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临近空间飞行器纵向逆控制系统设计


王　鹏，刘鲁华，吴　杰
（国防科技大学 航天与材料工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：建立了临近空间飞行器无动力滑翔阶段的纵向运动模型，并应用动态逆方法推导了模型的逆系
统。系统相对阶等于绕质心运动模型的系统阶数，实现了绕质心运动模型的线性化。为了克服纵向运动模

型的隐动态和参数的不确定性，在内环动态逆控制器的基础上，设计了外环最优调节器。仿真结果表明：飞

行器纵向逆控制系统可以准确跟踪俯仰角或攻角指令，并对参数不确定性和外界干扰具有较好的鲁棒性，具

有工程适用性。
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　　滑翔飞行器是一类临近空间飞行器，它利用
固体火箭发动机助推，到达一定高度和速度后，助

推器关机并与飞行器分离，之后飞行器以高超声

速无动力滑翔再入。由于这类飞行器飞行空域、

速度的跨度和变化都非常大，体现出快时变、强耦

合、强非线性和强不确定的特点，因此对这类对象

的控制，传统增益预置的线性控制方法难以达到

满意的控制效果，还会带来分段过多、控制器频繁

切换的问题，而非线性控制方法则提供了更好的

解决方案［１－７］。

非线性动态逆控制又称为反馈线性化方法，

是２０世纪９０年代，Ｓｅｎｌｌ、Ｅｎｎｓ和 Ｇａｒｒａｒｄ等人针
对飞机在做大迎角超机动飞行时的本体非线性、

强耦合特征而提出来的非线性控制策略［１］，其基

本思想是：对于具体的研究对象，用系统模型生成

一种可用反馈方法实现的原系统的“α阶积分逆
系统”，将对象补偿为具有线性传递关系的伪线

性系统。本文利用动态逆方法处理非线性问题，

在分析模型可逆性的基础上，设计了基于最优控

制的临近空间飞行器纵向逆控制系统，并通过仿

真计算分析了控制系统对参数不确定性和外界干

扰的鲁棒性。

１　临近空间飞行器纵向模型

为了推导临近空间飞行器无动力滑翔阶段的

纵向模型，提出如下假设：视地球为均质圆球，并

忽略地球旋转；飞行器为面对称体，惯量积 Ｊｘｚ＝
Ｊｙｚ＝０，惯量积 Ｊｘｙ为小量，忽略不计；侧向运动参
数ｚ，β，σ，γＶ，ψ，γ，ωｘ，ωｙ均为小量。基于上述假
设，得到飞行器标量形式的纵向运动模型为
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（１）

其中，Ｖ为飞行器速度；θ为速度倾角；ωｚ为俯仰
角速度；ｘ，ｙ为飞行器在地面坐标系中的位置坐
标；φ为俯仰角；μ＝３．９８６００４３６×１０１４（ｍ３／ｓ２）为

地球引力常数；ｒ＝ ｘ２＋ ｙ＋Ｒ( )ｅ槡
２为地心距，Ｒｅ

为球形引力场时的地球平均半径；Ｄ，Ｌ分别为阻
力和升力；Ｍｚ为俯仰力矩；ｍ为飞行器质量；Ｊｚ为
飞行器ｚ轴转动惯量。

攻角α与俯仰角、速度倾角之间满足如下
关系

α＝φ－θ （２）
阻力、升力和俯仰力矩的表达式分别为

Ｄ＝ｑＳＣＤ
Ｌ＝ｑＳＣＬ
Ｍｚ＝ｑＳｌｍ

{
ｚ

（３）

其中，ｑ＝１２ρＶ
２为动压，ρ为空气密度；Ｓ为飞行

器参考面积；ｌ为飞行器特征长度；ＣＤ、ＣＬ、ｍｚ分别
为阻力系数、升力系数和俯仰力矩系数。

本文所研究的飞行器采用气动舵单一控制方

式，气动力系数和力矩系数为飞行马赫数 Ｍａ、高
度Ｈ、攻角α及俯仰舵偏角 δφ的非线性函数，可
表达为如下关系式

ＣＤ＝ｆＤ Ｍａ，Ｈ，α，δ( )φ
ＣＬ＝ｆＬ Ｍａ，Ｈ，α，δ( )φ
ｍｚ＝ｆｚ Ｍａ，Ｈ，α，δ( )

