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摘要:本文针对气动参数和惯性参数不确定性,同时考虑反作用控制系统(RCS)参与控制,设计高超声速再入飞
行器的鲁棒自适应控制器. 根据奇异摄动理论将整个控制系统分为快、慢两个回路分别进行设计,将各回路的不确
定参数写成矢量的形式,并用自适应估计器进行在线估计,从而使得控制器实现在线自适应调整. 利用非线性干扰
观测器来处理控制系数矩阵的不确定性部分. 提出一种改进的控制分配权重函数,并将总控制力矩分配到气动舵
面偏角指令和RCS所需提供的控制力矩指令. 利用Lyapunov稳定性理论来分析整个闭环系统的稳定性. 最后,通过
仿真验证该控制方案能够有效抑制不确定参数引起的干扰.
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Robust attitude control of hypersonic vehicles in reentry phase
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Abstract: An attitude-tracking controller involving a reaction control system (RCS) is designed for the hypersonic reentry
vehicle with uncertainties in the aerodynamic parameters and rotational inertia coefficients. The whole control system is
partitioned into the fast and slow loops according to the singular-perturbation principle. In each loop, the uncertain parame-
ters are lumped into a vector for the convenience of online estimation by constructing an adaptive estimator. To enhance the
robustness of the attitude-tracking controller, a nonlinear disturbance observer is introduced to estimate the uncertainties
appeared in the control-coefficient matrix. An improved control-allocation strategy is also proposed to efficiently assign
the total control moment to the pneumatic rudders and RCS, respectively. The stability of the closed-loop system is proved
by means of Lyapunov stability theory. The numerical simulation shows that the proposed control method is effective in
suppressing the disturbances caused by parameter variations.
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1 引引引言言言(Introduction)
高超声速飞行器是指以大于马赫数5的速度飞行

的飞行器,因而在军事上具有快速响应、高突防以及
短时间内抵达全球等优点[1–3]. 目前,高超声速飞行器
的研究受到世界各国的普遍重视.一旦研制成功,对
国家的军事和民用方面都将会是革命性的进展.但快
速和大跨度飞行也给飞行器模型带来了严重的耦合

特性和强非线性特性. 在跨入大气层再入飞行时,高
超声速飞行器以大攻角由稀薄大气层进入稠密大气

层,由于初始阶段空气稀薄且动压较低,此时气动舵

面的控制效率不能满足飞行器的姿态控制需求,需要
引入新的执行机构反作用控制系统(reaction control
system, RCS)来进行复合控制[4]. 同时,在高速飞行
时,气动力和气动力矩中的参数又具有不确定性. 这
些问题增加了控制器的设计难度,给科研工作者和工
程技术人员提出了严峻的挑战.设计一个对气动、转
动惯量等参数变化引起的不确定性具有强鲁棒性的

快速稳定跟踪控制器已成为亟待解决的问题.

目前,在高超声速飞行器再入飞行控制方面已经
取得了一系列的研究成果. Shtessel等[5–7]将滑模方法
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用于飞行器控制并做了一系列的工作,设计了基于单
环和内外双环两种滑模控制器,研究结果表明滑模控
制对参数不确定以及外界扰动具有较好的鲁棒性,但
在双环结构下的滑模控制器的参数选择依赖于一定

的工程背景. Pukdeboon等[8]将准连续高阶滑模控制

用到了航天器姿态跟踪,所设计的控制器有效改善了
传统滑模控制带来的抖振问题,但系统的稳态时间较
长. 钱承山等[9]将非线性干扰观测器用于滑翔飞行器

姿态控制. Chen等[10]将反步法与干扰观测器相结合,
针对时变扰动设计了飞行器的鲁棒姿态控制器,所设
计的控制器能够较好地抑制干扰,但只能保证姿态跟
踪误差一致毕竟有界. Lian等[11]将自适应反步法用于

再入飞行器控制. Shi等[12]针对气动参数不确定性将

自适应控制用于机动再入飞行器,并取得了良好的效
果.在飞行器运动控制中,动态逆是被广泛采用的一
种方法[13–14]. 该方法的本质是利用非线性反馈和非
线性同胚变换将非线性系统转化成线性或部分线性

系统,然后利用线性系统成熟的控制理论来设计控制
器. 由于非线性状态反馈和非线性同胚变换对参数变
化敏感,因此得到的控制器鲁棒性较脆弱. 通常需要
将动态逆和其它智能控制方法相结合来设计控制器

以提高鲁棒性. 陈谋等[15]将神经元网络、干扰观测器

和动态逆相结合用于设计歼击机飞行控制器,所设计
的控制器能有效克服动态逆误差对飞行控制带来的

不利影响.

上述控制策略都能够有效的实现姿态跟踪,但大
都将系统的参数不确定性、未建模动态、外界扰动看

成总和干扰统一进行处理. 同时,上述文献很少考虑
由于空气稀薄导致气动舵面低效的情况. 文献[4]虽考
虑了RCS参与控制并进行了控制分配,但其复合控制
阶段的开始和结束过渡不够平缓,并且复合控制阶段
气动舵面和RCS的权重系数的斜率为常数,存在一定
的局限.

