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飞翼布局无人机反步 Ｌ２ 增益纵向着陆鲁棒控制
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摘　 要： 针对存在干扰的飞翼布局无人机纵向着陆控制问题，提出一种基于 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器与跟踪微分器的反

步 Ｌ２增益鲁棒控制方案．为解决反步控制虚拟控制量求导复杂的问题，设计了跟踪微分器对虚拟控制量进行求导，同时综合采

用 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器和 Ｌ２ 增益鲁棒项增强了控制系统的鲁棒性．仿真结果表明，无人机高度、空速都跟踪上控制

指令，垂直接地速度在允许的范围内，与传统的 ＰＩＤ 着陆控制方案相比具有更好的着陆控制性能．
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　 　 出于气动效率和隐身特性的考虑，飞翼布局无

人机取消了平尾和垂尾等部件．由于平尾的缺失，飞
翼布局无人机通常为纵向弱稳定且纵向阻尼非常

小［１］ ．飞翼布局无人机在自动着陆过程中，飞行高度

和空速都比较低，而且受到时变干扰影响，常规的

ＰＩＤ 控制方法难以精确控制无人机的空速、姿态和

轨迹，需要采用鲁棒性强的控制方法来实现飞翼布

局无人机的纵向着陆控制．
反步控制是一种常用的非线性控制方法［２－４］，

其设计过程是从系统最后一步基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定

性理论逐步向前递推控制律，在这一过程中，需要对

虚拟控制量进行求导，导致“微分爆炸”现象的产生．
为此，Ｓｗａｒｏｏｐ 等［５］ 提出“动态面控制”方法以解决

“微分爆炸”的问题，然而，如果考虑动态面控制里

低通滤波器的时间延迟，动态面控制容易导致系统

振荡甚至发散［６］ ．文献［７］研究了吸气式高超声速

飞行器纵向运动反步控制，引入了鲁棒微分器估计

虚拟控制量的导数，解决了虚拟控制量求导运算复

杂的问题．文献［８］针对不确定非仿射纯反馈非线性

系统，采用反步自抗扰控制方法，分别利用跟踪微分

器和扩展状态观测器估计虚拟控制量的导数和扰动

部分，仿真结果验证了该方法的可行性．为保证飞翼

布局无人机纵向着陆控制的性能，必须有效抑制干

扰的影响．干扰观测器通过构建新的动态系统对干

扰进行估计，在控制系统的设计中得到广泛应



用［９－１０］ ．文献［１１］采用干扰观测器与终端滑模设计

了高超声速飞行器的飞行控制系统，通过滑模干扰

观测器估计和补偿复合干扰，提高了控制器的鲁棒

性．文献［１２］采用 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器结

