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高超声速飞行器输入受限反演鲁棒控制

王鹏飞†, 王 洁, 罗 畅, 谭诗利
(空军工程大学防空反导学院，西安 710051)

摘 要: 针对执行机构受限条件下高超声速飞行器的控制问题,提出一种鲁棒反演控制设计方法.设计一种新的
辅助系统对跟踪误差和控制律进行补偿,保证执行器受限时跟踪误差的有界性.为了避免传统反演方法中虚拟导
数计算量膨胀问题,引入滑模微分器对虚拟导数进行求解.为了增强系统的鲁棒性,基于改进反正切跟踪微分器
(MATD)设计一种新型干扰观测器,对系统的不确定项进行估计和补偿.最后,通过实例仿真验证了所提出控制器
的有效性.
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Robust back-stepping control of flexible air-breathing hypersonic vehicle
subject to input constraints
WANG Peng-fei†, WANG Jie, LUO Chang, TAN Shi-li

(Air and Missile Defense College，Air Force Engineering University，Xi’an 710051，China)

Abstract: The design of a robust back-stepping tracking control for a flexible air-breathing hypersonic vehicle with actuator
constraints is discussed. A novel auxiliary system is developed to compensate both the tracking errors and desired control
laws, which guarantee the boundedness of velocity and altitude tracking errors with the physical limitations on the
actuators. The sliding mode differentiator is introduced to obtain the derivatives of virtual control laws, which avoids the
explosion of the differentiation term in the traditional back-stepping control algorithm. The novel nonlinear disturbance
observers based on modified arctangent-based tracking differentiator(MATD) are introduced to estimate and compensate
the uncertainties of the model. Finally, simulation results show the effectiveness of the proposed controller.
Keywords: flexible air-breathing hypersonic vehicle；back-stepping control；input constraints；disturbance observers

0 引 言

吸气式高超声速飞行器是指采用乘波体机身/超
燃冲压发动机一体化构型的一类临近空间高超声速

飞行器,具有高超声速巡航与突防、空天往返等应用
前景,现已从原理和概念的探索转入技术开发演示与
验证阶段[1].
高超声速飞行器的一个关键技术是控制器的设

计.当前,已经有多种控制理论被应用于控制器的设
计,如反馈线性化控制[2]、滑模控制[3]、反演控制[4-6]

等.其中,反演设计方法因具备较强的非线性处理能
力而应用广泛.文献 [7]在考虑复合干扰情况下,基于
反演方法,实现了对一类通用临近空间飞行器纵向模
型的非线性控制,提高了干扰估计的准确性.但是,由

于反演方法设计中存在连续递推的设计过程,会导致
虚拟控制量的导数计算膨胀问题,常用的解决方法是
通过动态面法对虚拟导数进行计算[8].
执行机构受限导致的输入受限问题是当前研究

的热点之一[9-12].文献 [11]引入防饱和控制方法来处
理输入受限问题,解决了当执行机构受限时速度与高
度的稳定跟踪问题.文献 [12]设计一种辅助系统对误
差信号进行补偿,保证了在执行机构受限情况下的跟
踪效果,但是该算法只能保证闭环系统的稳定性,而
未能给出跟踪误差有界性的严格证明.当前,对输入
受限问题的研究主要集中于控制量的幅值受限问题,
而对于控制量的速率和带宽约束问题的研究则较少.
本文针对高超声速飞行器输入受限条件下跟踪
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误差的有界补偿问题,采用反演控制方法设计控制
器.通过构造一种新型辅助系统对跟踪误差进行补
偿,保证受限情况下轨迹的稳定跟踪,并在理论上对
闭环系统及跟踪误差的有界性进行了严格证明,消除
了以往补偿策略只能证明闭环系统有界的局限性.为
解决虚拟导数计算量膨胀问题,引入一阶滑模微分器
来估计虚拟控制量的导数,引入基于具有快速收敛性
的改进反正切跟踪微分器 (MATD)设计干扰观测器,
并对模型的不确定项进行估计,提高控制系统的鲁棒
性.最后,通过仿真实验验证了该控制策略的有效性.

