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高超声速飞行器干扰补偿与解耦最优反步控制策略
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摘要：针对高超声速飞行器不确定性问题，提出了一种融合最优控制、反步控制和极限学习机干扰

观测器的新型复合控制策略。为降低控制器设计复杂度，将其纵向模型解耦为速度子系统和高度

子系统。速度子系统通过误差状态变换构建线性化模型，设计二次型性能指标下的最优反馈控制

律；高度子系统采用反步控制框架，在第一步虚拟控制中引入最优二次调节理论以提升动态跟踪性

能。将系统的多源干扰视为复合加性干扰，设计极限学习机神经网络进行估计，并利用估计值在控

制律中进行干扰补偿以提升系统鲁棒性，通过李雅普诺夫稳定性理论证明了闭环系统的半全局一

致最终稳定性。仿真结果表明：与传统反步控制相比，所提方法的速度和高度响应时间分别缩短了

9 9.6 1%、4.60%；速度和高度跟踪精度分别提升了 9 9.9 1%、85.64%；与基于扩张状态观测器的控

制方案相比，极限学习机干扰观测器在速度和高度跟踪精度上优势显著，分别实现 83.3%、7 1.3%
的提升；相较于固定时间干扰观测器，速度跟踪精度提升幅度达 88.76%，高度跟踪精度提升了

3 6.14%。结果充分验证了所提方法在动态响应性能与抗干扰能力方面的优势。
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Abstract：To address the uncertainties associated with hypersonic vehicles,a novel composite
control strategy that integrates optimal control,backstepping control,and an extreme learning
machine （ELM）disturbance observer is proposed.To reduce the complexity of the controller
design,the longitudinal model is decoupled into a velocity subsystem and an altitude subsystem.
For the velocity subsystem,a linearized model is constructed through error state transformation,

and an optimal feedback control law is designed based on a quadratic performance index.The
altitude subsystem adopts a backstepping control framework,where optimal quadratic regulation
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theory is introduced in the first virtual control step to enhance dynamic tracking performance.
Multi-source disturbances are treated as composite additive disturbances and estimated using an
ELM neural network,with the estimated values incorporated into the control law for disturbance
compensation to improve system robustness.The semi-global uniform ultimate boundedness of
the closed-loop system is proven via Lyapunov stability theory.Simulation results demonstrate
that,compared to traditional backstepping control,the proposed method reduces response times
by 9 9.6 1% for velocity and 4.60% for altitude,while improving tracking accuracy for velocity
and altitude by 9 9.9 1% and 85.64%,respectively.When compared to an extended state observer
（ESO）-based control scheme,the ELM disturbance observer exhibits significant advantages in
velocity and altitude tracking accuracy, achieving improvements of 83.3% and 7 1.3%,

respectively.Furthermore,it outperforms fixed-time disturbance observers with an 88.76%
increase in velocity tracking accuracy and a 3 6.14% improvement in altitude tracking accuracy.
These results validate the superiority of the proposed method in terms of dynamic response
performance and disturbance rej ection capability.
Keywords：hypersonic vehicle；extreme learning machine；neural network；backstepping control；

optimal control

  高超声速飞行器（HV）具有飞行高度高、速度
快、突防能力强等优点,其战略意义和民用价值突
出,受到了广泛关注[1]。特殊的构型和复杂的飞行
环境,使得其数学模型呈现快时变、强耦合、强非线
性等特点[2],HV 的控制系统比传统飞行器控制系
统面临的挑战更大。特别是高超声速飞行器的弹性
模态、未建模动态、由风效应等引起的一些未知外部
干扰等会对系统控制性能产生不利影响,甚至使系
统无法正常工作。因此,如何提高 HV 控制系统的
鲁棒性,是保证其安全飞行、完成任务的关键[3]。

针对 HV 鲁棒控制问题,文献[4-5]提出了自适
应控制、智能控制等处理方案。虽然这些控制方案
取得了一定的成功,但本质上存在一定的保守性,因
为这些控制系统的鲁棒性是以牺牲名义控制性能为

代价获得的[6]。事实上,这些控制系统依靠自身的
调节机制,被动地减弱干扰的影响,然而当面对强扰
动时,由于这些控制系统的调节能力有限,使得抗干
扰过程变慢甚至达不到要求[6]。

