
第 33卷 第 6期 控 制 与 决 策 Vol.33 No.6
2018年 6月 Control and Decision Jun. 2018

文章编号: 1001-0920(2018)06-1062-07 DOI: 10.13195/j.kzyjc.2017.0266

基于干扰补偿的BTT导弹自动驾驶仪抗尖峰滑模控制器设计

王 洋†, 周 军

(西北工业大学航天学院，西安 710072)

摘 要: 为了提高BTT导弹自动驾驶仪在非匹配干扰影响下的系统性能,提出一种新型基于干扰补偿的抗尖峰
滑模控制器 (PDOSMC).所提出的PDOSMC不仅不需要非匹配干扰满足H2假设,还有效解决了高观测增益下估
计尖峰引起现有干扰补偿滑模控制器 (DOSMC)控制性能下降的问题.仿真结果表明,在都选取高观测增益的情
况下, PDOSMC算法不仅能够取得与现有DOSMC算法相同的高控制精度,而且能够避免DOSMC算法中由估计
尖峰所带来的控制饱和以及跟踪误差振荡.
关键词: BTT导弹自动驾驶仪；非匹配干扰；尖峰现象；干扰观测器；滑模控制
中图分类号: V448.13 文献标志码: A

Robust autopilot design for bank-to-turn missiles using peaking-free
disturbance observer-based sliding mode control
WANG Yang†, ZHOU Jun

(School of Aeronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China)

Abstract: To improve the control precision and the dynamic property of bank-to-turn(BTT) missile autopilot in the
presence of mismatched uncertainties, a novel peaking-free disturbance observer-based sliding mode controller
(PDOSMC) is proposed, which not only is available when the H2 assumption of mismatched uncertainties is invalid, but
also avoids the undesirable peaking phenomenon caused by the high observer gain. The simulation results demonstrate
that, in the case of high gains, the PDOSMC scheme not only can achieve the same control precision as the DOSMC
scheme, but also avoids the control input saturation and poor dynamic property caused by undesirable peaking
phenomenon within a DOSMC scheme case.
Keywords: BTT missile autopilot；mismatched uncertainties；peaking phenomenon；disturbance observer；sliding-
mode control

0 引 言

由于BTT(Bank-to-turn, BTT)导弹具有长航程、
强机动能力和低阻力等优点,其控制技术越来越成为
研究的热点[1-3].但是, BTT导弹的控制面临着一系列
困难,如由复杂气动环境所带来的强不确定性干扰以
及由非零滚动角速率所带来的强烈通道间耦合[4].

近年来,针对BTT导弹的控制问题,有些文献采
用了传统的控制方法,如切换方法[5]、增益调度方

法[6]和自适应方法[7]等开展了相关研究.但是,这些
方法不能保证BTT导弹在强不确定干扰下的鲁棒
性.有些文献专门针对提高BTT导弹的鲁棒性能开
展研究,如基于H∞的控制方法

[8]、基于干扰观测器

的控制方法[9]、补偿控制方法[10]和滑模控制 (Sliding
mode control, SMC)方法[11]等.在这些鲁棒控制方法
中,由于SMC方法具有鲁棒性强、设计简单灵活的特
点,成为导弹自动驾驶仪设计的常用方法.

经典的SMC方法只能对匹配干扰具有鲁棒性.
所谓匹配干扰就是控制输入与干扰处于同一通道,
反之称为非匹配干扰.为了提高SMC方法在非匹配
干扰下的鲁棒性,许多文献开展了相关研究.文献 [7,
12-13]分别基于Riccati方法[12]、LMI方法[13]和自适

应方法[7]设计了改进的SMC方法,但是上述方法只
适用于非匹配干扰满足H2假设的情况,即非匹配干
扰随着时间增长逐渐趋于零,显然这样的假设对于
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实际控制系统而言过于严苛.为了提高滑模控制器
的实用性,文献 [14-16]基于干扰观测器 (Disturbance
observer, DO)改进传统 SMC方法.对于这些基于
干扰观测的 SMC方法 (Disturbance observer-based
sliding mode controller, DOSMC)而言,非匹配干扰无
需满足H2假设.另一方面, DO的估计精度直接关系
到DOSMC的控制精度,因此DO通常需要高增益来
保证估计精度.但是,当DO的状态初值与真实状态
初值不相等时,高增益会使得估计干扰存在尖峰[17],
而尖峰会使得控制量出现饱和,导致系统的动态性
能受到影响,系统状态可能会出现强烈震荡与收敛
滞后.此外,当DOSMC方法直接应用于BTT导弹时,
强烈的通道间耦合会使得各通道间的尖峰相互传递、

