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基于扩张干扰观测器的再入飞行器终端滑模控制
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摘　 要：针对再入滑翔飞行器存在时变非匹配不确定干扰的问题，设计了一种非线性扩张干扰观测器

和新型双回路非奇异终端滑模控制律。 首先将观测器状态变量扩张为干扰及其变化速率的估计值，
再基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性定理设计新型非线性干扰观测器；将再入飞行器系统方程分为姿态角外回路

和姿态角速率内回路，分别设计具有干扰补偿作用的新型滑模面，以及能够有限时间收敛的非奇异终

端滑模控制律。 仿真结果表明，该方法可将传统非线性干扰观测器的估计精度提高约 ４％，控制系统

跟踪误差得到明显降低，具有良好的动态特性。
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　 　 再入滑翔飞行器具有飞行速度高、机动能力强

等诸多优点，是突破敌方反导防御系统的利器。 但

其由于飞行时间长，飞行环境复杂多变，系统动力学

特性呈现出强非线性、强耦合、快时变的特点，而时

变的外部不确定性干扰，进一步增加了控制系统设

计的难度［１⁃３］。
针对不确定非线性系统的控制问题，传统的鲁

棒控制律过于保守，而滑模控制律则仅对系统匹配

不确定干扰具有鲁棒性：通过干扰观测器技术对外

部扰动进行前馈补偿，有利于降低控制系统增益，获
得更好的快速性和跟踪性能，控制指令也更为平滑，
因此，基于干扰观测器的控制系统设计成为主要方

法，如滑模干扰观测器等［４⁃６］，但非匹配不确定系统

的控制一直是设计难点。 文献［７］则首次针对非匹

配不确定项设计了一种有效的非线性干扰观测器

（ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＮＤＯ）及相应滑模控

制方法。 该方法一经提出便引起了学者们的广泛关

注，并与多种非线性控制方法相结合，如自适应反演

控制、动态逆控制、自适应滑模控制等［８⁃１０］。 传统的

非线性干扰观测器均假设干扰变化缓慢，或干扰变

化速率近似为零，但对于再入滑翔飞行器而言，外部

干扰通常为快时变的，因此，ＮＤＯ 方法的应用具有

极大的限制。 文献［１１］则在传统 ＮＤＯ 的基础上，
设计了一种能够同时观测外部干扰及其变化速率的

线性干扰观测器，并对文献［７］中的滑模面进行了

改进，但并不适用于非线性系统。
本文 即 在 文 献 ［ １１ ］ 的 基 础 上， 首 先 基 于

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性定理重新设计了一种扩张状态的

非线性干扰观测器，能够同时观测干扰大小及其变

化速率。 以具有二阶不确定性干扰的再入滑翔飞行

器为研究对象，根据奇异摄动理论，将系统运动方程

分为姿态角外回路和姿态角速率内回路，设计了新

型滑模面及双回路非奇异终端滑模控制律，能够基

于干扰观测数据对外部扰动进行补偿，并保证控制

系统跟踪误差在有限时间内收敛至零。 最后，通过

仿真对比验证了该方法的有效性。

１　 问题描述

以面对称的再入滑翔飞行器为研究对象，忽略

地球自转的影响，系统姿态运动学和动力学方程可

表示为
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α̇ ＝ ωｚ ＋ ωｙｓｉｎαｔａｎβ － ωｘｃｏｓαｔａｎβ －