{
φ

（４）

２　飞行器纵向运动模型的可逆性分析

以飞行器速度 Ｖ、速度倾角 θ、俯仰角速度
ωｚ、地面坐标系中的质心坐标 ｘ，ｙ，以及俯仰角 φ
作为飞行器纵向动力学模型的状态变量，即

ｘ＝ Ｖ θ ωｚ ｘ ｙ[ ]φＴ
（５）

且输入量取为俯仰舵偏角，即 ｕ＝δφ，输出量取为
飞行器俯仰角，即 ｙ＝φ，则飞行器纵向运动模型
可表述为如下的状态方程形式

ｘ＝ｆ（ｘ）＋ｆｕ（ｘ，ｕ）

ｙ＝{ φ
（６）

其中

ｆ（ｘ）＝

－μ
ｒ３
ｘｃｏｓθ＋（ｙ＋Ｒｅ）ｓｉｎ[ ]θ

－μ
ｒ３Ｖ

－ｘｓｉｎθ＋（ｙ＋Ｒｅ）ｃｏｓ[ ]θ

０
Ｖｃｏｓθ
Ｖｓｉｎθ
ω
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
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可见纵向动力学模型是一个ＳＩＳＯ（单输入单
输出）系统。为了分析飞行器运动模型的可逆

性，首先给出多变量频域理论中 ＭＩＭＯ非线性系
统的可逆性定理———函数可控性定理。

定理 １［８］　一般 ＭＩＭＯ非线性系统在（ｘ０，
ｕ０）的邻域内可逆的充分必要条件是在此邻域内
存在相对向量阶，即（ｘ０，ｕ０）为 Ｉｎｔｅｒａｃｔｏｒ算法的
正则点。

ＳＩＳＯ系统是 ＭＩＭＯ系统的特殊情况，故（６）
式所示的ＳＩＳＯ系统在（ｘ０，ｕ０）的某个邻域内可逆
的充分必要条件是在此邻域内存在相对阶 ｋ。求
解系统相对阶的基本方法是 Ｉｎｔｅｒａｃｔｏｒ算法［８］。

该算法的基本思想是：输出的每个分量分别对时

间求导数，直到导数中显含输入量为止，即

ｙｒ( )ｊ
ｊ

ｕ≠
０（ｊ＝１，２，…，ｍ） （７）

ｍ为输出的维数，此时所求导数的次数 ｒｊ即为该
分量的相对阶。

下面利用 Ｉｎｔｅｒａｃｔｏｒ算法分析飞行器纵向动
力学模型系统的可逆性。首先，计算飞行器俯仰

角φ关于时间 ｔ的导数，直到导数表达式中显含
输入量为止。经推导得

φ＝ωｚ；　φ̈＝ωｚ＝
Ｍｚ
Ｊｚ

（８）

令Ｙ＝φ̈，则有

Ｙ
ｕ
＝
Ｍδφｚ
Ｊｚ
＝ρＶ

２Ｓｌ
２Ｊｚ
ｍδφｚ （９）

显然有
Ｙ
ｕ≠

０，至此Ｉｎｔｅｒａｃｔｏｒ算法正常结束，相对

阶ｋ＝２，满足ｋ＜ｎ＝６，故飞行器纵向运动模型是
可逆的。

由以上可逆性推导过程可知：可逆性分析只

用到了如下的绕质心运动模型

ωｚ＝
Ｍｚ
Ｊｚ

φ＝ω
{

ｚ

（１０）

·０３·
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并有系统相对阶等于绕质心运动模型的系统阶

数。当系统相对阶等于系统阶数时，利用反馈线

性化方法可实现模型的完全线性化［８］，故动态逆

方法实现了绕质心运动模型的线性化。

若记绕质心运动的原系统∑为
φ＝Φ（δφ） （１１）

原系统以俯仰舵偏角 δφ为输入，俯仰角 φ为输

出，则可构造逆系统

)

