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一种基于时变干扰观测器的高超声速

飞行器容错控制策略设计

常 晶†, 周 军

(西北工业大学精确制导与控制研究所，西安 710072)

摘 要: 为了提高高超声速再入飞行器 (HRV)在执行机构故障情况下的姿态控制效果,提出一种基于时变干扰观
测器和参考轨迹重构器 (RVG)的滑模容错控制策略.首先,设计一种新型自适应干扰观测器 (ADO)来估计系统扰
动,在保证估计精度的同时,能够有效削弱传统干扰观测器的初始超调现象;然后,基于反步法设计HRV的滑模控
制器,在设计中引入参考轨迹重构器以避免故障突变引起的初始尖峰,并且在滑模面的设计中利用ADO所估计的
系统扰动实现干扰的在线补偿.仿真结果表明,所设计的控制策略可以有效解决传统的基于高增益干扰观测器的
滑模控制律受故障引起的突变和初始估计误差造成控制系统动态性能恶化的问题.
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A FTC scheme for hypersonic vehicle based on adaptive disturbance
observer
CHANG Jing†, ZHOU Jun

(Institute of Precision Guidance and Control，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China)

Abstract: In order to improve the attitude control performance of the hypersonic reentry vehicle(HRV) subjected to total
failures of certain actuators, the paper proposes a sliding mode fault-tolerant control(FTC) scheme which is relied on
an adaptive disturbance observer(ADO) and reference vector generator(RVG). Firstly, an adaptive disturbance observer
is designed to estimate the system perturbations with overshoot attenuation. Then, a back-stepping based sliding mode
controller is developed combined with a reference vector generator together with the estimated perturbations, which
improves superior transient performances for state tracking. Simulation results obtained on the nonlinear model of the
hypersonic vehicle show that the proposed techniques can allow a faster response and minimize the overshoots compared
to the linear conventional disturbance observers based sliding mode controller.
Keywords: hypersonic reentry vehicle；fault tolerant control；adaptive disturbance observer；back-stepping techniques；
overshoot

0 引 䀰

恶劣复杂的环境给高超声速飞行器 (HRV)在
临近空间长时间的飞行带来了多种大范围的不确定

性,包括气动环境扰动、飞行任务变更、动力缺失以
及飞行器自身机构和伺服系统故障等导致的控制问

题[1-2].因此,设计适用于模型不确定、干扰、故障情况
下安全有效的控制方法,是高超声速飞行器控制技术
研究的一个关键点.

考虑到HRV的强不确定性问题,许多学者利用

各种先进控制理论对其姿态控制系统的设计开展了

深入的研究,其中自适应控制技术[2]和鲁棒控制技

术[3-4]是两大主要方法.此外,基于不确定性或干扰
观测器的相关技术是自动补偿系统扰动和不确定性

的一种有效手段.因此,各种基于不确定和干扰估计
的控制方法 (Uncertainty-disturbance-estimation-based
control, UDEC)被广泛研究,出现了诸如采用滑模观
测器 (Sliding mode observer, SMO)[3]、未知输入观

测器 (Unknown input observer, UIO)[4]、扩张状态观
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测器 (Extended state observer, ESO)[5-6]和干扰观测器

(Disturbance observer, DO)[7]等的控制策略.针对再入
飞行器,文献 [7]提出了一种基于干扰观测器的切换
多胞控制方法.文献 [8]将非线性干扰观测器与非奇
异快速Terminal滑模控制相结合,设计了吸气式高超
声速飞行器的纵向姿态控制器.但是,这两篇文献都
没有分析观测器在初始干扰估计未收敛前对控制系

统性能的影响.考虑到高超声速飞行器的强耦合特
点,文献 [9]提出了一种考虑耦合特性的基于干扰观
测器的新型鲁棒姿态控制律,但是这种方法没有考
虑执行机构的能力,容易出现舵饱和.这些UDEC方
法的主要不同之处在于结合了不同的观测器以及控

制算法,对系统的不确定和干扰都具有较强的抑制效
果.
近年来,许多文献都考虑到飞行器出现执行机构

或传感器故障的情况,研究了基于观测器的容错控制
方法[3-10].控制分配 (Control allocation, CA)是一种有
效的容错控制方法,通过管理过驱动系统的冗余实现
故障冗余[11].大量关于CA与不同控制算法相结合以
解决飞行器容错控制的文献[11-13]在过去的十多年中

