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摘 要: 针对导弹模型同时具有不确定性和执行机构饱和受限的问题,首先针对模型不确定性,将质心运动方程的

非线性影响、耦合影响、外部环境干扰视为总干扰,并设计扩展状态观测器对其进行实时估计;然后针对舵偏角和角

速度存在饱和受限的问题,设计辅助系统和限幅微分器;最后结合反演和有限时间稳定系统理论,设计有限时间控制

器,以保证整个闭环系统在受限条件下能收敛到参考信号.数值仿真结果表明,所设计的控制器与理论分析结果一

致,是可行而有效的.
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missile’s attitude
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Abstract：：：The model of missile exists uncertainty and actuator saturation limited. For the uncertainty of model, the non-

linear impact, coupled influence and external environmental disturbances are treated as the total disturbance, and the extended

state observers are designed to estimate this total interference. For the actual rudder angle and the angular velocity system

limitations, the auxiliary systems and the limiter differentiator are designed. Finally, based on the back-stepping and finite

time control theory, a finite time controller is designed to ensure that the entire closed-loop system under limited conditions

can converge to the reference signal. The numerical simulation results show that the designed controller is consistent with

the theoretical analysis.
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0 引引引 言言言

现代导弹对其飞行性能提出了更高的要求 (例如

大攻角),使其飞行控制变得更加困难,主要原因在于

导弹模型的高度非线性[1-2]. 传统的飞行控制方法是

基于小扰动理论设计的[2-4], 这种线性化方法只在工

作点小邻域内有效,因此需要在飞行包络线中设计大

量的工作点, 否则无法满足现代导弹的控制要求.在

这种背景下, 为了提高导弹的闭环性能,很多非线性

的控制方法被人们用来设计导弹的控制律,这些控制

方法主要包括反馈线性化 (例如非线性变换[5]、非线

性动态逆[6]、解耦理论[4])、反演[7-9]、最优控制[10]、自

适应神经网络/模糊系统[11-12]和鲁棒控制[13]等.在设

计中, 这些方法都能直接考虑完全非线性的模型, 但

也各自存在相应的不足.比如:反馈线性化需要知道

模型的精确知识;反演只能处理仿射形式的非线性系

统,并且对虚拟控制量的求导极其复杂; 最优控制需

要计算复杂的Riccati微分方程或代数方程;自适应神

经网络需要针对每个不确定项设计神经网络,从而导

致参数过多; 鲁棒控制需要知道不确定项的界等. 总

结这些方法可以发现: 文献 [5-9]没有考虑模型的不

确定性和执行机构受限;文献 [11,13-14]虽然考虑了

模型的不确定性,但是没有考虑执行机构饱和受限和

外部干扰;文献 [15]利用 anti-windup技巧研究了输入

受限情况下的导弹纵向控制,但是文中的模型只是线
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性模型;文献 [16]利用鲁棒设计思想处理控制增益的

扰动有界项,同时分析了控制输入受限的问题,但未

考虑控制输入和状态都受限的情形. 上述这些文献都

没有同时考虑不确定性以及执行机构饱和受限条件

下的非线性飞行控制问题.然而, 导弹模型中的非线

性动态、不确定性、外部干扰以及执行机构受限的问

题是存在的,这些约束条件的存在使得设计高性能的

控制器变得复杂而且具有挑战性.

本文受文献 [15]的启发,为导弹系统设计受限条

件下的自抗扰有限时间控制器. 首先基于自抗扰技术

设计导弹的扩展状态观测器;然后针对执行机构饱和

受限设计辅助系统和限幅微分器;最后结合反演和有

限时间稳定系统理论,为其设计有限时间跟踪控制器,

以保证整个闭环系统在受限条件下能够收敛到参考

信号.