叠加,从而使BTT导弹的系统性能恶化.
基于以上问题,为了提高BTT导弹自动驾驶仪

在非匹配干扰影响下的控制性能,本文提出了一种
新型基于干扰补偿的抗尖峰滑模控制器 (Peaking-
free disturbance observer-based sliding mode
controller, PDOSMC).所设计的控制算法不仅能够
发挥高增益观测器带来的控制精度高的优点,而且
能够有效抑制估计尖峰引起的系统动态性能下降问

题.最后,通过仿真对比了传统DOSMC算法与所设
计的PDOSMC算法.仿真结果表明,对于BTT导弹而
言, PDOSMC算法有效提升了现有DOSMC算法的
控制性能.

1 数学模型建立

考虑如下BTT导弹三维姿态模型[10]:

α̇ = ωz −
1

57.3
ωxβ − a4α− a5δz + d̄z,

β̇ = ωy +
1

57.3
ωxα− b4β − b5δy + d̄y,

γ̇ = ωx + d̄x,

ω̇z = −(a1 + e1)ωz + (e1a4 − a2)α+
e1ωxβ

57.3
+

(−e1a5 − a3)δz +
Jx − Jy

57.3Jz
ωxωy + dz,

ω̇y = −(b1 + e2)ωy + (e2b4 − b2)β − e2ωxα

57.3
+

(e2b5 − b3)δy +
Jz − Jx

57.3Jy
ωxωz + dy,

ω̇x = −c1ωx − c2δx + dx.

(1)

其中:α、β、γ分别为攻角、侧滑角和滚转角;ωx、ωy、

ωz分别为滚转、偏航和俯仰角速率; δx、δy、δz分别为
滚转、偏航和俯仰通道的舵偏角; dx、dy、dz、̄dx、̄dy、̄dz
为外部干扰及未建模动态; ai、bi(i = 1, 2, · · · , 5)、ci、
ei(i = 1, 2)为时变的气动参数.文献[10]给出了这些

气动参数在部分离散时间点的取值,但是基于离散的
气动参数很难进行理论分析.基于此,本文采用时间t

的高阶函数来近似这些气动参数.例如, a1可以近似
为 ā1,有

ā1 = − 1.4 × 10−6t4 + 7.1× 10−5t3−

2.11× 10−3t2 + 8.05 × 10−3t+ 1.593 0. (2)

由于近似,会产生如下近似误差:

∆āi = ai − āi, ∆b̄i = bi − b̄i, i = 1, 2, · · · , 5;

∆c̄j = cj − c̄j , ∆ēj = ej − ēj , j = 1, 2.

定义状态向量x1和x2为

x1 = [x11 x12 x13]
T = [α− αc β − βc γ − γc]

T,

x2 = [x21 x22 x23]
T = [ωz − ā4α ωy − b̄4β ωx]

T.

其中:αc、βc、γc分别为指令攻角、指令偏航角和指令

滚转角.系统(1)可以转化为ẋ1 = x2 + d1,

ẋ2 = f +Bu+ d2.
(3)

其中

u = [δz δy δx]
T,

d1 = [d11 d12 d13]
T, d2 = [d21 d22 d23]

