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基于MIMO-ESO的高速飞行器自抗扰控制
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摘要 : 针对高速飞行器无动力再入过程中具有强耦合、气动参数摄动及不确定性的非线性姿态模型，设计了高速飞行器

MIMO-ESO自抗扰姿态控制器。考虑各通道间的耦合影响，结合自抗扰控制中的扩张状态观测器及非线性状态误差反馈律，

将不确定性、耦合及参数摄动等干扰作为“总和干扰”，利用扩张状态观测器进行估计并动态反馈补偿，再利用非线性状态

误差反馈律抑制补偿残差。仿真结果表明，MIMO-ESO自抗扰控制器能够克服干扰及气动参数大范围摄动的影响，在获取良

好的动态品质和跟踪性能的同时，具有较强的鲁棒性，克服了实际工程中难以建立精确被控模型并获取参数摄动范围的困

难，具有工程应用价值。
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ADRC Attitude Controller Design for Hypersonic Vehicle 
based on MIMO-ESO

FAN Yi, QIN Changmao, DONG Tian, WANG Xing
(China Academy of Launch Vehicle Technology, Beijing, 100076)

Abstract: For the hypersonic vehicle nonlinear attitude mode in reentry process with a strong coupling, aerodynamic parameter 

perturbations and non-deterministic, the hypersonic vehicle MIMO-ESO ADRC attitude controller is designed. Extended state 

observer and nonlinear law state error feedback are conbined, interference such as uncertainty, coupling and parameter perturbations as 

is put "the sum of interference", the extended state observer is used to estimate and dynamic feedback compensation, nonlinear law 

state error feedback is used to inhibit residual of compensation. ADRC controller is charged without a precise model of vehicle, and 

without precise perturbation boundaries of aerodynamic parameters. Simulation results show that the MIMO-ESO ADRC attitude 

controller can overcome the impact of large-scale perturbations of interference and aerodynamic parameters, have good dynamic 

qualities and tracking capabilities, also have strong robustness. It overcomes the difficulty of establishing accurate controlled model 

and obtaining parameter perturbation range in practical engineering, and has engineering application value.

Keywords: hypersonic vehicle;  the sum of interference; MIMO-ESO; nonlinear law state error feedback; active disturbance 

rejection control

0　引 言

高速飞行器近年来成为研究的热点［1］，无动力再

入过程中具有的复杂非线性、控制通道间强耦合及气

动参数不确定性的因素增加了控制器设计的困难。目

前已有的鲁棒控制［2-3］、自适应控制［4-5］等方法，被控

系统的线性化模型包含复杂的高阶导数函数，不便于

工程实际应用。滑模控制［6-8］通过设计虚拟控制量来

补偿不确定性的影响，但是滑模控制是基于不确定性

的上界设计的，要求其界为已知或是为状态变量的已

知函数，这在实际应用中很难实现。

自 抗 扰 控 制 器［9］（Auto Disturbance Rejection 

Controller，ADRC）是一种依靠过程误差来消除误差

的方法，不依赖于系统模型，通过扩张状态观测器

（Extended States Observer，ESO）估计“总和扰动”

来获得对象模型中的内扰和外扰的实时作用量，并进

行实时动态反馈补偿，实现系统的线性化，又采用了

非线性反馈控制律（Nonlinear States Error Feedback 

Control Laws，NLSEF）来抑制补偿残差，提高控制

文章编号：2097-1974（2024）01-0064-07   DOI：10.7654/j.issn.2097-1974.20240112

收稿日期：2021-11-20；修回日期：2022-03-30



第1期 樊 轶等 基于MIMO-ESO的高速飞行器自抗扰控制

性能［10-11］。自抗扰控制技术经过十几年的发展，已逐

步成熟，德州仪器在 2013年发布以自抗扰技术为核

心的运动控制芯片，进一步证明了自抗扰技术在工程

应用上的巨大潜力［12-13］。

本文基于高速飞行器无动力再入姿态非线性模

型，设计了MIMO-ESO自抗扰姿态控制器。将不确

定项、未建模动态、耦合影响、参数摄动及干扰影

响作为“总和干扰”，利用ESO进行估计并动态反馈

补偿，再利用NLSEF抑制补偿残差，依靠自抗扰不

依赖模型的特点，解决了模型复杂线性化及滑模控

制需要摄动界的问题。按照ESO稳定性条件选择参

数，可以获得良好的动态品质和跟踪性能，并能够

克服干扰及气动参数大范围摄动的影响，具有较强

的鲁棒性。

1　高速飞行器建模

将飞行器绕质心运动方程投影到弹体坐标系并展

开得到以下方程组：

ω̇x =
( Iy - Iz )

