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自抗扰控制器在超机动飞行快回路控制中的应用

熊治国, 孙秀霞, 胡孟权
(空军工程大学 工程学院, 西安 710038)

摘　要: 提出了一种利用自抗扰控制器算法设计超机动飞行快回路控制律的新方法. 根据自抗扰控制器能够动态补

偿系统模型扰动和外扰的特性,在超机动飞行的快回路中引入自抗扰控制器,实现了快变量的动态解耦控制. 控制律

设计直接依据超机动飞行的强耦合、强非线性模型,在较大的包线范围内不需要改变控制器参数,简化了设计过程.

仿真结果表明,系统具有良好的动态和稳态性能,控制器具有很强的鲁棒性.

关键词: 过失速机动; 飞行控制; 自抗扰控制器

中图分类号: V 249. 1　　　　文献标识码: A

Appl ica tion of Auto D isturbance Rejection Con troller in Fast
Var iable System of Super-maneuverable Fl ight

X ION G Z h i2g uo, SUN X iu2x ia , H U M eng 2quan

( Inst itu te of Engineering, A ir Fo rce Engineering U niversity, X i’an 710038, Ch ina. Co rresponden t: X ION G Zh i2
guo, E2m ail: x iongzh iguo416@ 163. com )

Abstract: By using A uto2distu rbances2reject ion2con tro ller (ADRC) , a new schem e is p ropo sed to design con tro ller

fo r fast variab le system of super2m aneuverab le fligh t. T he new schem e realizes the decoup ling con tro l of fast sta te

variab les by app lying ADRC in the fast variab les system to compensate model distu rbances and uncerta in ty. Based

on the non linear and coup ling model of aircraft, ADRC is specia lly fit fo r super2m aneuverab le fligh t con tro l design

that is non linear and has b ig model distu rbances. Furthermo re, w ithou t changing the structu re and param eters of

the con tro ller in b ig fligh t envelope, the schem e can simp lify the design of fligh t con tro l system. T he sim ulation re2
su lts show that the clo sed2loop system ach ieves h igh dynam ic perfo rm ance and robustness.
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1　引　　言
　　过失速机动是第 3代和第 4代战斗机的主要特

征之一,采用过失速机动比进行常规机动更能赢得

明显的战术优势,对于取得空战胜利有重大意义[1 ].

但在飞机作过失速机动时,迎角和角速率都很大,飞

机的动力学特性具有强耦合、强非线性的特点. 此

时,用传统的小扰动线性化方法进行飞行控制律设

计已不再适用,必须采用非线性控制方法[1～ 3 ]. 近年

来的研究表明,非线性动态逆在非线性飞控系统设

计领域是一种有效的方法[2 ]. 但动态逆方法对建模

误差比较敏感,如何提高控制器的鲁棒性一直是难

以解决的问题,文献[ 3 ]就提高动态逆飞行控制律的

鲁棒性进行了研究. H an [4 ]提出的自抗扰控制器是

在非线性 P ID 控制律的基础上发展起来的一种新

型非线性控制算法,它可直接应用于多种非线性系

统的控制. 到目前为止,自抗扰控制器已逐步发展成

熟,在很多领域进行了仿真甚至半实物、实物试验,

并在许多复杂的非线性控制问题中得到成功应

用[4, 5 ].

　　本文将自抗扰控制器引入到超机动飞行快回路

的控制,实现了快回路角速度变量的解耦控制,稳定

了飞机的短周期运动. 仿真结果显示,闭环系统具有

良好的动态和稳态性能,控制器具有很强的鲁棒性.
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2　自抗扰控制器实现快回路多变量解耦

控制的基本思路
　　设带有未知扰动的不确定对象为

y
(n) = f (y , yα,⋯, y

(n- 1) ) + Ξ( t) + b0u. (1)

其中: f 和 Ξ( t) 均未知, u 和 y 分别为系统输入和输

出, b0 为已知常数. 取对象的状态变量为

[x 1, x 2,⋯, x n ]T =

[y ( t) , yα( t) ,⋯, y
(n- 1) ]T ,

令 a ( t) = f (õ) + Ξ( t). 它包含了系统模型和外扰的

总和, 称为系统的扩张状态变量 x n+ 1. 令 b ( t) =

aα( t) , x 1 = y ,得到系统的扩张状态方程为

xα1 = x 2,

xα2 = x 3,⋯, xαn- 1 = x n,

xαn = x n+ 1 + b0u ,

xαn+ 1 = b ( t).

