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高超声速飞行器轨迹跟踪的反步滑模控制

周　涛，侯明善，王　冬，张　松
（西北工业大学 自动化学院，西安　７１００１２９）

摘要：针对高超声速飞行器轨迹跟踪控制问题，基于纵向动力学的输入／输出线性化模型，设计了一种基于反步法与滑模控制相结合

的反步滑模跟踪控制器；这种控制器对系统匹配不确定性和非匹配不确定性都具有较强的鲁棒性，跟踪收敛快速性良好；对反步滑模跟

踪控制器和一般滑模跟踪控制器进行了控制参数仿真优化，对比研究了速度跟踪、高度跟踪、速度高度同时跟踪和正弦速度跟踪条件下

两种控制器的快速性和鲁棒性，证实了文章方法的有效性。
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０　引言

高超声速飞行器一般指飞行速度超过５倍音速的飞行器，

其潜在的巨大军事和经济应用价值受到当今世界各军事大国普

遍重视，已经成为一种重要的航空航天飞行器［１］。随着人力、

物力的不断投入，高超声速飞行器关键技术研究和实验验证研

究在全球范围内已初见成效，从概念和原理探索阶段已经进入

到先期技术开发阶段。

高超声速飞行器在飞行过程中具有大包络、多飞行状态、

多任务模式的特点，特殊的飞行环境导致其动力学模型表现为

严重非线性、快时变、强动态不确定和强耦合等特征。飞行控

制系统作为高超声速飞行器的控制中枢，解决这些面临的问题

是飞行控制研究的重点［１３］。

文献 ［４］基于高超声速空气动力学理论研究了高超声速

飞行器纵向动力学特性，为控制系统设计奠定了基础。文献

［５］针对高超声速飞行器控制问题，给出了一种神经网络自适

应控制器设计方法，采用动态逆理论设计基础控制器，用单层

神经网络逼近未知动态以实现自适应控制。文献 ［６］研究了

一种自适应滑模控制器设计方法，根据飞行器输入输出线性化

模型设计滑模控制律，采用参数自适应估计建模误差进行补

偿。文献 ［７］采用多设计点方法进行控制器设计，针对不同

飞行条件的系统平衡点和动力学特性设计非线性解耦控制器，

全包线控制器参数采用插值方法计算。文献 ［８］考虑到飞行

器动力学模型的非线性特征，基于李雅普诺夫稳定性理论设计

非线性航迹跟踪控制律。文献 ［９］提出了一种基于动态滑模

原理的飞行控制器设计方法，以输入／输出线性化模型为基础，

通过构造辅助滑模变量求取滑模控制律，并证明了控制的收敛

性和控制参数满足的条件。文献 ［１１］对一类特殊反馈仿射非

线性系统跟踪问题，设计了两种神经网络的自适应反步控制

器，利用径向基函数神经网络估计系统非线性，证明了闭环系

统的收敛性。文献 ［１２］在文献 ［１１］系统模型基础上考虑了

输入饱和影响的自适应反步滑模控制器设计问题，利用高斯基

函数神经网络估计系统的非线性，设计指令滤波器进行控制输

入限制，证明了估计器的收敛性和控制特性。

本文针对高超声速飞行器轨迹速度和高度跟踪控制问题，

基于输入／输出线性化模型提出了一种反步滑模控制设计方法。

利用反步设计获得虚拟跟踪控制律，利用滑模控制方法得到最

终的跟踪控制律。这种方法综合了滑模控制对系统满足匹配条

件的不确定性具有的较强鲁棒性以及反步控制在处理系统非匹

配不确定性的优势，能够保证控制系统的快速性和鲁棒性。

１　高超声速飞行器纵向动力学模型

考虑推力连续可调高超声速飞行器纵向运动，飞行器的控

制输入为发动机节流阀开度指令β犮 和升降舵偏转角δ犲，取飞
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行器的状态变量分别为飞行速度犞、飞行航迹角γ、飞行高度