本文针对高超声速飞行器的再入过程,考虑气动
参数、惯性参数不确定性,设计鲁棒自适应姿态控制
器. 根据奇异摄动理论,将整个控制系统分为快、慢两
个回路分别进行设计.在每个回路中均采用不连续投
影自适应算法设计自适应律,以保证不确定参数的估
计值始终在允许范围内,从而避免控制器出现奇异.
为了克服由于控制系数矩阵的不确定性而引起的循

环嵌套[16](设计的控制器中含有参数自适应律并且参
数自适应律中又含有控制量),本文将控制系数矩阵的
不确定性看作总和干扰并采用非线性干扰观测器对

总和干扰进行在线估计.在文献[4]的基础上提出了一
种改进的控制分配权重函数,并将总控制力矩分配到
气动舵面偏角指令和RCS所需提供的控制力矩指令.
最后,利用Lyapunov稳定性理论分析了整个闭环系统
的稳定性.

2 问问问题题题描描描述述述和和和预预预备备备知知知识识识(Problem description
and preliminaries)

2.1 问问问题题题描描描述述述(Problem description)
高超声速飞行器是在近空间飞行的飞行器,“近

空间”是指距地面20 km至100 km空域.飞行器跨入
大气层进行再入飞行时,推力系统关机不能提供推力
矢量,此时高超声速飞行器是无动力再入飞行. 这个
阶段的主要任务是姿态控制.本文研究的高超声速飞
行器模型为NASA兰利研究中心提供的Winged-Cone
模型,其再入飞行的运动学和动力学方程可描述为[9]{

Ω̇ = fs(Ω) + gsω(Ω)ω,

ω̇ = ff(x) + I−1(gfδδ + uRCS),
(1)

式中: Ω = [α β µ]T, α, β, µ分别表示迎角、侧滑角
和滚转角; ω = [p q r]T, p, q, r分别表示滚转角速
率、俯仰角速率和偏航角速率; x = [α β µ p q r]T

为系统状态; Ω∈UΩ⊂R3, ω∈Uω⊂R3, UΩ , Uω均为

R3中包含原点充分大的开集; uRCS=[lr mr nr]为

RCS提供的控制力矩向量; δ = [δe δa δr]
T为气动舵

面偏角指令, δe, δa, δr分别为左、右升降副翼舵和方
向舵; gfδ ∈ R3×3为常值不确定的舵面系数矩阵;
I = diag{Ixx, Iyy, Izz}为具有不确定性的转动惯量
矩阵; gsω(Ω), fs(Ω), ff(x)的具体表达式如下:

gsω(Ω) =

− tanβ cosα 1 − tanβ sinα

sinα 0 − cosα

secβ cosα 0 secβ sinα

 ,

fs(Ω) = [fα fβ fµ]
T, ff(x) = [fp fq fr]

T,

其中:

fα = (−q̄SCL,α +Mg cos γ cosµ)/(MV cosβ),

fβ = (q̄SCY,ββ cosβ +Mg cos γ sinµ)/(MV ),

fµ=(−Mg cos γcosµ tanβ+q̄SCY,ββ tan γ cosµ·
cosβ+q̄SCL,α(tan γ sinµ+tanβ))/(MV ),

fp = ((Iyy − Izz)qr − İxxp+ laero)/Ixx,

fq = ((Izz − Ixx)pr − İyyq +maero)/Iyy,

fr = ((Ixx − Iyy)pq − İzzr + naero)/Izz,

laero = q̄Sb(Cl,ββ + Cl,ppb/2V + Cl,rrb/2V ),

maero = q̄Sc(Cm,α + Cm,qqc/2V )+

Xcgq̄S(CD,αsinα+ CL,α cosα),

naero = q̄Sb(Cn,ββ + Cn,ppb/2V + Cn,rrb/2V )+

Xcgq̄SCY,ββ.

式中: q̄为动压, γ为航迹倾斜角, M为飞行器瞬时质
量, V为飞行器速度大小, g为重力加速度; S为机翼参
考面积, b和c分别为翼展长度、平均气动弦长, Xcg为

质心到参考力矩中心的距离; C(·)为气动力、气动力矩

中的系数,限于篇幅, C(·)的具体含义见参考文献[17].
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高超声速飞行器再入飞行时,所有的气动力、气动
力矩中的系数C(·)均具有不确定性,如fµ表达式中的

CL,α, CY,β等都是气动不确定参数. gfδ与气动参数有
关,所以也为不确定量,令gfδ = gfδ0 +∆gfδ, gfδ0为
gfδ的标称值, ∆gfδ为gfδ的不确定部分. 令I = I0+

∆I , I0为I的标称值, ∆I为I的不确定部分,则I−1 =

I−1
0 + Id,其中Id = (I0 +∆I)−1 − I−1

0 .

通过引入不确定参数向量,可将系统(1)写成如下
形式:

Ω̇ = f1(Ω) +AT(x)θΩ + gsω(Ω)ω, (2a)

ω̇ = BT(x)θω + I−1
0 u+D1, (2b)

式中: u=uaero+uRCS, uaero=gfδ0δ, u为总控制力矩,
uaero为气动舵面提供的控制力矩; D1 = Id(gfδδ+

uRCS) + I−1
0 ∆gfδδ是由控制系数矩阵的不确定性和

转动惯量的不确定性共同引起的总和干扰; θΩ ∈ R4,
θω ∈ R17为不确定参数矢量, A(x)和B(x)为不确定

参数的系数矩阵; f1(Ω), θΩ , θω, A(x), B(x)的具体

表达式请见附录1.

注注注 1 gsw(Ω)的行列式det(gsw(Ω)) = −secβ,显然,

矩阵gsw(Ω)对任何的Ω ∈ UΩ都非奇异.