1 问问问题题题描描描述述述

1.1 导导导弹弹弹非非非线线线性性性模模模型型型[2, 14, 17-18]

设𝑋1 = [𝜗, 𝜓, 𝛾]T为导弹姿态角, 𝑋2 = [𝜔𝑥, 𝜔𝑦,

𝜔𝑧]
T为弹体相对地面坐标系转动角速度, 𝑋3 = [𝑥, 𝑦,

𝑧]T为导弹位置, 𝑋4 = [𝑉, 𝜃, 𝜙𝑐]
T分别为导弹速度、弹

道倾角和弹道偏角, 𝑈 = [𝛿𝑥, 𝛿𝑦, 𝛿𝑧]
T为舵偏角, 则导

弹方程组可以写成

�̇�1 = 𝐹1(𝑋1)𝑋2,

�̇�2 = 𝐹2(𝑋1, 𝑋2, 𝑋3, 𝑋4) +𝐵(𝑋1, 𝑋3, 𝑋4)𝑈,

�̇�3 = 𝐹3(𝑋4),

�̇�4 = 𝐹4(𝑋1, 𝑋4). (1)

其中

𝐹1(𝑋1) =

⎡⎢⎣ 0 sin 𝛾 cos 𝛾

0 cos 𝛾/ cos𝜗 sin 𝛾/ cos𝜗

1 tan𝜗 cos 𝛾 tan𝜗 sin 𝛾

⎤⎥⎦ , (2)

𝐹2(𝑋1, 𝑋2, 𝑋3, 𝑋4) =⎡⎢⎣ (𝐽𝑦 − 𝐽𝑧)𝜔𝑦𝜔𝑧/𝐽𝑥

(𝐽𝑧 − 𝐽𝑥)𝜔𝑧𝜔𝑥/𝐽𝑦

(𝐽𝑥 − 𝐽𝑦)𝜔𝑥𝜔𝑦/𝐽𝑧

⎤⎥⎦+
1

2
𝜌𝑉 2𝑆ref𝐿×𝐴1, (3)

𝐴1 =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎣
(𝑚𝛽

𝑥𝛽 +𝑚𝜔𝑥
𝑥 𝜔𝑥 +𝑚

𝜔𝑦
𝑥 𝜔𝑦)/𝐽𝑥

(𝑚𝛽
𝑦𝛽 +𝑚�̇�

𝑦 �̇� +𝑚
�̇�𝑦
𝑦 �̇�𝑦+

𝑚
𝜔𝑦
𝑦 𝜔𝑦 +𝑚𝜔𝑥

𝑦 𝜔𝑥)/𝐽𝑦

(𝑚𝛼
𝑧𝛼+𝑚�̇�

𝑧 �̇�+𝑚�̇�𝑧
𝑧 �̇�𝑧 +𝑚𝜔𝑧

𝑧 𝜔𝑧)/𝐽𝑧

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎦ , (4)

𝐹3(𝑋4) =

⎡⎢⎣ 𝑉 cos 𝜃 cos𝜙𝑐

𝑉 sin 𝜃

−𝑉 cos 𝜃 sin𝜙𝑐

⎤⎥⎦ , (5)

𝐹4(𝑋1, 𝑋4) =⎡⎢⎣ (𝑃 cos𝛼 cos𝛽 −𝑋 −𝐺 sin 𝜃)/𝑚

𝐴2

𝐴3

⎤⎥⎦ , (6)

𝐴2 = [𝑃 (sin𝛼 cos 𝛾𝑐 + cos𝛼 sin𝛽 sin 𝛾𝑐)+

𝑌 cos 𝛾𝑐 − 𝑍 sin 𝛾𝑐 −𝐺 cos 𝜃]/(𝑚𝑉 ), (7)

𝐴3 = [𝑃 (sin𝛼 sin 𝛾𝑐 − cos𝛼 sin𝛽 cos 𝛾𝑐)+

𝑌 sin 𝛾𝑐 − 𝑍 cos 𝛾𝑐]/(𝑚𝑉 cos 𝜃), (8)

𝐵(𝑋1, 𝑋3, 𝑋4) =
1

2
𝜌𝑉 2𝑆ref𝐿×𝐴4, (9)

𝐴4 =

⎡⎢⎣ 𝑚𝛿𝑥
𝑥 /𝐽𝑥 𝑚

𝛿𝑦
𝑥 /𝐽𝑥 0

0 𝑚
𝛿𝑦
𝑦 /𝐽𝑦 0

0 0 𝑚𝛿𝑧
𝑧 /𝐽𝑧

⎤⎥⎦ . (10)

1.2 导导导弹弹弹控控控制制制问问问题题题描描描述述述

在导弹实际系统中, 不是所有的状态都是可测

的. 为此,首先合理地给出下面的假设.

