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摘　 要：针对含模型不确定性和外部扰动的高超声速飞行器纵向运动模型，提出了一种基于线性扩张

状态观测器的动态面控制方法。 采用非线性动态逆技术实现了高超声速飞行器高度和速度通道的解

耦；结合传统反演设计方法，引入一阶低通滤波器求取虚拟控制量的微分，避免了“微分爆炸”的问题；
设计线性扩张状态观测器，实现了对模型不确定性和外部扰动等组成的“总和扰动”的精确估计，显著

提高了系统的扰动抑制能力；利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论进行闭环稳定性分析。 仿真结果表明，所提出控制

器参数配置简单，对参数不确定性和外部扰动等有较强的鲁棒性，具有良好的指令跟踪效果。
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　 　 高超声速飞行器 （ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｆｌｉｇｈｔ ｖｅｈｉｃｌｅ，
ＨＦＶ）飞行速度快、高度高，具有高超声速巡航与突

防、空天往返等广泛应用前景，成为了许多国家研究

发展的重点［１］。 也因其模型具有高非线性、强耦合

和参数不确定等特点，对 ＨＦＶ 的控制系统设计提出

了更高的挑战［２⁃３］。
增益预置［４］、滑模控制［５］ 和鲁棒控制［６］ 等方

法，都在 ＨＦＶ 的控制系统设计中得到了广泛研究及

应用。 系统的非匹配不确定性和外部扰动是高超声

速飞行器飞行过程中的突出问题，反演法［７⁃８］ 是处

理非匹配不确定性的一种重要非线性控制方法，而
干扰观测器能实现对不确定性及各类扰动的有效估

计和补偿［９⁃１０］。 扩张状态观测器是自抗扰控制技

术［１１］的核心部分，不依赖精确模型，能实现对系统

不确定性、未建模动态和外部扰动等组成的“总和

扰动”的有效估计。 针对高超声速飞行器非线性和

易受扰动影响的问题，文献［１２］提出了带有扩张状

态观测器的连续滑模控制方法。 文献［１３］针对飞

行器复杂非线性和不确定性等问题，提出了一种含

扩张状态观测器的动态面控制方案。 Ｇａｏ［１４］基于自

抗扰控制技术，提出了线性扩张状态观测器（ ｌｉｎｅａｒ
ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＬＥＳＯ），用带宽的概念确定

其参数，结构设计简便，需调参数少。 文献［１５］引

入 ＬＥＳＯ 实现了对飞行器状态和总干扰的有效估

计。 注意到，上述部分研究成果存在算法复杂、参数

设置繁琐和未考虑滤波误差等问题。
本文基于文献［１６］，结合传统反演法和动态面

控制技术，引入一阶低通滤波器 （ ｌｏｗ⁃ｐａｓｓ ｆｉｌｔｅｒ，
ＬＰＦ）求取虚拟控制量的微分信号；设计了二阶

ＬＥＳＯ，实现对系统总和扰动的精确估计补偿；最后

通过仿真实例验证了所提出控制方法的有效性。

１　 模型及问题描述

１．１　 ＨＦＶ 纵向模型

ＨＦＶ 纵向模型如下

Ｖ̇ ＝ Ｔｃｏｓα － Ｄ
Ｍ

－ μｓｉｎγ
ｒ２

γ̇ ＝ Ｌ ＋ Ｔｓｉｎα
ＭＶ

－ （μ － Ｖ２ｒ）ｃｏｓγ
Ｖｒ２

Ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎγ
α̇ ＝ ｑ － γ̇

ｑ̇ ＝
Ｍｙｙ

Ｉｙｙ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

（１）

式中，Ｖ，γ，Ｈ，α，ｑ 分别为 ＨＦＶ 的速度、航迹角、高
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度、攻角和俯仰角速率； μ为地心引力常数；ｒ是ＨＦＶ
到地心的距离且 ｒ ＝ ＲＥ ＋ Ｈ，ＲＥ 为地球半径；Ｍ和 Ｉｙｙ
分别为 ＨＦＶ的质量及其沿 ｙ轴的转动惯量。 Ｌ，Ｄ，Ｔ
及 Ｍｙｙ 分别为 ＨＦＶ 的升力、阻力、推力及俯仰力矩，
其具体表达式可参考文献［１７］。