本文控制目标:在考虑气动参数和惯性参数不确
定性的情况下,设计合适的控制舵面偏角指令δ和

RCS控制力矩指令,使得姿态角渐近跟踪期望姿态角.

2.2 预预预备备备知知知识识识(Preliminaries)
本文中使用如下记号,·i表示向量·的第i个元素;

·imax和·imin分别代表第i个分量·i在允许取值范围

内的上下确界. 本文中向量和矩阵范数均为欧式范数.

集合ΘΩ , Θω分别为不确定参数向量θΩ和θω的允

许范围,可表示如下:

ΘΩ={θΩ ∈ R4|θΩimin 6 θΩi 6 θΩimax,

i=1, · · · , 4},
Θω={θω ∈ R17|θωimin 6 θωi 6 θωimax,

i=1, · · · , 17}.

定定定义义义 1[18–19] 令θ ∈ Rp是未知的时变参数向量,
θ̂是θ的估计值, θ̃ = θ̂ − θ是θ的估计误差. 假设θ̂的自

适应律为
˙̂
θ = Γτ, (3)

其中: Γ > 0为一个对角矩阵, τ为待确定的自适应函
数. 称

˙̂
θ = Projθ̂(Γτ) (4)

为式(3)的不连续投影修正型自适应律,简称不连续投
影自适应律.其中投影算子

Projθ̂(·) = [Projθ̂1(·1), · · · ,Projθ̂p(·p)]
T.

定义如下:

Projθ̂i(·i) =


0, 如果θ̂i = θimax且·i > 0,

0, 如果θ̂i = θimin且·i < 0,

·i, 其他.

显然,对于任何的自适应函数τ ,不连续投影自适
应律式(4)具有如下性质:

P1) 令集合Θ为θ的允许范围,则有

θ̂ ∈ Θ={θ̂|θimin 6 θ̂i 6 θimax, i=1,· · ·, p}.

P2) θ̃T[Γ−1Proj(Γτ)− τ ] 6 0, ∀τ.
注注注 2 由性质P1)可知,引入不连续投影算法可保证被

估计参数的估计值始终落在参数的允许范围内,从而避免控

制器发生奇异.

引引引理理理 1[20] 考虑系统{
ż = f(z, y),

ẏ = s(y).
(5)

假设 ẏ = s(y)在平衡点 y = 0处是渐近稳定,如果
ż = f(z, 0)在平衡点z = 0处渐近稳定,则系统(5)在
平衡点(z, y) = (0, 0)处渐近稳定.

假假假设设设 1 存在一正常数ρ1,使得对于任何Ω ∈
UΩ都有∥gsω(Ω)∥ 6 ρ1.

假假假设设设 2 存在一正常数ρ2,使得对于任何x ∈
UΩ × Uω都有∥B(x)∥ 6 ρ2.

3 鲁鲁鲁棒棒棒自自自适适适应应应的的的控控控制制制器器器设设设计计计(Robust adaptive
controller design)
考虑气动和惯性参数不确定性,设计鲁棒自适应

控制器,使得姿态角Ω渐近跟踪期望的姿态角Ωref . 根
据奇异摄动理论,将整个控制系统分为快、慢两个回
路,姿态角速率为快变量,姿态角为慢变量. 在慢回路
中,姿态角速率作为一个虚拟控制输入ωc,使得姿态
角Ω渐近跟踪期望的姿态角Ωref ;在快回路中,把
ωc看出期望的输出,设计鲁棒控制器u,使得姿态角速
率ω跟踪姿态角速率指令ωc. 不确定参数矢量利用自
适应律进行在线估计,这里引入不连续参数投影算子
来避免控制器发生奇异.同时利用非线性干扰观测器
对控制系数矩阵的不确定部分进行观测. 控制系统结
构图如图1所示.

图 1 控制系统结构框图

Fig. 1 Block diagram of control system
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图1中: Ωref = [αref βref γref ]
T为期望的姿态角,

ωc=[pc qc rc]
T为姿态角速率指令. θ̂ω和θ̂Ω分别为

θω和θΩ的估计值, θ̃ω= θ̂ω −θω与θ̃Ω= θ̂Ω −θΩ分别为

θω和θΩ的估计误差.

3.1 慢慢慢回回回路路路设设设计计计(Slow loop design)
定义姿态角误差为

Ωe = Ω −Ωref . (6)

对式(6)关于时间求导,可得姿态角误差子系统如下:

Ω̇e = f1(Ω) +AT(x)θΩ − Ω̇ref + gsω(Ω)ω. (7)

设计姿态角速率指令ωc如下：

ωc = g−1
sω (Ω)(−f1(Ω)−AT(x)θ̂Ω +

Ω̇ref − kΩΩe), (8)

其中θ̂Ω的自适应律为

˙̂
θΩ = Projθ̂Ω{Γ1(A(x)Ωe − λΩ θ̃Ω)}, (9)

式中: kΩ = diag{k1, k2, k3} > 0; Γ1 ∈ R4×4为待设

计的对角正定矩阵; λΩ = diag{λ1, λ2, λ3, λ4} > 0.
将式(8)代入式(7)得到姿态角误差动态如下:

Ω̇e = −AT(x)θ̃Ω − kΩΩe + gsω(Ω)ωe. (10)

选择姿态角子系统的Laypunov函数为

W1 =
1

2
(ΩT

e Ωe + θ̃TΩΓ
−1
1 θ̃Ω).

