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反馈控制
顾子箫 1，赵振华 1，闻子侠 2，曹东 1

1.南京航空航天大学，江苏  南京  211106

2.航空工业西安飞行自动控制研究所，陕西  西安  710061

摘 要：飞翼无人机因其特殊气动布局而具有机动能力强、隐身性能好等优势，但特殊布局和复杂飞行环境也给控制系统设

计带来通道耦合及多源干扰影响问题，飞翼无人机抗扰控制已成为制约其发展的关键问题。本文研究了多源干扰影响下的飞

翼无人机纵向指令跟踪控制问题。首先，将高度和速度跟踪控制问题转化为跟踪误差的镇定问题；其次，将高度和速度通道之

间的耦合及多源干扰影响视作集总干扰，然后引入高阶滑模观测器（HSMO）技术估计跟踪误差的动态和集总干扰；最后，基于

高阶滑模观测器的估计信息构造了复合非线性动态逆输出反馈控制器。仿真结果表明，本文所提方案显著提升了飞翼无人机

指令跟踪精度和抗干扰性能。本文研究将促进飞翼无人机抗干扰能力的提升，从而促进飞翼无人机技术的进步。
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飞翼布局无人机具有升阻比大、气动效率高、隐身性

能好等诸多优点，近年来在民用和军事领域都得到了广泛

的应用[1-2]。飞翼无人机构型具有翼身高度融合、无垂尾等

特点，造成其在机动飞行过程中的纵、横向通道间耦合比

常规布局飞机更加严重[3]。随着飞行环境日益复杂，飞翼

无人机不可避免地受到外部风干扰、内部参数摄动和未建

模动态等多源干扰的影响[4]。飞翼无人机的通道解耦和多

源干扰环境下的干扰抑制成为飞翼无人机控制系统设计的

关键。

针对飞翼无人机的控制设计问题，研究人员提出了许

多有效的方法。针对飞翼无人机非线性系统，李继广等[5]

采用反步法对复杂轨迹进行跟踪，在没有外界干扰作用下

获得了良好的跟踪性能。冯引安等[6]提出了基于 H∞的鲁棒

反步姿态控制方法，该方法与传统反步控制相比设计更为

简单，且提升了飞翼无人机控制系统的鲁棒性。李继广

等[7]通过对非线性模型进行线性化解耦， 保证了航迹跟踪

误差的渐近收敛。

基于干扰观测器的控制（DOBC）方法将干扰和不确定

性的综合影响视作集总干扰，并使用观测器技术来估计集

总干扰，然后基于干扰估计值设计控制器实现干扰的前馈

补偿[8]。DOBC 方法能够对干扰进行直接补偿，获得了更快

的干扰抑制性能[9]，在工业控制系统中得到了广泛的应

用[10-11]。针对受多源干扰影响下的四旋翼无人机系统轨迹

跟踪控制问题，赵振华等[10]提出了一种基于扩张状态观测

器的复合滑模控制器方案，将无人机各个通道的耦合和多

源干扰视为集总干扰，并设计扩张状态观测器对其进行估

计，显著提升了受扰四旋翼无人机系统的轨迹跟踪精度。

张波等[11]针对强干扰环境下飞翼无人机的姿态控制问题，

基于扩张状态观测器设计了一种复合指令跟踪控制器，能

够保证无人机的姿态跟踪误差收敛有界，实现了姿态指令

的高精度跟踪。

本文研究了受多源干扰影响的飞翼无人机高度和速

度跟踪控制问题，提出了一种基于高阶滑模观测器的复合

输出反馈主动抗干扰控制方法。首先，将飞翼无人机的高

度和速度指令跟踪控制问题转化为跟踪误差镇定问题。

其次，将高度和速度通道间的耦合和多源干扰影响视为集
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总干扰，得到高度和速度的跟踪误差动态，并设计高阶滑

