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超机动非线性自抗扰反演控制律设计
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（西北工业大学 自动化学院，７１００７２ 西安）

摘　 要： 为提升建模不确定性下的超机动飞行控制性能，提出一种基于自抗扰反演的超机动非线性控制律设计方法． 建立了

具有大迎角特性的飞机六自由度非线性模型，通过由前至后递推的设计思想，逐步迭代设计 Ｌｙｐａｕｎｏｖ 函数与虚拟的控制输入

量，实现强非线性飞机对象的控制． 对建模不确定性给超机动控制性能带来的影响，将自抗扰控制方法中的扩张状态观测器

与反演控制方法相结合，利用扩张状态观测器不依赖系统模型的特点，实时观测并补偿建模误差对飞行控制的影响． 超机动

数字仿真结果表明：所设计的超机动非线性控制律能够实现大迎角控制，在 ４０％建模误差的影响下，迎角响应仍平滑稳定． 基

于自抗扰反演的超机动非线性控制方法具有优异的大迎角机动飞行控制性能．
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　 　 超机动又称过失速机动，是新一代高性能战机

不可缺少的重要性标志之一． 具有超机动能力的战

机能够实现大迎角内的稳定控制，并且依靠绕速度

矢量滚转控制，获得快速机头转向或瞄准能力，从而

有效规避敌机进攻并可占据有利攻击位置，形成战

术优势［１－ ２ ］ ． 超机动能力的获得并不简单，这是因为

在大迎角飞行区域飞机本体对象体现出强非线性特

性、非定常特性、偏离特性与机翼摇滚特性，此外不

对称的力与力矩作用、气动舵面舵效的迅速下降或

消失［ ３ ］，这些都使得采用经典线性控制方法进行大

迎角条件下的超机动解耦与补偿控制变得异常困

难，并且很难获得最优的控制性能［４－５］ ．
采用非线性控制方法是解决超机动控制难题的

有效途径． 非线性动态逆是超机动最常使用的控制

方法，但由于存在的逆误差需要神经网络等进行在

线补偿，往往使得控制结构复杂． Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 控制

方法也称反演控制［６－８］，反演控制方法的设计思想

是通过不超过系统阶数的子系统表示复杂的非线性

系统，随后设计适合每个子系统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数和

中间虚拟控制量，反演推导到整个非线性系统，最后

集合成为完整的控制律，适合于超机动控制律设计．
自抗扰控制方法是一种全新的控制技术，由中



国科学院韩京清研究员提出并发展而来［ ９ ］ ． 在进行

自抗扰控制器设计时，可以把系统模型的各种不确

定性归结为扰动并利用扩张状态观测器进行估计与

补偿，从而控制系统的鲁棒性得到了增强并对具有

高度非线性与强扰动的系统都能保证较高的控制精

度［ １０ －１３］ ． 本文使用反演方法设计了超机动非线性

控制律，但该方法在存在较大建模误差时，控制性能

会出现下降趋势，体现出驾驶员不期望的操纵特性，
而对于风洞吹风数据，一般会存在 ３０％的建模误差．
针对这一问题，利用自抗扰控制中的扩张状态观测

器对建模误差进行实时估计与补偿，提出了一种自

抗扰反演非线性控制方法．

１　 飞机大迎角六自由度非线性建模

具有大迎角气动特性的高逼真度飞机模型对于

超机动控制律的设计是至关重要的，这是因为，只有

针对正确的大迎角气动特性进行控制律设计，才能

够实现大迎角状态的稳定控制，避免大迎角偏离、失
速尾旋等情况的发生． 飞机大迎角六自由度模型为
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其中： Ｖ 为空速， ｍ 为飞机质量， Ｐ 为推力， Ｑ 为阻

力， Ｙ 为升力， Ｚ 为侧力， α 为攻角， β 为侧滑角， ϑ
为俯仰角， γ 为滚转角， φ 为偏航角， ωｘ 为滚转角速

度， ωｙ 为偏航角速度， ωｚ 为俯仰角速度， Ｍｘ 为滚转

力矩， Ｍｙ 为偏航力矩， Ｍｚ 为俯仰力矩， ｈ 为飞行高

度， ｚ 为侧向偏离， Ｌ 为飞行距离， Ｊｘ 为飞机绕 ｘ 轴

惯矩， Ｊｙ 为飞机绕 ｙ 轴惯矩， Ｊｚ 为飞机绕 ｚ 轴惯矩，
Ｊｘｙ 为飞机绕 ｘｙ 平面惯性积．

飞机大迎角为－３０° ～９０°． 气动导数会随着飞行

高度、马赫数、迎角、迎角变化率、推力矢量偏转、平
尾、副翼、方向舵变化而呈现强烈非线性变化特性．
对于所建立起来的飞机大迎角六自由度非线性模

型，在仿真过程中计算的每一步，都必须对随飞行状

态变化的各系数重新计算一遍． 因此飞机的大迎角

六自由度非线性仿真模型是极其复杂的．
推力矢量发动机在纵、横与航向上产生的推力

分量为
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其中： δｔｖｙ 为推力矢量的横向偏转角度， δｔｖｚ 为推力矢