简化的发动机模型采用一个二阶系统描述

β̈ ＝ － ２ξωｎ β̇ － ω２
ｎ β ＋ ω２

ｎ βｃ （２）
式中， ξ，ωｎ 分别为二阶系统的阻尼比和自然频率，
β，βｃ 分别表示发动机节流阀的实际开度及其指

令值。
取系统状态变量 ｘ ＝ ［Ｖ，γ，Ｈ，α，ｑ，β，β̇］ Ｔ，采用

非线性动态逆技术，对 ＨＦＶ 的纵向非线性模型进行

精确反馈线性化，分别对速度 Ｖ求导 ３ 次、高度 Ｈ求

导４次后，出现控制量（发动机节流阀开度 β ｃ 和升降

舵偏转 δ ｅ），系统的相对阶为３ ＋ ４ ＝ ７ 正好等于系统

的阶数，故不存在零动态。 系统可描述为

Ｖ
…

Ｈ（４）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ＦＶ

ＦＨ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ Ｂ

βｃ

δｅ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（３）

式 中， ＦＶ，ＦＨ 和 Ｂ 的 详 细 表 达 式 见 参 考 文

献［１６⁃１７］。
假设 １　 矩阵 Ｂ 非奇异。
注 １　 考虑到 ＨＦＶ 在巡航飞行过程中，航迹角

很小，满足γ≠ ± π
２
，所以ＨＦＶ的飞行航迹不是垂直

的，故矩阵 Ｂ 非奇异，假设 １ 成立。
１．２　 问题描述

考虑 ＨＦＶ 的参数不确定性

Ｍ ＝ Ｍ０（１ ＋ ΔＭ），Ｉｙｙ ＝ Ｉ０（１ ＋ ΔＩ）
Ｓ ＝ Ｓ０（１ ＋ ΔＳ），ｃ ＝ ｃ０（１ ＋ Δｃ）
ρ ＝ ρ０（１ ＋ Δρ），ｃｅ ＝ ０．０２９ ２（１ ＋ Δｃｅ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（４）

式中， “∗０” 表示参数标称值； “Δ∗” 表示参数偏

移量。 其参数偏移量如下

｜ ΔＭ ｜ ≤ ０．０３， ｜ ΔＩ ｜ ≤ ０．０２，
｜ ΔＳ ｜ ≤ ０．０１， ｜ Δｃ ｜ ≤ ０．０１，
｜ Δρ ｜ ≤ ０．０６， ｜ Δｃｅ ｜ ≤ ０．０３， ｜ ΔＣＭα ｜ ≤ ０．１

ì

î

í

ïï

ïï

（５）
　 　 将系统的未知动态和外部扰动等视为系统的等

效综合扰动，考虑以上情况，系统动态可描述为

Ｖ
…

Ｈ（４）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ＦＶ ＋ ΔＦＶ

ＦＨ ＋ ΔＦＨ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ Ｂ０ ＋ ΔＢ[ ]

βｃ ＋ ｄ１（ ｔ）
δｅ ＋ ｄ２（ ｔ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（６）
式中， ΔＦＶ，ΔＦＨ 和 ΔＢ 为系统不确定项；Ｂ０ 表示标