　
Ｙ － ｍｇｃｏｓθｃｏｓγｖ

ｍＶｃｏｓβ
＋ ｄ１１

β̇ ＝ ωｙｃｏｓα ＋ ωｘｓｉｎα ＋
Ｚ ＋ ｍｇｃｏｓθｓｉｎγｖ

ｍＶ
＋ ｄ１２

γ̇ｖ ＝ （ωｘｃｏｓα － ωｙｓｉｎα） ／ ｃｏｓβ ＋

　
Ｙ（ｔａｎθｓｉｎγｖ ＋ ｔａｎβ）

ｍＶ
＋
Ｚｔａｎθｃｏｓγｖ

ｍＶ
－

　
ｍｇｃｏｓθｃｏｓγｃ ｔａｎβ

ｍＶ
＋ ｄ１３

ω̇ｘ ＝
１

ＪｘＪｙ － Ｊ２
ｘｙ

［ － Ｊｘｙ（Ｊｘ ＋ Ｊｙ － Ｊｚ）ωｘωｚ ＋

　 （Ｊ２
ｙ － Ｊ２

ｘｙ － ＪｙＪｚ）ωｙωｚ ＋ ＪｙＭｘ ＋ ＪｘｙＭｙ］ ＋ ｄ２１

ω̇ｙ ＝
１

ＪｘＪｙ － Ｊ２
ｘｙ

［（ＪｘＪｚ － Ｊ２
ｘｙ － Ｊ２

ｘ）ωｘωｚ －

　 Ｊｘｙ（Ｊｘ － Ｊｙ ＋ Ｊｚ）ωｙωｚ ＋ ＪｘｙＭｘ ＋ ＪｘＭｙ］ ＋ ｄ２２

ω̇ｚ ＝
１
Ｊｚ

［（Ｊｘ － Ｊｙ）ωｘωｙ ＋ Ｊｘｙ（ω２
ｘ － ω２

ｙ） ＋ Ｍｚ］ ＋ ｄ２３
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（１）
式中，α、β 和 γｖ 分别为飞行器攻角、侧滑角和倾侧

角；ωｘ、ωｙ 和ωｚ 为滚转、偏航和俯仰角速率；θ为弹道

倾角；ｍ 和 Ｖ 分别为飞行器质量和飞行速度； Ｊｘ、Ｊｙ、
Ｊｚ 和 Ｊｘｙ为飞行器惯性积；Ｙ 和 Ｚ 分别为飞行器升力

和侧向力；Ｍｘ、Ｍｙ 和 Ｍｚ 为飞行器滚转、偏航和俯仰

力矩，可表示为

Ｍｘ ＝ ｑＳＬ（ｍｘ０ ＋ ｍδｙ
ｘ δｙ ＋ ｍδｘ

ｘ δｘ ＋ Ｃ ｌｐ􀭺ωｘ）

Ｍｙ ＝ ｑＳＬ（ｍｙ０ ＋ ｍδｙ
ｙ δｙ ＋ ｍδｘ

ｙ δｘ ＋ Ｃｎｒ􀭺ωｙ）

Ｍｚ ＝ ｑＳＬ（ｍｚ０ ＋ ｍδｚ
ｚ δｚ） ＋ ＣｍｑｑＳＬ􀭺ωｚ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２）

