
书书书

第９卷第１期２０１１年３月
１６７２６５５３／２０１１／０９⑴／０９１６

动 力 学 与 控 制 学 报
ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＤＹＮＡＭＩＣＳＡＮＤＣＯＮＴＲＯＬ

Ｖｏｌ．９Ｎｏ．１
Ｍａｒ．２０１１

２０１０１１０９收到第１稿，２０１０１２１９收到修改稿．
江苏大学高级专业人才科研启动基金项目（１０ＪＤＧ０７４）

高超飞行器的再入非线性鲁棒控制
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摘要　针对再入段高超飞行器非线性动力学模型存在不确定性和干扰，基于奇异摄动理论提出了鲁棒变结

构＋动态逆内外环解耦控制方法．为避免在线实时求逆，控制系统的外环基于简化的模型设计自适应滑模

变结构控制律，通过反馈干扰观测器在线估计广义干扰量，实现角度的跟踪和闭环系统的稳定，抑止外来干

扰．强耦合的姿态动力学内环采用动态逆跟踪角速度指令，期望动力学采用 ＰＩ形式提高内环的鲁棒性．最

后，通过仿真验证了所提算法的有效性．
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引 言

为满足近空间再入飞行的力学和热学环境要

求，高超飞行器需要以大攻角再入大气层内．因此，
系统模型存在快时变、强非线性耦合、不确定性、多

干扰、高实时性等特点．基于传统的小攻角系数冻
结ＰＩＤ增益调节使得控制系统的鲁棒性和自适应
性能力较弱，难以适应大范围飞行的高机动性要

求［１］．因此，非线性飞行控制系统的设计与实现，成
为高超飞行器发展和应用中的一项关键技术，形成

了理论和工程界研究的热点．
目前，动态逆法、反馈线性化、变结构控制、线

性参数变化控制器等方法应用到高超飞行器的控

制系统中［２５］．动态逆方法是Ｘ３８再入成功返回应
用的新技术，研究成果较多［２］；主要基于时标分离

理论将动力学方程中的快变量与慢变量分离，用动

态逆方法设计控制律，这样综合的系统无需复杂的

变增益调节，能够以固定增益自动适应飞行条件和

构型的大范围变化．文献［３］在高超飞行器的再入
和上升阶段，将动态逆控制的非线性解耦与变结构

理论的鲁棒性结合，在一定程度改善了控制性能，

但是干扰用最大值估计，设计过于保守［６］．文献
［４］考虑高超飞行器姿态动力学中的更为复杂的
不确定性和干扰，基于等价控制方法设计了变结构

控制律．文献［５］设计低阶滑模观测器对外部的干
扰在线估计，进行前馈补偿，提高控制系统的鲁棒

性．上面这几类方法计算较为繁琐，工程上需要控
制估计参数尽可能少，以便提高可靠性．

针对高超飞行器再入非线性动力学模型，本文

基于奇异摄动理论提出了鲁棒变结构 ＋动态逆内
外环解耦控制．由于外环姿态远动学耦合关系较
弱，采用抑制耦合策略，基于简化的模型设计自适

应变结构控制律，通过反馈扰动观测器在线估计广

义的干扰量，实现角度的跟踪和闭环系统的稳定，

抑止外来干扰．内环动力学耦合关系强，采用解耦
策略，基于非线性动态逆跟踪角速度指令，期望动

力学采用ＰＩ形式提高内环的鲁棒性．最后，通过仿
真验证了所提算法的有效性．

１　模型描述

具有面对称外形的高超飞行器的无动力再入

动力学模型为：

α＝ｑ－ｔａｎβ（ｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎα）＋

　ｓｉｎ（σ）ｃｏｓ（β）
｛χ·ｃｏｓ（γ）－δ·ｓｉｎ（χ）ｓｉｎ（γ）＋

　（τ＋ΩＥ）［ｃｏｓ（δ）ｃｏｓ（χ）ｓｉｎ（γ）－