模观测器（HSMO）估计跟踪误差的动态和集总干扰信息。

最后，基于 HSMO 的估计设计复合非线性动态逆输出反馈

控制器。

1 系统建模与问题提炼
1.1 飞翼无人机纵向动态

受干扰影响的飞翼无人机纵向动力学模型可为

Ḣ = V sin γ

V̇ =
T cos α -D

m
-g sin γ + dv

γ̇ =
T sin α + L

mV
-

g cos γ
V

+ dγ

α̇ = q - γ̇

q̇ =
1
Iyy

M + dq

（1）

式中，H 为高度；V 为速度；α和 γ分别为迎角和航迹角；q 为

俯仰角速率；m 为质量；Iyy 为转动惯量；g 为重力加速度；

dv, dγ, dq 为干扰；L, D, T, M 分别为升力、阻力、发动机推力、

俯仰力矩，分别表示为

L =
1
2
ρV 2SCL

D =
1
2
ρV 2SCD

T =
1
10

ρ [ ( KpδT )2 -V 2 ]

M =
1
2
ρV 2ScCM

式中，ρ为大气密度；S 为飞翼无人机的参考面积；c 为机翼

平均气动弦长；Kp 为发动机常数；CL,CD,CM 为升力、阻力、

俯仰力矩的气动力系数，且可以计算为如下形式[12]

CL = 0.28 + 3.45α

CD = 0.044 +
(0.28 + 3.45α )2

0.43
CM = - 0.023 -0.38α -0.5δe

式中，δe 为升降舵偏转角度。为便于设计控制器，采用二阶

系统来表征飞翼无人机发动机的动态[13]

δ̈T = - 2ξωn δ̇T - ω2
nδT + ω2

nδt （2）

式中，δT 和 δ t 分别为真实的发动机实际油门开度和发动机

油门开度指令；ξ和ωn 为反映发动机特性的已知常数。

1.2 问题提炼

考虑到飞行高度和速度对无人机飞行的重要性，本文

主要研究飞行高度和速度的跟踪问题。定义高度和速度的

跟踪误差为

eh = H -Hd  ev = V -Vd （3）

式中，Hd 和 Vd 为高度和速度指令。联立式（1）~式（3），可得

无人机纵向跟踪误差动态

ì
í
î

e(4 )
h = f1 + g 1

1 δe + g 2
1 δt + Dh

ev = f2 + g 1
2 δe + g 2

2 δt + Dv

（4）

式中，e(4 )
h 为 eh 的四阶导数；ev 为 ev 的三阶导数；δe 和 δ t 分别

为升降舵偏角和发动机油门开度指令，是需要设计的控制

量 ；Dh 和 Dv 为 作 用 在 高 度 和 速 度 通 道 的 集 总 干 扰 ；

f1, f2, g
1
1 , g 2

1 , g 1
2 , g 2

2 为系统状态的函数，具体形式为

g 1
1 = - 

ρV 2Sc
4mIyy

(Tcosαcosγ -Tsinαsinγ) -

         
ρ2V 4S 2c

4mIyy (1.73cosγ -
0.966 + 11.9α

0.43
sin γ)

g 2
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0.2
m
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2δTω

2
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g 1
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2
n
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2 sin γ + γ̈N cos γ) +

      
1
m ( -2ṪNα̇N sin α -Tα̇N

2 cos α) +
1
m (T̈N cos α -

     Tα̈N sin α - D̈N )
f1 = f 1

1 + f 2
1

f 1
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2γ̇N sin γ
m (ṪN sin α + Tα̇N cos α + L̇) +

         
2γ̇N cos γ
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γ̇2

N

m
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γ̈N
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f 2
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2
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2
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其中，

V̇N =
T cos α -D

m
-g sin γ

α̇N = q - γ̇N,γ̇N =
T sin α + L

mV
-

g cos γ
V

L̇N = ρSVV̇N(0.28 + 3.45α) + 1.725ρSV 2α̇N
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2
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ṪN = 0.2ρ (K 2
p δT δ̇T -VV̇N )

