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摘 要: 针对一类输入受限的不确定非仿射非线性系统跟踪控制问题,提出一种二阶动态 terminal滑模控制策略.在

不损失模型精度,并考虑系统输入饱和受限的前提下,给出一种适用于全局的不确定非仿射非线性系统近似方法.提

出小波小脑模型干扰观测器设计方法,实现复合扰动的有效逼近.构造辅助系统分析输入饱和对跟踪误差的影响.通

过构造基于 PI滑模面的 terminal二阶滑模面,给出二阶动态 terminal滑模控制器设计过程,克服了传统滑模的抖振问

题.仿真结果验证了所提出方法的有效性.
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Abstract: A second order dynamic terminal sliding mode control strategy is proposed for a class of uncertain non-affine

nonlinear systems with input constraint. Firstly, without loss of the accuracy of the model and considering the input saturation,

a global approximation method is presented. Then, a disturbance observer based on the wavelet cerebellar model articulation

controller is designed in order to ensure the effective approximation for unknown compound disturbances. Subsequently, An

auxiliary system is constructed to analyze the influence of the input saturation on the tracking error. In order to overcome

the chattering problem in the traditional sliding mode, the design process of second order dynamic terminal sliding mode

controller is given by constructing terminal sliding mode surface based on the PI sliding mode surface. Finally, the simulation

results show the good tracking control performance of the proposed method.
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0 引引引 言言言

近年来, 非线性系统的控制问题已成为研究热

点, 并在仿射非线性系统取得了许多突破性成果,如

反馈线性化方法[1]、滑模控制方法[2-3]、backstepping

控制方法[4]等.但是, 许多实际工程系统本质上是非

仿射形式的, 如主动磁悬浮轴承系统[5]等.基于模型

的非仿射非线性系统控制器设计,由于其控制输入以

非线性隐含的方式对系统产生作用, 没有仿射系统

中的控制增益的概念, 控制量u的表达至关重要.传

统处理手段包括模型线性化[6]、T-S模糊系统[7]、逆系

统[8]、中值定理[9]、增加积分[10]等方法.文献 [8, 11]

首先求解了对象的逆系统方程,然后通过补偿使得复

合系统成为线性或接近线性的系统,该方法要求系统

有较精确的数学模型;文献 [9, 12]采用中值定理将非
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仿射系统转化成仿射系统,并给出了控制器的设计过

程, 然而文献 [9, 12]在线调整的参数过多, 且该方法

很难实现高精度、大范围的跟踪控制.因此,为了便于

用仿射非线性方法设计控制器,将基于各模型的非仿

射非线性系统在线转换为仿射形式值得进一步研究.

在实际系统中,执行器往往存在饱和现象,如飞
行器的气动舵面、船舶操舵系统等.当控制饱和发生
时, 系统跟踪性能下降, 甚至会引起系统失稳.目前,
处理饱和的方法有Nussbaum型函数法[13]、小增益控

制法[14]、线性反馈调节法[15]、预测控制法[16]和指令

滤波器法[17]等.然而,文献 [13-17]均是针对线性系统
或仿射非线性系统,目前关于输入受限非仿射非线性
系统控制的研究仍然较少.

滑模控制 (SMC)因其设计简单,控制精度高,且
滑动模态对系统的摄动和外部扰动具有鲁棒性强等

优势, 已成为当前解决非线性问题的主要方法.但因
控制输入存在符号函数, 控制器抖振问题制约了传
统滑模控制在工程中的应用.为了克服此弊端, 文献
[18]采用饱和函数代替符号函数,其代价是运动轨迹
只能收敛到平衡点的某一邻域内; 文献 [3, 19-21]分
别采用遗传算法、最小二乘和自适应等方法优化不

连续函数增益,其核心是不改变切换频率,仅仅减小
切换函数的增益;文献 [22]通过吸引子函数构造非线
性滑动面, 提出了 terminal滑模控制,但 terminal滑模
的无抖振仅仅是自身不含不连续项所具有的特性,而
对于自适应项等引入的不连续项造成的抖振,则无法
解决;文献 [23]给出的滑模方法是将不连续函数引入
控制量的导数项获取连续的控制量,能够很好地克服
抖振.因此,以避免抖振为目标,借鉴文献 [23]的思路,
在传统滑模面基础上构建 terminal滑模面, 并设计相
应的非奇异二阶动态 terminal滑模控制器是解决该问
题的一条有效途径.