1 动力学ᔪ模

1.1 纵向平面运动方程

定义飞行器刚体动力学系统状态量x = [V, h,

γ, α,Q].其中:V 和h分别为飞行高度和速度, γ和α

分别为航迹角和迎角,Q为俯仰角速度.飞行器的动
力学方程为[13]

V̇ =
T cosα−D

m
− µ sin γ

(RE + h)2
,

ḣ = V sin γ,

γ̇ =
L+ T sinα

mV
− [µ− V 2(RE + h)] cos γ

V (RE + h)2
,

α̇ = −γ̇ +Q,

Q̇ = M/Iyy,

η̈i = −2ζiωiη̇i − ω2
i ηi +Ni, i = 1, 2, 3.

(1)

其中:m为飞行器质量, Iyy为飞行器转动惯量,µ和
RE分别为地球引力常数和地球半径,T为推力,D为
阻力,L为升力,M为气动俯仰力矩, ηi (i = 1, 2, 3)为

弹性状态量, ζi和ωi分别为第 i阶弹性模态的阻尼系

数和自然频率,Ni为第i阶广义弹性力.
采用基于曲线拟合的思想,将推力、气动力和俯

仰力矩表示成与飞行状态量及控制系统输入量相关

的多项式形式[14],即

T ≈ q̄SCT (α,Φ, η),

L ≈ q̄SCL(α, δe, η),

D ≈ q̄SCD(α, δe, η),

L ≈ zTT + q̄Sc̄CM (α, δe, η),

Ni ≈ q̄S[Nα2

i α2 +Nα
i α+N δe

i δe +N0
i +Nη

i η]. (2)

其中

CT (α,Φ, η) = CT,ΦΦ+ CT,0 + Cη
T η;

CT,Φ = CΦα3

T α3 + CΦα2

T α2 + CΦα
T α+ CΦ

T ;

CT,0 = C3
Tα

3 + C2
Tα

2 + C1
Tα+ C0

T ;

CD(α, δe, η) = Cα2

D α2 + Cα
Dα+ C

δ2e
D δ2e+

Cδe
D δe + C0

D + Cη
Dη;

CM (α, δe, η) =

Cα2

M α2 + Cα
Mα+ Cδe

Mδe + C0
M + Cη

Mη;

Cη
j = [Cη1

j , 0, Cη2

j , 0, Cη3

j , 0], j = T, L,D,M ;

Nη
i = [Nη1

i , 0, Nη2

i , 0, Nη3

i , 0], i = 1, 2, 3.

这里: q̄为动压, ρ为高度h处的空气密度, zT 为推力
相对于质心的力臂,S和 c̄分别为参考面积和平均气

动弦长.文献 [10]中采用的拟合模型未考虑弹性振动
对控制的影响,相比之下,本文采用的拟合模型则充
分考虑了弹性状态对刚体状态量的影响,增加了控制
难度.
将机身的弹性振动视为扰动,弹性扰动可定义为

∆η
V = qS[(Cη

T cosα− Cη
D)η − C

δ2e
D δ2e − Cδe

D δe]/m,

∆η
γ = qS[(Cη

L + Cη
D sinα)η + Cδe

L δe]/(mV ),

∆η
α = −∆η

γ ,

∆η
Q = qS(zTC

η
T + c̄Cη

M )η/Iyy.

(3)

于是模型(1)可转化为如下严格反馈形式:

V̇ = fV + gV Φ+∆η
V ,

ḣ ≈ V γ,

γ̇ = fγ + gγα+∆η
γ ,

α̇ = fα + gγQ+∆η
α,

Q̇ = fQ + gQδe +∆η
Q.

(4)

定义εi ∈ {εT , εL, εD, εM , }分别为T、L、D和M

的拟合误差,则因拟合引入的误差分别为
∆V (x,η,u) = (εT cosα− εD)/m,

∆γ(x,η,u) = (εL + εT sinα)/(mV ),

∆α(x,η,u) = −∆γ(x,η,u),

∆Q(x,η,u) = (zT εT + εM )/Iyy.

(5)

令di = ∆η
i + ∆i,其中 i = V, γ, α,Q,则式 (4)可

以改写为 

V̇ = fV + gV Φ+ dV ,

ḣ ≈ V γ,

γ̇ = fγ + gγα+ dγ ,

α̇ = fα + gαQ+ dα,

Q̇ = fQ + gQδe + dQ.

