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基于通用扩张状态观测器的鲁棒飞行控制方法
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摘　要：针对参数不确定、外界干扰与测量噪声情况下飞行控制问题，提出一种基于通用扩张状态观测
器的鲁棒飞行控制方法。基于状态相关的Ｒｉｃｃａｔｉ方程控制方法对飞行器俯仰通道非线性模型进行扩展线性
化；引入基于通用扩张状态观测器的控制方法，设计干扰补偿增益，实现对外界干扰的估计与补偿；通过在线

解算状态相关矩阵及代数黎卡提方程，得出状态反馈增益与干扰补偿增益，实现对飞行器期望攻角的跟踪控

制。与已有方法对比表明，所提方法不仅对系统模型不确定性与外界干扰具有较强的鲁棒性，而且在较大测

量噪声情况下，其依然能够保证良好的跟踪控制效果，具有较强的工程应用价值。
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　　飞行控制系统作为飞行器的重要分系统之
一，具有稳定飞行姿态、跟踪制导指令的作用。然

而气动参数的不确定性，系统模型的未建模动态

特性，结构安装误差、大气扰动等外界干扰的影

响，使得其动力学模型具有较大不确定性、与外界

干扰的强耦合非线性特性，因此对飞行控制系统

的鲁棒性提出更高要求。

为确保飞行控制系统的鲁棒性，首先需要解

决系统不确定性与非线性问题。姚红等［１］针对

控制器参数调试较难的问题，通过多目标进化算

法提高导弹姿控系统的鲁棒性；段广仁等［２］基于

鲁棒参数化方法和模型参考理论，设计鲁棒自动

驾驶仪，通过仿真验证其对大空域参数变化的鲁

棒稳定性；李雪松等［３］采用改进隐层自适应神经

网络对系统不确定性进行补偿，实现基于鲁棒轨

迹线性化控制的无人机航迹跟踪系统设计；陈宇

等［４］利用自适应模糊系统所具有的万能逼近特

性，研究了基于自适应模糊滑模退步控制的导弹

自动驾驶仪设计方法。此外，基于状态相关的

Ｒｉｃｃａｔｉ方程 （ＳｔａｔｅＤｅｐｅｎｄｅｎｔＲｉｃｃａｔｉＥｑｕａｔｉｏｎ，
ＳＤＲＥ）控制方法也已广泛应用于各类飞行器的
鲁棒控制系统设计领域［５－８］。相比于其他方法，

ＳＤＲＥ控制通过引入扩展线性化方法，成功将系
统非线性问题转换为线性问题，简化控制系统的

设计难度，但其需要较为准确的系统模型为基础。

外界干扰的存在同样对飞行控制系统的鲁棒

性产生较大影响。为实现对外界干扰的抑制与补

偿，李前国等［９］基于干扰观测器实现对外界干扰

的估计，并结合反演控制方法，设计了导弹鲁棒自

动驾驶仪；董飞篧等［１０］通过将弹体弹性、模型参
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数的不确定性和测量元件的动态特性视为复合干