基于上述分析, 针对一类输入受限的不确定非
仿射非线性系统, 提出一种基于小波小脑模型干扰
观测器的二阶非奇异 terminal滑模控制策略.其设计
过程可分为 3部分: 1) 利用在线Taylor展开, 给出一
种适用于全局的非仿射非线性系统近似方法. 2) 将
具有收敛速度快、结构简单的小脑模型 (CMAC)和具
有较强的描述局部空间能力小波函数相结合, 给出
一种小波小脑模型 (WCMAC),并借助鲁棒控制提出
WCMAC干扰观测器设计方法,实现干扰观测器的输
出以任意小的误差逼近系统未知干扰. 3)将上述所设
计的不确定非仿射非线性近似方法、WCMAC干扰观
测器与 terminal方法相结合,给出输入受限的不确定
非仿射非线性系统非奇异 terminal滑模控制器的设计
过程.在设计过程中: 首先,通过构造抗饱和补偿器分
析控制输入和饱和执行器输出差值信号对系统控制

效果的影响,并修正系统跟踪误差;然后,结合PI滑模
面和 terminal滑模面构造二阶滑模面, 据此设计控制
输入以保证修正跟踪误差收敛于零,同时又能有效去
除滑模抖振;最后,采用Lyapunov理论分析系统的稳
定性.将该方法应用于无人机飞行器飞控系统的设计
中, 仿真结果表明, 所提出的策略具有良好的跟踪控
制性能和鲁棒性能.

1 问问问题题题描描描述述述及及及准准准备备备工工工作作作

考虑一类输入受限的不确定非仿射非线性系统

如下:

ẋ = f(x,u(v)) + ∆f(x,u(v)) + d(t), (1)

y = x. (2)

其中: x = [x1, x2, · · · , xn]
T ∈ Rn和y ∈ Rn分别为

可测的系统状态和系统输出, f(x,u(v)) ∈ Rn为已知

的光滑函数, ∆f(x,u(v)) ∈ Rn为系统未知且有界的

建模误差, d(t) ∈ Rn为系统未知的外部干扰, u(v) =
[u1(v1), u2(v2), · · · , un(vn)]

T ∈ Rn为受执行器饱和

特性影响的输出, v = [v1, v2, · · · , vn]T ∈ Rn为执行

器输入.饱和受限函数ui(vi)可描述为

ui(vi) = sat(vi) = sign(vi)min{Uimax, |vi|}. (3)

其中: sat(·)为标准的饱和函数, Uimax为系统第 i个

输入且已知的饱和度.基于自然界中系统的能量是有
限的,现做合理假设如下.

假假假设设设 1 输出信号y(t)和参考信号yd(t)为光

滑、可测且有界的.

假假假设设设 2 f(x,u(v))对x和u(v)的偏导数存在,
且存在一组常数 0 6 aimin < aimax, 0 < bimin <

bimax, i = 1, 2, · · · , n,使得

ai = ∥∂f/∂xi∥ ∈ [aimin, aimax], (4)

bi = ∥∂f/∂ui∥ ∈ [bimin, bimax]. (5)

式 (5)表明 (1)具有“良好定义的相对阶”[11].在
很多实际系统中, 式 (5)均成立, 如Rössler混沌等系
统.因此,假设 2是合理的.

为了便于后续控制器的设计,将式 (1)中的 f(x,

u(v))在u(v) = uζ(vζ)处进行Taylor展开,则有

ẋ = f1(x,uζ(vζ)) + g(x,uζ(vζ))u(v)+

∆(·) + ∆f(x,u(v)) + d(t). (6)

其中: f1(x,uζ(vζ)) = f(x,uζ(vζ)) − g(x,uζ(vζ)) ×

uζ(vζ), g(x,uζ(vζ)) =
∂f

∂uT
|u=uζ

, ∆(·)为Taylor展
开的高阶项, uζ(vζ)为鲁棒滑模滤波器的状态,即

u̇ζ(vζ) = −uζ(vζ)− u(v)

ρ1
− ξ1(uζ(vζ)− u(v))

∥uζ(vζ)− u(v)∥+ ζ1
.

(7)

其中: ρ1为滤波器时间常数, ξ1 > 0和 ζ1 > 0分别

为设计的切换增益和调节滑模的切换率, uζ(vζ)为
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u(v)的滤波值.

由Lagrange中值定理导出的有限增量定理可知,

当 lim∥uζ(vζ) − u(v)∥ = 0时, ∥∆(·)∥才趋向于 0.因

此, 为了保证式 (6)在线全局近似式 (1)的准确性, 即

∥∆(·)∥足够小,需使式 (7)中的 ρ1足够小.

注注注 1 所提出的Taylor展开在线近似方法 (6)是

将非仿射形式转化为时变仿射非线性系统.当式

(1)进行Taylor展开时, 需利用系统执行器输出u(v)

的信息,后续 v的设计又需以式 (6)的获得为前提,即

存在“代数环”问题.为了避免此问题, 本文利用鲁棒

滑模滤波器 (7)获取u(v)预测值uζ(vζ).此外, 若执

行器的输出信号可测,则可以利用执行器的前一时刻

输出来代替uζ(vζ).

