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高超声速飞行器滑模自适应迭代学习控制系统设计

卢晓东， 张豪， 郭建国， 周军

（西北工业大学 精确制导与控制研究所， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：针对高超声速飞行器再入过程中的强耦合和干扰所带来的非匹配不确定控制问题，提出一种

新型自适应迭代学习控制系统的设计方法。 研究结合采用先进控制方法与迭代学习控制策略。 首先

给出面向控制的高超声速飞行器姿态模型。 然后针对一类非线性系统，提出一种结合滑模控制的新

型迭代学习控制系统设计方法，并将其应用到所提出的面向控制的姿态模型。 最后应用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 泛

函来证明闭环系统跟踪误差的收敛性和变量的有界性。 仿真展示所提方法能使飞行器快速稳定地跟

踪指令，对比传统滑模控制说明本方法具有针对气动不确定项和干扰项的强鲁棒性。
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　 　 高超声速飞行器再入过程飞行速度快、空域广、
动力学参数变化大，不同通道间耦合严重，因而必须

针对性地设计控制器，使其在复杂飞行条件下仍能

具有满意的飞行品质与性能［１⁃２］。
迭代学习控制（ ＩＬＣ）问世于 ２０ 世纪 ８０ 年代，

当系统在有限时间区间上执行重复运动时，这种方

法能够不断根据前次迭代的信息调整下次迭代的控

制器，最终实现在有限时间区间上的零误差跟

踪［３］。 传统的迭代学习控制面临诸多限制：相同的

初始条件、全局 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ 条件以及系统相关度应为

零等。 变结构迭代学习控制则结合了变结构控制与

迭代学习控制的优点，能够获得更优良的鲁棒性和

迭代误差收敛性能［４］。 文献［４⁃６］均采用迭代学习

控制结合变结构控制来处理复杂对象，文献［７⁃１０］
采用自适应迭代学习控制处理初值、不确定性等

问题。
反步法（ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ）设计策略在变结构控制

中是一个重要的议题。 针对高阶系统，反步法通过

求解每一步的虚拟控制量，在最后一步成功地得到

了实际控制量［１１⁃１２］。 反步法中存在的微分膨胀问

题，可以采用动态面控制策略解决［１３］。
本文在研究文献［１３⁃１５］的基础上，基于线性条

件［１４］，提出一种系统的自适应迭代学习控制器设计

方法。 这种新型的自适应迭代学习控制器由三部分

组成：用于估计未知非线性函数的迭代学习率，用于

估计未知时不变参数的自适应率以及变结构控

制器。
本文的创新点主要为：针对高超声速飞行器姿

态模型，提出一种新型迭代学习控制器设计方法。
通过结合先进控制策略与迭代学习控制设计，本方

法具有对气动拉偏的强鲁棒性。

１　 再入飞行器数学姿态模型

本节研究高超声速飞行器再入大气层阶段的姿

态控制问题。 高超声速飞行器姿态运动模型如下

α̇ ＝ ωｚ － ωｘｃｏｓαｔａｎβ ＋ ωｙｓｉｎαｔａｎβ －

　 Ｙ － ｍｇｃｏｓθｃｏｓγ
ｍＶｃｏｓβ

β̇ ＝ ωｘｓｉｎα ＋ ωｙｃｏｓα ＋ Ｚ ＋ ｍｇｃｏｓθｃｏｓγ
ｍＶ

　 γ̇ ＝ ωｘｃｏｓαｓｅｃβ － ωｙｓｉｎαｓｅｃβ ＋

　 Ｙ（ｔａｎθｓｉｎγ ＋ ｔａｎβ） ＋ Ｚｔａｎθｃｏｓγ
ｍＶ
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　 　 　 ｍｇｃｏｓθｃｏｓγｔａｎβ
ｍＶ

