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摘 要: 针对高超音速飞行器严格反馈不确定非线性MIMO系统,提出一种基于干扰观测器的鲁棒反步控制方法.

该方法采用超扭曲算法设计干扰观测器以估计系统复合干扰,观测误差有限时间收敛. 设计非线性反步控制律,引入

鲁棒项使得系统满足干扰到性能输出的𝐿2增益不超过设定的正实数,满足耗散不等式,使闭环系统跟踪误差一致最

终有界稳定. 仿真结果表明,所设计的控制律可以有效抑制系统复合干扰的影响,设计方法可行.
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Abstract: To solve the control problem of a general hypersonic vehicle which is a strict-feedback nonlinear uncertain MIMO

system, a robust backstepping control strategy based on the disturbance observer is proposed. The super-twisting algorithm

is used to estimate and compensate for disturbances. The finite time convergence is guaranteed. A nonlinear backstepping

control law is designed. Robust items are designed to make the whole control system has the 𝐿2 gain which is less than or

equal to the prescribed positive const. Theoretical analysis is done to validate that the system can satisfy dissipative inequality

and is uniformly ultimately bounded. The simulation results show that the developed method is effective and deals with the

problem of uncertain factors preferably.
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0 引引引 言言言

高超音速飞行器不同于一般飞行器,其在高速飞

行时会受到高温效应、粘性效应、真实气体效应等影

响,特殊而复杂的飞行环境导致飞行器气动特性和气

热特性的剧烈变化[1]. 由于缺乏工程经验和受研究条

件的限制,风洞试验得到的气动数据误差较大[2]. 此

外,典型高超声速飞行器布局长周期模态是欠阻尼或

不稳定的, 短周期模态是不稳定的, 使得高超音速飞

行器在高动态更易受外界的干扰[3]. 系统的参数不确

定、建模误差和外界干扰等不确定因素都可统称为系

统复合干扰,为保证其飞行控制的性能必须有效抑制

复合干扰的影响.

干扰观测器自 20世纪 80年代开始被应用于不

确定非线性系统控制领域,其根据系统的已知模型和

动态信息,建立新的动态系统对不确定因素进行观测

估计, 进而基于观测输出设计相应的补偿控制律[4].

非线性干扰观测器、滑模干扰观测器、智能干扰观测

器等新型非线性干扰估计方法在机械臂、电机、飞行

器等控制领域得到有效应用,取得了良好的效果[5].

在高超音速飞行器飞行控制方面, 文献 [6]提出

了基于模糊干扰观测器的自适应Terminal滑模控制

方法; 文献 [7]将神经网络干扰观测器技术与轨迹线

性化方法相结合, 提出了新的鲁棒自适应轨迹线性

化控制方法; 文献 [8]提出了基于模糊干扰观测器的

自适应反步控制方法. 但是,智能干扰观测器设计复

杂,相关参数也多,于是文献 [9]设计了一种基于超扭

曲 (Super-twisting)算法的干扰观测器的滑模控制方

法,并将其应用于X-33的控制系统中;此外,文献 [10]
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也采用类似方法设计导弹的飞行控制律.

本文借鉴文献 [9-10]的思想,针对高超音速飞行

器严格反馈不确定非线性MIMO系统,提出一种基于

干扰观测器的鲁棒反步控制方法. 基于超扭曲滑模算

法设计干扰观测器,充分利用系统的量测信息对干扰

进行估计,与智能干扰观测器相比,设计简单,需要设

定的参数少, 观测误差能在有限时间内收敛, 并且该

干扰观测器可以推广到更为一般的非线性系统;控制

律根据𝐿2增益理论和反步控制方法设计, 可保证系

统的稳定性. 文献 [9-10]选用滑模变量为超扭曲算法

的状态变量, 与滑模控制律结合紧密,而本文将系统

状态测量值与状态观测值之差作为超扭曲算法的状

态变量, 使得干扰观测器的设计更具通用性, 便于与

不同的控制方法结合运用.

1 问问问题题题描描描述述述

针对高超音速飞行器,考虑如下严格反馈不确定

非线性MIMO系统:⎧⎨⎩
𝑥̇1 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑔1(𝑥1)𝑥2 +Δ1,

𝑥̇2 = 𝑓2(𝑥1, 𝑥2) + 𝑔2(𝑥1, 𝑥2)𝑢+Δ2,

𝑦 = 𝑥1.