假假假设设设 1 在导弹模型中, 只有状态 [𝜗, 𝜓, 𝛾]T和

[𝜔𝑥, 𝜔𝑦, 𝜔𝑧]
T是可测的.

另外, 系统 (1)中的主要问题是存在不确定因素

大气力矩系数𝑚𝑎
𝑥、𝑚

𝑎
𝑦和𝑚𝑎

𝑧 .这些大气力矩系数与马

赫数𝑀𝑎有关, 而𝑀𝑎是由状态𝑋1、𝑋2、𝑋3和𝑋4决

定的变量. 因此,实际导弹系统中𝑚𝑎
𝑥、𝑚

𝑎
𝑦和𝑚𝑎

𝑧不能

精确地知道,并且大气力矩系统模型中也存在不确定

性, 从而导致系统 (1)中𝐹2和𝐵是未知的, 这使得控

制设计变得更加复杂.

综上所述, 导弹的非线性控制问题可以描述成:

设导弹非线性系统的控制输入是舵偏角𝑈 = [𝛿𝑥, 𝛿𝑦,

𝛿𝑧]
T, 输出是导弹姿态角 𝑦out = [𝜗, 𝜓, 𝛾]T, 弹体相对

地面坐标系转动角速度𝜔 = [𝜔𝑥, 𝜔𝑦, 𝜔𝑧]
T, 控制目标

是在 ∣𝑈 ∣⩽𝑈max和 ∣𝜔∣⩽𝜔max的限制下,使姿态角 𝑦out

跟踪参考信号 𝑦𝑟. 其中: 𝑈max是由舵机决定的; 𝜔max

是由导弹的抗稳定性能力决定的, 𝜔max越小,滚动对

导弹的稳定性影响越小.

1.3 必必必要要要的的的准准准备备备

定定定义义义 1 对于给定的正常数𝑀和连续、非递减

函数 sat(⋅) : 𝑅 → 𝑅,如果满足: 1)对所有的𝑥 ∕= 0,有

𝑥sat(𝑥,𝑀) > 0; 2)对所有的𝑥 ∈ 𝑅, 有 ∣sat(𝑥,𝑀)∣ ⩽
𝑀 . 则称 sat(⋅)为 (−𝑀,𝑀)上的线性饱和函数.

引引引理理理 1 如果 𝑝 ∈ (0, 2), 则下面的不等式[14,18]

成立: ( 𝑛∑
𝑖=1

∣𝑥𝑖∣2
)𝑝/2

⩽
𝑛∑

𝑖=1

∣𝑥𝑖∣𝑃 . (11)

引引引理理理 2 对于任意给定的初始条件𝑥(0) = 𝑥0,

如果系统的Lyapunov函数满足下面的不等式[14,18]:

�̇� (𝑥) + 𝜆1𝑉 (𝑥) + 𝜆2𝑉
𝜎(𝑥) ⩽ 0. (12)
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其中: 𝜆1 > 0, 𝜆2 > 0, 0 < 𝜎 < 1. 则平衡点𝑥 = 0是全

局有限时间稳定的,并且到达时间为

𝑇 ⩽ 1

𝜆1(1− 𝜎)
ln
𝜆1𝑉

1−𝜎(𝑥0) + 𝜆2
𝜆2

, (13)

其中𝑉 (𝑥0)是𝑉 (𝑥)的初始值.

2 自自自抗抗抗扰扰扰有有有限限限时时时间间间控控控制制制器器器设设设计计计

首先利用自抗扰技术对被控对象构建扩展状态

观测器; 然后利用有限时间控制理论设计控制器, 实

现对被控对象的控制.

2.1 扩扩扩展展展状状状态态态观观观测测测器器器构构构建建建

针对系统 (1)中𝐹2和𝐵是未知的情况,若采用文

献 [17]中的方法或自适应神经网络, 则需要知道𝑋3

和𝑋4的信息,而本文只已知𝑋1和𝑋2可测,因此文献

[17]中的方法或自适应神经网络不适用. 为解决该问

题,本文在设计中将𝑋3和𝑋4子系统视为𝑋1和𝑋2子

系统的未知干扰.