控制器的设计是在考虑复合干扰和输入受限的

情况下, 通过构造基于 PI滑模面的 terminal滑模面,

设计基于WCMAC干扰观测器的二阶动态 terminal

滑模控制器,使得系统 (1)和 (2)的y(t)跟踪期望输出

为yd(t).为了清晰说明本文的设计思路,给出其基本

原理如图 1所示.
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图 1 基于小波小脑干扰观测器的输入受限非仿射

非线性二阶动态 terminal滑模控制结构

为了书写方便,在不引起歧义的情况下,省略相

关变量的自变量,如f1(x,uζ(vζ))简写为f1.

2 小小小波波波小小小脑脑脑模模模型型型结结结构构构及及及干干干扰扰扰观观观测测测器器器设设设计计计

由于CMAC具有收敛速度快、泛化能力强和结

构简单的特点, 文献 [24-25]采用CMAC来估计未知

函数或干扰, 但该方法存在着逼近精度不高、自适

应能力差等不足.为此,文献 [26-27]分别研究了模糊

CMAC神经网络和自组织模糊CMAC神经网络方法,

但其存在着计算量大,以至可能引起系统实时性不足

的问题.因此, 在保证干扰估计准确性和实时性的前

提下, 借助具有更强描述局部空间能力的小波函数,

提出一种基于WCMAC的干扰观测器设计方法是非

常具有工程意义的.

2.1 WCMAC结结结构构构

WCMAC结构如图 2所示.图 2包括 5部分: 输
入单元 (I), 基于小波函数的联想单元 (A), 感受域单
元 (F ),权值矩阵 (M)和输出单元 (O).
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图 2 小波小脑模型结构

由图 2可知, WCMAC的输出为

D̂ = [D̂1, D̂2, · · · , D̂n]
T = WTϕ(x, c, δ). (8)

其中: D̂为WCMAC的输出; W ∈ Rnb×n为权值

矩阵, nb为感受域个数; ϕ(x, c, δ) = [ϕ1(x, c1, δ1),

· · · , ϕk(x, ck,vk), · · · , ϕnb
(x, cnb

, δnb
)]T为感受域单

元的输出; x = [x1, x2, · · · , xn]
T为WCMAC的输入,

且为式 (1)的状态; c = [cT1 , · · · , cTk , · · · , cTnb
]T和 δ =

[δT1 , · · · , δTk , · · · , δTnb
]T分别为联想单元小波函数的

中心向量和宽度向量; W 和ϕk(x, ck,vk)表示为

W = [w1, · · · ,wp, · · · ,wnb
] =

w11 · · · w1p · · · w1n
...

. . .
...

. . .
...

wk1 · · · wkp · · · wkn
...

. . .
...

. . .
...

wnb1 · · · wnbp · · · wnbn

 ;

ϕk(x, ck,vk) =

i=n∏
i=1

µik =

i=n∏
i=1

(xi − cik)

vik
× exp

(
−

i=n∑
i=1

( (xi − cik)

vik

)2

/2
)
, (9)

k = 1, 2, · · · , nb.

其中: wp = [w1p, · · · , wkp, · · · , wnbp]
T ∈ Rnb ; wkp为

第 p个输出与第 k个感受域之间的连接权值; ck =

[c1k, c2k, · · · , cnk]T, vk = [v1k, v2k, · · · , vnk]T, cik和

vik分别为小波基函数的中心值和宽度; µik为小波

基函数,是第 k个记忆块对xi的输出.

注注注 2 在输入单元中,需将输入x进行量化,记
ne为解析度;在联想单元中,需设计联想记忆块的个
数 l,即联想层数,本文中 l与感受域个数nb相同.

注注注 3 当输入单元未采用量化时, WCMAC变成
文献 [28]的小波神经网络; 当联想单元未采用小波
函数时, WCMAC与文献 [24-25]中的CMAC等价.本
文提出的WCMAC可看作在文献 [24-25]的CMAC
中引入了文献 [28]的小波函数.因此, WCMAC具备
CMAC 和小波函数各自的优点.

2.2 WCMAC干干干扰扰扰观观观测测测器器器设设设计计计

本节在上述WCMAC的基础上, 结合鲁棒控制,
给出WCMAC干扰观测器设计过程,实现干扰逼近误
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差任意小.

定义系统复合干扰D = ∆f +∆(·) + d,则式 (6)
可改写为

ẋ = f1 + gu+D. (10)

假假假设设设 3 复合干扰D及其导数 Ḋ是有界的,即
∥D∥ 6 ρ(x)f0(t), ∥Ḋ∥ 6 f1(t).其中: ρ(x)为已知且
有界的光滑函数; f0(t) 6 ϱ1, f1(t) 6 ϱ2, ϱ1和 ϱ2为已

知的正常数.