基于干扰观测器的控制方法是一种主动抗干扰

方案,对干扰采取估计-补偿处理方式,使得控制系
统具有很强的抗干扰能力,确保了良好的控制性能。
近年来,滑模干扰观测器[7]、非线性干扰观测器[8-9]、
神经网络干扰观测器[10-1 2]及扩张状态观测器[1 3]等

方案被广泛应用于高超声速飞行器的干扰估计,并
通过与控制策略结合提升系统鲁棒性。然而,现有
方法仍存在以下局限性：滑模干扰观测器、非线性干
扰观测器等基于模型的设计方法需依赖系统动力学

方程,现有神经网络观测器虽减少对模型的依赖,但
需设计隐含层和输出层的加权参数且在线学习效率

较低,扩张状态观测器需基于系统的名义模型,且参
数调节较困难。因此,有必要开展新型扰动估计方
法,在有限先验知识条件下实现扰动观测,以满足高
超声速飞行器的强鲁棒控制需求。

单隐层前馈神经网络结构简单、训练迅速且泛
化能力强,在高超声速飞行器非线性模型逼近方面
表现出色[14-1 6],但这些方法仅考虑 HV 参数不确定
性,并使用径向基神经网络,其性能受激活函数中心
和带宽选择的影响较大。极限学习机（ELM）神经
网络通过随机生成隐含层参数并在训练中仅需求解

输出权重,简化了训练过程,降低了人为参数选择的
影响[1 7-1 9]。因此,将 ELM 应用于高超声速飞行器
的扰动估计,不仅能有效处理多种不确定性因素,还
能提升控制系统的鲁棒性和自适应能力[10]。

与干扰估计手段一样,系统的控制方法对性能
有较大的影响。反步控制作为反馈系统中最有效的
非线性控制方法之一,已成功应用于 HV 跟踪控
制[20-22]。然而,这些研究重点关注反步控制的微分爆
炸问题、降低对模型的依赖程度和提高系统鲁棒性方
面,较少关注如何进一步提升控制性能。文献[22]利
用深度强化学习对关键控制参数进行优化,从而提升
了控制性能。文献[23]指出,反步控制的第一步虚
拟控制律对整体性能影响很大,并尝试设计了一种
新的虚拟预测控制律,相比于传统的反步控制,这种
新方法使系统输出信号更快地收敛到期望值,但是
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由于预测控制每一步都需要求解优化问题,因此在
线计算量较大,且耗时较长。

考虑到高超声速飞行器多源干扰问题,本文拟
将 ELM单隐层前馈神经网络用于逼近干扰信号。
同时,将最优控制理论引入到反步控制第一步虚拟
控制设计中,提出一种基于神经网络干扰估计的最
优反步控制策略,以实现高超声速飞行器强鲁棒控
制目标。

1 问题描述

1.1 高超声速飞行器纵向运动模型

文献 [24 ]建 立 的 弹 性 高 超 声 速 飞 行 器
（FAHV）纵向动力学模型,包含速度V、弹道倾角
γ、高度 h、攻角α、俯仰角速度 q 等 5 个刚体状态,以
及 6 个弹性模态η1 、̇η1、η2 、̇η2、η3 、̇η3 组成的一阶微分
方程,即

V
·
=
（T cosα-D）

m -g sinγ+d 1 （1）

γ̇= L +T sinαmV -g cosγV +d 2 （2）

ḣ =V sinγ+d 3 （3）

α̇= q -̇γ+d 4 （4）

q̇ = MI yy +
d 5 （5）

η̈i =- 2ζiωi̇ηi -ω2i̇ηi +N i,i = 1,2,3 （6）
式中：g、I yy、m、ωi、ζi 分别为重力加速度、转动惯量、
飞行器质量、弹性模态振动频率和阻尼；d i 表示系
统受到的干扰,包括参数摄动和未知外部干扰；推力
T、升力 L、阻力 D、俯仰力矩M 以及广义弹性力 N i

的表达式参考文献[25]。
从式（1）～（6）及文献[25]可以看出,高超声速

飞行器纵向模型是高度非线性、强耦合的不确定系
统,且弹性状态对推力、升力、阻力和力矩有很大影
响,而系统的弹性状态很难测量[12]。因此,在控制
器设计中不容忽视,所设计的控制器必须具有很强
的抗干扰性能。综上,控制目标在于针对高超声速
飞行器受到的各种干扰条件,通过调节升降舵偏转
角δe 和发动机节流阀指令φ以实现对速度、高度参
考信号的跟踪。