(6)

1.2 受限问题分析

由于物理结构的限制,高超声速飞行器执行机构
的输出必然是受限的,在控制系统设计过程中必须考
虑输入受限问题对系统稳定性的影响.本文主要研究
燃料当量比和舵偏角的受限问题.对于燃料当量比而
言,要保证超燃冲压发动机的稳定工作,就必然要求
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其只能在一定范围内变化.若超出这一范围,则可能
导致发动机熄火[14].而舵偏角的幅值限制主要取决
于控制舵面的可执行位移.燃料当量比和舵偏角受限
的数学描述为

Φ =


Φmax, Φc ⩾ Φmax;

Φc, Φmin ⩽ Φc ⩽ Φmax;

Φmin, Φc ⩽ Φmin;

(7)

δe =


δemax, δec ⩾ δemax;

δec, δemin ⩽ δec ⩽ δemax;

δemin, δec ⩽ δemin.

(8)

其中:Φmax和Φmin分别为燃料当量比的上限和下限,
δemax和 δemin分别为舵偏角的上限和下限,Φc和 δec

为待设计的控制律.

2 控制器设计

2.1 速度控制器设计

定义速度的跟踪误差为

Ṽ = V − Vref. (9)

对式(9)求导可得
˙̃V = fV + gV Φ+ dV − V̇ref. (10)

为了消除由于输入受限而导致待设计输入量与

可执行输入量之间的偏差,引入一种新的辅助系统对
速度的跟踪误差进行补偿,即

χ̇V = −kV tanhχV + gV (Φ− Φc), (11)

其中kV > 0为待设计的参数.
重新定义修正后的状态量跟踪误差为

ZV = Ṽ − χV . (12)

对式(12)求导可得

ŻV = fV + dV − V̇ref + kV tanhχV + gV Φc. (13)

设计实际控制律Φc为

Φc = g−1
V

(
− kV,1ZV − kV,2

w t

0
ZV dτ − fV +

V̇ref − d̂V − kV tanhχV

)
. (14)

其中: kV,1 > 0和kV,2 > 0为待设计的参数, d̂V 为dV

的估计.

2.2 高度控制器设计

高度控制系统由h − γ和γ − α −Q两个子系统

决定.首先定义高度误差为

h̃ = h− href. (15)

选取控制律为

γc = arcsin
((

−kh̃− kI
w t

0
h̃dτ + ḣref

)/
V
)
. (16)

令k > 0, kI > 0以及γ → γc,则 h̃能够指数收敛到

零[12].
下面对γ − α − Q子系统进行控制器设计.定义

航迹角的跟踪误差为

γ̃ = γ − γc, (17)

对其求导可得

˙̃γ = fγ + gγα+ dγ − γ̇c. (18)

选取虚拟控制量 ᾱ为

ᾱ = g−1
γ

(
− kγ,1γ̃ − kγ,2

w t

0
γ̃dτ − fγ − d̂γ + γ̇c

)
.

(19)

其中: kγ,1、kγ,2 > 0为待设计系数, d̂γ为dγ的估计.
为避免虚拟导数计算膨胀问题,引入一阶滑模微

分器[15]对 ᾱ的一阶导数进行精确估计,有{
α̇c = −λ11|αc − ᾱ|1/2sgn(αc − ᾱ) + υ1,

υ̇1 = −λ12sgn(υ1 − α̇c),
(20)

其中λ11和λ12为待设计参数.
定义攻角的跟踪误差为

α̃ = α− αc, (21)

则有

˙̃α = fα + gαQ+ dα − α̇c. (22)

设计虚拟控制量Q̄为

Q̄ = g−1
α

(
− kα,1α̃− kα,2

w t

0
α̃dτ − fα − d̂α + α̇c

)
.

(23)

其中: kα,1、kα,2 > 0为待设计系数, d̂α为dα的估计.
类似地, Q̄一阶导数的估计可表示为{
Q̇c = −λ21|Qc − Q̄|1/2sgn(Qc − Q̄) + υ2,

υ̇2 = −λ22sgn(υ2 − Q̇c),
(24)

其中λ21和λ22为待设计参数.
定义虚拟导数的估计误差{

eα = αc − ᾱ,

eQ = Qc − Q̄.
(25)

由滑模观测器的性质[15]可知,通过选择合适的
设计参数,可以保证估计误差eα和eQ有界,定义常数
eMi 满足 |ei| ⩽ eMi (i = α,Q).
定义俯仰角速度的跟踪误差为

Q̃ = Q−Qc, (26)

则有

˙̃Q = fQ + gQδe + dQ − Q̇c. (27)