Ix

ωyωz +
1
Ix

l

ω̇y =
( Iz - Ix )

Iy

ωxωz +
1
Iy

m

ω̇z =
( Ix - Iy )

Iz

ωyωx +
1
Iz

n

（1）

α̇ = ωz - ωx cos α tan β + ωy sin α tan β - 1
mV cos β

(Y + mg cos θ cos γc )
（2）

β̇ = ωx sin α + ωy cos α +
1

mV
( Z - mg cos θ sin γc ) （3）

γ̇c = ωx

cos α
cos β

- ωy

sin α
cos β

+
1

mV
[Y (sin θ sin γc + tan β ) +

Z sin θ cos γc + mg cos θ cos γc tan β ]
（4）

式中    ωx、ωy和ωz分别为滚转、偏航和俯仰角速度；θ

为飞行器弹道倾角；α，β和 γc分别为飞行器的攻角、

侧滑角和速度倾斜角；Ix、Iy和 Iz为飞行器的主转动惯

量；m为飞行器质量，无动力再入过程中一般为常值。

X、Y和Z分别是阻力、升力和侧向力。
X = CX ρV

2S/2 = CXqS

Y = CY ρV
2S/2 = CYqS

Z = CZ ρV
2S/2 = CZqS

（5）

式中    ρ为大气密度；V为飞行速度；S为飞行器的翼

面参考面积；q为动压；CX、CY和CZ分别为阻力系数、

升力系数和侧向力系数。
CX = CX,α + CX,δe

+ CX,δa
+ CX,δr

CY = CY,α + CY,δe
+ CY,δa

CZ = CZ,β β + CZ,δe
+ CZ,δa

+ CZ,δr

（6）

式中    δe，δa，δr分别为左、右升降副翼和方向舵 3个

舵面的偏转角；l，m和 n分别为滚转力矩、偏航力矩

和俯仰力矩。

l = ClqbS

m = CmqbS + Xcg Z

n = CnqcS + Xcg ( Xsinα + Ycosα )

（7）

式中    b为翼展长度；c为平均气动翼弦；Cl，Cm和Cn

分别为滚转、偏航和俯仰力矩系数。

Cl = Cl,β β + Cl,δe
+ Cl,δa

+ Cl,δr
+ Cl,ωx

ωxb
2V

+ Cl,ωy

ωyb
2V

Cm = Cm,β β + Cm,δe
+ Cm,δa

+ Cm,δr
+ Cm,ωx

ωxb
2V

+ Cm,ωy

ωyb
2V

Cn = Cn,α + Cn,δe
+ Cn,δa

+ Cn,δr
+ Cn,ωz

ωzc
2V

   （8）

设状态变量 x = [ ]α β γc ωx ωy ωz

T
，δ = [ ]δe δa δr

T
，

将上述方程组改写为MIMO非线性系统形式，则高速

飞行器无动力再入姿态模型为如下包含不确定项的非

线性系统：

x = f ( x ) + g ( x )δ （9）

其中：

f ( x ) = [ fα fβ fγc
fωx

fωy
fωz

]T

fα = ωz - ωx cos α tan β + ωy sin α tan β -
        

1
mV cos β

[ qSCY,α + mg cos θ cos γc ]

fβ = ωx sin α + ωy cos α +
1

mV
[ qSCZ,β β - mg cos θ sin γc ]

fγc
= ωx

cos α
cos β

- ωy

sin α
cos β

+
g
V

cos θ cos γc tan β +

        
1

mV
[ qSCY,α (sin θ sin γc + tan β ) + qSCZ,β β sin θ cos γc ]

fωx
=

( Iy - Iz )
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ωyωz +
1
Ix

qbS ( )Cl,β β + Cl,ωx

ωxb
2V
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ωyb
2V
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( Iz - Ix )
Iy

