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摘 　要 : 对一个高超声速飞行器设计了滑动模态观测器来估计攻角和航迹倾角。通过实时的求解一个极点

配置问题 ,使观测器的切换增益能够根据观测器状态的变化而改变 ,从而保证了观测误差的动态特性在整个

飞行包线内的一致性 ,给出了单输出和多输出非线性系统的滑模观测器设计过程。设计和仿真算例验证了这

种方法的有效性。
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Abstract : A sliding mode observer is designed to estimate the angle of attack and flight path angle for a hypersonic

vehicle. By solving an eigenvalue assignment problem in real time , the switching gains of the observer on the sliding

surface are determined according to observer states and desired dynamic performance. Hence uniform dynamic per2
formance of observer can be guaranteed in the full flight envelope. The design procedures for both single2output and

multi2output nonlinear systems are presented. Application of the observer to a benchmark hypersonic vehicle to

demonstrate its construction and performance is also presented.
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　　由于高超声速飞行器的飞行包线很大 ,吸气

式的冲压发动机与飞行器之间的耦合作用复杂 ,

因此需要进行飞行/ 推进一体化非线性控制[1 ] 。

在飞控系统设计中 ,动态逆被认为是解决非线性

问题的一种有效方法[2 ,3 ] ,但是它对全状态反馈

的要求限制了其在高超声速飞行器上的应用。众

所周知 ,气动加热作用会在高超声速飞行时变得

很强 ,这时普通大气数据传感器无法正常工作。

埋装式大气数据传感器 ( FADS) 虽然被认为是高

超声速飞行器大气数据测量的可行方案[4 ] ,但是

具有需要在机身上布置多个压力孔和传感器且代

价较高的缺点。此外 FADS 精度的提高依赖于对

高超声速下各种气动热力过程的精确建模 ,而这

仍然有待进一步研究。

为此 ,提出使用观测器对攻角等难以测量的

物理量进行估计。非线性系统的观测器设计理论

远没有线性系统观测器理论那样完善。以往的各

种设计方法多只适用于某一类型的非线性系统 ,

并且鲁棒性往往难以保证[5 ] 。1987 年 ,Slotine [6 ]

提出了滑模观测器的构造形式。它的主要优点是

对系统的形式没有特殊的要求 ,其鲁棒性只要求

建模误差有界 ,并且没有在滑模控制中颤振和控

制能量过大带来的执行机构的实现方面的问题 ,

所以一经提出就在工程实际 ,尤其是电机和化工

系统控制中被广泛应用[7 ,8 ] 。

传统滑模观测器的一个不足是它的切换增益

是根据某一工作点确定的 ,并且在系统运行时固

定不变 ,这样就无法在大范围内保证估计误差的

动态品质[9 ] 。考虑到高超声速飞行推进一体化

系统的动态特性在整个包线内变化很大 ,本文对

传统滑模观测器进行了改进 ,使切换增益随着观

测器状态的变化实时的进行调整 ,从而保证了观

测误差的动态品质在整个飞行包线内的一致性。

对一个高超声速飞行器纵向运动的仿真结果表明

了这种方法的有效性。

1 　单输出系统的变增益滑模观测器设计

考虑如下单输出的非线性系统

Ûx = f ( x , u)

y = x 1
(1)

其中 : x ∈Rn 和 u ∈Rm 分别为状态向量外部输
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入 ; y 表示可测输出。构造滑动观测器的结构如

下[8 ]

x̂
·

1 = f 1 ( x̂ , u) + k1sgn ( x 1 - x̂ 1)

x̂
·

2 = f 2 ( x̂ , u) + k2sgn ( x 1 - x̂ 1)

　　…

x̂
·

n = f n ( x̂ , u) + knsgn ( x 1 - x̂ 1)

(2)

其中 : x̂ 为状态的估计值。定义 �x i = x i - x̂ i , f̂ i =
f i ( x̂ , u) ,Δf i = f i - f̂ i , i = 1 , ⋯, n。式 (1) 减去
式 (2) 可得估计误差的动态方程

�x
·

1 = Δf 1 - k1sgn ( �x 1)

�x
·

2 = Δf 2 - k2sgn ( �x 1)

　　…

�x
·

n = Δf n - knsgn ( �x 1)

(3)

　　定义滑动平面 s = �x 1 ,由变结构控制理论 ,它
的到达条件为

sÛs = �x 1 [Δf 1 - k1sgn ( �x 1) ] < 0 (4)