称控制矩阵；ｄ１（ ｔ） 和 ｄ２（ ｔ） 为速度和高度通道的综

合扰动。
系统对 ΔＢ 的敏感程度要远高于 ΔＦＶ 和 ΔＦＨ，

故 ΔＦＶ 和 ΔＦＨ 可以忽略不计。 故（６） 式可改为

Ｖ
…

Ｈ（４）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ＦＶ

ＦＨ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ ［Ｂ０ ＋ ΔＢ］

βｃ ＋ ｄ１（ ｔ）
δｅ ＋ ｄ２（ ｔ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（７）

　 　 将速度和高度通道中的系统不确定性、等效综

合扰动视为“总和扰动”
ｄｖ（ ｔ）
ｄｈ（ ｔ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ ΔＢ

βｃ

δｅ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ Ｂ

ｄ１（ ｔ）
ｄ２（ ｔ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（８）

　 　 当 ΔＭ和ΔＩ取最大负值，Δρ，ΔＳ，Δｃｅ 和Δｃ取最

大正值时，参数不确定性对系统的影响最大。

２　 基于 ＬＥＳＯ 的动态面控制器设计

２．１　 动态面控制器设计

将（３）式写成紧凑形式

Ｇ ＝ Ｆ０ ＋ Ｂｕ （９）
式中

Ｇ ＝
Ｖ

Ｈ（４）

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú 　 Ｆ０ ＝

ＦＶ

ＦＨ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
　 ｕ ＝

βｃ

δｅ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

　 　 可通过结合动态面控制技术的反演法设计得到

Ｇ，进而得到动态面控制器

ｕ０ ＝ Ｂ －１
０ （Ｇ － Ｆ０） （１０）

　 　 针对高度子系统，定义 ｅｈ ＝ Ｈ － Ｈｄ，Ｅｈ ＝ ［ｅｈ，ｅ̇ｈ，
ｅ̈ｈ，ｅ

…
ｈ，ｅ（４）ｈ ］ Ｔ，其中 Ｈｄ 为高度指令信号，故

Ｅｈ１ ＝ ｅｈ
Ｅ̇ｈ１ ＝ Ｅｈ２ ＝ ｅ̇ｈ
Ｅ̇ｈ２ ＝ Ｅｈ３ ＝ ｅ̈ｈ
Ｅ̇ｈ３ ＝ Ｅｈ４ ＝ ｅ…ｈ

Ｅ̇ｈ４ ＝ Ｈ（４） － Ｈ（４）
ｄ ＝ ｅ（４）ｈ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（１１）

　 　 定义 ４ 个误差变量

Ｚｈ１ ＝ Ｅｈ１

Ｚｈ２ ＝ Ｅｈ２ － χ
ｈ１（Ｅｈ１）

Ｚｈ３ ＝ Ｅｈ３ － χ
ｈ２（Ｅｈ１，Ｅｈ２）

Ｚｈ４ ＝ Ｅｈ４ － χ
ｈ３（Ｅｈ１，Ｅｈ２，Ｅｈ３）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１２）

式中， χ
ｈｉ（ ｉ ＝ １，２，３） 为需要设计的虚拟反馈控制

量。 （１２） 式本质上为（１１） 式的微分同胚，因此镇

定（１１） 式，只需镇定（１２） 式即可。
第 １ 步：

４１
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对 Ｚｈ１ 求导，得

Ｚ̇ｈ１ ＝ Ｚｈ２ ＋ χ
ｈ１ （１３）

　 　 针对 Ｚｈ１ 定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｌｈ１ ＝
１
２
Ｚ２

ｈ１，并取虚

拟控制量 χ
ｈ１ ＝ － ｐｈ１Ｚｈ１，选取 ｐｈ１ ＞ ０，则有

Ｌ̇ｈ１ ＝ － ｐｈ１Ｚ２
ｈ１ ＋ Ｚｈ１Ｚｈ２ （１４）

　 　 要使得 Ｅｈ１ 即 Ｚｈ１ 收敛到零，需要满足 Ｌ̇ｈ１ ＜ ０，
则 Ｚｈ２ 也要趋于零。

第 ２ 步：
对 Ｚｈ２ 求导，得

Ｚ̇ｈ２ ＝ Ｚｈ３ ＋ χ
ｈ２ － χ̇ｈ１ （１５）

　 　 对 Ｚｈ１，Ｚｈ２ 定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｌｈ２ ＝ Ｌｈ１ ＋
１
２
Ｚ２

ｈ２，

并取虚拟控制量 χ
ｈ２ ＝ － Ｚｈ１ － ｐｈ２Ｚｈ２ ＋ χ̇ｈ１，选取 ｐｈ２ ＞

０，则有

Ｌ̇ｈ２ ＝ － ｐｈ１Ｚ２
ｈ１ － ｐｈ２Ｚ２

ｈ２ ＋ Ｚｈ２Ｚｈ３ （１６）

要使得 Ｚｈ１ 和 Ｚｈ２ 收敛到零，需满足 Ｌ̇ｈ２ ＜ ０，则
Ｚｈ３ 也需收敛到零。

第 ３ 步：
对 Ｚｈ３ 求导，得

Ｚ̇ｈ３ ＝ Ｚｈ４ ＋ χ
ｈ３ － χ̇ｈ２ （１７）

　 　 对 Ｚｈ１，Ｚｈ２，Ｚｈ３ 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｌｈ３ ＝ Ｌｈ２ ＋
１
２
Ｚ２