扰，并将其作为系统的一个扩张状态，提出了基于

扩张状态观测器的导弹纵向控制系统。由于传统

扩张状态观测器仅适用于具有连续积分型系统，

为进一步扩展其应用范围，Ｌｉ等［１１］提出一种基于

通用扩张状态观测器的控制方法，通过设计干扰

补偿增益，实现对系统不匹配干扰的抑制与补偿，

但其仅适用于线性系统。

１　基于通用扩张状态观测器的控制

１．１　系统模型

考虑如下系统：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕｕ＋Ｂｄｄ

ｙ＝{ Ｃｘ
（１）

其中：ｘ∈ＲＲｎ×１为系统状态；ｕ∈ＲＲｍ×１为系统控制

量；ｄ∈ＲＲｐ×１为系统外界干扰项；ｙ∈ＲＲｑ×１为系统

输出；Ａ∈ＲＲｎ×ｎ，Ｂｕ∈ＲＲ
ｎ×ｍ，Ｂｄ∈ＲＲ

ｎ×ｐ，Ｃ∈ＲＲｑ×ｎ

分别为系统状态、控制量、外界干扰与输出的系数

矩阵。

当Ｂｕ＝λＢｄ，λ∈ＲＲ时，称外界干扰为匹配性
干扰；否则称之为非匹配性干扰。传统扩张状态

观测器主要适用于含有匹配性干扰的连续积分型

系统，而基于通用扩张状态观测器的控制方法，则

可以实现对非匹配不确定性干扰的估计与补偿。

１．２　通用扩张状态观测器设计

首先将外界干扰扩展为系统状态，即：

ｘ＝ｄ （２）
取ｈ＝ｄ为外界干扰导数，矩阵 Ｅ为外界干

扰导数系数矩阵，则系统（１）可写为：

珔ｘ
·

＝珚Ａ珔ｘ＋珚Ｂｕｕ＋Ｅｈ

ｙ＝珚Ｃ珔{ ｘ
（３）

其中系统状态与变量分别为：

珔ｘ＝
ｘ[ ]ｘ （４）

系统系数矩阵为：

珚Ａ＝
Ａ Ｂｄ
０ｐ×ｎ ０ｐ×[ ]

ｐ

珚Ｂｕ＝
Ｂｕ
０ｐ×[ ]

ｍ

Ｅ＝
０ｎ×１
１ｐ×[ ]

１

珚Ｃ＝ Ｃ ０ｑ×[ ]

















ｐ

（５）

假设（Ａ，Ｂｕ）可控，（珚Ａ，珚Ｃ）可观测。对系
统（３）设计状态观测器为：

珔ｘ
·＾＝珚Ａ珔ｘ

·＾＋珚Ｂｕｕ＋Ｌ（ｙ－^ｙ）

ｙ^＝珚Ｃ珔ｘ
·{ ＾

（６）

其中，珔ｘ
·
Ｔ^＝［^ｘ　ｄ＾］分别为系统状态与外界干扰的

估计值，Ｌ∈ＲＲ （ｎ＋ｐ）×ｑ为需要设计的观测增益

系数。

由此可知观测器估计误差ｅ＝珔ｘ－珔ｘ
·＾
的动态方

程为：

ｅ＝珚Ａｅｅ＋Ｅｈ （７）
其中，珚Ａｅ＝珚Ａ－Ｌ珚Ｃ为估计误差动态方程系数矩阵。

定理［１２］　假设对于系统（６）所设计的增益
系数Ｌ使得珚Ａｅ为Ｈｕｒｗｉｔｚ矩阵，则对于任意有界
ｈ，状态观测器的估计误差ｅ亦为有界的。

由定理可知，当系统（１）外界干扰的导数
ｈ＝ｄ为有界时，通过合理设计增益系数Ｌ，可使得
状态观测器（６）对系统状态与外界干扰的估计误
差亦为有界的。特别地，当外界干扰为常数，即

