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基于超螺旋算法的星舰自适应滑模姿态控制器设计

陈星宇,王靖瑶*

(厦门大学航空航天学院,福建 厦门361102)

摘要:[目的]为了使星舰适应复杂的再入环境,同时考虑到诸多不确定因素与大量扰动,需要对飞行器的控制算法进

行研究,以实现星舰姿态控制的快速反应和精准稳定的控制.[方法]本文设计了一种自适应超螺旋控制策略,在扰动边

界未知的情况下实现控制器对扰动的自适应,避免对扰动边界的过估计.该控制策略不仅拥有滑模控制器的快速收敛

特性,自适应部分还使控制策略更加灵活,在降低抖振的同时也能快速实现收敛,参数的自动调节也使控制设计更加简

单.首先建立对星舰的物理模型与控制模型,为了细分控制过程,基于控制模型,将姿态模型分为内外环,分别设计滑模

控制器,利用李雅普诺夫理论证明控制器的稳定性.然后分别设置星舰在再入过程中的各项参数与扰动,模拟星舰可能

遇到的情况.[结果]利用MATLAB进行数值仿真,在多种控制情形和高扰动环境下进行验证,该控制器可以在复杂气

动环境下稳定控制星舰姿态实现多控制情形的控制.[结论]本文设计控制器相较于普通控制器具有更优良的控制性

能,可以在灵活调节控制效果的基础上满足星舰等类似可再入飞行器在复杂环境下的各种复杂控制需要.
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Adaptiveslidingmodeattitudecontrollerdesignforstarship
basedonsuper-twistingalgorithm

CHENXingyu,WANGJingyao*
(SchoolofAerospaceEngineering,XiamenUniversity,Xiamen,361102,China)

Abstract:[Objective]Toadaptthestarshiptothecomplexreentryenvironment,manyuncertainfactors,andalargenumberof
disturbances,thespiralcontrollerofthespacecraftisstudied.Herein,weaimtoattainthefastresponseandaccurateandstable
controlofthestarshipattitudecontrol.[Methods]Anadaptivehyperspiralcontrolstrategyisdesignedtoestablishthecontroller􀆳s
self-adaptationtothedisturbancewhenthedisturbanceboundaryisunknown.Consequently,theoverestimationofthedisturbance
boundarycanbeavoided.Forthepurposedofsubdividingthecontrolprocessbasedonthecontrolmodel,(a)theattitudemodelis
dividedintoinnerandouterrings;(b)slidingmodecontrollersaredesignedrespectively;and(c)Lyapunovtheoryisusedtoprove
thestabilityofcontrollers.Finally,parametersanddisturbancesofthestarshipinthereentryprocessaresetrespectivelytosimulate
situationsthatthestarshipmayencounter.[Results]NumericalsimulationsarecarriedoutwithMATLABtoverifyvariouscontrol
situationsandthehighdisturbanceenvironment.Itisprovedthatthecontrollercanstablycontroltheattitudeofstarshipincomplex
aerodynamicenvironmentstoachievemulti-controlsituationcontrols.Notonlythecontrolstrategysecuresthefastconvergence
characteristicofslidingmodecontroller,butalsotheadaptivepartmanagestoincreasetheflexibilityofthecontrolstrategyandcan
achieverapidconvergenceswhilereducingbuffeting.Finally,theautomaticadjustmentofparametersalsoenhancesthesimplicityof
thecontroldesign.[Conclusions]Wehavedemonstratedthattheproposedcontrolleroutperformsordinaryones,andcanmeetvarious
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complexcontrolneedsincomplexenvironmentsofsimilarreentryaircrafts,suchasstarships,onthebasisofflexibleadjustmentof
controleffects.