量的纵向偏转角度， Ｆ 为单个发动机的静推力， Ｃｐ

为单个发动机的推力系数．
左、右发动机在纵、横与航向上产生的力矩和为
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２　 反演超机动飞行控制

根据飞机大迎角六自由度模型以及时标分离方

法，可将飞机方程写为
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式中： δ ａ 为副翼， δ ｒ 为方向舵， δ ｅ 为平尾， δ ｔｖａ 为推

力矢量差动偏转， δ ｔｖｒ 为推力矢量横向偏转， δ ｔｖｅ 为

推力矢量俯仰偏转， Θ１、Θ２ 为模型不确定性．
定义虚拟反馈误差变量

ｚ１ ＝ ｘ１ － ｘ１ｑ，
ｚ２ ＝ ｘ２ － ｘ２ｑ ．{ （４）

其中： ｘ１ｑ 为系统期望输出轨迹 ｙｄ ， ｘ２ｑ 为系统虚拟

控制量．
对 ｚ１ 求导，有

　 ｚ
·

１ ＝ ｆｏ（ｘ１） ＋ ｇｏ（ｘ１）ｚ２ ＋ ｇｏ（ｘ１）ｘ２ｑ ＋ Θ１ － ｙ
·

ｄ ． （５）
　 　 通过 ＣＭＡＣ［５］神经网络逼近被控系统的不确定

性 Θ１， 得

Θ１ ＝ Ｎ１
ＴΔ１ ＋ ε １ ＝ （Ｎ

＾
Ｔ
１ ＋ Ｎ

－
Ｔ
１）Δ１ ＋ ε １，

Θ
(

１ ＝ Ｎ
＾
Ｔ
１Δ１，

Ｎ
－

１ ＝ Ｎ１ － Ｎ
＾

１ ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（６）

其中： Ｎ１ 为期望权值向量， ε １ 为逼近误差， Ｎ
＾

１ 为估

计的权值向量， Ｎ
－

１ 为期望与估计权值向量的误差．
定义虚拟控制量 ｘ２ｑ 为

　 ｘ２ｑ ＝ ｇ－１
ｏ （ｘ１）（ － ｖ１ｚ１ － ｆｏ（ｘ１） － ＮＴ

１Δ１ ＋ ｙ
·

ｄ）． （７）

　 　 用估计的权值量 Ｎ
－

１ 代替期望的权值量 Ｎ１，将
式（６）、（７）代入式（５），得

ｚ
·

１ ＝ ｇｏ（ｘ１） ｚ２ － ｖ１ｚ１ ＋ Ｎ
－

Ｔ
１Δ１ ＋ ε１ ． （８）

　 　 定 义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函 数 Ｖ１ ＝ １
２
ｚＴ１ ｚ１ ＋

１
２η １

∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｎ
－

Ｔ
１ｉＮ

－

１ｉ， 并求导得

Ｖ
·

１ ＝ ｚＴ１ｇｏ（ｘ１） ｚ２ － ｖ１ｚＴ１ ｚ１ ＋ ｚＴ１Ｎ
－

Ｔ
１Δ１ ＋

　 　 ε １ｚ１ ＋ １
η １
∑

ｎ

ｉ ＝ １
Ｎ
－

Ｔ
１ｉ Ｎ

－
·

１ｉ ． （９）

取 Ｎ
－
·

１ｉ ＝ － η １Δ１ｚ１ｉ， 进而得

Ｖ
·

１ ＝ － ｖ１ｚＴ１ ｚ１ ＋ ｚＴ１ｇｏ（ｘ１） ｚ２ ＋ ｚＴ１ε１ ． （１０）
　 　 定义实际输入量与期望输入量之差为 ｚ３，ｚ３ ＝
ｕ －ｕｑ，其中 ｕ 为实际控制输入舵面偏转量，ｕｑ 为期

