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基于滑模控制的折叠翼飞行器辅助机动研究∗
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摘要　 基于滑模控制策略，研究了折叠翼飞行器辅助机动问题．分析了系统折叠角与气动参数的关系，把机

翼折叠角看成额外的控制输入，构造了包含折叠辅助机动的飞行器动力学模型．针对非线性系统，加入混合

干扰，设计了非奇异动态终端滑模控制（ＮＤＴＳＭＣ）器，能够较好地抑制折叠翼飞行器的不确定性，同时完成

姿态跟踪控制．仿真结果表明，ＮＤＴＳＭＣ 改善了折叠翼飞行器的控制精度和鲁棒性能，具有较好的抖振消除

效果．与传统飞行器相比，加入折叠辅助机动的折叠翼飞行器拥有更高的机动性和抗干扰能力．

关键词　 折叠翼飞行器，　 变形辅助机动，　 非奇异动态终端滑模控制（ＮＤＴＳＭＣ），　 轨迹跟踪
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引言

现今的传统飞行器大多采用固定翼结构，绝大

部分情况下飞行性能相对单一，在特定的环境下满

足任务需求要进行诸多优化．因此，先进的变体技

术能够提高飞机适应多种任务的能力，逐渐成为未

来研究的热点之一．
变体飞行器最显著的特点之一是能改变机翼

结构形状，如折叠、伸展、后掠等［１］ ．因此，变形可以

增强飞行器的气动性能和飞行效率，从而满足更多

的任务需求．许多国家都开展了对变形机理和稳定

控制的设计研究工程［２－５］ ．由于变体飞行器具有众

多传统飞行器不具备的优点，美国、中国等国家的

高校以及研发机构在近几年里对变体飞行器这方

面的研究都很重视［６－１０］ ．如果把变形作为辅助操作

方式，除了常规操作外，还可以提高机动性能，从而

拓宽适应任务的能力．文献［１１］针对某一变弯度飞

行器，通过改变机翼弯度实现对飞行器系统扰动抑

制．文献［１２］基于一种自适应控制器，利用机翼形

状的改变实现飞行器轨迹跟踪控制．文献［１３］通过

改变变体飞行器的尾翼安装角来控制飞行器的俯

仰特性，从而实现了目标区域的机动降落．这些研

究初步探讨了通过机翼变形来实现机动的可能性，
然而，对变形辅助与传统机动相结合的研究较少，

因此具有重要的实用价值．
飞行器在加入变形之后，就成了一个具有高度

耦合和非线性特性的复杂系统．因为变形会带来参

数不确定、变形偏差、外部扰动等影响，为了达到一

定的鲁棒性，本文选用了非奇异终端滑模控制

（ＮＴＳＭＣ），这样就能够使得系统拥有良好稳定性

能的同时［１４，１５］，也不存在控制奇异区域．ＮＴＳＭＣ 的

方法广泛使用于近空间飞行器［１６］、多运动体航天

器［１７］、同步电机［１８，１９］、柔性机械手［２０］、光学扫描台

架平台［２１］ 等多种领域．然而，使用 ＮＴＳＭＣ 里含有

的非连续切换项将引起抖振，会降低系统的控制性

能．动态滑模控制策略（ ｄｙｎａｍｉｃ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎ⁃
ｔｒｏｌ，ＤＳＭＣ）是近年兴起的热点之一，其通过对不连

续切换信号的积分能较好地抑制抖振影响［２２］，从
而增强控制精度，并在高超声速飞行器［２３，２４］、核蒸

汽发电机［２５］等研究中得到了应用．
本文建立了利用折叠辅助机动的折叠翼飞行

器的模型，同时设计了飞行器的控制器．首先，通过

分析机翼折叠与气动特性之间的关系，并建立模

型．将折叠角的变化作为附加操作，建立了纵向动

态模型．其次，针对非线性系统模型和混合干扰情

况，设计了一种基于反馈线性化的非奇异动态终端

滑模控制器（ＮＤＴＳＭＣ）．使用 ＤＳＭＣ 方法对非连续

切换控制信号的积分来实现抖振抑制．最后，跟踪
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仿真结果表明，采用折叠辅助机动的折叠翼飞行器