犺、攻角α和俯仰角速度狇，则高超声速飞行器纵向动力学模

型为［５６］：

犞＝ （犜ｃｏｓα－犇）／犿－μｓｉｎγ／狉
２

γ＝ （犔＋犜ｓｉｎα）／犿犞－（μ－犞
２狉）ｃｏｓγ／犞狉２

犺＝犞ｓｉｎγ

α＝狇－γ

狇＝犕狔狔／犐狔狔 （１）

式 （１）中，犜为发动机推力，犇为气动阻力，犔气动升力，犕狔狔

为俯仰气动力矩，犿为质量，μ为重力常数，狉＝犺＋犚犈 为地心

距，犚犈 为地球半径，犐狔狔 为俯仰转动惯量。飞行器推力、气动力

和气动力矩满足关系

犜 ＝ρ犞
２犛犆犜／２

犇 ＝ρ犞
２犛犆犇／２，犔＝ρ犞

２犛犆犔／２

犕狔狔 ＝ρ犞
２犛珋犮［犆犕（α）＋犆犕（狇）＋犆犕（δ犲）］／２

犆犔 ＝０．６２０３α

犆犇 ＝０．６４５０α
２
＋０．００４３３７８α＋０．００３７７２

犆犜 ＝
０．０２５７６β ，β＜１

０．０２２４＋０．００３３６β ，β≥｛ １

犆犕（α）＝－０．０３５α
２
＋０．０３６６１７α＋５．３２６１×１０－

６

犆犕（狇）＝ （珋犮／２犞）狇（－６．７９６α
２
＋０．３０１５α－０．２２８９）

犆犕（δ犲）＝犮犲（δ犲－α）

　　上述推力、气动力和气动力矩及系数表达式中ρ代表空气

密度，犛代表飞行器参考面积，珋犮为平均气动弦长，β为发动机

油门开度，犮犲 为升降舵系数。其它系数值是在标称高度犺＝３３

５２８ｍ，标称速度犞＝４５９０．３ｍ／ｓ飞行状态下得到的。

发动机油门开度β动力学采用二阶模型描述

¨
β＝ －２ξω狀


β－ω狀

２

β＋ω狀
２

β犮 （２）

式中，ω狀 为油门自然角频率，ξ为阻尼比。

２　飞行器动力学模型的输入输出伪线性化

在高超声速飞行器巡航段，飞行器需要按照期望的高度特

性和速度特性进行飞行，因此飞行器的主控制状态是飞行高度

犺和飞行速度犞。取飞行器状态向量为狓＝ ［犞，γ，α，β，犺］
犜，控制

向量犝 ＝ ［β犮；δ犲］
犜，并且记犳犞（狓）＝珚犞，犳γ（狓）＝珔γ，犳α（狓）＝珔α，

犳β（狓）＝珋β，犳犺（狓）＝珔犺，进一步令

犳（狓）＝ ［犳犞（狓） 犳γ（狓） 犳α（狓） 犳β（狓） 犳犺（狓）］
犜

　　则飞行器状态方程可表示为

狓＝犳（狓） （３）

　　状态变量的二阶导数满足

狓̈＝ （犳（狓）／狓）·犳（狓） （４）

　　考虑到发动机推力系数犆犜和俯仰力矩系数犆犕 与控制量的

线性关系，则狓̈可表示为如下形式

狓̈＝犉０（狓）＋犌（狓）犝 （５）

　　这里犉０ 为适当形式的矢量，犌为适维矩阵。

为了得到控制输入与状态的伪线性化关系，根据动力学方

程 （１）通过高阶导数计算可得到如下的等效伪线性模型
［９］

犞
…

犺
（４［ ］） ＝

犞
…

犺
（４）［ ］０

＋
犫１１　犫１２

犫２１　犫［ ］２２

β犮

δ［ ］犲 ＝犃０＋犅犝 （６）

　　其中：

犞
…

０ ＝ （ω
犜
１犉０（狓）＋狓

犜
Ω２狓）／犿

犺０
（４）
＝３（ω１

犜狓／犿）γｃｏｓγ－３犞（π１狓）
２ｓｉｎγ＋

３犞（π１狓）ｃｏｓγ－３犞γ（π１狓）ｓｉｎγ＋

（（ω１