式中， ｑ为动压，Ｓ和 Ｌ分别为参考长度和参考面积；
δｘ、δｙ 和 δｚ 为飞行器三通道等效舵偏。

根据奇异摄动理论，飞行器六自由度运动模型

（１）可描述为快回路和慢回路

ｘ̇１ ＝ ｆ１（ｘ１，ｘ２） ＋ ｇ１（ｘ１）ｘ２ｃ ＋ ｄ１（ ｔ）
ｘ̇２ ＝ ｆ２（ｘ１，ｘ２） ＋ ｇ２（ｘ１）ｕ ＋ ｄ２（ ｔ）

{ （３）

式中， ｘ１ ＝ ［α β γ ｖ］ Ｔ 为慢回路状态向量，ｘ２ｃ 为慢回

路虚拟控制向量，并作为快回路状态跟踪指令向量；
ｘ２ ＝ ［ω ｘ ω ｙ ω ｚ］ Ｔ 为快回路状态向量；ｕ ＝ ［δ ｘ δ ｙ δ ｚ］ Ｔ

为快回路控制向量；ｄ１ 和 ｄ２ 为外部不确定干扰

向量。
假设 １　 不确定向量满足条件：‖ｄ１‖ ＜ ε １，

‖ｄ̇１‖ ＜ ε ２，‖ｄ２‖ ＜ ε ３，‖ｄ̇２‖ ＜ ε ４；

本文即针对上述含有时变不确定干扰的非线性

系统，设计一种新型扩张干扰观测器同时观测干扰

大小和变化速率，并基于此进行有限时间收敛的非

奇异终端滑模控制系统设计，以提高系统抗扰动

能力。

２　 非线性扩张干扰观测器设计

系统（３）中的双回路子系统可统一表示成含有

时变不确定性的多输入多输出系统

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ ＋ ｄ（ ｔ，ｘ，ｕ） （４）
　 　 针对上述系统的控制方法通常包括 ２ 种：①基

于不确定性上下界的鲁棒控制律，但参数过于保守，
且动态特性难以保证；②基于干扰观测器的控制方

法。 传统的非线性干扰观测器结构简单，运算量小，
但均假设干扰变化速率近似为零，因此，对于快时变

不确定性的估计精度有限［６］。
文献［１２］对传统非线性干扰观测器进行了改

进，放宽了对干扰变化速率的限值，在干扰变化速率

存在未知上界的条件下能够保证观测误差有界收

敛，但无法精确估计干扰变化速率，且保守性较强。
本文在此基础上，结合文献［１１］中的线性扩张干扰

观测器，进一步设计了一种非线性的扩张干扰观

测器

ｄ^ ＝ ｚ１ ＋ ｐ１（ｘ）

ｚ̇１ ＝ － Ｌ１（ｘ）（ ｄ^ ＋ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ） ＋ ｄ·^

ｄ·^ ＝ ｚ２ ＋ ｐ２（ｘ）

ｚ̇２ ＝ － Ｌ２（ｘ）（ ｄ^ ＋ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ）

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

（５）

式中， ｄ^、ｄ·^ 为外部干扰及变化速率的观测值，ｚ１、ｚ２
为观测器内部向量；ｐ１（ｘ）、ｐ２（ｘ） 为待设计的非线

性函数向量，增益矩阵满足 Ｌ１（ｘ） ＝
∂ｐ１（ｘ）

∂ｘ
、Ｌ２（ｘ）

＝
∂ｐ２（ｘ）

∂ｘ
。

定理 １　 对于含有时变不确定性的多输入多输

出系统（４），假设 ‖ｄ̈‖ ≤ μ，如果采用形（５） 式的

非线性干扰观测器，则观测误差将渐进有界收敛。
证明　 首先定义观测误差向量如下

􀭹ｄ ＝ ｄ － ｄ^
􀭴ζ ＝ ｄ̇ － ｄ̇{ （６）

　 　 对干扰观测误差向量 􀭹ｄ 微分可得

·８１８·
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ｄ
～· ＝ ｄ̇ － ｚ̇１ － Ｌ１（ｘ）（ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ ＋ ｄ）

＝ ｄ̇ ＋ Ｌ１（ｘ） ｄ^ － ｄ·^ － Ｌ１（ｘ）ｄ

＝ 􀭴ζ － Ｌ１（ｘ）􀭹ｄ （７）
　 　 同理，对干扰变化速率观测误差 􀭴ζ 微分可得

ζ
～· ＝ ｄ̈ － ｚ̇２ － Ｌ２（ｘ）（ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ ＋ ｄ）

＝ ｄ̈ － Ｌ２（ｘ）􀭹ｄ （８）
　 　 设观测误差向量 ｅ ＝ ［􀭹ｄ􀭴ζ］ Ｔ，则联立（７） 式、（８）
式可得

ｅ̇ ＝ Ｄｅ ＋ Ｈｄ̈ （９）
式中

Ｄ ＝
－ Ｌ１（ｘ） Ｉｎ
－ Ｌ２（ｘ） ０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
　 Ｈ ＝