　ｓｉｎ（δ）ｃｏｓ（γ）］｝－ｃｏｓ（σ）ｃｏｓ（β）
［γ－δ·ｃｏｓ（χ）－

　（τ＋ΩＥ）ｃｏｓ（δ）ｓｉｎ（χ）］

β·＝－ｒｃｏｓα＋ｐｓｉｎα＋ｓｉｎ（σ）［γ－

　δ·ｃｏｓ（χ）－（τ＋ΩＥ）ｃｏｓ（δ）ｓｉｎ（χ）］＋

　ｃｏｓ（σ）｛χ·ｃｏｓ（γ）－δ·ｓｉｎ（χ）ｓｉｎ（γ）－
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　（τ＋ΩＥ）［ｃｏｓ（δ）ｃｏｓ（χ）ｓｉｎ（γ）－
　ｓｉｎ（δ）ｃｏｓ（γ）］｝

μ＝ １ｃｏｓβ
（ｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎα）＋αｓｉｎ（β）－

　χ·ｓｉｎ（γ）－δ·ｓｉｎ（χ）ｃｏｓ（γ）＋（τ＋
　ΩＥ）［ｃｏｓ（γ）ｃｏｓ（δ）ｓｉｎ（χ）＋
ｓｉｎ（δ）ｓｉｎ（γ）］

ｐ＝ １
ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ

２
ｘｚ
［Ｉｘｚ（Ｉｚｚ－Ｉｙｙ＋Ｉｘｘ）ｐｑ＋（ＩｚｚＩｙｙ－

　Ｉ２ｚｚ－Ｉ
２
ｘｚ）ｑｒ］＋

Ｉｚｚｌ
ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ

２
ｘｚ
＋
Ｉｘｚｎ

ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ
２
ｘｚ
＋Δｌ

ｑ＝１Ｉｙｙ
［ｍ＋（Ｉｚｚ－Ｉｘｘ）ｐｒ＋Ｉｘｚ（ｒ

２－ｐ２）］＋Δｍ

ｒ＝ １
ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ

２
ｘｚ
［（Ｉ２ｚｚ－Ｉ

２
ｘｘ－ＩｘｘＩｙｙ）ｐｑ＋（ＩｘｚＩｙｙ－

　ＩｘｘＩｘｚ－ＩｚｚＩｚｚ）ｑｒ］＋
Ｉｘｚｌ

ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ
２
ｘｚ
＋
Ｉｘｘｎ

ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ
２
ｘｚ
＋Δｎ

（１）
式中，α，β，μ分别是飞行器的攻角、侧滑角、倾斜
角；χ是方位角，γ是弹道倾角，δ为纬度，τ为经度，

ΩＥ为地球自转角速率；ｐ，ｑ，ｒ分别是飞行器的滚动
角速度、俯仰角速度、偏航角速度；Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ分别是
飞行器的主转动惯量，由于飞行器相对于 ｘ－ｚ平
面对称，Ｉｘｚ≠０．ｌ，ｍ，ｎ分别是飞行器的滚动力矩，
俯仰力矩和偏航力矩，由 ＲＣＳ和气动舵面联合控
制．Δｌ，Δｍ，Δｎ为气动力矩参数、惯量不确定性、结
构干扰等带来的组合干扰，具体的形式参见文献

［４］，这里省略．从式（１）可以看出，高超飞行器姿
态动力学模型是时变的非线性系统，并且与轨道参

数耦合［１－４］．
飞行控制系统的设计目的是实现三通道的解

耦，并满足下面要求：α，μ的控制精度保持在 ±１°
以内；飞行器飞行过程中侧滑角β保持在０°附近．

２　控制器设计

直接对系统（１）设计六维非线性精确解耦控
制，很难处理不确定性，并且计算量较大，难以保证

实时性．高超飞行器姿态动力学各状态变量的变化
在时间上具有明显差异［２－４］，故可将状态变量分为

两个层次：其中攻角 α、侧滑角 β和倾斜角 μ为慢
变量，频带在１～２ｒａｄ／ｓ；滚动角速度ｐ、俯仰角速度
ｑ和偏航角速度ｒ为快变量，频带在５～１０ｒａｄ／ｓ；控
制舵面或者ＲＣＳ对于［α，β，μ］的作用是非常慢的，