的机动性和抗扰能力比传统飞机强．

１　 包含变形辅助机动的折叠飞行器动力学建模

１．１　 折叠翼飞行器气动参数建模

本文主要研究的是一种折叠翼飞行器，它可以

对称地折叠机翼，如图 １ 所示．图中，ｏｂｘｂｙｂｚｂ 是机

体坐标系，原点固定在机身上，地面坐标系则定义

为 ｏｇｘｇｙｇｚｇ ．折叠翼飞行器的机翼分为两个部分，一
般情况下，两边的机翼保持在同一个水平线上．当
开始变形时，机翼的内侧机翼向上折叠，同时外侧

机翼一直保持在水平位置．

图 １　 折叠翼飞行器

Ｆｉｇ．１　 Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ ｏｆ ａ ｆｏｌｄｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ

定义 δ 为折叠角，利用 Ｄａｔｃｏｍ 计算出各折叠

角 δ 下的气动参数，再由 Ｍａｔｌａｂ 拟合相关数据，获
得升力系数 ＣＬ、阻力系数 ＣＤ 和俯仰力矩系数 Ｃｍ

的表达式：
　 ＣＬ（δ）＝ ＣＬα＝０

（δ）＋ＣＬα（δ）α＋ＣＬｑ（δ）ｑ＋ＣＬδｅ
（δ）δｅ

　 ＣＤ（δ）＝ ＣＤα＝０
（δ）＋ＣＤα

（δ）α
　 Ｃｍ（δ）＝ Ｃｍα＝０

（δ）＋Ｃｍα
（δ）α＋Ｃｍｑ

（δ）ｑ＋ＣＭδｅ
（δ）δｅ （１）

其中，ｑ 是俯仰角速度，α 是迎角，δｅ 是升降舵偏角，
经过计算得到飞行器气动参数和机翼折叠角 δ 的

关系函数．

　

