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非线性干扰观测器的高超声速飞行器自适应反演控制

卜祥伟，吴晓燕，陈永兴，张　蕊
（空军工程大学 防空反导学院，陕西 西安　７１００５１）

摘　要：针对高超声速飞行器参数不确定弹性体模型，提出了一种基于非线性干扰观测器的自适应反演
控制器设计方法。将曲线拟合模型表示为严格反馈形式，采用反演方法设计控制器。采用动态面方法获取

虚拟控制量的导数，避免了传统反演控制“微分项膨胀”问题。为了增强控制器的鲁棒性，基于二阶跟踪－微
分器设计了一种新型非线性干扰观测器，以此对模型不确定项进行自适应估计和补偿。仿真结果表明，控制

器对模型不确定性和气动弹性影响具有强鲁棒性，且能实现对速度和高度参考指令的稳定跟踪。
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　　高超声速飞行器作为一种新型快速突防与战
略投送和打击工具，一直以来都受到各航空航天

大国的格外关注［１］。但是，这类新型飞行器多采

用细长体布局，加之轻质柔性复合材料的大量使

用以及机体薄壁结构特殊设计，导致其在大包线

快速飞行时弹性振动显著［２－４］。机体弹性振动则

会进一步增大模型的不确定性和耦合程度，给控

制器的设计带来巨大的挑战。

对于高超声速飞行器高阶、快时变、高不确定

和强非线性弹性体模型，传统鲁棒控制太过保守，

滑模控制以其强鲁棒性的优点在刚体飞行器的控

制中应用较多［５－８］，但是因为控制的不连续性，滑

模控制输出常有高频抖振，不利于抑制机体弹性

振动。反演控制方法以其摆脱了对模型匹配性约

束的限制，近年来获得较快发展。针对高超声速

飞行器一体化解析式弹性体模型，文献［９－１１］
采用反演方法设计控制器，在保证刚体状态稳定

的同时，很好地抑制了机体弹性振动。文献［１２］
设计超扭曲滑模干扰观测器来自适应估计和补偿

模型不确定项，在此基础上设计了一种鲁棒反演

控制器；但是，当存在扰动时，控制效果一般。文

献［１３－１４］考虑模型部分状态不可测的问题，基
于滑模观测器设计了一种准连续的高阶滑模控制

器，但是没有给出弹性状态的抑制效果。

本文将研究高超声速飞行器弹性体模型的自

适应反演控制问题。考虑弹性状态不可测的问

题，将模型中的控制量和弹性状态人为分离。针

对模型的高不确定性，设计一种新型非线性干扰

 收稿日期：２０１４－０３－０１
基金项目：航空科学基金资助项目（２０１３０１９６００４，２０１２０１９６００６）；陕西省自然科学基础研究计划资助项目（２０１２ＪＭ８０２０）
作者简介：卜祥伟（１９８７—），男，河南夏邑人，博士研究生，Ｅｍａｉｌ：ｂｕｘｉａｎｇｗｅｉ１９８７＠１２６．ｃｏｍ；

吴晓燕（通信作者），女，教授，博士，博士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｘ＿ｙｗｕ＠１２６．ｃｏｍ．



　第５期 卜祥伟，等：非线性干扰观测器的高超声速飞行器自适应反演控制

观测器，通过对模型不确定项进行自适应估计和

补偿来提高控制器的鲁棒性。采用动态面方法，

即引入一阶低通滤波器对虚拟控制量的一阶导数

进行有效估计，简化求导运算。最后，通过实例仿

真对控制策略的有效性进行验证。

１　运动学模型

高超声速飞行器控制系统的任务是在保证飞

行器姿态稳定的同时，实现速度和高度对参考指

令的有效跟踪，且飞行器弹性振动要得到有效抑

制。高超声速飞行器纵向运动学模型为

Ｖ·＝Ｔｃｏｓα－Ｄｍ － μ
ＲＥ＋( )ｈ２ｓｉｎγ

ｈ·＝Ｖｓｉｎγ

γ·＝Ｌ＋ＴｓｉｎαｍＶ －
μ－Ｖ２ ＲＥ＋( )ｈ
Ｖ ＲＥ＋( )ｈ２ ｃｏｓγ
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Ｑ·＝ＭＩｙｙ
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ｉ－ω