∑为
δφ＝Ξ（̈φ） （１２）

原系统∑与逆系统

)

∑串联，可得到如下的伪线性
复合系统

φ＝Φ Ξ（̈φ[ ]） ＝Γ（̈φ） （１３）
可见引入逆系统后，伪线性复合系统的输入输出

之间具有线性传递关系，理论上可将该线性关系

简单地表示成如下的线性积分型传递函数

( )Ｇｓ≈１
ｓ２

（１４）

但这种线性关系仅限于输入输出之间，系统的内

部结构可能仍是非线性关系，这也就是伪线性的

含义。

３　基于最优控制的纵向逆控制系统设计

虽然动态逆方法实现了绕质心运动模型的线

性化，但由于系统相对阶小于纵向运动模型的总

系统阶数，故纵向运动存在隐动态，内环动态逆控

制器达不到期望的性能指标。从充分利用绕质心

运动线性化结果和解决隐动态控制问题的角度出

发，可采用线性系统理论设计外环最优控制器，实

现对伪线性系统的控制，保证飞行器纵向运动稳

定和高精度控制。

首先，定义以下形式的非线性坐标变换

ξ１＝ｅφ
ξ２＝ｅ{

φ

（１５）

其中，ｅφ＝φ－φｃ，φｃ为飞行器俯仰角指令。对上
式进行微分得

ξ＝Ａξ＋ＢＷ （１６）
其中

Ａ＝
０ １[ ]０ ０

，Ｂ＝[ ]０１，Ｗ＝φ̈－φ̈ｃ （１７）

为了得到Ｗ，可采用最优状态调节器。因为
最优状态调节器的解具有统一的解析表达式，且

可引入一个简单的状态线性反馈控制律，便于计

算和实现反馈控制，另外，最优状态调节器除易于

实现、具有工程性以外，还具有良好的频响特性，

可以实现极点的最优配置［４］。Ｗ的最优控制表

达式为［４］

Ｗ＝－ｒ－１ＢＴＰξ （１８）
其中对称非负矩阵Ｐ满足黎卡提矩阵代数方程

ＡＴＰ＋ＰＡ－ｒ－１ＰＢＢＴＰ＋Ｑ＝０ （１９）
式中，Ｑ为选定的非负定对称矩阵，ｒ为选定的正
实数。

综上可得纵向逆控制系统由内环动态逆控制

器和外环最优调节器组成，控制系统结果如图１
所示。

图１　纵向逆控制系统结构框图
Ｆｉｇ．１　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｉｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

４　控制系统仿真分析

纵向控制系统的输出为俯仰角，故最直接的

控制方式是跟踪俯仰角指令，而在实际中，控制指

令一般以攻角形式给出。俯仰角和攻角可由欧拉

角关系式（２）相互转化，故两种控制指令本质上
是一致的。俯仰角变化率指令用式（２０）计算

φｃ＝
φｃ－φ
ＫωΔｔ

（２０）

其中 Δｔ为仿真时间步长；Ｋω为俯仰角变化率指
令参数 ；俯仰角二阶导数指令为 φ̈ｃ＝０。

仿真步长取为 ５０ｍｓ。仿真初始条件如表 １
所列。

表１　仿真初始条件
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

变量 Ｖ０（ｍ／ｓ） Ｈ０（ｋｍ） ｘ０（ｋｍ） ｙ０（ｋｍ）

数值 ６０００ ６０ １６０ ５８

变量 ωｚ０（ｒａｄ／ｓ） θ０（°） φ０（°） α０（°）

数值 ０ ０ １５ １５

控制器相关参数取为：Ｑ＝
４０ ０[ ]０ ４０

，ｒ＝１，Ｋω＝

３０。仿真中考虑如下参数不确定性
ρ＝ρ０（１＋Δρ）

Ｊｚ＝Ｊｚ０（１＋ΔＪ）

ｍｚ＝ｍｚ０（１＋Δｍｓ
{

）

（２１）

其中 Δρ≤０．３，ΔＪｚ≤０．１，Δｍｚ≤０．３５。同
时由于高空中的横向风等因素的作用，临近空间

飞行器会受到外界干扰作用，仿真中认为外界干

扰力矩为一随机量，且其均方差为控制力矩

的 ２０％。
仿真中还加入考虑舵机系统的实际工作特

·１３·
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性，主要包括：幅值限制 ±２０°；指令延迟１０ｍｓ；超
调量５％；最大角速度１００°／ｓ（相当于５°／控制周
期）。分别采用俯仰角指令 φｃ＝１０°和攻角指令
αｃ＝１０°进行仿真计算，仿真结果分别如图２和图
３所示。