T,

f = [fz fy fx]
T, B = diag(bz, by, bx),

d11 = − 1

57.3
ωxβ −∆ā4α− a5δz + d̄z − α̇c,

d12 =
1

57.3
ωxα−∆b̄4β − b5δy + d̄y − β̇c,

d13 = d̄x − γ̇c,

d21 =

− (∆ā1 +∆ē1)ωz + (ē1∆ā4 +∆ē1ā4 +∆ē1∆ā4)α−

∆ā2α+ (ē1∆ā5 −∆ē1ā5 −∆ē1∆ā5 −∆ā3)δz+

(Jx − Jy)ωxωy

57.3Jz
+ dz − ā4d21 +

e1ωxβ

57.3
− α̈c,

d22 =

− (∆b̄1 +∆ē2)ωy + (ē2∆b̄4 +∆ē2b̄4 +∆ē2∆b̄4)β−

∆b̄2β + (ē2∆b̄5 +∆ē2b̄5 +∆ē2∆b̄5 −∆b3)δy+

(Jz − Jx)ωxωz

57.3Jy
+ dy − b̄4d22 +

e2ωxα

57.3
− β̈c,

d23 = −∆c̄1ωx − (c̄2 +∆c̄2)dx −∆c̄2δx − γ̈c,

fz = −(ā1 + ē1)ωz + (ē1ā4 − ā2)α−

˙̄a4α− ā4(ωz − ā4α),

fy = −(b̄1 + ē2)ωy + (ē2b̄4 − b̄2)β−

˙̄a4β − b̄4(ωy − b̄4β),
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fx = −c̄1ωx,

bz = −(ē1ā5 + ā3), by = (ē2b̄5 − b̄3), bx = −c̄2.

由文献 [16]的定义可知,系统 (3)中的d1是非匹配干

扰, d2是匹配干扰.本文基于如下干扰假设进行控制
器设计.
假设1 系统(3)中的干扰及其微分存在上界

|dij | ⩽ dmax
ij , |ḋij | ⩽ ḋmax

ij , i = 1, 2, j = 1, 2, 3, (4)

其中dmax
ij 和 ḋmax

ij 为正常数.
假设 1表明,本文并不需要非匹配干扰 d1随着

时间增长逐渐消失,所以本文所需要的假设1比文献
[7,12-13]所需要的H2假设更加符合实际.
控制目标是: 对于BTT导弹姿态系统(3),自动驾

驶仪的设计目标是通过合理设计控制输入u使得姿

态角跟踪误差向量x1 → 0.

2 基于现有滑模控制方法的控制器设计

2.1 基于经典滑模控制方法的控制器设计

针对系统 (3),可以根据经典滑模控制算法设计
如下滑模面向量sC和控制向量u:

sC = x2 + Cx1, (5)

u = −B−1(f + Cx2 + k2sgn(sC) + k1sC). (6)

其中

sC = [sC1 sC2 sC3]
T, C = diag(c1, c2, c3),

sgn(sC) = diag(sgn(sC1), sgn(sC2), sgn(sC3)),

k1 = diag(k11, k12, k13), k2 = diag(k21, k22, k23).

其中: sgn(· )为符号函数[16], cj、k1j、k2j(j = 1, 2, 3)均

为正常数.
对于式 (5)给出的滑模面,只需设计控制器 (6)的

参数满足k2j > |d2j + cjd1j |(j = 1, 2, 3),即可确保
sCj ṡCj < 0(j = 1, 2, 3),从而在有限时间内确保sC

= 0.当滑模面sC = 0后,结合式(3)和(5),得到

ẋ1 = −Cx1 + d1. (7)

观察式 (7)可知,如果非匹配干扰d1 = 0,则相应的跟
踪误差向量x1可以收敛到0.如果d1 ̸= 0,则即使已
经到达了滑模面,跟踪误差也不再收敛到零.尤其当
d1较大时,跟踪误差向量x1的收敛精度可能很差.