２
ｉηｉ＋Ｎｉ， ｉ＝１，２，




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





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



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（１）

式中：Ｔ为推力，Ｄ为阻力，Ｌ为升力，Ｍ为俯仰力
矩；刚体状态包括 Ｖ、ｈ、γ、α和 Ｑ，分别表示速度、

高度、弹道角、攻角和俯仰角速度；η＝［η１，η
·
１，

η２，η
·
２，η３，η

·
３］为前三阶弹性状态及其一阶导

数；ζｉ，ωｉ（ｉ＝１，２，３）分别为前三阶弹性状态的阻
尼和振动频率；μ和 ＲＥ分别为地球引力常量和
半径；ｍ为飞行器质量；Ｉｙｙ为飞行器转动惯量；Ｎｉ
（ｉ＝１，２，３）为广义弹性力。

模型（１）的 Ｔ、Ｄ、Ｌ、Ｍ和 Ｎｉ（ｉ＝１，２，３）参数
拟合形式为

Ｔ≈ｑＳ［ＣＴ，Φ（α）Φ＋ＣＴ（α）＋Ｃ
η
Ｔη］

ＣＴ，Φ（α）＝Ｃ
Φα３
Ｔ α

３＋ＣΦα２Ｔ α
２＋ＣΦαＴ α＋ＣΦＴ

ＣＴ（α）＝Ｃ
３
Ｔα
３＋Ｃ２Ｔα

２＋Ｃ１Ｔα＋Ｃ
０
Ｔ

Ｌ≈ｑＳ［ＣαＬα＋ＣδｅＬδｅ＋Ｃ
０
Ｌ＋ＣηＬη］

Ｄ≈ｑＳ［Ｃα２Ｄα
２＋ＣαＤα＋Ｃδ

２ｅ
Ｄδ
２
ｅ＋ＣδｅＤδｅ＋Ｃ

０
Ｄ＋ＣηＤη］

Ｍ≈ｚＴＴ＋ｑＳ珋ｃ［Ｃα
２
Ｍα

２＋ＣαＭα＋ＣδｅＭδｅ＋Ｃ
０
Ｍ＋ＣηＭη］

Ｎｉ≈ｑＳ［Ｎα
２
ｉα

２＋Ｎαｉα＋Ｎδｅｉδｅ＋Ｎ
０
ｉ＋Ｎηｉη］，ｉ＝１，２，３

Ｃηｊ＝ Ｃη１ｊ，０，Ｃη２ｊ，０，Ｃη３ｊ，[ ]０， ｊ＝Ｔ，Ｍ，Ｌ，Ｄ

Ｎηｉ＝ Ｎη１ｉ，０，Ｎη２ｉ，０，Ｎη３ｉ，[ ]０， ｉ＝１，２，３

式中：ｑ＝ρＶ２／２为动压，ρ为空气密度；Ｓ、珋ｃ分别为
飞行器参考面积和平均气动弦长；Φ和 δｅ分别为
燃料－空气比和升降舵偏角；ｚＴ为推力力矩耦合

系数。

模型（１）中的 Ｔ、Ｄ、Ｌ和 Ｍ参数拟合过程中
必然会引入误差，且机体弹性振动会导致飞行攻

角和升降舵偏角摄动，进一步会引起Ｔ、Ｄ、Ｌ和 Ｍ
摄动［１２］。假设其给模型（１）中的 Ｖ、γ、α和 Ｑ子
系统引入的误差为

ΔＶ ＝｛［εＴ（Ｔ＋ΔＴ）ｃｏｓ（α＋Δα）］／ｍ｝－

　εＤ（Ｄ＋ΔＤ）／ｍ

Δγ ＝｛［εＴ（Ｔ＋ΔＴ）ｓｉｎ（α＋Δα）］／ｍＶ｝＋

　εＬ（Ｌ＋ΔＬ）／ｍＶ

Δα＝－Δγ
ΔＱ＝［ｚＴεＴ（Ｔ＋ΔＴ）＋εＭ（Ｍ＋ΔＭ）］／Ｉ















ｙｙ

（２）

式中：ΔＴ、ΔＤ、ΔＬ、ΔＭ和Δα分别为 Ｔ、Ｄ、Ｌ、Ｍ和
α的摄动量；εｉ（ｉ＝Ｔ，Ｄ，Ｌ，Ｍ）分别为Ｔ、Ｄ、Ｌ和Ｍ
参数拟合误差。分析式（２）可知，由于速度 Ｖ取
值较大，因此，模型参数摄动对 γ和 α子系统影
响较小，Δγ和Δα均为小量。