ù

û
úú

ω̇ｘ１
＝
Ｊｙ１

－ Ｊｚ１

Ｊｘ１

ωｙ１ωｚ１
＋ １
Ｊｘ１

Ｍｘ１

ω̇ｙ ＝
Ｊｚ１

－ Ｊｘ１

Ｊｙ１

ωｘ１ωｚ１
＋ １
Ｊｙ１

Ｍｙ１

ω̇ｚ ＝
Ｊｘ１

－ Ｊｙ１

Ｊｚ１

ωｘ１ωｙ１
＋ １
Ｊｚ１

Ｍｚ１ （１）

式中，α，β，γ 分别为飞行器的攻角、侧滑角和倾侧

角。 ωｘ，ωｙ，ωｚ 分别为飞行器的旋转角速度，ｍ，Ｖ，θ
分别为飞行器的质量、速度和弹道倾角。 Ｙ，Ｚ 分别

为作用在飞行器上的升力和侧向力。 Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ 分

别为作用在飞行器上的滚转、偏航、俯仰力矩。 Ｊｘ，
Ｊｙ，Ｊｚ 分别为飞行器的转动惯量。 以 ｑ，Ｓ，ｌ 分别表示

动压、参考面积、参考长度。
气动力表达式为

Ｙ ＝ ＣＹｑＳ
Ｚ ＝ ＣＺｑＳ （２）

　 　 气动力矩表达式为

Ｍｘ１ ＝ Ｃｘ１ｑＳｌ
Ｍｙ１ ＝ Ｃｙ１ｑＳｌ
Ｍｚ１ ＝ Ｃｚ１ｑＳｌ （３）

　 　 气动系数在某特征点附近拟合为

ＣＹ ＝ Ｃ０
Ｙ ＋ Ｃα

Ｌ α ＋ ΔＣＹ

ＣＺ ＝ Ｃ０
Ｚ ＋ Ｃα

Ｚ β ＋ ΔＣＺ

Ｃｘ１ ＝ Ｃ０
ｘ１ ＋ Ｃβ

ｘ１ β ＋ Ｃδｘ
ｘ１ δｘ ＋ Ｃδｙ

ｘ１ δｙ ＋ ΔＣｘ１

Ｃｙ１ ＝ Ｃ０
ｙ１ ＋ Ｃβ

ｙ１ β ＋ Ｃδｘ
ｙ１ δｘ ＋ Ｃδｙ

ｙ１ δｙ ＋ ΔＣｙ１

Ｃｚ１ ＝ Ｃ０
ｚ１ ＋ Ｃα

ｚ１ α ＋ Ｃδｚ
ｚ１ δｚ ＋ ΔＣｚ１

　 　 考虑再入飞行器在 ［０，Ｔ］ 上执行任务，将模型

化为如下形式

ｘ̇１，ｋ ＝ ｇ１，ｋｘ２，ｋ ＋ ψ１，ｋ ＋ ｄ１，ｋ

ｘ̇２，ｋ ＝ ｇ２，ｋｕｋ ＋ ψ２，ｋ ＋ ｄ２，ｋ （４）
式中， ｋ 为迭代次数。 ｘ１，ｋ ＝ ［α ｋ 　 β ｋ 　 γ ｋ］ Ｔ，ｘ２，ｋ ＝
［ω ｚ，ｋ 　 ω ｙ，ｋ 　 ω ｘ，ｋ］ Ｔ 为飞行 器 姿 态 状 态 量，ｕｋ ＝
［δ ｚ，ｋ 　 δ ｙ，ｋ 　 δ ｘ，ｋ］ Ｔ 控制输入。 各项具体形式如下

ψ１，ｋ ＝

－
ｑＳ（Ｃ０

Ｙ ＋ Ｃα
Ｙ αｋ）

ｍＶｃｏｓβｋ

＋ ｇ
Ｖｃｏｓβｋ

ｃｏｓθｋｃｏｓγｋ

ｑＳ（Ｃ０
Ｚ ＋ Ｃβ

Ｚ βｋ）
ｍＶ

＋ ｇ
Ｖ
ｃｏｓθｋｓｉｎγｋ

ｑＳ（Ｃ０
Ｙ ＋ Ｃα

Ｙ αｋ）（ｔａｎθｋｓｉｎγｋ ＋ ｔａｎβｋ） ＋ ｑＳ（Ｃ０
Ｚ ＋ Ｃβ

Ｚ βｋ）ｔａｎθｋｃｏｓγｋ

ｍＶ
－ ｇ

Ｖ
ｃｏｓθｋｓｉｎγｋ ｔａｎβｋ
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ｚ１
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０ ０

０
ｑＳｌＣδｙ

ｙ１

Ｊｙ

ｑＳｌＣδｘ
ｙ１

Ｊｙ

０
ｑＳｌＣδｙ

ｘ１

Ｊｘ

ｑＳｌＣδｘ
ｘ１

Ｊｘ
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ψ２，ｋ ＝

Ｊｘ － Ｊｙ

Ｊｚ
ωｘ，ｋωｙ，ｋ ＋

ｑＳｌ（Ｃ０
ｚ１ ＋ Ｃα

ｚ１ αｋ）
Ｊｚ

Ｊｚ － Ｊｘ

Ｊｙ
ωｘ，ｋωｚ，ｋ ＋

ｑＳｌ（Ｃ０
ｙ１ ＋ Ｃβ

ｙ１ βｋ）
Ｊｙ

Ｊｙ － Ｊｚ

Ｊｘ
ωｙ，ｋωｚ，ｋ ＋

ｑＳｌ（Ｃ０
ｘ１ ＋ Ｃβ

ｘ１ βｋ）
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ｇ１，ｋ ＝

－ ｃｏｓαｋ ｔａｎβｋ ｓｉｎαｋ ｔａｎβｋ １
ｓｉｎαｋ ｃｏｓαｋ ０

ｃｏｓαｋｓｅｃβｋ － ｓｉｎαｋｓｅｃβｋ ０
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式中， ｑ 为动压，Ｓ 为飞行器参考面积，ｌ 为飞行器参

考长度，ＣＹ０ 为基本升力系数，Ｃβ
Ｚ 为基本侧向力系

数，Ｃβ
ｘ为基本滚转力矩系数，Ｃｙ０ 为基本俯仰力矩系

数，Ｃβ
ｚ 为基本偏航力矩系数。 Ｃδ∗

∗ 为各舵引起的力

和力矩系数。 Ｃｘωｘ
，Ｃｙωｙ

和 Ｃｚω ｚ
分别为舵引起的阻尼

力矩系数。 ｄ１，ｋ ＝ ［ｄ１１，ｋ，ｄ１２，ｋ，ｄ１３，ｋ］ Ｔ 和 ｄ２，ｋ ＝ ［ｄ２１，ｋ，
ｄ２２，ｋ，ｄ２３，ｋ］ Ｔ 包含未建模动态、 参数摄动和干扰

项等。
为方便控制器的设计， 本文假定以下条件

成立。
假设 １　 干扰 ｄｉｊ，ｋ 是有界量。 其中 ｉ ＝ １，２，ｊ ＝

１，２，３。

·１２１１·
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假设 ２　 非线性函数向量 ψ ｉ，ｋ ＝ ［ψ ｉ１，ｋ，ψ ｉ２，ｋ，
ψ ｉ３，ｋ］ Ｔ 是光滑连续的，满足 Ｌｉｐｓｃｈｔｉｚ 条件。 这意味