ωxωz +
1
Iy

qbS ( )Cm,β β + Cm,ωx

ωxb
2V

+ Cm,ωy

ωyb
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+

        
1
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XcgqSCZ,β β

fωz
=

( Ix - Iy )
Iz

ωyωx +
1
Iz

qcS ( )Cn,α + Cn,ωz
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+

        
1
Iz

XcgqS (CX,α sin α + CY,α cos α )

g ( x )是一个6×3的矩阵：
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gβ，δa
=

qSCZ，δa

mV
，gβ，δr

=
qSCZ，δr

mV

gγc，δe
=

qS [ CY，δe
(sin θ sin γc + tan β ) + CZ，δe

sin θ cos γc ]

mV

gγc，δa
=

qS [ CY，δa
(sin θ sin γc + tan β ) + CZ，δa

sin θ cos γc ]

mV

gγc，δr
=

qSCZ，δr
sin θ cos γc

mV
，gωx，δe

=
qbSCl，δe

Ix

gωx，δa
=

qbSCl，δa

Ix

，gωx，δr =
qbSCl，δr

Ix

gωy，δe
=

qbSCm，δe

Iy

+
XcgqSCZ，δe

Iy

gωy，δa
=

qbSCm，δa

Iy

+
XcgqSCZ，δa

Iy

gωy，δr
=

qbSCm，δr

Iy

+
XcgqSCZ，δr

Iy

gωz，δe
=

qcSCn，δe

Iz

+
XcgqS (sin αCX，δe

+ cos αCY，δe
)

Iz

gωz，δa
=

qcSCn，δa

Iz

+
XcgqS (sin αCX，δa

+ cos αCY，δa
)

Iz

gωz，δr
=

qcSCn，δr

Iz

+
XcgqS sin αCX，δr

Iz

上述符号中 gi，j 为气动参数项，具体参数详见文

献［15］。与一般低速飞行器不同的是，各个气动参

数项都是攻角和马赫数的函数，并且包含气动参数摄

动引起的不确定性，增强了通道间的耦合，导致控制

器设计更加复杂和困难。

2　基于MIMO-ESO的自抗扰控制

2.1　基于MIMO-ESO的自抗扰控制器设计

针对式（9），扩张状态观测器ESO的设计是整个

自抗扰控制器的核心。每个通道均为一阶系统，因而

只需重构二阶扩张状态观测器ESO。控制量 δ的输入

矩阵参数 B与气动参数相关，虽然有相关参数可参

考，但是并不是精确值，故B取参考的气动参数作为

标称值B0。由于 f ( x )也存在参数摄动及不确定项，因

此用 f (·)代替，f (·)为总的不确定项，包括 f ( x )及外

部环境、未建模动态、耦合影响等干扰。

用估计值 g0 代替 g ( x )，f (·)代替 f ( x )，则式（9）

可等效为

ẋ = a ( t ) + U （10）

其中：

a ( t ) = f (·) + ( g ( x ) - g0 )δ

U = g0δ

系统测量方程为

y = x = [ α β γc ωx ωy ωz ]T

对式（10）的 6个通道均配置相同结构、相同参

数的二阶ESO。推广的二阶MIMO-ESO方程为

e1 = z11 - x
ż11 = z12 - b11e1 + U
ż12 = -b12 fal (e1,a1,σ1 )

（11）

其中，b11，b12，a1，σ1 均为标量，b11 > 0、b12 > 0、0 <

a1 < 1。e1，z11，ż11，z12，ż12均为6×1的矢量。
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（12）