1.2 模型变换

为了方便设计控制器,需对 FAHV 非线性模型
进行一定的变换。考虑到 FAHV 的速度主要受发
动机节流阀、高度受升降舵影响的特性,对 FAHV
进行解耦,将系统模型分解为速度、高度子系统。对
解耦过程进行如下合理假设：①FAHV 在巡航阶段

的弹道倾角γ为很小的值,因此式（3）中的 sinγ≈
γ；②FAHV 在巡航阶段的攻角α足够小,使得式
（2）中的T sinα≪L,因此T sinα从数值上可以忽略
不计。

在满足以上假设的情况下,可将高超声速飞行
器模型解耦为 5 个相对独立的子系统,即

V
·
= fV（x）+gV（x）φ+DV （7）

ḣ = f h（x）+g h（x）γ+D h （8）

γ̇= fγ（x）+gγ（x）α+Dγ （9）

α̇= fα（x）+gα（x）q +Dα （10）

q̇ = f q（x）+g q（x）δe+D q （11）

式中：x = V,γ,h,α,q[ ]T；fV（x）= q
 -S
m
（CT（α）cosα

- CD（α,δ））- g sinγ；gV（x）= q -S
m C T,φ

（α）cosα；

DV = q
 -S
m
（CηTηcosα-CηDη）+d 1；f h（x）= 0,g h（x）

=V,D h = d 3；fγ（x）= q
 -S
mV
（C 0L +CδeLδe +CδcLδc）-

g cosγ
V
；gγ（x）= q

 -S
mVC

α
L,Dγ = q

 -S
mVC

η
Lη+d 2；fα（x）=

g cosγ
V - q

 -S
mV
（C 0L+CαLα+CδeLδe+CδcLδc）；gα（x）= 1,

Dα = - q
 -S
mVC

η
Lη+d 4；fq（x）= zTq -S

I yy
（CT,φ（α）φ +

CT（α））+q
 -S-c
I yy
（Cα

2

Mα2+CαMα+C0M）；g q（x）= q
 -S-c
I yy
（CδeM-

CδcMCδeL/CδcL ）；D q = zTq
 -S
I yy

CηTη+ q
 -S-c
I yy

Cη
Mη+d 5 ；η=

[η1 ,̇η1,η2 ,̇η2,η3 ,̇η3]T；φ、δe 和δc 分别为燃油当量
比、升降舵偏转角和鸭翼偏转角,均为飞行器的控制
输入。由于鸭翼偏转与升降舵偏转呈负增益关系δc
=- CδeL/CδcLδe,故实际需要设计控制输入 u =
φ,δe[ ]T。S、zT、-c 分别表示参考面积、推力力臂和平
均气动弦。CT,φ（α）、CT（α）、CηT 分别为推力系数中与
燃油当量比φ和攻角的各阶幂次αn（n = 0,1,2,3）
成比例的项、仅与攻角α相关的项和与弹性模态向
量η成比例的项。CD（α,δ）、CηD 分别为阻力系数中与
攻角α、控制面偏转向量δ相关的量和与弹性模态向
量η相关的项。C 0L、CαL、CδeL 、CδcL 和CηL 分别为升力系
数中的常数项、与攻角的正比例系数、与升降舵偏转
角的正比例系数、与鸭翼的正比例系数和与控制面
偏转向量δ相关的系数。Cα

2

M、CαM、C 0M、CδeM、CδcM 和CηM
分别为俯仰力矩系数与攻角平方的正比例系数、与
攻角的正比例系数、常数项、与升降舵偏转角的正比
例系数、与鸭翼的正比例系数和与弹性模态向量η
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相关的项。动压计算公式为-q = 0.5ρV 2,其中空气密
度模型为ρ=ρ0 e-h

