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高超声速飞行器纵向平面滑翔飞行制导控制方法

王建华，刘鲁华，王　鹏，汤国建
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对高超声速飞行器纵向平面内准平衡滑翔制导控制问题，提出一种基于动态面控制和滑模控
制的制导与姿态控制系统设计方法。建立高超声速飞行器纵向平面质心和绕质心运动模型，以航程预测 －
校正控制为出发点得到期望速度倾角并结合飞行器纵向模型中速度倾角、攻角和俯仰角速率间的关系，利用

动态面控制方法、终端滑模控制和二阶滑模控制方法完成高超声速飞行器纵向平面内制导与姿控系统设计。

基于偏导系数矩阵形式的通用高超声速飞行器气动模型，完成期望攻角和左右升降舵偏角指令的解析计算。

通过高超声速飞行器对该制导控制系统设计方法的有效性和鲁棒性进行仿真验证。根据数值仿真结果，系

统阐述了高超声速飞行器进入准平衡滑翔飞行前后制导控制系统工作的特点，进而总结了从初始下降段到

准平衡滑翔段交班飞行阶段制导控制系统设计需要注意的问题。
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　　高超声速飞行器一般是指飞行速度大于５马
赫，具有大升阻比乘波体构型并可在临近空间做

长时滑翔飞行的飞行器，典型代表为美国的

ＨＴＶ－２滑翔飞行器和 Ｘ－５１Ａ带动力巡航飞行
器［１－３］。鉴于该类飞行器具备机动能力强、响应

迅速、弹道灵活多变、不易探测、难于拦截等诸多

优点，高超声速飞行器已逐渐成为航空航天领域

一个新的研究热点，并且已受到世界各军事大国

的高度重视［２］。

在临近空间滑翔飞行是大升阻比构型高超声

速飞行器独特的飞行模式。考虑到高超声速飞行

器滑翔飞行段飞行速度高、飞行环境复杂，同时又

受气动力热、结构、禁飞区等多项约束条件限制，

保证其飞行任务的制导控制系统的设计难度更

大，亟待解决的理论方法与工程应用难题也更多；

针对这一关键技术，已有较多学者开展了高超声

速飞行器滑翔段弹道规划、制导系统设计和姿态

控制等相关问题的研究。文献［４－６］基于预设
攻角剖面设计飞行器阻力加速度剖面进而完成高

超声速飞行器滑翔段弹道规划和制导任务，该类
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方法通过阻力加速度剖面解算倾侧角大小并根据

方位误差走廊确定倾侧角符号以完成飞行器三自

由度质心制导任务。结合高超声速飞行器准平衡

滑翔飞行条件，文献［７－８］完成了复杂约束条件
下的弹道快速规划并实现了弹道跟踪制导，文

献［９－１０］实现了基于拟平衡滑翔的自适应滑翔
制导和预测－校正滑翔制导。对于高超声速飞行
器姿态控制问题，鲁棒控制、滑模控制、动态逆控

制和最优控制等非线性控制方法均已实现了成功

运用［１１－１４］。需要指出的是，虽然已有较多学者进

行了高超声速飞行器滑翔段制导或姿控问题的研

究，但是综合制导与姿控子系统进而进行滑翔段

六自由度制导控制分析的文献是比较少见的；除

此之外，由于初始下降飞行段气动作用很弱，上述

文献在进行滑翔段弹道规划和制导律设计时通常

设置初始下降段制导指令为常值，且假设飞行器

在初始下降段可利用反作用姿态控制系统

（ＲｅａｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ，ＲＣＳ）实现常值制导指
令的跟踪；但并没有学者分析过完全依赖气动执

行机构能否实现初始下降段和准平衡滑翔飞行的

平稳过渡。同时需要指出，六自由度气动模型的

缺乏也是导致高超声速飞行器六自由度制导控制

系统设计文献较少的重要原因，目前公开文献中

能用于高超声速飞行器六自由度制导控制系统设

计分析最常用的模型是高超声速飞行器（Ｇｅｎｅｒｉｃ
ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＶｅｈｉｃｌｅ，ＧＨＶ）［１５－１７］；但是一个不可
避免的事实是，ＧＨＶ的气动模型是马赫数、攻角、
侧滑角和舵偏角等的高阶非线性函数，利用这些

