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高超声速飞行器改进自抗扰串级解耦控制器设计

齐乃明，秦昌茂，宋志国
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摘　要：针对高超声速飞行器无动力再入过程中具有强耦合、气动参数摄动及不确定性的非线性姿态模型，
通过构造连续光滑扩张状态观测器及自抗扰串级解耦控制技术，设计了便于工程实际应用的高超声速飞行

器自抗扰姿态控制器．通过构造ｑｉｎ函数实现了连续光滑扩展状态观测器的设计，可避免自抗扰控制器应用
过程中的高频颤振现象．通过自抗扰串级耦合控制技术，解决了设计飞行器内外环控制器时需忽略内环对外
环的耦合影响问题，并解决了难于获取精确的飞行器被控模型及精确的气动参数、摄动界限等问题．仿真结
果表明了本方法的有效性．
关键词：高超声速飞行器；扩张状态观测器；连续光滑函数；自抗扰控制器；ｑｉｎ函数
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　　高超声速飞行器具有重要的军事意义，近年
来成为各国研究的热点［１］，无动力再入过程中具

有的复杂非线性、控制通道间强耦合及气动参数

不确定性等增加了控制器设计的困难．目前设计
的鲁棒控制［２－３］、自适应控制［４－６］、滑模控制［７－９］

等方法中，要么被控系统的线性化模型包含复杂

的高阶李导数函数，不便于工程实际应用，要么要

求不确定性上界为已知或是为状态变量的已知函

数，这在实际应用中很难预知，并且传统的内外环

控制技术忽略了内环对外环的耦合影响．
自抗扰控制器［１０－１２］（ＡＤＲＣ）不依赖于系统模

型，而是一种依靠过程误差来消除误差的方法，通

过扩张状态观测器（ＥＳＯ）估计“总和扰动”来获得
对象模型中的内扰和外扰的实时作用量，并进行实

时动态反馈补偿，实现系统的线性化，又采用了非

线性反馈控制律（ＮＬＳＥＦ）来抑制补偿残差，提高控
制性能．但是设计中采用的连续非光滑ｆａｌ函数为
理想函数，并且由于其非光滑的特性，容易引起高



频颤振的产生，不便于工程实际应用．
本文首先通过构造ｑｉｎ函数实现连续光滑扩

张状态观测器，避免了自抗扰控制器高频颤振的

产生．继而在高超声速飞行器无动力再入姿态非
线性模型基础上，设计自抗扰串级解耦姿态控制

器．将不确定项、未建模动态、飞行器通道间耦合、
参数摄动等影响作为“总和干扰”利用连续光滑

ＥＳＯ进行估计并动态反馈补偿，再利用连续光滑
ＮＬＳＥＦ抑制补偿残差，依靠自抗扰不依赖模型的
特点，解决了模型复杂线性化及滑模控制需要摄

动界的问题，按照 ＥＳＯ稳定性条件选择参数，可
以获得良好的动态品质和跟踪性能，并能够克服

耦合及气动参数大范围摄动的影响，具有较强的