０
Ｉｎ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（１０）

对于任意给定的对称正定矩阵 Ｑ，总能找到一个对

称正定矩阵 Ｐ ，使得

ＤＴＰ ＋ ＰＤ ＝ － Ｑ （１１）
　 　 取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖ ＝ ｅＴＰｅ ，对其求导可得

Ｖ̇ ＝ ｅ̇ＴＰｅ ＋ ｅＴＰｅ̇
＝ ２ｅＴＰＨｄ̈１ ＋ ｅＴ（ＤＴＰ ＋ ＰＤ）ｅ

≤ ２‖ｅ‖‖ＰＨ‖μ － ｅＴＱｅ
≤ ‖ｅ‖（２‖ＰＨ‖μ － λｍ‖ｅ‖） （１２）

式中， λｍ 为矩阵 Ｑ 的最小特征值。
因此，由λｍ‖ｅ‖ － ２‖ＰＨ‖μ ＝ ０可知，观测误

差向量 ｅ 的范数将渐进收敛于

‖ｅ‖ ≤ ２‖ＰＨ‖μ
λｍ

（１３）

３　 双回路非奇异终端滑模控制律设计

将再入滑翔飞行器六自由度模型分为姿态角外

回路和姿态角速率内回路，分别设计基于本文干扰

观测器的非奇异终端滑模控制律，首先给出如下

引理［１３］：
引理 １ 　 如果存在一个连续的正定函数 Ｖ（ ｔ）

满足如下不等式

Ｖ̇（ ｔ） ＋ αＶ（ ｔ） ＋ λＶγ（ ｔ） ≤ ０， ∀ｔ ＞ ｔ０ （１４）
则 Ｖ（ ｔ） 将在有限时间内收敛至系统平衡点，且收敛

时间 ｔｓ 满足

ｔｓ ≤ ｔ０ ＋ １
α（１ ＋ γ）

ｌｎ
αＶ１－γ（ ｔ０） ＋ λ

λ
（１５）

式中： α ＞ ０，λ ＞ ０，０ ＜ γ ＜ １。

３．１　 慢回路非奇异终端滑模控制律设计

针对再入飞行器运动模型（３）中的姿态角慢回

路，首先在文献［７］的基础上，设计一种新型滑模面

如下

σ１ ＝ ｘ１ － ｘ１ｃ ＋ ε１∫ｄ·^１ｄｔ （１６）

式中： ｘ１ｃ 为慢回路状态指令向量；ｄ·^１ 为时变不确定

干扰变化速率的观测值。 滑模运动的收敛性证明与

文献［７］类似。
对（１６）式取微分可得

σ̇１ ＝ ｘ̇１ － ｘ̇１ｃ ＋ ε１ｄ
·^

１

＝ ｆ１ ＋ ｇ１ｘ２ｃ ＋ ｄ１ － ｘ̇１ｃ ＋ ε１ｄ
·^

１ （１７）
　 　 定理 ２　 对于含有时变不确定向量的慢回路系

统方程（３），如果采用如下所示虚拟控制量

ｘ２ｃ ＝ － ｇ －１
１ ［ ｆ１ － ｘ̇１ｃ ＋ ｄ^１ ＋ εｄ̇１ ＋ η１σｐ１ ／ ｑ１

１ ＋
　 　 ｋ１σ１ ＋ ｋ２ｓｉｇｎ（σ１）］ （１８）

式中， ｋ２ ＞ ‖􀭹ｄ１‖ ，则系统状态指令跟踪误差将在

有限时间内收敛至平衡点。
证明：设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数如下

Ｖ１ ＝ １
２
σＴ

１σ１ （１９）

　 　 对 Ｖ１ 取微分可得

Ｖ̇１ ＝ σＴ
１［􀭹ｄ１ － η１σｐ１ ／ ｑ１

１ － ｋ１σ１ － ｋ２ｓｉｇｎ（σ１）］ ≤

　 － ｋ１σＴ
１σ１ － η１σＴ

１σｐ１ ／ ｑ１
１ － ｋ２‖σ１‖ ＋

　 ‖σＴ
１‖‖􀭹ｄ１‖ ≤－ ｋ１σＴ

１σ１ － η１σＴ
１σｐ１ ／ ｑ１

１ －

　 ｋ２‖σ１‖ ＋ ‖σＴ
１‖‖􀭹ｄ１‖ ≤－ ２ｋ１Ｖ１ －

　 ２（ｐ１＋ｑ１） ／ （２ｑ１）η１Ｖ（ｐ１＋ｑ１） ／ （２ｑ１）
１ （２０）

　 　 由（２０）式和引理 １ 可知，慢回路系统状态指令

跟踪误差将在有限时间内到达滑模面，并渐进趋

于零。
慢回路虚拟控制量 ｘ２ｃ 经过滤波环节后，作为姿

态角速率快回路的状态跟踪指令向量。
３．２　 快回路非奇异终端滑模控制律设计

针对再入飞行器运动模型（３）中的快回路方

程，与（１６）式类似，滑模面可设计为

σ２ ＝ ｘ２ － ｘ２ｃ ＋ ε２∫ｄ·^２ｄｔ （２１）

式中， ｘ２ｃ 为慢回路虚拟控制量，ｄ·^２ 为时变不确定向

量变化速率的观测值。
对（２１） 式取微分可得

·９１８·
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σ̇２ ＝ ｘ̇２ － ｘ̇２ｃ ＋ ε２ｄ
·^