/h0,ρ0 = 1.22 6 6 kg/m3。
从式（7）～（1 1）可以看出,D i（i =V,h,γ,α,q）

不仅包含参数不确定性和外部干扰,还包含未建模
的弹性模态。

2 基于神经网络干扰估计的控制器
本文设计的控制系统结构如图 1 所示,图中

LQR、BSC 分别表示线性二次型调节器和反步控制
器,V s、h s 分别为给定的速度和高度的参考信号,

D̂V 、̂D h 、̂Dγ、̂Dα、̂D q 分别为式（7）～（11）中的扰动估
计值,γd、αd、qd 分别为第 1、2、3 步虚拟控制律。针对
系统干扰,采用极限学习机神经网络构建干扰估计
器；同时,分别设计速度子系统与高度子系统的控制
律。对于速度子系统,基于干扰估计值将系统模型
重构为误差状态方程,设计二次型性能指标下的最
优控制律；对于高度子系统,将最优控制理论引入第

1 步虚拟控制律设计中,设计了最优反步控制律,并
将扰动估计作为补偿信号对控制律进行补偿。为了
解决反步法的微分爆炸问题,并进一步提高控制精
度,引入反正切跟踪微分器替代传统一阶低通滤波
器,对虚拟控制律导数进行计算。

图 1 高超声速飞行器的控制框图

Fig.1 Control block diagram of hypersonic vehicle

2.1 干扰观测器设计

2.1.1 极限学习机学习算法

ELM是一种针对单隐层前馈神经网络的新型
学习算法,该算法随机产生输入层与隐含层的连接
权值和隐含层神经元的阈值,且在训练过程中无需
调整,只需要设置隐含层神经元数,便可以获得唯一
的全局最优解。因此,相比于传统训练方法,其具有

学习速度快、泛化性能好等优点[1 7]。

2.1.2 极限学习机神经网络干扰观测器设计

从式（7）～式（11）可以看出,各个子系统受到的
干扰均为加性干扰,干扰估计的设计过程类似。为
了减少内容相似度,下面以通用形式说明干扰估计
过程。将式（7）～（1 1）写成如下通用形式

ż = f z（x）+g z（x）v +D z （12）
式中：z、v、D z 的具体定义随子系统不同而变化。
式（7）中 z =V,v =φ,D z =DV；式（8）中 z = h,v
=γ,D z = D h；其他子系统类推。

采用 ELM 神经网络估计系统未知干扰,扰动
估计值为

D̂ z =β̂zH z（ωTe z +b） （13）
式中：e z = z-z s,z s 表示各个子系统到达稳态时的
状态 值；̂βz ∈ R1×L 为 输 出 加 权 估 计 值；ω =
[ω1,ω2,…,ωL]T ∈ RL×1（L 为隐含层节数）和 b =
[b 1,b 2,…,bL]∈ RL×1 分别为随机生成的输入加权值
和隐含层节点偏置；H z ∈ RL×1 为隐含层输出,写成向
量形式为 H z（ωTe z +b）= H z 1,H z2,…,H zL[ ]T。

根据单隐层神经网络的全局近似定理[18],存在
最优输出加权β*

z ,满足条件

D z =β*
z H z（ωTe z +b）+τ（e z） （14）

τ（e z）≤τN （15）

D̃ z = D z -D̂ z = （β*
z -̂βz）H z（ωTe z +b）+

τ（e z）=β̃zH z（ωTe z +b）+τ（e z） （16）
式中：τ（e z）为近似误差,并且是有界的[1 9]；̃D z 、̃βz 分

别为扰动估计误差和神经网络的输出加权误差。
输出加权通过如下自适应律更新

β̂
·

z = （ηze zH z（ωTe z +b））T （17）
式中：ηz 为各个通道的神经网络学习率,ηz ＞ 0。

2.2 组合控制律设计

2.2.1 速度环控制器设计

对式（7）进行变换,等价式为

V
·
= fV

（x）
V V +gV（x）φ+DV =

f 1（x）V +gV（x）φ+DV （18）

  假 定 系 统 达 到 稳 态 时,系 统 状 态 x s =
V s,γs,h s,αs,q s[ ]T,控制输入信号 u s = φs,δes[ ]T,
则满足条件

V
·

s = f 1（x s）V s +gV（x s）φs +DV = 0 （1 9）

  由于实际干扰 DV 不可测,故用估计值 D̂V 来代
替,即

V
·

s = f 1（x s）V s +gV（x s）φs +D̂V = 0 （20）
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由式（18）～（20）可得