ｈ＝ｄ＝０时，可使得状态观测器对系数状态与外
界干扰的估计误差为渐近稳定的。

１．３　综合控制律设计

设计综合控制律为：

ｕ＝Ｋｘｘ＋Ｋｄｄ
＾

（８）
其中，Ｋｘ为系统状态反馈控制增益，Ｋｄ为外界干
扰补偿增益，取为：

Ｋｄ＝－［Ｃ（Ａ＋ＢｕＫｘ）
－１Ｂｕ］

－１Ｃ（Ａ＋ＢｕＫｘ）
－１Ｂｄ
（９）

则将控制律代入系统方程，有

ｘ＝（Ａ＋ＢｕＫｘ）ｘ＋Ｂｄｅｄ （１０）

其中，ｅｄ＝ｄ－ｄ
＾
为外界干扰估计误差。

则由定理可知，通过合理设计系统反馈控制增

益Ｋｘ，使得Ａ＋ＢｕＫｘ为Ｈｕｒｗｉｔｚ矩阵，则当外界干
扰估计误差ｅｄ有界时，系统状态ｘ也是有界的。

综上可知，对于系统（１），取观测器（６）与综
合控制律（８），则当外界干扰的导数 ｈ＝ｄ为有界
时，通过合理设计增益系数 Ｌ与反馈控制增益
Ｋｘ，可使得状态观测器（６）对系统状态与外界干
扰的估计误差为有界，同时也可保证系统状态 ｘ
也是有界的。特别地，当外界干扰为常数，即 ｈ＝
ｄ＝０时，可使得状态观测器对系统状态与外界干
扰的估计误差为渐近稳定的，且系统状态 ｘ也为
渐近稳定的。

２　鲁棒姿态控制律设计

２．１飞行器俯仰通道动力学模型

参考文献［１３－１４］，导弹俯仰通道动力学模

·５９·
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型为：

α＝（１＋Δｆ１）ｆ１（α）＋ｑ＋（１＋Δｂ１）ｂ１（α）δ＋Δｄ１
ｑ＝（１＋Δｆ２）ｆ２（α）＋（１＋Δｂ２）ｂ２δ＋Δｄ２

δ
·

＝（－δ＋ｕ）／［（１＋Δτ）τ］＋Δｄ
{

３

（１１）
其中：α为攻角；ｑ为俯仰角速率；δ为实际俯仰舵
偏角；ｕ为俯仰舵偏角控制指令；τ为舵伺服系统
时间常数；ｆ１（α），ｂ１（α），ｆ２（α）与ｂ２为导弹俯仰
通道动力学模型中已知项，即：

ｆ１（α）＝
１８０ＱＳ
πｍＶ

ａｎα
３＋ｂｎ αα＋ｃｎ ２－

Ｍ( )３[ ]αｃｏｓ（α）
ｂ１（α）＝

１８０ＱＳ
πｍＶ

ｄｎｃｏｓ（α）

ｆ２（α）＝
１８０ＱＳｄ
πＩｙｙ

ａｍα
３＋ｂｍ αα＋ｃｍ －７＋

８Ｍ( )３[ ]α
ｂ２＝
１８０ＱＳｄ
πＩｙｙ

ｄｍ

Ｑ＝１２ρＶ

















 ２

（１２）
式中：ｍ为导弹质量；Ｖ为飞行速度；Ｍ为飞行马
赫数；Ｑ为动压；Ｓ与ｄ分别为气动参考面积与参
考长度；Ｉｙｙ为转动惯量；ａｎ，ｂｎ，ｃｎ，ｄｎ，ａｍ，ｂｍ，ｃｍ与
ｄｍ为气动系数。

取马赫数为３，飞行高度为６０９６ｍ作为导弹
飞行特征点，则式（１１）与式（１２）中的系数如表１
所示。

表１　飞行器模型系数
Ｔａｂ．１　Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｅｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｍｏｄｅｌ

系数 值 单位

ａｎ ０．０００１０３ （°）－３

ｂｎ －０．００９４５ （°）－２

ｃｎ －０．１７ （°）－１

ｄｎ －０．０３４ （°）－１

ａｍ ０．０００２１５ （°）－３

ｂｍ －０．０１９５ （°）－２

ｃｍ ０．０５１ （°）－１

ｄｍ －０．２０６ （°）－１

Ｓ ０．０４０８７ ｍ２

ｄ ０．２２９ ｍ

τ ０．１ ｓ

ｇ ９．８ ｍ／ｓ２

ｍ ４４１０ ｋｇ

Ｖ ９４７．６ ｍ／ｓ
Ｉｙｙ ２４７．４４ ｋｇ／ｍ２

ρ ０．６５４ ｋｇ／ｍ３

　　考虑到导弹模型中各参数不确定性与外界
干扰的影响，分别取 Δｆ１，Δｂ１，Δｆ２，Δｂ２与 Δτ作
为气动系数与舵伺服系统时间常数的偏差项，

同时取 Δｄ１，Δｄ２与 Δｄ３作为由于建模误差、风
干扰、结构安装误差、舵伺服系统未知特性等引

起的干扰项。

２．２　扩展线性化

由于导弹俯仰通道动力学模型为非线性形

式，为便于设计通用扩张状态观测器，基于 ＳＤＲＥ
控制方法，首先将式（１１）进行扩展线性化，即取
飞行器俯仰通道动力学模型为：

ｘ＝Ａ（ｘ）ｘ＋Ｂｕｕ＋Ｂｄｄ

ｙ＝{ Ｃｘ
（１３）

其中，ｘ＝［α ｑ δ］Ｔ为系统状态，ｙ为系统输
出，Ｂｕ＝［０ ０ １／τ］Ｔ，Ｂｄ＝Ｉ３×３，Ｃ∈ＲＲ

３×３均为

常值系数矩阵，ｄ＝［ｄ１ ｄ２ ｄ３］Ｔ为由模型参数
不确定与外界干扰综合影响得到的总干扰，即有：

ｄ１＝Δｆ１·ｆ１（α）＋Δｂ１·ｂ１（α）δ＋Δｄ１
ｄ２＝Δｆ２·ｆ２（α）＋Δｂ２·ｂ２δ＋Δｄ２
ｄ３＝（－δ＋ｕ）／［（１＋Δτ）τ］－（－δ＋ｕ）／τ＋Δｄ

{
３

（１４）
由于系统总干扰不可测，依据１２节的通用

扩张状态观测器对总干扰进行估计，得到总干扰

估计值ｄ
＾
。

式（１３）中Ａ（ｘ）为状态相关矩阵，可写为：

Ａ（ｘ）＝

ｆ１α（α） １ ｂ１（α）

ｆ２α（α） ０ ｂ２
０ ０ －１／









τ

（１５）

其中

ｆ１（α）＝ｆ１α（α）·α
ｆ２（α）＝ｆ２α（α）·α

ｆ１α（α）＝
１８０ＱＳ
πｍＶ

ａｎα
２＋ｂｎ α ＋ｃｎ ２－

Ｍ( )[ ]３ ｃｏｓ（α）

ｆ２α（α）＝
１８０ＱＳｄ
πＩｙｙ

ａｍα
２＋ｂｍ α ＋ｃｍ －７＋

８Ｍ( )[ ]













３

（１６）
由此可知，对导弹模型进行扩展线性化，并不

同于常规泰勒展开式的近似线性化，而是仅对模

型结构形式进行线性化，得到具有线性形式的系

统模型，因此这种线性化方式并未降低模型精度。

２．３　综合控制律设计

基于通用扩张状态观测器的控制方法主要用

于实现对系统状态的稳定调节，为此需要将系统

状态空间模型改写为跟踪误差形式。取期望攻角
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指令为αｃ，将状态ｘ改写为珘ｘ＝［α－αｃ ｑ δ］
Ｔ，