由系统 (9)可知,实际系统中𝐵是非奇异的,在此

定义一个新的变量

𝐻(𝑡) = 𝐹2(𝑋1, 𝑋2, 𝑋3, 𝑋4)+

𝐵(𝑋1, 𝑋3, 𝑋4)𝑈 −𝐵0𝑈. (14)

其中

𝐵0 =
1

2
𝜌𝑉 2

const𝑆ref𝐿𝜑∣Ma=const, (15)

𝑉const为𝑉 取值范围中的任意值, 𝜑∣Ma=const定义为

𝜑∣𝑀𝑎=const =⎡⎢⎣ 𝑚𝛿𝑥
𝑥 /𝐽𝑥 𝑚

𝛿𝑦
𝑥 /𝐽𝑥 0

0 𝑚
𝛿𝑦
𝑦 /𝐽𝑦 0

0 0 𝑚𝛿𝑧
𝑧 /𝐽𝑧

⎤⎥⎦ ∣∣∣∣∣
Ma=const

. (16)

通过分析𝐵和𝐵0的表达式可以看出,它们的符

号是一致的,因为马赫数Ma的选取不会影响它们的

符号.通过选择恰当的常值马赫数Ma,可以计算出力

矩系数𝑚𝛿𝑥
𝑥 、𝑚

𝛿𝑦
𝑥 、𝑚

𝛿𝑦
𝑦 和𝑚𝛿𝑧

𝑧 ,从而可以计算出𝐵0,将

所有的不确定性归入到变量𝐻(𝑡)中. 因此, 系统 (1)

可以写成

�̇�1 = 𝐹1(𝑋1)𝑋2,

�̇�2 = 𝐻(𝑡) +𝐵0𝑈(𝑡). (17)

为了能实时获得𝐻(𝑡)的估计值,为𝑋2子系统设计如

下扩展状态观测器:⎧⎨⎩
𝐸1 = 𝑍1 −𝑋2,

�̇�1 = 𝑍2 − 𝐹𝑐2(𝐸1) +𝐵0𝑈(𝑡),

�̇�2 = −𝐹𝑐2(𝐸1).

(18)

其中

𝐹𝑐1(𝐸1) =

⎡⎢⎣ 𝑓𝑐11(𝑧11 − 𝑥21)

𝑓𝑐12(𝑧12 − 𝑥22)

𝑓𝑐13(𝑧13 − 𝑥23)

⎤⎥⎦ ,

𝐹𝑐2(𝐸1) =

⎡⎢⎣ 𝑓𝑐21(𝑧11 − 𝑥21)

𝑓𝑐22(𝑧12 − 𝑥22)

𝑓𝑐23(𝑧13 − 𝑥23)

⎤⎥⎦ .
这里 𝑓𝑐𝑖𝑗 (𝑧1𝑗 − 𝑥2𝑗) (𝑖 = 1, 2, 𝑗 = 1, 2, 3)是所构建的

恰当的非光滑函数.

为了简化设计,将扩展状态观测器 (18)设计成具

有相同结构和参数的 3个二阶扩展状态观测器,形式

如下:{
�̇�1𝑖 = 𝑧2𝑖 − 𝛽01(𝑧1𝑖 − 𝑥2𝑖) + �̃�𝑖,

�̇�2𝑖 = −𝛽02fal(𝑧𝑙𝑖 − 𝑥2𝑖, 𝜆, 𝜇),
𝑖 = 1, 2, 3;

𝑍1 =

⎡⎢⎣ 𝑧11

𝑧12

𝑧13

⎤⎥⎦ , 𝑍2 =

⎡⎢⎣ 𝑧21

𝑧22

𝑧23

⎤⎥⎦ , 𝐵0𝑈 =

⎡⎢⎣ �̃�1

�̃�2

�̃�3

⎤⎥⎦ . (19)

fal(𝑒, 𝜆, 𝜇) ={
∣𝑒∣𝜆sgn(𝑒), ∣𝑒∣ > 𝜇;

∣𝑒∣/𝜇1−𝜆, ∣𝑒∣ ⩽ 𝜇;
0 < 𝜆 < 1, 𝜇 > 0. (20)

只要选择恰当的 𝛽01> 0、𝛽02> 0、𝜆和𝜇,扩展状态观

测器的输出𝑍2(𝑡)就能以期望的速率逼近𝐻(𝑡)[20-21].