V̈N =
ṪN cos α -Tα̇N sin α - ḊN

m
-gγ̇N cos γ

γ̈N =
1

mV (ṪN sin α + Tα̇N cos α + L̇N ) -
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mV 2 (T sin α + L) +
g
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T - δT( -2ξωn δ̇T - ω2
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1
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1
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ρV 2Sc

2Iyy
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2S

D̈N = ρS (V̇N
2 + VV̈N ) (0.0437 + ( )0.28 + 3.45α

2
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2 + α̈N ) ] +

        
ρSVV̇N

0.43
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2 控制器设计
本节设计 HSMO 来估计高度和速度通道跟踪误差的动

态以及集总干扰信息。然后基于估计信息，设计复合非线

性动态逆（CNDI）输出反馈控制器。

2.1 高阶滑模观测器设计

假设 1

式（4）中的集总干扰 Dh 和 Dv 是可微的，并且它们的导

数是有界的，即存在正常数 ld1 和 ld2 使得| Ḋh | ≤ ldh，| Ḋv | ≤ ldv

成立。

为了估计高度和速度通道跟踪误差变化率 ėh、ëh、eh、

ėv、ëv 和集总干扰 Dh、Dv，针对式（4）设计 HSMO
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2
h = v2

h,  ż
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h , êh = z 4
h , D̂h = z 5

h

（5）
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2
v = v2

v
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式中，loh 和 lov 为 HSMO 增益，其取值满足 loh ≥ ldh，lov ≥ ldv；

ê̇h,ê̈h,êh,ê̇v,ê̈v 为高度和速度跟踪误差变化率的估计信息；D̂h

和 D̂v 为高度和速度通道受到集总干扰的估计信息。定义

HSMO 的估计误差为

eėh
= ê̇h - ėh,   eëh

= ê̈h - ëh,   ee( )3
h

= êh -eh

eėv
= ê̇v - ėv,   eëv

= ê̈v - ëv, eDh
= D̂h -Dh

eDv
= D̂v -Dv

（7）

根 据 参 考 文 献 [14] 中 的 定 理 可 知 ，观 测 器 误 差

eėh
,eëh

,eeh
,eėv

,eëv
和 eDh

,eDv
能够在有限时间内收敛到零。即高

度和速度跟踪误差变化率估计值和集总干扰估计值能够在

有限时间内到达其真实值。

2.2 复合非线性动态逆输出反馈控制器设计

定理 1

针对式（4），CNDI 输出反馈控制器

ì
í
î

ïï

ïï

uh = k 0
h eh + k 1

h ê̇h + k 2
h ê̈h + k 3

h êh

uv = k 0
v ev + k 1

v ê̇v + k 2
v ê̈v

（8）

é
ë
êêêê ù

û
úúúúδe

δ t
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ë
ê
êê
ê ù

û
ú
úú
úg 1

1 g 2
1

g 1
2 g 2

2

- 1(éëêêêêêê ù

û

ú
úú
ú
ú
úf1 + D̂h + uh

f2 + D̂v + uv ) （9）

保证高度和速度跟踪误差 eh 和 ev 渐近收敛到零，其中

k 0
h , k 1

h , k 2
h , k 3

h ,k 0
v ,k 1

v ,k 2
v 为 正 常 数 ，且 满 足 s4 + k 3

h s3 + k 2
h s2 +

k 1
h s + k 0

h，s3 + k 2
v s2 + k 1

v s + k 0
v 是 Hurwitz 的，ê̇h, ê̈h, êh，ê̇v,ê̈v，

D̂h 和 D̂v 由式（5）~式（6）获得。式（8）~式（9）使用了跟踪误

差动态的估计信息 ê̇h, ê̈h, êh，ê̇v,ê̈v 进行反馈，避免了系统高

阶动态的直接测量，实现了输出反馈的控制设计。

3 稳定性分析
从式（4）、式（8）和式（9）可以看出，高度和速度通道具

有明显的对称性，因此后续以高度通道为例对定理 1 进行

分析，具体证明过程可以分为以下两个步骤。

（1） ėh, ëh, eh 和 Dh 被精确估计后，高度跟踪误差 eh 渐近

收敛

考虑到式（7），将式（8）、式（9）代入式（4）可得
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eh
( )4 + k 3

