) 为输入状态实际稳定的.

变后掠翼 NSV 非线性切换系统的稳定性通过平均驻留时间方法进行分析, 并给出如下定理.

定理1 针对任一模态 k 都满足假设 1 和 2 且初始误差有界的不确定变后掠翼飞行器切换系统,

若所设计的一组基于干扰观测器的非线性切换控制器使得飞行模态 k ∈ E = (1, 2, 3) 满足 ᾱk
1(∥e∥)

2 6 V k(e) 6 ᾱk
2(∥e∥)

2
,

V̇ k(e) 6 −λkV k + ρk∥d̃k∥
2
+ ψk,

(43)

且切换函数的平均驻留时间 τa 满足

τa > lnµ

λ
, (44)

其中 e = [eH , eV , eγ , S1, S2, φ̃
k]T, 设计参数满足 min( 12 ,

1
2ϖk ) > ᾱk

1 > 0, ᾱk
2 > max( 12 ,

1
2ϖk ), λ

k > 0,

ρk > 0, ψk > 0, µ=supk∈E{ᾱk
2

/
ᾱk
1} > 1, λ= infk∈E{λk}, ψ=supk∈E{ψk}. 则变后掠翼飞行器切换系统

的速度、高度跟踪误差在区间 [0, T ) 上总是有界且收敛于一个小的集合 Ω={x|x 6
√
2ψ/λ}.

证明 针对飞行模态 k, 令 Lyapunov 函数 V k(e) = V k
1 + V k

2 + V k
3 + V k

4 , 根据式 (38) 有 V̇ k(e) 6
−λkV k + ψk. 因此, 对于任意飞行模态 k, 闭环切换系统的信号一致有界并收敛于集合 Ωk={x|x 6√

2ψk/λk}.
由式 (18) 知 d̃k = dk − d̂k, 易知存在常数 ρk > 0 使得

V̇ k(e) 6 −λkV k + ψk 6 −λkV k + ρk∥d̃k∥2 + ψk. (45)

由于所设计的非线性干扰观测器可以保证干扰估计误差最终有界, 因此存在常数 εk > 0 使得

εk > ∥d̃k∥ 成立. 根据引理 3 可知, 飞行模态 k 的所有信号误差 e = [eH , eV , eγ , S1, S2, φ̃]
T 在 [0, T ) 内

关于 d̃k 和正常数 ψk 输入状态实际稳定.

那么对于变后掠翼 NSV 切换系统, 存在 min( 12 ,
1

2ϖk ) > ᾱk
1 > 0, ᾱk

2 > max( 12 ,
1

2ϖk ) 和一系列连续

可微函数 V k : Rn → R+, 使得式 (43) 成立. 取 µ=supk∈E{ᾱk
2

/
ᾱk
1}, λ= infk∈E{λk}, ψ=supk∈E{ψk},

根据引理 4可知,选择 τa > lnµ
λ =

ln supk∈E{ᾱk
2/ᾱ

k
1}

infk∈E{λk} ,则变后掠翼 NSV切换系统速度、高度跟踪误差在区

间 [0, T ) 上关于干扰估计误差和一个正常数输入状态实际稳定, 且总是有界的. 其中收敛上界是所有

子系统收敛上界的最大值, 即跟踪误差收敛于一个小的集合 Ω={x|x 6
√
2ψ/λ}.

5 仿真验证

为验证控制器设计的有效性, 假设变后掠翼飞行器速度在高超声速和超声速之间切换 (即, 飞行

器后掠角在 60◦ ∼ 75◦ 之间切换), 进行速度和高度的跟踪控制. 仿真初始条件为: 机翼后掠角为 60◦;
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图 2 变后掠翼 NSV 切换系统的切换信号

Figure 2 The switching signal of variable-sweep NSV.
(a) Change of backswept angle; (b) switching signal of sys-
tem

图 3 (网络版彩图) 变后掠翼 NSV 切换系统的高度仿

真曲线

Figure 3 (Color online) Height plots of variable-sweep
NSV. (a) Tracking result of flight height; (b) tracking error

of flight height

飞行高度 H0 = 20000 m; 飞行速度 V0 = 1850 m/s; 推力 T0 = 600000 N; 初始姿态角和角速率

分别为 α0 = 1.0◦, β0 = 1.0◦, µ0 = 1.0◦; p0 = 0.1◦/s, q0 = 0.1◦/s, r0 = 0.1◦/s; 参考输出信号为

Hc = 20000 + 1000(1− e−0.1t), Vc = 1860 + 40 sin (0.15t+ π). 采用两个飞行模态来表示变后掠翼飞行

器在 60◦ ∼ 75◦ 之间切换的飞行特性, 第 1 模态: 后掠角在 67◦ ∼ 75◦ 之间变化; 第 2 模态: 后掠角在

60◦ ∼ 67◦ 之间变化. 当飞行器减速且速度 V=1860 m/s, 机翼开始变形, 5 s 内, 系统从第 1 模态切换

到第 2 模态. 当飞行器加速且速度 V=1860 m/s, 机翼开始变形, 5 s 内, 系统从第 2 模态切换到第 1

模态; 仿真时, 在姿态角速率回路中加入参数不确定和数值干扰. 气动系数不确定在 ±20%之间, 姿态

角速率回路的干扰 d
σ(t)
f = g

σ(t)
f ∆Mc 如下式所示:

∆Mc =
[
5× 104cos(0.8t+ 6), 2× 106sin(0.5t+ 2), 2× 106sin(0.3t+ 3)