ｈ３，取虚拟控制量 χ
ｈ３ ＝ － Ｚｈ２ － ｐｈ３Ｚｈ３ ＋ χ̇ｈ２，选取

ｐｈ３ ＞ ０，则有

Ｌ̇ｈ３ ＝ － ｐｈ１Ｚ２
ｈ１ － ｐｈ２Ｚ２

ｈ２ － ｐｈ３Ｚ２
ｈ３ ＋ Ｚｈ３Ｚｈ４ （１８）

　 　 Ｚｈ１、Ｚｈ２ 和 Ｚｈ３ 收敛到零，需满足 Ｌ̇ｈ３ ＜ ０，即 Ｚｈ４

需收敛到零。
第 ４ 步：
对 Ｚｈ４ 求导，得

Ｚ̇ｈ４ ＝ Ｈ（４） － Ｈ（４）
ｄ － χ̇ｈ３ （１９）

　 　 对 Ｚｈ１，Ｚｈ２，Ｚｈ３，Ｚｈ４ 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｌｈ４ ＝ Ｌｈ３

＋ １
２
Ｚ２

ｈ４，取 Ｚ̇ｈ４ ＝ － ｐｈ４Ｚｈ４ － Ｚｈ ３，其中 ｐｈ４ ＞ ０，则有

Ｌ̇ｈ４ ＝ － ｐｈ１Ｚ２
ｈ１ － ｐｈ２Ｚ２

ｈ２ － ｐｈ３Ｚ２
ｈ３ － ｐｈ４Ｚ２

ｈ４ ＜ ０
（２０）

　 　 故 Ｚｈ１，Ｚｈ２，Ｚｈ３ 和 Ｚｈ４ 都能收敛到零，这也保证

了 ＨＦＶ 的高度跟踪误差能稳定收敛到零。 得到所

需的 Ｈ（４） 如下

Ｈ（４） ＝ Ｈ（４）
ｄ ＋ χ̇ｈ３ － ｐｈ４Ｚｈ４ － Ｚｈ３ （２１）

　 　 设计如下一阶低通滤波器求取虚拟控制量的微

分信号，以避免“微分爆炸”的问题。

χ^ｈｉ ＝
χ^ｈｉ － χ

ｈｉ

τ
， χ^ｈｉ（０） ＝ χ

ｈｉ（０） （２２）

式中， τ为低通滤波器的时间常数；χ^ｈｉ 为虚拟控制量
χ
ｈｉ 的估计值。

同理，针对速度子系统，采用相同的方法经 ３ 步

设计得到Ｖ
…
，最终可得动态面控制器如（１０） 式所示。

２．２　 ＬＥＳＯ 设计

结合模型精确反馈线性化的部分信息，针对

ＨＦＶ 的速度和高度子系统，分别设计简单的二阶

ＬＥＳＯ 对系统的总和扰动进行估计补偿。
以速度子系统为例，令 ｘ１ ＝ Ｖ̈，ｘ２ ＝ ｄｖ（ ｔ） 为扩张

的状态（即总和扰动），并记 ｘ̇２ ＝ ω（ ｔ） ，则将系统

（７）的速度子系统扩张成新的系统

ｘ̇１ ＝ ｘ２ ＋ ＦＶ ＋ ｂ０，１１βｃ ＋ ｂ０，１２δｅ
ｘ̇２ ＝ ω（ ｔ）
ｙ ＝ ｘ１

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２３）