V
·
-V

·

s = f 1（x）V -f 1（x s）V s +
gV（x）φ-gV（x s）φs +D̃V （21）

  令 eV =V -V s、Δφ=φ-φs,并且认为式（21）
中 f 1（x）≈ f 1（x s）、gV（x）≈ gV（x s）,则式（21）可近
似为如下误差转移状态方程

ėV = f 1（x）eV +gV（x）Δφ+D̃V （22）
  f 1（x）≈ f 1（x s）、gV（x）≈ gV（x s）是合理的,因

为 f 1（x）= fV（x）
V

, 速 度 较 大,f 1（x）、f 1（x s）、

gV（x）、gV（x s）均是较小的值,在不同的飞行状态
中,值非常接近。

对式（22）设计控制律,可将其转化为求解如下
最优控制问题

min
Δφ
J =∫

∞

0
（‖eV‖2

QV +‖Δφ‖
2
RV
）dt （23）

  根据最优控制理论,可得最优控制律
Δφ=-KVeV =-R-1V （gV（x））TPVeV （24）

式中：PV 为对应 Reccati 方程的正定解。
则施加于原系统的控制律为

φ=Δφ+φs （25）
2.2.2 高度环控制器设计

本文所提最优反步控制方案,实现了高超声速飞
行器的高度跟踪。整个设计过程分 4 个步骤完成。

（1）设计虚拟控制输入γd。令 e h = h -h s,则
ė h = ḣ -̇h s = g h（x）γ+D h -̇h s （26）

忽略扰动信号 D h 和参考信号导数 ḣ s,基于式（26）,
将高度环第一步虚拟输入γd 转化为求解如下最优
控制问题

min
γd
J =∫

∞

0
（‖e h‖2

Qh +‖γd‖
2
Rh
）dt （27）

根据最优控制原理,求得最优控制增益
K h =R-1h （g h（x））TP h （28）

式中：P h 为对应 Riccati 方程的正定解。
最优控制律为

γd =-K he h （29）
  考虑扰动、参考信号的影响,需对式（29）进行补
偿,第 1 步虚拟控制律为

γd =-K he h -（g h（x））-1 （̂D h -̇h s） （30）
  （2）设计虚拟控制输入αd。定义弹道倾角跟踪
误差

eγ =γ-γd （31）
对弹道倾角误差 eγ 求导,可得

ėγ = fγ（x）+gγ（x）α+Dγ -̇γd （32）
则虚拟控制律为

αd = （gγ（x））-1（-kγeγ-fγ（x）-Dγ +̇γd）
（33）

式中：kγ ＞ 0。
式（33）中 Dγ 未知,用估计值代替,即

αd = （gγ（x））-1（-kγeγ-fγ（x）-D̂γ +̇γd）
（34）

  （3）设计虚拟控制输入 qd。定义攻角跟踪误差

eα =α-αd （35）
对攻角误差 eα 求导,可得

ėα = fα（x）+gα（x）q +Dα -̇αd （36）
同理,用扰动估计代替真实值,得虚拟控制律

qd = （gα（x））-1（-kαeα-fα（x）-D̂α +̇αd）
（37）

式中：kα ＞ 0。
（4）设计控制量δe。定义俯仰角速率跟踪误差

e q = q -qd （38）
对俯仰角速率误差 e q 求导,可得

ė q = f q（x）+g q（x）δe+D q -̇q d （39）
同理,用扰动估计代替真实值,则有

δe = （g q（x））-1（-k qe q -f q（x）-D̂ q +̇q d）
（40）

式中：k q ＞ 0。
从式（34）、式（37）和式（40）可以看出,均需要虚

拟控制律的一阶导数。为了解决“微分爆炸”问题,
并进一步提高控制精度,设计反正切跟踪微分器,可
得虚拟控制律导数

ẋ i 1 = x i2
ẋ i2 =R 2i{-a i 1 arctan[b i 1（x i 1（t）-vd（t））]-
  a i2 arctan[b i2（x i2（t）/R i）]}

v̂
·

d = x i2

 

 

 

—
——

—
——

（41）
式中：i 分别表示γ、α、q；vd 分别表示γd、αd、qd,为跟
踪微分器的输入信号；R i、a i 1、b i 1、a i2、b i2 分别为微分
跟踪器的设计参数。