发表.为了实现故障下控制的重新分配,需要利用故
障诊断与估计机制或者传感器提供舵效信息,这样的
信息可由SMO[14]或者UIO[15]等实现.但是,在同时
面对干扰和故障时, HRV的控制器设计在理论和应
用中都还存在许多没有解决的问题.例如,不管采用
何种方法,针对有外界扰动的不确定系统,故障估计
信息都不会准确,这就需要自适应或者鲁棒的控制方
法来补偿这些扰动及故障信息误差.基于观测器的
退步算法是另一种有效的主动容错控制策略[3,5].目
前,文献 [5]中提出的方法在滑模面的设计中引入观
测误差是不现实的;文献 [3]提出了一种只针对舵效
损失的FTC,其中的反馈线性化方法损失了系统模
型的真实度.文献 [3, 5]中的容错控制方法都不能在
不重构控制器的情况下直接解决执行机构彻底失效

故障的控制问题.此外,基于观测器的HRV容错控制
的另外一个重要问题是故障发生时引起系统扰动的

突变.通常情况,为了实现高精度快速估计干扰,观测
器会选择高增益,这就会将突变扰动引入控制系统,
降低控制系统的性能,并破环其稳定性.基于以上分
析,本文将引入自适应干扰观测器和参考轨迹生成
器[16],以尽可能地提高系统的响应能力,降低跟踪超
调现象.
本文针对执行机构完全失效的故障情况,提出一

种自适应干扰观测和参考轨迹重构器的高超声速飞

行器容错控制系统,并结合控制分配策略保证飞行器
在很小超调下的姿态跟踪.本文与其他文献研究的
区别在于: 1)提出的控制策略在不需要控制器重构
的情况下,能够实现舵完全失效时飞行器正常状态的
跟踪性能; 2)针对干扰观测器估计尖峰导致控制器
性能下降的问题,设计新的自适应干扰观测器,削弱
了尖峰现象; 3)参考模型重构机制的设计和反双曲
正弦函数的引入,实现了滑模容错控制器无抖振和基
本无超调跟踪指令.

1 飞行器控制模型

飞行器姿态系统模型如下所示:

α̇ = −p cosα tanβ + q − r sinα tanβ+

g

V cosβ cos γv cos θ − L

mV cosβ ,

β̇ = p sinα+ r cosα+
g

V
sin γv cos θ + Y

mV
,

γ̇v = p
cosα
cosβ − r

sinα

cosβ − g cos γv cos θ tanβ

V
+

L(tanβ + sin γv tan θ) + Y cos γv tan θ

mV
,

ṗ = −Izx(Ixx + Izz − Iyy)

IxxIzz − I2zx
pq +

Izz
IxxIzz − I2zx

Mx−

I2zx + Izz(Iyy − Izz)

IxxIzz − I2zx
rq +

Izx
IxxIzz − I2zx

Mz,

q̇ =
Ixx − Izz

Iyy
pr +

Izx
Iyy

(p2 − r2) +
1

Iyy
My,

ṙ = −I2zx + I2xx − IxxIyy
IxxIzz − I2zx

pq +
Izx

IxxIzz − I2zx
Mx−

Izx�Ixx + Iyy − Izz�
IxxIzz − I2zx

qr +
Ixx

IxxIzz − I2zx
Mz.

(1)

其中 

L =
1

2
ρV 2SrefCL,

Y =
1

2
ρV 2SrefCY ,

Mx =
1

2
ρV 2Srefc̄Cl,

My =
1

2
ρV 2Srefc̄Cm,

Mz =
1

2
ρV 2Srefc̄Cn;

α、β和γv分别是攻角、侧滑角和倾侧角; p、q和r分别

是滚转、偏航和俯仰角速度; θ是速度倾角;L和Y 是

升力和侧向力;V 是飞行器速度; g是重力加速度;CL

和CY 是升力和侧向力系数;Cl、Cm和Cn 是滚转、偏

航和俯仰力矩系数; δr、δa、δe和δbf分别是方向舵、副



第10期 常 晶等: 一种基于时变干扰观测器的高超声速飞行器容错控制策略设计 1895

翼、升降舵和体襟翼.另外,关于坐标系定义、飞行器
模型中各量的详细定义和方程推导过程,本文不再赘
述,具体请参见文献 [8]. HRV模型中的主要不确定参
数表示为 

m = 9375(1 + ∆m),

Iyy = 7(1 + ∆I)× 106,

S = 3603(1 + ∆S),

ρ = 0.243(1 + ∆cρ)× 10−4,

ce = 0.029 2(1 + ∆ce),

c̄ = 80(1 + ∆c̄).