Keywords:starship;attitudecontrol;super-twistingslidingmode;adaptivecontrol

  随着航天技术的快速发展,人类已经实现了发送

飞行器到宇宙的壮举.但目前的运载手段都是使用一

次性的运载火箭,成本高昂,无法支持越来越高的航

天需求,降低航天成本成了亟待解决的问题.20世纪

70年代研制可重复使用运载器的计划便被提出,可重

复使用运载火箭是指从地面起飞完成预定发射任务

后,全部或部分返回并安全着陆,经过检修维护与燃

料加注,可再次执行发射任务的火箭.这样的飞行器

极大地减少了运载成本,可经济高效地将货物运送至

轨道,将成为未来空间战略的基石,具有广泛的应用

前景,也是目前各国研究的焦点[1].
在猎鹰9号成功后,SpaceX公司开始了星舰的研

发工作,包含一个超重火箭级和一个星舰飞船级.超
重火箭级采用28台“猛禽”液氧/甲烷火箭发动机,总
推力约7590吨,此运输系统具备将约100吨货物运

送至近地轨道的能力.目前已进行了3次试射,其中

第3次试射顺利入轨,取得了重大进展.若星舰实现

了可回收,将极大降低目前的造制成本.值得关注的

是,星舰作为可回收运载飞行器,在其再入大气层的

过程中,因外界环境对其运动具有相当大的扰动,且
飞行器为高速移动,为飞行器的控制带来不少的困

难[2],而飞行器姿态控制则要求精准稳定且快速.
近年来,滑模控制被广泛应用于飞行器控制中.

赵劲松[3]设计的基于神经网络的比例积分(PI)滑模

控制律,可实现无抖振滑模控制,增强控制稳定性.管
萍等[4]设计的基于干扰观测器的二阶滑模控制器,通
过观测扰动的方式修正控制效果,可实现在高扰动情

形下的稳定控制.韩钊等[5]利用终端(terminal)滑模

算法实现对高超声速飞行器的稳定跟踪控制.董琦[6]

利用超螺旋滑模算法设计干扰观测器和控制器,实现

对可重复使用运载器的姿态控制.刘金华等[7]利用神

经网络与反步滑模控制相结合,将滑模算法用于四旋

翼无人机的姿态控制,并实现了比普通滑模算法更好的

性能和鲁棒性,但同时会带来较大的计算开销.浦甲伦

等[8]利用行动-评价(actor-critic)架构结合滑模算法,通
过在线强化学习训练出最优反馈控制模型,实现了良好

的控制效果,但因为强化学习的加入,使控制增加了随

机性,应用场景较为有限.以上这些方法都从不同方面

提出了对高速飞行器姿态控制器的设计,但都容易出现

控制器设计复杂,控制边界过拟合等情况.

本文将采用超螺旋滑模控制算法,以期利用其高

阶滑模的特性,实现控制器的快速、精准收敛;同时,
针对滑模算法出现的抖振现象,本文提出一种自适应

控制思路,灵活调节控制效果,以达到抖振抑制.

1 星舰翻转控制模型

星舰三自由度姿态控制模型由绕质心旋转的三

自由度转动方程组成.基于星舰再入过程中的情况,
可做出以下假设:
1)将飞行器视为刚体,不考虑弹性模态的变化.
2)因为地球的自转速率远小于飞行器的转动角

速率,所以忽略地球的自转速率.
3)由于轨道运动比姿态运动慢得多,忽略姿态运

动方程中的轨道运动项.
基于上述假设,考虑到近地复杂环境,面向控制

环境可得到下列数学模型[6]:
α·=-pcosαtanβ-rsinαtanβ+

 sinσcosβ
[χ
·
cosγ-ϕ

·
sinχsinγ+q-

 sinϕcosγ+(θ
·
+Ω)cosϕcosχsinγ]-

 cosσcosβ
[γ·-ϕ

·
cosχ-(θ

·
+Ω)cosϕsinχ],

β
·
=psinα-rcosα+sinσ[γ

·
-ϕ

·
cosχ+

 (θ
·
+Ω)cosϕsinχ]+cosσ[χ

·
cosγ-

 ϕ
·
sinχcosγ-(θ

·
+Ω)(cosϕcosχsinγ-

 sinϕcosγ)],
σ·=-pcosαcosβ-qsinβ-rsinαcosβ+
 α·sinβ-χ

·
sinγ-ϕ

·
sinχcosγ+

 (θ
·
+Ω)(cosϕcosχsinγ+sinϕcosγ),

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(1)