取弹性状态 η的平衡值为η，定义误差 η～

＝η－η，进一步可变形为 η＝η ＋η～。则可以
将模型（１）转化为如式（３）面向反演控制的严格
反馈形式

Ｖ·＝ｇＶΦ＋ｆＶ δｅ，η( ) ＋ｄＶ

ｈ·≈Ｖγ

γ·＝ｇγα＋ｆγ δ

ｅ，η( ) ＋ｄγ

α·＝ｇαＱ＋ｆα δ

ｅ，η( ) ＋ｄα

Ｑ·＝ｇＱδｅ＋ｆＱ（η）＋ｄ















Ｑ

（３）

式中：δｅ 为升降舵偏角的平衡值。模型不确定项
分别为

ｄＶ＝ΔＶ＋ｑＳ（ＣηＴｃｏｓα－ＣηＤ）η～／ｍ＝ΔＶ＋ΔηＶ

ｄγ＝Δγ＋ｑＳ（Ｃ
η
Ｌ＋ＣηＴｓｉｎα）η～／ｍＶ＝Δγ＋Δ

η
γ

ｄα＝－Δγ－Δ
η
γ＝－ｄγ

ｄＱ＝ΔＱ＋ｑＳ（ｚＴＣηＴ＋珋ｃＣηＭ）η～／Ｉｙｙ＝ΔＱ＋Δη













Ｑ

（４）

式中：ΔηＶ、Δηγ、Δ
η
α和Δ

η
Ｑ为弹性状态影响项。由式

（４）可知，ΔηＶ、Δηγ、Δ
η
α和Δ

η
Ｑ都是有界的，且当刚体

状态趋于稳态时，由式（１）中的弹性状态方程可

知，弹性状态 η将稳定于其平衡值η，有 η～＝η
－η ＝０。此时，ΔηＶ、Δηγ、Δ

η
α、Δ

η
Ｑ都收敛到零。

２　控制器设计

２．１　速度控制器设计

定义跟踪误差 Ｖ
～
＝Ｖ－Ｖｒｅｆ，并沿式（３）的 Ｖ

·５４·
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子系统求时间的一阶导数，得

Ｖ
～·
＝ｇＶΦ＋ｆＶ＋ｄＶ－Ｖ

·
ｒｅｆ （５）

设计实际控制量Φ为

Φ ＝ｇ－１Ｖ［－ｋＶ，１Ｖ
～
－ｋＶ，２∫

ｔ

０
Ｖ
～
ｄτ－ｆＶ－ｄ^Ｖ＋Ｖ

·
ｒｅｆ］

（６）

式中：ｋＶ，１、ｋＶ，２为待设计的控制器参数；ｄ^Ｖ为不确
定项ｄＶ的估计值。

２．２　高度控制器设计

分别定义跟踪误差

ｈ
～
＝ｈ－ｈｒｅｆ； γ～＝γ－γｃｍｄ

α～＝α－αｃｍｄ； Ｑ
～
＝Ｑ－Ｑｃｍｄ

（７）

分别沿式（３）的ｈ、γ、α和Ｑ子系统求时间的一阶
导数，并结合式（７）得

ｈ
～·
＝Ｖγ－ｈ

·
ｒｅｆ

γ～
·
＝ｇγα＋ｆγ＋ｄγ－γ

·
ｃｍｄ

α～
·
＝ｇαＱ＋ｆα＋ｄα－α·ｃｍｄ

Ｑ
～·
＝ｇＱδｅ＋ｆＱ＋ｄＱ－Ｑ

·













ｃｍｄ

（８）

采用反演设计方法，将虚拟控制量 珔γ、珔α和 Ｑ
－
以

及实际控制量δｅ分别设计为
