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高超声速滑翔飞行器倾斜转弯分析及控制系统设计

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摘　要：倾斜转弯技术是高超声速滑翔飞行器控制的一个重要发展方向。针对高超声速滑翔飞行器倾
斜转弯技术开展研究。以平衡滑翔弹道为参考弹道，分析了转弯半径、下降高度、倾侧角等参数之间的关系，

提出在设计高超声速滑翔飞行器制导控制指令时，应综合考虑不同高度速度下的控制能力约束。根据奇异

摄动理论将动力学系统的受控状态变量分为快变量和慢变量两部分，运用轨迹线性化方法设计了控制系统。

仿真结果表明，设计的控制器具有良好的控制性能，但随着高度的增加，控制指令应结合实际控制能力，以完

成对飞行器的姿态控制。
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　　再入滑翔飞行器具有远程快速到达、高速精
确投送、大范围区域覆盖、纵／横向机动性好等优
点。与传统再入飞行器相比，再入滑翔飞行器充

分利用其高升阻比的气动外形在临近空间内飞

行，采用滑翔和跳跃的组合弹道，不但能够增加飞

行时间，提高射程，而且还能有效地降低壁面最大

热流密度。

控制系统是再入滑翔飞行器重要分系统之

一，是飞行器安全飞行，完成既定任务的重要保

证。当前针对再入飞行器的控制研究多以空天飞

行器为对象，文献［１］以一概念性升力体高超声
速飞行器为对象，对其再入段进行了研究，建立了

数学模型，并研究了再入段的控制系统研究方法。

文献［２］利用非线性动态逆技术设计了高超声速
飞行器快慢回路的控制律，并针对飞行器在高超

声速下的倾斜转弯运动进行了仿真。文献［３］建
立了空天飞行器再入飞行条件下的 ６自由度模
型；文献［４］则研究了基于模糊理论的空天飞行
器鲁棒自适应控制，文献［５］研究了基于Ｔｅｒｍｉｎａｌ
滑模的空天飞行器自适应鲁棒控制，文献［６］则
基于轨迹线性化方法研究了空天飞行器的控制

方法。

１　数学模型

１．１　 动力学模型

由于以姿态角作为姿态控制输出时高超声速

飞行器再入模式的动力学方程呈现非最小相位行

为，因此姿态动力学方程一般以攻角、倾斜角和侧

滑角作为输出。数学模型的具体推导可参考文献

［７－８］，考虑到飞行器为无动力滑翔，其动力学方
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程如下：

α＝ｑ－ｔａｎβｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎ( )α ＋－Ｌ＋ｍｇｃｏｓγｃｏｓμｍＶｃｏｓβ

　－Ｖｃｏｓγｒｃｏｓβ
ｃｏｓμ＋ｓｉｎμｃｏｓγｓｉｎχｔａｎ( )φ

β＝－ｒｃｏｓα＋ｐｓｉｎα＋Ｙｃｏｓβ＋ｍｇｓｉｎμｃｏｓγｍＶ

　－Ｖｃｏｓγｒ ｓｉｎμ＋ｓｉｎχｔａｎφｃｏｓμｃｏｓ( )γ

μ＝ｓｅｃβｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎ( )α －ｇＶｔａｎβｃｏｓμｃｏｓγ

　＋Ｌｔａｎβ＋ｔａｎγｓｉｎ( )μ ＋Ｙｔａｎγｃｏｓβｃｏｓμ
ｍＶ

　＋Ｖｃｏｓγｒ ｔａｎβｃｏｓμ＋ｓｉｎχｔａｎφｓｉｎγ＋ｔａｎβｓｉｎμｃｏｓ( )[ ]γ
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ｐ
ｑｒｑｒ＋ｇ

ｐ
ｎｎ＋ｇ

ｐ
ｌｌ

ｑ＝Ｉｑｐｐｐ
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















ｎ （１）
其中：

Ｉｐｐｑ＝
Ｉｘｚ Ｉｘｘ－Ｉｙｙ＋Ｉ( )ｚｚ
ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ

２
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Ｉｙｙ
，
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２
ｘｚ
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２
ｘｚ
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，
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，Ｉｒｑｒ＝
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２
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Ｉｚｚ
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２
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，　ｇｐｎ＝