对上式关于时间求导并将式(9)–(10)代入得

Ẇ1 = ΩT
e Ω̇e + θ̃TΩΓ

−1
1

˙̂
θΩ =

ΩT
e (−AT(x)θ̃Ω − kΩΩe + gsω(Ω)ωe) +

θ̃TΩΓ
−1
1 Projθ̂Ω{Γ1(A(x)Ωe − λΩ θ̃Ω)}.

由不连续投影自适应律的性质P2)可得

Ẇ1 6 ΩT
e (−AT(x)θ̃Ω − kΩΩe + gsω(Ω)ωe) +

θ̃TΩA(x)Ωe − θ̃TΩλΩ θ̃Ω =

−ΩT
e kΩΩe − θ̃TΩλΩ θ̃Ω +ΩT

e gsω(Ω)ωe.

3.2 快快快回回回路路路设设设计计计(Fast loop design)
定义姿态角误差为

ωe = ω − ωc, (11)

又ωe = [pe qe re]
T,对式(11)关于时间求导,可得姿

态角速率误差子系统如下:

ω̇e = BT(x)θω + I−1
0 u+D1 − ω̇c. (12)

式(12)中出现了虚拟控制器的导数ω̇c,为了避免计算
爆炸,可将ω̇c项作为干扰进行处理,则式(12)可写为

ω̇e = BT(x)θω + I−1
0 u+ d, (13)

其中d = D1 − ω̇c. 除此之外, d还可包含未建模动态
和模型简化带来的误差以及外界扰动.本文用非线性

干扰观测器对d进行观测, d̂为d的估计值, d̃ = d−
d̂为d的估计值误差. 假设d满足如下假设:

假假假设设设 3 d(t)充分光滑,且存在某个正整数k,使
dk−1d(t)

dtk−1
为慢变量,即近似有

dkd(t)

dtk
=0.

注注注 3 常规的非线性干扰观测器要求ḋ = 0,即d为

常值.而本文要求存在正整数k使得
dkd(t)

dtk
=0,即d可以是时

变的. 该假设放宽了常规非线性干扰观测器的限制,拓宽了

其应用范围.

设计如下的控制输入:

u = I0(−BT(x)θ̂ω − d̂− kωωe), (14)

其中θ̂ω的自适应律为
˙̂
θω = Projθ̂ω{Γ2(B(x)ωe − λωθ̃ω)}, (15)

式中: kω = diag{k4, k5, k6} > 0; Γ2 ∈ R17×17, λω ∈
R17×17为待设计的对角正定矩阵. d̂采用文献[21]给
出的非线性干扰观测器来估计,其设计如下:

ż = −L0(ωe)(z +BT(x)θ̂ω+

I−1
0 u+ p0(ωe)) + d̂1,

˙̂
d1 = L1(ωe)d̃1 + d̂2,

˙̂
d2 = L2(ωe)d̃2 + d̂3,

...
˙̂
dk−2 = Lk−2(ωe)d̃k−2 + d̂k−1,

˙̂
dk−1 = Lk−1(ωe)d̃k−1,

d̂ = z + p0(ωe),

(16)

其中: k为干扰观测器的阶; di =
did(t)

dti
, d̂i为di的估

计值, d̃i = di − d̂i为di的估计值误差,其中i=1, · · · ,
k − 1; z ∈ R3和d̂i ∈ R3为观测器内部状态, d̂ ∈ R3

为d的观测值; p0(ωe) ∈ R3为待设计的向量值函数;
Li(ωe) ∈ R3×3(i = 0, · · · , k − 1)为非线性观测器增

益矩阵,满足:

1) 使得系统ėi = −Li(ωe)ei(i = 0, · · · , k−1)在

原点处渐近稳定;

2) L0(ωe) =
∂p0(ωe)

∂ωe

.

注注注 4 在文献[21]中,称式(16)为k阶干扰观测器. 当d

满足假设3且θ̂ω = θω时,该观测器是收敛的(见附录2). 本文

所设计的观测器(16)与文献[21]中的观测器不同之处在于本

文所设计的观测器含有不确定参数矢量的估计值θ̂ω . 因此,

需要重新讨论干扰观测器的收敛性.

定定定理理理 1 考虑系统(13),设计非线性干扰观测器
如式(16),选择p0(ωe)=[c1pe c2qe c3re]

T,其中ci>0

(i = 1, 2, 3),如果θω的自适应估计器收敛,则非线性
干扰观测器(16)收敛.
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证证证 若θω的自适应估计器收敛,则θ̃ω的动态在原

点处渐近稳定. 将式(16)中的θ̂ω写成θω + θ̃ω的形式,
令θ̃ω = 0,此时式(16)退化为附录2中的观测器且是
收敛的. 再根据引理1可知θ̃ω的动态与式(16)的误差
动态构成的级联系统在原点处渐近稳定,则非线性干
扰观测器(16)收敛. 证毕.

由定理1可知式(16)的收敛性依赖于θω的自适应

估计器的收敛性,而θω的自适应估计器的收敛性将在

整个闭环系统渐近稳定性证明中给出.