着在任何一次迭代，有限时间区间［０，Ｔ］ 上（５）式

成立

｜ ψｉｊ，ｋ － ψｉｊ，ｋ－１ ｜ ≤ Δ ｉ ｊ∑
２

ｍ ＝ １
∑

３

ｎ ＝ １
｜ ｘｍｎ，ｋ（ ｔ） － ｘｍｎ，ｋ－１（ ｔ） ｜

（５）
　 　 假设 ３　 参考指令 ｙｃ 是可导的并且导数有界。

假设 ４　 系统在首次迭代的初始时刻有界。

２　 控制器设计

本部分将依据反步法设计步骤，针对系统（１）
设计迭代学习控制器。 每一步都能得到虚拟控制

量，在最后一步设计出真实控制量。
使 用 ｙｃ 代 表 控 制 参 考 指 令， 则 ｙｃ ＝

［α ｃ 　 β ｃ 　 γ ｃ］ Ｔ 并令 ｘ１ｄ ＝ ｙｃ。 则误差可写为

ｚ１，ｋ ＝ ｘ１，ｋ － ｘ１ｄ ＝ ［ ｚ１１，ｋ，ｚ１２，ｋ，ｚ１３，ｋ］ Ｔ

ｚ２，ｋ ＝ ｘ２，ｋ － ｘ２ｄ，ｋ ＝ ［ ｚ２１，ｋ，ｚ２２，ｋ，ｚ２３，ｋ］ Ｔ （６）
式中， ｘ２ｄ，ｋ 表示虚拟控制量。

第１步 　 针对状态 ｘ１，ｋ 设计虚拟控制量 ｘ２ｄ，ｋ。
选取滑模面

ｓ１，ｋ ＝ ｚ１，ｋ ＋ Ｃ１∫ｔ
０
Φ１，ｋ（τ）ｄτ （７）

式中， Φ１，ｋ ＝ ［Φ１１，ｋ，Φ１２，ｋ，Φ１３，ｋ］ Ｔ。
Ｃ１ ＝ ｄｉａｇ（ｃ１１，ｃ１２，ｃ１３）

Φ１ｊ，ｋ ＝
ｚ１ｊ，ｋ（τ）

｜ ｚ１ｊ，ｋ（τ） ｜ ＋ δ２
１ｊ，ｋ
（τ）η１ｊ

δ̇１ｊ，ｋ ＝ － λ１ｊ

ｃ１ｊ ｜ ｚ１ｊ，ｋ ｜ δ１ｊ，ｋη１ｊ

｜ ｚ１ｊ，ｋ ｜ ＋ δ２
１ｊ，ｋ η１ｊ

， ｊ ＝ １，２，３

对滑模面求导得

ｓ̇１，ｋ ＝ ｚ̇１，ｋ ＋ Φ１，ｋ ＝ ｘ̇１，ｋ － ｘ̇１，ｄ ＋ Φ１，ｋ ＝
　 ｇ１，ｋｘ２，ｋ ＋ ψ１，ｋ － ｘ̇１，ｄ ＋ ｄ１，ｋ ＋ Ｃ１Φ１，ｋ （８）

设计虚拟控制量 ｘ２ｃ，ｋ 如下

ｘ２ｃ，ｋ ＝ － ｇ －１
１，ｋ ｋ１，１σ１，ｋ ＋ ｋ１，２ｓｇｎ（σ１，ｋ） ＋[

　 ψ^１，ｋ － ｘ̇１，ｄ ＋ Ｃ１Φ１，ｋ － ｍ１，ｋ ] （９）
式中， σ１，ｋ ＝ ｓ１，ｋ ＋ ｚ１，ｋ。

迭代学习率 ψ^１，ｋ ＝ ［ψ １１，ｋ，ψ １２，ｋ，ψ １３，ｋ］ Ｔ 设计为

ψ^１，ｋ ＝ ψ^１，ｋ－１ ＋ α１σ１，ｋ ＋ ∑
２

ｌ ＝ １
β１ｌ（ｘｌ，ｋ － ｘｌ，ｋ－１）

（１０）
式中， α１ ＝ ｄｉａｇ（α１１，α１２，α１３） 为正定对角阵

β１ｌ（ｍ，ｎ） ＝ β１ｌ，ｍｎ ≥ ０
函数 ｍ１，ｋ ＝ ［ｍ１１，ｋ，ｍ１２，ｋ，ｍ１３，ｋ］ Ｔ 设计如下

矩阵元素

ｍ̇１，ｋ ＝ － γｍ１ｍ１，ｋ － γｍ１（σ１，ｋ ＋ χ１１，ｋ） （１１）
式中， γｍ１ ＝ ｄｉａｇ（γｍ１１，γｍ１２，γｍ１３） 为正定对角阵

χ１１，ｋ ＝ Θ１，ｋ ζ１１，ｋ ζ１２，ｋ ζ１３，ｋ[ ] Ｔ

ζ１ｊ，ｋ ＝
ｍ１ｊ，ｋ

ｍ２
１ｊ，ｋ ＋ ｒ２１ｊ，ｋ

ｒ１，ｋ ＝ ［ ｒ１１，ｋ，ｒ１２，ｋ，ｒ１３，ｋ］ Ｔ 设计如下

ｒ̇１，ｋ ＝ － γｒ１ｒ１，ｋ － γｒ１χ１２，ｋ （１２）
式中， γｒ１ ＝ ｄｉａｇ（γ ｒ１１，γ ｒ１２，γ ｒ１３） 为正定对角阵

χ１２，ｋ ＝ Θ１，ｋ ξ１１，ｋ ξ１２，ｋ ξ１３，ｋ[ ] Ｔ

ξ１ｊ，ｋ ＝
ｒ１ｊ，ｋ

ｍ２
１ｊ，ｋ ＋ ｒ２１ｊ，ｋ

控制器设计中的参数 ｋ１，１ ＝ ｄｉａｇ（ｋ１１，１，ｋ１２，１，ｋ１３，１），
ｋ１，２ ＝ ｄｉａｇ（ｋ１１，２，ｋ１２，２，ｋ１２，３） 为正定对角阵；迭代学习

率中的量 ψ^１，ｋ－１ 满足初始值 ψ^１，－１ ＝ ０；ｍ１ｊ，ｋ（０） ＞ ０，
ｒ１ｊ，ｋ（０） ＞ ０， 系数矩阵 Θ１，ｋ ＝ ｄｉａｇ［Θ１１，ｋ，Θ１２，ｋ，