合反步控制成功的应用在飞机上，抑制了复合干扰

的影响，取得了良好的效果．
在上述文献基础上，本文研究受扰飞翼布局无

人机纵向着陆控制问题．针对反步控制中子系统存

在的干扰，设计 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器对干

扰进行估计与补偿，为解决反步控制虚拟控制量求

导复杂这一问题，设计了跟踪微分器对虚拟控制量

进行求导，为进一步增强控制系统的鲁棒性，增加

Ｌ２鲁棒项以抑制观测器干扰估计误差和跟踪微分器

微分误差的影响，使得系统满足耗散不等式，仿真结

果证明了控制器具有良好的鲁棒跟踪控制性能．

１　 飞翼布局无人机纵向动力学模型

本文研究的大展弦比飞翼布局无人机如图 １ 所

示，无人机的舵面配置为 ４ 组 ８ 个舵面，从内到外分

别是余度舵、副翼、升降舵、开裂式阻力方向舵，其中

余度舵为冗余舵面以提高无人机的操纵可靠性．开
裂式阻力方向舵与常规的侧力方向舵不同，为新型

的阻力类偏航舵面，其实现偏航操纵的原理是利用

开裂式舵面上、下两片对称偏转所附加的阻力来产

生偏航力矩，偏角范围为 ０° ～ ９０°．当左右两侧开裂

式阻力方向舵偏转相同角度时，产生的偏航力矩相

互抵消，而会产生较大的阻力．由于本文研究的是飞

翼布局无人机纵向着陆控制，文中的开裂式阻力方

向舵偏角 δｒ 即开裂式阻力方向舵左右两侧的偏角

都为 δｒ ．

余度舵

副翼
升降舵

开裂式阻力方向舵

余度舵

副翼
升降舵

开裂式阻力方向舵

图 １　 飞翼布局无人机舵面配置

考虑系统参数不确定、未建模动态和外部时变

干扰，忽略横侧向的影响，只考虑纵向运动，飞翼布

局无人机纵向着陆动力学方程为如下包含不确定项

的非线性系统：

Ｖ
· ＝ Ｔｃｏｓ α － （Ｄ ＋ ΔＤ）

ｍ ＋ Δｍ
－ ｇｓｉｎ γ， （１）

ｈ
· ＝ Ｖｓｉｎ γ， （２）

γ· ＝ （Ｌ ＋ ΔＬ） ＋ Ｔｓｉｎ α
（ｍ ＋ Δｍ）Ｖ

－ ｇ
Ｖ
ｃｏｓ γ， （３）

α· ＝ ｑ － γ·， （４）

ｑ· ＝ （Ｍ ＋ ΔＭ）
Ｉｙｙ ＋ ΔＩｙｙ

． （５）

式中：Ｖ、ｈ、γ、α、ｑ 分别为飞翼布局无人机的空速、高
度、航迹倾斜角、迎角和俯仰角速率；ｍ 为无人机质

量；Δｍ 为无人机质量参数不确定性； Ｉｙｙ 为转动惯

量；ΔＩｙｙ为转动惯量参数不确定性；Ｔ 为发动机推力；
Ｄ、Ｌ、Ｍ 分别为精确建模的阻力、升力和俯仰力矩；
ΔＤ、ΔＬ、ΔＭ 为无人机阻力、升力及俯仰力矩的建模

误差及外部干扰．力和力矩具有如下的表达形式：
Ｌ ＝ ０．５ρＶ２ＳＣＬ（α），

Ｄ ＝ ０．５ρＶ２Ｓ（ＣＤ（α） ＋ ＣＤδｒδｒ），
Ｍ ＝ ０．５ρＶ２Ｓｃ（ＣＭ（α） ＋ ＣＭ（ｑ） ＋ ＣＭδｅδｅ），

ＣＬ（α） ＝ ＣＬ，αα ＋ ＣＬ，０，
ＣＤ（α） ＝ ＣＤ，α２α２ ＋ ＣＤ，αα ＋ ＣＤ，０，
ＣＭ（α） ＝ ＣＭ，α２α２ ＋ ＣＭ，αα ＋ ＣＭ，０，