对于［ｐ，ｑ，ｒ］的作用比较快．因此将飞行状态分为
内环和外环两个回路，从内到外分回路进行设计，

外环保证控制系统的稳定性，内环保证响应的快速

性．外环的输出期望ｐ，ｑ，ｒ作为内环的输入跟踪命
令（见图１）．

图１　控制系统结构

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

将外环的姿态运动学方程整理成下面的模型

形式：

γ＝Ｒ（γ）ωｃ＋Δｆ

Ｒ（γ）＝
－ｔａｎβｃｏｓα １ －ｔａｎβｓｉｎα
ｓｉｎα ０ －ｃｏｓα
ｓｅｃβｃｏｓα ０ ｓｅｃβｓｉｎ









α

（２）

其中γｃ＝［αｃ，βｃ，μｃ］，ωｃ＝［ｐｃ，ｑｃ，ｒｃ］，Δｆ为姿态运
动方程中的轨道运动对姿态运动的时变耦合量．由
于地球自转角速率 ΩＥ远小于飞行器的旋转角速
率，因此方程中与 ΩＥ对应的各项为小量，同时由
于再入过程中轨道动力学为长周期运动，姿态运

动为短周期运动，轨道运动比姿态远动慢得多．因
此影响期望角速率的主要是动力学方程γ＝Ｒ（γ）

ωｃ，设计控制律要具有一定的鲁棒性，抑制对气流
角跟踪精度影响．由于再入过程中是大攻角（往往
大于１０°），因此姿态运动方程是三通道耦合，不能
利用小攻角系数冻结法线性化．文献［３，４］采用变
结构控制实现内外环的鲁棒控制，要其界为状态变

量或可测外部变量的已知函数即可；但是控制律设

计仍然保留Ｒ－１（γ），这仍然要求模型参数精确，削
弱系统的鲁棒性，并且在线实时求逆增加了计算

量．文献［７］采用ＰＩ控制器设计气流系角三通道解
耦，效果明显，有明确的裕度物理意义，工程上可直

接应用；但只对阶跃型常值干扰抑制能力强，对于

时变的干扰效果Δｆ较弱．
为了避免外环求逆，这里进一步简化姿态运动

学模型，通过设计扰动观测器在线估计广义的扰动

量，采用变结构控制增强系统的鲁棒性．再入过程

２９
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中要求侧滑角保持在零值附近，因此 ｓｉｎ（β）≈０，
ｔａｎ（β）≈０，ｃｏｓ（β）≈１．将（２）式进一步简化：