(1)

其中: 𝑥1 = [𝛼, 𝛽, 𝜇]T为飞行器的迎角、侧滑角和滚转

角, 𝑥2 = [𝑝, 𝑞, 𝑟]T为滚转角速率、俯仰角速率和偏航

角速率, 𝑢 = [𝛿𝑥, 𝛿𝑦, 𝛿𝑧]
T为左升降副翼、右升降副翼

和方向舵[11]; 𝑓1和 𝑓2分别为与力和力矩相关的 3 × 1

维矩阵, 𝑔1和 𝑔2分别为与三轴角速率和舵面操纵导

数相关的 3 × 3维矩阵, 其定义参见文献 [5]. 用Δ𝑓1,

Δ𝑓2,Δ𝑔1, Δ𝑔2表示建模误差, 𝑑1, 𝑑2表示外界干扰,

则Δ1,Δ2为建模误差及干扰等产生的系统复合干扰,

即 ⎧⎨⎩Δ1 = Δ𝑓1(𝑥1) + Δ𝑔1(𝑥1)𝑥2 + 𝑑1,

Δ2 = Δ𝑓2(𝑥1, 𝑥2) + Δ𝑔2(𝑥1, 𝑥2)𝑢+ 𝑑2.
(2)

需要设计姿态角指令跟踪控制律𝑢, 使系统输

出 𝑦稳定跟踪给定的输入信号 𝑦𝑑,有效抑制复合干扰

Δ1,Δ2对系统的影响.

2 干干干扰扰扰观观观测测测器器器设设设计计计

本文采用基于超扭曲算法的滑模干扰观测器实

现对复合干扰的估计.该算法是一种连续的二阶滑模

控制算法,可以实现状态变量及其一阶导数有限时间

稳定收敛到零.

引引引理理理 1 [12]考虑如下受控系统:

𝑒̇ = 𝑢(𝑡) +Δ(𝑡). (3)

其中: 𝑒 ∈ 𝑅为状态量; Δ(𝑡)为未知干扰, 满足 ∣Δ̇(𝑡)∣
⩽ 𝐶, 𝐶为未知常数. 自适应超扭曲控制律

𝑢(𝑡)= − 𝜂
√

∣𝑒∣sgn(𝑒)− 𝜆
w
sgn(𝑒)d𝑡 (4)

满足 ∣Δ̇(𝑡)∣ ⩽ 𝐶, 𝜂 ⩾ 1.5
√
𝐶, 𝜆 ⩾ 1.1𝐶,则 𝑒, 𝑒̇均在有

限时间 𝑡𝑠内收敛到零,其中

𝑡𝑠 ⩽
7.6𝑒(0)

𝜆− 𝐶
. (5)

基于引理 1可设计干扰观测器从而有效估计复

合干扰,设计结果由如下定理给出.

定定定理理理 1 对于式 (1)描述的严格反馈不确定非

线性MIMO系统, 如果复合干扰Δ1,Δ2连续可微且

一阶导数有界,则 ∣Δ̇1𝑖∣ ⩽ 𝐶1𝑖, ∣Δ̇2𝑖∣ ⩽ 𝐶2𝑖, 𝑖 = 1, 2, 3,

下同.

构造如下类状态观测器:⎧⎨⎩

˙̂𝑥1𝑖 = 𝑓1𝑖(𝑥1) + 𝑔1𝑖(𝑥1)𝑥2+

𝜂1
√

∣𝑒1𝑖∣sgn(𝑒1𝑖) + 𝜆1

w
sgn(𝑒1𝑖)d𝑡,

˙̂𝑥2𝑖 = 𝑓2𝑖(𝑥1, 𝑥2) + 𝑔2𝑖(𝑥1, 𝑥2)𝑢+

𝜂2
√

∣𝑒2𝑖∣sgn(𝑒2𝑖) + 𝜆2

w
sgn(𝑒2𝑖)d𝑡.