２

＝ ｆ２ ＋ ｇ２ｕ ＋ ｄ２ － ｘ̇２ｃ ＋ ε２ｄ
·^

２ （２２）
　 　 定理 ３　 对于含有时变不确定向量的快回路系

统方程（３），如果采用如下所示控制律

ｕ ＝ － ｇ －１
２ ［ ｆ２ － ｘ̇２ｃ ＋ ｄ^２ ＋ ε２ｄ

·^
２ ＋ η２σｐ２ ／ ｑ２

２ ＋
　 　 ｋ３σ２ ＋ ｋ４ｓｉｇｎ（σ２）］ （２３）

式中， ｋ４ ＞ ‖􀭹ｄ２‖ ，则系统状态指令跟踪误差将在

有限时间内收敛至平衡点。
证明：设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数如下

Ｖ２ ＝ １
２
σＴ

２σ２ （２４）

　 　 对 Ｖ２ 取微分可得

Ｖ̇２ ＝ σＴ
２

􀭹ｄ２ － η２σｐ２ ／ ｑ２
２ － ｋ３σ２ － ｋ４ｓｉｇｎ（σ２）[ ] ≤

　 － ｋ３σＴ
２σ２ － η２σＴ

２σｐ２ ／ ｑ２
２ － ｋ４‖σ２‖ ＋ σＴ

２
􀭹ｄ２ ≤

　 － ｋ３σＴ
２σ２ － η２σＴ

２σｐ２ ／ ｑ２
２ － ｋ４‖σ２‖ ＋

　 　 ‖σＴ
２ ‖‖􀭹ｄ２‖ ≤

　 － ２ｋ３Ｖ２ － ２（ｐ２＋ｑ２） ／ （２ｑ２）η２Ｖ（ｐ２＋ｑ２） ／ （２ｑ２）
１ （２５）

　 　 由（２５）式和引理 １ 可知，快回路系统状态指令

跟踪误差同样将在有限时间内到达滑模面，并渐进

收敛至零。

４　 仿真分析

以某型再入滑翔飞行器为算例，对本文提出的

非线性扩张干扰观测器及双回路非奇异终端滑模控

制方法进行仿真分析。 飞行器高度为 ６０ ｋｍ，飞行

马赫数 ２０，系统状态初值设为

［α　 β　 γｖ］ Ｔ ＝ ［０．５°　 ０　 ０］ Ｔ

［ωｘ 　 ωｙ 　 ωｚ］ Ｔ ＝ ［０　 ０　 ０］ Ｔ{
　 　 外回路中，攻角、侧滑角、倾侧角通道的非匹配

不确定干扰分别设置为

ｄ１１ ＝ １０ｓｉｎ（０．５πｔ）（°） ／ ｓ
ｄ１２ ＝ １０（°） ／ ｓ
ｄ１３ ＝ １０ｃｏｓ（０．５πｔ）（°） ／ ｓ

ì

î

í

ï
ï

ïï

　 　 扩张的非线性干扰观测器函数向量取为

ｐ１ ＝ ［２５α ＋ ３α３ 　 ２５β ＋ ３β３ 　 ２５γｖ ＋ ３γ３
ｖ］

ｐ２ ＝ ［２５α　 ２５β　 ２５γｖ］
{

对应的观测器增益矩阵为

Ｌ１ ＝ ｄｉａｇ［２５ ＋ ９α２ 　 ２５ ＋ ９β２ 　 ２５ ＋ ９γ２
ｖ］

Ｌ２ ＝ ｄｉａｇ［２５　 ２５　 ２５］{
　 　 此外，将滑模控制律中的符号函数 ｓｉｇｎ（σ） 替