同样,为了消除输入受限而产生的偏差,引入辅
助系统对俯仰角速度的跟踪误差进行补偿,有
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χ̇h = −kh tanhχh + gQ(δe − δec), (28)

其中kh > 0为待设计的参数.
重新定义修正后的状态量跟踪误差为

Zh = Q̃− χh. (29)

对式(29)求导可得

Żh = fQ + dQ − Q̇c + kh tanhχh + gQδec. (30)

设计实际控制律δec为

δec =

g−1
Q

(
− kQ,1Zh − kQ,2

w t

0
Zhdτ − fQ−

gαα̃+ Q̇c − d̂Q − kh tanhχh

)
. (31)

其中: kQ,1、kQ,2 > 0为待设计系数, d̂Q为dQ的估计.

2.3 干扰观测器设计

为了提高控制系统的鲁棒性以应对不确定性干

扰,基于文献 [16]中提出的MATD设计非线性干扰
观测器,对模型中的不确定项进行精确估计.从文献
[16] 中的结果可以看出,相比于文献 [17]中提出的增
强型跟踪微分器和文献 [18]中提出的反正切跟踪微
分器, MATD具备跟踪精度高、响应速度快等特点,跟
踪和微分曲线平滑,对噪声具有良好的抑制能力.因
此,基于MATD设计的干扰观测器对扰动可以实现
更好的平滑估计. MATD的一般形式为

ẋ1(t) = x2(t),

ẋ2(t) = −R2l1|xm(t)|b arctan[xm(t)]−
R2l2|xn(t)|b arctan[xn(t)].

(32)

其中

xm(t) = x1(t)− u(t), xn(t) = x2(t)/R.

引理 1[16] 对于如式 (32)形式的系统,若R >

0,R为设计参数, l1 > 0, l2 > 0, 0 < b < 1,则对于
任意常数T > 0和输入函数u(t),且u(t)有界可积,则
式 (32)的解x1(t)满足

lim
R→∞

w T

0
|xm(t)|dt = 0. (33)

根据MATD,设计如下非线性干扰观测器:
˙̂
V = fV + gV Φ+ d̂V ,

˙̂
dV = R2

V [−lV 1|V̂ − V |bV arctan(V̂ − V )−
lV 2|d̂V /RV |bV arctan(d̂V /RV )];

(34)
˙̂γ = fγ + gγα+ d̂γ ,

˙̂
dγ = R2

γ [−lγ1|γ̂ − γ|bγ arctan(γ̂ − γ)−
lγ2|d̂γ/Rγ |bγ arctan(d̂γ/Rγ)];

(35)


˙̂α = fα + gαα+ d̂α,

˙̂
dα = R2

α[−lα1|α̂− α|bα arctan(α̂− α)−
lα2|d̂α/Rα|bα arctan(d̂α/Rα)];

(36)


˙̂
Q = fQ + gQδe + d̂Q,

˙̂
dQ = R2

Q[−lQ1|Q̂−Q|bQ arctan(Q̂−Q)−
lQ2|d̂Q/RQ|bQ arctan(d̂Q/RQ)].

(37)

其中: li1 > 0, li2 > 0, 0 < bi < 1, Ri > 0 (i = V, γ,

α,Q)均为待设计参数.
干扰观测器的设计参数整定规则与文献 [16]中

设计的微分器相同.通过上述干扰观测器,可以实现
对模型中的不确定项dV、dγ、dα和dQ的精确估计.定
义dV、dγ、dα和dQ的估计误差为{

d̃V = d̂V − dV , d̃γ = d̂γ − dγ ,

d̃α = d̂α − dα, d̃Q = d̂Q − dQ.
(38)

3 稳定性分析

选择Lyapunov函数为

W = WV +Wγ +Wα +WQ. (39)

其中

WV =
1

2
Z2

V +
1

2
kV,2

[w t

0
ZV dτ

]2
+

1

2
d̃2V ,

Wγ =
1

2
γ̃2 +

1

2
kγ,2

[w t

0
γ̃dτ

]2
+

1

2
d̃2γ ,

Wα =
1

2
α̃2 +

1

2
kα,2

[w t

0
α̃dτ

]2
+

1

2
d̃2α,

WQ =
1

2
Z2

h +
1

2
kQ,2

[w t

0
Zhdτ

]2
+

1

2
d̃2Q.