由图２和图３可知：在存在参数不确定性和
外界干扰作用，同时考虑舵机实际工作特性的条

件下，纵向逆控制系统可以准确跟踪俯仰角或攻

角指令，俯仰角控制精度为０．００６°，攻角控制精
度为０．０３６°，可以满足控制精度要求。可见，基
于动态逆和最优调节器的纵向控制系统对参数不

确定性和外界干扰具有较好的鲁棒性，可以适应

舵机实际工作特性，具有工程适用性。

５　结　论

高超声速飞行器无动力滑翔阶段纵向运动模

型是可逆的，系统相对阶等于绕质心运动模型的

系统阶数，应用动态逆方法可实现绕质心运动模

型的线性化。

由内环动态逆控制器和外环最优调节器所组

成的飞行器纵向逆控制系统，在考虑舵机实际工

作特性的条件下可以准确跟踪俯仰角或攻角指

令，满足控制精度要求，对参数不确定性和外界干

扰具有较好的鲁棒性，具有工程适用性。

图２　俯仰角指令控制结果及其局部放大图
Ｆｉｇ．２　Ｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｔｈｅｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｃｏｍｍａｎｄａｎｄｌｏｃａｌｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔｓ

图３　攻角指令控制结果及其局部放大图
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｃｏｍｍａｎｄａｎｄｌｏｃａｌｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔｓ

（下转第３７页）

·２３·



　第３期 郑春满，等：具有Ｃ轴取向Ａｌ３＋掺杂型ＺｎＯ薄膜的溶胶－凝胶法制备及其性能研究

ａｎｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄｐｈｙｓｉｃｓ，１９９８，
８４（７）：３９１２－３９１６．

［４］　ＸｕｅＳＷ，ＺｕＸＴ，ＺｈｅｎｇＸＧ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｎｎｅａｌｉｎｇａｎｄ
ｄｏｐａｎｔｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＺｎＯ：Ａｌ
ｔｈｉｎｆｉｌｍｓｂｙｓｏｌｇｅｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］．ｐｈｙｓｉｃＢ：Ｃｏｎｄｅｎｓｅｄ
Ｍａｔｔｅｒ，２００６，３８２：２０１－２０４．

［５］　ＶａｌｌｅＧＧ，ＨａｍｍｅｒＰ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｎｓｐａｒｅｎｔａｎｄｃｏｎｄｕｃｔｉｖｅ
ＺｎＯ：ＡｌｔｈｉｎｆｉｌｍｓｐｒｅｐａｒｅｄｂｙＳｏｌｇｅｌｄｉｐｃｏａｔｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆｔｈｅＥｕｒｏｐｅａｎＣｅｒａｍｉｃＳｏｃｉｅｔｙ，２００４，２４：１００９－１０１３．