]T
. (46)

控制器设计参数为 k1H=2.8, k2H=1.2, k1t = diag (1/1.2, 1/30), k2t = diag (1/0.4, 1/8), k11 = 1.5, k21= 1.2,

k12= 10, k22= 5, C
σ(t)
1 = C

σ(t)
2 = [4, 3, 2; 1, 4, 2; 2, 3, 4]

T
, εσ(t) = 0.5, ϖσ(t) = 0.3, δσ(t) = 1, φ̂

σ(t)
0 = 0,

a = 0.01, b = 0.4; 干扰观测器的设计参数为 Q1 = diag(15, 15, 15), Q2 = diag(10, 10, 10). 图 2∼7 给出

了变后掠翼飞行器切换系统切换信号及高度、速度、姿态角、姿态角速率与气动舵面偏转角时间响应

曲线图, 图 8 是姿态角速率干扰估计曲线.

由图 2 可以看出, 整个仿真过程中系统发生了 4 次切换, 切换的时间分别是 22.5, 43.5, 64.5,

85.5 s 左右, 与后掠角随速度变化的规律相符合, 满足切换规则的设计. 从图 3 和 4 可以看出, 所设计

的切换控制系统能够实现飞行器在后掠角变化过程中高度、速度较好地跟踪参考信号, 且高度误差和

速度误差最终有界并收敛于一个小的集合中. 从图 5 和 6 可以看出, 在气动参数不确定性和干扰的影

响下, 有无干扰补偿对系统控制品质的好坏有着直接的影响, 而采用基于干扰观测器的滑模控制器能

很好地抑制气动参数不确定性和外部未知干扰对系统的影响, 使姿态角回路输出 Ω 和姿态角速率回

路输出 ω 能够很好跟踪 Ωc 和 ωc. 从图 7可以看出,在模态切换的过程中升降舵偏转角产生一定程度

的跳变, 但在可接受范围内. 图 8 展示的复合干扰估计曲线表明所设计的干扰观测器能够准确、及时

地观测到系统中未知的复合干扰.
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图 4 (网络版彩图) 变后掠翼 NSV 切换系统的速度仿

真曲线

Figure 4 (Color online) Speed plots of variable-sweep
NSV. (a) Tracking result of flight speed; (b) tracking er-

ror of flight speed

图 5 (网络版彩图) 变后掠翼 NSV 切换系统的姿态角

仿真曲线

Figure 5 (Color online) Attitude angle plots of variable-
sweep NSV. (a) Attack angle; (b) sideslip angle; (c) roll

angle
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图 6 (网络版彩图) 变后掠翼 NSV 切换系统的姿态角

速率仿真曲线

Figure 6 (Color online) Attitude angular rate plots of

variable-sweep NSV. (a) Roll rate; (b) pitch rate; (c) yaw
rate

图 7 (网络版彩图) 变后掠翼 NSV 切换系统的气动舵

面偏转角仿真曲线

Figure 7 (Color online) Plots of deflection angle of

control surface for variable-sweep NSV. (a) Left elevator
aileron; (b) right elevator aileron; (c) rudder

备注: 所设计的控制器可以保证每一个子系统的高度误差、速度误差在有限时间内有界收敛. 如

果切换系统满足平均驻留时间 τa, 那么切换前系统状态误差收敛于误差界内, 但在切换瞬间存在一定

程度的的跳变.

6 总结

针对变后掠翼飞行器在大包络飞行过程中机翼后掠角变化导致系统气动参数、结构参数发生变化

的情况, 建立了非线性多模型切换系统. 以飞行高度和速度的跟踪作为控制器设计目标, 以迎角 αc 和
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图 8 (网络版彩图) 姿态角速率干扰估计曲线

Figure 8 (Color online) Estimation result of NDO for disturbance in attitude angular rate system, (a) in rolling channel;

(b) in pitching channel; (c) in yaw channel

发动机的推力 Tc 作为高度系统的控制信号并将姿态角指令 βc 和 µc 置零, 设计高度跟踪控制器. 当

姿态系统存在不确定性和未知外部干扰时, 利用基于干扰观测器的滑模控制方法设计姿态控制器. 通

过采用平均驻留时间的分析方法证明了所设计的控制器能保证闭环切换系统的稳定性, 使飞行速度、

高度跟踪误差均可以在有限时间内收敛到有界集内.
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Robust tracking control of variable swept-wing near space vehicle
based on disturbance observers

Ying XIONG, Mou CHEN*, Qingxian WU & Jie YANG

College of Automation Engineering, Nanjing Aeronautic and Astronautic University, Nanjing 210016, China

* Corresponding author. E-mail: chenmou@nuaa.edu.cn

Abstract In this study, we establish a nonlinear multi-model switching system for variable swept-wing aircraft

based on the characteristics of multiple working modes and the large flight envelope. The tracking control

of the flight altitude and speed during backswept varying process is studied. To reduce the uncertainty and

external unknown disturbance in the attitude system, a nonlinear disturbance observer is proposed to estimate

the complex disturbance. Moreover, a sliding mode attitude controller is designed to maintain a good attitude

tracking performance. The average dwell time method is employed to prove that the designed controller offers

switching system stability. Finally, simulation results are presented to confirm the effectiveness of the proposed

method.

Keywords variable swept-wing near space vehicle, switching system, disturbance observer, adaptive sliding

mode control, average dwell time
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