(2)

其中: |∆m| ⩽ 0.03, |∆I| ⩽ 0.02, |∆S| ⩽ 0.03, |∆|c̄
⩽ 0.02, |∆ce| ⩽ 0.02, |∆cρ| ⩽ 0.03.
定义

x1 = [α, β, γv]
T,

x2 = [p, q, r]T,

u = [δa, δe, δr, δbf ]
T,

Q =
1

2
ρV 2,

则将式 (2)代入 (1)可得如下高超声速飞行器姿态系
统模型:

ẋ1 = f1(x1) + g1(x1)x2 + d1(x1),

ẋ2 = f2(x1, x2) + g2u
f + d2(x, u),

yc = x1.

(3)

其中

f1(x1) =

g cos γv cos θ
V cosβ +

−QSrefCL,0

mV cosβ
g sin γv cos θ

V
+

QSrefC
β
Y β

mV

−g cos γv cos θ tanβ

V
+

QSrefCL,0 tanβ

mV
+

QSrefCL,0 sin γv tan θ

mV
+

QSrefC
β
Y β cos γv tan θ

mV


,

f2(x) =


λ1pq + λ2qr

λ3pr + λ4(p
2 − r2)

λ5pq + λ6qr

+

1

2
ρV 2Srefc̄


λ7 0 λ8

0 λ9 0

λ8 0 λ10



m0

x + cβl β

m0
y + cβmβ

m0
z + cβnβ

 ;

g1(x1) =


− cosα tanβ 1 sinα tanβ

sinα 0 cosα
cosα
cosβ 0 − sinα

cosβ

 ,

g2 =

QSrefc̄


λ7 0 λ8

0 λ9 0

λ8 0 λ10



Cl

δa Cl
δe Cl

δr Cl
δbf

Cm
δa Cm

δe Cm
δr Cm

δbf

Cn
δa Cn

δe Cn
δr Cn

δbf

 ;

λ1 = −Izx(Ixx + Izz − Iyy)

IxxIzz − I2zx
,

λ2 = −I2zx + Izz(Iyy − Izz)

IxxIzz − I2zx
,

λ3 =
Ixx − Izz

Iyy
,

λ4 =
Izx
Iyy

,

λ5 = −I2zx + I2xx − IxxIyy
IxxIzz − I2zx

,

λ6 = −Izx(Ixx + Iyy − Izz)

IxxIzz − I2zx
,

λ7 =
Izz

IxxIzz − I2zx
,

λ8 =
Izx

IxxIzz − I2zx
,

λ9 =
1

Iyy
,

λ10 =
Ixx

IxxIzz − I2zx
;

yc是系统输出,它跟踪的指令信号一般表示为 yr;
uf ∈ R4是考虑故障的控制输入.式 (3)中的参数
不确定、式 (2)中气动参数不确定等模型不确定性
以及飞行器受到的风扰动一起作为集总干扰表示为

d1(x1)、d2(x, u),舵面的故障模型表示为
uf = Wu,

其中W ∈ Rm×m对角正定矩阵和各元素满足0 ⩽
wi(t) ⩽ 1, i = 1, 2, · · · ,m[11].
假设1 系统干扰d1(t)、d2(t)及导数 ḋ1(t)、̇d2(t)

具有Lipshitz最大边界δr.
假设2 假设在飞行器有 l个舵发生故障后,剩

余的舵面还是保证系统的可控性.
受文献 [5]的启发,本文提出的基于干扰观测器

的滑模控制器旨在解决一些舵面完全卡死情况下

的HRV姿态跟踪问题.但是,文献 [5]中存在一些不
足: 1)滑模面si = Ei + d̃i的设计引入了干扰估计误

差,这是不现实的; 2)轨迹线性化的引入加大了控制
器的设计复杂度,降低了飞行器的模型精度; 3)初始
状态偏差和故障扰动造成的干扰观测器的超大估计

误差会传递到控制器中,可能造成控制饱和,从而影
响系统稳定性.因此,本文直接设计一个非线性控制
器,以保证在初始扰动和故障发生后,整个闭环系统
的稳定性和姿态跟踪性能.本文将在下面的章节设
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计新的参数时变自适应观测器和参考轨迹重构机制,
并得到基于自适应干扰观测器的滑模容错控制器.