ＣＭ（ｑ） ＝ ｃｑ
２Ｖ

ＣＭｑ ．

式中：ρ 为空气密度；Ｓ 为参考面积； ｃ 为平均气动弦

长； ＣＬ（α）、ＣＤ（α）、ＣＭ（α） ＋ＣＭ（ｑ）分别为无人机除

舵面外精确建模的升力系数、阻力系数和俯仰力矩

系数；ＣＤδｒ为开裂式阻力方向舵阻力舵效；ＣＭδｅ为升

降舵俯仰舵效；ＣＭｑ为纵向阻尼导数；δｅ 为升降舵偏

角；δｒ 为阻力方向舵偏角．

２　 空速控制器设计

２．１　 阻力方向舵空速控制方案分析

将飞翼布局无人机纵向着陆控制问题分解为空

速子系统和高度子系统．对于空速控制子系统，在纵

向着陆过程直线下滑段，采用工程估算的方法，飞翼

布局无人机的加速度满足

ｄＶ
ｄｔ

＝
Ｔ － ｍｇｓｉｎ γ － ０．５ρＶ２Ｓ［ＣＤ（α） ＋ ＣＤδｒδｒ］

ｍ
．

　 　 考虑单独采用发动机控制空速的情况，此时

阻力方向舵关闭，偏角为 δｒ ＝ ０，迎角选取为 ４°，航
迹倾斜角为－２．５°，当发动机推力从慢车状态（推

力为最大推力的 ５％）到最大推力状态时，即发动

机推力为 ０．０５Ｔｍａｘ ～ Ｔｍａｘ时，无人机的加速度范围

为 ０．１６７ ～ ４．１９０ ｍ ／ ｓ２ ．可见，大展弦比飞翼布局无

人机的全机升阻比很大，在下滑段，即使发动机工

作在最小推力的慢车状态，无人机的空速仍然会

增加，单独采用发动机无法实现无人机纵向着陆

过程的空速控制．
开裂式阻力方向舵为飞翼布局无人机空速控制

的有效补充，考虑采用阻力方向舵控制空速的情况，
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在直线下滑段，将发动机油门偏度设置为 ０．２，采用

左右两侧开裂式阻力方向舵对称偏转相同角度 δｒ
增加阻力对空速进行控制，当 δｒ 的偏转角从 ０°增加

到 ９０° 时， 无 人 机 加 速 度 范 围 为 ０． ８０３ ～
－０．８９３ ｍ ／ ｓ２，可见，将发动机油门偏度固定为 ０．２，
采用左右两侧开裂式阻力方向舵偏转相同角度 δｒ
增加阻力可实现对空速的控制．
２．２　 Ｌ２增益空速控制器设计

飞翼布局无人机纵向着陆控制模型空速子系统

式（１）可写为

Ｖ
· ＝ ｆＶ ＋ ｇＶδｒ ＋ ΔＶ ． （６）

式中：ｆＶ ＝ － ｇｓｉｎ γ ＋ ［ Ｔｃｃｏｓ α － ０． ５ρＶ２ＳＣＤ （ α）］ ／ ｍ；
ｇＶ ＝ －０．５ρＶ２ＳＣＤδｒ ／ ｍ； ΔＶ 为空速子系统的干扰．本文

采用基于 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 算法的滑模干扰观测器对速

度子系统的干扰 ΔＶ 进行估计与补偿，有如下定理．
定理 １ 　 对于空速控制模型式（６），如果干扰

ΔＶ 连续可微且一阶导数有界，即 Δ
·

Ｖ ≤ΦＶ，构造如

下 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器：

Ｖ＾
·

＝ ｆＶ ＋ ｇＶδｒ ＋ Δ＾ Ｖ， （７）

Δ＾ Ｖ ＝ ζＶ，１ Ｖ
～ １ ／ ２ｓｇｎ（Ｖ

～
） ＋ ∫ｔ

０
ζＶ，２ｓｇｎ（Ｖ

～
（τ））ｄτ．

（８）

式中：Ｖ
～ ＝ Ｖ－Ｖ＾ 为辅助滑模变量；Ｖ

＾
为滑模干扰观测

器对空速的估计值； 参数 ζＶ，１， ζＶ，２ 满足 ζＶ，１ ≥

１．５ ΦＶ ，ζＶ，２≥１．１ΦＶ，则式（８）的 Δ＾ Ｖ 将在有限时间

内实现对复合干扰 ΔＶ 的估计．
为证明定理 １，首先给出如下引理．
引理 １　 对于受扰 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 二阶滑模控制