［６］　尹玉刚，沈鸿烈，楼晓波，等．溶胶－凝胶法生长（００２）高
度择优取向的 ＺｎＯ：Ａｌ薄膜［Ｊ］．功能材料，２００８（７）：
１１２２－１１２５．
ＹＩＮＹｕｇａｎｇ，ＳＨＥＮＨｏｎｇｌｉｅ，ＬＯＵＸｉａｏｂｏ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈｌｙ
（００２）ｏｒｉｅｎｔｅｄＺｎＯ：ＡｌｆｉｌｍｓｐｒｅｐａｒｅｄｂｙＳｏｌｇｅｌｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｕｎｃｔｉｏｎａｌＭａｔｅｒｉａｌｓ，２００８（７）：１１２２－１１２５．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］　倪星元，姚兰芳，沈军，等．纳米材料制备技术［Ｍ］．北
京：化学工业出版社，２００８．
ＮＩＸｉｎｇｙｕａｎ， ＹＡＯ Ｌａｎｆａｎｇ， ＳＨＥＮ Ｊｕｎ， ｅｔａｌ． Ｔｈｅ
ｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＮａｎｏｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｍ］． Ｂｅｉｊｉｎｇ：
ＣｈｅｍｉｃａｌＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８］　ＺｈａｏＬ，ＬｉａｎＪＳ，ＬｉｕＹＨ，ｅｔａｌ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌａｎｄｏｐｔｉｃａｌ
ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｎａｎｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄＺｎＯｔｈｉｎｆｉｌｍｓｄｅｐｏｓｉｔｅｄｏｎｑｕａｒｔｚ
ｇｌａｓｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＳｕｒｆａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ，２００６，２５２：８４５１
－８４５５．

［９］　ＫｅｈＭＬ，ＰａｉｊａｙＴ．Ｇｒｏｗｔｈｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｏｆ
ＺｎＯ：Ａｌｍｕｌｔｉｌａｙｅｒｅｄｔｈｉｎｆｉｌｍｓｂｙｓｏｌｇｅｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］．
ＴｈｉｎＳｏｌｉｄＦｉｌｍｓ，２００７，５１５：８６０１－８６０４．

［１０］　ＬｕＷＬ，ＨｕａｎｇＫＣ，ＨｕｎｇＰＫ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｆｔｅｘｔｕｒｅｄ

ＺｎＯ：Ａｌｔｈｉｎｆｉｌｍａｎｄｉｔｓｏｐｔｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｆｏｒｔｈｉｎｆｉｌｍｓｉｌｉｃｏｎ
ｓｏｌａｒｃｅｌｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｈｙｓｉｃｓａｎｄＣｈｅｍｉｓｔｒｙｏｆＳｏｌｉｄｓ，
２０１２，７３（１）：５２－５６

［１１］　ＬｏｕＸＢ，ＳｈｅｎＨＬ，ＺｈａｎｇＨ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆ
ｎａｎｏｓｉｚｅｄＺｎＯｆｉｌｍｓｐｒｅｐａｒｅｄｂｙｓｏｌ－ｇｅｌｐｒｏｃｅｓｓ［Ｊ］．
ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓＮｏｎｆｅｒｒｏｕｓｍｅｔＳｏｃＣｈｉｎａ，２００７，１７：８１４
－８１７．

［１２］　高立，张建民．带隙可调的Ａｌ，Ｍｇ掺杂ＺｎＯ薄膜的制备
［Ｊ］．物理学报，２００９，５８（１０）：７１９９－７２０３．
ＧＡＯＬｉ，ＺＨＡＮＧＪｉａｎｍｉｎ．ＰｒｅｐａｒａｔｉｏｎｏｆＭｇａｎｄＡｌｃｏ
ｄｏｐｅｄＺｎＯｔｈｉｎｆｉｌｍｓｗｉｔｈｔｕｎａｂｌｅｂａｎｄｇａｐ［Ｊ］．Ａｃｔａ
ＰｈｙｓｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００９，５８（１０）：７１９９－７２０３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　张天宝，李金培．制备条件对铝掺杂氧化锌（ＡＺＯ）薄膜
结构和电学性质的影响［Ｊ］．影像科学与光化学，２００９，
２７（６）：４５２－４６１．
ＺＨＡＮＧＴｉａｎｂａｏ，ＬＩＪｉｎｐｅｉ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐｒｅｐａｒｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ
ｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＡＺＯｆｉｌｍｓ［Ｊ］．
ＩｍａｇｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＰｈｏｔｏｃｈｅｍｉｓｔｒｙ，２００９，２７（６）：４５２－
４６１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　ＪｉａｎｇＸ，ＷｏｎｇＦＬ，ＦｕｎｇＭＫ，ｅｔａｌ．Ａｌｕｍｉｎｕｍｄｏｐｅｄｚｉｎｃ
ｏｘｉｄｅｆｉｌｍｓａｓｔｒａｎｓｐａｒｅｎｔｃｏｎｄｕｃｔｉｖｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｆｏｒｏｒｇａｎｉｃ
ｌｉｇｈｔｅｍｉｔｔｉｎｇｄｅｖｉｃｅｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＰｈｙｓｉｃｓＬｅｔｔｅｒｓ，２００３，
８３：１８７５－１８７９．