换为 ｓｉｇｍｏｉｄ 函数，以降低系统抖振［１４］

ｓｇｍｆ（σ） ＝ ２
１

１ ＋ ｅｘｐ －τσ
－ １

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ ， τ ＞ ０ （２６）

式中，本文取 τ ＝ ５０。
在 Ｍａｔｌａｂ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 仿真环境下，对基于传统非

线性干扰观测器的滑模控制方法（ＮＤＯ⁃ＳＭＣ）和本

文基于扩张非线性干扰观测器的双回路非奇异终端

滑模控制方法（ＥＮＤＯ⁃ＳＭＣ）进行对比，结果如图 １～
图 ７ 所示。

图 １ 所示为俯仰、偏航、以及滚转通道中干扰观

测结果对比，分析可知，２ 种非线性干扰观测器均能

够较为准确的观测未知扰动，但本文的 ＥＮＤＯ 方法

能够将传统 ＮＤＯ 的观测精度提高约 ４％，有利于改

善控制系统效果。

图 １　 三通道干扰观测曲线

图 ２ 至图 ７ 所示为攻角、侧滑角、倾侧角指令跟

踪曲线，以及三通道等效舵偏仿真结果对比，可见，
本文的 ＥＮＤＯ⁃ＳＭＣ 方法能够有效提高系统控制精

度，其中攻角跟踪误差最大降低 ５０％，侧滑角跟踪

误差最大降低 ８０％，等效舵偏角指令也较传统

ＮＤＯ⁃ＳＭＣ 方法更为平滑，高频抖振明显减弱。

·０２８·
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　 　 　 　 　 图 ２　 攻角指令跟踪曲线　 　 　 　 　 图 ３　 侧滑角指令跟踪曲线 图 ４　 倾侧角指令跟踪曲线

　 　 　 　 图 ５　 俯仰通道等效舵偏角　 　 　 　 　 　 图 ６　 偏航通道等效舵偏角 图 ７　 滚转通道等效舵偏角

５　 结　 论

再入滑翔飞行器飞行速度高、飞行环境复杂多

变、参数变化剧烈，系统存在较强的时变不确定性干

扰，而传统的非线性干扰观测器均假设外部扰动变

化缓慢或变化速率近似为零，限制了在再入滑翔飞

行器上的应用。 针对该问题，本文首先设计了一种

扩张状态的非线性干扰观测器，可同时观测干扰大

小及其变化速率。 在此基础上，设计了一种具有干

扰补偿作用的新型滑模面，以及双回路非奇异终端

滑模控制律，有效解决了具有时变非匹配不确定性

干扰的系统控制问题。 以再入滑翔飞行器为算例的

仿真结果表明，该方法能够有效提高系统控制精度，
控制指令更为平滑。
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