2.2 基于干扰观补偿的滑模控制器设计

2.2.1 干扰观测器设计

文献 [16]提出DOSMC方法以解决非匹配干扰
的问题.根据DOSMC方法,需要设计DO观测非匹配
干扰d1,相应的DO及其稳定性结论如下.
引理1 针对系统(1),设计如下DO:

 ˙̂x1 = x2 + d̂1 + 2ω0(x1 − x̂1),
˙̂
d1 = ω2

0(x1 − x̂1).
(8)

其中ω0为观测增益, x̂1 = [x̂11 x̂12 x̂13]
T为跟踪误差

向量x1的估计值, d̂1 = [d̂11 d̂12 d̂13]
T为非匹配干扰

d1的估计值.只要ω0 > 0,则干扰估计误差向量将渐
近收敛到如下区域:

lim
t→∞

∥d1 − d̂1∥ ⩽
( 3∑
j=1

ḋ1j max

)/
ω0. (9)

证明 定义状态估计误差 r̃j = x1j − x̂1j ,干
扰估计误差 d̃1j = d1j − d̂1j ,综合误差向量 rj =

[r̃j d̃1j ]
T, j = 1, 2, 3.可得

ṙj = Arj + hj . (10)

其中

A =

[
−2ω0 1

−ω2
0 0

]
, hj =

[
0

ḋ1j

]
. (11)

选择Lyapunov函数

V1 = rj
Trj , (12)

对V1求导,同时考虑假设1成立,可得

V̇1 = ṙT
j rj + rj

Tṙj =

rj
TArj + rj

TATrj + hj
Trj + rj

Thj ⩽

λmin(Aj +Aj
T)∥rj∥2 + 2ḋ1j max∥rj∥, (13)

其中 λmin(Aj)为矩阵Aj的最小特征根.由于Aj与

AT
j 的最小特征根都是−ω0,可得

V̇1 ⩽ −2∥rj∥(ω0∥rj∥ − ḋ1j max). (14)

由式 (14)可知,一旦∥rj∥ > ḋ1j max/ω0,则 V̇1 < 0,因
此∥rj∥将渐近收敛到如下区域:

lim
t→∞

∥rj∥ ⩽ ḋ1j max/ω0. (15)

从而可知估计误差向量会渐近收敛到如下区域:

lim
t→∞

∥d1 − d̂1∥ ⩽ lim
t→∞

3∑
j=1

∥rj∥ ⩽

( 3∑
j=1

ḋ1j max

)/
ω0. (16)

引理1成立. 2
2.2.2 控制器设计

在获取非匹配干扰 d1 的估计值 d̂1 后,根据
DOSMC方法[16]构建如下滑模面和控制器以改进经

典滑模控制(5)和(6):

sD = x2 + Cx1 + d̂1, (17)

u = −B−1(f + Cx2 + k2sgn(sD) + k1sD +
˙̂
d1).

(18)
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其中: sgn(·)、C、k1和k2与前文经典滑模控制中的定

义相同;滑模面向量sD = [sD1 sD2 sD3]
T.对于式

(17)给出的滑模面,只要设计参数满足k2j > |d2j +
cjd1j |(j = 1, 2, 3),即可确保sDj ṡDj < 0(j = 1, 2, 3),
从而在有限时间内到达滑模面sD = 0.当到达滑模
面sD = 0后,可得

ẋ1 = −Cx1 + (d1 − d̂1). (19)

合理地设置观测增益便能使得 lim
t→∞

∥d1 − d̂1∥ ≪
lim
t→∞

∥d1∥.对比式 (7)与 (19)可知, DOSMC方法 (18)
的控制精度比经典滑模控制方法(6)更高.
2.2.3 尖峰现象

由上述分析可知, DOSMC方法对非匹配干扰的
抑制能力取决于干扰估计误差 ∥d1 − d̂1∥,干扰估计
误差越小,非匹配干扰对于状态跟踪误差x1的影响

越小.由引理 1可见,观测增益ω0越大,估计误差越
小,因此为了获取足够小的估计误差,通常需要足够
大的观测器增益ω0.但是,大观测器增益ω0可能会使

d̂1与
ˆ̇
d1在过渡过程中急剧增大,形成所谓的估计尖

峰.由式(8)可知
ˆ̇
d1 = ω2

0(x1 − x̂1). (20)