鲁棒性．

１　高超声速飞行器姿态模型

设状态变量 ｘ１ ＝ ［α β γｃ］Ｔ，ｘ２ ＝

［ωｘ ωｙ ωｚ］Ｔ，控制量 δ＝［δｅ δａ δｒ］Ｔ，则高
超声速飞行器无动力再入姿态模型为如下包含不

确定项的非线性系统：

ｘ１ ＝ｆ１（ｘ１）ｘ２＋ｇ１２（ｘ１）δ， （１）
ｘ２ ＝ｆ２（ｘ１，ｘ２）＋ｇ２（ｘ１）δ． （２）

其中：

ｆ１（ｘ１）＝［ｆα ｆβ ｆγｃ］
Ｔ，

ｆα ＝
１

ｍＶｃｏｓβ
（－ｑＳＣＹ，α－ｍｇｃｏｓθｃｏｓγｃ），

ｆβ ＝
１
ｍＶ（ｑＳＣｚ，ββ－ｍｇｃｏｓθｓｉｎγｃ），

　ｆγｃ ＝
ｇ
Ｖｃｏｓθｃｏｓγｃｔａｎβ＋

１
ｍＶ（ｑＳＣＹ，α（ｓｉｎθｓｉｎγｃ＋

ｔａｎβ）＋ｑＳＣｚ，ββｓｉｎθｃｏｓγｃ）

ｇ１１（ｘ１）＝
－ｃｏｓαｔａｎβ ｓｉｎαｔａｎβ １
ｓｉｎα ｃｏｓα ０
ｓｅｃβｃｏｓα －ｓｅｃβｓｉｎα







０
，

ｇ１２（ｘ１）＝

ｇα，δｅ ｇα，δａ ０

ｇβ，δｅ ｇβ，δａ ｇβ，δｒ
ｇγｃ，δｅ ｇγｃ，δａ ｇγｃ，δ










ｒ

，

ｆ２（ｘ１，ｘ２）＝［ｆωｘ ｆωｙ ｆωｚ］
Ｔ，

　　ｆωｘ ＝
（Ｉｙ－Ｉｚ）
Ｉｘ

ωｙωｚ＋
１
Ｉｘ
ｑｂＳ（Ｃｌ，ββ＋

　　　　Ｃｌ，ωｘ
ωｘｂ
２Ｖ＋Ｃｌ，ωｙ

ωｙｂ
２Ｖ），

　　ｆωｙ ＝
（Ｉｚ－Ｉｘ）
Ｉｙ

ωｘωｚ＋
１
Ｉｙ
ｑｂＳ（Ｃｍ，ββ＋Ｃｍ，ωｘ

ωｘｂ
２Ｖ＋

Ｃｍ，ωｙ
ωｙｂ
２Ｖ）＋

ＸｃｇｑＳＣＺ，ββ
Ｉｙ

，

　　ｆωｚ ＝
（Ｉｘ－Ｉｙ）
Ｉｚ
ωｙωｘ＋

１
Ｉｚ
ｑｃＳＣｎ，α＋Ｃｎ，ωｚ

ωｚｃ
２( )Ｖ ＋

　　　　
ＸｃｇｑＳ（ＣＸ，αｓｉｎα＋ＣＹ，αｃｏｓα）

Ｉｚ
，

ｇ２（ｘ１）＝

ｇωｘ，δｅ ｇωｘ，δａ ｇωｘ，δｒ
ｇωｙ，δｅ ｇωｙ，δａ ｇωｙ，δｒ
ｇωｚ，δｅ ｇωｚ，δａ ｇωｚ，δ










ｒ

．

上述符号中ｇｉ，ｊ为气动参数项，具体参数详见参考
文献［１３］．与一般低速飞行器不同的是，各个气
动参数项都是攻角和马赫数的函数，并且包含气

动参数摄动引起的不确定性，增强了通道间的耦

合，导致控制器设计更加复杂和困难．

２　连续光滑ＥＳＯ构造
扩张状态观测器（ＥＳＯ）是自抗扰控制理论中

的关键技术，不仅能观测出对象状态，还能利用

“扩张状态”实时估计出对象的不确定性和外部

干扰总和．在进行 ＥＳＯ设计时，使用的 ｈａｎ（ｅ，ａ）
函数如下：

ｈａｎ（ｅ，ａ）＝｜ｅ｜ａｓｉｇｎ（ｅ）． （３）
　　 为了避免高频颤振现象的出现，把函数
｜ｅ｜ａｓｉｇｎ（ｅ）改造成原点附近具有线性段的连续
的幂次函数ｆａｌ（ｅ，ａ，σ）．