定定定理理理 2 考虑系统(2),在假设1–3的条件下,设
计控制律为式(14),自适应律为式(9)(15),非线性干扰
观测器为式(16),适当选择控制参数满足如下关系式:

kΩ,min >
1

4a2
2

, kω,min >
1

4a2
1

+ a2
2ρ

2
1,

λω,min > a2
3ρ

2
2L

2
0(ωe)max,

L0(ωe)min > a2
1 +

1

4a2
3

+
1

4
,

Li(ωe)min>
5

4
, i=1, · · ·, k−2, Lk−1(ωe)min>0,

其中: a1, a2, a3为非零实数, kΩ,min, kω,min, λΩ,min,
λω,min, Li(ωe)min(i=0, · · ·, k− 1)分别为矩阵kΩ , kω,
λΩ, λω, Li(ωe)中最小元素, L0(ωe)max为矩阵L0(ωe)

中最大的元素,则由式(2)(9)(14)–(16)构成的闭环系
统渐近稳定.

证证证 选择闭环系统Laypunov函数为

W2 = W1 +
1

2
(ωT

e ωe + θ̃TωΓ
−1
2 θ̃ω + d̃Td̃) +

1

2
(d̃T1 d̃1 + · · ·+ d̃Tk−1d̃k−1).

关于时间求导并将式(13)–(16)代入:

Ẇ2 = Ẇ1 + ωT
e ω̇e + θ̃TωΓ

−1
2

˙̂
θω +

d̃T
˙̃
d+ d̃T1

˙̃
d1 + · · ·+ d̃Tk−1

˙̃
dk−1 =

Ẇ1+θ̃TωΓ
−1
2 Projθ̂ω{Γ2(B(x)ωe−λωθ̃ω)}+

ωT
e ω̇e + d̃T

˙̃
d+ d̃T1

˙̃
d1 + · · ·+ d̃Tk−1

˙̃
dk−1.

由不连续投影自适应律的性质P2)并整理得

Ẇ2 6
−ΩT

e kΩΩe − ωT
e kωωe − θ̃TΩλΩ θ̃Ω − θ̃Tωλωθ̃ω +

ωT
e d̃+ΩT

e gsω(Ω)ωe + d̃TL0(ωe)B
T(x)θ̃ω +

(d̃Td̃1 − d̃TL0(ωe)d̃) + (d̃T1 d̃2 − d̃T1L1(ωe)d̃1) +

· · ·+ (d̃Tk−2d̃k−1 − d̃Tk−2Lk−2(ωe)d̃k−2)−

d̃Tk−1Lk−1(ωe)d̃k−1.

依据完全平方公式有

ωT
e d̃ 6 1

4a2
1

∥ωe∥22 + a2
1∥d̃∥22,

ΩT
e gsωωe 6

1

4a2
2

∥Ωe∥22 + a2
2∥gsωωe∥22 6

1

4a2
2

∥Ωe∥22 + a2
2ρ

2
1∥ωe∥22,

d̃L0(ωe)B
T(x)θ̃ω 6

1

4a2
3

∥d̃∥22 + a2
3∥L0(ωe)B

T(x)θ̃ω∥22 6

1

4a2
3

∥d̃∥22 + a2
3ρ

2
2L

2
0(ωe)max∥θ̃ω∥22,

d̃Td̃1 6 1

4
∥d̃∥22 + ∥d̃1∥22,

d̃T1 d̃2 6 1

4
∥d̃1∥22 + ∥d̃2∥22,

d̃Tk−2d̃k−1 6 1

4
∥d̃k−2∥22 + ∥d̃k−1∥22,

则

Ẇ2 6 −(kΩ,min −
1

4a2
2

)∥Ωe∥22 − λΩ,min∥θ̃Ω∥22 −

(kω,min −
1

4a2
1

− a2
2ρ

2
1)∥ωe∥22 −

(λω,min − a2
3ρ

2
2L

2
0(ωe)max)∥θ̃ω∥22 −

(L0(ωe)min − a2
1 −

1

4a2
3

− 1

4
)∥d̃∥22 −

(L1(ωe)min −
5

4
)∥d̃1∥22 − · · · −

(Lk−2(ωe)min −
5

4
)∥d̃k−2∥22 −

Lk−1(ωe)min∥d̃k−1∥22.

当

kΩ,min >
1

4a2
2

, kω,min >
1

4a2
1

+ a2
2ρ

2
1,

λΩ,min > 0, λω,min > a2
3ρ

2
2L

2
0(ωe)max,

L0(ωe)min > a2
1 +

1

4a2
3

+
1

4
,

Li(ωe)min >
5

4
, i = 1, · · · , k − 2,

Lk−1(ωe)min > 0

关系式成立时,有Ẇ为负定,则闭环系统渐近稳定.

证毕.

4 控控控制制制力力力矩矩矩分分分配配配(Control moment allocation)
飞行器跨入大气层再入飞行时,由稀薄大气层进

入稠密大气层. 初始阶段,由于空气稀薄且动压低,此
时气动舵面的控制效率不能满足飞行器的姿态控制

需求,需引入执行机构RCS进行复合控制,此时RCS
起主要控制作用. 控制分配的实质是设计气动舵面
和RCS之间的权重系数,根据所设计的权重系数将总
控制力矩分配至RCS和气动舵面指令力矩.对权重系
数的选取直接影响了控制分配的好坏.为了尽量减
少RCS系统的能源消耗和开关次数,在控制分配中将
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控制舵面作为首要选择.随着大气密度逐渐增加,气
动舵面控制能力逐渐增强,与此同时, RCS的控制作
用逐渐减弱. 文献[4]给出了气动舵面和RCS之间的控
制分配函数:

ha =


0, q̄ 6 q̄0,

q̄ − q̄0
q̄1 − q̄0

, q̄0 < q̄ < q̄1,

1, q̄ > q̄1,

(17)

uaero = hau, uRCS = (1− ha)u, (18)

其中: q̄0, q̄1分别为复合控制开始和结束的动压值,
q̄为实际动压值, ha为气动舵面的权重系数. 根据文
献[22],可取q̄0 = 96Pa, q̄1 = 1436Pa,则气动舵面
的权重系数ha的曲线如图2所示.