ＣＬα＝ ０
（δ）＝ ｃ１１δ＋ｃ１２ ＝－０．００１２６８δ＋０．３３３９

ＣＬα（δ）＝ ｃ２１δ＋ｃ２２ ＝－０．０１３１δ＋３．２２７１

ＣＤα＝ ０
（δ）＝ ｃ３１δ＋ｃ３２ ＝－０．００００４９６７δ＋０．０２１６４

ＣＤα
（δ＝ｃ４１δ＋ｃ４２ ＝－０．０００５２７６４δ＋０．１７９１

Ｃｍα＝ ０
（δ）＝ ｃ５１δ＋ｃ５２ ＝０．００５２δ－０．３１２３

Ｃｍα
（δ）＝ ｃ６１δ＋ｃ６２ ＝－０．００７２δ－３．３５３８

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

（２）

从式（２）可以看出，机翼的折叠可以直接影响

飞行器的气动参数，由此可见折叠角的变化对飞行

器的整体气动特性有着重要的影响．
１．２　 包含变形辅助机动的折叠翼飞行器动力学建模

根据以上所建立的气动参数函数，对折叠翼飞

行器进行纵向非线性动力学建模得到：

Ｖ̇＝ Ｔ
ｍ
ｃｏｓα－ １

ｍ
Ｄ（δ）－ｇｓｉｎ（θ－α）

α̇＝ － Ｔ
ｍＶ

ｓｉｎα－ １
ｍＶ

Ｌ（δ）＋ｑ＋ ｇ
Ｖ
ｃｏｓ（θ－α）

θ̇＝ ｑ

ｑ̇＝
１
Ｉｙ
Ｍ（δ）

ｈ̇＝Ｖｓｉｎ（θ－α）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ïï

（３）

式中，Ｖ 为飞行速度，ｈ 为飞行高度，θ 为俯仰角，ｑ
为俯仰角速率；ｍ 为飞行器质量，Ｉｙ 为绕 ｙ 轴的俯

仰惯性矩；ｇ 是引力常数．推力是 Ｔ ＝ Ｔδｔ δｔ，其中，推
力系数是 Ｔδｔ，δｔ 是油门开度．因此，升力 Ｌ，阻力 Ｄ，
俯仰力矩 Ｍ 分别表示如下

Ｌ（δ）＝ ＱＳｗＣＬ（δ）

Ｄ（δ）＝ ＱＳｗＣＤ（δ）

Ｍ（δ）＝ ＱＳｗｃＡＣｍ（δ）

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（４）

式中，Ｑ 是动压，且 Ｑ＝ ０．５ρＶ２，ρ 是空气密度，Ｓｗ，ｃＡ
分别是机翼参考面积与机翼的平均几何弦长．可以

看出，与常规飞行器相比，折叠翼飞行器提高了气

动性能．折叠翼飞行器将折叠角看作额外的辅助控

制输入，所以折叠翼飞行器有三个输入变量：δｅ，δｔ
和 δ．将原模型（３）重新整理后得到了新的非线性

模型．

Ｖ̇
α̇

θ̇
ｑ̇

ｈ̇

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

＝

ｆ１
ｆ２
ｆ３
ｆ４
ｆ５

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

＋

ｇ１１ ｇ２１ ｇ３１

ｇ１２ ｇ２２ ｇ３２

ｇ１３ ｇ２３ ｇ３３

ｇ１４ ｇ２４ ｇ３４

ｇ１５ ｇ２５ ｇ３５

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

δｅ
δｔ
δ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（５）

上述非线性函数是

ｆ１ ＝ － １
２ｍ

ρＶ２Ｓｗ（ｃ３２＋ｃ４２α）－ｇｓｉｎ（θ－α）

ｆ２ ＝ － １
２ｍ

ρＶＳｗ（ｃ１２＋ｃ２２α）＋ｑ＋
ｇ
Ｖ
ｃｏｓ（θ－α）

ｆ３ ＝ ｑ

ｆ４ ＝
１
２Ｉｙ

ρＶ２ＳｗｃＡ（ｃ５２＋ｃ６２α）

ｆ５ ＝Ｖｓｉｎ（θ－α）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

（６）

８
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ｇ１１ ＝ ０

ｇ１２ ＝ － １
２ｍ

ρＶＳｗＣＬδｅ

ｇ１３ ＝ ０

ｇ１４ ＝
１
２Ｉｙ

ρＶ２ＳｗｃＡＣｍδｅ

ｇ１５ ＝ ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