犜犉０（狓）＋狓

犜
Ω２狓）／犿）ｓｉｎγ－犞γ

３ｃｏｓγ＋

犞（π１
犜犉０（狓）＋狓

犜
Π２狓）ｃｏｓγ

犫１１ ＝ （ρ犞
２犛犮βω

２
狀／２犿）ｃｏｓα

犫１２ ＝ －（犮犲ρ犞
２犛珋犮／２犿犐狔狔）（犜ｓｉｎα＋犇α）

犫２１ ＝ （ρ犞
２犛犮βω

２
狀／２犿）ｓｉｎ（α＋γ）

犫２２ ＝ （犮犲ρ犞
２犛珋犮／２犿犐狔狔）（犜ｃｏｓ（α＋γ）＋

犔αｃｏｓγ－犇αｓｉｎγ）

犮β ＝ 犜／β＝
０．０２５７６ ，β＜１

０．００３３６ ，β≥｛ １

犇α ＝ 犇／α，犔α ＝ 犔／α，ω１ ＝ 犳犞（狓）／狓

Ω２ ＝ ω１／狓，π１ ＝ 犳γ（狓）／狓，Π２ ＝ π１／狓

　　可以看出式 （６）所示的飞行器纵向模型是一个七阶微分

方程模型，控制输入与输出成为一种时变线性关系。另外，式

（６）与式 （１）和式 （２）所表示的模型阶次相等，且由于状态

导数隐含在其中，两种模型的输入输出特性是等效的。设飞行

航迹角γ≠９０
° ，则控制矩阵犅是可逆的。

３　控制器设计

控制器设计目的为选择发动机节流阀开度控制量β犮 和升

降舵偏角δ犲，使得飞行器速度状态犞 和高度状态犺跟踪期望速

度犞犱 和期望高度犺犱。这里采用两种不同方法进行控制设计。

３１　滑模控制器设计

记速度跟踪误差为犲犞 （狋）＝犞－犞犱，高度跟踪误差为犲犺

（狋）＝犺－犺犱，定义滑模面：

狊犞 ＝ （犱／犱狋＋λ犞）
３

∫
狋

０
犲犞（τ）ｄτ

狊犺 ＝ （犱／犱狋＋λ犺）
４

∫
狋

０
犲犺（τ）ｄτ （７）

式中，λ犞 ＞０，λ犺 ＞０为常数，它们反映跟踪误差的带宽特性。

对式求导得

狊犞

狊［ ］犺 ＝
狏１

狏［ ］２ ＋
犫１１ 犫１２

犫２１ 犫［ ］２２

δ犲

β［ ］犮 （８）

式 （８）中

狏１ ＝犞
…

０－犞
…

犱＋３λ狏̈犲犞 ＋３λ
２
犞
犲犞 ＋λ

３
犞犲犞

狏２ ＝犺
（４）
０ －犺

（４）
犱 ＋４λ犺犲

…

犺＋６λ
２
犺̈犲犺＋４λ

３
犺
犲犺＋λ

４
犺犲犺

　　选择滑模趋近律为

狊犞 ＝ －犽１ｓａｔ（狊犞／Φ犞）

狊犺 ＝ －犽２ｓａｔ（狊犺／Φ犺） （９）

　　这里犽１ ＞０，犽２ ＞０为常数，其值大小决定了滑模面期望

到达时间；而Φ犞 和Φ犺表示滑模面的边界层厚度，一般均取为

较小的正数；饱和函数ｓａｔ表达式为

ｓａｔ（狓）＝
狓 ，狘狓狘≤１

ｓｇｎ（狓） ，狘狓狘＞｛ １
（１０）

　　容易得到滑模控制律 （用下标ＳＭＣ表示）为：

犝犛犕犆 ＝犅
－１
－犃０－

犽１ｓａｔ（狊犞／Φ犞）

犽２ｓａｔ（狊犺／Φ犺［ ］（ ）） （１１）

３２　反步滑模控制器设计

反步滑模控制将滑模控制和反步控制方法结合，利用滑模

控制弥补反步控制对未知不确定性鲁棒性低的缺陷。反步滑模

控制设计原理为：对狀阶系统，在第狀－１步及之前，根据反
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步控制思想设计虚拟控制信号，并引入低通滤波器对虚拟信号