(2)

　　构造系统 (2) 的“全维”非线性状态观测器,即

式 (1) 的扩张状态观测器 (ESO ). 方程如下:

zα1 = z 2 - b1fa l (z 1 - x 1, Α1, ∆) ,

zα2 = z 3 - b2fa l (z 1 - x 1, Α2, ∆) ,

　�
zαn = z n+ 1 - bnfa l (z 1 - x 1, Αn , ∆) + b0u ,

zαn+ 1 = - bn+ 1fa l (z 1 - x 1, Αn+ 1, ∆).

(3)

其中非线性函数 fa l (õ) 的形式为

fa l (z , a , ∆) =
ûz û a sign (z ) , ûz û ≥ ∆;

ûz ûö∆1- a , ûz û < ∆.
式 (3) 中 b1, b2,⋯, bn 为常系数. 通过各参数的选择,

ESO 稳定, 且以一定的速度跟踪系统 (2) 的各状

态[6 ] ,即

z 1 ( t) → x 1 ( t) ,⋯, z n ( t) → x n ( t) ,

z n+ 1 ( t) → x n+ 1 ( t) = a ( t). (4)

　　另外,ADRC 通过跟踪微分器 (TD ) 为参考输

入安排过渡过程,得到参考输入 Τ0 ( t) 及各阶导数的

近似跟踪值,记为: Τ1 ( t) , Τ2 ( t) ,⋯, Τn ( t) ,文献[ 7 ] 讨

论了二阶跟踪微分器的频率特性. 最后通过非线性

组合得到系统的控制量为

u ( t) = k 1h 1 (Τ1 - z 1) + k 2h 2 (Τ2 - z 2) + ⋯ +

k nhn (Τn - z n) - z n+ 1öb0. (5)

其中: h 1, h 2,⋯, h n+ 1 为适当的非线性函数; k 1, k 2,

⋯, k n为常系数. z n+ 1öb0作为反馈量将起到补偿系统

扰动的作用, 正是由于这种对系统模型扰动和外扰

的适时补偿,使控制系统具有很强的鲁棒性. 非线性

组合可以有效构造经补偿后的积分串联型系统的动

态特性. 整个控制器的设计不依赖于被控对象的精

确模型, 这符合超机动飞行控制器设计的模型不精

确、参数变化大等特点. ADRC中控制器参数选择的

一般原则参见文献[ 4～ 7 ].

在超机动飞行时, 飞行状态变量按时标分离的

原则[8 ] 可以分为快慢不同的子系统. 其中,以 p , q, r

即滚转、俯仰、偏航角速度为状态变量的系统为快回

路,处在整个系统最内环,其解耦控制和稳定是整个

超机动飞行控制系统的基础. p , q, r 在所有飞行状

态变量中变化最快,事实上,快回路比其他飞行状态

变量构成的回路的带宽大 5 倍以上[3 ] , 故可认为当

系统受到激励或扰动后,快回路从开始运动到 p , q,

r稳定跟踪指令值, 其他飞行状态变量基本没有变

化,可作为常值进行处理. 因此, 单独对超机动飞行

快回路进行控制律设计和仿真是可行的.

考虑到ADRC 的 ESO 能估计出包括模型和外

扰的系统总扰动, 在快回路各子回路分别独立引入

ADRC,借助各回路的 ESO 估计出包括子回路间的

耦合项和外扰的扰动量. 利用此扰动量的估计值对

系统进行动态补偿, 使快回路解耦为 3 个外特性互

不干扰的子系统. 通过各子系统状态反馈的非线性

配置,得到快回路理想的动态和稳态性能,系统方块

图如图 1所示,图中各参数意义见第 3节 1

图 1　快回路自抗扰控制系统结构

3　自抗扰控制器的具体构造
3. 1　快回路方程

如前所述, 超机动飞行的快回路是以 p , q, r 为

状态变量的 3阶非线性系统. 快回路方程可表述为

pα= [ I z (L + L T ) + I x z (N + N T ) +

　　I x z ( I z + I x - I y ) p q +

　　 ( I y I z - I 2
z - I 2

x z ) qr ]ö( I x I z - I 2
x z ) , (6)

qα= [M + M T + ( I z - I x ) p r +

　　I x z (r2 - p 2) ]öI y , (7)

rα= [ I x z (L + L T ) + I x (N + N T ) +

　　 ( I 2
x - I x I y + I 2

x z ) p q +

　　I x z ( I y - I z - I x ) p r ]ö( I x I z - I 2
x z ). (8)