Θ１３，ｋ］，Θ１ｊ，ｋ ＝ Ｍ１ｊ∑
２

ｍ ＝ １
∑

３

ｎ ＝ １
｜ ｘｍｎ，ｋ（ ｔ） － ｘｍｎ，ｋ－１（ ｔ） ｜ ，Ｍ１ｊ

是对角阵Ｍ１ ＝ ｄｉａｇ（Ｍ１１，Ｍ１２，Ｍ１３） 的分量，ｃ１ｊ ＞ ０，ｊ
＝ １，２，３。

使 ｘ２ｄ，ｋ 作为 ｘ２ｃ，ｋ 的低通滤波器输出，且满足

μｘ̇２ｄ，ｋ ＝ ｘ２ｃ，ｋ － ｘ２ｄ，ｋ （１３）
式中， μ ＝ ｄｉａｇ（μ １，μ ２，μ ３） 为滤波器时间常数

矩阵。
第 ２ 步 　 对状态 ｘ２，ｋ 设计实际控制量 ｕｋ。
选取滑模面

ｓ２，ｋ ＝ ｚ２，ｋ ＋ Ｃ２∫ｔ
０
Φ２，ｋ（τ）ｄτ （１４）

式中

Φ２，ｋ ＝ ［Φ２１，ｋ，Φ２２，ｋ，Φ２３，ｋ］ Ｔ

Ｃ２ ＝ ｄｉａｇ（ｃ２１，ｃ２２，ｃ２３）

Φ２ｊ，ｋ ＝
ｚ２ｊ，ｋ（τ）

｜ ｚ２ｊ，ｋ（τ） ｜ ＋ δ２
２ｊ，ｋ
（τ）η２ｊ

自适应率

δ̇２ｊ，ｋ ＝ － λ２ｊ

ｃ２ｊ ｜ ｚ２ｊ，ｋ ｜ δ２ｊ，ｋη２ｊ

｜ ｚ２ｊ，ｋ ｜ ＋ δ２
２ｊ，ｋ η２ｊ

，ｊ ＝ １，２，３

对滑模面求导得

ｓ̇２，ｋ ＝ ｚ̇２，ｋ ＋ Φ２，ｋ ＝ ｘ̇２，ｋ － ｘ̇２，ｄ ＋ Φ２，ｋ ＝
　 ｇ２，ｋｕｋ ＋ ψ２，ｋ － ｘ̇２ｄ，ｋ ＋ ｄ２，ｋ ＋ Ｃ２Φ２，ｋ （１５）

设计实际控制量 ｕｋ 如下

·２２１１·
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ｕｋ ＝ － ｇ －１
２，ｋ ｋ２，１σ２，ｋ ＋ ｋ２，２ｓｇｎ（σ２，ｋ） ＋ ψ^２，ｋ －[

　 ｘ̇２ｄ，ｋ ＋ Ｃ２Φ２，ｋ － ｍ２，ｋ ] （１６）
式中， σ２，ｋ ＝ ｓ２，ｋ ＋ ｚ２，ｋ。

迭代学习率 ψ^２，ｋ ＝ ［ψ ２１，ｋ，ψ ２２，ｋ，ψ ２３，ｋ］ Ｔ 设计为

ψ^２，ｋ ＝ ψ^２，ｋ－１ ＋ α２σ２，ｋ ＋ ∑
２

ｌ ＝ １
β２ｌ（ｘｌ，ｋ － ｘｌ，ｋ－１）

（１７）
式中， α２ ＝ ｄｉａｇ（α２１，α２２，α２３） 为正定对角阵。

矩阵元素 β ２ｌ（ｍ，ｎ） ＝ β ２ｌ，ｍｎ ≥ ０
函数 ｍ２，ｋ ＝ ［ｍ２１，ｋ，ｍ２２，ｋ，ｍ２３，ｋ］ Ｔ 设计如下

ｍ̇２，ｋ ＝ － γｍ２ｍ２，ｋ － γｍ２（σ２，ｋ ＋ χ２１，ｋ） （１８）
式中， γｍ２ ＝ ｄｉａｇ（γｍ２１，γｍ２２，γｍ２３） 为正定对角阵

χ２１，ｋ ＝ Θ２，ｋ ζ２１，ｋ ζ２２，ｋ ζ２３，ｋ[ ] Ｔ

ζ２ｊ，ｋ ＝
ｍ２ｊ，ｋ

ｍ２
２ｊ，ｋ ＋ ｒ２２ｊ，ｋ

ｒ２，ｋ ＝ ［ ｒ２１，ｋ，ｒ２２，ｋ，ｒ２３，ｋ］ Ｔ 设计如下

ｒ̇２，ｋ ＝ － γｒ２ｒ２，ｋ － γｒ２χ２２，ｋ （１９）
式中， γｒ２ ＝ ｄｉａｇ（γ ｒ２１，γ ｒ２２，γ ｒ２３） 为正定对角阵

χ２２，ｋ ＝ Θ２，ｋ ξ２１，ｋ ξ２２，ｋ ξ２３，ｋ[ ] Ｔ

ξ２ｊ，ｋ ＝
ｒ２ｊ，ｋ

ｍ２
２ｊ，ｋ ＋ ｒ２２ｊ，ｋ

控制器设计中的参数 ｋ２，１ ＝ ｄｉａｇ（ｋ２１，１，ｋ２２，１，ｋ２３，１），
ｋ２，２ ＝ ｄｉａｇ（ｋ２１，２，ｋ２２，２，ｋ２２，３） 为正定对角阵；迭代学习

率中的量 ψ^２，ｋ－１ 满足初始值 ψ^２，－１ ＝ ０；ｍ２ｊ，ｋ（０） ＞ ０，
ｒ２ｊ，ｋ（０） ＞ ０， 矩阵 Θ２，ｋ ＝ ｄｉａｇ［Θ２１，ｋ，Θ２２，ｋ，Θ２３，ｋ］，