γ＝Ａωｃ＋Δｆ１＋Δｆ

Δｆ１＝
０ ０ ０
ｓｉｎα ０ １－ｃｏｓα
ｃｏｓα－１ ０ ｓｉｎ









α

ｐｃ
ｑｃ
ｒ









ｃ

，

Ａ＝
０ １ ０
０ ０ －１









１ ０ ０

由于工程上

ｐｃ
ｑｃ
ｒ









ｃ

的最大值和飞行包络上的攻角范

围都有约束，因此Δｆ１＝
０ ０ ０
ｓｉｎα ０ １－ｃｏｓα
ｃｏｓα－１ ０ ｓｉｎ









α

ｐｃ
ｑｃ
ｒ









ｃ

时变有界，可估算的．定义 ΔＦ＝Δｆ１＋Δｆ为广义的
扰动量，这样系统简化为：

γ＝Ａωｃ＋ΔＦ　｜ΔＦ｜≤ｄ （３）
简化后的系统γ＝Ａωｃ为线性系统，ΔＦ相对 Δｆ是
快时变的，干扰边界很难离线准确获得，这里通过

反馈型扰动观测器在线估计（见图２）．

图２　反馈型扰动观测器

Ｆｉｇ．２　Ｆｅｅｄｂａｃｋｆｏｒｍｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒ

当Ｑ＝１时，ＧΔＦ（ｓ）＝０，扰动信号完全被消除；
由于扰动一般为低频信号，所以将Ｑ（ｓ）设计成低通

滤波器：Ｑ（ｓ）＝ ３τｓ＋１
τ３ｓ３＋３τ２ｓ２＋３τｓ＋１

是低通滤波［８］．

由于变结构控制抑制干扰能力强，这里与观测

器结合，通过扰动观测器 ωＯ在线估计直接补偿变
结构控制量ωｃ，该方案估计参数少．目的在于：

（１）干扰观测器用来补偿大的干扰和不确定
性，可减少变结构控制的抖振现象；

（２）变结构控制器可用来消除干扰观测误差，

并满足系统跟踪性能的要求．
定义误差γｅ＝γｃ－γ，选择（３）的滑模为：

ｓ＝γｅ＋Ｋ１∫
ｔ

０
γｅ （４）

Ｋ１＝ｄｉａｇ（ｋ１ｉ），Ｋ１∈Ｒ
３×３，对滑模函数进行微分得到：

ｓ＝γｃ－Ａωｃ－ΔＦ＋Ｋ１γｅ
取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ＝１２ｓ
Ｔｓ＋１２λ

（^ｄ－ｄ）２ （５）

ｄ^为ｄ的估计值，λ＞０．Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数微分得到：

Ｖ·１＝ｓ
Ｔ（γｃ－Ａωｃ－ΔＦ＋Ｋ１γｅ）＋

１
λ
（^ｄ－ｄ）Ｔ^ｄ

·

为使系统稳定Ｖ·１≤０，设计虚拟角速度控制量为：

ωｃ＝Ａ
－１（γｃ＋Ｋ１γｅ＋ｋｓ－^ｄｓｇｎ（ｓ）－ωｏ），ｋ＞０

（６）
估计参数 ｄ^由下面的自适应算法得到：

ｄ^
·

＝－λ｜ｓ｜ （７）
当｜ｓ｜≥ｓΔ，只要取得大一些，则有：

Ｖ·１＝ｓ
Ｔ（－ｋｓ＋^ｄｓｇｎ（ｓ）＋ωｏ－ΔＦ）＋

１
λ
（^ｄ－

　ｄ）^ｄ
·

≤－ｋｓ２＋（^ｄ－ｄ）Ｔ（｜ｓ｜＋１λ
ｄ^
·

）＋ωｏｓ＝

　－ｋｓ２＋ωｏｓ≤０
则ｓ→｜ｓΔ｜，实现了滑模动态的稳定．为减少变结构
控制的抖振现象，在｜ｓ｜≤ｓΔ时，采用切换控制，即
传统的ＰＩ控制，减少跟踪静态误差：

ｐｃ
ｑｃ
ｒ









ｃ

＝

ｓａｔ
ｑｍａｘ
｛ｅα（ｋα＋

ｋαｉ
ｓ）｝

ｓａｔ
ｒｍａｘ
｛ｅβ（ｋβα＋

ｋβｉ
ｓ）｝

ｓａｔ
ｐｍａｘ
｛ｅμ（ｋμ＋

ｋμｉ
ｓ

















）｝

－ωｏ （８）

其中ｓΔ参数根据实际情况和经验确定．

分析：变结构控制量（６）中的 Ａ－１是常值，与实
时导航测量状态［α，β，μ］无关，不会带来求逆计算
误差，因此不必像文献［５，６］中的 Ｒ－１（γ）实时求
逆，以及估计气动参数的误差边界．姿态运动方程
（２）是弱耦合关系，通过 ＰＩ控制器、变结构不连续
项、扰动观测器抑制耦合，可实现闭环系统的稳定．
２）快速变化的［ｐ，ｑ，ｒ］内环设计
ｐｃ，ｑｃ，ｒｃ作为内环的跟踪输入命令．从动力学

模型（１）的后三个力矩与角速度关系知道，非对称
体飞行器存在力矩和运动的强耦合，并且动力学模

３９
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型随着飞行马赫数和动压快速变化，而一般的方法

难以适应快时变模型，因此内环采用动态逆非线性

解耦控制方法［３］，无需复杂的变增益调节．将姿态
动力学方程中的动力学模型不确定性（气动力矩参

数，惯量）、不同的组合干扰力矩（结构干扰）合并

为［Δｌ，Δｍ，Δｎ］Ｔ，得到：

ｐ
ｑ









ｒ
＝
ｆ（ｐ）
ｆ（ｑ）
ｆ（ｒ









）

＋ｇｆ

ｕ１＋Δｌ
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ｕ３＋Δ









ｎ

（９）

利用动态逆得到期望虚拟输入：

ｕ１
ｕ２
ｕ









３

＝ｇ－１ｆ

ｐｄ
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ｒ









ｄ

－
ｆ（ｐ）
ｆ（ｑ）
ｆ（ｒ









{ }
）

－
Δｌ

Δｍ

Δ









ｎ
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式中Ｓｒｅｆ为飞行器的参考面积；ｂ为飞行器的翼展，ｃ为