ｆａｌ（ｅ，ａ，σ）＝
ｅ×σａ－１，　　　｜ｅ｜≤σ；
｜ｅ｜ａｓｉｇｎ（ｅ）， ｜ｅ｜＞σ{ ．

式中σ为线性段的区间长度．
但是ｈａｎ函数在原点处导数为无穷大，因此

在原点附近将产生高频颤振现象．将其改造为
ｆａｌ（ｅ，ａ，σ）后，虽然连续，但不可导（即不光滑）．
如果误差在线性段内变动，则消除了振荡影响，但

是如果σ取值较小，导数的突变将导致系统性能
变坏，并不能避免高频颤振，甚至产生更大的振

荡，控制效果反而不如ｈａｎ函数，由于控制品质对
σ的取值较敏感，在设计自抗扰控制器时，σ是需
要调整的参数，增加了自抗扰控制器设计的难度．
因此，将 ｆａｌ（ｅ，ａ，σ）函数改造为连续光滑函数
（即ｑｉｎ（ｅ，ａ，σ）函数），即将ｆａｌ函数中的线性段
部分改造成连续光滑部分是解决此问题的关键．

在｜ｅ｜＞σ区间内，ｑｉｎ函数满足
ｑｉｎ（ｅ，ａ，σ）＝｜ｅ｜ａｓｉｇｎ（ｅ）．

　　在｜ｅ｜≤σ区间内，为满足函数在零点连续
且取值为零，设

ｑｉｎ（ｅ，ａ，σ）＝ｋ３ｅ
３＋ｋ２ｅ

２＋ｋ１ｅ． （４）

　　为满足连续光滑条件，则式（４）满足如下条件：
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ｑｉｎ＝σａ，　　　ｅ＝σ；
ｑｉｎ＝－σａ， ｅ＝－σ；
ｑｉｎ′＝ａσａ－１， ｅ＝σ，－σ；
ｑｉｎ′＝σａ－１， ｅ＝０










．

代入解得

ｋ３ ＝（ａ－１）σ
ａ－３；

ｋ２ ＝－（ａ－１）σ
ａ－２，　０≤ｅ＜σ；

ｋ２ ＝（ａ－１）σ
ａ－２， －σ＜ｅ＜０；

ｋ１ ＝σ
ａ－１










．

　　因此，最后完整的ｑｉｎ（ｅ，ａ，σ）函数形式如下：

　　　　ｑｉｎ（ｅ，ａ，σ）＝
（ａ－１）σａ－３×ｅ３－（ａ－１）σａ－２×ｅ２ｓｉｇｎ（ｅ）＋σａ－１ｅ，｜ｅ｜≤σ；
｜ｅ｜ａｓｉｇｎ（ｅ）， ｜ｅ｜＞σ{ ．

（５）

取ａ＝０２５，σ＝０１，函数ｈａｎ（ｅ，ａ）、ｆａｌ（ｅ，ａ，σ）
及ｑｉｎ（ｅ，ａ，σ）的图形如图１所示．
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图１　函数输出图形

　　从图１可见，ｑｉｎ函数各点连续且光滑，避免
了ＥＳＯ的高频颤振现象，并且对 σ的取值不敏
感，一般取σ＝１０－５即可，下文ＥＳＯ及ＮＬＳＥＦ设
计均是采用ｑｉｎ函数．

３　自抗扰姿态控制器设计
由于系统（１）需要考虑系统（２）的耦合，因此

首先对系统（２）设计自抗扰控制器．
系统（２）的对象为弹体姿态动力学系统．每

个通道均为一阶系统，因而只需重构二阶 ＥＳＯ．
控制量ｘ２的输入矩阵参数ｇ２（ｘ１）与气动参数相
关，虽然有相关参数可参考，但是并不是精确值，

故ｇ２取参考的气动参数作为标称值 ｇ２０．由于
ｆ２（ｘ１，ｘ２）也存在参数摄动及不确定项，因此用
ｆ２（·）代替，ｆ２（·）为总的不确定项，包括 ｆ２（ｘ１，
ｘ２）及外部环境干扰、未建模动态、耦合影响等干
扰．