Ｉｘｚ
ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ

２
ｘｚ
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１
Ｉｙｙ
，

ｇｒｌ＝
Ｉｘｚ

ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ
２
ｘｚ
，　ｇｒｎ＝

Ｉｘｘ
ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ

２
ｘｚ
。

α，β，μ分别为攻角、侧滑角和倾侧角，ｐ，ｑ，ｒ分别
为飞行器滚转、俯仰和偏转角速度；Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ，Ｉｘｚ
为飞行器转动惯量分量；ｌ，ｍ，ｎ为飞行器所受的
三轴力矩。Ｌ，Ｙ分别为飞行器所受到的升力和侧
向力，ｍ为飞行器质量，Ｖ为速度。
１．２　气动参数模型

本文中气动参数采用乘波构型气动力数据拟

合得到，设计的气动控制面和ＨＴＶ－１类似，共有
６个控制面，如图１所示。本文所研究的滑翔飞
行器基于乘波构型设计，气动参数为乘波构型气

动参数。气动力和气动力矩计算表达式为

Ｌ＝珋ｑＳＣＤ，Ｄ＝珋ｑＳＣＬ，Ｙ＝珋ｑＳＣＹ，

ｌ＝珋ｑｂＳＣｌ，ｎ＝珋ｑｂＳＣｎ＋ｘｇｐＹ，

ｍ＝珋ｑｃＳＣｍ－ｘｇｐ Ｄｓｉｎα＋Ｌｃｏｓ( )α
其中：

ＣＬ＝ＣＬ０＋ＣＬ，αα

ＣＤ＝ＣＤ０＋ＣＤ，αα＋ＣＤ，αα
２

ＣＹ＝ＣＹ，ββ

（２）

图１　 ＨＴＶ－１气动布局
Ｆｉｇ．１　ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｓｉｇｎｏｆＨＴＶ－１