其中: I x , I y , I z 分别为飞机对机体轴系 3个坐标轴的

惯性矩; I x z 为惯性积,因飞机关于 x oz 平面对称,惯

性积 I x y = I z y = 0; L ,M ,N 为空气动力力矩在飞机

机体轴系中 3 个方向的分量; L T ,M T ,N T 为矢量推

力力矩在飞机机体轴系中的 3个方向的分量.

方程 (6)～ (8) 可改写为如下仿射方程形式:
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pα

qα

rα
=

f p (x f )

f q (x f )

f r (x f )

+ G f (x f ) u. (9)

其中 x f 由全部运动状态中与快状态变化相关的分

量构成,且 x f = [p q r ΑΒ ΛV Χ]T. 控制向量 u =

[∆a　∆e　∆r　∆y　∆z ]T 分别为: 副翼、平尾、方向舵、

侧向推力矢量舵面和纵向推力矢量舵面. 控制分布

矩阵为
G f (x f ) =

g p ∆a
(x f ) 0 g p ∆r

(x f ) g p ∆r
(x f ) 0

0 g q∆c
(x f ) 0 0 g q∆z

(x f )

g r∆a
(x f ) 0 g r∆r

(x f ) g r∆y
(x f ) 0

.

(10)

上述方程中各元素的具体表达式见参考文献[ 3 ].

3. 2　自抗扰控制器算法

为便于控制器设计,把式 (9) 改写为

pα

qα

rα
=

f p (x f )

f q (x f )

f r (x f )

+

up

uq

u r

. (11)

其中

up

uq

u r

= G f (x f ) u = G f (x f )

∆a

∆e

∆r

∆y

∆z

. (12)

　　 快回路控制器设计方法为: 根据式 (11) 设计

ADRC 解耦控制器,得到 up c, uqc, u rc,见图 11再由式
(18) 根据舵面分配算法H (x f ) 得到常规舵面∆a , ∆e,

∆r 和推力矢量舵面 ∆y , ∆z 的控制量. G f (x f ) 行满秩,

其右逆存在,故总存在舵面分配算法H (x f ) 满足控

制律的要求,即有G f (x f ) õH (x f ) = I 3,其中 I 3表示

3× 3的单位阵.

　　按上述方法,得到快回路 3个子回路的控制律,

如式 (13)～ (18) 所示. 为便于表述,引入标号 i, i依

次取 p , q, r,分别表示 p , q, r子回路

xα1i = x 2i, (13)

xα2i = - R ifa l[x 1i - Τic ( t) +

　　 ûx 2iûx 2iö2R i, a1i, ∆1i ], (14)

zα1i = z 2i - b1ifa l (z 1i - y i, a2i, ∆2i) + u ic, (15)

zα2i = - b2ifa l (z 1i - y i, a3i, ∆2i) , (16)

u ic = b0ifa l (x 1i - z 1i, a4i, ∆3i) - z 2i, (17)

u = H (x f ) õ

up c

uqc

u rc

. (18)

在式 (13)～ (18) 中,当 i依次取 p , q, r时,

Τp c ( t) = p c, Τqc ( t) = qc, Τrc ( t) = rc,

y p = p ( t) , y q = q ( t) , y r = r ( t).

其中 p c, qc, rc (即 Τp c ( t) , Τqc ( t) , Τrc ( t) ) 为快回路输入

指令,该指令来自超机动控制系统中由迎角、侧滑角

和绕速度矢量滚转角构成的慢回路. 在本文的仿真

中,这 3个指令信号控制目标值直接给出,作为 TD

的参考输入. 3 个回路的控制器参数相同, 分别为:

1) TD: R i = 50, a 1i = 0, ∆1i = 0. 002 5; 2) ESO 和非

线性组合 fa l (z , a , ∆) 函数: a = 0. 5, ∆= 0. 002 2, b1i

= 20, b2i = 100, b0i = 10.