上式中非线性函数 fal (e，a，σ )为

fal (e,a,δ ) =
ì
í
î

ïï
ïï

e × δa - 1 || e ≤ δ
|| e a

sgn (e ) || e > δ

式中    sgn (e )为 e的符号函数。

只要ESO中参数选择合适，满足二阶ESO的稳

定性条件：b2
11 > 4b12σ1

a1 - 1，则稳态时，ESO状态将有

下列收敛关系：

z11 → x，z12 → a ( t ) = f (·) + ( g ( x ) - g0 )δ

即ESO状态将分别实时估计出弹体角速度和模型

中总不确定项 a ( t )。利用估计值 z12，对式（8）实施

下列动态反馈补偿律：

U = U0 - z12 （13）

则式（10）被动态反馈线性化为单积分系统：ẋ =

U0。

可见，动态补偿后，从控制输入U0至输出 x之间

的6个通道成为并行的6个单积分器系统，6个通道得

到了解耦，并且采用ESO实现这种动态反馈补偿无需

已知 f (·)和精确的参数值，允许带有参数摄动、不确

定项和干扰影响，因而无需精确的弹体姿态动力学

模型。

尽管ESO对系统总扰动有出色的估计能力，动态

反馈补偿后，不可避免地仍存在补偿残差。为了快速

抑制补偿残差，控制律采用具有非线性（非光滑）反

馈效应的非线性状态误差反馈律，对积分系统进行

控制。

非线性状态误差反馈律：

e0 = x∗ - z11

U0 = b0 fal (e0,a0,σ0 )
（14）

其中：

e0 = [ e01 e02 e03 e04 e05 e06 ]
T

x∗ = [ α∗ β∗ γ∗
c ω∗

x ω∗
y ω∗

z ]T
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式中    b0，a0，σ0可通过调整，避免在零点附近产生颤

振， b0 > 0， 0 < a0 < 1。 [α∗，β∗，γ∗
c ] 为期望姿态角 ，

[ω∗
x，ω∗

y，ω∗
z ]为跟踪期望姿态角所需要的期望角速度，

为实时仿真量。

由式（10）可得飞行器操纵舵面的控制指令 δ

（下式称为静态解耦律）：

δ = g-1
0 U （15）

式（11）～式（15）构成了自抗扰姿态控制器。

2.2　稳定性分析及误差分析

式（9）在MIMO-ESO自抗扰控制器作用下成为

如下系统：

ẋ = a ( t ) + U0 - z12

U0 = b0 fal (e0,a0,σ0 )
（16）

其中：

e1 = z11 - x，e2 = z12 - a ( t )

ė1 = e2 - b11e1，ė2 = -b12 fal (e1,a1,σ1 ) - ȧ ( t )

下面对自抗扰控制系统的稳定性进行证明，先定

义如下函数：

V1 =
1
2 ∑

i = 1

m

g 2
2i (e1i,e2i ) （17）

g2i (e1i,e2i ) =
ì
í
î

ïï
ïï

|| h2i (e1i,e2i )

g1i (e1i )

|| h2i (e1i,e2i ) > g1i (e1i )