ｘｇｐ为质心到参考力矩中心（压心）的距离，质心在
参考力矩中心后为正。控制面的参数通过估算方

法得到。假设飞行器共有Ｎ个气动控制面，则

Ｃｌ＝Ｃｌ，ββ＋∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｃｌ，δｉδｉ＋Ｃｌ，ｐ

ｐｂ
２Ｖ＋Ｃｌ，ｒ

ｒｂ
２Ｖ

Ｃｍ ＝Ｃｍ，α＋∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｃｍ，δｉδｉ＋Ｃｍ，ｑ

ｑｃ
２Ｖ

Ｃｎ ＝Ｃｎ，ββ＋∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｃｎ，δｉδｉ＋Ｃｎ，ｐ

ｐｂ
２Ｖ＋Ｃｎ，ｒ

ｒｂ
２Ｖ
（３）

δｉ为各控制面的舵偏角。由于在再入初级阶段，大
气稀薄，气动舵面不能提供足够的力来控制飞行

器的姿态，除了气动控制面外，再入滑翔飞行器还

应包含喷流反作用控制系统（ＲＣＳ）。随着飞行高
度的降低，动压逐渐增大，逐渐过渡到采用气动控

制面进行姿态控制［３，９］，本文主要研究大气层内

的姿态控制，不考虑ＲＣＳ的建模及控制。

２　倾斜转弯分析

高超声速滑翔飞行器按照设计要求，需要具

备一定的侧向机动能力。采用倾斜转弯（ＢＴＴ：
ＢａｎｋＴｏＴｕｒｎ）技术进行机动较侧滑转弯具有较
大的优势，因此，本文针对倾斜转弯相关参数进行

了分析。

文献［１０］通过研究最优滑翔轨迹指出：飞行
器在滑翔过程中，“除了要求对升力控制量进行

初段和末段的调整，在滑翔飞行的主要阶段，接近

于最大升阻比的滑翔是最优的滑翔”；即在初始

阶段需通过控制飞行器的姿态使其满足平衡滑翔

条件，从而获得较优的性能。这里以平衡滑翔弹道

为参考弹道进行分析。

平衡滑翔条件下速度和密度（高度）的关系

可由（４）式描述［１１］：

ρ＝
２ｍ ｇｒ０－Ｖ( )２

Ｓ·ＣＬ·ｒ０·Ｖ
２ （４）

其中Ｓ为参考面积，ｇ为重力加速度，ｒ０为地心距。
倾侧角为μ时，飞行器受力如图２所示。

假设飞行器倾斜转弯过程受力处于平衡

·８１·
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图２　倾斜转弯受力分析
Ｆｉｇ．２　Ｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｂａｎｋｔｏｔｕｒｎ

状态：

Ｌｃｏｓμ＝ｍｇ

Ｌｓｉｎμ＝ｍＶ
２

Ｒ
（５）

Ｒ表示飞行器倾侧转弯时的转弯半径，令无量纲

速度ｕ＝Ｖ
２

ｇｒ０
，此时飞行器所处的高度对应的密度

为

ρ′＝
２ｍ１( )－ｕ

Ｓ·ＣＬ·ｒ０·ｕ·ｃｏｓμ
（６）

倾侧角度为μ时，为保持竖直方向力平衡，飞
行器下降高度对应的密度变化量

Δρ＝
２ｍ１( )－ｕ
Ｓ·ＣＬ·ｒ０·ｕ

１
ｃｏｓμ

－( )１ （７）

则在指数密度模型假设下，飞行器下降高度为

Δｈ＝－１Ｂｌｎｃｏｓ
( )μ （８）

其中Β为大气模型参数，上式表明，飞行器平衡滑
翔时，倾斜转弯导致飞行器下降高度与飞行器气

动参数、飞行速度等无关，只和倾侧角相关，关系

如图３所示。

图３　下降高度随倾侧角变化关系
Ｆｉｇ．３　Ｄｅｃｅｎｔｈｅｉｇｈｔｖｓ．ｂａｎｋａｎｇｌｅ

由（５）式可知，转弯半径和倾侧角之间关
系为

Ｒ＝ Ｖ２
ｇｔａｎμ

＝
ｕｒ０
ｔａｎμ

（９）

结合（６）式可得转弯半径

Ｒ＝
２ｍ·ｒ０

２ｍ·ｔａｎμ＋ρ·Ｓ·ＣＬ·ｒ０·ｓｉｎμ
（１０）

即转弯半径由来流状态、飞行器相关参数以及倾

侧角共同决定。转弯半径随着升力系数的增加而

降低。固定飞行器质量和升力系数的情况下，转弯

半径和飞行高度之间的关系如图４所示。可以看
出，转弯半径随着高度的降低而减小，相同高度

时，转弯半径随着倾侧角的增大而减小。

图４　转弯半径随高度变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｔｕｒｎｒａｄｉｕｓｖｓ．ｈｅｉｇｈｔ

只考虑滚转通道，假设高超声速条件下通过

图１中的两侧副翼差动获得滚转力矩，则由动量
矩方程：

Ｉｄωｄｔ＝Ｍ （１１）

ｄωｘ
ｄｔ＝

Ｍ
Ｉｘｘ
＝Δｐ·Ｓ·ＬＩｘｘ

（１２）

滚转角加速度主要由控制面上下表面的压强差

Δｐ决定，而这取决于来流状态参数，图５为不同
条件（相同马赫数，不同差动角；相同差动角，不

同马赫数）下滚转角加速度随高度的变化曲线。

相同马赫数下，滚转角加速度随高度的增加

而下降很快，舵面差动角度为９°时，在４０ｋｍ高
度，滚转角加速度达到１６０°／ｓ２，而在８０ｋｍ高度，
其滚转角加速度仅为１°／ｓ２。不同马赫数条件下，
滚转角加速度随高度的变化呈现同样的趋势。故

针对倾侧角的控制能力随着高度的增加而快速下

降，在设计制导控制指令时，应综合考虑不同高度

速度下的滚转角加速度约束。

３　控制系统设计

基于动力学方程式（１）设计飞行控制系统。

·９１·
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不同舵面差动角（Ｍａ＝１０）

不同马赫数（δ＝５°）
图５　滚转角加速度随高度变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｒｏｌｌａｎｇｕｌａｒａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｖｓ．ｈｅｉｇｈｔ