注注注 1 与传统的观测器 (线性或非线性)不一样,

扩展状态观测器不仅估计状态,还需估计未知项𝐻(𝑡)

的动态.可以将𝐻(𝑡)视为系统的总扰动, 包括内部

扰动和外部扰动, 其中内部扰动由系统的非线性特

征、耦合影响、动态不确定性等因素组成, 而外部扰

动则来自环境中的未知因素.

2.2 有有有限限限时时时间间间控控控制制制器器器设设设计计计

有限时间控制作为有效的反馈控制,它具有良好

的抗扰性能,与传统的渐近稳定系统相比,有限时间

稳定系统在平衡点附近的收敛速率更快,抗扰性能更

强[22].

下面利用扩展状态观测器和反演为系统 (17)设

计有限时间跟踪控制器.令待跟踪的信号为𝑋1𝑑和

𝑋2𝑑 (𝑋1𝑑是参考信号, 𝑋2𝑑是设计的命令信号),则可

以定义跟踪误差为

�̃�1 = 𝑋1 −𝑋1𝑑, �̃�2 = 𝑋2 −𝑋2𝑑. (21)

由于要考虑受限情况,这里需构建跟踪误差补偿

信号 {
�̇�1 = −𝐶1𝜒1 + (𝑋2𝑑 −𝑋0

2𝑑),

�̇�2 = −𝐶2𝜒2 + (𝑈 − 𝑈0).
(22)

其中: 𝐶𝑖为待设计的正定对角矩阵; 𝑋2𝑑和𝑈是实际

作用于系统的控制量,即满足限制条件的控制量; 𝑋0
2𝑑

和𝑈0是不考虑限制条件的控制量,其中饱和函数𝑈=

sat(𝑈0, 𝑈max).

为了解决受限条件,利用文献 [15]的方法构建下

面的限幅微分器来建立𝑋0
2𝑑与𝑋2𝑑二者间的关系.限
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幅微分器的形式如下:⎧⎨⎩

𝐸 = sat(𝑋0
2𝑑, 𝜔max)− 𝑣1,[

�̇�1

�̇�2

]
=

[
0 𝐼3

0 −2𝐼3𝜍𝜔0

][
𝑣1

𝑣2

]
+

[
0

𝐼3𝜔
2
0

]
𝐸,[

𝑋2𝑑

�̇�2𝑑

]
=

[
𝐼3 0

0 𝐼3

][
𝑣1

𝑣2

]
.

(23)

其中: 𝐸 ∈ 𝑅3×1为微分器第 1个状态 𝑣1 ∈ 𝑅3×1与微

分器的限幅输入 sat(𝑋0
2𝑑, 𝜔max)的误差, 𝜍 = 1, 𝜔0为

待设计的正数, 𝐼为 3维的单位矩阵, 𝑣1、𝑣2为微分器

的状态.

下面根据式 (21)和 (22)定义补偿跟踪误差:
⌢

𝑋1 = �̃�1 − 𝜒1,
⌢

𝑋2 = �̃�2 − 𝜒2. (24)

利用反演方法对式 (24)的动态方程设计出虚拟控制

𝑋0
2𝑑和控制𝑈0,使跟踪误差 �̃�𝑖 → 𝜒𝑖, 𝑖 = 1, 2.

Step 1 结合式 (21)和 (22),对
⌢

𝑋1微分,得
⌢̇

𝑋1 =𝐹1(𝑋1)𝑋2 − �̇�1𝑑 + 𝐶1𝜒1−
𝐹1(𝑋1)(𝑋2 −𝑋0

2𝑑) =

𝐹1(𝑋1)(
⌢

𝑋2 +𝑋2𝑑 + 𝜒2)− �̇�1𝑑+

𝐶1𝜒1 − 𝐹1(𝑋1)(𝑋2 −𝑋0
2𝑑) =

𝐹1(𝑋1)
⌢

𝑋2 + 𝐹1(𝑋1)𝜒2 − �̇�1𝑑+

𝐶1𝜒1 + 𝐹1(𝑋1)𝑋
0
2𝑑. (25)