［１５］　ＤｉｅｔｅｒＫＳ．半导体材料与器件表征技术［Ｍ］．刘爱民，张
贺秋，刘艳红，等译．大连：大连理工出版社，２００８．
Ｄｉｅｔｅｒ Ｋ Ｓ． Ｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒ ｍａｔｅｒｉａｌ ａｎｄ ｄｅｖｉｃｅ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ［Ｍ］．ＬＩＵ Ａｉｍｉｎ，ＺＨＡＮＧ Ｈｅｑｉｕ，ＬＩＵ
Ｙａｎｈｏｎｇ，ｅｔａｌ．Ｄａｌｉａｎ：ＤａｌｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ
Ｐｒｅｓｓ，２００８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

（上接第３２页）

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）
［１］　ＳｎｅｌｌＳＡ，ＥｎｎｓＤＦ，ＧａｒｒａｒｄＬ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｆｌｉｇｈｔ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｓｕｐｅｒｍａｎｅｕｖｅｒａｂｌｅａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，１９９２，１５（４）：９７６－９８４．

［２］　ＷａｎｇＱ，ＳｔｅｎｇｅｌＲＦ．Ｒｏｂｕｓｔｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，
２０００，２３（４）：５７７－５８５．

［３］　张友安，胡云安，苏身榜．ＢＴＴ导弹控制系统鲁棒动态逆
设计［Ｊ］．宇航学报，２００２，３２（２）：８９－９１．
ＺＨＡＮＧＹｏｕａｎ，ＨＵＹｕｎａｎ，ＳＵＳｈｅｎｂａｎｇ．Ｒｏｂｕｓｔｄｙｎａｍｉｃ
ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒＢＴＴｍｉｓｓｉｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，
２００２，３２（２）：８９－９１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４］　刘燕斌，陆宇平．非线性动态逆控制在高超飞控系统中的
应用［Ｊ］．应用科学学报，２００６，２４（６）：６１３－６１７．
ＬＩＵＹａｎｂｉｎ，ＬＵＹｕｐｉｎｇ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃ
ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｉｎｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００６，２４（６）：６１３－６１７．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　ＬｅｅＨＰ，ＲｅｉｍａｎＳＥ，ＤｉｌｌｏｎＣＨ．Ｒｏｂｕｓｔｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃ
ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｃｒｕｉｓｅｖｅｈｉｃｌｅ［Ｒ］．ＡＩＡＡ
２００７－６６８５，２００７．

［６］　ＫａｗａｇｕｃｈｉＪ， Ｍｉｙａｚａｗａ Ｙ． Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ａｎｄ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｈｉｅｒａｒｃｈｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎｆｌｉｇｈｔ
ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｒ］．ＡＩＡＡ２００９－６１７５，２００９．

［７］　武立军，贺有智．应用时标分离和动态逆方法设计飞行器
的姿态控制系统［Ｊ］．现代防御技术，２００７，３５（４）：５５
－５８．
ＷＵＬｉｊｕｎ，ＨＥＹｏｕｚｈｉ．Ｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｔｏａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌ
ｓｙｓｔｅｍｏｆｆｌｙｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎａｎｄｔｉｍｅｓｃａｌｅ
ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＭｏｄｅｒｎＤｅｆｅｎｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７，３５（４）：
５５－５８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８］　戴先中．多变量非线性系统的神经网络逆控制方法［Ｍ］．
北京：科学出版社，２００５：２９－４５．
ＤＡＩＸｉａｎｚｈｏｎｇ．Ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｉｎｖｅｒｓｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒ
ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，
２００５：２９－４５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·７３·