珔γ＝Ｖ－１［－ｋｈ，１ｈ

～
－ｋｈ，２∫

ｔ

０
ｈ
～
ｄτ＋ｈ

·
ｒｅｆ］

珔α＝ｇ－１γ［－ｋγ，１γ
～－ｋγ，２∫

ｔ

０
γ～ｄτ－ｆγ－ｄ^γ＋γ

·
ｃｍｄ］

Ｑ
－
＝ｇ－１α［－ｋα，１α

～－ｋα，２∫
ｔ

０
α～ｄτ－ｆα－ｄ^α＋α·ｃｍｄ］

δｅ＝ｇ
－１
Ｑ［－ｋＱ，１Ｑ

～
－ｋＱ，２∫

ｔ

０
Ｑ
～
ｄτ－ｆＱ－ｄ^Ｑ ＋Ｑ

·
ｃｍｄ















］

（９）
式中：ｋｉ，１、ｋｉ，２（ｉ＝ｈ，γ，α，Ｑ）为待设计的控制器参

数；ｄ^γ、ｄ^α和 ｄ^Ｑ分别为不确定项ｄγ、ｄα和ｄＱ的估
计值。

式（９）中，虚拟控制量 珔γ、珔α和 Ｑ
－
求导复杂。

这里采用动态面方法［１５］，引入一阶低通滤波器来

估计虚拟控制量的导数。

γ·ｃｍｄ＝ 珔γ－γ( )ｃｍｄ ／τ１；珔γ（０）＝γｃｍｄ（０）
α·ｃｍｄ＝ 珔α－α( )ｃｍｄ ／τ２；珔α（０）＝αｃｍｄ（０）

Ｑ·ｃｍｄ＝ Ｑ
－
－Ｑ( )ｃｍｄ ／τ３；Ｑ

－
（０）＝Ｑｃｍｄ（０

{
）
（１０）

式中：τ１、τ２和τ３为待设计常数；γｃｍｄ、αｃｍｄ和 Ｑｃｍｄ

分别为虚拟控制量珔γ、珔α和 Ｑ
－
的估计值。

２．３　非线性干扰观测器设计

为了对模型（３）中的不确定项进行自适应估
计，基于二阶跟踪微分器［１６］，可以设计一种新型

非线性干扰观测器。

为了不失一般性，考虑如下系统

ｘ＝ｆ＋ｇｕ＋ｄ （１１）
式中：ｘ、ｕ分别为系统状态量和控制量；ｄ为不确
定项；ｆ、ｇ为已知函数。

基于二阶跟踪 －微分器，将非线性干扰观测
器设计为如下形式

ｘ^
·

＝ｆ＋ｇｕ＋ｄ^

ｄ^
·

＝－Ｒｓｇｎ（^ｘ－ｘ＋｜ｄ^｜ｄ^２Ｒ
{

）

（１２）

式中：^ｘ、ｄ^分别为 ｘ和 ｄ的估计值；Ｒ为待设计
常数。

定义估计误差ｅ１＝^ｘ－ｘ，ｅ２＝ｄ^－ｄ，将式（１２）
化为如下误差系统

ｅ·１＝ｅ２；　　　　　　　　　（ａ）

ｅ·２＝－Ｒｓｇｎ（ｅ１），Ｒ→＋!； （ｂ{ ）
（１３）

对于误差系统（１３），显然有误差（ｅ１，ｅ２）渐进收敛
于（０，０）。

证明：若ｅ１＞０，ｅ２＞０，则式（ｂ）将调节ｅ２→０；
若ｅ１＞０，ｅ２＜０，则式（ａ）将调节 ｅ１→０；若 ｅ１＜０，
ｅ２＜０，则式（ｂ）将调节 ｅ２→０；若 ｅ１＜０，ｅ２＞０，则
式（ａ）将调节ｅ１→０。综上分析，（ｅ１，ｅ２）渐进收敛
于（０，０）。 □