进行滤波以防止出现 “微分爆炸”；在第狀步，也就是最后一

步结合反步思想和滑模控制方法设计系统的实际控制律。

为了设计完整的反步滑模控制器，这里以速度跟踪控制为

例给出反步滑模控制器设计过程，对高度跟踪控制器设计简要

给出结果。

记犞１＝犞，犞２＝犞，犞３＝犞̈，则可将式中速度三阶模型方

程表示为如下状态模式

犞１ ＝犞２
犞２ ＝犞３

犞３ ＝犞
…

＋犫１１β犮＋犫１２δ犲 （１２）

　　三阶系统的反步滑模控制器设计需要三步完成。

第一步：定义犲犞１＝犞１－犞犱，控制目标为犲犞１→０。对犲犞１求

导得

犲犞１ ＝犞１－犞犱 ＝犞２－犞犱

定义跟踪误差犲犞２ ＝犞２－犞２犱 ，其中犞２犱 为待设计的第二步虚

拟输入，则

犲犞１ ＝犲犞２＋犞２犱－犞犱 （１３）

　　选取虚拟输入犞２犱＝ －犾犞１犲犞１＋犞犱，犾犞１＞０，则

犲犞１ ＝－犾犞１犲犞１＋犲犞２ （１４）

　　第二步：为了使犲犞２ 尽可能小，对其求导得

犲犞２ ＝犞２－犞２犱 ＝犞３－犞２犱 （１５）

　　定义跟踪误差犲犞３ ＝犞３－犞３犱，其中犞３犱 为待设计的第三步

虚拟输入，则

犲犞２ ＝犲犞３＋犞３犱－犞２犱

　　取虚拟输入犞３犱 ＝－犾犞２犲犞２－犲犞１＋犞２犱，犾犞２ ＞０，则

犲犞２ ＝－犲犞１－犾犞２犲犞２＋犲犞３

　　第三步：对犲犞３ 求导得

犲犞３ ＝犞３－犞３犱 ＝犞
…

０＋［犫１１，犫１２］［β犮　δ犲］
犜
－犞３犱 （１８）

　　定义滑模面

狊犞 ＝∑
狀－１

犻＝１

犮犻犲犞犻＋犲犞３ ＝犮１犲犞１＋犮２犲犞２＋犲犞３ （１９）

　　其中：犮１ ＞０，犮２ ＞０为待定常数，对滑模面求导得

狊犞 ＝犮１犲犞１＋犮２犲犞２＋犞
…

０＋犫１１β犮＋犫１２δ犲－
犞３犱 （２０）

　　选择滑模趋近律

狊犞 ＝ －狀１狊犞 －狀２ｓａｔ（狊犞／Φ犞）

　　这里狀１ ＞０，狀２ ＞０为待定常数。最后控制律为

［犫１１ 犫１２］［β犮 δ犲］
犜
＝ （－μ犞 －狀１狊犞 －狀２ｓａｔ（狊犞／Φ犞））

（２２）

式中，μ犞 ＝犮１
犲犞１＋犮２犲犞２＋犞

…

０－犞３犱 。

对高度跟踪控制，由于它是四阶系统，需要四步才能完成

控制器设计。记高度状态犺１ ＝犺、犺２ ＝犺、犺３ ＝犺̈和犺４ ＝犺
…

；期

望高度和虚拟输入高度分别为犺犱、犺２犱、犺３犱 和犺４犱；高度跟踪误差

分别为犲犺１＝犺１－犺犱，犲犺２＝犺２－犺２犱，犲犺３＝犺３－犺３犱和犲犺４＝犺１

－犺４犱。中间待定参数为犾犺１＞０，犾犺２＞０和犾犺３＞０。高度控制滑

动面为：

狊犺 ＝∑
３

犻＝１

犱犻犲犺犻＋犲犺４ （２３）

　　其中：犱１ ＞０、犱２ ＞０、犱３ ＞０为待定常数。高度滑模趋近

律选择为：

狊犺 ＝ －狀３狊犺－狀４ｓａｔ（狊犺／Φ犺） （２４）

　　这里狀３ ＞０，狀４ ＞０为待定常数。高度控制律为

［犫２１ 犫２２］［β犮 δ犲］
犜
＝ （－μ犺－狀３狊犺－狀４ｓａｔ（狊犺／Φ犺））（２５）

式中，μ犺 ＝犱１
犲犺１＋犱２犲犺２＋犱３犲犺３＋犺

（４）
０ －犺４犱 。

将式和式结合，最终可得到反步滑模制律 （用下标ＢＳＭＣ

表示）为：

犝ＢＳＭＣ ＝犅
－１
－μ犞 －狀１狊犞 －狀２狊犪狋（狊犞／Φ犞）

－μ犺－狀３狊犺－狀４狊犪狋（狊犺／Φ犺［ ］） （２６）

４　仿真验证与分析

仿真取高超声速飞行器模型标称参数为［６］：

犿 ＝ １３６８１８ｋｇ，犐狔狔 ＝ ９．４９８４×１０
６ ｋｇ·ｍ

２，犛 ＝

３３４．７ｍ２，珋犮＝２４．３８ｍ，犮犲＝０．０２９２，ρ＝１．２５×１０
－２ｋｇ／

ｍ３，犚犈＝６３７３．０２ｋｍ，μ＝３．９４×１０
１４Ｎ·ｍ２／ｋｇ。