令姿态角 Ω ＝ α，β，( )μＴ，姿态角速度 ω ＝

ｐ，ｑ，( )ｒＴ，δ为控制变量，控制方程可改写成如下

形式

Ω
·

＝ｆｓ＋ｇｓ１ω＋ｇｓ２δ （１３）
ω＝ｆｆ＋ｇｆＭＣ （１４）

ＭＣ为控制力矩，其表达式为
ＭＣ ＝ｇｆ，δδ （１５）

ｇｆ，δ为由控制面参数决定的矩阵。

３．１　快慢回路假设

高超声速滑翔飞行器的操纵面偏转所产生的

操纵力比操纵力矩的作用小得多，即舵面偏角 δ
的改变对姿态角加速度 ｐ，ｑ，[ ]ｒＴ有显著的影响，

而对 α，β，[ ]μＴ的影响要小的多，但 ｐ，ｑ，[ ]ｒＴ的变

化对 α，β，[ ]μＴ 却有很大影响，因此称 ω ＝

ｐ，ｑ，[ ]ｒＴ为系统快状态，称Ω＝ α，β，[ ]μＴ为慢状

态。基于这一事实，可以利用奇异摄动理论，为高

超声速滑翔飞行器设计时标分离的快慢回路控制

器［１２－１３］。忽略式（１３）中的ｇｓ２，则有

Ω
·

＝ｆｓ＋ｇｓ１ω （１６）
慢回路的设计目标是根据期望的制导指令

ΩＣ产生慢回路控制输入 ωＣ，并作为快回路的期
望值，用于设计期望的控制力矩 ＭＣ。为了保证设
计的有效性，必须要求快回路带宽足够大，一般为

慢回路的３～５倍。通过仿真可以检验，忽略ｇｓ２对
受控状态的影响是较小的。高超声速滑翔飞行器

快慢回路飞行控制系统结构如图６所示。

图６　控制器结构
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

３．２　轨迹线性化

轨迹线性化控制［１４］（ＴｒａｊｅｃｔｏｒｙＬｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ
Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＴＬＣ）是２０世纪９０年代发展起来的一种
非线性控制方法，具有很好的非线性跟踪和解耦