2 自适应干扰观测器设计

为了解决前述问题,本文提出一种具有时变参数
的干扰观测器.系统(3)可以表达为

ẋ(t) = f(x(t)) + gW (t)u(t) + d(t). (4)

其中

f(x(t)) =

[
f1(x1) + g1(x1)x2

f2(x1, x2)

]
,

g = [0 gT
2 ]

T,

d(t) = [d1 d2]
T. (5)

一种传统的干扰观测器具有如下形式:
ż(t) = f(x(t)) + gŴ (t)u(t) + d̂(t),

d̂(t) = m0(x(t)− z(t)) +
w
m1(x(t)− z(t))dt. (6)

其中: d̂(t) ∈ Rn是干扰d(t)的估计值, z(t)是扩张状
态向量,m0 ∈ Rn×n和m1 ∈ Rn×n是观测器增益.

2.1 干扰观测器的估计误差超调分析

为了方便参数选择,对式 (6)设计观测器增益形
式为

m0 = 2Λ2 and m1 = 2Λ,

Λ = diag{λ1, λ2, · · · , λ6} > 0是一个正定对角矩

阵.定义状态估计误差e0(t) = z(t) − x(t)和干扰估

计误差 d̃(t) = d̂(t)− d(t),可以推出[
ė0(t)
˙̃
d(t)

]
=

[
0 I

−m0 −m1

]
︸ ︷︷ ︸

A

[
e0(t)

d̃(t)

]
−

[
0

ḋ(t)

]
. (7)

存在矩阵P =

[
−I 0

Λ I

]
使得

Ā = PAP−1 =

[
−Λ −I

0 −Λ

]
,

因此

A =

[
−I 0

Λ I

][
−Λ I

0 −Λ

][
−I 0

Λ I

]
. (8)

则方程(8)的解析表达式为[
e0(t)

d̃(t)

]
= eAt

[
e0(0)

d̃(0)

]
−

w t

0
eA(t−τ)

[
0

ḋ(τ)

]
dτ. (9)

从而,干扰估计误差可以表示为

d̃(t) = − Λ2te−Λte(0) + (1 + Λt)e−Λtd̃(0)+w t

0
((t− τ)Λe−Λ(t−τ) + e−Λ(t−τ))ḋ(τ)dτ︸ ︷︷ ︸

d̄(t)

.

(10)

当时间t =
1

λi
(i = 1, 2, · · · , 6)时,有

d̃i = −λie−1e0i(0) + 2e−1(d̂i(0)− di(0))d̄i

( 1

λi

)
,

其中di、e0i和 d̃i分别表示d(t)、e0(t)和 d̃(t)的各个元

素.为了得到快速和高精度的干扰估计值,高增益经
常在观测器中选择.这样,干扰估计误差就会由于高
的增益Λ而将一个超调引入控制器中,考虑到控制器
的输入有限,这样容易引起系统的不稳定.如果减小
Λ,则会降低观测器的快速性和估计精度.为了尽可
能削弱DO中的这种超调现象,下面设计一个自适应
参数的干扰观测器.

2.2 参数时变干扰观测器设计

借鉴积分滑模的思想,设计具有时变参数的自适
应干扰观测器如下所示:

d̂(t) = −l(t)(z − x) +
w t

0
l̇(t)(z − x)dτ,

l(t) = η1(1− e−η2t) +
w t

0
kl∥e0(τ)∥dτ.