初始x1(0) − x̂1(0) ̸= 0且ω0很大时, ˆ̇d1(0)会是一个
很大的值,初始状态估计误差x1(0)−x̂1(0)越大,相应
的 ˆ̇

d1(0)将会越大,从而在初始过渡过程出现尖峰.由
此可见, ˆ̇d1的尖峰现象是由初始状态估计误差不为
零以及大观测增益共同造成的. d̂1也会在相同情况
下出现初始过渡过程的尖峰,更加详细的尖峰现象的
分析可见文献 [17]. d̂1与 ˆ̇

d1的尖峰会对系统带来很

大的危害.将式(18)展开可得

u = −B−1(f + Cx2 + k2sgn(sD))−

B−1k1(x2 + Cx1)−B−1(k1d̂1 +
ˆ̇
d1). (21)

式 (21)可见, d̂1与 ˆ̇
d1直接出现在控制量u中,因此尖

峰将会直接传递到控制量中,实际上控制幅值是受限
的,由此会引起控制量u的饱和,从而降低控制系统
的动态性能,甚至影响稳定性.

3 新型基于干扰补偿的抗尖峰滑模控制器

3.1 控制器设计及稳定性证明

由上述分析可知，同时抑制 d̂1与
ˆ̇
d1的尖峰所

带来的不良影响具有重要意义.本文提出一种新型
PDOSMC方法,不仅能有效抑制尖峰效应的不良影
响,而且无需牺牲高增益观测器所带来的高控制精
度.相应的滑模面和控制量为

sN = x2 + Cx1 + g(t)d̂1, (22)

g(t) = (1− e−η1t)η2 , (23)

u = −B−1(f + Cx2 + k2sgn(sN ) + k1sN )−

B−1(ġ(t)d̂1 + g(t)
ˆ̇
d1). (24)

其中: sgn(·)、 C、 k1和 k2与前文经典滑模控制

的定义相同; d̂1和 ˆ̇
d1由式 (8)给出;滑模面 sN =

[sN1 sN2 sN3]
T; g(t)为抗尖峰项,后文讨论其作

用; η1和η2为正常数,且满足η1 > 0, η2 > 1.
引理2 假设连续、非负函数V (t)满足不等式

V̇ (t) ⩽ −τV η(t), τ > 0, η > 1均为定常数,则V (t)将

在有限时间内收敛到0.
具体证明参见文献[18],此略.
PDOSMC方法的稳定性结论由定理1给出.
定 理 1 针 对 系 统 (3), 采 用 滑 模 面 (2) 和

PDOMSC控制器 (24),如果能够选取控制增益使得
k2 min > ∥d2 + Cd1∥(k2 min为k2j(j = 1, 2, 3)的最小

值),则跟踪误差渐近收敛到如下区域:

lim
t→∞

∥x1∥ ⩽
( 3∑
j=1

ḋ1j max

)/
(cminω0), (25)

其中cmin为cj(j = 1, 2, 3)的最小值.
证明 对sN求导,同时代入控制量(24),可得

ṡN = −k2sgn(sN )− k1sN .+ d2 + Cd1. (26)

定义Lyapunov函数

V2 = sT
NsN/2 =

( 3∑
j=1

s2Nj

)/
2, (27)

对V2求导,同时考虑式(26),可得

V̇2 = (sN ṡN + ṡNsN )/2 =

sT
N (−k2sgn(sN )− k1sN + d2 + Cd1)/2+

(−k2sgn(sN )− k1sN + d2 + Cd1)
TsN/2 ⩽

− k2 min

3∑
j=1

|sNj |+ ∥sN∥∥d2 + Cd1∥ ⩽

− (k2 min − ∥d2 + Cd1∥)
3∑

j=1

|sNj |, (28)

其中k2 min为k2j(j = 1, 2, 3)的最小值.考虑k2 min >

∥d2 + Cd1∥,存在正常数τ2 > 0使得下式成立:

V̇2 ⩽ −τ2

3∑
i=1

|sNi| ⩽ −τ2
√
2V

1/2
2 . (29)

根据引理2,V2将在有限时间内收敛到0,可知滑模面
向量sN在有限时间内收敛为0.