其中,α、β、σ分别表示滚转角、俯仰角和偏航角,p、q、r
分别表示滚转角、俯仰角和偏航角的变化速率,θ表示

纬度,γ表示航迹角,ϕ表示经度,χ表示航向角,Ω表

示地球自转角速度.再入飞行过程中,轨迹运动变化

较慢,因此令轨迹变化相关项θ
·、γ·、ϕ

·、χ
·
为0.外界干扰

不可忽略,为了方便控制,故面向控制模型写成如下

形式:
Ω
·
=ɡoω+a,

(I+ΔI)ω·=-ɡω(I+ΔI)ω+M+b,

y=Ω, (2)

·452·
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其中,ω = [p q r]T 表示姿态角速率向量,Ω =
[α β σ]T 表示气动角向量,M = [Mx My Mz]T

表示控制力矩,I表示转动惯量矩阵标称部分,ΔI表

示转动惯量矩阵不确定部分,b为外界扰动,a表示简

化模型带来的不确定.矩阵I、ɡo、ɡω 表示如下,其中,
Iij(i=x,y,z;j=x,y,z)表示星舰的转动惯量.

I=
IXX -IXY -IXZ

-IXY IYY -IYZ

-IXZ -IYZ IZZ
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0 -r q
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-q p 0
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ɡω =
-cosαtanβ 1 -sinαtanβ 
sinα 0 -cosα

-cosαcosβ -sinβ -sinαcosβ
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2 自适应超螺旋滑模算法

文献[9]提出了一种有限时间收敛模型(3):

x·1=-k1 x1
‖x1‖

1
2
-k2x1+x2+a1,

x·2=-k3 x1
‖x1‖

1
2
-k4x1+a2,

􀮠
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(3)

其中,x1,x2 是系统状态,k1,k2,k3,k4 为系统增益,
a1,a2为系统不确定扰动.假设扰动边界已知,那么当

增益满足一定条件时,对应状态变量可以在有限时间

收敛[10],该过程在李雅普诺夫意义下是稳定的.该模

型可以在有限时间内使被控量达到控制目标,但与之

相对的是该算法的设计相当复杂,需要调节的参数过

多.同时,对于星舰再入返回时的复杂气动环境,本身

就需要应对复杂的扰动设计,直接使用此模型还需要再

设计扩张观测器,不仅增大了设计难度,更容易对扰动

过拟合.基于上述需求,本文设计一种自适应控制器让

控制器自身适应扰动,如此避免了对扰动产生过估计,
并且简化了控制器的设计,在参数调整上也更方便.

由物理模型式(2)可得,控制目标是控制姿态角达

到目标控制量,而实现姿态角的控制则需要控制姿态角

速率,若要控制姿态角速率则需要控制气动力矩.所以

需要分别设计外环和内环控制器用来分别控制姿态角

速率和气动力矩[11].同时为了方便计算机控制,用梯形

法将连续算法化为离散形式,设计如图1所示.

图1 星舰再入控制器设计

Fig.1 Designofstarshipreentrycontroller

2.1 外环控制器

外环控制器的控制目标是设计虚拟控制使姿态角

快速跟踪制导指令,即设置目标姿态角度ωc使Ω(k)可
以快速跟踪目标轨迹Ωd(k).定义k时刻的跟踪误差为

eΩ(k)=Ω(k)-Ωd(k), (4)
将其求导代入式(2),并将控制律离散化,有

eΩ(k+1)-eΩ(k)=h(ɡoω(k)+a)-
 Ωd(k+1)+Ωd(k), (5)

其中,h为采样时间间隔,a为确定扰动,并假设 ‖a·‖
<δT,δT 为有限未知上界

基于有限时间收敛模型(3),对eΩ 设计一个有限

时间收敛滑模算法,使eΩ 在有限时间内快速收敛.取
x1、x2 为eΩ(k)、w-Ω(k),w-Ω(k)= [w-Ω1(k),w-Ω2(k),
w-Ω3(k)]为增广状态,用以构建滑模算法模型:

e·Ω =-k1 eΩ

‖eΩ‖
1
2
-k2eΩ +w-Ω,

w-
·
Ω =-k3 eΩ

‖eΩ‖
1
2
-k4eΩ.