飞行器平均气动弦．Ｃｌ，Ｃｍ，Ｃｎ为飞行器滚转力矩系数、

俯仰力矩和偏航力矩系数，它们是关于α，Ｍａ，ｐ，ｑ，ｒ，以
及操纵舵的函数．行列式（１１）和（１２）在飞行包络线内不
等于０（与气动力矩系数和总体设计相关），因此逆总存
在，是可行的．为提高鲁棒性，从公式（１０）角度出发，文
献［５］通过低阶滑模观测器估计干扰力矩［Δｌ，Δｍ，

Δｎ］Ｔ，直接进行前馈补偿．根据时域、频域的控制性能和

鲁棒稳定性综合要求，期望的动力学形式ｐｄ，ｑｄ，ｒｄ选为
下面ＰＩ形式：

ｐｄ ＝ωｐ（ｐｃ－ｐ）＋∫
ｔ

０
ωｐｉ（ｐｃ－ｐ）ｄｔ

ｑｄ ＝ωｑ（ｑｃ－ｑ）＋∫
ｔ

０
ωｑｉ（ｐｃ－ｐ）ｄｔ

ｒｄ ＝ωｒ（ｒｃ－ｒ）＋∫
ｔ

０
ωｒｉ（ｒｃ－ｒ）ｄ











 ｔ

（１３）
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这里ＰＩ参数选择与内环的带宽相关．

３　仿真研究

飞行器模型和气动参数来自ＮＡＳＡ的报告［９］，飞行
器质量为６３５０３ｋｇ，机翼参考面积３３４．７３ｍ２．飞行器的Ｖ
＝３０００ｍ／ｓ，γ＝－３°．仿真条件：初值α＝１５°，β＝５°，μ＝
１５°，期望值α＝０°，β＝０°，μ＝１０°．仿真周期２０ｍｓ；三通
道姿态内环分别加上１０％惯量的常值力矩干扰．分下
面几种情况仿真：

（１）当外环的不确定性Δｆ＝０．０１ｓｉｎ（０．０１ｔ）［１　１　１］Ｔ

（文献４的不确定性）时，分别采用基于动态逆的
变结构控制（文献４）与本文控制方法进行仿真，结
果见图３－图４，两者动态和稳态效果相差不大，本
文的侧滑角调整时间更少，但是本文方法没有实时

的外环动态逆解耦计算，同样达到了解耦效果．

图３　动态逆＋变结构控制的气流系角跟踪

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｏｆａｎｇｌｅｗｉｔｈｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎｐｌｕｓ

ｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ

图４　本文方法控制的气流系角跟踪

Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｏｆａｎｇｌｅｗｉｔｈｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

（２）当外环不确定性增大为Δｆ＝０．５ｓｉｎ（ｔ）［１　１　

１］Ｔ时，采用基于动态逆的变结构控制与本文控制

方法进行仿真，结果见图５－图６，两者动态和稳态

效果出现明显差别．单纯的动态逆 ＋变结构控制，

出现明显的跟踪误差，动态调节时间过长；而本文

基于观测器补偿的变结构控制很好抑制了干扰的

影响．

图５　动态逆＋变结构控制的气流系角跟踪

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｏｆａｎｇｌｅｗｉｔｈｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎｐｌｕｓ

ｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ

图６　本文方法控制的气流系角跟踪

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｏｆａｎｇｌｅｗｉｔｈｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

４　结论

本文研究了内外环解耦的高超飞行器再入非

线性控制问题．由于外环运动学耦合较弱，采用自
适应变结构控制抑制耦合，避免了实时动态求逆计

算，通过干扰观测器在线估计补偿通道之间的耦合

量和不确定量．强耦合的内环采用动态逆跟踪外环

角速度指令，期望动力学采用 ＰＩ形式提高了抑制
力矩干扰的能力．通过仿真验证了所提算法的有效
性．
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