综合式 (13)、(14)及式 (18)∼ (31), 对式 (39)求导
可得

ẆV = ZV ŻV + kV,2ZV

w t

0
ZV dτ =

−kV,1Z
2
V − ZV d̃V + d̃V

˙̃
dV ,

Ẇγ = γ̃̂̇γ + kγ,2γ̃
w t

0
γ̃dτ =

−kγ,1γ̃
2 + gγ γ̃α̃+ gγ γ̃eα − γ̃d̃γ + d̃γ

˙̃
dγ ,

Ẇα = α̃̂̇α+ kα,2α̃
w t

0
α̃dτ =

−kα,1α̃
2 + gαα̃Q̃+ gαα̃eQ − α̃d̃α + d̃α

˙̃
dα,

ẆQ = ZhŻh + kQ,2Zh

w t

0
Zhdτ =

−kQ,1Z
2
V − gαα̃Zh − ZhdQ + d̃Q

˙̃
dQ.

(40)

由于

− ZV d̃V ⩽ 1

2
Z2

V +
1

2
d̃2V , gγ γ̃α̃ ⩽ 1

2
|gγ |(γ̃2 + α̃2),

gγ γ̃eα ⩽ 1

2
|gγ |[γ̃2 + (eMα )2], − γ̃d̃γ ⩽ 1

2
γ̃2 +

1

2
d̃2γ ,



236 控 制 与 决 策 第32卷

gαα̃Q̃− gαα̃Zh = gαα̃χh ⩽ 1

2
|gα|χ2

hα̃
2 +

1

2
|gα|,

gαα̃eQ ⩽ 1

2
|gα|[α̃2 + (eMQ )2], − α̃d̃α ⩽ 1

2
α̃2 +

1

2
d̃2α,

− Zhd̃Q ⩽ 1

2
Z2

h +
1

2
d̃2Q,

式(39)可改写为

Ẇ ⩽ −
(
kV,1 −

1

2

)
Z2

V −
(
kγ,1 − |gγ | −

1

2

)
γ̃2−(

kQ,1 −
1

2

)
Z2

h − (kα,1 − C)α̃2 +Σ. (41)

其中

C =
1

2
|gγ |+

1

2
|gα|+

1

2
|gα|χ2

h +
1

2
,

Σ =
1

2
d̃2V +

1

2
d̃2γ +

1

2
d̃2α +

1

2
d̃2Q + d̃V

˙̃
dV +

d̃γ
˙̃
dγ + d̃α

˙̃
dα + d̃Q

˙̃
dQ+

1

2
|gγ |(eMα )2 +

1

2
|gα|[(eMQ )2 + 1].

由引理1可知, d̃x和 d̃x
˙̃
dx,x = (V, γ, α,Q)均是

有界的,因此Σ有界.定义下列紧集:

ΩZV
=

{
ZV

∣∣∣|ZV | ⩽
√
Σ
/(

kV,1 −
1

2

)}
,

Ωγ̃ =
{
γ̃
∣∣∣|γ̃| ⩽ √

Σ
/(

kγ,1 − |gγ | −
1

2

)}
,

Ωα̃ = {α̃
∣∣∣|α̃| ⩽ √

Σ/(kα,1 − C)},

ΩZh
=

{
Zh

∣∣∣|Zh| ⩽
√
Σ
/(

kQ,1 −
1

2

)}
.

假设χh有界,令

kV,1 ⩾ 1

2
, kγ,1 ⩾ |gγ |+

1

2
, kQ,1 ⩾ 1

2
, kα,1 ⩾ C.

如果所有的跟踪误差 x在紧集Ωx之外,其中 x =

(ZV , γ̃, α̃, Zh),则Ẇ < 0.此时,所有的误差信号均是
有界的.
为证明引入的辅助系统χV 和χh是有界的,定义

辅助系统的Lyapunov函数

Wχ =
1

2
χ2
V +

1

2
χ2
h. (42)

分别令 |Φ− Φc| ⩽ ΦM , |δe − δec| ⩽ δMe ,其中
ΦM和δMe 均为正常数.
结合式(11)和(28),对式(42)求导可得

Ẇχ = − kV χV tanhχV − khχh tanhχh+

χh(δe − δec) + χV (Φ− Φc). (43)

进一步地,有

Ẇχ ⩽ − (kV |tanhχV | − ΦM )|χV |−

(kh|tanhχh| − δMe )|χh|. (44)