算法［１３－１４］

σ· ＝ － φ１ σ １ ／ ２ｓｇｎ（σ） － ∫ｔ
０
φ２ｓｇｎ（σ（τ））ｄτ ＋ Δ．

　 　 如果干扰 Δ 连续可微且一阶导数有界，即有

Δ
·

≤Φ，参数 φ１，φ２ 满足 φ１≥１．５ Φ ，φ２≥１．１Φ，

则系统状态有限时间内收敛到 σ（ ｔ）＝ σ·（ ｔ）＝ ０．
证明　 将式（６）与式（７）相减，代入式（８）得

Ｖ
～· ＝ － ζＶ，１ Ｖ

～ １ ／ ２ｓｇｎ（Ｖ
～
） － ∫ｔ

０
ζＶ，２ｓｇｎ（Ｖ

～
（τ））ｄτ ＋ ΔＶ．

（９）
　 　 由引理 １ 可知 Ｖ～ 将会在有限时间收敛到 ０，由
式（９）减去式（８）可得

Ｖ
～· ＝ ΔＶ － Δ＾ Ｖ，

即在有限时间内，速度子系统的干扰 ΔＶ 可由式（８）

的 Δ＾ Ｖ 估计．
定义空速跟踪误差 ｅＶ ＝Ｖ－Ｖｃ，对其求导可得

ｅ·Ｖ ＝ ｆＶ ＋ ｇＶδｒ ＋ ΔＶ － Ｖ
·

ｃ ．
　 　 结合 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器与 Ｌ２增益理

论，空速子回路控制律设计为

δｒ ＝ － ｇ－１
Ｖ ［ｆＶ ＋ Δ＾ Ｖ － Ｖ

·
ｃ ＋ ｋＶ ｅＶ ｂｓｇｎ（ｅＶ） ＋ η２ ＋ １

２η２ ｅＶ］．

　 　 对于空速子系统，干扰信号选为观测器干扰估

计误差 εＶ ＝ΔＶ－Δ
＾
Ｖ，评价信号选取为 ｅＶ ．

３　 高度控制器设计

３．１　 高度控制模型

高度子系统的设计以航迹倾斜角指令 γｃ 代替

高度指令 ｈｃ 作为高度子系统的跟踪信号．定义高度

跟踪误差 ｅｈ ＝ｈ－ｈｃ，对其求导可得

ｅ·ｈ ＝ Ｖｓｉｎ γ － ｈ
·

ｃ，
因此 γｃ 指令可设计为

γｃ ＝ ａｒｃｓｉｎ（
－ ｋｈｅｈ ＋ ｈ

·
ｃ

Ｖ
） ．

式中，ｋｈ＞０ 为控制增益．在本文设计中，高度子系统

均以如下的航迹倾斜角子系统代替：
γ· ＝ ｆγ ＋ ｇγα ＋ Δγ， （１０）

α· ＝ ｆα ＋ ｇαｑ， （１１）

ｑ· ＝ ｆｑ ＋ ｇｑδｅ ＋ Δｑ， （１２）

ｆγ ＝
０．５ρＶ２ＳＣＬ，０

ｍＶ
－ ｇ

Ｖ
ｃｏｓ γ，

ｇγ ＝
０．５ρＶ２ＳＣＬ，α ＋ Ｔ

ｍＶ
，

ｆα ＝ － γ·，
ｇα ＝ １，

ｆｑ ＝ ０．５ρＶ２Ｓｃ（ＣＭ（α） ＋ ＣＭ（ｑ）） ／ Ｉｙｙ，

ｇｑ ＝ ０．５ρＶ２ＳｃＣＭδｅ ／ Ｉｙｙ ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１３）

式中：Δγ、Δｑ 分别为高度子系统航迹倾斜角通道与

俯仰角速率通道的干扰．飞翼布局无人机纵向动力

学模型式（１） ～ （５），主要考虑的不确定因素为转动

惯量不确定、无人机质量不确定、气动参数不确定、
附加的时变干扰力矩等不确定因素，包含不确定因

素的动力学模型式（３）、（５）减去控制模型式（１０）、
（１２）中精确建模部分即可以得到干扰 Δγ，Δｑ 的表

达式：

Δγ ＝ （Ｌ ＋ ΔＬ） ＋ Ｔｓｉｎ α
（ｍ ＋ Δｍ）Ｖ

－ ｇ
Ｖ
ｃｏｓ γ － ｆγ － ｇγα，

Δｑ ＝
（Ｍ ＋ ΔＭ）
Ｉｙｙ ＋ ΔＩｙｙ

－ ｆｑ － ｇｑδｅ ．

３．２　 反步 Ｌ２ 增益高度控制器设计

利用反步技术结合 Ｌ２增益方法对高度子系统
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的控制律进行设计．
步骤 １　 定义虚拟反馈误差如下：