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(6)

为了简化参数设计,将k2、k4设为0,k1、k3为自适

应变化参数.
将式(6)代入式(5),消去e·Ω 项,将ω提出,便得到

了ωc的计算公式.将其离散化,可得快速收敛律(7):

ωc(k)=ɡo-1(k) Ωd(k+1)-Ωd(k)
h -

 kΩα(k) eΩ(k)
‖eΩ(k)‖

1
2
+w-Ω(k) ,

w-Ω(k)=w-Ω(k-1)-

 0.5hkΩβ(k)
eΩ(k)
‖eΩ(k)‖

1
2
,
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􀪁
􀪁
􀪁

(7)

其中,kΩα、kΩβ对应式(6)中k1、k2.设置自适应参数kΩα,
kΩβ 如下,当未达到控制目标时,通过自适应调节控制增

益,增强控制效果,加快控制器收敛.

  
kΩα(k)-kΩα(k-1)

h = w1 γ1
2
,kΩα(k-1)>kT,

η1,其他, 
kΩβ(k)=2ε1kΩα(k),

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁􀪁
􀪁􀪁 (8)
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其中,kT 为误差阈值,w1、γ是调节自适应的变化率,

η1是动态变化下降率,ε1是两个自适应参数之比.
抖振是滑模控制的一般现象,为了抑制抖振现

象,对自适应参数添加一个抑制符号函数,当收敛到

控制目标附近时,抑制控制器的效果,从而减少抖振

的产生.最终的自适应参数表达式如下:

  
kΩα(k)=

hw1
γ1
2sign

(‖eΩ(k)‖-d1)+kΩα(k-1),kΩα(k-1)>kT,

kΩα(k-1)+hη1,其他, 
kΩβ(k)=2ε1kΩα(k),

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(9)

其中,sign(x)=
1,x>0
0,x=0
-1,x<0 ,w1、ε1、γ1 为任意正常

数.当eΩ(k)值还未达到控制要求时,kΩα(k)会保持

增加,逐渐放大式(7)的控制效果,以使其快速收敛;
而当eΩ(k)进入到设定的d1内时,kΩα(k)的变化方向

会进行反转,保持下降,逐渐减弱式(7)的控制效果,
此举限制了滑模算法产生的抖振对控制产生的不利

影响,最终kΩα(k)下降到动态平衡处,以便能快速

反应.
定理1:对控制模型(2),若对 ∀a、b,∃M1、M2,

使‖a‖<M1,‖b‖<M2,在a,b未知的情况下,利
用控制律(7),自适应参数增益设计为式(9)可以在有

限时间内使eΩ(k)=0,该过程在李雅普诺夫意义下

是稳定的[6].
证明:定义eω(k)=ω(k)-ωc(k),即ω(k)=

eω(k)+ωc(k),代入式(5),有
eΩ(k)=h[ɡo(eω(k-1)+ωc(k-1))+a]+
 eΩ(k-1)-Ωd(k)+Ωd(k-1). (10)
将式(7)代入式(10)中,消去ωc(k)可得

eΩ(k)=eΩ(k-1)-

 hkΩα(k) eΩ(k)
‖eΩ(k)‖

1
2
+zΩ(k),

zΩ(k)=zΩ(k-1)+ɡo(k)(eω(k)-

 eω(k-1))-0.5hkΩβ(k)
eΩ(k)
‖eΩ(k)‖+

 a(k)-a(k-1).

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(11)

kΩα(k)和kΩβ(k)的设计如式(9),并假设a有界

但边界未知.
为分析(11)的稳定性,引入如下李雅普诺夫候选

函数

V(k)=V1(k)+ 1
2γ1
(kΩα(k)-kΩα(k)*)2+

 1
2γ3
(kΩβ(k)-kΩβ(k)

*)2, (12)

V1(k)=z(k)TPz(k), (13)

其中,z(k)= [z1(k),z2(k)]T =  eΩ(k)
‖eΩ(k)‖

1
2
,

zΩ(k) 
T
,P=

λ+4ε12 -2ε1
-2ε1 1

􀭠
􀭡

􀪁􀪁 􀭤
􀭥

􀪁􀪁 .kΩα(k)、kΩα(k)、γ3都

是大于0的常数.当λ>0和ε1为任意实数时,P是正

定的.由此可得V1(k)、V(k)在上述条件下是正定的.
参考文献[6],对V(k)求导,并将其转化,可以得

到下列不等式:

V(k)≤V(k-1)-hη V(k-1)+hξ,

ξ1(k)=-|kΩα(k)-k*Ωα(k)|

 
kΩα(k)-kΩα(k-1)

hγ1 - w1
2γ1  -

 |kΩβ(k)-k*Ωβ(k)|

 
kΩβ(k)-kΩβ(k-1)

hγ3 - w3
2γ3  ,

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(14)

其中η3=minελ
1
2min(P)

λmax(P)
,w1,w3  .