发动机模型参数取ξ＝０．７０７，ω狀 ＝１。飞行器初始状态参

数为：

α０ ＝１．７８１９
°，γ０ ＝０

°，狇０ ＝０°，犞０ ＝４９５０．３ｍ／ｓ

犺０＝３３５２８ｍ，β犮０＝０．１７６２，δ犲０＝ －０．３９５２°

对滑模控制器 （ＳＭＣ），控制器参数优化确定为：

１）速度跟踪控制参数：

λ犞 ＝０．２５，犽１ ＝０．０００５，Φ犞 ＝０．２

２）高度跟踪控制参数：

λ犺 ＝０．４０，犽２ ＝０．０００２，Φ犺 ＝０．２

对反步滑模控制器 （ＢＳＭＣ），控制器参数优化确定为：

１）速度跟踪控制参数：

犾犞１ ＝０．８，犾犞２ ＝０．６，犮１ ＝犮２ ＝０．２

狀１ ＝０．２５，狀２ ＝０．０７，Φ犞 ＝０．２；

２）高度跟踪控制参数：

犾犺１ ＝１．０，犾犺２ ＝０．９，犾犺３ ＝０．６，狀３ ＝０．１５

狀４ ＝０．２０，犱１ ＝犱２ ＝犱３ ＝０．２，Φ犺 ＝０．２

为了验证控制器基本性能和鲁棒性，围绕飞行器初始状

犞０ 和犺０ 设计四组偏差指令Δ犞 ＝犞犱－犞０和Δ犺＝犺犱－犺０为：

１）速度跟踪：Δ犞 ＝３０ｍ／ｓ，Δ犺＝０

２）高度跟踪：Δ犞 ＝０，Δ犺＝３０５ｍ

３）速度高度跟踪：Δ犞 ＝３０ｍ／ｓ，Δ犺＝３０５ｍ

４）速度跟踪：Δ犞 ＝５ｓｉｎ （２πｔ／３０）ｍ／ｓ，Δ犺＝０

４１　控制器性能验证

图１、图２和图３分别是阶跃速度跟踪、阶跃高度跟踪和

阶跃速度高度同时跟踪情况下仿真得到的速度及高度响应

曲线。

从仿真结果可以看到，滑模控制和反步滑模控制都能够很

好的跟踪期望航迹，指令跟踪无超调量，状态耦合响应幅值很

小，但反步滑模控制的指令跟踪速度明显快于滑模控制，说明

反步滑模控制快速性好。

４２　控制鲁棒性验证

为了验证控制器的鲁棒性，在飞行器模型参数标称值中引

入随机增量来表征模型参数变化。模型参数变化特性为：

犿＝犿０＋Δ犿，犐狔狔 ＝犐０＋Δ犐狔狔，犛＝犛０＋Δ犛

珋犮＝珋犮０＋Δ珋犮，犮犲 ＝犮犲０＋Δ犮犲，ρ＝ρ０＋Δρ
这里下标 “０”表示相关参数的标称值，各参数变化范

围为：

Δ犿／犿０ ≤３％，Δ犐狔狔／犐狔狔０ ≤２％，Δ犛／犛０ ≤３％
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图１　速度跟踪控制特性曲线

图２　高度跟踪控制特性曲线

图３　速度高度跟踪控制特性曲线

Δ珋犮／珋犮０ ≤２％，Δ犮犲／犮犲０ ≤２％ ，Δρ／ρ０ ≤２％

仿真中参数误差形成方法为：先产生 ［０，１］均匀分布的

随机数犽狆 ，则任一参数狆＝狆０＋Δ狆 中的误差Δ狆 ＝犽狆 ×

Δ狆ｍａｘ，Δ狆ｍａｘ 为参数狆误差的上界。

图４和图５分别为阶跃速度跟踪和正弦速度跟踪情况下仿

真得到的到响应曲线。

从图４和图５中响应曲线可以看到，当存在参数不确定性

时，反步滑模控制仍然能够快速稳定的跟踪期望指令，状态耦

合效应相对滑模控制要小得多，说明反步滑模控制的鲁棒性明

显优于滑模控制。

５　结论

本文对高超声速飞行器轨迹跟踪控制问题，研究了一种反

步滑模跟踪控制器设计。首先将系统非线性模型转化为输入输

图４　速度跟踪控制特性曲线

图５　正弦速度跟踪控制特性曲线

出仿射线性化模型，然后分别采用滑模控制方法和反步加滑模

的方法设计了两种跟踪控制器。为验证控制器的跟踪性能和鲁

棒性，进行了控制参数优化，仿真对比研究了四种跟踪控制模

式的控制特性和系统模型参数存在不确定性时控制的鲁棒性。

仿真结果验证了本文设计的反步滑模跟踪控制器相对于一般滑

模控制器具有跟踪速度快、鲁棒性强的优点。
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犌（狊）＝
４