(6)

其中 {
𝑒1𝑖 = 𝑥1𝑖 − 𝑥̂1𝑖,

𝑒2𝑖 = 𝑥2𝑖 − 𝑥̂2𝑖,
(7)

且𝑥1𝑖, 𝑥2𝑖为系统状态的传感器测量值, 𝑥̂1𝑖, 𝑥̂2𝑖为类

状态观测器的估计值.

若选取参数⎧⎨⎩

𝜂1 ⩾ 1.5max{
√

𝐶11,
√

𝐶12,
√

𝐶13},
𝜆1 ⩾ 1.1max{𝐶11, 𝐶12, 𝐶13};
𝜂2 ⩾ 1.5max{

√
𝐶21,

√
𝐶22,

√
𝐶23},

𝜆2 ⩾ 1.1max{𝐶21, 𝐶22, 𝐶23};

(8)

则复合干扰可由下式估计:⎧⎨⎩Δ′
1𝑖 = 𝜂1

√
∣𝑒1𝑖∣sgn(𝑒1𝑖) + 𝜆1

w
sgn(𝑒1𝑖)d𝑡,

Δ′
2𝑖 = 𝜂2

√
∣𝑒2𝑖∣sgn(𝑒2𝑖) + 𝜆2

w
sgn(𝑒2𝑖)d𝑡.

(9)

其估计误差将在有限时间 𝑡𝑠𝑡内收敛到零,其中

𝑡𝑠𝑡 ⩽ max
{7.6𝑒1𝑖(0)

𝜆1 − 𝐶1𝑖
,
7.6𝑒2𝑖(0)

𝜆2 − 𝐶2𝑖

}
. (10)

证证证明明明 将式 (1)写成如下形式:{
𝑥̇1𝑖 = 𝑓1𝑖(𝑥1) + 𝑔1𝑖(𝑥1)𝑥2 +Δ1𝑖,

𝑥̇2𝑖 = 𝑓2𝑖(𝑥1, 𝑥2) + 𝑔2𝑖(𝑥1, 𝑥2)𝑢+Δ2𝑖.
(11)

式 (11)和 (6)相减,并根据式 (7),可得⎧⎨⎩ 𝑒̇1𝑖 + 𝜂1
√

∣𝑒1𝑖∣sgn(𝑒1𝑖) + 𝜆1

w
sgn(𝑒1𝑖)d𝑡 = Δ1𝑖,

𝑒̇2𝑖 + 𝜂2
√

∣𝑒2𝑖∣sgn(𝑒2𝑖) + 𝜆2

w
sgn(𝑒2𝑖)d𝑡 = Δ2𝑖.

(12)

由于 ∣Δ̇2𝑖∣ ⩽ 𝐶2𝑖,选取参数{
𝜂2 ⩾ 1.5max{

√
𝐶21,

√
𝐶22,

√
𝐶23},

𝜆2 ⩾ 1.1max{𝐶21, 𝐶22, 𝐶23}.
(13)

根据引理 1, 𝑒̇2𝑖, 𝑒2𝑖均在有限时间 𝑡𝑠2𝑖内收敛到

零,其中

𝑡𝑠2𝑖 ⩽
7.6𝑒2𝑖(0)

𝜆2 − 𝐶2𝑖
. (14)
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对于

𝑒̇1𝑖 + 𝜂1𝑖
√

∣𝑒1𝑖∣sgn(𝑒1𝑖) + 𝜆1𝑖

w
sgn(𝑒1𝑖)d𝑡 = Δ1𝑖,

(15)

由于 ∣Δ̇1𝑖∣ ⩽ 𝐶1𝑖,选取参数⎧⎨⎩ 𝜂1 ⩾ 1.5max{
√

𝐶11,
√

𝐶12,
√

𝐶13},
𝜆1 ⩾ 1.1max{𝐶11, 𝐶12, 𝐶13}.