|| h2i (e1i,e2i ) ≤ g1i (e1i )
（18）

h2i (e1i,e2i ) = e2i - b11e1i + kg1i (e1i ) sgn（e1i） （19）

g1i (e1i ) =
b12

kb11

| fal (e1i,a1,σ1 ) |, k>1, i=1,…,m （20）

引理 1：G2 = { }(e1i，e2i )： || h2i (e1i，e2i ) ≤ g1i (e1i ) 为系统

的自稳定域［14］。

定理 1：对系统（13），假设扩张状态量 a ( t ) 对

时间变化量 -ȧ ( t ) = [ - ȧ1 ( t )，…，-ȧm ( t ) ]T
有界，即

| ||-ȧi ( t ) < w，i = 1，2，⋯，m时，w > 0，若系统满足：

a)b2
11 > (1 + k )c2b12σ

a1 - 1 （21）

b)b11 g2i >
c2

c2 - 1
w (c2 > 1, i = 1,⋯,m) （22）

则 V̇1 < 0，系统为稳定系统。

证明：V̇1 = ∑
i = 1

m

[ ]g2i (e1i，e2i ) ġ2i (e1i，e2i ) ，

当 | h2i (e1i，e2i ) | > g1i (e1i )时，

V̇1i = g2i (e1i,e2i ) ġ2i (e1i,e2i ) = h2i ḣ2i =

          h2i

é

ë
êêêê

∂h2i∂e2i

⋅ ė2i +
∂h2i∂e1i

⋅ ė1i

ù

û
úúúú < h2iw +

∂h2i∂e1i

h2
2i -

          h2i(b12

|| fal1i

g1i

+ k
∂h2i∂e1i ) g1i sgn (e1i ) = h2iw +

∂h2i∂e1i

h2
2i +

          k 2h2i g1i

|

|
|
||
| dg1i

de1i

|

|
|
||
| ≤ h2iw - b11h2

2i + kh2
2i

|

|
|
||
| dg1i

de1i

|

|
|
||
|
+ k 2h2i g1i

|

|
|
||
| dg1i

de1i

|

|
|
||
|

将式（21）、（22）代入可得：

V̇1i ≤ (c2 - 1)
c2

b11h2i g1i - b11h2
2i + (1 + k )h2

2i

b12

b11

|

|
|
||
| dfal1i

de1i

|

|
|
||
|
=

          - 1
c2

b11h2
2i + (1 + k )h2

2i

b12

b11

|

|
|
||
| dfal1i

de1i

|

|
|
||
|
< 0

由上式成立，可设：

b2
11 > (1 + k )c2b12

|

|
|
||
| dfal1i

de1i

|

|
|
||
|

（23）

若dfal1i = | e1i |
a1，设b2

11 > (1 + k )c2b12a1| e1i |
a1 - 1

，

当 e1i → 0时，b11 → ∞。

为此将 fal1i =
ì
í
î

ïï

ïï

|| e1i

a1

sgn (e1i ) || e1i > σ

e1σ
a1 - 1 || e1i ≤ σ 代入，可得

b2
11 > (1 + k )c2b12σ

a1 - 1，当满足式（23）时， V̇1i < 0 且

V̇1 = ∑
1

m

V̇1i < 0。

当 | h2i (e1i，e2i ) | ≤ g1i (e1i )，即：

| e2i - b11e1i + kg1isgn (e1i ) | ≤ g1i - kg1isgn (e1i ) - g1i

                  ≤ e2i - b11e1i ≤ -kg1isgn (e1i ) + g1i

此时，

V̇1i = ( b12

kb11 ) 2

| fal1i |
|

|
|
||
| dfal1i

de1i

|

|
|
||
|
ė1isgn (e1i ) = ( b12

kb11 ) 2

| fal1i |
|

|
|
||
| dfal1i

de1i

|

|
|
||
| e1i ė1i

|| e1i

令 ( b12

kb11 ) 2

| fal1i |
|

|
|
||
| dfal1i

de1i

|

|
|
||
|
= F，则，

V̇1i = Fe1i ė1i = Fe1i( )e2i - b11e1i ≤ Fe1i( )-kg1isgn (e1i ) + g1i =

    F ( )-kg1i || e1i + g1ie1i < -F ( )k - 1 g1i || e1i < 0

于是，定理1得证。

由定理 1及式（19）可知 g1i =
c2

(c2 - 1)b11

w为自稳

定域边界。

|| h2i =
c2

(c2 - 1)b11

w || h2i > g1i

g1i =
c2

(c2 - 1)b11

w || h2i ≤ g1i

（24）

即：

e∗
1 = max{| e1i |} =

é

ë
êêêê

kc2w
b11 (c2 - 1)

ù

û
úúúú

1
a1

e∗
2 = max{| e2i |} = b11e

∗
1 - (k - 1)c2w

b11( )c2 - 1

式中    e∗
1、e∗

2分别为反应扩张状态观测器对状态量 x ( t )

及扩张状态量a ( t )的最大估计误差。

当b11 >
kc2w

( )c2 - 1
时，a1越小，e∗

1、e∗
2也越小，表示a1

越小，扩张观测器对总和的扰动的估计越精确，且抗

干扰能力越强。
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再定义函数V2 =
1
2 ( x∗ - x) T( x∗ - x)，