控制能力。其设计思想是将跟踪问题变成一个沿

着标称轨迹的非线性调节问题，将渐进的跟踪控

制利用一个２自由度的控制器来实现：（１）一个
动态的被控对象输入输出的逆映射，用以根据期

望的系统输出来产生标称的控制输入，由于理想

条件下的精确逆系统难以获得，所以采用伪逆系

统，这是一个开环控制器；（２）一个跟踪误差稳定
调节器，用以解决伪逆、初始条件和系统不确定等

因素的影响，并使系统具有一定的响应特性，这是

一个闭环控制器，具体控制结构如图７所示。

图７　ＴＬＣ控制器
Ｆｉｇ．７　ＴＬＣｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

３．３　标称指令计算

根据ＴＬＣ方法的设计思想和步骤，首先计算
飞行器快慢回路的标称指令。由于慢回路标称指

令为飞行器的制导指令，即 珚Ω＝ΩＣ，因此不难求
得标称的姿态角速率珚ω为

珚ω＝珔ｇ－１ｓ１ 珚Ω
·

－珋ｆ( )
ｓ （１７）

对于珚ω来说，它又成为快回路的标称指令，同
理求得标称的快回路控制力矩如下

珚ＭＣ ＝珔ｇ
－１
ｆ 珚ω

·

－珋ｆ( )
ｆ （１８）

·０２·



　第３期 陈小庆，等：高超声速滑翔飞行器倾斜转弯分析及控制系统设计

为了保证系统的因果性，珚Ω
·

，珚ω
·

由珚Ω，珚ω经过如
下伪微分器求得

Ｇｉ，ｄｉｆｆ＝
ωｉ，ｄｉｆｆｓ
ｓ＋ωｉ，ｄｉｆｆ

，ｉ＝１，２ （１９）

其中ωｉ，ｄｉｆｆ为低通滤波器的带宽，选取时应保证给
定的标称指令可以通过，同时又可以抑制高频

噪音［１５］。

３．４　控制器设计

ＴＬＣ方法通过定义增广变量设计出具有比例
积分形式的线性时变调节器来提高闭环系统的性

能和鲁棒性。针对快慢回路有如下增广的系统状

态向量定义：

ｘ１ ＝ ∫αｄｔ，α，∫βｄｔ，β，∫μｄｔ，[ ]μＴ

珋ｘ１ ＝ ∫珔αｄｔ，珔α，∫珔βｄｔ，珔β，∫珔μｄｔ，珔[ ]μＴ
（２０）

ｘ２ ＝ ∫ｐｄｔ，ｐ，∫ｑｄｔ，ｑ，∫ｒｄｔ，[ ]ｒＴ

ｘ２ｃ ＝ ∫ｐｃｄｔ，ｐｃ，∫ｑｃｄｔ，ｑｃ，∫ｒｃｄｔ，ｒ[ ]ｃ
Ｔ

（２１）
以快回路为例，快回路改写成如下形式：

ｘ２ ＝Ｆ２ ｘ( )
２ ＋Ｇ２ ｘ( )

２ ｕ２
ｙ２ ＝ω

（２２）

其中：

Ｆ１ ＝ ｐ，ｆｐ，ｑ，ｆｑ，ｒ，ｆ[ ]
ｒ
Ｔ，ｕ２ ＝Ｍｃ

Ｇ１ ＝

０ ０ ０
ｇｐｌ ０ ｇｐｎ
０ ０ ０
０ ｇｑｍ ０

０ ０ ０
ｇｒｌ ０ ｇ



















ｒ
ｎ

（２３）

根据ＴＬＣ方法设计思想，定义增广系统状态
误差 ｅ２ ＝ ｘ２ －ｘ２ｃ，并将误差动态特性在
珋ｘ２，珚ω( )

２ 处线性化，可得

Ａ２（ｔ）＝

０ １ ０ ０ ０ ０
ａ２１１（ｔ） ａ２１２（ｔ） ａ２１３（ｔ） ａ２１４（ｔ） ａ２１５（ｔ） ａ２１６（ｔ）

０ ０ ０ １ ０ ０
ａ２２１（ｔ） ａ２２２（ｔ） ａ２２３（ｔ） ａ２２４（ｔ） ａ２２５（ｔ） ａ２２６（ｔ）

０ ０ ０ ０ ０ １
ａ２３１（ｔ） ａ２３２（ｔ） ａ２３３（ｔ） ａ２３４（ｔ） ａ２３５（ｔ） ａ２３６（ｔ

















）

Ｂ２ ＝Ｇ２
式中ａ２ｉｊ（ｔ）具体表达式如下：

ａ２１１（ｔ）＝ａ２１３（ｔ）＝ａ２１５（ｔ）＝ａ２２１（ｔ）＝ａ２２３（ｔ）
＝ａ２２５（ｔ）＝ａ２３１（ｔ）＝ａ２３３（ｔ）＝ａ２３５（ｔ）＝０

ａ２１２（ｔ）＝Ｉ
ｐ
ｐｑ珋ｑ＋珚ＱＳ

ｂ２
２Ｖｇ

ｐ
ｌＣｌ，ｐ＋ｇ

ｐ
ｎＣｎ，( )

ｐ

ａ２１４（ｔ）＝Ｉ
ｐ
ｐｑ珋ｐ＋Ｉ

ｐ
ｑｒ珋ｒ

ａ２１６（ｔ）＝Ｉ
ｐ
ｑｒ珋ｑ＋珚ＱＳ

ｂ２
２Ｖｇ

ｐ
ｌＣｌ，ｒ＋ｇ

ｐ
ｎＣｎ，( )