易知只需 k1 > | Δf 1| 即可满足上式。如果考虑观
测器的建模误差 ,那么只需相应的增加切换增益
k1 即可 ,这也说明滑模观测器对有界的模型不确
定性具有鲁棒性。

注意到式 (3) 是一个具有不连续右项的微分
方程 ,根据 Philippov 的等效动态理论[10 ] ,它等效
为在滑动面两侧的两个系统的凸组合 ,即

�x
·

1 = ζ(Δf 1 + k1) + (1 - ζ) (Δf 1 - k1)

�x
·

2 = ζ(Δf 2 + k2) + (1 - ζ) (Δf 1 - k2)

　　　…

�x
·

n = ζ(Δf n + kn) + (1 - ζ) (Δf n - kn)

(5)

其中 :0 ≤ζ≤1。当系统进入滑动面之后有 Ûs = 0 ,

即
ζ(Δf 1 + k1) + (1 - ζ) (Δf 1 - k1) = 0 (6)

由此可以求得ζ= ( k1 - Δf 1) / (2 k1) 。将其带入
到式 (5) 中就得到在滑动面上的误差动态方程

�x
·

2 = Δf 2 - ( k2/ k1)Δf 1

�x
·

3 = Δf 3 - ( k3/ k1)Δf 1

…

�x
·

n = Δf n - ( k n/ k1)Δf 1

(7)

　　下面的任务是选择 ki , i = 2 , ⋯, n ,使观测误

差渐进收敛 ,并且具有一定的动态品质。由于对状

态的估计用于控制系统的状态反馈 ,因此误差动态

的极点与相应状态的期望闭环极点相比应该是非

主导极点。此外 ,为了保证较小的调整时间和较大

的响应速度 ,误差动态还要有具有合适的阻尼。

不难将误差系统 (7) 在观测器的工作点 x̂ 附

近线性展开 ,并最终可整理成如下形式

�x
·

r = H ( x̂) �x r (8)

其中 : �x r = [ �x 2 　⋯　�x n ] T ,

H( x̂) =

5 f 2

5 x2
⋯

5 f 2

5 x n

… ω …

5 f n

5 x2
⋯

5 f n

5 x n

-

k2

k1

…

kn

k1

5 f 1

5 x2
⋯

5 f 1

5 x n

= Ar ( x̂) - kr Cr ( x̂) (9)

其中 : A r , kr 和 Cr 的含义自明。注意 A r 和 Cr

与观测器的状态 x̂ 有关。确定 kr 的传统方法是

首先假设观测器在某一工作点附近运动 ,此时 A r

和 Cr 为常数矩阵 ,根据线性系统理论 ,只要 ( A r ,

Cr) 可观 , kr 就可根据期望的动态特性通过配置

H ( x̂)的极点来求取。这种方法对于工作状态变

化范围不大的非线性系统而言无疑简单而实用 ,

但是对于在较大范围内运行的非线性系统来说 ,

观测误差的动态品质就有可能在偏离设计点处恶

化 ,甚至无法渐进收敛。

为了保证观测误差的动态品质在全局范围内

的一致性 ,根据观测器状态的变化来实时的调整

切换增益 kr。事实上 ,形如式 (9) 的极点配置问

题的解并不唯一 ,线性系统理论中给出了一个基

于Buss2Gura 公式的解析算法[11 ] 。由于现在的计

算机性能不难实现其实时性 ,因此 ,这种实时调整

切换增益的方法在工程实际中是可行的。

2 　多输出系统的变增益滑模观测器设计

从式 (2)可以看出 ,滑模观测器的结构实际上

就是在原系统各个微分方程的右端增加一个与输

出误差有关的校正项 k i sgn ( s) , i = 1 , ⋯, n ,然后

设计 k1 保证滑模面的到达条件 ,设计 k2 , ⋯, kn

保证滑动面上估计误差的收敛。多输出系统的滑

模观测器也是基于同样的原理 ,不同之处在于需

要构造多个滑动面。相应地 ,构造观测器的时候

也要根据各个状态跟输出之间的关系来选择相应

的输出误差校正项。下面以 2 个输出的非线性系

统为例对设计方法进行说明 ,多于 2 个输出的非

线性系统的滑模观测器的设计与此类似。

考虑如下具有 2 个可测输出的非线性系统

Ûx = f ( x , u)

y1 = x 1

y2 = x 2

(10)

　　定义滑模面 s1 = �x 1 , s2 = �x 2 。据各个状态与

两个滑模面对应的可测状态之间的关系可以将状
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态向量 x 分成 xa 和 xb 两部分。对于某一个状态