望控制输入舵面偏转量．
对式（４） 中的 ｚ２ 求导，得

　 　 ｚ
·

２ ＝ ｘ
·

２ － ｘ
·

２ｑ ＝ ｆｉ（ｘ２） ＋ ｇｉ（ｘ２）ｕ ＋ Θ２ － ｘ
·

２ｑ ＝

ｆｉ（ｘ２） ＋ ｇｉ（ｘ２）（ ｚ３ ＋ ｕｑ） ＋ Θ２ － ｘ
·

２ｑ ＝

ｆｉ（ｘ２） ＋ ｇｉ（ｘ２）（ ｚ３ ＋ ｕｑ） ＋ Θ２ ． （１１）
设计 ＣＭＡＣ 神经网络逼近系统的不确定性，选

取虚拟控制量 ｕｑ 为

ｕｑ ＝ ｇｉ
－１（ｘ２）（ － ｖ２ｚ２ － ｆｉ（ｘ２） － ＮＴ

２Δ２ － ｇｏ（ｘ１） ｚ１） ．

　 　 用估计的权值向量 Ｎ
＾

２ 代替期望的权值向量

Ｎ２， 并将 ｕｑ 代入式（１１）得

ｚ
·

２ ＝ ｇｉ（ｘ２） ｚ３ － ｖ２ｚ２ － ｇｏ（ｘ１） ｚ１ ＋ Ｎ
－

Ｔ
２Δ２ ＋ ε２ ．

　 　 定 义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函 数 Ｖ２ ＝ Ｖ１ ＋ １
２
ｚＴ２ ｚ２ ＋