则得系统状态空间模型为：

珘ｘ
·

＝Ａ（ｘ）珘ｘ＋Ｂｕｕ＋Ｂｄｄ＋珚Ａ（ｘ）αｃ－αｃ
珓ｙ＝Ｃ珘{ ｘ

（１７）

其中

珚Ａ（ｘ）＝

ｆ１α（α）

ｆ２α（α）








０

（１８）

考虑到系统总干扰ｄ与珚Ａ（ｘ）αｃ－αｃ项的影
响，取控制指令为：

ｕ＝ｕｃ＋ｕｄ＝Ｋｘ珘ｘ＋Ｋｄ［ｄ
＾
＋珚Ａ（ｘ）αｃ－αｃ］

（１９）
其中，Ｋｘ为状态反馈增益，Ｋｄ为干扰补偿增益。

由式（９）可知 Ｋｄ为系统状态系数矩阵与状
态反馈增益的表达式，为此首先需要求解状态反

馈系数Ｋｘ。
考虑到系统系数矩阵为状态相关矩阵，需要

在线求解状态反馈系数，因此引入 ＳＤＲＥ控制方
法，忽略外界干扰的影响，考虑系统方程为：

珘ｘ
·

＝Ａ（ｘ）珘ｘ＋Ｂｕｕｃ （２０）
取二次型性能指标为：

Ｊ（ｕｃ）＝∫
!

０
（珘ｘＴＱ珘ｘ＋ｒｕ２ｃ）ｄｔ （２１）

其中，加权矩阵 Ｑ∈ＲＲ３×３为正半定对称阵，ｒ＞０
为任意常数。

根据ＳＤＲＥ控制方法，得出使性能指标 Ｊ最
小的最优控制指令ｕｃ为：

ｕｃ＝Ｋｘ珘ｘ，Ｋｘ＝－
１
ｒＢ

Ｔ
ｕＰ （２２）

其中Ｐ为如下代数黎卡提方程的唯一正定对称
解阵：

ＰＡ（ｘ）＋ＡＴ（ｘ）Ｐ－１ｒＰＢｕＢ
Ｔ
ｕＰ＋Ｑ＝０（２３）

由此，在每个控制周期，需要在线求解状态相

关矩阵 Ａ（ｘ），并将其看作常数矩阵，通过求解
式（２３）代数黎卡提方程，即可实时得到系统状态
增益与干扰补偿增益，给出控制指令，从而实现导

弹对期望攻角的跟踪控制。

３　仿真结果对比分析

为验证所提方法在导弹姿态控制中高精度跟

踪与强鲁棒性能，本文对改进 ＳＤＲＥ姿态跟踪控
制律、基于扩张状态观测器的姿态控制律与基于

通用扩张状态观测器的鲁棒姿态控制方法进行对

比验证。

３．１　控制方法

为实现对姿态跟踪，参照２．３节方法，假设系
统模型精确已知，即总干扰ｄ＝０，得出改进ＳＤＲＥ
姿态控制律为：

ｕ＝ｕｃ＋ｕｄ＝Ｋｘ珘ｘ＋Ｋｄ［珚Ａ（ｘ）αｃ－αｃ］（２４）
其中Ｋｘ与Ｋｄ可由２３节得出。

作为对比，针对本文算法，文献［１３］设计了
一种基于扩张状态观测器的控制方法，通过对系

统攻角进行连续微分，得出具有连续积分型的系

统模型，从而应用基于扩张状态观测器的控制方

法，实现对期望攻角的跟踪。

３．２　仿真条件设置

设计期望攻角为：

αｃ＝

１５ ｔ＜２ｓ
－１０， ｔ＜４ｓ
０， ｔ＜６ｓ
１０ｓｉｎ（２πｆｔ）， ｔ≥６










ｓ

（２５）

其中，ｆ＝１／３Ｈｚ为期望正弦信号的频率。
选定控制周期为００１ｓ，对于本文所提方法，取

式（２１）二次型性能指标中Ｑ＝ｄｉａｇ［２００ ４ １］，ｒ＝
４０。在每个控制周期中，采用 Ｓｃｈｕｒ解法对代数
黎卡提方程进行求解，得出状态反馈系数Ｋｘ与干
扰补偿系数 Ｋｄ；为确保通用扩张状态观测器收
敛，取Ｃ＝Ｉ３×３，即假设系统状态完全可测，设计观
测增益系数为：