图 2 ha的曲线图

Fig. 2 The curve of ha

从图2中可以看出,在q̄0, q̄1处出现转折点,即复合
控制在开始和结束阶段不够平缓;同时复合控制阶段,
气动舵面和RCS的权重系数的斜率为常值,在实际飞
行中,气动舵面和RCS的权重系数的斜率为变量更为
合理.

4.1 改改改进进进的的的气气气动动动舵舵舵面面面权权权重重重系系系数数数(Improved weight
coefficient of aerosurface)
为了改善复合控制阶段出现转折点以及权重系数

的斜率为常值的情况,可采用S型曲线[23]来表示复合

阶段气动舵面和RCS分配的权重系数. 为此,本文将
气动舵面的权重系数修改为

h∗
a =


0, q̄ < q̄0,

1.1

1 +m(q̄ − q̄0)−n
, q̄0 6 q̄ 6 q̄1,

1, q̄ > q̄1,

(19)

式中: m, n为待设计参数,满足式(20):h∗
a = 1, q̄ = q̄1,

h∗
a = 0.5, q̄ = q̄0 +

(q̄1 − q̄0)

2
.

(20)

根据本文q̄0, q̄1的取值,可求得m = 1846681154,
n = 3.37,则h∗

a的曲线如图3所示. 从图3的曲线可以
看到,改进后的h∗

a能够平缓的开始和结束复合阶段;

在复合控制阶段,气动舵面和RCS的权重系数的斜率
为变量.

图 3 改进的h∗a曲线图

Fig. 3 The curve of improved h∗a

事实上,参数m,n可根据具体的气动舵面和RCS
分配情况来设计,即根据具体情况设定式(20). 显然,
改进之后的控制分配更加符合实际问题.

故最终得到气动舵面提供的控制力矩uaero=h∗
au,

RCS提供的控制力矩uRCS=(1− h∗
a)u. 则气动舵面

偏角指令δ=h∗
ag

−1
fδ0u.

5 仿仿仿真真真结结结果果果及及及分分分析析析(Simulation and analysis)
在MATLAB中用Simulink进行仿真,仿真的目的

是验证在气动参数和惯性参数具有不确定性的情况

下,所设计的控制器将高超声速飞行器从一个初始姿
态控制到另一个姿态的控制效果.

仿真采用Winged-Cone模型,该模型是由NASA兰
利研究中心开发. 通过风洞实验已经建立了较全面且
真实的气动数据[24],从数据中可以知道气动力、气动
力矩中的系数都是迎角和马赫数的函数. Keshmiri
等[25]给出了气动模型以及其对应气动系数的拟合公

式,具体的拟合公式可参见文献[26]. 路径约束[27]: 最
大热流率Q̇max = 300 kw/m2,最大法向过载n0 = 3,
最大动压限制Kq = 14367Pa.

在上述路径约束内,选取参数值如下:

V = 4600m/s, H = 70 km.

初始姿态角为

α0 = 2◦, β0 = 0.2◦, µ0 = 3◦.

期望姿态角为

αref = 5◦, βref = 0◦, µref = 6◦.

控制器的重要参数选取如下:

kΩ = diag{2, 3, 4}, kω = diag{18, 15, 30},
L0(ωe) = diag{30, 30, 40}, k = 2.

质量M = 136820 kg,初始的姿态角速率p0=q0
=µ0=0◦. 根据本文选取的飞行高度和飞行速度,在
标准大气模型下,可求得动压q̄ = 1056Pa,此时RCS
和δ同时作用.
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气动不确定参数C(·)和惯性不确定参数I的摄动

范围分别选取如下:

C(·) = C(·)0(1 + η1%), − 50 6 η1 6 50,

I = I0(1 + η2%), − 40 6 η2 6 40,

其中: C(·)0和I0分别为气动和惯性不确定参数的标称

值.本文采用气动系数的拟合公式[26]和惯性参数的拟

合公式[17]作为不确定参数的标称值.本仿真中,不确
定参数的具体摄动如下:

CL,α = CL,α0(1+40%), CY,β = CY,β0(1+50%),

Cl,β = Cl,β0(1− 30%), Cl,p = Cl,p0(1 + 40%),

Cl,r = Cl,r0(1− 50%), Cm,α = Cm,α0(1− 50%),

Cm,q = Cm,q0(1+30%), CD,α = CD,α0(1+40%),

Cn,β = Cn,β0(1 + 45%), Cn,p = Cn,p0(1− 40%),

Cn,r = Cn,r0(1 + 40%), Ixx = Ixx0(1 + 30%),

Iyy = Iyy0(1 + 40%), Izz = Izz0(1− 40%),

gfδ = (1− 30%)gfδ0.

选取幅值为0.5 rad · s−2,周期为15 s的三角脉冲
周期信号dΛ作为外界扰动.同时为了验证所设计的干
扰观测器可估计未建模动态带来的误差,仿真中可用
一阶惯性环节1/(Ts+ 1)近似代替气动舵的执行机

构(见图4),而事实上,在设计控制器时,并未考虑执行
机构,该执行机构即为未建模动态. 则该未建模动态
引起的误差为D2 = I−1

0 gfδ0(δ
∗ − δ).综上, d的具体

表达式可写成

d = D1 − ω̇c +D2 +D3,

其中: D3 = [dΛ dΛ dΛ]
T, T取为0.1.