１
２η ２

∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｎ
－

Ｔ
２ｉＮ

－

２ｉ， 并求导得

Ｖ
·

２ ＝ － ∑
２

ｊ ＝ １
ｖｊｚＴｊ ｚｊ ＋ ∑

２

ｊ ＝ １
ｚＴｊ ε ｊ ＋ ｚＴ２ｇｉ（ｘ２） ｚ３ ＋

Ｎ
－

Ｔ
２Δ２ｚ２ ＋ １

η ２
∑

ｎ

ｉ ＝ １
Ｎ
－

Ｔ
２ｉ Ｎ

－
·

２ｉ ．

进而可得

Ｖ
·

２ ＝ － ∑
２

ｊ ＝ １
ｖｊｚＴｊ ｚｊ ＋ ∑

２

ｊ ＝ １
ｚＴｊ ε ｊ ＋ ｚＴ２ｇｉ（ｘ２） ｚ３ ．

选取低通滤波器

ｕ
·
＝ － （ｕ ＋ ｕｌ） ／ τ．

其中： ｕ 为实际控制输入， ｕｌ 为滤波器输入．
对控制输入舵面误差量 ｚ３， 求导得

ｚ
·

３ ＝ ｕ
·
－ ｕ

·

ｑ ＝ － （ｕ ＋ ｕｌ） ／ τ ＋ Θ３ ．

　 　 设计 ＣＭＡＣ 神经网络逼近系统的不确定性 Θ３，
选取低通滤波器输入 ｕｆ 为

ｕｆ ＝ ｕ － （ＷＴ
３Γ３ ＋ ｇω（ｘ２）ｚ２ ＋ ｖ３ｚ３ ＋ ∑

３

ｊ ＝ １
Θｊｓｇｎ（ｚｊ））τ．

同理可推导出

ｚ
·

３ ＝ － ＮＴ
３Δ３ － ｇｉ（ｘ２） ｚ２ － ｖ３ｚ３ － ∑

３

ｊ ＝ １
Ωｊｓｇｎ（ ｚ ｊ） ＋ Θ３ ．

用估计权值代替期望权值，得

ｚ
·

３ ＝ － ｇｉ（ｘ２） ｚ２ － ｖ３ｚ３ － ∑
３

ｊ ＝ １
Ωｊｓｇｎ（ ｚ ｊ） ＋ Ｎ

－
Ｔ
３Δ３ ＋ ε３ ．

定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖ３ ＝ Ｖ２ ＋
１
２
ｚＴ３ ｚ３ ＋

１
２η ３

∑
ｎ

ｉ ＝ １
Ｎ
－

Ｔ
３ｉＮ

－

３ｉ，

求导得
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Ｖ
·

３ ＝ － ∑
３

ｊ ＝ １
ｖｊｚＴｊ ｚｊ ＋ ∑

３

ｊ ＝ １
ｚＴｊ （ε ｊ － Ωｊｓｇｎ（ ｚ ｊ）） ．

　 　 当选择 Ωｊ ＞ ‖ε ｊ‖ 时，存在 Ｖ
·

３ ＜ ０． 故控制系

统的实际输出量渐近跟踪期望输出．

３　 自抗扰扩张状态观测器设计

扩张状态观测器是自抗扰控制器的核心环节，它
的性能直接关系到自抗扰控制器的稳定性和收敛性．
通过扩张状态观测器不仅可以得到各个状态变量的

估计而且能够估计出系统模型中的内扰和外扰的实

时作用量，以使对象的不确定性在反馈中加以补偿．
非线性不确定对象受未知外界扰动作用的表达式为

ｘ（ｎ） ＝ ｆ（ｘ，ｘ
·
，…，ｘ（ｎ－１），ｔ） ＋ ｗ（ ｔ） ＋ ｂ０ｕ（ ｔ） ．

其中： ｆ（ｘ，ｘ
·
，…，ｘ（ｎ－１），ｔ） 为不确定函数， ｕ（ ｔ） 为控

制输入， ｗ（ ｔ） 为未知外界扰动．

记 ａ（ ｔ） ＝ ｆ（ｘ，ｘ
·
，…，ｘ（ｎ－１），ｔ） ＋ ｗ（ ｔ）， 将 ａ（ ｔ）

扩张到系统的状态变量中，得到被扩张的状态变量

ｘ（ ｔ），ｘ
·
（ ｔ），…，ｘ（ｎ－１）（ ｔ），ａ（ ｔ） ．

可将非线性不确定对象的表达式改写为

ｘ
·

１ ＝ ｘ２，
…

ｘ
·

ｎ－１ ＝ ｘｎ，

ｘ
·

ｎ ＝ ｘｎ＋１ ＋ ｂ０ｕ，

ｘ
·

ｎ＋１ ＝ ａ
·
（ ｔ），

ｙ ＝ ｘ１ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï

从而构造扩张状态观测器为

ｒ
·

１ ＝ ｒ２ － β１ｇ１（ ｒ１ － ｘ（ ｔ）），
…

ｒ
·

ｎ ＝ ｒｎ＋１ － βｎｇｎ（ ｒ１ － ｘ（ ｔ）） ＋ ｂｕ（ ｔ），

ｒ
·

ｎ＋１ ＝ － βｎ＋１ｇｎ＋１（ ｒ１ － ｘ（ ｔ）） ．

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

（１２）

　 　 观测器参数 β ｉ ＞ ０，使以 ｘ（ ｔ） 为输入的系统各

状态分别跟踪被扩张的状态变量，即
ｒ１（ｔ） → ｘ（ｔ），…，ｒｎ（ｔ） → ｘ（ｎ－１）（ｔ），ｒｎ＋１（ｔ） → ｘ（ｎ）（ｔ）．
　 　 可以看出，该观测器不但能够给出状态变量的估

计，还能够给出系统运行时的实时值 ａ（ｔ） 的估计，因
此该扩张状态观测器是一个独立于系统模型的观测器．

对于三阶扩张状态观测器，取 ｆｃ１（ｅ１） ＝ ｅ１， 并令

ｈ２（ｅ１，ｅ２） ＝ ｅ２ － β１ ｆｃ１（ｅ１） ＋ ｋ１ｇ１（ｅ１）ｓｉｇｎ（ｅ１），
　 ｈ３（ｅ１，ｅ２，ｅ３） ＝ ｅ３ － β２ｆｃ２（ｅ１） － β１（ｅ２ － β１ｆｃ１（ｅ１）） ＋