用估计值ｇ２０代替ｇ２，ｆ２（·）代替ｆ２（ｘ１，ｘ２），
则方程（２）可等效为

ｘ２ ＝ａ（ｔ）＋Ｕ２． （６）
其中：

ａ（ｔ）＝ｆ２（·）＋（ｇ２－ｇ２０）δ，
Ｕ２ ＝ｇ２０δ，　δ＝ｇ

－１
２０Ｕ２．

　　对系统（６）的３个通道均配置相同结构相同
参数的二阶ＥＳＯ．推广的二阶ＭＩＭＯＥＳＯ方程为

ｅ２ ＝ｚ２１－ｘ２，
ｚ２１ ＝ｚ２２－ｂ２１ｅ２＋Ｕ２，
ｚ２２ ＝－ｂ２２ｑｉｎ（ｅ２，ａ２，σ２）．

其中ｂ２１ ＞０、ｂ２２ ＞０、０＜ａ２ ＜１，且

ｅ２ ＝
ｅ２１
ｅ２２
ｅ











２３

，ｑｉｎ（ｅ２，ａ２，σ２）＝
ｑｉｎ（ｅ２１，ａ２，σ２）

ｑｉｎ（ｅ２２，ａ２，σ２）

ｑｉｎ（ｅ２３，ａ２，σ２









）

．

只要ＥＳＯ中参数选择合适，满足二阶ＥＳＯ的
稳定性条件：ｂ２２１＞４ｂ２２σ

ａ２－１
２ ，则稳态时，ＥＳＯ状态

将有下列收敛关系：ｚ２１ → ｘ２，ｚ２２ → ａ（ｔ） ＝
ｆ２（·）＋（ｇ２－ｇ２０）δ．

即ＥＳＯ状态将分别实时估计出弹体角速度
和模型中总不确定项 ａ（ｔ）．为补偿“总和干扰”
影响，利用估计值 ｚ２２，对弹体姿态动力学系统
（３）实施下列动态反馈补偿律：

Ｕ２ ＝Ｕ２０－ｚ２２．
则系统（３）被动态反馈线性化为单积分器系统

ｘ２ ＝Ｕ２０．
可见，采用ＥＳＯ实现这种动态反馈补偿无需

已知ｆ２（·）和精确的参数值，允许带有参数摄动、
不确定项和干扰影响，动态补偿后，从控制输入

Ｕ２０至输出ｘ２之间的３个通道成为并行的３个单
积分器系统，３个通道得到了解耦．

尽管ＥＳＯ对系统总扰动有出色的估计能力，
动态反馈补偿后，不可避免地仍存在补偿残差．为
了快速抑制补偿残差，控制律采用具有非线性反

馈效应的ＮＬＳＥＦ，对积分系统进行控制：
ｅ３ ＝ｘ２ －ｚ２１，

Ｕ２０ ＝ｂ３ｑｉｎ（ｅ３，ａ３，σ３）．
式中ｂ３ ＞０，０＜ａ３ ＜１，σ３为标量．

由式（６）可得飞行器操纵舵面的控制指令δ为
δ＝ｇ－１２０Ｕ２．

　　下面考虑系统（１）与系统（２）之间的耦合，对
系统（１）设计自抗扰解耦控制器．

设计目标是根据期望的指令信号 ｘ１产生指
令信号ｘ２，ｇ１１取参考值ｇ１１，由于ｆ（ｘ１）也存在参
数摄动及不确定项，因此用 ｆ１（·）代替，ｆ１（·）为
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总的不确定项，包括ｆ（ｘ１）及外部环境干扰、未建
模动态、耦合影响等干扰．