(16)

又可根据引理 1, 𝑒̇1𝑖, 𝑒1𝑖均在有限时间 𝑡𝑠1𝑖内收敛到

零,其中

𝑡𝑠1𝑖 ⩽
7.6𝑒1𝑖(0)

𝜆1 − 𝐶1𝑖
. (17)

故式 (6)的观测误差在有限时间 𝑡𝑠𝑡内收敛到零,其中

𝑡𝑠𝑡 ⩽ max = {𝑡𝑠1𝑖, 𝑡𝑠2𝑖} =

max
{7.6𝑒1𝑖(0)

𝜆1 − 𝐶1𝑖
,
7.6𝑒2𝑖(0)

𝜆2 − 𝐶2𝑖

}
, (18)

于是当 𝑡 ⩾ 𝑡𝑠𝑡时, 𝑒̇1𝑖, 𝑒1𝑖, 𝑒̇2𝑖, 𝑒2𝑖均收敛到零,因而复

合干扰可由下式估计:⎧⎨⎩Δ′
1𝑖 = 𝜂1

√
∣𝑒1𝑖∣sgn(𝑒1𝑖) + 𝜆1

w
sgn(𝑒1𝑖)d𝑡,

Δ′
2𝑖 = 𝜂2

√
∣𝑒2𝑖∣sgn(𝑒2𝑖) + 𝜆2

w
sgn(𝑒2𝑖)d𝑡.

(19)

估计误差也将在有限时间 𝑡𝑠𝑡内收敛到零. 2
注注注 1 对比式 (1)和 (6), 并观察式 (9)不难发现,

本文所提出的干扰观测器的设计与系统模型无关,只

要构造出类状态观测器并计算出状态观测误差即可.

定理 1可推广到更为一般的非线性系统,也可应用于

线性系统.

注注注 2 深入分析引理 1可以发现,式 (4)的设计不

是惟一的, 只要构造恰当的滑模控制算法, 便能保证

受控系统 (3)的状态变量及其一阶导数在有限时间稳

定收敛到零即可.换言之,可以研究其他形式或控制

效果更佳的算法,甚至放宽 ∣Δ̇(𝑡)∣ ⩽ 𝐶的条件.

注注注 3 式 (6)的形式类似于状态观测器, 但因其

已含有状态的测量值,故称为类状态观测器, 其设计

目的是为了得到 𝑒1𝑖, 𝑒2𝑖,从而计算干扰估计值.

注注注 4 式 (8)的参数选取具有一定的保守性, 参

数选择过大会导致系统抖振. 如果增加参数到 12个:

𝜂1𝑖,𝜆1𝑖, 𝜂2𝑖,𝜆2𝑖, 𝑖 = 1, 2, 3;则参数满足条件变为 𝜂1𝑖 ⩾
1.5

√
𝐶1𝑖, 𝜆1𝑖 ⩾ 1.1𝐶1𝑖, 𝜂2𝑖 ⩾ 1.5

√
𝐶2𝑖 , 𝜆2𝑖 ⩾ 1.1𝐶2𝑖.

如此即可降低参数选取的保守性,但此时参数个数却

变为原先的 3倍,且由式 (10)可知干扰观测器收敛时

间变长. 所以,在避免系统抖振和保证观测器性能之

间,需要折衷处理.

3 反反反步步步控控控制制制律律律设设设计计计

先给出一些与控制律设计相关的定义和假设.

定定定义义义 1 [13] 𝐿2干扰抑制问题指的是设计控制

输入𝑢, 使得系统的增益尽可能小, 同时保证干扰

为零时闭环系统渐近稳定, 可等价为求解一个基于

Lyapunov稳定性理论的耗散不等式问题,即

𝐻 = 𝑉̇ − 1

2
(Υ2∥𝒅∥2 − ∥𝑧∥2) ⩽ 0. (20)

其中: 𝐻为Hamilton函数, Υ为干扰抑制水平因子, 𝑑

为系统的干扰信号, 𝑧为系统的评价信号.

假假假设设设 1 给定的有界参考信号 𝑦𝑑连续可微且一

阶导数有界.

假假假设设设 2 矩阵 𝑔1(𝑥1), 𝑔2(𝑥1, 𝑥2)可逆.

显然,对于飞行控制系统而言,上述假设均能满

足. 下面进行控制律的推导.

Step 1 考虑系统 (1)的第 1个子系统

𝑥̇1 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑔1(𝑥1)𝑥2 +Δ1. (21)

定义虚拟反馈误差{
𝑧1 = 𝑥1 − 𝑦𝑑,

𝑧2 = 𝑥2 − 𝛼1,
(22)

其中𝛼1为虚拟控制量.