图 4 气动舵的执行机构

Fig. 4 The actuator of pneumatic rudders

在存在上述不确定参数摄动和外界扰动的情况下,
分别采用鲁棒控制器和一般控制器进行仿真. 其中,
鲁棒控制器为本文设计的控制器;而一般控制器则不
包含自适应估计器和非线性干扰观测器,其不确定参
数矢量θΩ , θω用对应的标称值代替.仿真结果如图
5–12所示.

图5为采用一般控制器和鲁棒控制器的姿态角响
应对比曲线.由图5可知,当存在不确定参数摄动和外
界扰动时,采用一般控制器的控制性能并不理想.若
不采取任何措施来补偿不确定参数摄动和外界扰动,
姿态角响应曲线则会存在稳态误差且受干扰的影响

较大.而采用鲁棒控制器后明显改善了控制效果,使
得姿态角快速准确的跟踪期望的姿态角,并且响应曲
线平稳光滑,由此可知本文所设计的鲁棒控制器对不
确定参数的摄动和外界扰动具有很好的鲁棒性.
图6为采用鲁棒控制器的姿态角误差响应曲线,各姿
态角误差都能够在极短的时间内趋于0,并且暂态过
程中姿态角误差的变化范围分别为−0.3◦∼0.1◦,
−0.01◦∼0.01◦, −0.3◦∼0.1◦,这说明该控制器具有
较高的精度和较小的超调量.

图 5 一般控制器和鲁棒控制器下姿态角响应曲线对比

Fig. 5 Response curves of attitude angles: ordinary controller via robust controller

图 6 姿态角误差响应曲线

Fig. 6 Response curves of attitude angle errors
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图 7 姿态角速率响应曲线

Fig. 7 Response curves of attitude angle rates

图7为采用鲁棒控制器的姿态角速率响应曲线.
图8为采用鲁棒控制器的RCS控制力矩曲线.图9为
采用鲁棒控制器的气动舵面偏角曲线.图10为根
据d的具体表达式得到的曲线图. 图11为d̂的仿真曲

线.图12为d̃的仿真曲线.由图10–12可知该观测器
很好的估计了时变干扰. 综上分析,本文所设计的
鲁棒自适应控制器能够很好的抑制不确定参数引起

的干扰,并使得系统达到快速稳定的跟踪.

图 8 RCS控制力矩曲线

Fig. 8 The curves of RCS control moment

图 9 气动舵面偏角曲线

Fig. 9 The curves of aerosurface deflections

图 10 d的仿真曲线

Fig. 10 The simulation curves of d

图 11 d̂的仿真曲线

Fig. 11 The simulation curves of d̂
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图 12 d̃的仿真曲线

Fig. 12 The simulation curves of d̃

6 结结结论论论(Couclusions)
本文针对气动和惯性参数不确定性,同时考虑

RCS参与控制,设计高超声速再入飞行器的鲁棒自
适应控制器. 根据奇异摄动理论将控制系统分为
快、慢两个回路分别进行设计.将各回路的不确定
参数写成矢量的形式,利用自适应律来实时的更新
不确定参数矢量,引入不连续投影算法来避免控制
器出现奇异的情况. 同时利用非线性干扰观测器处
理控制系数不确定性. 文中引入S型曲线对控制分
配做了一些改进,并给出了气动舵面偏角指令和
RCS所需提供的控制力矩指令. 利用Lyapunov稳定
性理论证明了整个闭环系统的稳定性. 最后,采用
Winged-Cone模型进行Simulink仿真,仿真结果表
明本文所设计的控制器能够快速有效的进行姿态跟

踪同时具有强鲁棒性.
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附附附录录录 1 系系系统统统模模模型型型(2)中中中不不不确确确定定定参参参数数数矢矢矢量量量和和和其其其系系系
数数数矩矩矩阵阵阵的的的表表表达达达式式式(Appendix 1 Expressions of the un-
certain parameters and its coefficient matrices in the
system model (2))
在系统模型(2)中,不确定参数矢量和其系数矩阵的形式

较为复杂,具体表达式如下:

θΩ = [θT1 θT2 θT3 ]T4×1, θw = [θT4 θT5 θT6 ]T17×1,

A(x) =

A1(x) 0 0

0 A2(x) 0

02×1 02×1 A3(x)


4×3

,

B(x) =

B1(x) 05×1 05×1

06×1 B2(x) 06×1

06×1 06×1 B3(x)


17×3

,

θ1 = CL,α, θ2 = CY,β , θ3 = [CY,β CL,α]
T,

θ4 = [
Iyy − Izz

Ixx

İxx
Ixx

Cl,β

Ixx

Cl,p

Ixx

Cl,r

Ixx
]T,

θ5 = [
Izz − Ixx

Iyy

İyy
Iyy

Cm,α

Iyy

Cm,q

Iyy

CD,α

Iyy

CL,α

Iyy
]T,

θ6 = [
Ixx − Iyy

Izz

İzz
Izz

Cn,β

Izz

Cn,p

Izz

Cn,r

Izz

CY,β

Izz
]T,

A1(x) = − q̄S

MV cosβ
, A2(x) =

q̄Sβ cosβ

MV
,

A3(x)=[
q̄Sβ tan γ cosµ cosβ

MV

q̄S(tan γ sinµ+tanβ)

MV
]T,

B1(x) = [qr − p q̄Sbβ
q̄Sb2p

2V

q̄Sb2r

2V
]T,

B2(x)=[pr − q q̄Sc
q̄Sc2q

2V
Xcgq̄Ssinα Xcgq̄Scosα ]T,

B3(x) = [pq − r q̄Sbβ
q̄Sb2p

2V

q̄Sb2r

2V
Xcgq̄Sβ ]

T,

f1(Ω)=


g cos γ cosµ

V cosβ
g cos γ sinµ

V

−g cos γ cosµ tanβ

V

.