（７）

ｇ２１ ＝
１
ｍ
Ｔδｔｃｏｓα

ｇ２２ ＝ － １
ｍＶ

Ｔδｔｓｉｎα

ｇ２３ ＝ ０

ｇ２４ ＝ ０

ｇ２５ ＝ ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

（８）

ｇ３１ ＝ － １
２ｍ

ρＶ２Ｓｗ（ｃ３１＋ｃ４１α）

ｇ３２ ＝ － １
２ｍ

ρＶＳｗ（ｃ１１＋ｃ２１α）

ｇ３３ ＝ ０

ｇ３４ ＝
１
２Ｉｙ

ρＶ２ＳｗｃＡ（ｃ５１＋ｃ６１α）

ｇ３５ ＝ ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

（９）

上述方程式完整表达了折叠翼飞行器折叠辅

助机动的动力学模型．
为了更简洁的描述运动，将状态变量定义为

ｘ＝ ｘ１ ｘ２ ｘ３ ｘ４ ｘ５[ ] Ｔ ＝ Ｖ α θ ｑ ｈ[ ] Ｔ

（１０）
输入量为

ｕ＝ ｕ１ ｕ２ ｕ３[ ] Ｔ ＝ δｅ δｔ δ[ ] Ｔ （１１）
因此，采用折叠辅助机动的折叠飞行器的动态模型

式（５）可以描述为

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ∑
３

ｉ ＝ １
ｇｉ（ｘ）ｕｉ （１２）

其中，
ｆ（ｘ）＝ ｆ１（ｘ） ｆ２（ｘ） ｆ３（ｘ） ｆ４（ｘ） ｆ５（ｘ）[ ] Ｔ

（１３）
ｇｉ（ｘ）＝ ｇｉ１（ｘ） ｇｉ２（ｘ） ｇｉ３（ｘ） ｇｉ４（ｘ） ｇｉ５（ｘ）[ ] Ｔ，
　 　 ｉ＝ １，２，３ （１４）

２　 折叠翼飞行器解耦控制设计

由于增加了折叠辅助机动，在式（１２）中各种

复杂的耦合关联．基于反馈线性化的方法，构造折

叠翼飞行器的解耦控制．选择飞行速度、俯仰角和

高度作为三个控制目标，输出函数 ｙ＝ｈ（ｘ）如下：
ｙ１ ＝ｈ１（ｘ）＝ ｘ１ ＝Ｖ

ｙ２ ＝ｈ２（ｘ）＝ ｘ３ ＝ θ

ｙ３ ＝ｈ３（ｘ）＝ ｘ５ ＝ｈ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１５）

计算可得飞行器模型的相对阶为｛１，２，２｝，其
中各项的和与系统维度相等，所以，定义如下坐标

变换

ｚ１１ ＝ｈ１（ｘ）＝ ｘ１

ｚ２１ ＝ｈ２（ｘ）＝ ｘ３

ｚ２２ ＝Ｌｆｈ２（ｘ）＝ ｘ̇３

ｚ３１ ＝ｈ３（ｘ）＝ ｘ５

ｚ３２ ＝Ｌｆｈ３（ｘ）＝ ｘ̇５

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（１６）

同时，将解耦矩阵构造为

Ａ（ｘ）＝

ａ１１（ｘ） ａ１２（ｘ） ａ１３（ｘ）

ａ２１（ｘ） ａ２２（ｘ） ａ２３（ｘ）

ａ３１（ｘ） ａ３２（ｘ） ａ３３（ｘ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１７）

ｂ（ｘ）＝ ｂ１（ｘ） ｂ２（ｘ） ｂ３（ｘ）[ ] Ｔ （１８）

式中，ａｉｊ（ｘ），ｂｉ（ｘ）（ ｉ，ｊ ＝ １，２，３）是根据动态模型解

析的李导数，表达如下

ａ１１（ｘ）＝ Ｌｇ１ｈ１（ｘ）＝ ０

ａ１２（ｘ）＝ Ｌｇ２ｈ１（ｘ）＝ ｇ２１（ｘ）

ａ１３（ｘ）＝ Ｌｇ３ｈ１（ｘ）＝ ｇ３１（ｘ）

ａ２１（ｘ）＝ Ｌｇ１Ｌｆｈ２（ｘ）＝ ｇ１４（ｘ）

ａ２２（ｘ）＝ Ｌｇ２Ｌｆｈ２（ｘ）＝ ０

ａ２３（ｘ）＝ Ｌｇ３Ｌｆｈ２（ｘ）＝ ｇ３４（ｘ）

ａ３１（ｘ）＝ Ｌｇ１Ｌｆｈ３（ｘ）＝ －ｘ１ｃｏｓ（ｘ３－ｘ２）ｇ１２（ｘ）

ａ３２（ｘ）＝ Ｌｇ２Ｌｆｈ３（ｘ）＝ ｓｉｎ（ｘ３－ｘ２）ｇ２１（ｘ）－

ｘ１ｃｏｓ（ｘ３－ｘ２）ｇ２２（ｘ）

ａ３３（ｘ）＝ Ｌｇ３Ｌｆｈ３（ｘ）＝ ｓｉｎ（ｘ３－ｘ２）ｇ３１（ｘ）－

ｘ１ｃｏｓ（ｘ３－ｘ２）ｇ３２（ｘ）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（１９）
ｂ１（ｘ）＝ Ｌｆｈ１（ｘ）＝ ｆ１（ｘ）