假假假设设设 4 令x ∈ Mx, Mx是系统状态的一个紧

集, WCMAC的最优权值W ∗可以定义为如下形式:

W ∗ = argmin
Ŵ∈Sd

[sup∥D̂(x|Ŵ )−D(x)∥],

Sd = {Ŵ : ∥Ŵ ∥ 6 M}. (11)

其中: M为设计参数, Sd为权值参数的可行域.

注注注 4 假设 3意味着系统的动态特性及环境
变化引起的不确定性是有界的, 这符合实际系统情
况.文献 [13, 25]在利用递归小波神经网络和CMAC
在线逼近未知函数时, 也有过类似假设 4的条件, 因
此假设 3和假设 4是合理的.

定定定理理理 1 针对输入受限的不确定非仿射非线性

系统 (1), 在近似方法 (6)、(7)、假设 3和假设 4的条件
下,考虑如下的动态系统:

ż = −Azz +Ψ(x, Ŵ ), (12)

Ψ(x, Ŵ ) = Azx+ f1 + gu(v) + ud, (13)

ud = D̂ + ur, (14)
˙̂
W = ΓW (ϕ(x, c, δ)eTd − θŴ ). (15)

其中: z ∈ Rn为干扰观测器的状态; Az和ΓW 为适

当维数的正定矩阵; ud为复合干扰的估计值; D̂ =

ŴTϕ(x, c, δ)为WCMAC的输出, 详细表述见式 (8);
ur = λed为鲁棒项, ed = x− z为干扰观测器的误差;
λd > 0和 θd > 0为设计常数.若选取小波小脑模型权
值矩阵自适应律 (15)和复合干扰估计值 (14),则干扰
观测器的误差是一致最终有界的.

证证证明明明 根据式 (1)、(10)、(12)∼ (14), ed = x − z

的动态方程可描述为

ėd = ẋ− ż =

f1 + gu(v) +D +Azz − f1 − gu(v)− D̂ − ur =

−Azed +D − D̂ − ur. (16)

在假设 3和假设 4下,利用WCMAC表述D,有

D = W ∗Tϕ(x, c, δ) + ϵd, ∥ϵd∥ < ϵd. (17)

其中: ϵd和 ϵd为WCMAC逼近误差及其未知的上确
界,其他参数定义见式 (8)和 (11).

定义权值误差矩阵 W̃ = Ŵ −W ∗,并将式 (17)
代入 (16),有

ėd = −Azed − W̃ϕ+ ϵd − λded. (18)

选取Lyapunov函数

Vd =
1

2
eTd ed +

1

2
tr(W̃TΓ−1

W W̃ ), (19)

沿着式 (18),对 (19)求导,有

V̇d = eTd ėd + tr(W̃TΓ−1
W

˙̃W ) =

eTd (−Azed − W̃ϕ+ ϵd − λded) + tr(W̃TΓ−1
W

˙̃W ).

(20)

考虑 ˙̃W =
˙̂
W 及如下不等式:

tr(W̃TŴ ) > 1

2
(∥W̃ ∥2 − ∥W ∗∥2), (21)

将式 (15)和 (21)代入 (20),并利用Young不等式,有

V̇d 6 − λze
T
d ed + ϵd∥ed∥−

λd∥ed∥2 −
θd
2

× (∥W̃ ∥2 − ∥W ∗∥2) 6

− λze
T
d ed −

θd
2

× ∥W̃ ∥2 + ϵ2d
4
λd +

θd
2
∥W ∗∥2 6

− κdV + Cd. (22)

其中: λz = λmin(Az), κd = min
{
2λz,

θd

λmax(Γ
−1
W )

}
,

Cd =
ϵ2d
4
λd +

θd
2
∥W ∗∥2, λmin(·)和λmax(·)分别为对

应矩阵的最小和最大特征值.

基于式 (22), 依据文献 [18]中的定理 4.20可得,
ed是一致最终有界的. 2

此外,由式 (22)可知,设计参数Az、ΓW、θd和λd

可以调节 ed收敛速度以及复合干扰估计的精度.

注注注 5 本文设计的WCMAC干扰观测器的输出
值为WCMAC的输出与鲁棒项之和,这样不仅保留了
WCMAC逼近复合干扰的所有优点,而且应用鲁棒控
制项使得逼近误差尽量符合工程需求.