ｅγ ＝ γ － γｃ， （１４）
ｅα ＝ α － αｃ， （１５）
ｅｑ ＝ ｑ － ｑｃ ． （１６）

式中：αｃ、ｑｃ 分别为待设计的虚拟控制量，对式（１４）
进行求导得

ｅ·γ ＝ ｆγ ＋ Δγ ＋ ｇγα － γ·ｃ ．
　 　 对于高度子系统航迹倾斜角通道式（１０），如果

干扰 Δγ 连续可微且一阶导数有界，即 Δ
·

γ ≤Φγ，构
造如下 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器：

γ^· ＝ ｆγ ＋ ｇγα ＋ Δ＾ γ， （１７）

Δ＾ γ ＝ ζγ，１ γ～ １ ／ ２ｓｇｎ（γ～） ＋ ∫ｔ
０
ζγ，２ｓｇｎ（γ

～（τ））ｄτ．

（１８）
式中：γ～ ＝γ－ γ^ 为辅助滑模变量；γ^ 为滑模干扰观测

器对航迹倾斜角的估计值；ζγ，１、ζγ，２分别为干扰观测

器参数且满足 ζγ，１ ≥１． ５ Φγ ， ζγ，２ ≥１． １Φγ，则式

（１８）的 Δ＾ γ 将在有限时间内实现对干扰 Δγ 的估计，
观测器的稳定性证明与定理 １ 类似．

控制律用到指令 γｃ 的导数信息，由于存在噪声

等原因，直接对其求导会产生高频噪声，本文采用跟

踪微分器获得所需的导数信息，该微分器具有良好

的噪声抑制性能，其形式如下：

ｚ·γ，１ ＝ ｚγ，２，

ｚ·γ，２ ＝ － λ２ｓｇｎ（ ｚγ，１ － γｃ） ｚγ，１ － γｃ
ａ － λｚγ，２ ．

式中：ｚγ，１、ｚγ，２分别为微分器的状态变量；ａ、λ 分别

为设计参数，只要其满足不等式 ０＜ａ＜１，λ＞０，则 ｚγ，２
就能跟踪上 γ·ｃ，同时 ｚγ，１跟踪上 γｃ ．

为进一步增加控制系统的鲁棒性，抑制干扰观

测器估计误差和跟踪微分器微分误差的影响，结合

Ｌ２增益理论，增加鲁棒项使得系统满足耗散不等式，
使干扰信号到性能输出的 Ｌ２增益不超过设定的正

实数．设计虚拟控制律 αｃ 为

αｃ ＝ － ｇ－１
γ （ｆγ ＋ Δ＾ γ － ｚγ，２ ＋ ｋγ ｅγ ｂｓｇｎ（ｅγ） ＋ η２ ＋ １

２η２ ｅγ），

式中，将 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器的干扰估计

误差与跟踪微分器的微分估计误差之和定义为系统

干扰信号，即 εγ ＝ Δγ －Δ
＾
γ ＋ｚγ，２ －γ

·
ｃ，将虚拟反馈误差

ｅγ 选取为系统评价信号．
步骤 ２　 对虚拟误差式（１５）进行求导得

ｅ·α ＝ ｆα ＋ ｇαｑ － α·ｃ，
同理，由于对 αｃ 直接求导会引入高频噪声，采用噪

声抑制性能良好的跟踪微分器来估计 α·ｃ 为：

ｚ·α，１ ＝ ｚα，２，

ｚ·α，２ ＝ － λ２ｓｇｎ（ ｚα，１ － αｃ） ｚα，１ － αｃ