2.3 稳定性分析及系统跟踪误差分析

定理 1 对于式（7）,在式（25）、式（13）和式（17）的作
用下,速度跟踪误差为半全局一致最终有界。
证明 1 对于速度通道,选择李雅普诺夫函数为

WV = 1
2 e

2
V + 1

2ηV
β̃ṼβT

V （42）

对WV 求一阶导数,并联立式（17）、式（22）,则有

ẆV = eV（f 1（x）eV +gV（x）Δφ+D̃V）+
1
ηV
β̃V（-ηVeVH V（ωTeV +b）） （43）

将式（24）、式（16）代入式（43）,则有
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ẆV = eV（f 1（x）eV +gV（x）（-KVeV）+

β̃VH V（ωTeV +b）+τ（eV））+
1
ηVβ̃

V（-ηVeVH V（ωTeV +b））=

e 2V（f 1（x）-gV（x）KV）+eVτ（eV） （44）
式中：e 2V（f 1（x）-gV（x）KV）为设计的标称最优控
制律对应的项,根据最优控制原理,该部分对应的特
征根必定在 s 平面左半平面,为了便于理解,改写为

-（gV（x）KV -f 1（x））e 2V ≤ 0。
由式（15）得到 eVτ（eV）,满足

eVτ（eV）≤ 1
2 e

2
Vτ2N + 12

（45）

ẆV ≤-（gV（x）KV -f 1（x）- 12τ
2
N）e 2V + 12

（46）

如果-（gV（x）KV -f 1（x）- 1
2τ

2
N）e 2V + 1

2 ＜ 0
,且

gV（x）KV -f 1（x）- 12τ
2
N ＞ 0,则有

eV ＞ 0.5
（gV（x）KV -f 1（x）- 0.5τ2N）

（47）

此时 ẆV ＜ 0,即李雅普诺夫函数是递减的。
定义集合

ΩV = eV eV ≤ 0.5
（gV（x）KV -f 1（x）- 0.5τ2N）{ }

（48）

  如果跟踪误差在集合ΩV 外,则必定会收敛到集

合内部,即只要满足 gV（x）KV -f 1（x）＞ 1
2τ

2
N,系

统跟踪误差能够收敛到集合内,系统跟踪误差最终
会收敛到有限的集合内部。
定理 2 对于式（8）～式（11）,在式（30）、式（34）、
（37）、式（40）、式（41）、式（13）和式（17）的作用下,系
统的各个信号跟踪误差均为半全局一致最终有界。
证明 2 对于高度通道,选取李雅普诺夫函数