附附附录录录 2 文文文献献献[21]中中中的的的非非非线线线性性性干干干扰扰扰观观观测测测器器器的的的渐渐渐
近近近收收收敛敛敛性性性证证证明明明 (Appendix 2 The asymptotic conver-
gence proof of nonlinear disturbance observer of pa-
per [21])
考虑一般非线性系统

ẏ = f(y) + g(y)u+ d, (A1)

其中: y为系统状态, u为控制输入, d为总和干扰.

设d̂为d的估计值, d̃ = d− d̂为d的估计误差; di=
did(t)

dti
,

d̂i为 di的估计值, d̃i = di − d̂i为 di的估计误差(i = 0, · · · ,
k − 1).
文献[21]设计了如下非线性干扰观测器:

ż=−L0(y)(z + f(y) + g(y)u+ p0(y)) + d̂1,

˙̂
d1 = L1(y)d̃1 + d̂2,

˙̂
d2 = L2(y)d̃2 + d̂3,

... (A2)
˙̂
dk−2 = Lk−2(y)d̃k−2 + d̂k−1,

˙̂
dk−1 = Lk−1(y)d̃k−1,

d̂ = z + p0(y),

式中: z ∈ R3和d̂i ∈ R3(i = 1, · · · , k − 1)为观测器内部状

态, d̂ ∈ R3为d的观测值; p0(y) ∈ R3为待设计的向量值函数;
Li(y) ∈ R3×3(i = 0, · · · , k − 1)为非线性观测器增益矩阵,
满足:

1) 使得系统ėi = −Li(y)ei(i = 0, · · · , k − 1)在原点处

渐近稳定.

2) L0(y) =
∂p0(y)

∂y
.

当d满足假设3且增益矩阵Li(y)满足上述条件1)和2)时,
非线性干扰观测器(A2)是渐近收敛的.
证证证 显然有ḋi = di+1.
对d̃关于时间求导并将式(A1)–(A2)代入:

˙̃
d = ḋ− ˙̂

d =

d1 − ż − ∂p0(y)

∂y
ẏ =

d1 + L0(y)(z + f(y) + g(y)u+ p0(y))− d̂1 −

L0(y)(f(y) + g(y)u+ d) =
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d̃1 + L0(y)(z + p0(y))− L0(y)d =

−L0(y)d̃+ d̃1.

对d̃1关于时间求导:

˙̃
d1 = ḋ1 − ˙̂

d1 = d2 − L1(y)d̃1 − d̂2 =

−L1(y)d̃1 + d̃2,

类似地有

˙̃
di = −Li(y)d̃i + d̃i+1, i = 1, · · · , k − 2,

˙̃
dk−1 = −Lk−1(y)d̃k−1,

则有d̃的动态如下:

˙̃
d = −L0(y)d̃+ d̃1,

˙̃
d1 = −L1(y)d̃1 + d̃2,

...
˙̃
dk−2 = −Lk−2(y)d̃k−2 + d̃k−1,

˙̃
dk−1 = −Lk−1(y)d̃k−1.

由于Li(y)使得系统ėi = −Li(y)ei(i = 0, · · · , k − 1)在原点

处渐近稳定. 显然,子系统 ˙̃
dk−1 = −Lk−1(y)d̃k−1在原点处

渐近稳定. 考虑系统 ˙̃
dk−2 = −Lk−2(y)d̃k−2+ d̃k−1.令d̃k−1

= 0,有 ˙̃
dk−2 = −Lk−2(y)d̃k−2在原点处渐近稳定,再根据

引理1可知级联系统:
˙̃
dk−2 = −Lk−2(y)d̃k−2 + d̃k−1,

˙̃
dk−1 = −Lk−1(y)d̃k−1.

在原点处渐近稳定. 考虑系统

˙̃
dk−3 = −Lk−3(y)d̃k−3 + d̃k−2.

令d̃k−2 = 0,有 ˙̃
dk−3 = −Lk−3(y)d̃k−3在原点处渐近稳定,

再根据引理1可知级联系统
˙̃
dk−3 = −Lk−3(y)d̃k−3 + d̃k−2,

˙̃
dk−2 = −Lk−2(y)d̃k−2 + d̃k−1,

˙̃
dk−1 = −Lk−1(y)d̃k−1.

在原点处渐近稳定. 依次类推,有

˙̃
d = −L0(y)d̃+ d̃1,

˙̃
d1 = −L1(y)d̃1 + d̃2,

...
˙̃
dk−2 = −Lk−2(y)d̃k−2 + d̃k−1,

˙̃
dk−1 = −Lk−1(y)d̃k−1.

在原点处渐近稳定. 证毕.

注注注 A1 k值的确定: 当无法知道干扰d的具体结构或者

很难获取其表达式时,可预先给定一个足够小的正实数ε,如

果存在正整数t使得∥d̂t+1 − d̂t∥2 < ε,则k = t.
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