ｒ

ａ２２２（ｔ）＝２Ｉ
ｑ
ｐｐ珋ｐ＋Ｉ

ｑ
ｐｒ珋ｒ

ａ２２４（ｔ）＝ｇ
ｑ
ｍ珚ＱＳＣｍ，ｑ

ｃ２
２Ｖ

ａ２２６（ｔ）＝２Ｉ
ｑ
ｒｒ珋ｒ＋Ｉ

ｑ
ｐｒ珋ｐ

ａ２３２（ｔ）＝Ｉ
ｒ
ｐｑ珋ｑ＋珚ＱＳ

ｂ２
２Ｖｇ

ｒ
ｌＣｌ，ｐ＋ｇ

ｒ
ｎＣｎ，( )

ｐ

ａ２３４（ｔ）＝Ｉ
ｒ
ｑｒ珋ｒ＋Ｉ

ｒ
ｐｑ珋ｐ

ａ２３６（ｔ）＝Ｉ
ｒ
ｑｒ珋ｑ＋珚ＱＳ

ｂ２
２Ｖｇ

ｒ
ｌＣｌ，ｒ＋ｇ

ｒ
ｎＣｎ，( )

ｒ

取变换 ｕ２（ｔ）＝Ｔ２（ｔ）ｖ２（ｔ），可将 Ｂ２变换成标
准型：

Ｔ２（ｔ）＝

ｇｒｎ
ｇｐｌｇ

ｒ
ｎ－ｇ

ｒ
ｌｇ
ｐ
ｎ
０

－ｇｐｎ
ｇｐｌｇ

ｒ
ｎ－ｇ

ｒ
ｌｇ
ｐ
ｎ

０ １
ｇｑｍ

０

－ｇｒｌ
ｇｐｌｇ

ｒ
ｎ－ｇ

ｒ
ｌｇ
ｐ
ｎ
０

ｇｐｌ
ｇｐｌｇ

ｒ
ｎ－ｇ

ｒ
ｌｇ

















ｐ
ｎ

（２４）

定义期望的快回路闭环误差动态特性为

Ａｚｃ２＝

０ １ ０ ０ ０ ０

－τ２１１（ｔ） －τ２１２（ｔ） ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ １ ０ ０

０ ０ －τ２２３（ｔ） －τ２２４（ｔ） ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ １

０ ０ ０ ０ －τ２３５（ｔ） －τ２３６（ｔ















）

由

Ａｚｃ２（ｔ）＝Ａｚ２（ｔ）＋Ｂｚ２（ｔ）Ｋｚ２（ｔ） （２５）
可求得

Ｋｚ２（ｔ）＝
Ａｚｃ２（ｔ）－Ａｚ２（ｔ( )）

Ｂｚ２（ｔ）
（２６）

则系统真实的时变反馈增益矩阵

Ｋ２（ｔ）＝Ｔ２·Ｋｚ２（ｔ） （２７）
设Ｋ１（ｔ）为慢回路系统的时变反馈增益矩阵，慢
回路控制器可用类似方法求得，这里从略。

３．５　闭环ＰＤ谱设计

根据闭环系统ＰＤ谱理论可设计期望的闭环
系统矩阵ＡＺＣ中的时变系数

［１４－１５］：

τｉ１１（ｔ）＝ω
２
ｎｉ１（ｔ）

τｉ１２（ｔ）＝２ζｉ１ωｎｉ１（ｔ）－
ωｎｉ１（ｔ）
ωｎｉ１（ｔ

{
）

（２８）

τｉ２３（ｔ）＝ω
２
ｎｉ２（ｔ）

τｉ２４（ｔ）＝２ζｉ２ωｎｉ２（ｔ）－
ωｎｉ２（ｔ）
ωｎｉ２（ｔ

{
）

（２９）

·１２·
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τｉ３５（ｔ）＝ω
２
ｎｉ３（ｔ）

τｉ３６（ｔ）＝２ζｉ３ωｎｉ３（ｔ）－
ωｎｉ３（ｔ）
ωｎｉ３（ｔ

{
）

（３０）

其中ζｉｊ为常值阻尼，ωｎｉｊ（ｔ）为时变带宽，由于飞
行控制系统采用时标分离原则对内外回路分别进

行设计，因此要求内回路的带宽相对于外回路带

宽要足够大，以便满足奇异摄动理论的要求［１５］。

数值实验显示，慢回路带宽取２ｒａｄ／ｓ较合适，同时
快回路带宽至少因为慢回路的３倍才能获得较好
的性能。

４　仿真结果分析

４１　控制器参数

采用数值方法研究控制系统的响应能力，设

计飞行器有６个控制面，采用总偏转角最小的控