当sN = 0实现后,系统处于滑模面(22)上,得到

ẋ1 = −Cx1 + (d1 − g(t)d̂1). (30)

定义Lyapunov函数
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V3 = xT
1 x1/2, (31)

对V3求导,同时考虑式(30)和CT = C,可得

V̇3 = (ẋT
1 x1 + xT

1 ẋ1)/2 =

− xT
1 Cx1 + (d1 − g(t)d̂1)

Tx1/2+

xT
1 (d1 − g(t)d̂1)/2 ⩽

(−cmin∥x1∥+ ∥d1 − g(t)d̂1∥)∥x1∥, (32)

其中cmin为cj(j = 1, 2, 3)的最小值.若∥x1∥ > ∥d1 −
g(t)d̂1∥/cmin,则 V̇3 < 0,所以∥x1∥必将渐近收敛到如
下区域:

lim
t→∞

∥x1∥ ⩽ ∥d1 − g(t)d̂1∥/cmin. (33)

由于η1 > 0且η2 > 1, lim
t→∞

g(t) = 1,综合考虑式 (9)
可知, ∥x1∥最终收敛到如下区域:

lim
t→∞

∥x1∥ ⩽ lim
t→∞

∥d1 − d̂1∥/cmin ⩽( 3∑
j=1

ḋ1j max

)/
(cminω0). (34)

定理1得证. 2
3.2 算法特性分析

下面将分析PDOSMC方法相比经典滑模控制方
法(5)和DOSMC方法(18)的提升.

1)抗尖峰特性.
将控制量(24)展开,可得

u =

−B−1(f + (C + k1)x2 + k2sgn(sN ) + k1Cx1)−

B−1(g(t)k1d̂1 + ġ(t)d̂1 + g(t)
ˆ̇
d1). (35)

其中

g(t) = (1− e−η1t)
η2 ,

ġ(t) =
η1η2(1− e−η1t)

η2−1

eη1t
.

假设 d̂1和
ˆ̇
d1在 [0 tp]内发生尖峰,由 g(t)和 ġ(t)

的表达式可知,在给定η2 > 1的情况下,设置足够小
的正常数η1即可获取足够小的g1 > 0和g2 > 0,使得

0 ⩽ g(t) ⩽ g1, 0 ⩽ ġ(t) ⩽ g2, ∀t ∈ [0 tp]. (36)

足够小的 g1和 g2确保了 g(t)与 ġ(t)在时间段 [0 tp]

内足够小,从而保证 g(t)k1d̂1 + ġ(t)d̂1 + g(t)
ˆ̇
d1不发

生尖峰,尖峰也不会传导到控制量u中,从而避免了
控制饱和,确保了良好的动态特性.

2)高稳态精度特性.
在滑模面sN = 0上,有

ẋ1 + Cx1 + (1− e−η1t)η2 d̂1 − d1 = 0. (37)

可知

ẋ1 + Cx1 + (1− e−η1t)η2(d̂1 − d1)+

((1− e−η1t)
η2 − 1)d1 = 0. (38)

由式 (38)可以看出,当时间 t → ∞时, (1 − e−η1t)η2

→ 1, (1− e−η1t)η2 − 1 → 0,从而整个系统的状态方
程转换为

ẋ1 = −Cx1 + (d1 − d̂1), t → ∞. (39)

将式 (39)与 (19)对比可知,在稳态时 PDOSMC与
DOSMC的系统状态方程相同,即抗尖峰项g(t)的加

入并不会影响稳态的精度.同时,观察式 (25)也可以
看到, PDOSMC算法稳态的收敛精度只与观测误差
∥d1 − d̂1∥和滑模面的增益 cmin有关,而与抗尖峰项
g(t)没有关系.由于无需降低观测增益来抑制尖峰,
可以将观测增益设置得足够大,以便获取足够小的观
测误差.从而, PDOSMC方法可以通过高增益获取高
稳态精度.
在过渡过程中,抗尖峰项g(t)和 ġ(t)以很小的值

阻断尖峰传导到控制量中.在稳态, g(t)与 ġ(t)又分

别收敛到1和0,不影响稳态精度.综上, PDOSMC不
仅能利用高观测增益获取高稳态控制精度,而且可以
抑制可能存在的尖峰效应.