ａ － λｚα，２，

式中 ｚα，２为 αｃ 的微分估计值．虚拟控制律设计为

ｑｃ ＝ － ｇ－１
α （ｆα － ｚα，２ ＋ ｋα ｅα ｂｓｇｎ（ｅα） ＋ η２ ＋ １

２η２ ｅα ＋ ｇγｅγ）．

　 　 对于高度子系统迎角通道，干扰信号选取为迎

角通道跟踪微分器的微分估计误差，即 εα ＝ ｚα，２－α
·

ｃ，
系统评价信号选取为 ｅα ．

步骤 ３　 对虚拟误差式（１６）进行求导得

ｅ·ｑ ＝ ｆｑ ＋ Δｑ ＋ ｇｑδｅ － ｑ·ｃ ．
　 　 对于高度子系统俯仰角速率通道式（１２），如果

干扰 Δｑ 连续可微且一阶导数有界 Δ
·

ｑ ≤Φｑ，构造

如下 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器：

ｑ^· ＝ ｆｑ ＋ ｇｑδｅ ＋ Δ＾ ｑ， （１９）

Δ＾ ｑ ＝ ζｑ，１ ｑ～ １ ／ ２ｓｇｎ（ ｑ～） ＋ ∫ｔ
０
ζｑ，２ｓｇｎ（ ｑ

～（τ））ｄτ．

（２０）
式中：ｑ～ ＝ ｑ－ｑ^ 为辅助滑模变量；ｑ^ 为滑模干扰观测器

对俯仰角速率的估计值；参数 ζｑ，１，ζｑ，２ 满足 ζｑ，１ ≥

１．５ Φｑ ，ζｑ，２≥１．１Φｑ，则式（２０）的 Δ＾ ｑ 将在有限时间

内实现对复合干扰 Δｑ 的估计，观测器的稳定性证明

与定理 １ 类似．
同理，由于对 ｑｃ 直接求导会引入高频噪声，采

用噪声抑制性能良好的跟踪微分器来估计 ｑ·ｃ：

ｚ·ｑ，１ ＝ ｚｑ，２，

ｚ·ｑ，２ ＝ － λ２ｓｇｎ（ ｚｑ，１ － ｑｃ） ｚｑ，１ － ｑｃ
ａ － λｚｑ，２，

式中 ｚｑ，２为 ｑｃ 的微分估计值．控制律设计为

δｅ ＝ － ｇ －１
ｑ （ ｆｑ ＋ Δ＾ ｑ － ｚｑ，２ ＋ ｋｑ ｅｑ ｂｓｇｎ（ｅｑ） ＋

　 　 η２ ＋ １
２η２ ｅｑ ＋ ｇαｅα） ．

　 　 对于无人机高度子系统俯仰角速率通道，干扰

信号选取为 εｑ ＝Δｑ－Δ
＾
ｑ＋ｚｑ，２－ｑ

·
ｃ，为俯仰角速率通道

观测器的干扰估计误差与跟踪微分器的微分估计误

差之和，系统评价信号选取为 ｅｑ ．

４　 稳定性分析

对于纵向着陆控制系统，设计 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ ＝ ｅ２Ｖ ＋ ｅ２γ ＋ ｅ２α ＋ ｅ２ｑ，
则 Ｈａｍｉｌｔｏｎ 函数设计为

Ｈ ＝ Ｖ
· － η２ ‖ｄ‖２ ＋ ‖ｚ‖２ ．

式中：干扰信号 ｄ＝［εＶ εγ εα εｑ］
Ｔ，系统评价信

号选取为 ｚ＝［ｅＶ ｅγ ｅα ｅｑ］
Ｔ ．
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Ｈ ＝ Ｖ
· － η ２ ‖ｄ‖２ ＋ ‖ｚ‖２ ＝