h eh + k 2
h ëh + k 1

h ėh + k 0
h eh = - eDh

-k 1
h eėh

-

                                                                      k 2
h eëh

-k 3
h eeh

（10）

由于式（5）保证 eėh
, eëh

, eeh
和 eDh

在有限时间内收敛到零，

因此存在一个有界常数 th，使得 t ≥ th 时，eėh
= 0, eëh

= 0, eeh
= 0

和eDv
= 0能够保持，因此当 t ≥ th 时，方程（10）退化为

eh
( )4 + k 3

h eh + k 2
h ëh + k 1

h ėh + k 0
h eh = 0 （11）

由于控制器增益 k 0
h ,k 1

h ,k 2
h ,k 3

h 的取值保证多项式 s4 +

k 3
h s3 + k 2

h s2 + k 1
h s + k 0

h 是 Hurwitz 稳定的，因此式（11）可以

保证 eh 渐近收敛到零，即 ėh, ëh, eh 和 Dh 被精确估计后，高度

跟踪误差 eh 渐近收敛到零。

（2）ėh, ëh, eh 和Dh 被精确估计前，状态有限时间内不逃逸

在 ėh, ëh, eh 和 Dh 被精确估计前，高度跟踪误差 eh 按照

式（10）进行变化，考虑到式（10）右侧变量 eėh
, eëh

, eeh
和 eDh

是

式（5）的观测误差，因此 eėh
,eëh

,eeh
和 eDh

是有界的。由于式

（11）是渐近稳定的，将式（10）右侧关于 eėh
,eëh

,eeh
和 eDh

的函

数看作式（10）的输入，根据参考文献[15]中的有界输入有

界输出定理可以得到式（10）的状态 eh, ėh, ëh, eh 是有界的。

因此，无论 eėh
, eëh

, eeh
和 eDh

是否被准确估计，高度跟踪误差

eh 及其变化率都是有界的，所以在 ėh, ëh, eh 和 Dh 被精确估

计前，式（10）的状态是有界的。

本文所提出的基于滑模观测器的飞翼无人机复合非线

性动态逆输出反馈控制结构如图 1 所示。

4 仿真研究
4.1 仿真设定

本节基于某飞翼无人机结构数据模型，对所提复合动

态逆输出反馈控制器的有效性进行仿真验证。样例无人机

的本体参数设定为[16]：Iyy =1.135kg·m2, S=0.55m2, c=0.19m, 

Kp=80，m=13.5kg。

无人机纵向运动状态初始值设定为：H ( )0 = 15,V ( )0 =

25m/s，γ ( )0 = 5°, α ( )0 = 0, q ( )0 = 0，δT( )0 = 0.4, δ̇T( )0 = 0。

速度指令设为 Vd = 25，高度指令设为

Hd =

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

15 + 0.5t,                 t ≤ 10

20 + 2.5( )t -10 ,  10 < t ≤ 50

120,                            t ≤ 65

受到的外部阵风干扰设置为 dw = 3sin (t )，此时式（1）

中空速真实值变为 V = Vn + dw,其中，Vn 为速度标称值。为

了使仿真更具有挑战性，设计两种执行器故障模式：当 t ≥
15s 时，油门杆操纵效能损失 20%；当 t ≥ 35s 时，升降舵操纵

