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高超声速飞行器非线性干扰观测器动态面滑模控制
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摘要 针对高超声速飞行器纵向模型具有高度非线性、多变量耦合以及参数不确定等特点,提
出一种基于非线性干扰观测器的高超声速飞行器动态面滑模控制方案。利用非线性干扰观测

器观测未知干扰,并通过动态面滑模设计控制器使观测误差指数收敛,针对高度和速度进行了

稳定性分析,采用动态逆的方法设计速度控制器,控制律的设计保证了闭环系统的半全局一致

稳定。仿真结果表明,该控制方案能够有效地的克服非线性干扰的影响,提高系统的鲁棒性。
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Abstract:Aimedatthatlongitudinalhypersonicvehiclemodelhassomefeaturessuchashighnonlinearity,

multivariablecouplingandparameteruncertainty,etc.,anewdynamicsurfacesliding modecontrol
schemeforhypersonicaircraftbasedonnonlineardisturbanceobserverisproposed.Intheschemenonlin-
eardisturbanceobserverisusedforobservingtheunknownnonlineardisturbanceandtheobserverisinex-
ponentialconvergencebyselectingthedesignparameters,thenthedynamicsurfaceslidingmodecontrolis
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  高超声速飞行器一般指飞行马赫数Ma>5,可 在大气层和跨大气层内实现高速飞行的飞行器[1],



不仅能够在民用方面提高运输效率,其在军事上更

能做到对高空侦察机以及对敌方地面设施进行快速

打击,大大提高了远程作战的能力[2]。高超声速飞

行器因具有高度非线性、强耦合以及较大的不确定

性,因此飞行控制成为研究的热点。
文献[3~7]分别运用反步控制、滑模控制、鲁棒

控制和自适应动态面控制等控制方法克服了外界干

扰以及不确定因素的影响。然而,由于飞行器自身

对飞行过程中系统的暂态性和飞行精度要求比较

高,当外界干扰为非周期性的信号时,上述方法很难

保证系统的暂态性。
对于存在不确定性系统,文献[8]提出非线性干

扰观测器技术来抑制不确定性因素的影响。基于

此,本文结合非线性干扰观测器技术设计了一种动

态面滑模控制方案。

1 高超声速飞行器模型

本文采用由 NASALangleyResearchCenter
提供的通用高超声速飞行器纵向模型[9]:
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式中:V ,γ,h,α,q 分别表示飞行器的速度、航
迹倾角、高度、攻角和俯仰角速度;其他参数意义以

及表达式参照文献[9]。
采用文献[10]给出的发动机模型如下:

β¨=-2ξωnβ
·

-ω2
nβ+ω2

nβc (2)
式中:β为油门开度;βc 为控制器的输出控制指令。

假设1 由于攻角α 较小,故而可以忽略推力

项的影响,认为Tsinα≈0。
通过假设1,可以把高超声速飞行器纵向通道

分解为高度子系统和速度子系统。为把系统转化为

严反馈的形式,取状态变量x=[x1,x2,x3]其中:

x1=γ,x2=θ,x3=q,θ为俯仰角θ=α+γ,高
度子系统取控制量u=δe ,速度子系统取控制量u
=βc 。纵向模型高度子系统的严反馈形式为:
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式中:d 为外界未知非线性干扰,式(3)中f1、f3 和

g3 参考文献[11]。
假设2 存在正常数gm、gM ,使得gm ≤gi≤

gM 。根据式(3),有gi(i=1,2,3)≥0成立。

2 控制器设计

高超声速飞行器在飞行过程中由于自身的弹性

形变以及其他因素产生的不确定干扰会使飞行控制

效果变差。本文结合非线性干扰观测器技术和滑模

动态面的控制方法对存在未知干扰的高超声速飞行

器系统进行设计。系统的控制结构见图1。

图1 系统控制结构图

Fig.1 Systemcontrolstructure

2.1 非线性干扰观测器设计

本文采用的非线性观测器的模型[8]:

z=d
^

-p(x)

z
·

=-L(x)z-L(x)(p(x)+f3-g3u){ (4)