２ｅＶ（ΔＶ － Δ＾ Ｖ） － ２ｋＶ ｅＶ ｂ＋１ －
ｅ２Ｖ
η ２

－ η ２ε ２
Ｖ ＋

２ｅγ（Δγ － Δ＾ γ ＋ ｚγ，２ － γ·ｃ） ＋ ２ｇγｅγｅα － ２ｋγ ｅγ ｂ＋１ －
ｅ２γ
η２

－ η２εγ
２ ＋ ２ｅα（ｚα，２ － α·ｃ） － ２ｇγｅγｅα ＋ ２ｇαｅαｅｑ －

２ｋα ｅα ｂ＋１ －
ｅ２α
η２

－ η２ε２
α ＋ ２ ｅｑ（Δｑ － Δ

＾
ｑ ＋ ｚｑ，２ － ｑ

·
ｃ） －

２ｇαｅαｅｑ － ２ｋｑ ｅｑ ｂ＋１ －
ｅ２ｑ
η２

－ η２εｑ
２ ＝ － ２ｋＶ ｅＶ ｂ＋１ －

２ｋγ ｅγ ｂ＋１ － ２ｋα ｅα ｂ＋１ － ２ｋｑ ｅｑ ｂ＋１ －（
ｅＶ
η

－ηεＶ）２ －

（
ｅγ
η

－ ηεγ）２ － （
ｅα
η

－ ηεα）２ － （
ｅｑ
η

－ ηεｑ）２ ≤０．

（２１）
　 　 对式（２１）两边同时进行积分，可得

Ｖ（ ｔ） － Ｖ（０） ≤ η２ ∫ｔ
０
‖ｄ‖２ｄτ － ∫ｔ

０
‖ｚ‖２ｄτ．

　 　 可知着陆控制系统满足耗散不等式，即从干扰

ｄ 到性能输出 ｚ 的 Ｌ２ 增益不超过 η，由于 ｄ 有界，纵
向着陆控制系统是一致最终有界稳定的．

５　 仿真与结果分析

５．１　 仿真参数设定

无人机的纵向着陆过程分为进场平飞、直线下

滑、末端拉平阶段，着陆过程如图 ２ 所示．
本文的飞翼布局无人机着陆的空速指令为 Ｖｃ ＝

６８ ｍ ／ ｓ，高度指令如下：
ｈｃ ＝ ３００，　 　 　 　 　 　 　 　 　　 ０ ≤ ｔ ≤１０；
ｈｃ ＝ ３００ － ２．９６６（ｔ － １０），　 　 １０ ＜ ｔ ＜ １０６．０８；

ｈｃ ＝ １６．６９ｅ－０．１７８（ｔ－１０６．０８） － １．６９， １０６．０８ ≤ ｔ ≤１１８．９９；
ｈｃ ＝ ０，　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ｔ ＞ １１８．９９．
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图 ２　 飞翼布局无人机纵向着陆过程

设在仿真零时刻开始，转动惯量施加－２０％不确

定，无人机质量施加＋ １０％不确定，气动参数施加

－３０％的不确定，并同时加入时变干扰

［ΔＬ，ΔＤ，ΔＭ］ ＝
［５ ０００ｓｉｎ（０．３ｔ），５００ｓｉｎ（０．２ｔ），２ ０００ｓｉｎ（０．１ｔ）］ ．
　 　 为了验证本文所提纵向着陆控制方案的有效

性，现对以下两种控制方案进行仿真对比．

方案 １　 本文基于 ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测

器和跟踪微分器的飞翼布局无人机反步 Ｌ２增益纵

向着陆鲁棒控制方案．其中，ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰

观测器参数选取为：ζγ，１ ＝ １，ζγ，２ ＝ １，ζｑ，１ ＝ １，ζｑ，２ ＝ １，
ζＶ，１ ＝ １，ζＶ，２ ＝ １．跟踪微分器参数选取为：ａ ＝ ０．５，λ ＝
１００．反步 Ｌ２ 增益控制器参数选取为：ｋｈ ＝ ０．１，ｋγ ＝
０．５，ｋα ＝ １．５，ｋｑ ＝ ４．５，ｋＶ ＝ １，ｂ＝ ０．５，η＝ ２．