ｋ２ｇ２（ｅ１，ｅ２）ｓａｔ（ｈ２·ｇ －１
１ ） ．

其中： ｇ１（ｅ１） 、 ｇ２（ｅ１，ｅ２） 为任意连续正定函数，
ｇ１（０） ＝ ０，ｇ２（０，０） ＝ ０，ｋ１、ｋ２、ｋ３ 为常数．

如果系统（１２）的参数 β 满足不等式

　 β １ ＞ ｋ２ｋ３ ＋
β ２ ｆ′ｃ２
ｋ３

－ β １ｋ２ － ｋ１ｋ２

ｄｇ１ｓ
ｄｅ１

＋ ｋ２
２ｋ３ ＋

　 　
∂ｇ２

∂ｅ２
＋ １
ｋ３

β ３ ｆｃ３
ｇ１

－ β ２ｋ１ ｆ′ｃ２ ＋ ｋ２
１ｋ２ｋ３

ｄｇ１ｓ
ｄｅ１

＋

　 　 ｍａｘ｛ｋ３ ＋ ｋ１
ｄｇ１ｓ
ｄｅ１

－ ｋ２ｋ３ ＋ ｋ２１
ｄｇ１ｓ
ｄｅ１

，（１ ＋ ｋ１）
ｄｇ１ｓ
ｄｅ１

｝．

（１３）
则系统（１３）的所有轨线将收敛到原点． 采用扩

张状态观测器对迎角控制回路进行建模不确定性实

时估计与补偿，扩张状态观测器的离散化形式为

ｅ（ｋ） ＝ ｒ１（ｋ） － α（ｋ），
ｒ１（ｋ ＋ １） ＝ ｒ１（ｋ） ＋ Ｔ［ ｒ２（ｋ） － β １ｅ］，
ｒ２（ｋ ＋ １） ＝ ｒ２（ｋ） ＋ Ｔ［ ｒ３（ｋ） － β ２ ｆａｌ（ｅ，ａ２，δ ２）］，
ｒ３（ｋ ＋ １） ＝ ｒ３（ｋ） － Ｔβ ３ ｆａｌ（ｅ，ａ３，δ ３） ．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

ｆａｌ（ｘ，ａ，δ） ＝
ｘ ａｓｉｇｎ（ｘ）， ｘ ＞ δ，

ｘ ／ δ １－ａ， ｘ ≤ δ．{
基于扩张状态观测器的自抗扰控制补偿量为

ｕＥＳＯ ＝ － ｒ３ ／ ｂ， 总的控制输入为反演控制输入与自抗

扰补偿控制量之和．

４　 仿真验证

使用反演控制方法进行大迎角超机动飞行控

制，利用扩张状态观测器进行建模不确定性补偿．
反演控制器参数： ｖ１ ＝ １１． ６， ｖ２ ＝ ８． ９， ｖ３ ＝ ６， τ ＝
０．００３， Ω１ ＝ ０．００１， Ω２ ＝ ０．１， Ω３ ＝ １ ０００． ＣＭＡＣ 神经

网络参数： η ＝ ０．３，泛化参数 Ｃ ＝ １００，量化等级为

１０ ０００． 扩张状态观测器参数： β １ ＝ １５０， β ２ ＝ ４００，
β ３ ＝６０，ａ２ ＝ ０．４， ａ３ ＝ ０．１， δ ２ ＝ ０．０１， δ ３ ＝ ０．０１．

舵机模型为 １０ ／ （ ｓ ＋ １０） ，舵面偏转极限为

± ２０° ， 采用轴对称推力矢量，偏转角为 ２０°，方位角

为 ０° ～３６０°．
图 １ 给出了超机动大迎角眼镜蛇机动飞行仿真

曲线． 飞机保持速度 ９７ ｍ ／ ｓ，迎角 １１°的平飞状态，
拉动驾驶杆，使飞机迎角快速达到 ８９°并保持，随后

向前推驾驶杆，使迎角逐渐恢复到配平迎角，飞机重

新保持平飞状态． 从飞行仿真曲线可以看出，大迎

角响应迅速并能够稳定保持，仅用时 ３．３ ｓ，迎角即

达到 ８９°，推力矢量正常偏转，法向过载最大为

２．９ｇ， 高度变化仅为 ７０ ｍ，在纵向操纵的过程中，横
航向保持稳定，侧滑角最大仅变化 ０．０６°，眼镜蛇机

动控制效果优异．
　 　 对飞机模型中的部分气动参数施加 ４０％的摄

·９４·第 ９ 期 杨婷婷， 等： 超机动非线性自抗扰反演控制律设计



动，并进行 ６０°迎角保持机动仿真验证，自平飞状态

迅速拉杆，使飞机建立并保持 ６０°迎角飞行状态． 图

２ 给出了机动响应对比曲线，其中虚线代表单纯的

反演控制方法，实线代表自抗扰反演控制方法． 从

对比曲线可以看出，存在建模误差的情况下，采用自

抗扰反演方法的飞行控制器，其迎角响应仍然稳定、
平滑，超调仅为 １％，达到了驾驶员期望的操纵响应

特性． 与之相比，仅仅采用反演控制方法，其迎角响

应存在 ８．５％的超调，并且需经轻微振荡后才可稳

定，稳定后存在 ６％的稳态误差．
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图 １　 眼镜蛇机动仿真曲线
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图 ２　 ６０°迎角保持机动仿真对比曲线

５　 结　 论

１）基于自抗扰反演的非线性控制方法能够实

现大迎角超机动飞行控制，由于其直接基于非线性

模型开展设计，能够明显提升设计效率．
２）对于建模误差的影响，由于扩张状态观测器

能够进行实时估计与补偿，因此明显提升了建模不

确定条件下的控制效果．
３）该方法不但可以应用于超机动飞行控制，而

且也可以用于其它飞行控制任务．
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