V̇2 =
1
2 ( )ẋ∗ - ẋ

T( )x* - x = ( )ẋ∗ - a ( t ) - U0 + z12

T( )x* - x =

    -V T
0 ( )x* - x + ( )ẋ∗ - a ( t ) + z12

T( )x* - x =

    -b0∑
i = 1

m

|| ( )x* - x
1 = a0

+ ( )ẋ∗ - e2

T( )x* - x

因此，当满足不等式 b0
|
| ( x∗ - x) i

|
| > |

|[ ẋ∗ + e2] i

|
|时，

V̇2 < 0成立。

其中，[ A]
i
表示A的第 i个元素。

因此，自抗干扰控制系统的静态跟踪误差为

|
| ( x∗ - x) i

|
| <

|

|

|
||
|
|
| [ ]ẋ∗ + e2 i

b0

|

|

|
||
|
|
|

1
a0

（25）

当b0 > |
| [ ẋ∗ + e2 ] i

|
|时，a0越小，跟踪误差越小。

定义V = V1 + V2，当同时满足式（22）和式（25）

时，V̇ = V̇1 + V̇2 < 0自抗扰控制系统稳定。

3　仿真分析

以某型BTT导弹模型为例进行仿真［15］，α∗和 γ∗
c 分

别如图 1和图 3中实线对应的制导指令信号所示，由

BTT导弹的协调要求直接令 β∗=0。仿真中角度为弧度

单位，输出转换为角度单位，气动参数摄动范围为

±50%，考察控制系统在气动参数大范围摄动情况下

的性能。

选择设计参数：b11 = 80，b12 = 0.001，a1 = 0.5，

σ1 = 0.01；b0 = 200，a0 = 1，σ0 = 0.01。

将上述参数代入式（21），计算可得：

    (1 + k )c2b12σ
a1 - 1
1 =0.01 × (1 + k )c2<b2

11=6400 （26）

取 k、c2满足式（26），为便于计算，取 k=2、c2=2，

则 e∗
1=

w2

400
，e∗

2=
w2

5
- w

40
。对于常值跟踪， ẋ∗ 可取 0，当

w2

5
- w

40
< 200 = b0时，0<w<31，即扩张状态量 a ( t )对时

间变化量 | - ȧi ( t ) |<31时，自抗扰控制系统稳定。当 c2

取较大值且满足式（26）， c2

c2 - 1
≈ 1，此时，计算可

知0<w<63，表明自抗扰控制器参数可适用范围较大。

仿真结果如图 1~6所示，图 1为攻角响应曲线，

图 2 为侧滑角响应曲线，图 3 为倾侧角响应曲线，

图4~6为角速度响应曲线。其中，实线为标准参数下

的跟踪曲线，虚线为气动参数摄动 50%时的跟踪曲

线，点线为气动参数摄动-50%时的跟踪曲线。

仿真结果表明，在标准参数情况下，攻角及倾

侧角均能快速、无超调地跟踪制导指令信号，具有

图1　攻角响应曲线

Fig.1　Attack angle

图2　侧滑角响应曲线

Fig.2　Sideslip angle

图3　倾侧角响应曲线

Fig.3　Pitch angle

图4　轴向角速度曲线

Fig.4　Axial angular velocity
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良好的动态品质和较高的跟踪精度，侧滑角满足

| β | ≤0.3°的指标，导弹的最大舵偏转角为 10°，最大

舵偏转角速度为 40（°）/s。在气动参数大范围摄动

的情况下，三通道也均能满足稳定性要求，控制系

统仍表现出良好的稳定性和跟踪性能，具有很强的

鲁棒性。

采用相同的被控对象，分别对传统PID、自抗扰

及分数阶PID（Fractional Order PID，FOPID）进行仿

真对比分析。在期望输入α=10°的输入信号中加入噪

声及幅值为 10°（第 5 s）的脉冲信号，仿真结果如

图7所示。

仿真结果统计见表 1。从仿真结果数值可以看

出，ADRC 和 FOPID 控制器均比传统 PID 控制效果

好，上升时间短，响应快。ADRC 相较于 FOPID 控

制器，上升时间稍大，但超调最小，且具有更高的

稳定精度。

4　结束语

本文针对高速飞行器再入的姿态非线性模型，结

合自抗扰控制中的扩张状态观测器及非线性状态误差

反馈律，设计了具有较强鲁棒性的MIMO-ESO自抗

扰姿态控制器，证明自抗扰控制系统稳定性的同时，

给出了ESO参数选择和跟踪误差计算方法。该方法能

够克服干扰及气动参数大范围摄动的影响，在获取良

好的控制性能同时，无需精确的飞行器被控模型，并

且对于气动参数也只需标准值或是估计值，无需知道

气动参数摄动的界限，克服了实际工程中难以建立精

确被控模型并获取参数摄动范围的困难，具有工程应

用价值。
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