(11)

其中η1、η2和kl是正常数.系统的干扰估计误差满足
˙̃
d(t) = −l(t)d̃(t)− ḋ(t). (12)

取李雅普诺夫函数Vd(t) = 0.5d̃(t)Td̃(t),对其求导可
得

V̇d(t) = − l(t)d̃(t)Td̃(t)− d̃T(t)ḋ(t) ⩽

− l(t)∥d̃(t)∥2 + δr∥d̃(t)∥. (13)

由于 l(t)随着时间逐渐增大,取足够大的η1和η2,则
存在足够小的时间 tr使得 l(tr) > δr,且∥d̃(tr)∥ ⩽
√
2δrtr + ∥d̃(0)∥,在短暂的瞬态增加后,Vd(t) < 0,

∀ t > tr.进一步,由式 (13)可以推出,干扰估计误差将
会收敛于 lim

t→∞
∥d̃∥ → δr

L
,其中L > η1.对式 (12)进行

积分,同时考虑假设1,可得

d̃i(t) =

e
r t
0
l(τ)dτ

( w t

0
ḋi(t)e

r t
0
l(τ)dτdτ + d̂i(0)− di(0)

)
,

(14)

其中 d̂i(0) = −l(0)e0(0).注意到,如果设定 l(0) =

0,则 d̂i(0) = 0,干扰估计误差

d̃i(t) = e
r t
0
l(τ)dτ

( w t

0
ḋi(t)e

r t
0
l(τ)dτdτ − di(0)

)
,

(15)

与初始状态误差e0(0)无关.随着时间的增加, l(t)的
第一项趋于η1,从而 l(t)随着状态偏差e0(t)的幅度变

化,因此观测器能够提供更好的初始段估计以及后面
的快速跟踪.
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3 基于观测器的容错控制器设计

在本节中,将利用上节设计的观测器估计HRV
的干扰,用于补偿容错控制器中的扰动.

3.1 控制分配

假设舵效矩阵的测量值或估计值 Ŵ =

diag{ŵ1(t), · · · , ŵm(t)},其中 0 ⩽ ŵi(t) ⩽ 1.考虑
到舵效矩阵的信息有误差,假设W = (I − ∆)Ŵ ,
其中∆ = diag{δ1, · · · , δm},且0 ⩽ δi < ∆max.定
义虚拟控制量 v = g2u,因此,u = g†2v, g†2 =

ŴgT
2 (g2ŴgT

2 )
−1.根据假设 2, det(g2ŴgT

2 ) ̸= 0.系
统(3)可以转换为

ẋ1 = f1(x1) + g1(x1)x2 + d1,

ẋ2 = f2(x1, x2) + g2Ŵ
2gT

2 (g2ŴgT
2 )

−1v−

g2∆Ŵ 2gT
2 (g2ŴgT

2 )
−1v + d2.

(16)

其中

v̂ := g2Ŵ
2gT

2 (g2ŴgT
2 )

−1v.

则式(16)可以写作ẋ1 = f1(x1) + g1(x1)x2 + d1,

ẋ2 = f2(x1, x2) + v̂ + dv2 .
(17)

其中

dv2 = −g2∆g+2 v̂ + d2,

g+2 = Ŵ 2gT
2 (g2Ŵ

2gT
2 )

−1.

注意到, g+2 是g2的一个逆矩阵.

3.2 控制律设计

在滑模控制器中,本文利用反双曲函数替换控制
律中的符号函数以避免抖震问题.根据分离定理将
HRV的姿态控制分为内外环回路[5].
当系统发生故障或者在跟踪节约指令时,会出现

系统状态的变化速率过快,而飞行器实际的控制输入
有限,容易出现控制超调.为了解决这个问题,首先利
用重启技术[16]设计一个标称轨迹生成器.假设不考
虑干扰和故障的标称系统为

ż1(t) = f1(z1) + g1(z1)z2(t),

ż2(t) = f2(z) + g2uz(t),

ċ(t) = 1.

(18)

其中: z(0) = x(0), c(0) = 0. 如果跟踪指令或故障发
生突变,则重新构造参考轨迹.离散重启机制设计如
下:当

cd(t) = ∥z(t)− x(t)∥ > ηz & c(t) ⩾ τz,

z(t+) = x(t), c(t+) = 0

时,式中ηz是提前设定的一个阀门,这个重启逻辑在
标称模型和实际模型的状态偏差大于ηa和一个最小

调节时间 τz后,重新设定标称动力学的初值为实际
状态值,从而生成新的跟踪轨迹.为标称模型设计退
步控制器:

uz = −g+2 (f2(z) +Hz2(ez2)+

Kz2 tanh(λz2ez2)− ż2c),

z2c = −g1(z1)
−1(f1(z1) +Hz1ez1+

Kz1 tanh(λz2ez1)− ẏr). (19)

其中: g+2 = gT
2 (g2g

T
2 )