对添加抑制符号函数的情况作下列讨论.
情况1:假设对于所有k≥0,都有kΩα(k)>kT和

‖eΩ(k)‖-d1 >0成立,由式(9)可得kΩα(k)=

hw1
γ1
2+kΩα(k-1),将该式代入式(14)中,有

ξ1(k)=-|kΩβ(k)-

 k*Ωβ(k)|
kΩβ(k)-kΩβ(k-1)

hγ3 - w3
2γ3  . (15)

若取ε2= w3
2w1

γ3
γ1
,代入式(15),可得ξ(k)=0.

由此可得:

V(k)-V(k-1)≤-hη3 V(k-1). (16)
因此ΔV(k)<0,又因为V(k)是正定矩阵,所以该控

制器设计在‖eΩ(k)‖>d1的条件下可以使eΩ(k)序
列在有限时间内收敛到‖eΩ(k)‖≤d1域内.

情况2:假设‖eΩ(k)‖<d1,由式(9)可得

kΩα(k)=
-hw1

γ1
2+kΩα(k-1),

 kΩα(k-1)>kT,
kΩα(k-1)+hη1,其它.

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(17)

将式(17)代入式(14)中,当kΩα(k-1)>kT时,有
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ξ1(k)=
2|kΩα(k)-kΩα(k)*|w1

γ1
+|kΩβ(k)-

 k*Ωβ(k)|
ε2w1 2γ1

γ3 + w3
2γ3  . (18)

此时ξ1(k)>0,ΔV(k)具有符号不确定性,对应

‖eΩ(k)‖的值在一定时间后会变得大于d1,此时便

回到情况1,由情况1可得该状态会在有限时间内回

到情况2,实现动态平衡.
而当kΩα(k-1)≤kT时,此时kΩα(k)序列等差并

逐项递增.在有限时间内会使kΩα(k)大于kT,此时便

符合式(17)的条件,实现动态平衡,关于此小邻域的

有限时间可达性可以参照文献[12].
综上,eΩ 序列在自适应过程中会在‖eΩ(k)‖<

d1附近达成动态平衡,且保持在一个比 ‖eΩ(k)‖ <
d1更大的小邻域内.

证毕.

2.2 内环控制器

内环控制器的控制目标是设计控制力矩在扰动

下能够在有限时间内跟踪期望指令,即设置M 值使

ω(k)快速跟踪上节得出的虚拟控制指令ωc(k).定义

跟踪误差

eω(k)=ω(k)-ωc(k). (19)

假设扰动项有界,因为虚拟控制指令的导数在工程

上很难得到,因此设置新变量,同时设置惯性环节使该

新变量跟踪虚拟控制指令,将其离散化后化为下式:

ωd(k+1)=τ-h
τ ωd(k)+h

τωc(k). (20)

借此变量,基于有限时间收敛模型(3),取x1,x2
为eω,w-ω,w-ω(k)= [w-ω1(k),w-ω2(k),w-ω3(k)]为增广

状态,用以构建滑模算法模型:

e·ω =-k1 eω

‖eω‖
1
2
-k2eω+w-ω,

w-
·
ω =-k3 eω

‖eω‖
1
2
-k4eω.

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(21)

为了简化参数设计,设置k2、k4为0,k1、k3为自适

应变化参数.代入式(19)、(20)、(2),并将其离散化,
同理可得快速收敛律(22):

M(k)=I ωd(k+1)-ωd(k)
h +

 I-1ɡω(k)Iω(k)-kωα
eω(k)
‖eω(k)‖

1
2
+w-ω(k) ,

w-ω(k)=w-ω(k-1)-0.5hkωβ
eω(k)
‖eω(k)‖

1
2
,

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(22)
其中,自适应参数可设计为

  
kωα(k)-kωα(k-1)

h =
w2 γ2

2
,kωα(k-1)>km,

η2,其他, 
kΩβ(k)=2ε2kωα(k).