ｂ２（ｘ）＝ Ｌ２
ｆ ｈ２（ｘ）＝ ｆ４（ｘ）

ｂ３（ｘ）＝ Ｌ２
ｆ ｈ３（ｘ）＝ ｓｉｎ（ｘ３－ｘ２） ｆ１（ｘ）－

ｘ１ｃｏｓ（ｘ３－ｘ２）［ ｆ２（ｘ）－ｆ３（ｘ）］

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（２０）

因此，可以得到矩阵（１７）是非奇异的，从而可以得

到状态反馈解耦控制器．
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ｕ＝Ａ－１（ｘ）（－ｂ（ｘ）＋ｖ） （２１）
式中，ｖ＝ ｖ１ ｖ２ ｖ３[ ] Ｔ 为解耦系统的参考输入向量．

由坐标变换式（１６）和解耦控制式（２１）的运

算，得出用于折叠辅助机动的输入输出线性解耦系

统如下：
ｚ̇１１ ＝ ｖ１， ｚ̇２１ ＝ ｚ２２， ｚ̇２２ ＝ ｖ２，

ｚ̇３１ ＝ ｚ３２， ｚ̇３２ ＝ ｖ３，

ｙ１ ＝ ｚ１１， ｙ２ ＝ ｚ２１， ｙ３ ＝ ｚ３１

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２２）

３　 折叠翼飞行器的非奇异动态终端滑模控

制（ＮＤＴＳＭＣ）

飞行器折叠过程中有很多不确定的因素，除了

部分不准确的气动参数和外部扰动，还有参数扰动

以及机翼折叠引起的未建模动态等带来的影响都

会引起不可忽视的混合干扰．仅仅利用简单的反馈

线性化不能消除此类干扰，因此为了满足系统的鲁

棒性，必须要构建适当的外部控制器．本节着重介

绍了折叠辅助机动的全局稳定性，设计了一种新的

ＮＤＴＳＭＣ 滑模控制．
３．１　 ＮＤＴＳＭＣ 的设计过程

将混合干扰加入到折叠翼飞行器解耦系统中，
得出了三个子系统，分别是飞行器的速度、俯仰角

和高度：
ｚ̇１１ ＝ ｖ１＋ｄ１（ ｔ）

ｙ１ ＝ ｚ１１
{ （２３）

ｚ̇２１ ＝ ｚ２２
ｚ̇２２ ＝ ｖ２＋ｄ２（ ｔ）

ｙ２ ＝ ｚ２１

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２４）

ｚ̇３１ ＝ ｚ３２
ｚ̇３２ ＝ ｖ３＋ｄ３（ ｔ）

ｙ３ ＝ ｚ３１

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２５）

式中，ｄｉ（ ｔ）（ ｉ＝ １，２，３）是三个子系统的复合干扰，

并满 足 ｄｉ（ ｔ） ≤ Ｍｉ， ｄ̇ｉ（ ｔ） ≤ Ｎｉ， 这 里 Ｍｉ，
Ｎｉ（ ｉ＝ １，２，３）是正常数．

将跟踪误差定义为：
ｅ１ ＝ ｙ１－ｙ∗

１ ＝ ｚ１１－Ｖ∗

ｅ２ ＝ ｙ２－ｙ∗
２ ＝ ｚ２１－θ∗

ｅ３ ＝ ｙ３－ｙ∗
３ ＝ ｚ３１－ｈ∗

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２６）