用饱和函数ｓａｔ（·）代替符号函数 ｓｇｎ（·），
不仅可以有效削弱观测器输出抖振，且不会影响

原系统式（１２）的稳定性［１６］。则基于系统式

（１２），分别对模型式（３）中的不确定项进行估计

Ｖ^
　·

＝ｆＶ＋ｇＶΦ＋ｄ^Ｖ

ｄ^
·

Ｖ＝－ＲＶｓａｔ（Ｖ^－Ｖ＋
｜ｄ^Ｖ｜ｄ^Ｖ
２ＲＶ

{
）

（１４）

γ^
·

＝ｆγ＋ｇγα＋ｄ^γ

ｄ^
·

γ＝－Ｒγｓａｔ（^γ－γ＋
｜ｄ^γ｜ｄ^γ
２Ｒγ

{
）

（１５）

α^
·

＝ｆα＋ｇαＱ＋ｄ^α

ｄ^
·

α＝－Ｒαｓａｔ（^α－α＋
｜ｄ^α｜ｄ^α
２Ｒα

{
）

（１６）

Ｑ^
　·

＝ｆＱ＋ｇＱδｅ＋ｄ^Ｑ

ｄ^
·

Ｑ＝－ＲＱｓａｔ（Ｑ^－Ｑ＋
｜ｄ^Ｑ｜ｄ^Ｑ
２ＲＱ

{
）

（１７）

式（１４）～（１７）中：ＲＶ、Ｒγ、Ｒα和ＲＱ为待设计常数。

２．４　稳定性分析

定义一阶低通滤波器估计误差

　ｙ１＝γｃｍｄ－珔γ，ｙ２＝αｃｍｄ－珔α，ｙ３＝Ｑｃｍｄ－Ｑ
－
（１８）

沿式（１８）对时间求一阶导数，并结合式（１０）得

·６４·
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ｙ１＝－
ｙ１
τ１
－珔γ
·
，ｙ２＝－

ｙ２
τ２
－珔α
·

，ｙ３＝－
ｙ３
τ３
－Ｑ
－·
（１９）

分别取｜－珔γ
·

｜、｜－珔α
·

｜和｜－Ｑ
－·
｜的上界为 Ｂ１、Ｂ２

和Ｂ３。
定义不确定项估计误差

ｄ
～
Ｖ＝ｄ^Ｖ－ｄＶ，ｄ

～
γ＝ｄ^γ－ｄγ

ｄ
～
α＝ｄ^α－ｄα，ｄ

～
Ｑ＝ｄ^Ｑ－ｄ

{
Ｑ

（２０）

由式（１３）可知，选取合适的参数 ＲＶ、Ｒγ、Ｒα和

ＲＱ，估计误差 ｄ
～
Ｖ、ｄ
～
γ、ｄ
～
α和 ｄ

～
Ｑ都是有限时间

收敛的。

将Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数取为
Ｗ＝ＷＶ＋Ｗｈ＋Ｗγ＋Ｗα＋ＷＱ （２１）

其中

　ＷＶ ＝Ｖ
～２／２＋ｋＶ，２ ∫

ｔ

０
Ｖ
～
ｄ( )τ２

／２

　Ｗｈ＝ｈ
～２／２Ｖ

－( )２ ＋ｋｈ，２ ∫
ｔ

０
ｈ
～
ｄ( )τ２

／２Ｖ
－( )２ ＋ｙ２１／２

　Ｗγ ＝γ
～２／２＋ｋγ，２ ∫

ｔ

０
γ～ｄ( )τ２

／２＋ｙ２２／２

　Ｗα＝α
～２／２＋ｋα，２ ∫

ｔ

０
α～ｄ( )τ２

／２＋ｙ２３／２

　ＷＱ ＝Ｑ
～２／２＋ｋＱ，２ ∫

ｔ

０
Ｑ
～
ｄ( )τ２

／２

式中：Ｖ
－
是速度Ｖ的上界。沿式（２１）求时间的一

阶导数，并根据式（５）～（９）和式（１９）得：

　Ｗ·Ｖ＝－ｋＶ，１Ｖ
～２ （２２）

　Ｗ·ｈ≤－ｋｈ，１ｈ
～２／Ｖ
－２－ｙ２１／τ１＋Ｂ１ｙ１＋

Ｖγ～ｈ
～
／Ｖ