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(23)

  为抑制抖振现象,在自适应参数中加入抑制符号 函数,可以得到自适应参数的最终表达式:

  
kωα(k)=

hω2 γ2
2sign

(‖eω(k)‖-d2)+kωα(k-1),kωα(k-1)>km,

hη2+kωα(k-1),其他, 
kωβ(k)=2ε2kωα(k),

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(24)

其中:w2、ε2、γ2、η2为任意正常数,km 为误差阈值;d2
为滑模窗口值,此项将抑制在此范围内的抖振.

定理2:对于式(2)所表示的非线性模型,若对

∀a、b,∃M1、M2,使‖a‖<M1,‖b‖<M2,在a,

b未知的情况下,式(24)可以在有限时间内使eω(k)=
0,该过程在李雅普诺夫意义下是稳定的.该过程在李

雅普诺夫意义下是稳定的[12].证明过程参照2.1节.

3 数值仿真

3.1 对比控制器

为了体现本文设计控制器的优越性,与光滑二阶

滑模控制器[4]和PI控制器进行对比.二阶滑模控制律

设计如下.
定义eΩ(k)=Ω(k)-Ωd(k),设置外环干扰观测变

量pf(k+1)=h(ɡo(k)ω(k)-Ωd(k+1)-Ωd(k)
h +vf)+

pf(k),定义滑模变量sf(k)=eΩ(k)-pf(k),设计干

扰观测器:

vf(k)=kf1 sf(k)
‖sf(k)‖

1
2
+kf2sf(k)+φf(k),

φf(k)=hkf3 sf(k)
‖sf(k)‖

1
2
+kf4sf(k)  +

 φf(k-1).

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁􀪁

(25)

设计外环控制器:
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ωc(k)=ɡo-1(k)-a

∧

-Ωd(k+1)-Ωd(k)
h -k1fsig

m1
m1+1(eΩ(k))+wΩ(k)  ,

wΩ(k)=wΩ(k-1)-hk1fsig
m1-1
m1+1(eΩ(k)), (26)

其中:fsigγ1(eΩ)=[|eΩ1|γ1sign(eΩ1),|eΩ2|γ1sign(eΩ2),

|eΩ3|γ1sign(eΩ3)]T,kΩ>0,γΩ1>1,0<γΩ2<1;a
∧

为

估计的不确定扰动值,由干扰观测器观测可得;m1≥
1,k1、k2为控制器设计参数.

定理3:对控制模型(2),在干扰观测器(25)和控

制率(26)作用下,若选取合适的参数k1,k2 和观测器

增益能使eΩ 序列在有限时间内达到相平面平衡点.
定义eω(k)=ω(k)-ωc(k),设置内环干扰观测

变量pM(k+1)=h(-I-1ɡω(k)Iω(k)+I-1M+vM)+
pM(k),定义滑模变量sM(k)=eω(k)-pM(k),设计

干扰观测器:

vM(k)=kM1 sM(k)
‖sM(k)‖

1
2
+kM2sM(k)+

 φM(k),

φM(k)=hkM3 sM(k)
‖sM(k)‖

1
2
+kM4sM(k)  +

 φM(k-1).

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(27)
设计内环控制器:
M(k)=I(-b

∧

+I-1ɡω(k)Iω(k)+

 ωc(k)-ωc(k-1)
h -

 k3fsig
m2

m2+1(eω(k))+wω(k)),

wω(k)=wω(k-1)-hk4sig
m2-1
m2+1(eω(k)),

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(28)

式中:b
∧

为估计的不确定扰动值,由干扰观测器观测可

得;m2≥1,k3、k4为控制器设计参数.
定理4:对控制模型(2),在干扰观测器(25)和控

制率(26)作用下,当选取合适的控制器参数k3、k4 和

观测器增益时可以使eω 序列在有限时间内收敛到0.
同样,也对比例微分(PD)算法设计内外环控制

器.利用上文设计的干扰观测器估计不确定扰动值.
外环控制器设计如下

ωc(k)=ɡo-1(k) -a
∧

-Ωd(k+1)-Ωd(k)
h +

 kP1eΩ(k)+kD1(eΩ(k)-eΩ(k-1)) , (29)

其中,a
∧

是由(25)式估计的不确定扰动值,kP1 和kD1
为PD控制器的两个参数.