W h = 1
2 e

2
h + 12 e

2
γ+ 12 e

2
α+ 12 e

2
q + 1
2ηh

β̃h̃βT
h +

1
2ηγ

β̃γ̃βT
γ + 1

2ηα
β̃α̃βT

α + 1
2ηq

β̃q̃βT
q （49）

求一阶导数,联立式（26）、式（30）、式（32）、式（34）、
式（36）、式（37）、式（39）和式（40）,得到

Ẇh = e h（-g h（x）K he h +D̃ h）+eγ（-kγeγ+D̃γ）+
eα（-kαeα+D̃α）+e q（-k qe q +D̃ q）-

β̃he hH h（ωTe h +b）-β̃γeγHγ（ωTeγ+b）-
β̃αeαHα（ωTeα+b）-β̃qe qH q（ωTe q +b）=

-g h（x）K he 2h +τ（e h）e h -kγe 2γ+τ（eγ）eγ-kαe 2α+

τ（eα）eα-k qe 2q +τ（e q）e q ≤-g h（x）K he 2h + 12τ
2
Ne 2h +

1
2 -kγe

2
γ+ 12τ

2
Ne 2γ+ 12 -kαe

2
α+ 12τ

2
Ne 2α+

1
2 -k qe

2
q + 12τ

2
Ne 2q + 12 =-

（g h（x）K h - 12τ
2
N）e 2h -

（kγ- 12τ
2
N）e 2γ-（kα- 12τ

2
N）e 2α-（k q - 12τ

2
N）e 2α+ 2

（50）
与速度通道类似分析过程,定义集合

Ωh = e h e h ≤ 2
（g h（x）K h - 0.5τ2N）{ }（51）

Ωγ = eγ eγ ≤ 2
（kγ- 0.5τ2N）{ } （52）

Ωα = eα eα ≤ 2
（kα- 0.5τ2N）{ } （53）

Ωq = e q e q ≤ 2
（k q - 0.5τ2N）{ } （54）

  如果设计的控制律满足条件 g h（x）K h ＞ 1
2τ

2
N、

kγ ＞ 1
2τ

2
N、kα＞ 1

2τ
2
N、k q ＞ 1

2τ
2
N,则如果 e h ∉Ωh 或

eγ ∉Ωγ或 eα∉Ωα或 e q ∉Ωq ,̇Wh ＜ 0,系统跟误差

e h、eγ、eα、e q 为半全局一致最终有界。

3 仿真结果及分析

以高超声速飞行器模型为仿真对象,用 Matlab
进行数值仿真。仿真步长设为0.01,采用四阶龙格-
库塔法模拟高超声速飞行器的非线性运动。速度环
的控制器参数QV = 1、RV = 1 0,高度环的参数Qh =
1、Rh = 2× 1 0 6、kγ= 0.9、kα= 0.6、k q = 20。神经网
络隐含层激活函数采用 sigmoid 函数,学习率选取

ηV = 1 0、ηh = 1、ηγ= 1、ηα= 1、ηq = 1,且 5 个神经
网络估计器的输入层、隐含层和输出层的节点数均
为 1、1 1、1。跟踪微分器的参数Rγ= 5、aγ1 = 2、aγ2 =
2、bγ1 = 3、bγ2 = 3；Rα= 1 2、aα1 = 2、aα2 = 2、bα1 = 3、

bα2 = 3；Rq = 12、aq 1 = 2、aq2 = 2、bq 1 = 3、bq2 = 3。
仿真的初始状态如表 1 所示,给定的高度和速

度参考信号由如下二阶滤波器产生,即
V r（s）
V s（s）=

h r（s）
h s（s）=

0.000 9
s 2 + 0.05 7s + 0.000 9

（55）

  速度和高度的最终值取V s = 2 688.34 m/s、

h s = 2 6 2 1 2.8 m。
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表 1 初始飞行状态

Table 1 Initial flight state

参数 数值 参数 数值

V/（m·s-1） 2 383.54 η1/（m·kg0.5） 0.59 1 1
γ/（°） 0 η̇1 0
h/m 25 908 η2/（m·kg0.5） -0.05 6 5
α/（°） 1.673 η̇2 0

q/（rad·s-1） 0 η3/（m·kg0.5） -0.01 5 5

η̇3 0

为了验证所提方法的有效性,在标称情况下与
传统的反步控制方法（BSC）[7]进行对比仿真,仿真
结果如图 2～4 所示。从图 2、3 可以看出,两种方法
均能使速度和高度跟踪上给定参考信号,传统反步
控制方法存在跟踪误差,而本文方法基本不存在跟
踪误差。从图 4 可以看出,速度方向上的收敛速度
更快,两种方法所需的控制量均在合理范围内。

（a）跟踪曲线
 

（b）跟踪误差

图 2 速度跟踪曲线及误差曲线

Fig.2 Velocity tracking curve and error curve

（a）跟踪曲线
 

（b）跟踪误差

图 3 高度跟踪曲线和误差曲线

Fig.3 Altitude tracking curve and error curve

（a）燃油当量比
 

（b）升降舵偏转角

图 4 控制律变化曲线

Fig.4 Control law variation curves

为定量评估控制方法的稳态与瞬态性能,计算速
度、高度跟踪误差的均方根值和调节时间,稳态精度
显著提升,速度通道从 1.702 6 m/s 降至 0.001 5 m/s,
误差减少 9 9.9 1%,高度通道由 2.4147 m 降至

0.346 7 m,误差减少 86.64%；动态响应得到有效改
善,速度调节时间从 205.3 1 s 缩短至 0.8 s,响应速
度提升 9 9.6 1%,高度调节时间从 2 1 3.67 s 减少至