－２＋Ｖｙ１ｈ

～
／Ｖ
－２ （２３）

　Ｗ·γ≤－ｋγ，１γ
～２－ｙ２２／τ２＋ｇγα

～γ～＋
ｇγｙ２γ

～＋Ｂ２ｙ２ （２４）

　Ｗ·α≤－ｋα，１α
～２－ｙ２３／τ３＋ｇαＱ

～
α～＋

ｇαｙ３α
～＋Ｂ３ｙ３ （２５）

　Ｗ·Ｑ＝－ｋＱ，１Ｑ
～２ （２６）

对于式（２３）～（２５），有

Ｖγ～ｈ
～
／Ｖ
－２≤ ｈ

～２＋Ｖ２γ～( )２ ／（２Ｖ
－２）

Ｖｙ１ｈ
～
／Ｖ
－２≤ ｈ

～
＋Ｖ２ｙ( )２１ ／（２Ｖ

－２）

Ｂ１ｙ１≤ Ｂ１ ｙ１ ≤（Ｂ
２
１ｙ
２
１＋１）／

{
２

ｇγα
～γ～≤ ｇγ α～ γ～≤ ｇγ （α

～２＋γ～２）／２

ｇγｙ２γ
～≤ ｇγ ｙ２ γ～≤ ｇγ （ｙ

２
２＋γ
～２）／２

Ｂ２ｙ２≤ Ｂ２ ｙ２ ≤（Ｂ
２
２ｙ
２
２＋１）／

{
２

ｇαＱ
～
α～≤ ｇα Ｑ

～
α～≤ ｇα （Ｑ

～２＋α～２）／２

ｇαｙ３α
～≤ ｇα ｙ３ α～≤ ｇα （ｙ

２
３＋α
～２）／２

Ｂ３ｙ３≤ Ｂ３ ｙ３ ≤（Ｂ
２
３ｙ
２
３＋１）／

{
２

则式（２１）可以化为

　Ｗ·≤－ｋＶ，１Ｖ
～２＋ －ｋｈ，１( )＋１ ｈ

～２／Ｖ
－２＋

（－ｋγ，１＋ ｇγ ＋０．５）γ
～２＋

（－ｋα，１＋ ｇα ＋ ｇγ ／２）α
～２＋

（－ｋＱ，１＋ ｇα ／２）Ｑ
～２＋

（－１／τ１＋Ｂ
２
１／２＋０．５）ｙ

２
１＋

（－１／τ２＋Ｂ
２
２／２＋ ｇγ ／２）ｙ

２
２＋

（－１／τ３＋Ｂ
２
３／２＋ ｇα ／２）ｙ

２
３＋１．５ （２７）

取：ｋＶ，１≥ｒ；ｋｈ，１≥１＋ｒ；ｋγ，１≥ ｇγ ＋０．５＋ｒ；ｋα，１≥
ｇα ＋ ｇγ ／２＋ｒ；ｋＱ，１≥ ｇα ／２＋ｒ；
１／τ１≥Ｂ

２
１／２＋０．５＋ｒ；１／τ２≥Ｂ

２
２／２＋ ｇγ ／２＋ｒ；

１／τ３≥Ｂ
２
３／２＋ ｇα ／２＋ｒ。则式（２７）化为

Ｗ·≤－２ｒＷ＋１．５ （２８）

若令ｒ≥１．５／（２Ｗ），则有 Ｗ
·
≤０，解式（２８）得

Ｗ（ｔ）≤１．５／（２ｒ）＋ Ｗ（０）－１．５／（２ｒ( )）ｅ－２ｒｔ

（２９）

由Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论可知，速度跟踪误差 Ｖ
～

和高度跟踪误差 ｈ
～
是有限时间收敛的。

３　仿真验证

针对高超声速飞行器模型式（１）进行闭环系
统仿真，模型详细气动参数和飞行器几何参数见

文献［９］。在保持动压 ｑ＝９０１４８Ｐａ不变的前提
下，要求速度由初始值Ｖ＝２３３１．７ｍ／ｓ阶跃ΔＶ＝
３５１６ｍ／ｓ；高度由初始值 ｈ＝２６２１２．８ｍ阶跃 Δｈ
＝１８２８．８ｍ。高度参考输入由阻尼为０．９５、自然
频率为０．０３ｒａｄ／ｓ的二阶参考模型给出［９］。