Θ２ｊ，ｋ ＝
１
２

＋ Ｍ２ｊ∑
２

ｍ ＝ １
∑

３

ｎ ＝ １
｜ ｘｍｎ，ｋ（ ｔ） － ｘｍｎ，ｋ－１（ ｔ） ｜ ，Ｍ２ｊ 是

Ｍ２ ＝ ｄｉａｇ（Ｍ２１，Ｍ２２，Ｍ２３） 分量，ｃ２ｊ ＞ ０，ｊ ＝ １，２，３。
至此实际控制量 ｕｋ 设计完毕。

３　 稳定性和收敛性证明

引理 １　 系统（１）满足线性条件。 线性条件指

的是每次迭代初值和前次迭代终值相同。 选取 Ｌｙａ⁃
ｐｕｎｏｖ 函数 Ｗｋ 如下

Ｗｋ ＝
１
２ ∑

２

ｉ ＝ １
ｓＴｉ，ｋｓ ｉ，ｋ

＋ δＴ
ｉ，ｋλ

－１
ｉ δ

ｉ，ｋ
＋ ｚＴｉ，ｋｚ ｉ，ｋ

([

　 ＋ ｍＴ
ｉ，ｋγ

－１
ｍｉ ｍ ｉ，ｋ

) ＋ ωＴ
ｋωｋ ] （２０）

式中， λｉ ＝ ｄｉａｇ（λ ｉ１，λ ｉ２，λ ｉ３），ω ｋ ＝ ｘ２ｄ，ｋ － ｘ２ｃ，ｋ

求导可得

Ｗ̇ｋ ＝ ∑
２

ｉ ＝ １
ｓＴｉ，ｋ ｓ̇ｉ，ｋ ＋ δ Ｔ

ｉ，ｋλ
－１
ｉ δ̇ ｉ，ｋ ＋ ｚＴｉ，ｋ ｚ̇ｉ，ｋ[

　 ＋ ｍＴ
ｉ，ｋγ

－１
ｍｉ ｍ̇ｉ，ｋ ＋ ｒＴｉ，ｋγ

－１
ｒｉ ｒ̇ｉ，ｋ ] ＋ ωＴω̇ ＝

　 ∑
２

ｉ ＝ １
（ｚＴｉ，ｋ ＋ ｓＴｉ，ｋ） ｓ̇ｉ，ｋ ＋ δ Ｔ

ｉ，ｋλ
－１
ｉ δ̇ ｉ，ｋ － ｚＴｉ，ｋＣｉΦｉ，ｋ[

　 ＋ ｍＴ
ｉ，ｋγ

－１
ｍｉ ｍ̇ｉ，ｋ ＋ ｒＴｉ，ｋγ

－１
ｒｉ ｒ̇ｉ，ｋ ] ＋ ωＴ

ｋ ω̇ｋ （２１）
由于

ｚＴｉ，ｋＣｉΦｉ，ｋ ＝ ∑
３

ｊ ＝ １

ｃｉｊｚ２ｉｊ，ｋ
｜ ｚｉｊ，ｋ ｜ ＋ δ２

ｉｊ，ｋ
ηｉｊ

＝

　 ‖ｚＴｉ，ｋＣｉ‖１ － ∑
３

ｊ ＝ １

ｃｉｊｚ２ｉｊ，ｋ δ２
ｉｊ，ｋ

ηｉｊ

｜ ｚｉｊ，ｋ ｜ ＋ δ２
ｉｊ，ｋ

ηｉｊ

（２２）

将滑模表达式代入可得

Ｗ̇ｋ ≤ ∑
２

ｉ ＝ １
（ － 􀭰ｋｉ，１‖σｉ，ｋ‖２

２ － 􀭰ｋｉ，２‖σｉ，ｋ‖１ ＋

　 􀭵ｄｉ，ｋ‖σｉ，ｋ‖１ － 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ ＋ ρＴ
ｉ，ｋσｉ，ｋ － ‖ｍｉ，ｋ‖２