式中:d
^

为干扰d 的估计值;p(x)为待设计的非线

性函数;L(x)为观测器增益且满足:L(x)x
·

3 =

dp(x)/dt,观测误差d
~

应满足:

d
~
·

=-L(x)d
~

(5)

由式(5)解微分方程得:d
~

=d
~
(0)e-L(x)t 。

由此可以看出,当L(x)>0时即可保证非线

性干扰观测器的观测误差收敛到一定的邻域内。
如图1对系统状态方程作如下变换:

x
·

3=f3+g3ubp +d
~

(6)

式中:ud =g-1d
^
,g-1为增益调整;ubp 为动态面滑

模输出控制律,下节对其进行设计。

2.2 高度控制器设计

利用高度和航迹角的对应关系,可将高度指令

hd 转换成航迹角指令γd 来设计高度控制器[12]:

γd =arcsin[
kP hd -h( ) +kI∫(hd -h)dt

V
] (7)

式中:kP >0,kI ≥0,均为常数。
假设3 假设期望指令γd 光滑且有界,定义紧
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集γd ∈Ωc={(γd,γ
·

d,γ̈d)|‖γd‖2+‖γ
·

d‖2+
‖γ̈d‖2 ≤c},c>0是已知正常数。

步骤1 定义第一个动态面误差:

e1=x1-γd (8)
对式(8)进行求导可得:

e
·

1=f1+g1x2-γ
·

d (9)
设计虚拟控制量为:

x2d =-ke1-g1
-1f1+g1

-1γ
·

d (10)
为防止后面设计中对虚拟控制律反复求导,采

取动态面技术,即引入一阶低通滤波器[13]:

τ2α
·

2+α2=x2d, α2(0)=x2d(0)
步骤2 定义第二个动态面误差:

e2=x2-α2 (11)
同步骤1设计虚拟控制量为:

x3d =-k2e2+α
·

2 (12)
类似步骤1,利用一阶低通滤波器得出x3d 的估

计值α3 即:

τ3α
·

3+α3=x3d, α3(0)=x3d(0)
步骤3 定义第3个动态面误差:

e3=x3-α3 (13)
定义全局滑模面:

s=c1e1+c2e2+e3  c1,c2 >0 (14)
因此设计控制律如下:

ubp =g3-1(g1c1(k1e1-e2-(α2-x2d))+c2(k2e2-

e3-(α3-x3d))-f3+α
·

3-k4s-δ
^

sgn(s))
(15)

式中:δ
^

为δ的估计值。其中δ为d
~

的最大值。
参数自适应律为:

δ
^
·

=γ|s| (16)
式中:γ>0为设计参数。

2.3 高度控制器稳定性分析

定义滤波误差为

yi=αi-xid,i=2,3 (17)

由(19)得α
·

i=
(xid -αi)
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τi
,i=2,3,因此:
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iyi 并利用young’s不等式缩放后可得

y
·

iyi ≤-
y2

i

τi
+
1
2y

2
i +

1
2M2

i (19)

式中:Mi 为ζi 的最大值,i=2,3。
定理1:对于整个闭环系统定义Lyapunov能量

函数V(t)=∑
3

i=1
Vi 在满足假设1~假设3条件下,

控制律选择为式(15),那么对于所有初始条件满足

V(0)≤p(p 为任意给定常数),则存在设计参数

ki,τi+1,αi 使闭环系统的所有信号半全局一致最终

有界。
证明:对V(t)求导可得:

V
·
(t)=V

·

1(t)+V
·

2(t)+V
·

3(t) (20)
步骤1 定义第1个Lyapunov函数

V1=
1
2

e21
g1

+
1
2y

2
2 (21)

对式(21)进行求导并把式(9)、式(10)和式(19)
带入,利用young’s不等式进行缩放得:

V
·
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g
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1
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1
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2
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1
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步骤2 定义第2个Lyapunov函数

V2=1/2e22+1/2y2
3 (23)

类似步骤1可求得

V
·

2 ≤-(-1+k2)e22+e2e3-1/2e22-(-1+
1/τ3)y2

3+1/2M2
3 (24)

步骤3 定义第3个Lyapunov函数

V3=
1
2s

2+
1
2γδ

~
2+
1
2d

~
2 (25)