在Ｍａｔｌａｂ／ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下进行仿真，采用步
长为０．０１ｓ的四阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔａ法进行求解。控
制器参数分别取为 ｋＶ，１＝２０，ｋＶ，２＝５，ｋｈ，１＝１．５，
ｋｈ，２＝３，ｋγ，１＝１．５，ｋγ，２＝０．３，ｋα，１＝２，ｋα，２＝１，
ｋＱ，１＝１．５，ｋＱ，２＝０．５。一阶低通滤波器参数取为
τ１＝τ２＝τ３＝０．１。非线性干扰观测器参数分别
取为ＲＶ＝１，Ｒγ＝Ｒα＝１０

－４，ＲＱ＝０．１。饱和函数
边界层都取δ＝０．０１。为了验证控制器的鲁棒性
和观测器的估计效果，同时考虑 γ和 α子系统的
扰动为小量，分别取 ΔＶ＝０．６１ｓｉｎ（０．０１πｔ）ｍ／ｓ，
Δγ＝０°，Δα＝０°，ΔＱ＝１．７２ｓｉｎ（０．０１πｔ）°／ｓ。

仿真结果如图１～７所示。其中图１～４中变
量的下标“１”表示没有干扰观测器；下标“２”表示
加入干扰观测器。由仿真结果可知，当没有非线

性干扰观测器时，模型不确定性对控制精度影响

较大，且升降舵偏角δｅ存在高频抖振，导致弹性振
动较剧烈且收敛速度慢。当控制系统加入非线性

·７４·
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干扰观测器时，观测器可以实现对模型不确定项

和弹性状态影响项的精确估计，因而获得了更高

的速度和高度跟踪精度，且控制输入和飞行器的

弹道角、攻角和俯仰角速度都处于合理的范围内，

控制输入较平滑，因而获得了更好的弹性振动抑

制效果。

图１　速度跟踪曲线
Ｆｉｇ．１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｍｍａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅ

图２　高度跟踪曲线
Ｆｉｇ．２　Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｏｍｍａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅ

图３　弹道角、攻角和俯仰角速度响应
Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅ，

ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅａｎｄｐｉｔｃｈｒａｔｅ

图４　控制输入曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｓｃｕｒｖｅｓ

４　结论

针对存在参数摄动的高超声速飞行器弹性体

模型，设计了一种自适应反演控制器。设计的新

图５　有干扰观测器时弹性状态响应及变化率曲线
Ｆｉｇ．５　Ｅｌａｓｔｉｃｓｔａｔｅｓｒｅｓｐｏｎｓｅｓａｎｄｃｈａｎｇｅｒａｔｅ

ｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒ

图６　无干扰观测器时弹性状态响应及变化率曲线
Ｆｉｇ．６　Ｅｌａｓｔｉｃｓｔａｔｅｓｒｅｓｐｏｎｓｅｓａｎｄｃｈａｎｇｅｒａｔｅ

ｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｏｕｔｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒ

图７　模型不确定项估计曲线
Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄｅｌｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓｅｓｔｉｍａｔｅｃｕｒｖｅｓ

型非线性干扰观测具有算法简单、参数易于确定

的优点，可以对模型不确定项进行高精度估计和

补偿，增强了单纯反演控制器的鲁棒性。引入一

阶低通滤波器，简化了虚拟控制量求导运算。仿

真结果充分说明，所设计控制器对模型不确定项

具有强鲁棒性，在保证刚体状态稳定的同时，较好

地抑制了机体弹性振动，且能够实现对速度和高

度参考输入的高精度稳定跟踪。
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