２ －

　 ‖ｒｉ，ｋ‖２
２ － ｍＴ

ｉ，ｋχｉ１ － ｒＴｉ，ｋχｉ２） ＋ ωＴ
ｋ ω̇ｋ （２３）

式中， 􀭰ｋｉ，１ ＝ ｍｉｎ
ｊ ＝ １，２，３

（ｋｉｊ，１），􀭰ｋｉ，２ ＝ ｍｉｎ
ｊ ＝ １，２，３

（ｋｉｊ，２）。 干扰项

为 􀭵ｄｉ，ｋ ＝ ｍａｘ
ｊ ＝ １，２，３

（ｄｉｊ，ｋ），􀭵Ｃ ｉ ＝ ｍｉｎ
ｊ ＝ １，２，３

（ｃｉｊ），ρ ｉ，ｋ ＝ ψ ｉ，ｋ －

ψ^ｉ，ｋ。 “‖‖” ２ 表示 ２ － 范数， “‖‖” １ 表示 １ －
范数。

令 υｋ ＝ － ｘ̇２ｃ，ｋ ＝ ［υ １，ｋ，υ ２，ｋ，υ ３，ｋ］ Ｔ，􀭵μ －１ ＝
ｍｉｎ（μ －１

ｊ ）
ωＴ

ｋ ω̇ｋ ＝ ωＴ
ｋ（ － μ －１ωｋ ＋ υｋ） ≤

　 － 􀭵μ －１‖ωｋ‖２
２ ＋ ∑

３

ｊ ＝ １

ω２
ｊ，ｋ υ２

ｊ，ｋ ＋ １
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ （２４）

选取 􀭰ｋｉ，２ ＞ Ｄｉｍａｘ，ｋ ＝ 􀭵ｄｉ，ｋ 且 ｍＴ
ｉ，ｋχ ｉ１ ＋ ｒＴｉ，ｋχ ｉ２

＝ ∑
３

ｊ ＝ １
Θｉｊ，ｋ。

以 Ωｉ，ｋ ＝∑
３

ｊ ＝ １
Ｍｉｊ∑

２

ｍ ＝ １
∑

３

ｎ ＝ １
｜ ｘｍｎ，ｋ（ ｔ） － ｘｍｎ，ｋ－１（ ｔ） ｜ ，

则可得

Ｗ̇ｋ ≤ ∑
２

ｉ ＝ １
［ － 􀭰ｋｉ，１‖σｉ，ｋ‖２

２ － 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ － Ωｉ，ｋ ＋

　 ρＴ
ｉ，ｋσｉ，ｋ － ‖ｍｉ，ｋ‖２

２ － ‖ｒｉ，ｋ‖２
２］ －

　 􀭵μ －１ －
􀭵υ２
ｋ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ω‖２

２ ≤

　 ∑
２

ｉ ＝ １
［ － 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ － Ωｉ，ｋ ＋ ρＴ

ｉ，ｋσｉ，ｋ］ －

　 􀭵μ －１ －
􀭵υ２
ｋ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ω‖２

２ （２５）

式中， 􀭵υｋ ＝ ｍａｘ（υ ｊ，ｋ）。 将学习误差一并考虑进来

Ｖｋ ＝ Ｗｋ ＋ １
２ ∑

２

ｉ ＝ １
∫ｔ

０
ρＴ
ｉ，ｋ（τ）α

－１
ｉ ρｉ，ｋ（τ）ｄτ （２６）

·３２１１·
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　 　 接下来首先证明 Ｖ０（ ｔ） 在有限时间区间［０，Ｔ］
上的有界性；然后需要证明 Ｖｋ（ ｔ） 随着 ｋ的增大而单

调递减的特性；最终证明ｌｉｍ
ｋ→∞

ｚ１，ｋ ＝ ０。

对 Ｖｋ 求导可得

Ｖ̇ｋ ＝ Ｗ̇ｋ ＋ １
２ ∑

２

ｉ ＝ １
ρＴ
ｉ，ｋ（τ）α

－１
ｉ ρｉ，ｋ（τ） ≤

　 ∑
２

ｉ ＝ １
［ － 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ － Ωｉ，ｋ ＋ ρＴ

ｉ，ｋσｉ，ｋ］ －

􀭵μ －１ －
􀭵υ２
ｋ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ω‖２

２ ＋ ∑
２

ｉ ＝ １
ρＴ
ｉ，ｋ（τ）α

－１
ｉ ρｉ，ｋ（τ）　（２７）

　 　 将迭代学习率（１０）式、（１７）式代入

Ｖ̇ｋ ≤ ∑
２

ｉ ＝ １
［ － 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ － Ωｉ，ｋ］ ＋

　 􀭵μ －１ －
􀭵υ２
ｋ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ω‖２

２ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
ρＴ
ｉ，ｋα

－１
ｉ （ψ^ｉ，ｋ － ψ^ｉ，ｋ－１） ＋

ρＴ
ｉ，ｋ（τ）α

－１
ｉ ρｉ，ｋ（τ）
２

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
－

　 ∑
２

ｉ ＝ １
ρＴ
ｉ，ｋα

－１
ｉ ∑

２

ｌ ＝ １
β ｉｌ（ｘｌ，ｋ － ｘｌ，ｋ－１）( ) （２８）

　 　 由于 ρ ｉ，ｋ ＝ ψ ｉ，ｋ － ψ^ｉ，ｋ

Ｖ̇ｋ ≤－ 􀭵μ －１ －
􀭵υ２
ｋ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ω‖２

２ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
－ 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ － Ωｉ，ｋ[ ＋

　 ρＴ
ｉ，ｋα

－１
ｉ （ψｉ，ｋ － ψｉ，ｋ－１） ＋

ρＴ
ｉ，ｋ（τ）α

－１
ｉ ρｉ，ｋ（τ）
２

－

　 ρＴ
ｉ，ｋα

－１
ｉ ∑

２

ｌ ＝ １
β ｉｌ（ｘｌ，ｋ － ｘｌ，ｋ－１）( ) ＋

　 ρＴ
ｉ，ｋα

－１
ｉ （ρｉ，ｋ－１ － ρｉ，ｋ） ] （２９）

选取参数如下

Δ ｉｊ ＝ ｍａｘ
ｌ ＝ １，２

｛βｉｌ，ｍｎ｝， ｎ ＝ １，２，３，ｍ ＝ ｊ

􀭰ρｉ，ｋ ＝ ｍａｘ
ｊ ＝ １，２，３

（ ｜ ρｉｊ，ｋ ｜ ）

Ｖ̇ｋ ≤－ 􀭵μ －１ －
􀭵υ２
ｋ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ω‖２

２ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
－ 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ － Ωｉ，ｋ[ ＋

　 ∑
３

ｊ ＝ １
２􀭰ρｉ，ｋα

－１
ｉｊ Δ ｉｊ∑

２

ｍ ＝ １
∑

３

ｎ ＝ １
｜ ｘｍｎ，ｋ（ ｔ） － ｘｍｎ，ｋ－１（ ｔ） ｜ －

　 ρＴ
ｉ，ｋα

－１
ｉ

ρｉ，ｋ

２
－ ρｉ，ｋ－１

æ

è
ç

ö

ø
÷

ù

û
ú
ú （３０）

选取 Ｍｉｊ ≥ ２􀭰ρｉ，ｋα
－１
ｉｊ Δ ｉｊ 则可得

Ｖ̇ｋ ≤－ 􀭵μ －１ －
􀭵υ２
ｋ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ω‖２

２ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
－ 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ － ρＴ

ｉ，ｋα
－１
ｉ

ρｉ，ｋ

２
－ ρｉ，ｋ－１

æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ≤

　 － 􀭵μ －１ －
􀭵υ２
ｋ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ω‖２

２ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
－ 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ ＋ ∑