3 二二二阶阶阶非非非奇奇奇异异异 terminal滑滑滑模模模控控控制制制器器器设设设计计计及及及
闭闭闭环环环系系系统统统稳稳稳定定定性性性分分分析析析

下面将在上述的近似方法和WCMAC干扰观测
器的基础上,构造抗饱和补偿器来分析控制饱和引起
的影响,以此修正跟踪误差;借鉴文献 [23, 29]提出的
积分滑模和 terminal滑模思想,设计一种基于 PI滑模
面的二阶 terminal滑模面, 给出二阶动态 terminal滑
模控制器结构,以有效避免控制器抖振问题.

3.1 基基基于于于PI滑滑滑模模模面面面和和和 terminal滑滑滑模模模面面面的的的二二二阶阶阶动动动态态态
terminal控控控制制制器器器设设设计计计

为了避免或减少输入饱和对闭环系统性能的影

响,设计抗饱和补偿器

ẋa = Aaxa + g(v − u),

ya = xa. (23)

其中: xa为补偿器的状态, ya为补偿器的输出, Aa为

适当维数的Hurwitz矩阵, g的定义见式 (6).

基于抗饱和补偿器 (23),定义修正跟踪误差向量

e = y + ya − yd. (24)
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对式 (24)求导,并代入 (10)和 (23),有

ė = f1 + gu+D +Aaxa + g(v − u)− ẏd =

f1 + gv +D +Aaxa − ẏd. (25)

选取 PI滑模面

s = e+K
w
edt, (26)

其中K = diag{k1, k2, · · · , kn} > 0为设计的对角正

定矩阵.

对式 (26)求导,并代入 (25),有

ṡ = ė+Ke = f1 + gv +D +Aaxa − ẏd +Ke.

(27)

在传统的滑模控制方法中,为保证滑模到达条件

成立 (s = 0),一般取 ṡ = ρsign(s).由此, v可表示为

v = g−1(−f1 − D̂ −Aaxa + ẏd −Ke− ρsign(s)).

(28)

其中: sign(s) = [sign(s1), sign(s2), · · · , sign(sn)]T,

sign(·)为符号函数; ρ > 0为设计常数.

由式 (28)可得, v中含有滑模面向量的符号函数,
这势必会存在抖振现象.为了避免此问题,在PI滑模
面 (26)的基础上设计如下非奇异 terminal滑模面:

σ = s+ δṡ
p
q . (29)

其中: δ > 0为设计的切换增益系数; p > q > 0为正

奇数,且满足 1 <
p

q
< 2.

注注注 6 基于 PI滑模面的 terminal滑模面本质上
是二阶滑模面.若滑模向量σ = 0,则意味着 s及其导

数 ṡ将在有限时间内到达零点,即PI滑模面的到达条
件得以实现.

依据式 (29), σ动态方程为

σ̇ = ṡ+
δp

q
diag(ṡ

p
q−1)s̈ =

δp

q
diag(ṡ

p
q−1 )

( q

δp
ṡ2−

p
q + s̈

)
. (30)

对式 (25)和 (27)求导,整理有

s̈ = ë+Kė =

ḟ1 +A2
axa +Aag(v − u) + ġv + gv̇ + Ḋ−

ÿd +K(f1 +Aaxa +D + gv − ẏd). (31)

为了满足 terminal滑模面σ的到达条件,基于式
(30)和 (31),取v为

v =
w
g−1

(
− q

δp
ṡ2−

p
q − ḟ1 −Kf1−

(KAa +A2
a)xa − (Aag + ġ +Kg)v +Aagu+

Kẏd + ÿd − ˙̂
D −KD̂ − η1sign(σ)− ϵ1σ

)
dτ.

(32)

其中: D̂由式 (14)获取, ˙̂
D为 Ḋ的估计值; η1 > 0和

ϵ1 > 0均为设计常数,且满足 η1 > ρd = ∥Ḋ − ˙̂
D∥ +

∥D −KD̂∥.

注注注 7 在执行器饱和时, 抗饱和补偿器 (23)得
到执行器饱和所产生的偏差.通过修正跟踪误差避免
使 PI滑模变量 s出现过大或过小的问题,进而消除积
分饱和对 v产生的不利影响.此外, 式 (32)中涉及了
f1和 g等函数的一阶导数.在实际的应用中, 它们均
可以通过作者前期工作[30]给出的快速收敛微分估计

器获得.

3.2 稳稳稳定定定性性性分分分析析析

定定定理理理 2 针对输入受限的不确定非仿射非线性

系统 (1)和 (2),在假设 1∼假设 4下,若取在线近似式
(6)和 (7), 干扰观测器 (12)∼ (15), 抗饱和补偿器 (23),
二阶滑模面 (26)和 (29)及控制量 (32),则输入受限的
不确定非仿射非线性系统修正跟踪误差 e渐近收敛

于零.