　 　 针对系统（２３）设计二阶 ＬＥＳＯ 如下

ｅ１ ＝ ｚｖ１ － ｘ１

ｚ̇ｖ１ ＝ ｚｖ２ － ｌ１ｅ１ ＋ ＦＶ ＋ ｂ０，１１βｃ ＋ ｂ０，１２δｅ
ｚ̇ｖ２ ＝ － ｌ２ｅ１

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２４）

式中， ｌｉ（ ｉ ＝ １，２） 为 ＬＥＳＯ的可调参数；ｚｖ１ 和 ｚｖ２ 分别

是 ｘ１ 和 ｘ２ 的估计值。
取 ｅｉ ＝ ｚｖｉ － ｘｉ， ｉ ＝ １，２，则 ＬＥＳＯ 相应的观测误

差动态为

ｅ ＝ Ａｅ ＋ Ｅｄ̇ｖ （２５）

式中， ｅ ＝
ｅ１
ｅ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，Ａ ＝

－ ｌ１ １
－ ｌ２ ０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，Ｅ ＝

０
－ １

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú 。

可调参数 ｌ１、ｌ２ 采用基于带宽的配置方法，则误

差动态的特征多项式可表示为

λ（ ｓ） ＝ ｓ２ ＋ ｌ１ｓ ＋ ｌ２ ＝ （ ｓ ＋ ωｏ） ２ （２６）
　 　 只要满足 ω ｏ ＞ ０，则式（２６） 具有负实部根，保
证了系数矩阵 Ａ是 Ｈｕｒｗｉｔｚ 稳定的，其中 ｌ１ ＝ ２ω ｏ，ｌ２
＝ ω ２

ｏ。
假设 ２　 ＨＦＶ 速度和高度通道的总和扰动

ｄｖ（ ｔ） 和 ｄｈ（ ｔ） 连续可微且一阶导数有界。
注 ２　 高超声速飞行器巡航飞行过程中，其参

数不确定性和外部扰动均在一定范围内，故假设 ２
成立。

定理 １［１８⁃１９］ 　 针对误差系统（２５），若系数矩阵

Ａ 是 Ｈｕｒｗｉｔｚ 稳定的，且假设 ２ 成立时，则误差 ｅ１，ｅ２
是有界稳定的；选择合适的参数 ω ｏ，可使得 ｅ１ 和 ｅ２
将在有限时间内收敛到包含原点、半径足够小的闭
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球内。
同理，将该 ＬＥＳＯ 应用于高度子系统，参数设置