３

ｊ ＝ １

ρ２
ｉｊ，ｋ－１

２αｉｊ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ≤ ∑

２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

ρ２
ｉｊ，ｋ－１

２αｉｊ

（３１）
由于 ψ^ｉ，－１ ＝ ０

Ｖ̇０ ≤ ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

ψ２
ｉｊ，０

２αｉｊ
（３２）

对（３０）式积分可得

Ｖ０（ ｔ） ≤ Ｗ０（０） ＋ ∫ｔ
０
∑

２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

ψ２
ｉｊ，０（τ）
２αｉｊ

ｄτ （３３）

由于 ψ ２
ｉｊ，０ 在［０，Ｔ］ 上为光滑连续函数，可知 Ｑ０ ＝

∫ｔ
０
∑

２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

ψ ２
ｉｊ，０（τ）
２α ｉｊ

ｄτ ＜ ∞，这说明 Ｖ０（ ｔ），ｔ ∈ ［０，Ｔ］

有界。 再证明 Ｖｋ 有界。

ΔＶｋ ＝ Ｗｋ － Ｗｋ－１ ＋ １
２ ∑

２

ｉ ＝ １
∫ｔ

０
ρＴ
ｉ，ｋ（τ）α

－１
ｉ ρｉ，ｋ（τ）ｄτ －

　 １
２ ∑

２

ｉ ＝ １
∫ｔ

０
ρＴ
ｉ，ｋ－１（τ）α

－１
ｉ ρｉ，ｋ－１（τ）ｄτ

ΔＶｋ ＝ Ｗｋ － Ｗｋ－１ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

１
２αｉｊ
∫ｔ

０
ρ２
ｉｊ，ｋ（τ） － ρ２

ｉｊ，ｋ－１（τ）ｄτ ＝

　 Ｗｋ － Ｗｋ－１ － ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

１
２αｉｊ
∫ｔ

０
［ρｉｊ，ｋ － ρｉｊ，ｋ－１］ ２（τ）ｄτ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

１
αｉｊ
∫ｔ

０
ρｉｊ，ｋ（τ）［ρｉｊ，ｋ － ρｉｊ，ｋ－１］（τ）ｄτ （３４）

结合迭代学习率可知

ΔＶｋ ＝ Ｗｋ － Ｗｋ－１ － ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １
∫ｔ

０
ρｉｊ，ｋ（τ）σｉｊ，ｋｄτ －

　 ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

１
２αｉｊ
∫ｔ

０
［ρｉｊ，ｋ － ρｉｊ，ｋ－１］ ２（τ）ｄτ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

１
αｉｊ
∫ｔ

０
ρｉｊ，ｋ（τ）［ψｉｊ，ｋ － ψｉｊ，ｋ－１］（τ）ｄτ －

　 ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

１
αｉｊ
∫ｔ

０
ρｉｊ，ｋ（τ） ∑

２

ｌ ＝ １
∑

３

ｎ ＝ １
βｉｌ，ｊｎ（ｘｌｎ，ｋ － ｘｌｎ，ｋ－１）[ ] ｄτ

（３５）
结合（２７）至（２９）式所采用的方法，并选取同样参数

·４２１１·
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Ｍｉｊ，代入（３３） 式可得

ΔＶｋ ≤ Ｗｋ － Ｗｋ－１ －

　 ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

１
２α ｉｊ
∫ｔ

０
［ρ ｉｊ，ｋ － ρ ｉｊ，ｋ－１］ ２（τ）ｄτ ＋

　 ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １
α －１

ｉｊ 􀭰ρｉ，ｋΔ ｉｊ∫ｔ
０
·

　 ∑
２

ｍ ＝ １
∑

３

ｎ ＝ １
｜ ｘｍｎ，ｋ（τ） － ｘｍｎ，ｋ－１（τ） ｜[ ] ｄτ －

　 ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １
∫ｔ

０
ρ ｉｊ，ｋ（τ）σ ｉｊ，ｋｄτ （３６）

结合（２３） 式可知

Ｗｋ ≤ Ｗｋ（０） ＋

　 ∫ｔ
０
（∑

２

ｉ ＝ １
（ － 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ － Ωｉ，ｋ ＋ ρＴ

ｉ，ｋσｉ，ｋ） －

　 􀭵μ －１ －
􀭵υ２
ｋ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖ω‖２

２）ｄτ （３７）

因而

ΔＶｋ ≤ Ｗｋ（０） － Ｗｋ－１ － ∫ｔ
０
∑

２

ｉ ＝ １
［ － 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１］ －

　 ∑
２

ｉ ＝ １
∑

３

ｊ ＝ １

１
２αｉｊ
∫ｔ

０
［ρｉｊ，ｋ － ρｉｊ，ｋ－１］ ２（τ）ｄτ （３８）

结合线性条件 Ｗｋ（０） ＝ Ｗｋ（Ｔ）

ΔＶｋ（Ｔ） ≤－ ∫Ｔ
０
∑

２

ｉ ＝ １
［ － 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１］ｄτ （３９）

定义 Ｑ ＝ ｍａｘ（ １
２ ∑

２

ｉ ＝ １
∫Ｔ

０
ρ Ｔ