与两个滑模面都有关的情况 ,可以任意选取一个

滑模面来构造观测器 ,因此总是可以实现 xa 和 xb

无共有元素 ,即 x = [ ( xa) T 　( xb) T ]。假设在式

(10) 中它们对应的微分方程的右端分别为 f a ( x ,

u) 和 f b ( x , u) 。如果在所构造的观测器中状态

xa 和 xb 对应的校正项分别为 kasgn ( s1) 和 kbsgn

( s2) ,则构造观测器的形式如下

x̂
·

a = f a ( x̂a , xb , u) + kasgn ( s1)

x̂
·

b = f b ( x̂a , xb , u) + kbsgn ( s2)
(11)

　　按照第 1 小节中的推导过程 ,最终可得到误

差系统的小扰动线性化方程

�x
·

r , a

�x
·

r , b

=

5 f r , a

5 xr , a

5 f r , a

5 xr , b

5 f r , b

5 xr , a

5 f r , b

5 xr , b

�x r , a

�x r , b

-

kr , a

k1
0

0
kr , b

k2

5 f 1

5 xr , a

5 f 1

5 xr , b

5 f 2

5 xr , a

5 f 2

5 xr , b

�x r , a

�x r , b

= ( A r ( x̂) - Kr Cr ( x̂) )
�x r , a

�x r , b

= H ( x̂)
�x r , a

�x r , b

(12)

其中各个符号的定义规则同上一小节。首先根据

到达条件求解 k1 和 k2 ,然后求解 Kr 配置 H ( x̂)

的极点到期望极点处来保证滑动面上系统的动态

品质。值得说明的是 ,同式 (9) 中的 kr 不同 ,式

(12)中的 Kr 是一个矩阵 ,这时 H ( x̂) 的极点配置

不能够再象单输出系统的滑模观测器设计中使用

的Buss2Gura 公式求解 ,文献 [ 12 ]中给出了这一

问题的算法。对于低阶的系统而言 ,也可以通过

待定系数法推导得到其解析解。

3 　高超声速飞行器的滑模观测器设计

Winged2cone 是一个在 NASP 计划中用于研

究的高超声速概念飞行器。其几何和惯性参数 ,

气动数据库和发动机推力模型等已经公开 ,是高

超声速飞行研究的一个标准模型。本节将使用上

文的方法对 Winged2cone 的纵向运动模型设计滑

模观测器以估计攻角和航迹倾角。

311 　纵向运动模型

不考虑地球的自转 ,考虑大气密度和重力加

速度随高度的变化 ,假定飞行器在平静大气中运

动 ,同时不考虑飞机的气动弹性变形 ,其纵向运动

方程为

Ûh = V sinγ

Ûq = M/ I

Ûγ = ( L + Tsinα) / ( mV ) - [ (μ - V 2 r) cosγ]/ ( V r2)

Ûα = q - Ûγ

ÛV = ( Tcosα - D) / m - μsinγ/ r2

(13)

式中 : h , q ,γ,α, V 分别表示飞行器的高度、俯仰

角速度、航迹倾角、攻角和速度 ; T , D , L 和 M 分

别表示推力、阻力、升力和俯仰转动力矩 ; m , I 和

μ分别表示飞行器的质量、俯仰转动惯量和重力

常数 ; r = R + h ( R 为地球半径) 。控制量为舵偏

角δE 和油门位置δF ,它们与升力、俯仰力矩和推

力有关 ,在式 (13) 没有显式出现。为了下文推导

过程的简洁 ,把式 (13)写成如下形式

Ûx i = f i ( x , u) 　( i = 1 ,2 ,3 ,5)

Ûx 4 = x 2 - f 3 ( x , u)
(14)

其中 : x = [ h 　q 　γ　α　V ] T ; u = [δF 　δT ] T .