内环控制器设计如下

M(k)=I -b
∧

+I-1ɡω(k)Iω(k)+

 ωc(k)-ωc(k-1)
h kP2eΩ(k)+

 kD2(eΩ(k)-eΩ(k-1)) , (30)

其中,b
∧

是由(27)式估计的不确定扰动值,kP2 和kD2

为PD控制器的两个参数.
本小节设计的控制器将作为对比控制器和设

计控制器进行对比,以体现自适应控制器的控制

优势.

3.2 参数设计

星舰的重量约为135t,高度为50m,直径为9m.
假设星舰为一个质量均匀的刚体,可求得星舰的大致

转动惯量矩阵

I=
1.367×106 0 0

0 3.15×107 0
0 0 3.15×107

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁 .

初始 状 态 设 置 为 ω(0)=[000]T,Ω(0)=
[0.22 -0.2 -0.5]T,ΔI=0.1I,为了模拟星舰

再入过程中复杂气动环境,参考文献[13],设计扰

动为

a=

1+sin πt
125  +sin πt

250  
1+sin πt

125  +sin πt
250  

1+sin πt
125  +sin πt

250  

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

×10,

b=

1+sin πt
125  +sin πt

250  
1+sin πt

125  +sin πt
250  

1+sin πt
125  +sin πt

250  

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

×105.

控制器参数设计如下

a)外环自适应控制器:w1=2,γ1=2,kT=0.5,
ε1=1,d1=0.1,η1=1;

b)内环自适应控制器:w2=1,γ2=1,kT=0.5,
ε2=1,d2=0.5,η2=1;

c)二阶滑模外环观测器与控制器:kf1=7,kf2=
15,kf3=15,kf4=15,γΩ1=1,γΩ2=0.5,k1=5,k2=
0.1,m1=6,m2=12;

d)二阶滑模内环观测器与控制器:kM1 =10,
kM2=1,kM3 =1,kM4 =1,γω1 =1,γω2 =0.5,k3 =
1.5,k4=0.5;
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e)PD外环和内环控制器:kP1=5,kD1=1,kP2=
5,kD2=1.

3.3 仿真结果与分析

3.3.1 静态跟踪结果与分析

本文从两种控制情形中分析该控制器的优越性,
首先设置控制目标为Ωd= [1,1,1]T,控制时间设置

为10s,用于验证当控制目标固定时的控制效果,结果

见图2~4.由图2可知,自适应控制器具有更快的收

敛速度,光滑二阶滑模与PID的收敛速度接近;同时,
除了对β的控制,自适应控制器的超调量均最小,控制

更加稳定.由图3知,光滑二阶滑模与PID控制器在

达到控制目标后还具有较为强烈的抖振现象,而自适

应控制器的力矩变化更加平缓,当达到控制目标后几

乎无抖振,表现出其控制的稳定性.

为了说明自适应控制器有更好的抖振抑制功能,

设置评价指标D=1n∑
n
k=0‖Ω(k)-Ωd(k)‖,该指

标可有效得出控制结果和实际的偏差情况,越小表示

该控制器和控制目标越接近.静态跟踪下得到3种控

制器在稳定控制(Δ=±5%)下的评价指标D滑模 =
0.0050,DPD=0.0059,D自适应 =0.0037,可见自适

应控制器具有更优良的抖振抑制功能.
图4展示了自适应参数在控制过程中的变化情

况,可以直观看出参数变化趋势.当还未达到控制目

标时,自适应参数快速增大,增强控制效果,体现在跟

踪曲线中便是一段快速上升的曲线;而当达到控制目

标后,自适应参数迅速降低,降低控制效果,从而实现

抑制抖振的效果;最终,自适应参数保持动态平衡,确
保对控制变化有快速反应.