制分配算法对控制力矩进行分配。系统实现时所

需的控制器相关参数如下：慢回路三通道的线性

时变调节器阻尼均为ζ１，ｉ＝０．７，时变带宽为ωｎ１，ｊ
＝２ｒａｄ／ｓ，伪微分带宽 ω１，ｄｉｆｆ＝５ｒａｄ／ｓ；快回路的
相应参数分别为ζ２，ｉ＝０．７，ωｎ２，ｊ＝１０ｒａｄ／ｓ，ω２，ｄｉｆｆ
＝１５ｒａｄ／ｓ。初始姿态角设为α０ ＝０°，β０ ＝０°，μ０
＝０°，初始角速度均为０；目标姿态角设为 αｃ ＝
０°，βｃ＝０°，μｃ＝９０°，并通过低通滤波器１／（１＋ｓ）
滤波。

４２　４０ｋｍ高度仿真

首先选取４０ｋｍ高度，马赫数１５，仿真结果如
图８所示。此时控制器能够实现对飞行器的姿态
控制，各个控制面偏转角均小于１０°。

　（ａ）攻角曲线　　　　　（ｂ）侧滑角曲线

（ｃ）倾侧角曲线　　　　　　（ｄ）舵偏角１

（ｅ）舵偏角２　　　　　　（ｆ）舵偏角３
图８　４０ｋｍ高度仿真结果

Ｆｉｇ．８Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ４０ｋｍ

４．３　６０ｋｍ高度仿真

高度增加到６０ｋｍ时，马赫数１５条件下，直
接按上述方法给制导指令，则控制系统将发散，原

因如前所述，控制系统根据制导指令计算得到的

控制力矩超过控制面的控制能力，改变控制策略，

制导指令采用分段的方法：

μｃ＝
－３０°，ｔ＜１ｓ
－６０°，１ｓ≤ｔ＜２ｓ
－９０°，ｔ≥

{ ２ｓ
（３１）

仿真结果如图 ９所示。控制面偏转角度和
４０ｋｍ高度相比有较大的提高，这主要是由于６０ｋｍ
高空空气密度远小于４０ｋｍ高空的空气密度。

　（ａ）攻角曲线　　　　　　（ｂ）侧滑角曲线

（ｃ）倾侧角曲线　　　　　　（ｄ）舵偏角１

　（ｅ）舵偏角２　　　　　　（ｆ）舵偏角３
图９　６０ｋｍ高度仿真结果

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ６０ｋｍ

·２２·
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可以看出，在高空条件下，进行轨迹优化及控

制时，应结合控制系统的实现能力，给定相关约束

（主要是滚转角速度约束），以完成设计目标，验

证了第二部分的分析结果。

仿真过程中，控制器均取相同参数，这表明，

所设计的飞行器具有较强的鲁棒性。

５　结　论

本文针对与高超声速滑翔飞行器机动性能相

关的倾斜转弯技术进行了研究。以平衡滑翔弹道

为参考弹道，研究了倾斜转弯转弯半径、下降高度

以及倾侧角之间的关系，提出在对控制系统进行

设计时，应根据高度的差别考虑执行机构的响应

能力，合理设计控制指令。

应用轨迹线性化方法设计了飞行器倾斜转弯

姿态控制系统。根据奇异摄动理论将动力学系统

分为快慢回路两部分，针对快慢回路分别设计控

制器。对控制系统的性能进行了仿真分析，从仿

真结果可以看出，设计的控制器具有良好的控制

性能，但随着高度的增加，控制指令应结合实际控

制能力，以完成对飞行器的姿态控制。
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