证证证明明明 证明过程分为 3部分: 1)式 (32)可以完成
terminal滑模面σ的到达, 即 ∃tr > 0, 使得当 t > tr

时, σ(t) = 0成立; 2) 当 terminal滑模面处于滑动模
态 (σ = 0)时, ∃ts > tr > 0,使得当 ∃t > ts时, PI滑模
面 s(t) (t > ts)到达条件满足; 3)若PI滑模面处于滑
动模态,则修正跟踪误差 e渐近收敛于零.

1) 式 (32)可保证σ的到达条件.选取Lyapunov

函数V =
1

2
σTσ,对其求导,并代入式 (30)∼ (32),有

V̇ = σTσ̇ =
δp

q
σTdiag(ṡ

p
q−1)

( q

δp
ṡ2−

p
q + s̈

)
=

δp

q
σTdiag(ṡ

p
q−1)

( q

δp
ṡ2−

p
q + ḟ1 +A2

a×

xa +Aag(v − u) + ġv + gv̇ + Ḋ − ÿd+

K(f1 +Aaxa +D + gv − ẏd)
)
=

δp

q
σTdiag(ṡ

p
q−1)

( q

δp
ṡ2−

p
q + ḟ1 +A2

a×

xa +Aag(v − u) + ġv + Ḋ − ÿd +K(f1+

Aaxa +D + gv − ẏd)− q

δp
ṡ2−

p
q − ḟ1−

Kf1 − (KAa +A2
a)xa − (Aag + ġ+

Kg)v +Aagu+Kẏd + ÿd − ˙̂
D −KD̂−

η1sign(σ)− ϵ1σ
)
6

δp

q

n∑
i=1

ṡ
p
q−1

i (ρd − η1)|σi| − ϵ1ṡ
p
q−1

i σ2
i . (33)

考虑到 η1 > ρd,则上式改为

V̇ 6− δpϵ1
q

n∑
i=1

ṡ
p
q−1

i σ2
i . (34)

下面分两种情况讨论.

①对于 ∀1 6 i 6 n, ṡi ̸= 0.由于 1 <
p

q
< 2, p、q

为正奇数, 且 ṡi ̸= 0, 可知 ṡ
p
q−1

i > 0, 当σ ̸= 0时,
V̇ < 0,即在式 (32)下系统到达σ = 0.

②针对 ∃1 6 i 6 n, ṡi = 0的情况, ei将会收敛
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于零.

2) terminal滑模面滑动模态的分析.为了叙述清
晰, 下面以 terminal滑模面σ中的σi进行说明.设当
t = tr时, σ(tr) = 0.在式 (32)下, σ(t) = 0 (t > tr)将

始终保持在滑动模态,由此,式 (29)可描述为

si(t) = −δṡ
p
q

i (t), t > tr. (35)

进一步将式 (35)修改为

ṡi = − 1

δ
q
p

s
q
p

i (t). (36)

基于式 (36),
1

2
<

q

p
< 1,且 p和 q为正奇数可知:

当 si > 0时, ṡi < 0;当 si < 0时, ṡi > 0.因此 si必将

收敛于零点.设在 t = ts时刻, si(ts) = 0,对式 (36)积
分可得 w ts

tr
dt = δ

q
p

w s(ts)

s(tr)

1

s
q
p

ds. (37)

由此, terminal滑模变量σi可在有限时间内收敛于 si

= 0,即收敛时间为

ts = tr +
p

p− q
δ

q
p |si(tr)|

(p−q)
p . (38)

3) PI滑模面滑动模态的分析.类似 2)的验证过
程,以 PI滑模面 s中的 si进行说明.对式 (26)求导,并
考虑 ṡi = 0,有

ėi = −kiei(t). (39)

基于式 (39), e(t)的解为

ėi(t) = exp(−kit)ei(0), (40)

其中 ei(0)为系统进入 PI滑模面时刻的修正误差.

由此, 基于 1)、2)和 3)的分析可得定理 2的结论

成立. 2

注注注 8 定理 2中式 (32)的参数 ϵ1与σ收敛于零

点的速度密切相关, ϵ1越大,收敛速度越快.然而, 由

于式 (1)中输入受限的存在, ϵ1越大仅仅能够保证修

正误差收敛于 0,但并不能说明系统跟踪误差能够快

速收敛于 0,其原因可从修正误差的定义 (24)的分析

得到.

4 仿仿仿真真真实实实验验验

为了验证所提出方法的有效性,考虑如下无人机

(UAV)系统[10]:

V̇a = g
(T −D

M
− sin γ

)
,

γ̇ =
g

Va
(n cosµ− cos γ),

χ̇ =
gn sinµ

Va cos γ
. (41)

其中: Va、γ和χ分别为空速、航迹倾斜角和航迹方位

角; T、n、µ分别为发动机推力、过载系数和滚转角; g

为重力加速度; M为UAV的质量; D为阻力,表示为

D = 0.5ρV 2SCD0 +
2kn2M2

ρV 2S
, (42)

S、CD0等参数定义及取值见表 1.