选取虚拟控制量𝑋0
2𝑑时先不考虑

⌢

𝑋2, 则𝑋0
2𝑑可

以设计为

𝑋0
2𝑑 = 𝐹−1

1 (𝑋1)(−𝐶1�̃�1 − 𝐹1(𝑋1)𝜒2+

�̇�1𝑑 − 𝜀1sig(
⌢

𝑋1)
𝑟). (26)

其中: sig(
⌢

𝑋1)
𝑟 = [∣⌢𝑋11∣𝑟sgn(

⌢

𝑋11), ∣
⌢

𝑋12∣𝑟sgn(
⌢

𝑋12),

∣⌢𝑋13∣𝑟sgn(
⌢

𝑋13)]
T, 0 < 𝑟 < 1为待设计的正数, 𝐶1、𝜀1

为待设计的正定对角矩阵.

注注注 2 在式 (2)中,只有当𝜗 = ± 90∘时, 𝐹1(𝑋1)

才有可能是奇异的,因此本文控制设计中限定倾角𝜗

的范围为 (− 90∘, 90∘), 即意味着本文中𝐹1(𝑋1)始终

是非奇异的.在现实导弹系统中, 只有垂直发射时导

弹的倾角才有可能达到 90∘,对于倾斜发射的导弹,没

有要求其倾角达到 90∘,因此本文的限定是合理的.

结合式 (26),则 (25)可以写成
⌢̇

𝑋1 = −𝐶1

⌢

𝑋1 − 𝜀1sig(
⌢

𝑋1)
𝑟 + 𝐹1(𝑋1)

⌢

𝑋2. (27)

选取Lyapunov函数

𝑉1 =
1

2

⌢

𝑋
T

1

⌢

𝑋1, (28)

微分得

�̇�1 =
⌢

𝑋
T

1

⌢̇

𝑋1 =

⌢

𝑋
T

1 (−𝐶1

⌢

𝑋1 − 𝜀1sig(
⌢

𝑋1)
𝑟 + 𝐹1(𝑋1)

⌢

𝑋2) =

−
3∑

𝑖=1

(𝐶1𝑖

⌢

𝑋
2

1𝑖 + 𝜀1𝑖∣
⌢

𝑋 𝑙𝑖∣𝑟+1) +
⌢

𝑋
T

1 𝐹1(𝑋1)
⌢

𝑋2 ⩽

− 𝐶1min∥
⌢

𝑋1∥2 − 𝜀1min

3∑
𝑖=1

∣⌢𝑋 𝑙𝑖∣𝑟+1+

⌢

𝑋
T

1 𝐹1(𝑋1)
⌢

𝑋2. (29)

其中: 𝐶1min = min(𝐶1𝑖), 𝜀1min = min(𝜀1𝑖).

Step 2 结合式 (21)和 (22),对
⌢

𝑋2微分,得
⌢̇

𝑋2 =𝐻(𝑡) +𝐵0𝑈 − �̇�2𝑑 + 𝐶2𝜒2 −𝐵0(𝑈 − 𝑈0) =

𝐻(𝑡)− �̇�2𝑑 + 𝐶2𝜒2 +𝐵0𝑈0. (30)

可以设计如下控制律:

𝑈0 =𝐵−1
0 (−𝐹1(𝑋1)

⌢

𝑋1 − 𝐶2�̃�2 + 𝑣2−
𝑍2 − 𝜀2sig(

⌢

𝑋2)
𝑟). (31)

其中: sig(
⌢

𝑋2)
𝑟 = [∣⌢𝑋21∣𝑟sgn(

⌢

𝑋21), ∣
⌢

𝑋22∣𝑟sgn(
⌢

𝑋22),

∣⌢𝑋23∣𝑟sgn(
⌢

𝑋23)]
T, 0 < 𝑟 < 1为待设计的正数, 𝐶2、𝜀2

为待设计的正定对角矩阵, 𝑣2、𝑍2分别为微分器 (23)

和扩展状态观测器 (18)的状态.