4 仿真分析

初始姿态角以及角速率为α(0) = 0◦, β(0) =

−5◦, γ(0) = 0◦, ωz(0) = 0◦, ωy(0) = −5◦, ωx(0) =

0◦.指令角度为αc = 5◦, βc = 0◦, γc = 80◦.舵偏角限
幅为−15◦ ⩽ δz, δy, δx ⩽ 15◦.
仿真中考虑时变气动参数拉偏

∆āi = 0.3 cos(t)āi, ∆b̄i = 0.3 cos(t)b̄i, i = 1, · · · , 5;

∆c̄i = 0.3 sin(t)c̄i, ∆ēi = 0.3 sin(t)ēi, i = 1, 2.

时变外部干扰为

dx = dy = dz = cos(t/3),

d̄x = d̄y = d̄z = 5cos(3t)− 5.

为了验证本文方法的有效性, 将所提出的
PDOSMC算法与传统DOSMC算法对比. PDOSMC
取高观测增益ω0 = 100, DOSMC分别考虑低增益ω0

= 10和高增益ω0 = 100两种不同情况. PDOSMC与
DOSMC的观测器状态估计初值均设定为 x̂1 = 0.此
时,真实状态与估计状态的初值不相等: x̂1(0) ̸=
x1(0).其他控制参数见表 1.此外,为了降低颤振,符
号函数 sgn (·)均采用文献 [19]中的 sigmoid函数代
替,其表达式如下:

sigmod(x) = 2
( 1

1 + e−ρx
− 1

)
, (40)
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其中增益ρ取为10.

表 1 控制参数

控制方法 控制参数

c1 = c2 = 3, c3 = 2.5, k11 = 10, k12 = 5,

PDOSMC k13 = 10, k21 = 300, k22 = 100,

k23 = 200, η1 = 5, η2 = 2

c1 = c2 = 3, c3 = 2.5, k11 = 10,

DOSMC k12 = 5, k13 = 10, k21 = 300,

k22 = 100, k23 = 200

仿真结果由图1∼图4所示.由图1可知,取高观
测增益ω0 = 100的情况下, DOSMC方法状态严重振
荡,收敛时间也比PDOSMC方法长.这是由于DO取

高增益ω0 = 100且 x̂1 (0) ̸= x1 (0)时估计发生尖峰,
继而尖峰传导到DOSMC的控制量中引起控制饱和,
最后造成DOSMC方法动态性能下降.而 PDOSMC
方法由于具有3.2节分析的抗尖峰特性,尖峰不会传
导到控制量中,不会出现动态性能下降的问题.相应
DO的估计尖峰由图 3和图 4给出,由图 3的 0∼ 0.2 s
局部放大图可见,当ω0 = 100时,估计误差 d̃1 = d1 −
d̂1产生尖峰,由于d1并无尖峰,只有 d̂1出现尖峰.由
图4的0∼ 0.02 s局部放大图可见,当ω0 = 100时 ˆ̇

d1

出现尖峰.由图2的局部放大图可见,只有取高增益
ω0 = 100的DOSMC方法出现控制量饱和.
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图 4 估计干扰的变化率 ˆ̇
d1

由图1还可以看出,在稳态阶段, DOSMC方法和
POSMC方法取ω0 = 100时都能确保跟踪误差基本

为0.而DOSMC方法取ω0 = 10时无法确保跟踪误

差收敛到 0,收敛精度较低.出现这种结果是由于较

低的观测增益ω0 = 10并不能保证观测误差足够小,
从而控制精度将会受到影响.相应的观测误差见图3
中3∼ 5 s局部放大图.综上,在高观测增益下,本文提
出的POSMC方法可以在不牺牲稳态控制精度的前
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提下有效解决DOSMC方法的尖峰问题.

5 结 论

本文提出一种PDOSMC方法,提高了非匹配干
扰影响下BTT导弹自动驾驶仪的控制性能.真实状
态初值与估计状态初值不相等时,高观测增益常引
起估计尖峰.通过在滑模面上引入抗尖峰项,解决
了现有DOSMC控制算法在估计尖峰下引起的控制
饱和以及动态性能下降的问题.同时,由于所提出的
PDOSMC控制算法不必降低观测增益来抑制估计尖
峰,保持了高增益观测所带来的高稳态精度.最后,仿
真结果验证了上述优点.
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