４狊＋１
犲－４狊 （３）

　　对于不同的时滞情况的系统，分别进行常规ＰＩＤ和ＤＭＣ

算法的 ＭＡＴＬＡＢ仿真，并将两者结果进行对比分析。用试凑

法ＰＩＤ参数为犓狆＝０．２１，犓犻＝０．０７，犓犱＝０．３；在１０６ｓ时，

加入幅值为０．２的干扰信号。将动态矩阵预测控制算法应用到

对汽油、甲醇、添加剂３组物料自动调配系统，多次试验调

整，选取下列参数：

优化时域犘＝１０，模型长度犖＝３０，控制时域犕＝２，

控制权矩阵犚＝犱犻犪犵（０．００６，０．００６，０．００６，０．００６）

误差权矩阵犙＝
０４×４ ０

０ ０６×［ ］６
校正系数：犺犻＝ ［０．１　０．１　０．１　０．１　０．１　０．１　０．１

　０．１　０．１　０．１　０．１　０．１　０．１　０．１　０．１　０．１　０．１　

０．１　０．１　０．１］

在 ＭＡＴＬＡＢ中程序如下：

ｇ＝ｐｏｌｙ２ｔｆｄ（４，［５，１］，０，１）；

ｐｌａｎｔ＝ｔｆｄ２ｓｔｅｐ（２００，２，１，ｇ）；

ｇ１＝ｐｏｌｙ２ｔｆｄ（０．１，１，０，１０５）；

ｄｐｌａｎｔ＝ｔｆｄ２ｓｔｅｐ（２００，２，１，ｇ１）；

Ｐ＝１０；Ｍ＝２；

ｙｗｔ＝［］；

ｕｗｔ＝１；

ｋｍｐｃ＝ｍｐｃｃｏｎ（ｐｌａｎｔ，ｙｗｔ，ｕｗｔ，Ｍ，Ｐ）；

［ｃｌｍｏｄ，ｃｍｏｄ］＝ｍｐｃｃｌ（ｐｌａｎｔ，ｐｌａｎｔ，ｋｍｐｃ）；

ｔｅｎｄ＝２００；

ｒ＝１；

［ｙ，ｕ，ｍ］＝ｍｐｃｓｉｍ（ｐｌａｎｔ，ｐｌａｎｔ，ｋｍｐｃ，ｔｅｎｄ，ｒ，［］，０，［］，ｄｐｌａｎｔ，

ｄｐｌａｎｔ）

ｐｌｏｔｅａｃｈ（ｙ，［］，２，＇ｏｎ＇）；

ｔ＝０：２：２００；

ｐｌｏｔ（ｔ，１，＇ｂｌａｃｋ＇，ｔ，ｙ，＇ｒ＇）；

经过仿真可得到两种过程的阶跃响应如图５～６所示。

由图５～６可知：不论是在大时滞过程还是小时滞过程，

ＤＭＣ的超调量明显小于ＰＩＤ控制，调节时间比ＰＩＤ控制的调

节时间短，而且抗干扰能力比较强，具有很好的跟踪性能、鲁

棒性和强大的抗干扰能力。

４　结束语

基于ＯＰＣ技术实现ＤＭＣ算法在甲醇汽油调配过程中具

有预测模型、滚动优化、反馈校正优点，大大提高控制精度，

具有良好的稳定性、鲁棒性和抗干扰性。并借助于Ｓ７－４００和

图５　ＰＩＤ和ＤＭＣ在大时滞过程的阶跃响应

图６　ＰＩＤ和ＤＭＣ在小时滞过程的阶跃响应

ＷＩＮＣＣ软硬件平台，采用 ＭＡＴＬＡＢ与ＯＰＣ服务器连接进行

仿真，结果表明该算法具有算法简单、计算量小、实时性强、

容易实现，调整参数少且调整规则简单等优点，因而广泛应用

于工业领域。
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