不变，可实现对总和扰动的有效估计。 结合（１０）
式，最终得到基于 ＬＥＳＯ 的 ＨＦＶ 动态面控制器

ｕ ＝ Ｂ －１
０ （Ｇ － Ｆ０ －

ｄ^ｖ

ｄ^ｈ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
） （２７）

式中， ｄ^ｖ 和 ｄ^ｈ 分别是 ＬＥＳＯ 对总和扰动 ｄｖ（ ｔ） 和
ｄｈ（ ｔ） 的估计值。
２．３　 稳定性分析

定义一阶低通滤波器估计误差

Δｖｊ ＝ χ^ｖｊ － χ
ｖｊ， ｊ ＝ １，２

Δｈｉ ＝ χ^ｈｉ － χ
ｈｉ， ｉ ＝ １，２，３{ （２８）

　 　 对其求导可得

Δ̇ｖｊ ＝ －
Δｖｊ

τ
－ χ̇ｖｊ， ｊ ＝ １，２

Δ̇ｈｉ ＝ －
Δｈｉ

τ
－ χ̇ｈｉ， ｉ ＝ １，２，３

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（２９）

　 　 易知虚拟控制量的一阶导数有界，且满足

χ̇ｈｉ ≤ Ｄｈｉ， ｜ χ̇ｖｊ ｜ ≤ Ｄｖｊ，其中 Ｄｈｉ 和 Ｄｖｊ 为正常数。
定义总和扰动的估计误差ｄｉ ＝ ｄ^ｉ － ｄｉ， ｉ ＝ ｖ，ｈ。

选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数
Ｌ ＝ Ｌｖ ＋ Ｌｈ （３０）

式中

Ｌｖ ＝ ∑
３

ｊ ＝ １

１
２
Ｚ２

ｖｊ ＋ ∑
２

ｊ ＝ １

１
２
Δ２

ｖｊ ＋
１
２
ｄ２
ｖ

Ｌｈ ＝ ∑
４

ｉ ＝ １

１
２
Ｚ２

ｈｉ ＋ ∑
３

ｉ ＝ １

１
２
Δ２

ｈｉ ＋
１
２
ｄ２
ｈ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（３１）

　 　 根据 Ｙｏｕｎｇ 不等式，考虑（２９）式，有

ΔｖｊΔ̇ｖｊ ＝ －
Δ２

ｖｊ

τ
－ Δｖｊ χ̇ｖｊ ≤－

Δ２
ｖｊ

τ
＋ ＤｖｊΔｖｊ

≤－
Δ２

ｖｊ

τ
＋
Ｄ２

ｖｊ Δ２
ｖｊ ＋ １
２

＝ － １
τ

＋
Ｄ２

ｖｊ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ Δ２

ｖｊ ＋
１
２

Δｈｉ Δ̇ｈｉ ＝ －
Δ２

ｈｉ

τ
－ Δｈｉ χ̇ｈｉ ≤－

Δ２
ｈｉ

τ
＋ ＤｈｉΔｈｉ

≤－
Δ２

ｈｉ

τ
＋
Ｄ２

ｈｉ Δ２
ｈｉ ＋ １
２

＝ － １
τ

＋
Ｄ２

ｈｉ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ Δ２

ｈｉ ＋
１
２

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ïï

（３２）

　 　 根据定理 １，可知ｄｖｄ
～·

ｖ 和ｄｈｄ
～·

ｈ 是有界且收敛的，

分别取 ｜ ｄｖｄ
～·

ｖ ｜ 和 ｜ ｄｈｄ
～·

ｈ ｜ 的上界为Ｍｖ 和Ｍｈ，Ｍｖ 和
Ｍｈ 均为正常数，则对 Ｌ 求导可得

Ｌ̇ ≤－ ∑
３

ｊ ＝ １
ｐｖｊＺ２

ｖｊ ＋ ∑
２

ｊ ＝ １
－ １

τ
＋
Ｄ２

ｖｊ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ Δ２

ｖｊ － ∑
４

ｉ ＝ １
ｐｈｉＺ２

ｈｉ ＋

∑
３

ｉ ＝ １
－ １

τ
＋
Ｄ２

ｈｉ

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ Δ２

ｈｉ ＋ ２．５ ＋ Ｍｖ ＋ Ｍｈ （３３）

　 　 选取参数

ｐｖｊ ≥ ε，ｐｈｉ ≥ ε， １
τ

＞ ｍａｘ
Ｄ２

ｈｉ

２
＋ ε，

Ｄ２
ｖｊ

２
＋ ε{ }

式中， ε 为待设计正数。 则（３３） 式可转化为

Ｌ̇ ≤－ ２εＷ ＋ ２．５ ＋ Ｍｖ ＋ Ｍｈ （３４）

式中， Ｗ ＝ ∑
３

ｊ ＝ １

１
２
Ｚ２

ｖｊ ＋ ∑
２

ｊ ＝ １

１
２
Δ２

ｖｊ ＋ ∑
４

ｉ ＝ １

１
２
Ｚ２

ｈｉ ＋

∑
３

ｉ ＝ １

１
２
Δ２

ｈｉ。

选取 ε ≥
（２．５ ＋ Ｍｖ ＋ Ｍｈ）

２Ｗ
，可使得 Ｌ̇≤０，从而

保证了系统的半全局一致有界稳定性。

３　 仿真验证及分析

以 ＨＦＶ 在 ３３ ｋｍ 高空以 １５ 马赫巡航飞行为

例，其主要初始参数为：高度 Ｈ 为 ３３ ０００ ｍ；速度 Ｖ
为 ４ ５６５．３０９ ｍ ／ ｓ；航迹角 γ 为 ０°；攻角 α 为 １．９５５°；
俯仰角速率为 ０° ／ ｓ；控制输入发动机节流阀开度 βｃ