将式 (31)代入 (30),可得
⌢̇

𝑋2 = − 𝐹1(𝑋1)
⌢

𝑋1 − 𝐶2�̃�2 − 𝜀2sig(
⌢

𝑋2)
𝑟+

(𝐻(𝑡)− 𝑍2), (32)

选取Lyapunov函数

𝑉2 = 𝑉1 +
1

2

⌢

𝑋
T

2

⌢

𝑋2, (33)

对式 (33)微分,得

�̇�2 ⩽ − 𝐶1min∥
⌢

𝑋1∥2 − 𝜀1min

3∑
𝑖=1

∣⌢𝑋 𝑙𝑖∣𝑟+1+

⌢

𝑋
T

1 𝐹1(𝑋1)
⌢

𝑋2 +
⌢

𝑋
T

2

⌢̇

𝑋2 =

− 𝐶1min∥
⌢

𝑋1∥2 − 𝜀1min

3∑
𝑖=1

∣⌢𝑋 𝑙𝑖∣𝑟+1+

⌢

𝑋
T

2 (−𝐶2

⌢

𝑋2 − 𝜀2sig(
⌢

𝑋2)
𝑟 + (𝐻(𝑡)− 𝑍2)) ⩽

− 𝐶1min∥
⌢

𝑋1∥2 − 𝜀1min

3∑
𝑖=1

∣⌢𝑋 𝑙𝑖∣𝑟+1−

𝐶2min∥
⌢

𝑋2∥2 − 𝜀2min

3∑
𝑖=1

∣⌢𝑋2𝑖∣𝑟+1 ⩽

− 𝐶1min(∥
⌢

𝑋1∥2 + ∥⌢

𝑋2∥2)−

𝜀1min

3∑
𝑖=1

(∣⌢𝑋 𝑙𝑖∣𝑟+1 + ∣⌢𝑋2𝑖∣𝑟+1)+

⌢

𝑋
T

2 (𝐻(𝑡)− 𝑍2). (34)

其中: 𝐶2min = min(𝐶2𝑖), 𝜀2min = min(𝜀2𝑖), 𝐶min =

min(𝐶𝑖min), 𝜀min = min(𝜀𝑖min). 由引理 1得

�̇�2 ⩽ − 2𝐶min𝑉2 − 2(𝑟+1)/2𝜀min𝑉
(𝑟+1)/2
2 +

⌢

𝑋
T

2 (𝐻(𝑡)− 𝑍2). (35)

当扩展状态观测器的估计误差𝐻(𝑡)−𝑍2收敛到

0时, 由引理 2可知闭环系统 (17)将在有限时间内使
⌢

𝑋1 = 0,
⌢

𝑋2=0. 由文献 [2,14]可知,所设计的扩展状
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态观测器的估计误差𝐻(𝑡)− 𝑍2会收敛到零点的残集

内.因此,可以通过恰当地选取𝐶𝑖, 𝜀𝑖, 𝑖 = 1, 2,使得当

𝑉2不在平衡点的某个有界邻域内时有 �̇�2 ⩽ 0,从而可

以保证
⌢

𝑋1、
⌢

𝑋2在有限时间内到达
⌢

𝑋1 =0、
⌢

𝑋2 =0的

邻域, 并停留在该邻域内. 由式 (24)可知,
⌢

𝑋1、
⌢

𝑋2分

别由 �̃�1、�̃�2和𝜒1、𝜒2构成;由式 (22)可知,当系统趋

于稳态时,有𝑈 −𝑈0 = 0, 𝑋2𝑑 −𝑋0
2𝑑 = 0,即𝜒1、𝜒2收

敛到 0. 因此,可以得出 �̃�1、�̃�2在有限时间内到达 �̃�1

= 0、�̃�2 = 0的邻域,并且停留在该邻域内.

通过上面的分析,可以得到下面的结论.

定定定理理理 1 考虑系统 (1), 可通过设计扩展状态观

测器 (18)、限幅微分器 (23)、跟踪误差补偿系统 (22)

以及虚拟控制信号 (26)和控制信号 (31),使系统的输

出𝑋1在 ∣𝑈 ∣ ⩽ 𝑈max、∣𝑋2∣ ⩽ 𝜔max的限制条件下, 能

在有限的时间内到达参考信号𝑋1𝑑的邻域内,该邻域

的大小由参数𝐶𝑖, 𝜀𝑖(𝑖 = 1, 2)决定.