图2 静态跟踪下光滑二阶滑模、PID和自适应滑模控制器的固定姿态跟踪结果对比

Fig.2 Comparisonoffixedattitudetrackingresultsobtainedbysmoothsecond-orderslidingmode,

PIDandadaptiveslidingmodecontrollerunderstatictracking

图3 静态跟踪下光滑二阶滑模、PID和自适应滑模控制器的控制力矩结果对比

Fig.3 Comparisonofcontroltorqueresultsobtainedbysmoothsecond-orderslidingmode,

PIDandadaptiveslidingmodecontrollerunderstatictracking

3.3.2 动态跟踪结果与分析

关于动态轨迹跟踪,设置目标轨迹为 Ωd =
[cos(0.25t),cos(0.25t)+sin(0.125t),esin(0.25t)]T,
控制时间设置为200s,仿真结果见图5~7.由图5可

知,自适应控制器具有更加优良的动态跟踪性能,控

制准确率更高;由图6可知,相对于光滑二阶滑模和

PID控制器,自适应控制器的控制力矩变化更加稳

定,不会出现力矩的突变情况,控制更加稳定;为了

检验3种控制器的抖振情况,运用评价指标 D =
1
n∑

n
k=0‖Ω(k)-Ωd(k)‖,可得D滑模 =0.1447,DPD=
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0.3075,D自适应 =0.0249.显然,自适应控制器具有更

优良的抖振抑制功能.图7展现的自适应参数变化情

况可以说明,自适应参数可以根据控制情况的变化而

快速反应,从而有效跟踪控制目标并极大抑制抖振.

图4 静态跟踪下自适应参数变化

Fig.4 Adaptiveparametervariationunderstatictracking

图5 动态跟踪下光滑二阶滑模、PID和自适应滑模控制器姿态跟踪结果对比

Fig.5 Comparisonofattitudetrackingresultsobtainedbysmoothsecond-orderslidingmode,PIDand
adaptiveslidingmodecontrollerunderdynamictracking

图6 动态跟踪下光滑二阶滑模和自适应滑模控制器控制力矩曲线对比

Fig.6 Comparisonofcontroltorquecurvesbetweensmoothsecond-orderslidingmodecontrollerand
adaptiveslidingmodecontrollerunderdynamictracking

3.3.3 参数敏感性分析

自适应控制算法的设计较为简单,影响其控制性

能的主要是两个参数d和w.参数d主要影响的是判

断何时减弱控制器以削减抖振;而参数w 主要影响的

是自适应参数变化的速率.分别改变这两种参数,对
比对静态目标控制的效果,如图8~11所示.其中,

dlow=0.05,dhigh=1,wlow=0.5,w=10.
由图8~9可知,若取d值过小,控制器很难达到

降低自适应参数范围的效果,自适应参数将持续增

大,反而增大了抖振,最终导致控制不稳定;而取d值

过大,在还未达到控制目标时就减弱了控制效果,会
导致控制收敛变慢,不能快速达到控制目标.由图10~
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11可知,若取w 值过小,自适应参数变化较慢,收敛

速度变慢;若取w值过大,自适应参数变化过快,刚达

到控制目标附近时,控制器效果便迅速减弱,然而此

时并未真正到达控制目标,反而导致收敛速度变慢.

图7 动态跟踪下自适应参数变化

Fig.7 Adaptiveparametervariationunderdynamictracking

图8 不同d值下的姿态跟踪

Fig.8 Attitudetrackingfordifferentdvalues

图9 不同d值下的自适应参数变化

Fig.9 Adaptiveparametervariationfordifferentdvalues

图10 不同w值下姿态跟踪

Fig.10 Attitudetrackingfordifferentwvalues
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图11 不同w值下自适应参数变化

Fig.11 Adaptiveparametervariationfordifferentwvalues

4 结 论

本文针对星舰大角度姿态变换控制问题,基于超

螺旋滑模算法设计了一种自适应滑模控制策略,并基

于李雅普诺夫理论证明了该控制器的稳定性.相较于

光滑二阶滑模控制策略,该自适应控制方案避免对不

确定扰动进行估计,从而简化了控制设计,优化控制

过程,避免过估计,同时自适应参数的变化使控制更

灵活,既可以快速实现控制目标,更能降低滑模控制

带来的抖振.本文基于复杂气动环境下的控制情形进

行了仿真研究,与光滑二阶滑模控制策略和PID控制

策略对比,本文设计的控制策略能够有效实现控制目

标,同时抑制抖振产生,使姿态控制系统具有良好的

控制性能和强鲁棒性.
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