对 𝑧1求一阶导,可得

𝑧̇1 = 𝑥̇1 − 𝑦̇𝑑 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑔(𝑥1)𝑥2 +Δ1 − 𝑦̇𝑑. (23)

根据式 (9), 设计干扰观测器在线估计系统的复

合干扰, 𝜀1为估计误差,则

Δ1 = Δ′
1 + 𝜀1. (24)

将式 (22), (24)代入 (23),可得

𝑧̇1 = 𝑓1(𝑥1) + 𝑔(𝑥1)𝑧2 + 𝑔(𝑥1)𝛼1 +Δ′
1 + 𝜀1 − 𝑦̇𝑑.

(25)

选取第 1个子系统的虚拟控制量为

𝛼1 = 𝑔−1
1 (𝑥1)

[
− 𝑓1(𝑥1)− 𝑘1𝑧1−

Δ′
1 −

Υ2 + 1

2Υ2
𝑧1 + 𝑦̇𝑑

]
. (26)

其中: 𝑘1为正实数; Δ′
1为干扰观测器输出,以逼近系

统干扰Δ1; −Υ2 + 1

2Υ2
𝑧1为鲁棒项,以抵消干扰观测器

估计误差 𝜀1对系统的影响.

将式 (26)代入 (25),可得

𝑧̇1 = −𝑘1𝑧1 + 𝑔1(𝑥1)𝑧2 + 𝜀1 − Υ2 + 1

2Υ2
𝑧1. (27)

Step 2 考虑闭环系统 (1)的第 2个子系统

𝑥̇2 = 𝑓2(𝑥1, 𝑥2) + 𝑔2(𝑥1, 𝑥2)𝑢+Δ2. (28)

对 𝑧2求一阶导,可得

𝑧̇2 = 𝑥̇2 − 𝛼̇1 =

𝑓2(𝑥1, 𝑥2) + 𝑔2(𝑥1, 𝑥2)𝑢+Δ2 − 𝛼̇1. (29)

根据式 (9), 设计干扰观测器在线估计系统的复

合干扰, 𝜀2为估计误差,则

Δ2 = Δ′
2 + 𝜀2. (30)

与𝛼1的设计类似,取

𝑢 = 𝑔−1
2 (𝑥1, 𝑥2)

[
− 𝑓2(𝑥1, 𝑥2)− 𝑔1(𝑥1)𝑧1−
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𝑘2𝑧2 −Δ′
2 −

Υ2 + 1

2Υ2
𝑧2 + 𝛼̇1

]
. (31)

其中: 𝑘2为正实数; Δ′
2为干扰观测器输出,以逼近系

统干扰Δ2; −Υ2 + 1

2Υ2
𝑧2为鲁棒项,以抵消干扰观测器

估计误差 𝜀2对系统的影响.

将式 (31)代入 (29),可得

𝑧̇2 = −𝑘2𝑧2 − 𝑔1(𝑥1)𝑧1 + 𝜀2 − Υ2 + 1

2Υ2
𝑧2. (32)

系统控制律的设计结果可由如下定理描述.

定定定理理理 2 对于系统 (1), 满足假设 1和假设 2, 根

据定理 1设计干扰观测器 (9),通过控制律 (26)和 (31),

选择适当的参数,可以保证系统干扰到性能输出的𝐿2

增益不超过设定的正实数Υ ,则系统是一致最终有界

稳定的.

证证证明明明 因式 (9)为有限时间收敛, 所以根据定义

1,可将干扰观测器估计误差 𝜀1, 𝜀2选为系统的干扰信

号,将式 (22)中的虚拟反馈误差选为系统的评价信号,

即 {
𝑑 = [𝜀1, 𝜀2]

T,

𝑧 = [𝑧1, 𝑧2]
T.