3. 3　舵面分配算法

由于飞机推力矢量舵面的引入, 飞机有 5个操

纵舵面可用, 可将完成 p , q, r 控制所需的控制力矩

u p c, uqc, u rc分配到 5个舵面上. 不同的舵面分配原则

有不同的舵面分配算法H (x f ) ,考虑延长飞机推力

矢量舵面的使用寿命, 本文按如下原则确定舵面分

配算法:首先将力矩分配到 3个常规舵面上,如果常

规舵面达到饱和, 再将剩余力矩分配到 2 个推力矢

量舵面上.

4　数字仿真
　　对某 3代战斗机进行数字仿真试验,飞机 5个

控制舵面∆a , ∆e, ∆r, ∆y , ∆z的位置限制分别为: ± 20°,

± 25°, ± 30°, ± 15°, ± 15°. 仿真结构如图 1所示.

控制目标值即输入指令 p c, qc, rc 取幅值分别为

10°ös, 45°ös, 15°ös, 周期均为 8 s的方波信号. 保持

控制器参数不变,在一定的飞行包线内 (高度 1 000

～ 10 000 m ,速度100～ 325 m ös) 选取不同状态点,

在迎角为 (- 10°～ 90°) 和侧滑角为 (- 10°～ 10°)

的变化范围内进行仿真, 验证控制律的线性化和解

耦效果以及控制律的鲁棒性.

结果表明,快回路均能实现解耦,并具备良好的

动态性能. 限于篇幅, 文中不一一列出仿真图, 只给

出一个状态点 (高度为 1 000 m ,速度为 100 m ös) 下

两组初始条件的仿真结果. 两组初始条件分别为: 1)

迎角Α0 = 5°,侧滑角Β0 = 0°; 2) 迎角Α0 = 30°,侧滑

角 Β0 = 10°. 在两组初始条件下,发动机推力保持为

92 000 N ,前缘襟翼偏置角 25°,初始角速度为 0. 仿

真结果见图 2.

图 2 (a)～ (c) 分别为 p , q, r响应曲线,其中:虚

线表示指令信号, 实线和点划线分别表示初始条件

1 和初始条件 2两种情况下的响应曲线. (d)～ (h)

依次为舵面 ∆a , ∆e, ∆r, ∆y , ∆z 的动态过程, 其中, 实线

和虚线分别表示初始条件 1) 和初始条件 2) 下的舵

面偏转情况.

由图 2可见, p , q, r的响应曲线是单调的,过渡

过程均不到0. 5 s, p , q, r各自跟踪指令信号,互不干

扰 ,这说明快回路控制律能够较好地实现线性化和
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图 2　系统动态过程

解耦控制. 条件 1和条件 2下的响应曲线基本重合,

而在两组不同条件下,ADRC的参数不变,说明控制

器具有很强的鲁棒性.

　　根据采用的舵面分配算法, 在两种初始条件

下,控制量均保持在允许的范围内. 随着气流角加

大,常规舵面所获得的气动力矩变小,当常规舵面达

到饱和时, 利用推力矢量舵面来获得满足控制要求

所需的控制力矩. 仿真中当 ∆a 或 ∆r 达到饱和时, 由

∆y 来产生剩余操纵力矩, 如图 2 (d) , (f) , (g) 所示.

仿真显示,在大迎角和大侧滑角条件下,常规舵面达

到饱和时,由推力矢量舵面均能获得剩余操纵力矩,

从而满足 p , q, r 的解耦控制和动态性能的要求. 舵

面的稳态偏转值和在初始时刻的动作过程是用来补

偿由初始状态造成的系统扰动.

5　结　　论
　　非线性动态逆方法需要对象的精确模型,而在

飞机作过失速机动时,非定常气动力的影响较大,难

以得到飞机的精确模型,这就限制了动态逆方法的

应用. 另外,由于大包线范围内飞机模型产生大幅度

摄动,一般飞行控制律设计方法必须通过大量调参

来实现,导致了控制律设计的复杂性. 从本文快回路

控制器的设计过程来看,自抗扰控制器的设计无需

对象的精确模型. 在一定飞行包线和初始状态变化

的很大范围内,飞机模型参数发生了很大变化,但控

制器参数保持不变,这就能够实现系统的解耦控制,

并获得良好的动态和稳态性能,表明自抗扰控制器

具有很强的鲁棒性. 仿真结果显示出这种超机动飞

行控制律设计方法是有效的,简化了飞行控制律设

计过程. 如何在整个超机动控制回路应用这种方法

还有待进一步研究.
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