203.84 s,性能提升4.60%。验证了本文方法在改善
系统动态品质方面的有效性,其中速度通道的性能
提升较为突出。

为了测试所提方法的鲁棒性,考虑在外部干扰
和参数不确定情况下进行仿真验证,并将其与扩张
状态观测器[1 3]和固定时间干扰观测器[26]进行对

比。参考文献[12],假定高超声速飞行器的气动系
数是不确定的,建模为

C i = （1+Δi）C*i ,t ≥ 300 （56）
式中：C*i 为相应的气动系数的标称值；Δi 为不确定
性,阻力、升力、推力和俯仰力矩的各个不确定值为

40%、-40%、-40%和-40%。同时考虑各个通道
的未知外部干扰,建模为

dV = 2 sin（0.05πt）, 300 ≤ t ≤ 400
dγ = 0.005 sin（0.05πt）, 300 ≤ t ≤ 400
d h = 0.1, 300 ≤ t ≤ 400
dα = 0.5 sin（0.05πt）, 300 ≤ t ≤ 400
d q = 0.5 sin（0.05πt）, 300 ≤ t ≤ 400

 

 

 

—
—
——
—
—
—

（5 7）

  仿真结果如图 5～7 所示,图中 OBSC 表示没有
对干扰信号进行补偿的反步最优控制,OBSC+
ESO 表示采用扩张状态观测器估计干扰信号的反
步最优控制,OBSC+FTDO 表示采用固定时间干
扰观测器估计干扰的反步最优控制。从图 5、6 可以
看出,基于 ELM神经网络估计的最优反步控制跟
踪效果最好,在存在外部干扰的 3 00～400 s 内,跟
踪误差曲线波动最小,且一旦系统外部干扰消失,
能很快收敛到 0,基本不存在跟踪误差。基于扩张
状态观测器和固定时间干扰观测器的最优反步控

制,跟踪效果一般。在外部干扰存在时,误差曲线
波动相对较大,且速度方面均存在一定程度的微
小跟踪误差。单纯的最优反步控制方法表现最
差,受到外部干扰时,跟踪误差曲线波动剧烈,高
度和速度方向均出现较大的稳态跟踪误差。从
图 7 可以看出,4 种方法的控制量均在合理波动范
围内。
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（a）跟踪曲线
 

（b）跟踪误差

图 5 干扰情况下速度跟踪曲线和误差曲线

Fig.5 Velocity tracking curve and error curve under disturbances

（a）跟踪曲线
 

（b）跟踪误差

图 6 干扰情况下高度跟踪曲线和误差曲线

Fig.6 Altitude tracking curve and error curve under disturbances

（a）燃油当量比
 

（b）升降舵偏转角

图 7 干扰情况下控制律变化曲线

Fig.7 Control law variation curves under disturbances

表 2 给出扩张状态观测器、固定时间干扰观测
器与本文方法在速度和高度跟踪方面的均方根误

差,可知 ELM干扰估计方法显著提升了系统的跟
踪精度。相比于扩张状态观测器方法,本文方法的
速度和高度跟踪精度分别提升了 83.3%、71.3%；
相较于固定时间干扰观测器方法,本文方法的速度
和高度跟踪精度分别提升了 88.76%、36.14%。结
果充分验证了基于 ELM的干扰估计方法对提升系
统跟踪精度的有效性。

表 2 干扰情况下性能指标数值

Table 2 Performance indicators under disturbances

方法
速度均方

误差/（m·s-1）
高度均方

误差/m
OBSC+ESO[1 3] 0.049 1 1.05 9 0
OBSC+FTDO[26] 0.073 0 0.475 9
本文方法 0.008 2 0.303 9

4 结 论
本文针对高超声速飞行器复杂飞行环境中面临

的参数不确定、未知外部干扰和未建模弹性模态等
多源干扰问题,提出了一种基于 ELM 神经网络估
计的复合鲁棒控制策略。该策略基于系统跟踪误差
信息设计无模型干扰估计器,简化设计过程；将扰动
估计引入跟踪误差子系统,设计速度子系统的干扰
估计复合最优控制律,降低控制器复杂度；把最优控
制理论嵌入反步控制框架,优化高度子系统控制律,
提升动态跟踪性能。理论证明,该控制律可保证系
统跟踪误差半全局最终一致有界,仿真结果验证了
对多源干扰的有效抑制能力,为高超声速飞行器稳
定控制提供可行技术方案。
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