(33)

取Lyapunov函数

𝑉 =
1

2
𝑧T1 𝑧1 +

1

2
𝑧T2 𝑧2, (34)

对其关于时间求一阶导数,有

𝑉̇ = 𝑧T1 𝑧̇1 + 𝑧T2 𝑧̇2. (35)

将式 (27), (32)代入 (35),可得

𝑉̇ = 𝑧T1

[
−𝑘1𝑧1 + 𝑔1(𝑥1)𝑧2 + 𝜀1 − Υ2 + 1

2Υ2
𝑧1

]
+

𝑧T2

[
−𝑘2𝑧2 − 𝑔1(𝑥1)𝑧1 + 𝜀2 − Υ2 + 1

2Υ2
𝑧2

]
. (36)

整理式 (36),可得

𝑉̇ = − 𝑘1𝑧
T
1 𝑧1 − 𝑘2𝑧

T
2 𝑧2 + 𝑧T1

(
𝜀1 − Υ2 + 1

2Υ2
𝑧1

)
+

𝑧T2

(
𝜀2 − Υ2 + 1

2Υ2
𝑧2

)
, (37)

于是, Hamilton函数为

𝐻 = 𝑉̇ − 1

2
(Υ2∥𝑑∥2 − ∥𝑧∥2) =

− 𝑘1𝑧
T
1 𝑧1 − 𝑘2𝑧

T
2 𝑧2 −

Υ2 + 1

2Υ2
𝑧T1 𝑧1−

Υ2 + 1

2Υ2
𝑧T2 𝑧2 + 𝑧T1 𝜀1 + 𝑧T2 𝜀2−

Υ2

2
(∥𝜀1∥2 + ∥𝜀2∥2) + 1

2
(∥𝑧1∥2 + ∥𝑧2∥2) ⩽

− 1

2
𝑧T1 𝑧1 −

1

2
𝑧T2 𝑧2 +

Υ2

2
𝜀T1 𝜀1 +

Υ2

2
𝜀T2 𝜀2−

1

2

(𝑧1
Υ

−Υ𝜀1

)T(𝑧1
Υ

−Υ𝜀1

)
−

1

2

(𝑧2
Υ

−Υ𝜀2

)T(𝑧2
Υ

−Υ𝜀2

)
−

Υ2

2
(∥𝜀1∥2 + ∥𝜀2∥2) + 1

2
(∥𝑧1∥2 + ∥𝑧2∥2) ⩽

− 1

2
𝑧T1 𝑧1 −

1

2
𝑧T2 𝑧2 +

Υ2

2
𝜀T1 𝜀1 +

Υ2

2
𝜀T2 𝜀2−

Υ2

2
(∥𝜀1∥2 + ∥𝜀2∥2) + 1

2
(∥𝑧1∥2 + ∥𝑧2∥2) = 0. (38)

由此可知系统满足耗散不等式 (20), 即从干扰 𝑑

到性能输出 𝑧的𝐿2增益不超过Υ . 当 𝑑 = 0时, 系统

是一致渐近稳定的; 当 𝑑 ∕= 0时, 由于 𝑑有界, 系统是

一致最终有界稳定的. 2
注注注 5 因系统 (1)仅有 2个子系统,所以在控制律

(31)中只含虚拟控制量的一阶导数, 不涉及“计算膨

胀”问题,当然本文所提出的方法可推广至高阶的严

格反馈不确定非线性MIMO系统,此时动态面方法是

解决“计算膨胀”的有效途径.

注注注 6 上述分步设计相当于将系统时标分离,形

成两个回路,其中外回路状态𝑥1变化慢,内回路状态

𝑥2变化快,其思想与奇异摄动原理是一致的.

4 数数数值值值仿仿仿真真真及及及分分分析析析

仿真采用NASA兰利研究中心提供的高超音速

飞行器Winged-Cone[11]. 该模型为水平起飞、单级入

轨的常规高超音速飞行器,气动力和气动力矩导数为

迎角、马赫数以及舵面偏转的函数. Richard等[14]对

其气动数据进行插值运算,得到了高超音速气动数据

的数值计算公式,便于建立其数学模型. 高超音速飞

行器非线性运动方程如式 (1)描述, 其具体气动参数

计算复杂,可参见文献 [5].

仿真模型在Matlab/Simulink中用 S函数实现. 仿

真飞行速度为 15 Ma,高度为 33.5 km,配平结果:迎角

𝛼0 = 1.32∘, 左右升降副翼 𝛿𝑥0 = 𝛿𝑦0 = −3.54∘, 油门

𝛿𝑡0 = 0.276,其余配平值均为零.