用估计值ｇ１１代替ｇ１１，ｆ１（·）代替ｆ（ｘ１），则系
统（１）可等效为

ｘ１ ＝ａ（ｔ）＋Ｕ１ （７）
其中：

ａ（ｔ）＝ｆ１（·）＋（ｇ１１－ｇ１１）ｘ２＋ｇ１２δ，
Ｕ１ ＝ｇ１１ｘ２．

　　将Ｕ１当作虚拟控制量，重构二阶ＥＳＯ，其方
程为

ｅ０ ＝ｚ１１－ｘ１，
ｚ１１ ＝ｚ１２－ｂ０１ｅ０＋Ｕ１，
ｚ１２ ＝－ｂ０２ｑｉｎ（ｅ０，ａ０，σ０）．

　　同理，只要 ＥＳＯ参数选择合适，满足二阶
ＥＳＯ的稳定性条件 ｂ２０１ ＞４ｂ０２σ

ａ０－１
０ ，则稳态时，

ＥＳＯ状态将有下列收敛关系：
ｚ１１→ｘ１，　ｚ１２→ａ（ｔ）．

对系统（７）实施下列动态反馈补偿：
Ｕ１ ＝Ｕ１０－ｚ１２．

则系统（７）被动态反馈线性化为单积分器系统
ｘ１ ＝Ｕ１０．

　　为实现高精度跟踪期望输入，外环仍选择
ＮＬＳＥＦ，即

ｅ１ ＝ｘ１ －ｚ１１，
Ｕ１０ ＝ｂ１ｑｉｎ（ｅ１，ａ１，σ１）．

其中ｂ１ ＞０，０＜ａ１ ＜１．
则由式（５）可得

ｘ２ ＝ｇ１１
－１Ｕ１．

　　从上述过程可以看出，自抗扰串级解耦姿态
控制器的设计，无需精确的弹体姿态模型，只需输

入估计值，几乎不依赖于弹体姿态模型．

４　仿真分析
以高超声速飞行器模型为例进行仿真，主要

考察控制系统在气动参数大范围摄动情况下的性

能，仿真中气动参数摄动范围为±５０％．αｄ和γｃｄ
分别如图２～４中实线对应的制导指令信号所示，
由飞行器的ＢＴＴ控制协调要求直接令βｄ ＝０．

被控系统参数如下：

ｍ ＝６３５００ｋｇ，Ｍａ＝１５，Ｉｘ ＝９１８×
１０５ｋｇ·ｍ２，Ｉｙ ＝Ｉｚ ＝９０３×１０

６ｋｇ·ｍ２，Ｓ＝
３３４７３ｍ２，ｂ＝１８２８８ｍ，ｃ＝２４３８４ｍ，Ｘｃｇ ＝
４５ｍ，ｈ＝５０ｋｍ．

控制器仿真参数如下：

ｂ２１＝５００，ｂ２２＝０１，ａ２＝０５，ｂ３＝２００，ａ３＝
０５；ｂ０１＝１０００，ｂ０２＝１，ａ０＝００５，ｂ１＝２，ａ１＝

０５．
仿真结果如图２～４所示，图２为攻角响应曲

线，图３为侧滑角响应曲线，图４为倾侧角响应曲
线．其中，红虚线为文献中标准参数下的跟踪曲
线，绿点线为气动参数摄动５０％时的跟踪曲线，
蓝点划线为气动参数摄动－５０％时的跟踪曲线．
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图２　攻角响应曲线
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图３　侧滑角响应曲线

! "# "!

!$%

"&

"#

'

(

)

&

#

*&

!
"

#
$
$
!
%

图４　倾侧角响应曲线

　　仿真结果表明，在标准参数情况下，攻角及倾
侧角均能快速、无超调的跟踪制导指令信号，具有

良好的动态品质和较高的跟踪精度，且侧滑角满

足｜β｜≤０１°．在气动参数大范围摄动的情况
下，三通道也均能满足稳定性要求，控制系统仍表

现出良好的跟踪性能，具有很强的鲁棒性．
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５　结　论
本文针对高超声速飞行器无动力再入的姿态

非线性模型，通过连续光滑ＥＳＯ构造及自抗扰串
级耦合控制技术，设计了便于工程实际应用的高

超声速飞行器自抗扰姿态控制器．仿真表明构造
的ｑｉｎ函数可避免自抗扰控制器应用过程中的高
频颤振现象，并且便于自抗扰控制参数调整．控制
系统具有良好的动态品质和跟踪性能，能够克服

气动参数大范围摄动的影响，具有较强的鲁棒性．
改进自抗扰串级耦合姿态控制器的设计考虑了内

外环的耦合影响，无需精确的飞行器被控模型，并

且对于气动参数也只需标准值或是估计值，无需

知道气动参数摄动的界限，克服了实际工程中难

以建立精确被控模型并获取参数摄动范围的困

难，具有工程应用价值．
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