312 　滑模观测器的构造

如前文所述 ,在高超声速下 V 和 h 通过改进

的大气数据传感器可以测量 , q 仍然使用亚声速

时使用的俯仰速率陀螺测量。现在的任务是设计

滑模观测器 ,根据这些可测量和系统输入 u 和对

状态α和γ进行估计。

注意到系统具有 3 个可测量 ,理论上可以构

造 3 个滑模面 ,但是针对具体的问题而言 ,往往并

没有必要根据所有的输出都构造相应的滑模面。

滑模面的选择和观测器的构造应该遵循在保证能

观性前提下尽量简单的原则。这里定义滑动面

s1 = h - ĥ = �x 1 和 s2 = q - q̂ = �x 2 。对式 (14) 构

造滑模观测器如下

�x
·

1 = f
^

1 ( x̂ , u) + k1sgn ( �x 1)

�x
·

2 = f
^

2 ( x̂ , u) + k2sgn ( �x 2)

�x
·

3 = f
^

3 ( x̂ , u) + k3sgn ( �x 1)

�x
·

4 = x̂ 2 - �x
·

3 + k4sgn ( �x 2)

(15)

　　从物理意义上来说 ,航迹倾角与爬升速率密

切相关 ,而攻角又是俯仰角与航迹倾角之差 ,所以

把高度误差和俯仰速率误差定义为滑模面 ,并在

此基础上构造形如式 (15) 的观测器结构是一种合

理的方案。
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313 　切换增益的求取和仿真结果

根据式 (14) 和式 (15) 可以得到误差动态方程

�x
·

1 = Δf 1 - k1sgn ( �x 1)

�x
·

2 = Δf 2 - k2sgn ( �x 2)

�x
·

3 = Δf 3 - k3sgn ( �x 1)

�x
·

4 = x̂ 2 - Δf 3 + k3sgn ( �x 1) - k4sgn ( �x 2)

(16)

　　当系统进入滑动面之后有 �x 1

·

= �x 2

·

= 0 ,根据

上文中的 Filippov 等效动态方法可以求得此时系

统的动态方程

�x
·

3 = Δf 3 - ( k3/ k1)Δf 1

�x
·

4 = �x 2 - Δf 3 + ( k3/ k1)Δf 1 - ( k4/ k2)Δf 2

(17)

　　最终可推导得到其小扰动线性化方程如下

�x
·

3

�x
·

4

=
a11 a12

- a11 - a12

�x 3

�x 4
-

k3/ k1 0

- k3/ k1 k4/ k2

c11 0

0 c22

�x 3

�x 4

(18)

其中 :

a11 = (μ - V 2 r̂) sinγ̂/ ( Vγ̂2)

a12 =
5 L
5α | x̂ + T̂cosα̂ / ( m V )

c11 = V cosγ̂

c22 =
1
I

5 M
5α | x̂

　　根据式 (4) 确定 k1 和 k2 以满足滑动条件之

后 ,系统在滑动面上的动态品质通过 k3 , k4 的选

择来保证。假设在滑动面上系统对式 (18) 期望的

极点为 (λ1 ,λ2) ,不难求出相应的特征方程为

s2 + d1 s + d0 = 0 (19)

　　由于式 (18) 形式比较简单 ,不难直接推导得

到 k3 和 k4 的一组解析解

k3 = 015 k1 ( d1 + 2 a11 - a12 + d2) / c11

k4 = 015 k2 ( d1 - a12 - d2) / c22

d2 = - 4 d0 + ( d1 - a12) 2

(20)

　　在数值仿真中选取的参数为 k1 = 150 , k2 =

10 ,λ1 ,2 = - 10 ±6 i。仿真状态为 M a = 8 时的巡

航状态。观测器的仿真初值为α̂0 = 2°,γ̂0 = - 2°,

h 和 q 可测 ,所以它们的初值设成与系统相同。

飞行器的各个几何和惯性参数以及气动模型和数

据来自于文献[13 ] ,冲压发动机推力的计算采用

文献[14 ]给出的一个简化模型。图 1 所示为观测

器的对各个状态的估计误差。从图中可以看出攻

角和航迹倾角的估计误差具有很好的动态品质。

图 2 所示为实时计算的观测器的切换增益 k3 和

k4 。对比图 1 可见 , k3 和 k4 的值随着观测器工

作状态的改变而改变 ,以保证观测器的性能不变。

当观测器进入稳态之后 ,增益随之稳定。

图 1 　滑模观测器的状态估计误差 ( M a = 8 巡航状态)

Fig11 　The state estimation errors of the sliding2mode observer

for winged2cone (cruising at M a = 8)

图 2 　滑模观测器的切换增益

Fig12 　The switching gains of the sliding observer

4 　结 　论

设计了滑模观测器对高超声速飞行器的攻角

和航迹倾角进行了估计。为了保证观测器性能在

整个飞行包线内的一致性 ,观测器的切换增益根

据状态的变化实时的进行调整。对高超声速飞行

器 Winged2cone 的设计和仿真结果表明了这种方

法的有效性。除了高超声速飞行器之外 ,这种方

法同样适用于其他的非线性系统。
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