式中，Ｖ∗，θ∗，ｈ∗分别为速度、俯仰角和高度目标状

态．

ＮＴＳＭＣ 法的鲁棒性强，可抑制较强的混合干

扰．但是非连续切换控制项导致的抖振现象会降低

系统的控制性能．传统的边界层方法尽管能减少抖

振，但是这种减振的方法以牺牲一部分控制性能为

代价．本文基于 ＮＴＳＭＣ 收敛性，设计了一种新的

ＮＤＴＳＭＣ 控制器，其中使用 ＤＳＭＣ 非连续切换项的

积分实现抖振抑制功能．
式（２３） ～ （２５）是折叠翼飞行器折叠辅助机动

的解耦系统，详细的 ＮＤＴＳＭＣ 设计过程为：
首先，定义线性滑模面

Ｓ１ ＝ ｅ１
Ｓ２ ＝ ｃ２ｅ２＋ｅ̇２
Ｓ３ ＝ ｃ３ｅ３＋ｅ̇３

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２７）

式中，参数 ｃ２，ｃ３＞０．
接着，得到非奇异终端滑模结构的动态滑动模

面构造如下

Ｅ１ ＝Ｓ１＋
１
β１
Ｓ̇ｐ１ ／ ｑ１

１

Ｅ２ ＝Ｓ２＋
１
β２
Ｓ̇ｐ２ ／ ｑ２

２

Ｅ３ ＝Ｓ３＋
１
β３
Ｓ̇ｐ３ ／ ｑ３

３

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（２８）

式中，设计参数 βｉ＞０（ ｉ ＝ １，２，３）；ｐｉ，ｑｉ 是正奇数且

满足条件 ｑｉ＜ｐｉ＜２ｑｉ ．
最后，基于指数趋近律，求得 ＮＤＴＳＭＣ 控制律

为

Ｖ̇１ ＝ Ｖ̈∗－
β１ｑ１

ｐ１
Ｓ̇（２－ｐ１ ／ ｑ１）

１ －

ｋ１Ｅ１－（Ｎ１＋η１）ｓｇｎ（Ｅ１）

Ｖ̇２ ＝ ｃ２ θ̈∗＋θ
…∗－ｃ２ｖ２－

β２ｑ２

ｐ２
Ｓ̇（２－ｐ２ ／ ｑ２）

２ －

ｋ２Ｅ２－（ｃ２Ｍ２＋Ｎ２＋η２）ｓｇｎ（Ｅ２）

Ｖ̇３ ＝ ｃ３ ｈ̈∗＋ｈ
…∗－ｃ３ｖ３－

β３ｑ３

ｐ３
Ｓ̇（２－ｐ３ ／ ｑ３）

３ －

ｋ３Ｅ３－（ｃ３Ｍ３＋Ｎ３＋η３）ｓｇｎ（Ｅ３）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（２９）

式中，参数 ｋｉ，ηｉ＞０（ ｉ＝ １，２，３） ．
由公式可知 ＮＤＴＳＭＣ 包含了两层滑模面，在

保证系统快速收敛性的同时，使非连续的切换控制

信号转移到控制器的导数上．因此，利用积分法获

得的连续控制信号，有效地抑制了扰动．
综上，折叠翼飞行器折叠辅助机动的控制结构

如图 ２ 所示．
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图 ２　 折叠翼飞行器控制系统示意图

Ｆｉｇ．２　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ｆｏｌｄｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ

３．２　 系统稳定性证明

定理 １ 　 针对某一飞行器加入折叠辅助机动

后的解耦系统式（２３） ～ （２５），建立线性滑模面式

（２７）和动态滑动模式（２８），使用 ＮＤＴＳＭＣ 的方法，
从而使闭环系统渐近稳定，让飞行器在飞行过程中

完成速度，俯仰角和高度的渐近跟踪．
证明：用于折叠辅助机动的折叠翼飞行器的各

解耦子系统有着类似的控制结构，因此，本文以飞

行器对高空的跟踪为例加以证明．
定义李雅普诺夫函数

Ｖ３ ＝
１
２
Ｅ２

３ （３０）

因此，

Ｖ̇３ ＝Ｅ３Ｅ̇３ ＝Ｅ３

ｐ３

β３ｑ３
Ｓ̇（ｐ３ ／ ｑ３－１）

３ （
β３ｑ３

ｐ３
Ｓ̇（２－ｐ３ ／ ｑ３）

３ ＋Ｓ̈３）

＝ Ｅ３

ｐ３

β３ｑ３
Ｓ̇（ｐ３ ／ ｑ３－１）

３ （
β３ｑ３

ｐ３
Ｓ̇（２－ｐ３ ／ ｑ３）

３ ＋ｃ３ ｅ̈３＋ｅ…３）

（３１）
由式（２５）和（２６）可以得出

Ｖ̇３ ＝Ｅ３

ｐ３

β３ｑ３
Ｓ̇（ｐ３ ／ ｑ３－１）

３ （
β３ｑ３

ｐ３
Ｓ̇（２－ｐ３ ／ ｑ３）

３ ＋ｃ３ｖ３＋

Ｖ̇３＋ｃ３ｄ３（ ｔ）＋ｄ̇３（ ｔ）－ｃ３ ｈ̈∗－ｈ
…∗） （３２）

将 ｖ３ 带入式（２９）中得到

Ｖ̇３ ＝Ｅ３

ｐ３

β３ｑ３
Ｓ̇（ｐ３ ／ ｑ３－１）

３ （－ｋ３Ｅ３＋ｃ３ｄ３（ ｔ）＋

　 ｄ̇３（ ｔ）－（ｃ３Ｍ３＋Ｎ３＋η３）ｓｇｎ（Ｅ３））

＝ －
ｐ３

β３ｑ３
Ｓ̇（ｐ３ ／ ｑ３－１）

３ （ｋ３Ｅ２
３＋η３ Ｅ３ ＋

　 ｃ３Ｍ３ Ｅ３ －ｃ３ｄ３（ｔ）Ｅ３＋Ｎ３ Ｅ３ －ｄ̇３（ｔ）Ｅ３）
（３３）

考虑到 ｐ３ 和 ｑ３ 是正奇数并且满足条件 ｑ３＜ｐ３＜２ｑ３，

所以 Ｓ̇（ｐ３ ／ ｑ３－１）
３ ≥０．因此，我们可以得出

Ｖ̇３≤０ （３４）

如果 Ｓ̇３≠０，考虑到 Ｅ３≠０，因此，可以得出 Ｖ̇３＜０．否

则 Ｓ̇３ ＝ ０，Ｖ̇３ ＝ ０．此外，可以证明 Ｓ̈３≠０．由此可见，状

态是不稳定的，这意味着 Ｖ̇３ ＝ ０ 不会在所有时间内

保持不变．
最后，飞行高度子系统达到了李雅普诺夫稳定

的条件，所以，可以得出闭环系统渐近稳定．从而验

证了，采用 ＮＤＴＳＭＣ 控制方法，设计的滑模面具有

较好的收敛性能．此外，线性滑模面进入非奇异端

滑模运动状态，并保持不变．最后的高度误差渐近

到 ０，飞行器完成了飞行高度的渐近跟踪．
以上飞行高度跟踪稳定性的证明，同样适用于

飞行速度和俯仰角稳定性证明．

４　 仿真与分析

为了证明所提出的 ＮＤＴＳＭＣ 的有效性，本文

对折叠翼飞行器的折叠辅助机动过程进行了仿真．
设定仿真过程如下：初始阶段，折叠翼飞行器

飞行以 ０．３Ｍａ 的速度在 ２ｋｍ 的高度水平飞行，折
叠角度是 ３０ 度；第 １０ 秒飞行器开始跟踪指定的轨

迹爬升；利用折叠翼辅助机动，５０ 秒以后飞行器上

升到 ２．１ｋｍ 高度并且飞行到一个新的平稳状态；同
时飞行器保持稳定的速度和姿态．

在上升过程中，加入峰值为 ２０Ｎ 的混合力干扰

和 ４００Ｎ·ｍ 的混合力矩干扰，震荡周期为 ５ 秒．折叠

翼飞行器的物理参量是：ｍ ＝ ５０００ｋｇ，Ｓｗ ＝ １９．４９ｍ２，
ｃＡ ＝３．０６ｍ，Ｉｙ ＝ １６２６９．８ｋｇ·ｍ２．大气密度是ρ＝ １．００６５
ｋｇ ／ ｍ３ ．

通过分析和调试，将 ＮＤＴＳＭＣ 控制器的设计

参数设置为：ｃ２ ＝ ２，ｃ３ ＝ １．２，β１ ＝ １，β２ ＝ ０．２，β３ ＝ ０．２，
ｐ１ ＝ ｐ２ ＝ ｐ３ ＝ ７，ｑ１ ＝ ｑ２ ＝ ｑ３ ＝ ５，ｋ１ ＝ ０． ５，ｋ２ ＝ ０． ０２，
ｋ３ ＝ ０．０５，η１ ＝ ０．１，η２ ＝η３ ＝ ０．２．