ｉ，ｋ（τ）α
－１
ｉ ρ ｉ，ｋ（τ）ｄτ，ｋ ＝ １，

…，ｎ）
则可得

Ｖｋ－１ ≤ Ｗｋ－１ ＋ Ｑ
ΔＶｋ ≤ Ｗｋ（０） － Ｗｋ－１（０）

{ （４０）

因而 Ｖｋ ≤ Ｗｋ（０） ＋ Ｑ
可知 Ｖｋ（Ｔ） 和 Ｗｋ（Ｔ） 有界。 由于 Ｗｋ（０） ＝

Ｗｋ－１（Ｔ） 可知 Ｖｋ 在［０，Ｔ］ 上有界和其中各个分量有

界，同时说明滤波器参数矩阵存在。

ｌｉｍ
ｋ→∞

Ｖｋ（Ｔ） ≤ Ｖ０（Ｔ） ＋ ｌｉｍ
ｋ→∞

∑
ｋ

ｊ ＝ １
ΔＶ ｊ（Ｔ） ≤

　 Ｖ０（Ｔ） － ｌｉｍ
ｋ→∞

∑
ｋ

ｊ ＝ １
∑

２

ｉ ＝ １
∫Ｔ

０
－ 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｊ‖１ｄτ[ ]（４１）

由于 Ｖｋ（Ｔ） 正定有界可知

ｌｉｍ
ｋ→∞

∑
２

ｉ ＝ １
∫Ｔ

０
－ 􀭵Ｃ ｉ‖ｚｉ，ｋ‖１ｄτ[ ] ＝ ０ （４２）

最终可知在有限时间区间 ［０，Ｔ］ 上

ｌｉｍ
ｋ→∞

‖ｚｉ，ｋ‖１ ＝ ０ （４３）

　 　 至此稳定性和收敛性证明完毕。 在使用本文所

设计的控制器后，状态量跟踪误差最终会渐进收敛

至零。

４　 仿　 真

以 Ｉ３ 表示三维单位矩阵， 控制参数为 λ１ ＝
０．６Ｉ３，η１ ＝ ０．５Ｉ３，γｍ１ ＝ １０ －３Ｉ３，γｒ１ ＝ γｒ２ ＝ １０ －２Ｉ３Ｍ１ ＝
Ｍ２ ＝ １．２Ｉ３，α１ ＝ α２ ＝ ０．７Ｉ３，ｋ１１ ＝ ｋ１２ ＝ ２．１Ｉ３

β１１ ＝ ［１０ －２］ ３×３，β１２ ＝ β２１ ＝ β２２ ＝ ［１０ －３］ ３×３

Ｃ１ ＝ Ｃ２ ＝ ２．６Ｉ３，ｋ１１ ＝ ｋ１２ ＝ ３．１Ｉ３，μ ＝ ０．０１８Ｉ３
γｍ１ ＝ １０ －４Ｉ３，λ２ ＝ ０．６Ｉ３，η１ ＝ ０．０６Ｉ３

　 　 在仿真中选取时变等效干扰力和等效力矩如下

ｄ１，ｋ ＝ ［１０ －３ ＋ ５ × １０ －３ｓｉｎ（２πｔ）］·［１，１，１］ Ｔ

ｄ２，ｋ ＝ ［１ ＋ ２ｓｉｎ（２πｔ）］·［５，１，１］ Ｔ

干扰项 ｄ１，ｋ 和 ｄ２，ｋ 在 ｔ ＝ ６ ｓ 后加入系统。 仿真采用

的指令 ｘ１ｄ ＝ ［８，０，１０］° ，使用方波经过惯性环节

产生。
Ｃａｓｅ １　 给予方波指令使飞行器连续运行，并

在指定的时间 ｔ ＝ ６ ｓ 加入等效干扰和干扰力矩，用
以验证控制器的有效性和对干扰的鲁棒性。

仿真结果如图 １ 和图 ２ 所示。 图 １ａ）表明跟踪

响应的超调量随着迭代次数的增加而迅速下降，在
迭代 １０ 次以后已经到达一个较小值。 由于根据滑

动模态、跟踪误差、前次迭代结果这几种信息学习，１
～４ 次迭代已经使超调量下降较多。

图 １ｂ）展示 ｔ＝ ３．８ ｓ 时系统的稳态误差随迭代

次数增长的变化，即未加入干扰力与力矩的稳态误

差，曲线表明 １ ～ ８ 次迭代学习效果明显，攻角误差

下降较快，侧滑角与倾侧角误差较小。
图 １ｃ）展示 ｔ＝ ７．８ ｓ 时系统的稳态误差，此时等

效干扰力与力矩已经加入。 曲线表明 １ ～ ８ 次迭代

学习效果明显，１０ 次后姿态角误差稳定到较小值。
图 ２ 是飞行器响应关于迭代次数变化的曲线

图。 从图上可以看出首次迭代时跟踪响应并不理

想，但是随着迭代次数的增加，飞行器姿态角愈来愈

接近指令值。 小时由于控制器具有学习能力，干扰

力与力矩对系统的影响随迭代次数增加而快速

降低。
说明迭代一定次数后，系统能够以较小差值跟

踪指令。 同时表明控制器对干扰具有优良的鲁

棒性。

·５２１１·
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图 １　 误差关于迭代次数变化曲线　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ２　 状态关于时间变化曲线

　 　 Ｃａｓｅ ２　 与传统滑模控制器［１５］进行对比。
仿真结果如图 ３ 所示，选择迭代 １０ 次后系统响

应，干扰同 Ｃａｓｅ １。 曲线表明系统响应的超调量、稳
态误差及对抗干扰性能等都明显优于传统滑模控

制，表明本方法不仅能够较好较快跟踪指令，并且在

抗干扰性能等方面也优于传统滑模控制。
Ｃａｓｅ ３　 对气动参数进行±２０％的拉偏，考察闭

环系统的性能。
仿真结果如图 ４ 所示，标称值为无气动参数拉

偏时的系统响应。 可以观察到系统响应受到气动参

数拉偏影响较小。 这是因为学习率根据实际系统运

动来估计非线性函数，因而当加入气动拉偏后学习

率所估计的同样是加入拉偏的非线性函数并将估值

反馈至控制器，当估值足够准确就会表现出闭环系

统受拉偏影响较小的特点。 这说明本方法设计的控

制器能够适应气动参数的不确定性变化，并且其他

方面的性能损失较小，具有较强的鲁棒性。

图 ３　 状态关于时间变化对比曲线　 　 　 　 　 　 图 ４　 拉偏下系统状态关于时间变化曲线

·６２１１·
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５　 结　 论

针对再入飞行器姿态模型提出了一种自适应迭

代学习控制，可以处理系统存在的不确定性和动态

扰动。 本方法结合了滑模自适应控制、反步法与迭

代学习控制，实现飞行器对指令的准确跟踪，构造

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 泛函证明系统稳定性和误差收敛性。
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