令

kV ⩾ |tanhχV |kV ⩾ ΦM , kh ⩾ |tanhχh|kh ⩾ δMe ,

则有Ẇχ ⩽ 0,由此可知χV 和χh有界;由ZV = Ṽ −
χV ,Zh = Q̃− χh可知 Ṽ 和Q̃也是有界的.
若采用文献 [12]中的受限补偿策略,其辅助系统

的形式为 {
χ̇V = −kV χV + (Φ− Φc),

χ̇h = −khχh + (δe − δec),
(45)

当受限严重时,即χV → ∞,χh → ∞,则ZV = Ṽ −
χV → ∞,Zh = Q̃− χh → ∞.因此,采用这样的形式
设计辅助系统,无法保证跟踪误差的有界性[12].

4 仿真结果

针对吸气式高超声速飞行器纵向动力学模型进

行闭环系统仿真,模型中标称气动力和气动力矩系数
见文献 [14].标称的弹性模态阻尼 ζi = 0.02, i = 1,

2, 3,自然振动频率ω1 = 20.2 rad/s, ω2 = 48.42

rad/s,ω3 = 95.6 rad/s.
飞行器在V = 2346.96m/s,h = 25 908m的初

始巡航条件下,保持动压不变,跟踪速度指令幅值为
∆Vc = 457.2m/s,高度指令幅值为∆hc = 1219.2m
的阶跃信号.速度和高度的参考指令均由二阶参考
模型给出,二阶参考模型的阻尼为0.95,自然频率为
0.03 rad/s.控制器参数取: kV,1 = 1.8, kV,2 = 0.5, k =

2, kI = 0.8, kγ,1 = 0.3, kγ,2 = 0.2, kα,1 = 0.9, kα,2 =

0.2, kQ,1 = 0.6, kQ,2 = 0.1;辅助系统的参数为kV =

2.5, kh = 0.2;滑模微分器的参数取λ11 = λ21 =

0.094 9,λ12 = λ22 = 0.001 5;干扰观测器的参数为
Ri = 5, li1 = 4, li2 = 2, bi = 0.9,其中 i = V, γ, α,Q;
控制输入Φ ∈ [0.1, 1.0], δe ∈ [−20, 20].为了验证系统
的鲁棒性,在150 s < t < 250 s时分别向模型 (1)中加
入下列扰动:

∆V = 0.5 sin(0.01πt)m/s,

∆Q = 2.5 sin(0.01πt) ◦/s.

仿真结果如图 1∼图5所示.其中:图1为未采取
输入受限补偿策略的控制输入曲线;图2∼图5为采
用受限补偿策略的响应曲线,其下标“1”和“2”分
别代表加入干扰观测器和未加入干扰观测器.从图1
中可以看出,未采取受限策略时,控制量出现了持续
的饱和进而导致控制任务失败.由图2和图3可以看
出,所设计的受限补偿策略成功地消除了受限对控制
量带来的影响.从有无干扰观测器的对比可以看出:
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图 5 高度跟踪曲线及跟踪误差曲线

当加入干扰观测器时,系统的响应速度变快,改善了
仿真初期控制抖振的现象;当遇到外界扰动时,控制
输入的抖振幅度也有所减小,这是因为加入的干扰
观测器可以对模型中的外部扰动精确估计并及时补

偿,从而增强了控制系统的鲁棒性.由图4和图5可知:
在仿真初期,控制输入的饱和导致跟踪误差出现了偏
差;但当受限消除后,跟踪误差能够迅速收敛至零.同
时,从对比曲线可以看出,加入干扰观测器后,速度和
高度均获得了更好的跟踪效果.

5 结 论

针对高超声速飞行器输入受限情况下的飞行控

制问题,本文采用反演设计方法分别对飞行器的速度
和高度子系统设计了控制器.通过引入滑模微分器对
虚拟控制量求导,简化了控制系统的设计.同时,设计
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了一种新型辅助系统对跟踪误差进行补偿,保证控制
器在输入受限情况下的稳定跟踪,并对闭环系统及跟
踪误差的有界性进行了严格的证明,消除了以往补偿
策略只能证明闭环系统有界的局限性.通过引入基于
MATD的干扰观测器对模型的不确定项进行估计,解
决了弹性模态难以测量的问题,提高了控制系统的鲁
棒性.仿真结果表明,所设计的控制策略在执行机构
受限的情况下,仍然能够保证较好的速度和高度的跟
踪效果.
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