Ｌ＝

４０ ０ ０
０ ６０ ０
０ ０ ８０
４００ ０ ０
０ ９００ ０
０ ０ １６０

















０

（２６）

改进ＳＤＲＥ控制方法的各控制参数与本文所提
方法各参数一致。由于基于扩张状态观测器的控制

采用动态逆控制，设计动态逆控制带宽为１０Ｈｚ，取
线性扩张状态观测器的观测带宽为１００Ｈｚ。

仿真时，考虑到导弹俯仰通道参数不确定以及

外界干扰的影响。取气动系数不确定性为３０％，
舵伺服系统时间常数偏差为１０％，攻角与俯仰角
速率通道外界总干扰分别为 ００６８６（°）／ｓ与
２３２（°）／ｓ２，也即外界干扰力与干扰力矩分别为
５０００Ｎ与 １０００Ｎｍ，取舵偏角通道外界干扰为
１（°）／ｓ。考虑到导弹舵伺服系统的实际特性，取
其最大偏转角为 ±２０°，最大偏转角速率为
±２５０（°）／ｓ，因此对控制指令进行 ±２０°饱和限
值。取攻角与舵偏角测量噪声均为均值，即零；方

差为０１°的高斯白噪声；取俯仰角速率测量噪声

·７９·
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为均值，即零；方差为１°的高斯白噪声。

３．３　仿真结果分析

本文算例采用 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ进行编程
仿真，选用 ＣＰＵ为 ＩｎｔｅｌＰｅｎｔｉｕｍ（Ｒ）ＤｕａｌＣｏｒｅ
Ｅ６６００＠３０６ＧＨｚ，内存为 ２ＧＢ，操作系统为
ＷｉｎｄｏｗｓＸＰ的微机实现，仿真结果如图１～５所
示。其中 ＥＳＯＢＣ，ＩＳＤＲＥ与 ＧＥＳＯＢＲＣ分别表示
基于扩张状态观测器的控制、改进 ＳＤＲＥ控制以
及基于通用扩张状态观测器的鲁棒控制。

图１　攻角
Ｆｉｇ．１　Ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图２　控制指令
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄ

图３　总干扰ｄ１
Ｆｉｇ．３　Ｌｕｍｐｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｄ１

从图中可以看出，当系统存在不确定性与外

界干扰时，改进的 ＳＤＲＥ控制方法由于没有考虑
总干扰的影响，尽管其能保证攻角处于稳定状态，

但与期望攻角存在一个常值偏差。基于扩张状态

图４　总干扰ｄ２
Ｆｉｇ．４　Ｌｕｍｐｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｄ２

图５　总干扰ｄ３
Ｆｉｇ．５　Ｌｕｍｐｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｄ３

观测器的控制，由于系统测量噪声的存在，使得测

量攻角在连续微分后出现较大振荡，从而导致控

制指令发散，降低攻角跟踪性能。而本文所提出

的基于通用扩张状态观测器的鲁棒姿态控制方法

不仅可以有效克服系统不确定性与外界干扰的影

响，而且在较大测量噪声情况下，依然能确保其准

确地跟踪期望攻角。此外，由图３～５可以看出，
通用扩张状态观测器对系统总干扰的估计精度较

高，从而确保控制器能够有效地实现对外界干扰

的补偿与抑制。通过对本文所提方法计算周期进

行统计，其控制律最大计算周期为１３ｍｓ，远小
于其控制周期，从而确保本文所提方法计算的实

时性问题。

４　结论

针对导弹俯仰通道动力学模型中参数不确定

性、外界干扰与存在测量噪声的情况，以状态相关

矩阵建立具有线性状态空间形式的线性模型，引

入基于通用扩张状态观测器的控制方法，实现对

总干扰的估计与补偿。同时针对状态反馈增益的

设计问题，提出一种改进的 ＳＤＲＥ姿态跟踪控制
方法。通过对比，验证了该方法不仅能够实现对

模型不确定性与外界干扰的强鲁棒性，而且在较

大测量噪声情况下能够实时准确地跟踪期望攻

·８９·
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角，控制指令变化平缓，具有较强的工程应用

价值。
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