−1; ez1 = z1−yr, ez2 = z2−x2c;
Hz1、Hz2、Kz1、Kz2、λz1、λz2是正定对角矩阵

增益; ˆ̇z2c由一阶滤波器得到,并且定义其误差 ėc =

ˆ̇z2c − ż2c.假设∥ėc∥ ⩽ D̃1, ∥ëc∥ ⩽ D̃2.
定理1 [16] 标称系统 (18)在控制器 (19)的作用

下,得到系统跟踪误差eT
z = [eT

z1
, eT

z2
]的运动方程为{

ėz1 = −Hz1ez1 −Kz1 tanh(λz1ez1) + g1(z1)ez2 ,

ėz2 = −Hz2ez2 −Kz2 tanh(λz2ez2) + ėc.

(20)

因此,式(20)将会指数收敛于集合

Ω =
{
(ez, ėz) ∈ R12 :

|ezi | ⩽ e∗zi

√
kα2

kα1

& |ėzi | ⩽ ė∗zi

√
kα2

kα1

}
,

集合中的参数满足
e∗z = λ−1

z arctanh(K−1
z D̃1),

ė∗z =
D̃2

Kzλzsech(λze∗z)⊗ sech(λze∗z)
.

(21)

这表明系统 (18)的状态将会指数收敛于yr和z2c的

边界层.
下一步设计控制器,使实际系统跟踪标称模型的

轨迹.定义误差模型ex(t) = x(t) − z(t),得到HRV的
姿态跟踪问题的误差模型为ėx1 = f̃1(x1, z1) + g1(x1)ex2 + g̃1(x1, z1)z2 + d̂1,

ėx2 = f̃2(x, z) + v̂ − g2uz + dv2.

(22)

其中
ex1 = x1 − z1, ex2 = x2 − z2,

f̃1(x1, z1) = f1(x1)− f1(z1),

g̃1(x1, z1) = g1(x1)− g1(z1),

f̃2(x, z) = f2(x)− f2(z).

姿态角和姿态角回路的控制律设计过程如下.
Step 1:定义滑模面s1 = ex1

,并以ex2c为虚拟控

制量,有
ex2c = − g1(x1)

−1(f̃1(x1, z1) + g̃1(x1, z1)z2+

d̂1 +H1s1 + k1 tanh(λ1s1)). (23)

其中:H1是Hurwitz矩阵;λ1 > 0用于设定反双曲
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函数对符号函数的近似程度 lim
λ→∞

k1 tanh(λs1) =

k1sign(λs1);控制增益 k1用于补偿干扰估计误差

d̃1 = d̂1 − d1,因此选择k1 > ∥d̃1∥.
Step 2:设计滑模面s2 = ex2 − ex2c,并将虚拟控

制信号ex2c输入一阶滤波器得到ex2d,有
ėx2d = −ωn(ex2d − ex2c). (24)

其中: ex2d(0) = ex2c(0),ωn ∈ R3是滤波带宽.记

exc = ex2d − ex2c,

则 ėc = −ωnec − ẋ2c.姿态角速度的虚拟控制量设计
为

v̂0 = − f̃1(x, z) + g2uz − d̂2 − ėx2d−
H2s2 − k2 tanh(λ2s2). (25)

其中:H2是Hurwitz矩阵, d̂2是dv2的估计值.非线性
项的控制增益k2选为k2 > ∥d̃2∥+ ∥ėc∥.

Step 3:结合式 (19)和 (25),得到飞行器的控制律
形式为

u0 =

ŴgT
2 (g2Ŵ

2gT
2 )

−1(−f̃1(x, z) + g2uz − d̂2−
ėx2d −H2s2 − k2 tanh(λ2s2)). (26)

在控制律 (26)的作用下,系统 (22)的姿态跟踪误
差将渐进收敛于任意小的领域.下面对整个控制器
(23)∼ (26)的稳定性进行证明.
证明 考虑李雅普诺夫函数

V =
1

2
(sT

1 s1 + sT
2 s2). (27)

其导数为

V̇ = − sT
1 H1s1 − sT

1 k1 tanh(λ1s1)+

sT
1 d̃1 + sT

1 g1(x1)s2 − sT
2 H2s2−

sT
2 k2 tanh(λ2s2) + sT

2 ėc + sT
2 d̃2 ⩽

− [sT
1 sT

2 ]