效能损失 20%。为了验证所提出的基于高阶滑模观测器的

复合非线性动态逆（CNDI+HSMO）控制算法的优越性，在

仿真中分别测试基于广义比例积分观测器（GPIO）的复合

非线性动态逆控制算法（CNDI+GPIO）、基于扩张状态观测

器（ESO）的复合非线性动态逆控制算法（CNDI+ESO）两种

方案进行对比。本文所提 CNDI+HSMO 方案的控制器和观

测器分别设计为式（8） 、式（9）、式（5）、式（6）的形式，控制器和

观测器的参数设置为

k 0
h = 8,    k 1

h = 24,    k 2
h = 32,    k 3

h = 16,    loh = 50

k 0
v = 12,    k 1

v = 48,    k 2
v = 64,    lov = 150

观测器设计为 GPIO 时，以高度通道为例，设计形式为

ż 1
h = z 2

h - l 1
h ( z 1

h -eh ),   ż 2
h = z 3

h - l 2
h ( z 1

h -eh )

ż 3
h = z 4

h - l 3
h ( z 1

h -eh )

ż 4
h = f1 ( x ) + g 1

1 ( x )δe + g 2
1 ( x )δt + z 5

h - l 4
h ( z 1

h -eh )

ż 5
h = - l 5

h ( z 1
h -eh ),    ż 6

h = - l 6
h ( z 1

h -eh )

ê̇h = z 2
h ,   ê̈h = z 3

h ,  êh = z 4
h ,  D̂h =  z 5

h

其具体参数取值为

l 1
h = 120,  l 2

h = 15 × 202,   l 3
h = 20 × 203

l 4
h = 15 × 204,  l 5

h = 6 × 205,   l 6
h = 206

ˆ ˆ

Hd�Vd

H�V

Dh�Dv

êh�eh�eh

ev�ev

dv�dγ�dα�dq

e êe

ê êe

êee

δt δT

δe

���	���
�����
�		8
_		9)�

������
�		5
_		6)�

����	�		2
� �������
�	�		1)�

γ�α�q

图 1　基于滑模观测器的飞翼无人机复合动态逆输出反馈控制结构框图

Fig.1　Control structure of the composite dynamic inverse output feedback controller for flying wing UAV
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观测器设计为 ESO 时，以高度通道为例，设计形式为

ż 1
h = z 2

h - l 1
h ( z 1

h -eh ),   ż 2
h = z 3

h - l 2
h ( z 1

h -eh )

ż 3
h = z 4

h - l 3
h ( z 1

h -eh ),   ż 5
h = - l 5

h ( z 1
h -eh )

ż 4
h = f1 ( x ) + g 1

1 ( x )δe + g 2
1 ( x )δt + z 5

h - l 4
h ( z 1

h -eh )

ê̇h = z 2
h ,    ê̈h = z 3

h ,    êh = z 4
h ,    D̂h = z 5

h

 