方案 ２　 传统的 ＰＩＤ 纵向着陆控制方案．
１）高度跟踪控制律为：

ｅｈ ＝ ｈ － ｈｃ，θｃ ＝ ｋｈｅｈ ＋ ｋｈｉ∫ｅｈｄｔ ＋ θ０，

ｅθ ＝ θ － θｃ，δｅ ＝ ｋｑｑ ＋ ｋθｅθ ＋ δｅ０ ．

　 　 ２）采用开裂式方向舵的速度控制律为：

ｅＶ ＝ Ｖ － Ｖｃ，δｒ ＝ ｋＶｅＶ ＋ ｋＶｉ∫ｅＶｄｔ ＋ δｅ０ ．

式中：控制器参数为 ｋｈ ＝ －０．０１，ｋｈｉ ＝ －０．０００１，ｋｑ ＝ ２，
ｋθ ＝ ２，ｋＶ ＝ ０．５２，ｋＶｉ ＝ ０．０１８．
５．２　 仿真结果分析

仿真结果如图 ３～９ 所示，图 ３，４ 为两种控制方

案下无人机高度、空速跟踪曲线，图 ５ ～ ７ 为控制方

案 １ 各通道干扰与干扰观测器的干扰估计．图 ８，９
为两种控制方案升降舵与阻力方向舵偏角．控制方

案 １ 采用了观测器及 Ｌ２增益方法抑制干扰对着陆

的影响，由图 ５ ～ ７ 可知，各通道干扰估计与实际干

扰曲线基本重合，滑模干扰观测器实现了对干扰的

估计．从图 ３，４ 可以看出，控制方案 １ 无人机的高度

和空速都很好地跟踪了指令，高度跟踪误差小于

０．６２ ｍ，空速跟踪误差小于 ０．０１ ｍ ／ ｓ，且无人机纵向

着陆垂直接地速度为 ０．４６ ｍ ／ ｓ，在允许的垂直接地

速度范围内．从图 ３，４ 可以看出，采用 ＰＩＤ 控制的控

制方案 ２，无人机高度和空速跟踪误差较大，高度跟

踪误差达到 ４．５５ ｍ，空速跟踪误差达到 ０．７２ ｍ ／ ｓ，无
人机垂直接地速度为 １．５８ ｍ ／ ｓ，而本文的飞翼布局

无人机的允许垂直接地速度仅为 ０．８ ｍ ／ ｓ，由此可

知，对于存在时变干扰的飞翼布局无人机纵向着陆

控制系统，ＰＩＤ 控制效果比较差．

300

250

200

150

100

50

0
20 40 60 80 100 120

t/s

高
度
/m

高度指令
控制方案1高度跟踪
控制方案2高度跟踪

图 ３　 无人机纵向着陆高度跟踪
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图 ５　 控制方案 １ 空速通道干扰与干扰估计
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图 ６　 控制方案 １ 航迹倾斜角通道干扰与干扰估计
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图 ７　 控制方案 １ 俯仰角速率通道干扰与干扰估计
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图 ９　 两种控制方案开裂式阻力方向舵偏角

综上所述，本文提出的基于干扰观测器和跟踪

微分器的反步 Ｌ２增益纵向着陆鲁棒控制方案，抑制

了干扰对控制系统的影响，无人机高度、空速都跟踪

上了控制指令，垂直接地速度在允许的范围内，具有

良好的着陆控制性能．

６　 结　 论

１）对于存在气动参数不确定和时变干扰影响的飞

翼布局无人机纵向自动着陆控制问题，本文提出了一

种基于观测器的反步 Ｌ２增益鲁棒控制方案．综合采用

ｓｕｐｅｒ ｔｗｉｓｔｉｎｇ 滑模干扰观测器和 Ｌ２增益方法抑制了复

合干扰的影响，在反步控制设计中，采用跟踪微分器避

免了传统动态面反步设计方法存在的脆弱性问题．
２）在气动参数施加－３０％的不确定并同时加入

时变力矩干扰的情况下，飞翼布局无人机纵向自动

着陆高度跟踪误差小于 ０．６２ ｍ，空速跟踪误差小于

０．０１ ｍ ／ ｓ，垂直接地速度为 ０．４６ ｍ ／ ｓ，相对于传统的

ＰＩＤ 控制具有更好的着陆控制性能．
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