为 ０．１８１；升降舵偏角 δｅ 为－０．４２７°。 考虑现实中执

行机构的限制，βｃ∈［０，１］，δｅ∈［－２０°，２０°］。
动态面控制器参数设置为 ｐｖｊ ＝ １， ｐｈｉ ＝ １；一阶

低通滤波器参数设置为 τ ＝ ０．０５；ＬＥＳＯ 参数设置为

ωｏ ＝ ３０，其状态变量的初始状态设为 ０。
仿真过程中，给予速度通道 ６０ ｍ ／ ｓ 的阶跃信

号，同时在高度通道中每隔 １００ ｓ 给予幅值为 １００ ｍ
的阶跃信号，参考指令都通过一个二阶滤波器

Ｈ（ ｓ） ＝
ω２

ｎｆ

ｓ２ ＋ ２ξｆωｎｆｓ ＋ ω２
ｎｆ

（３５）

式中，阻尼比 ξ ｆ ＝ ０．９，自然频率 ω ｎｆ ＝ ０．１５ ｒａｄ ／ ｓ。
从仿真的第 １７０ ｓ开始引入等效综合扰动 ｄ１（ ｔ）

＝ ０．０５ｃｏｓ（０．０２πｔ），ｄ２（ ｔ） ＝ ０．０５ｓｉｎ（０．０２πｔ）。
为验证所提出方法的有效性，在仿真的 １７０ ｓ处

引入等效综合扰动 ｄ１（ ｔ） ＝ ０．０５ｃｏｓ（０．０２πｔ），ｄ２（ ｔ） ＝
０．０５ｓｉｎ（０．０２πｔ）。 将本文所设计方法和滑模控制

方法进行对比，下标“ｒｅｆ” 表示参考指令，下标“１”
表示滑模控制器 ＋ 本文 ＬＥＳＯ，下标“２” 表示本文方

法。 仿真结果如图 １ ～ 图 ５ 所示。
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第 １ 期 张科，等：基于 ＬＥＳＯ 的高超声速飞行器动态面控制

　 　 　 　 图 １　 高度、速度响应曲线　 　 　 　 　 　 图 ２　 高度、速度跟踪误差 图 ３　 攻角、航迹角响应曲线

　 　 图 １ 和图 ２ 分别为 ＨＦＶ 的高度和速度指令跟

踪曲线和跟踪误差曲线。 可以看出，采用本文提出

的控制方案，响应速度更快且跟踪误差小、收敛快，
不到 ２０ ｓ 就能稳定跟踪上指令信号；而滑模控制器

则需要 ５０ ｓ 左右才能稳定跟踪上指令信号。 在

ＬＥＳＯ 的估计补偿作用下，２ 种方案均对模型不确定

项、外部扰动等具有较强的鲁棒性。 图 ３ 为攻角和

航迹角的响应曲线，可以看出，在 １７０ ｓ 处引入等效

扰动时，攻角和航迹角受到影响而偏离平衡状态，但
在控制器和 ＬＥＳＯ 对扰动有效估计的作用下均能快

速收敛到平衡状态。
图 ４ 为控制量曲线，可以看出滑模控制器的控

制量全程伴随着高频抖振，这在工程实际中会造成

极大影响，而本文控制器则不存在这个问题。 引入

等效综合扰动后，控制量也随之波动，这样的振荡是

为了使 ＨＦＶ 能够抑制扰动作用的影响，保持稳定的

飞行状态。

图 ４　 控制量

　 　 图 ５ 中给出的是本文所设计控制器作用下的

ＬＥＳＯ 对总和扰动的估计曲线，可以看出在未引入

等效综合扰动前，ＬＥＳＯ 能够对模型不确定项进行

有效估计，引入等效综合扰动后，ＬＥＳＯ 能够实现对

模型不确定项和综合扰动组成的＂总和扰动＂ 的有

效估计。

图 ５　 总和扰动估计

４　 结　 论

针对 ＨＦＶ 巡航飞行时存在模型不确定性和外

部扰动等问题，设计了一种基于线性扩张状态观测

器的动态面控制器。 基于传统反演设计方法，引入

一阶低通滤波器来求取虚拟控制量的微分，避免了

传统反演法中“微分爆炸”问题，简化了设计步骤；
设计了二阶 ＬＥＳＯ，实现了对总和扰动的有效估计及

补偿。 仿真结果表明，所设计 ＬＥＳＯ 能够实现对＂总
和扰动＂的有效估计，大幅提升了控制器的扰动抑

制能力和系统的鲁棒性；和滑模控制相比，本文提出

的动态面控制方案具有更好的高度和速度指令跟踪
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性能，且该方法设计结构简单，参数设置简便，易于 实现，在工程应用上具有一定参考价值。
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