[
H1 g1(x)1

0 H2

][
s1

s2

]
−

(k1 tanh(λ1s1)− ∥d̃1∥)∥s1∥−

(k2 tanh(λ2s2)− ∥d̃2∥ − ∥ėc∥)∥s1∥. (28)

假设存在常数k∗
1 ⩾ ∥d̃1∥和k∗

2 ⩾ ∥ėxc∥+∥d̃2∥,选择控

制器增益k1 > k∗
1和k2 > k∗

2 ,当 |s1| >
1

λ1
atanh

(k∗
1

k1

)
且 |s2| >

1

λ2
atanh

(k∗
2

k2

)
时,式(28)可以写为

V̇ ⩽ −[sT
1 sT

2 ]

[
H1 g1(x)1

0 H2

][
s1

s2

]
< 0. (29)

因此,通过选择参数合适的H1、H2、k1、k2、λ1和λ2,
控制器 (26)将保证滑模变量s1和s2指数趋近于任意

的小领域. 2

4 仿真傼证

飞行器的初始状态设定为

x1(0) = [10, 1, 0]◦, x2(0) = [0, 0, 0]◦/s,
H = 30 km, Mach = 6;

舵面限速限幅设置为

− 30◦ ⩽ δr, δa, δe, δbf ⩽ 30◦,

− 200◦/ s ⩽ δ̇r, δ̇a, δ̇e, δ̇c ⩽ 200◦/ s.

考虑了参数不确定性

∆m = 0.021 7, ∆L = 0.02, ∆S = −0.02,

∆cρ = −0.025, ∆I = 0.015 6, ∆ = 5%,

气功系数拉偏20%和气动力矩拉偏15%,以及飞行
过程中方向不确定的阵风干扰.仿真中,升降舵在
第2 s卡死在固定位置δe = −1◦,方向舵和差动舵在
2 s后舵效分别损伤20%和50%.为了进一步分析本
文所提控制策略的有效性,对本文方法 (ADOASM)
与文献 [5]中基于扩展的干扰观测器的滑模控制器
(EDOSMC)进行对比. 仿真中各控制器和观测器的
设计参数见表1.

表 1 仿真参数

参数值

观测器 kl = diag{2, 2, 5}, η1 = η2 = 10

Hz1
= diag{5, 8, 1};Hz2

= diag{5, 12, 4};

标称系统控制器 Kz1
= diag{0.04, 0.01, 0.12},

Kz2
= diag{1, 1, 1}

基于观测器的 H1 = diag{15, 4, 2}; H2 = diag{15, 2, 1};

HRV控制器 λ1 = λ2 = 50;ωn = 10

HRV的姿态跟踪仿真结果见图1∼图3.在第2 s
方向舵损伤30%,差动舵损伤70%,升降舵卡死.
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由图1∼图3可以看到,在多种扰动下,当有一个
舵面完全失效后,剩余的舵面依然保持了类似无故障
和无扰动的飞行器标称系统的跟踪效果,而且没有明
显的超调.

图4展示了时变参数自适应观测器和常规高增
益观测器对系统的干扰估计效果.可以明显看出,由
于初始状态估计误差不为零, ADO在初始阶段的干
扰估计误差远小于EDO.
从图 5 的舵面偏转情况可以看出, 原有的

EDOSMC在初始阶段和故障发生后,都出现了控制
振荡,而本文提出的ADOASM方法具有平缓的舵面
偏转曲线,有效地避免了滑模控制的震颤问题.综合
以上仿真结果可知,本文提出的策略表现出了更好的
故障鲁棒和干扰抑制能力.
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图 5 舵面偏转和舵效变化曲线

5 结 论

本文提出了一种新的HRV容错控制策略,有效
地提高了容错控制和干扰抑制的性能.通过设计自
适应干扰观测器补偿未知扰动,实现了干扰估计的初
始大偏差抑制.提出控制分配和标称参考轨迹生成
器相结合解决突然的舵面失效问题,给出了一个连续
的几乎无超调和无抖振的滑模容错控制器.考虑到
退步算法中必须引入动态面或微分器得到虚拟控制

量的缺点,下一步将会展开利用二阶SMC实现高超
声速飞行器的姿态控制.此外,在未来的工作中,会开
展考虑故障诊断与容错控制的一体化闭环设计.
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