其具体参数取值为

l 1
h = 100,  l 2

h = 10 × 202,   l 3
h = 10 × 203

l 4
h = 5 × 204,  l 5

h = 205

4.2 仿真结果分析

图 2~图 11 给出了飞翼无人机在三种控制方法下的

响应曲线。图 2、图 3 给出了飞翼无人机高度和速度跟踪

误差响应曲线，从图中可以看出，所提 CNDI+HSMO 方法的

跟踪误差具有最快的收敛速度，并且从图 2 和图 3 的放大图

中可以看出，CNDI+GPIO 相比于 CNDI+ESO 方法可以保证

系统具有更高的跟踪精度。表 1 给出了在本文所提 CNDI+

HSMO 控 制 方 法 以 及 作 为 对 比 方 法 的 CNDI+GPIO 和

CNDI+ESO 作用下的高度和速度稳态跟踪精度的具体值。

从表 1 中可以看出，本文所提控制方法作用下的高度和速

度 稳 态 跟 踪 误 差 分 别 只 有 0.02m 和 0.01m/s，显 著 低 于

CNDI+GPIO 和 CNDI+ESO 方法下的稳态跟踪误差。

图 4~图 6 分别给出了不同方法下，飞翼无人机的升

降舵偏角、油门开度指令和油门开度响应曲线。从图中

可以看出，三种控制方法下的控制量在同一量级，并且三

种方法均保证了控制量的连续性。从图 5 中可以看出，

在 10s 和 50s 时，无人机油门开度指令随着高度指令的变

化而明显发生改变，表明了无人机高度和速度通道的高

度耦合特性。

图 7~图 11 给出了三种不同观测器对高度和速度跟

踪误差动态的估计效果。从图 7~图 11 中可以看出，本文

采用的 HSMO 方法估计误差的稳态值远小于另两种观测

器方法。表 2 给出了本文采用的 HSMO 观测器以及作为
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图 3　速度跟踪误差响应曲线

Fig.3　Response of velocity tracking error
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图 2　高度跟踪误差响应曲线

Fig.2　Response of altitude tracking error

表 1 不同控制方法稳态跟踪误差

Table 1 Steady-state tracking error under different

control methods                         

方法指令

高度 / m

速度/ （m/s）

CNDI+HSMO

0.02

0.01

CNDI+GPIO

0.17

0.23

CNDI+ESO

0.42

0.61
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图 4　升降舵偏角响应曲线

Fig.4　Response of elevator deflection angle
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图 5　油门开度指令响应曲线

Fig.5　Response of engine throttle command
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对比的 GPIO 和 ESO 观测器对高度跟踪误差动态 ėh、ëh

和速度跟踪误差动态 ėv、ëv 的估计精度。从表 2 中可以看

出，本文所采用的 HSMO 方法可以保证高度跟踪误差动

态 ėh、ëh 和速度跟踪误差动态 ėv、ëv 的估计误差显著低于

GPIO 和 ESO 观测器，这表明本文采用的 HSMO 观测器

获得了最好的估计效果。

5 结论
本文针对受多源干扰影响的飞翼无人机纵向指令跟踪

问题进行研究，提出了一种基于高阶滑模观测器的复合非

线性动态逆输出反馈控制方案，仿真结果验证了所提方法

的有效性。与已有研究相比，本文的主要创新点有：

（1）通过将耦合项视为干扰，实现了飞翼无人机高度和

速度通道之间的解耦，保证了高度和速度通道的独立控制。

（2）实现了跟踪误差高阶动态和时变干扰的高精度估

计，保证了复杂干扰环境下指令的高精度跟踪。
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Sliding Mode Observer Based Output Feedback Controller Design of Flying 
Wing UAV

Gu　Zixiao1， Zhao　Zhenhua1， Wen　Zixia2， Cao　Dong1

1. Nanjing University of Aeronautics and Astronautics， Nanjing 211106， China
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Abstract: Flying wing UAVs has strong maneuverability and better stealth performances due to their special 

aerodynamic configurations. Nevertheless, the special aerodynamic configuration and complex flight environment 

bring the control system design with channel coupling and multi-source disturbance problems. Therefore, the flying 

wing UAV anti-disturbance control has become the key issue of its development limit. This paper investigates the 

command tracking control problem of the longitudinal dynamics in flying wing UAV with multi-source disturbances. 

Firstly, the command tracking problem in altitude and velocity channel is transformed into the stabilization of tracking 

errors. Secondly, the couplings between the altitude and velocity channels and the influences of multi-source 

disturbances are regarded as lumped disturbances, and then the High-order Sliding Mode Observer (HSMO) 

technique is introduced to estimate them. Finally, a composite nonlinear dynamic inverse output feedback controller is 

constructed based on the estimation information of HSMO. Simulation results validate that the proposed method not 

only guarantees high-precision tracking of the altitude and velocity commands, but also achieves good disturbance 

rejection performance.

Key Words: flying wing UAV; high order sliding mode observer; composite dynamic inverse control; output 

feedback control
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