类似步骤1和步骤2同样可以得出

V
·

3 ≤-k4s2+δ
~

|s|-
1
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~

δ
·

-L(x)d
~
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把自适应律式(16)带入式(26)并整理得

V
·

3 ≤-k4s2-L(x)d
~
2 (27)

将式(22)、式(24)和式(27)带入式(21)并整理

利用young’s不等式进行缩放可得:

V
·

≤-(-1+k1+
g
·

1

2g21
+
1
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)e21-(k4-
1
2
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设计参数:

0<λ1<min[-1+k1+
g
·

1

2g2
1
+
1
2c1

,-1+
1
τ2
]
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0<λ2<min[-
3
2+k2+

1
2c1+c2,(

1
τ3-

1)]

0<λ3 <min[k4-
1
2
,L(x),12

]

b=
1
2
(M2

2+M2
3)+max(

1
2δ

~
2)

0<<min[λ1,λ2,λ3]
将以上设计参数带入式(28)缩放后可得:

V
·

≤-2V+b (29)

令>
b
2p
,当V(t)=p 时V

·
(t)<0。即对于

∀t≥0,如果V(0)≤p,则V(t)≤p,说明V(t)

≤p 为一不变集。
在 [0,t]内积分后可得:

0≤V(t)≤
b
2+[V(0)-

b
2
]e-2t

即lim
t→¥

V(t)≤
b
2
。

上式说明通过选择合适的设计参数,能够使
足够大小,进而使得跟踪误差e1 可以收敛到原点附

近的一个任意小邻域内。因此系统属于半全局一致

最终有界。

2.4 速度控制器设计

本文采用动态逆的方法来设计速度控制器,首
先把速度模型转化为严反馈的形式:

V
·

=f4(x1,x2,V)+g4(x1,x2,V)β (30)

f4 和g4 表达式参考文献[11]。

系统的速度指令信号Vd 有界且可导,定义

zv =V-Vd (31)
结合发动机模型式(2)设计速度控制律为:

βc =w-2
n (β¨+2ξωnβ

·

+w2
nβ) (32)

式中:β=g-1
4 (x1,x2,V)(-kvzv+V

·

d-f4(x1,x2,

V)),kv >0。

2.4 速度稳定性分析:
定义Lyapunov函数

V4=
1
2z

2
v (33)

对式(31)求导并把控制律式(32)带入可得:

V
·

4=-kvz2v (34)

设计kv>0,则有V
·

4≤0,因此,速度系统渐进

稳定。

3 数值仿真

对于高超声速模型的具体参数可参照文献[9]
初始平衡点为 H =33528m,V=4590.3m/s,α
=1.8048°,其他状态置零;高度阶跃信号变化为

ΔH =186m,非线性干扰观测器初始状态为0。本

文控制目标是使飞行器实际的高度和速度能够在有

限时间内跟踪上已知指令。
设计参数:kp=0.6,kI=0,γ=10,k1=30,k2

=2,k3=3.5,k4=2,τ1=τ2=0.01,干扰观测器增益

L(x)=22,kV =2。采用实时干扰d=5sint,系统

的仿真结果见图2。

图2 存在实时干扰时系统仿真结果(d =5sint)

Fig.2 Thesimulationresultswhenexistreal-timejammingsystem(d =5sint)
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  通过图2可以看出,本文所设计方案能够很好

地对未知非线性干扰进行观测,并且使得高度和速

度在存在干扰的情况下能够较好地跟踪上控制指

令。因此,本文所设计的方案有效提高了系统的鲁

棒性以及减少了由于外界不确定因素对飞机带来的

影响,使飞机飞行稳定性得到了改善。

4 结语

本文针对高超声速飞行器,提出一种基于非线

性干扰观测器的动态面滑模控制方案,利用非线性

干扰观测器观测飞行过程中遇到的未知干扰,对采

用观测器的系统设计动态面滑模控制器。仿真结果

表明,本文所设计方法能够有效克服外界干扰,提高

系统的鲁棒性。同时,该方案设计也具有较强的物

理意义和现实的工程价值,下一步将针对提高系统

的精确度进行研究。
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