3 仿仿仿真真真分分分析析析

以某型导弹为例,应用上面设计的控制器进行仿

真研究. 仿真条件: 参考输出轨迹𝑋1𝑑 = [𝜗𝑟, 𝜓𝑟, 𝛾𝑟]
T

=[5∘, 10∘,−4∘]T;导弹发射时初始姿态角和滚转角速

度为 [𝜗(0), 𝜓(0), 𝛾(0)]T = [15∘, 0∘, 0∘]T, [𝜔𝑥(0), 𝜔𝑦(0),

𝜔𝑧(0)]
T = [0, 0, 0]T; 其他参数设置为𝐶1 =𝐶2 =1.5𝐼3,

𝜀1 = 𝜀2 =0.1𝐼3, 𝑟=0.1, 𝜍 =1, 𝜔0 =50, 𝛽01 = 100, 𝛽02
=1500, 𝜆=0.25, 𝜇=0.1;微分器和扩展状态观测器以

及跟踪误差补偿系统的初始值都设置为 0;舵机最大

偏转角度为 25∘,导弹的滚转角速度限制为 0.2 rad/s.

由式 (13)可以计算出, 在所设计的初始值和参

数情况下,预计到达参考轨迹邻域内的时间为 3.80 s.

图 1为姿态角的轨迹,显然本文设计的方案能够很好

地使导弹的姿态跟踪上给定的角度.从图 1可以看出,

大约在𝑇𝑟 = 3.5 s时导弹的姿态便已经收敛到给定姿

态的邻域内, 这正好满足式 (13)中𝑇𝑟 ⩽ 3.80 s, 𝑇𝑟表

示系统到达稳态的时间. 图 2为角速度轨迹,从图 2可

以看出角速度满足 0.2 rad/s的限制.图 3为所设计的

舵偏角度信号𝑈0和实际作用于导弹系统的舵偏角度

信号𝑈 .从图 3可以看出, 𝑈01一直在限幅范围内, 所

以它与 𝛿𝑥重合, 而𝑈02、𝑈03有一段时间超出了限幅.

扩展状态观测器对不确定性𝐻(𝑡)的估计见图 4.由

图 4可以看出,选择 𝛽01 =100、𝛽02 =1500、𝜆=0.25、

𝜇 = 0.1时,扩展状态观测器的状态𝑍2能在有限的时

间内收敛到𝐻(𝑡)实际值的邻域内. 限幅微分器的性

能如图 5所示. 由图 5可以看出,限幅微分器无超调地

跟踪上了𝑋0
2𝑑的饱和受限值,在限幅微分器的作用下,

导弹角速度𝑋2没有超出限幅值 0.2 rad/s.

由上述仿真结果可得如下结论: 参数𝐶𝑖, 𝜀𝑖(𝑖 =

1, 2)的选取非常重要,它决定了系统跟踪效果的好坏,
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图 5 虚拟控制量𝑋0
2𝑑、指令信号𝑋2𝑑和状态𝑋2

取较大值时能保证跟踪误差收敛到足够小的邻域,但
同时又不能取得太大,太大可能会导致控制量过大.

4 结结结 论论论

本文研究了导弹非线性系统的飞行姿态控制,将

导弹质心运动的动力学方程和导弹质心运动的运动

学方程的非线性影响、耦合影响、外部环境干扰对导

弹质心转动的总影响视为总干扰𝐻(𝑡),然后为其设计

了扩展状态观测器实时估计该总干扰𝐻(𝑡). 考虑到实
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际导弹系统中, 舵偏角和角速度存在限制,设计了辅

助系统和限幅微分器. 最后结合反演和有限时间稳定

系统理论,为其设计了有限时间跟踪控制器, 保证了

整个闭环系统在受限条件下能收敛到参考信号.与以

往文献相比,所提出的设计方案的优点是: 1)利用扩

展状态观测器实时估计了总的未知非线性动态𝐻(𝑡);

2)有限时间反馈控制律提高了系统的性能; 3)该方案

只需知道部分状态信息; 4)考虑了控制输入和状态同

时受限的影响.仿真结果表明了本文方案的有效性.
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