表 1 UAV基本参数
名称 参数 单位

空气密度 ρ 1.225 1 kg/m3

飞行器质量m 14 515 Kg

机翼参考面积S 37.16 m2

最大推力Tmax 113 868.8 N

最大升力系数CLmax 2.0
最大过载系数nmax 7
诱导阻力系数k 0.1
零升阻力系数CD0

0.02
推力时间常数 τT 1 s
过载系数时间常数 τn 0.5 s
滚转角时间常数 τµ 0.5 s

同时考虑到UAV实际飞行安全需求,过载系数n

应避免失速风险,即n < 0.5ρV 2SCLmax/M ,滚转角µ

应满足−90◦ 6 µ 6 −90◦, 推力、过载系数和滚转角

的动态应满足
uci

ui
=

2

τis+ 1
(i = T, n, µ), uci和ui分

别为对应控制量的指令值和实际值, τi为相应的时间
常数,其取值见表 1.

设UAV仿真初始条件V (0) = 90m/s, γ(0) =

χ(0) = 0◦, T (0) = 1 kN, n(0) = 1, µ(0) = 0◦,跟踪指
令为 

V d
a (t) = 110m/s,

γd(t) = 15◦,

χd(t) = 30◦,

t < 15 s;


V d
a (t) = 150m/s,

γd(t) = 0◦,

χd(t) = 0◦,

t > 15 s.

为了保证UAV飞行品质,将V d
a (t)、γ

d(t)和χd(t)

均经过
2

s+ 2
进行指令滤波.

下面分两种情况进行仿真验证: 1)标称UAV系
统, 即UAV模型精确已知的情况; 2) 受扰UAV系统,
即UAV模型存在气动参数不确定和执行器故障情况.

1)标称UAV系统.

定义x1 = V , x2 = γ, x3 = χ, u1 = T , u2 = n,
u3 = µ, x = [x1, x2, x3]

T, u = [u1, u2, u3]
T.将式

(42)代入 (41),有

ẋ1 = f1 = c11x
2
1 +

c12u
2
2

x2
1

+ c13 sin(x2) + c14u1,

ẋ2 = f2 =
c21u2 cos(u3)

x1
+

c22 cos(x2)

x1
,

ẋ3 = f3 =
c31u2 sin(u3)

x1 cos(x2)
. (43)

其中: f = [f1, f2, f3]
T, c11 =

−0.5ρSCD0g

M
, c12 =

2Mkg

ρS
, c13 = −g, c14 =

g

M
, c21 = g, c22 = −g,

c31 = g.

依据本文的近似方法 (6)和 (7)得到 (43)的仿射
非线性系统

ẋ = f1 + g1u,
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u̇ζ = −uζ − u

ρ1
− ξ1(uζ − u)

∥uζ − u∥+ ζ1
.

其中: ρ1 = 0.01, ζ1 = 0.2, ξ1 = 20, f1 = f − g1uζ ,

g1 =
∂f

∂uT
|u=uζ

,具体为

g1 =


c14

2c12u2

x2
1

0

0
c21 cos(u3)

x1
−c21u2 sin(u3)

x1

0
c31 sin(u3)

x1 cos(x2)

c31u2 cos(u3)

x1 cos(x2)


|u=uζ

.

取二阶非奇异 terminal滑模控制器各个设计参
数如下: 式 (23)中参数Aa = diag{−5,−3,−5}; 式
(26)中参数K = diag{100, 10, 5}; 式 (29)中参数 δ =

1.5, p = 7, q = 5; 式 (32)中 D̂ =
˙̂
D = 0, η1 = 0.001,

ϵ1 = diag{5, 1, 1},得到仿真曲线如图 3∼图 5所示.
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图 3 标称UAV系统空速、航迹倾斜角和方位角
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图 4 标称UAV系统推力、过载系数和滚转角

由图 3可知, 将近似方法和二阶非奇异 terminal
滑模控制方法相结合设计的控制器能够实现对UAV
空速、航迹倾斜角和航迹方位角 3个耦合通道的指令
跟踪任务,而且跟踪过程具有较好的动态特性和稳态
特性.
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图 5 近似方法与UAV真值之间对比

由图 4可知, 随着跟踪误差逐渐减小, 推力和负
荷系数趋于稳定, 滚转角也渐渐收敛于 0.0◦, 此过程
符合UAV实际的物理变化过程.