以折叠角变化为附加操作，模拟了折叠翼飞行

器的目标跟踪，并与只包括常规舵面和油门的传统

飞行器做比较．飞行状态的变化过程如图 ３ 所示．
从图 ３（ｆ），与传统飞行器相比，折叠翼飞行器

在目标跟踪中更准确．由于折叠翼飞行器在爬升过

程中对混合干扰有非常强的抑制能力，所以混合干

扰几乎没有对航迹跟踪精度造成影响；而传统飞行

器则有明显的扰动．如图 ３（ａ）所示，与传统飞行器

相比，折叠翼飞行器的速度稳定性更好．然而，传统

飞行器只是通过改变升降舵和油门这两个输入量来

消除混合干扰，飞行器的气动特性不会改变．如果传

统飞行器的混合干扰过大，升降舵和油门对飞行器

的控制效果就会变差；而折叠翼飞行器在把机翼折

１１
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图 ３　 折叠翼飞行器与传统飞行器轨迹跟踪效果的比较

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔ ｂｅｔｗｅｅｎ

ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ ａｎｄ ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ ａｉｒｃｒａｆｔ

叠作为附加操纵的同时，通过折叠角的变化来改变

飞行器本身的气动特，从而为飞行提供了辅助控制，
这样就能够提高飞行器的控制效果和抗干扰能力．

在图 ３（ｃ）中强调了折叠辅助机动的另一个优

点．在爬坡过程中，传统飞行器的俯仰角与平飞时

不同，并且由于各种干扰持续波动；而折叠翼飞行

器可以保持在平飞角度，同时不受干扰．这种在改

变飞行高度的同时，能够保持俯仰姿态的运动效果

与当今飞行器主动控制技术中的直接升力控制非

常相似．由此看出，折叠翼飞行器不但能够利用折

叠辅助机动来增加控制精度，而且能够提供额外的

机动性能．
在仿真中，折叠翼飞行器和传统飞行器的控制

输入显示在图 ４ 中．

图 ４　 折叠翼飞行器与传统飞行器跟踪控制信号的比较

Ｆｉｇ．４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｉｇｎａｌ ｂｅｔｗｅｅｎ

ｍｏｒｐｈｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ ａｎｄ ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ ａｉｒｃｒａｆｔ

从图 ４ 可以看到，采取折叠角变化作为一个额

外的操作，使油门开放的增量在攀登阶段显著减少．
这显示出了折叠翼飞行器可以通过折叠辅助机动来

更好的完成目标飞行任务，同时减少能耗的优势．
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仿真结果显示了折叠辅助机动的优点，其原理

是机翼折叠角变化直接影响气动特性．采用额外的

工作装置，控制器可以给出更好的最优控制策略．
此外，还可以防止机构控制饱和引起的问题．

５　 结论

将飞行器机翼折叠变形看成一种额外的操作，
将有利于提升飞行器的机动性能．本文针对折叠翼

飞行器，分析折叠角对气动性能的影响，构建了函

数模型．以折叠角为附加机动，构造了折叠辅助机

动的纵向非线性动力学模型．文中的 ＮＤＴＳＭＣ 设计

方法在实现飞行器一定时间内收敛到稳定状态的

同时，消除了抖振的不利影响． 仿真结果表明，
ＮＤＴＳＭＣ 提升了折叠翼飞行器的控制精度和鲁棒

性．航迹跟踪仿真结果表明，与传统飞行器相比，采
用折叠辅助机动的折叠翼飞行器具有更好的机动

性能和抗干扰能力，并且具有较高的能量效率．与
此同时，ＮＤＴＳＭＣ 在对航迹跟踪和状态保持的控制

精度上比 传 统 的 滑 模 控 制 有 了 明 显 的 提 高．
ＮＤＴＳＭＣ 能更好的消除复合干扰的影响，这也是传

统控制所做不到的．所以，采用 ＮＤＴＳＭＣ 能够让飞

行器在复杂的环境下保持更好的机动性能．
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