取迎角指令为矩形波函数,幅值Δ𝛼𝑐 = 2∘,周期

为 10 s,占空比为 50%,加指令滤波器 1/(𝑆 + 1),使指

令平滑而不发生阶跃突变. 加入干扰Δ11 = 0.1 sin 𝑡

+0.05, Δ12 = 0.03 sin(2𝑡)+ 0.01, Δ13 = 0.02 sin(3𝑡)+

0.01. 根据式 (6)和 (9)设计干扰观测器, 参数取 𝜂1 =

𝜂2 = 1, 𝜆1 = 𝜆2 = 1,干扰观测器输出后均加滤波器

10/(𝑆 + 10),以消除高频信号.

需要指出的是, 选择的参数 𝜂1, 𝜂2, 𝜆1, 𝜆2过大会

造成抖振严重,过小则使干扰估计的效果变差. 文献

[15]提出了一种自适应超扭曲算法,其参数可以自适

应调整,而不需要知道干扰一阶导数的上界. 因为该

算法中各参数的一阶导数均大于等于零,而实际系统

中的干扰在飞行过程中一直存在,所以参数会不断增

大,最后因参数值过大而导致系统不稳定. 因此,该自

适应方法有待改进.

根据式 (26)和 (31)设计姿态角指令跟踪控制律,

控制律参数选取 𝑘1 = 5, 𝑘2 = 2; 干扰抑制水平因子
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取Υ = 0.2. 本文设计的干扰观测器和控制律的相关

参数较少,仿真中通过简单试凑便可获得满意的控制

效果,而实际飞控系统中参数的选取宜通过大量试飞

实验来确定.

仿真得到姿态角指令跟踪曲线如图 1所示. 为验

证干扰观测器的有效性,将本文方法与文献 [16]基于

神经网络干扰观测器的反步控制方法和常规的反步

控制方法作对比 (图 1中这 3种方法的仿真曲线分别

标记为方法 1,方法 2,方法 3). 由图 1可知,在系统具

有复合干扰的情况下,方法 1和方法 2的姿态角仍能

很好地跟踪指令, 方法 3由于不带干扰补偿, 跟踪效

果较差. 图 2将仿真中的干扰和干扰估计值进行了对

比,可以看出,方法 1和方法 2均可以有效地估计出系

统干扰, 且观测器调节平稳, 收敛速度快; 同时可看

出干扰估计值相比干扰有小段延时,这是由于在仿真

中观测器需要用到舵面偏转值𝑢,而该值选取的是上

一拍时刻的值,因为当前时刻的𝑢正是控制律的输出,

无法作为干扰观测器的输入. 图 3为气动舵面偏转,

其中左右升降副翼偏转较大,这是由于在稀薄大气层

飞行,舵面效率大为降低的缘故.
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图 3 气动舵面偏转

通过上述仿真可以看出,本文所提出的基于干扰

观测器的鲁棒反步方法较常规反步控制有更强的鲁

棒性, 可有效抑制系统复合干扰的影响;该方法与基

于智能干扰观测器的反步控制性能相近,但是前者明

显设计简单, 且由表 1可知其具有相关参数少、实时

性强的优点.

表 1 方法 1和方法 2对比

方法 复杂程度 参数个数 解算周期/ms

1 简单 7 0.35

2 复杂 24 2.76

5 结结结 论论论

本文针对高超音速飞行器严格反馈不确定非线

性MIMO系统,提出一种基于干扰观测器的鲁棒反步

控制方法, 可以有效抑制系统复合干扰的影响.将超

扭曲算法应用于干扰观测器的设计中,可保证观测误

差有限时间收敛;这种干扰观测器设计方法可推广至

更为一般的非线性系统,且便于与其他控制方法相结

合,通用性强,设计简单.用反步法设计非线性控制律,

引入鲁棒项使得系统满足干扰到性能输出的𝐿2增益

不超过设定的正实数,能够保证系统满足耗散不等式,

闭环系统跟踪误差一致最终有界稳定. 因考虑气动舵

面造成的控制输入饱和、传感器测量噪声,以及如何

放宽干扰导数有界这个条件而导致控制参数选取的

保守性降低的问题是需要进一步研究的内容.
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