由图 5可知,所提出的基于Taylor在线近似方法
可有效实现非仿射非线性系统在线转化仿射非线性

系统的近似过程,验证了本文近似方法的可行性.

2)受扰UAV系统.

当UAV执行飞行任务时, 飞行环境等因素的影
响可能导致气动参数不确定及执行器失效等问题.其
中: 若UAV因战斗受损或执行器引起故障,则期望过
载系数n与实际过载系数nA之间有nA = (1 − kn)n,
且kn为过载失效系数,满足 0 6 kn < 1;若UAV未发
生故障,则 kn = 0.因此,下面根据本文所提方法给出
受扰UAV系统控制器设计过程.

设在UAV飞行过程中, kn = 0.25, 气动参数
CD0和 k存在−30%不确定, 即∆CD0 = −0.3CD0 ,
∆k = −0.3k.

在上述飞行条件下,令二阶非奇异 terminal滑模
控制器参数与标称UAV系统相同, 得到仿真曲线如
图 6和图 7所示.

由图 6和图 7可知: 当UAV存在参数不确定和执
行器故障时, 航迹倾斜角和方位角变化剧烈, 根本无
法跟踪期望指令,同时滚转角和负载系数也产生了较
大的不规则波动,且达到饱和状态, 以上仿真说明采
用基于模型精确已知的UAV二阶非奇异 terminal滑
模控制器并不能够满足在参数不确定及恶劣环境下

的飞行控制要求.

下面采用WCMAC干扰观测器对复合干扰进行
估计, 并进行在线补偿.选取WCMAC的式 (8)和 (9)
中的参数: ne = 6; nb = 8; ci = {5,−1.5,−1,−0.5,

0.5, 1, 1.5, 5}; vij = 1.5, i = 1, 2, 3, j = {1, 2, · · · , 8};
W (0) = 0.38×3.选取WCMAC干扰观测器 (12)∼
(15)中的参数: Az = diag{10, 5, 2}, ΓW = diag{2, 1,
1.5}, θ = 0.2, λ = 0.3.式 (32)中参数 η1 = 0.8,控制器
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的其他参数与标称UAV系统参数相同.
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图 6 D̂ = 0情况下受扰UAV系统

空速、航迹倾斜角和航迹方位角
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图 7 D̂ = 0情况下受扰UAV系统
推力、过载系数和滚转角

为了进行受扰UAV跟踪控制效果对比, 采用文
献 [24]给出的CMAC方法对受扰UAV的复合干扰
进行估计, 设计二阶非奇异 terminal滑模控制器.为
了后续仿真说明简洁, 定义由本文提出的WCMAC
干扰观测器、近似方法与二阶非奇异 terminal滑模
控制相结合的方案为方法 1 (本文方法), 由文献 [24]
的CMAC、近似方法与二阶非奇异 terminal滑模控制
相结合的方案为方法 2.为了保证对比曲线更具说服
力, 令文献 [24]的CMAC与WCMAC干扰观测器意
义相同的参数一致, 控制器其他参数与方法 1相同,
得到仿真结果如图 8和图 9所示.

由图 8可知: 当采用WCMAC或CMAC进行复

合干扰估计, 并在控制器 (32)中进行补偿时, 系统均

具有良好的跟踪性能.对比图 8中方法 1与方法 2的

响应曲线可知: 本文方法具有跟踪速度快和稳态跟踪

误差更小等特点.这也说明了WCMAC对复合干扰具

有良好的学习能力.图 9说明了控制量的有界性.
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图 8 补偿复合干扰情况下的受扰UAV

空速、航迹倾斜角和航迹方位角
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图 9 补偿复合干扰情况下的受扰UAV

推力、过载系数和滚转角

5 结结结 论论论

本文针对一类输入受限的不确定非仿射非线性

系统,研究了其跟踪控制器的设计策略.首先,该策略

给出一种将非仿射非线性系统近似为仿射非线性系

统的时变方法.然后, 设计了一种小波小脑模型干扰

观测器, 所设计的干扰观测器不仅能够实现复合干

扰估计, 而且还可保证干扰估计的快速性和准确性.

基于所设计的近似方法和小波小脑干扰观测器给出

一类输入受限不确定非仿射非线性系统的二阶动态

terminal滑模控制器设计过程, 通过构造抗饱和补偿

器,分析控制输入和饱和执行器输出差值信号对系统

控制效果的影响,并结合 PI滑模面和 terminal滑模面

构造二阶滑模面,所设计的控制器保证了修正跟踪误

差收敛于零,且有效去除了滑模抖振.最后,通过仿真

结果验证了本文方法的可行性和有效性,并为一类输

入受限的不确定非仿射非线性系统的跟踪控制拓展

出一种新的思路.
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