高阶非线性函数解算制导角度指令和姿控舵偏角

指令时往往需要大量的迭代计算，不利于六自由

度制导控制系统的设计与仿真分析。为减小计算

量，本文将提供一种基于偏导系数矩阵气动模型

的攻角指令和舵偏角指令解析解算方法。

考虑到纵向平面是高超声速飞行器的重要运

动面，对高超声速飞行器滑翔飞行具有决定性作

用，且是分析高超声速飞行器滑翔段六自由度制

导控制系统必不可缺的内容，本文提供一种高超

声速飞行器纵向平面准平衡滑翔制导与姿控系统

设计方法。

１　纵向平面质心与绕质心运动模型

首先建立纵向平面内高超声速飞行器的质心

和绕质心动力学与运动方程，本部分所建立的模

型既用于纵向平面数值仿真也用于制导控制系统

设计模型的推导。无旋均质圆球假设下高超声速

飞行器纵向平面质心动力学和运动方程为：

Ｖ
·
＝－Ｄ－ｇｓｉｎθ

θ
·
＝Ｌ／Ｖ－ｇｃｏｓθ／Ｖ＋Ｖｃｏｓθ／ｒ
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（１）

其中，Ｖ为高超声速飞行器速度大小，θ为当地速
度倾角，ｒ为地心距，为地心纬度，λ为经度，ｇ
为重力加速度，σ为航迹偏航角，Ｌ为气动升力加
速度，Ｄ为阻力加速度。

Ｌ＝ＫＬＣＬ
Ｄ＝ＫＤＣ{

Ｄ

（２）

式中：ＫＤ＝ＫＬ＝ｑＳｒｅｆ／ｍ，ｑ＝ρＶ
２／２为动压，ρ为大

气密度，仿真分析时大气参数解算和声速解算采

用文献［１８］提供的大气模型，ｍ为飞行器质量，
Ｓｒｅｆ为飞行器气动参考面积；ＣＬ，ＣＤ为飞行器气动
升力系数和气动阻力系数。需要说明，由于文中

考虑的是纵向平面内的运动，式（１）中质心运动
学方程中所示的航迹偏航角 σ是常值，利用高超
声速飞行器的初始经纬度和目标经纬度根据球面

三角形解算。

无旋均质圆球假设下高超声速飞行器纵向平

面绕质心动力学和运动方程为：

φ＝ωｚ

α＝ωｚ－θ
·

ωｚ＝Ｍｚ／Ｊ
{

ｚｚ

（３）

其中，φ为俯仰角，α为攻角，ωｚ为俯仰角速率，Ｊｚｚ
为飞行器惯性张量在体坐标系 ＯＺ轴的投影，Ｍｚ
为气动俯仰力矩。

Ｍｚ＝Ｋｚｍｚ （４）
式中，Ｋｚ＝ｑＳｒｅｆＬｒｅｆ，Ｌｒｅｆ为气动参考长度，ｍｚ为飞行
器气动俯仰力矩系数。对应于 ＧＨＶ，ＣＬ，ＣＤ，ｍｚ
为马赫数、攻角和升降舵偏角的函数，具体形

式为：

ＣＬ＝ＣＬ．ＭａＭａ．Ｌ＋ＣＬ．ααＬ＋ＣＬ．δδＬ
ＣＤ＝ＣＤ．ＭａＭａ．Ｄ＋ＣＤ．ααＤ＋ＣＤ．δδＤ
ｍｚ＝ｍｚ．ＭａＭａ．ｚ＋ｍｚ．ααｚ＋ｍｚ．ｄａｍｐ＋ｍｚ．δｚδ

{
ｚ

（５）

其中：Ｍａ．Ｌ，Ｍａ．Ｄ∈Ｒ
６×１分别为升力系数和阻力系

数的马赫数向量，向量元素依次为马赫数零次项

到五次项；ＣＬ．Ｍａ，ＣＤ．Ｍａ∈Ｒ
１×６分别为与马赫数向

量相关的升力系数和阻力系数的参数向量；αＬ，

αＤ∈Ｒ
５×１分别为气动升力系数和气动阻力系数

的攻角向量，向量元素依次为攻角的一次项到五

次项；ＣＬ．α，ＣＤ．α∈Ｒ
１×５为对应的参数向量；ＣＬ．δ∈

·９５·
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Ｒ１×４为升力系数与舵偏角相关的参数向量；δＬ＝
［δｅ，αδｅ，δａ，αδａ］

Ｔ为升降舵偏角向量；ＣＤ．δ∈Ｒ
１×８

为阻力系数与升降舵偏相关的参数向量；δＤ＝
［δｅ，αδｅ，δ

２
ｅ，α

２δ２ｅ，δａ，αδａ，δ
２
ａ，α

２δ２ａ］
Ｔ为阻力系数舵

偏角向量；δｅ为高超声速飞行器的左升降舵偏转
角度，δａ为右升降舵偏转角度；Ｍａ．ｚ∈Ｒ

８×１为俯仰

力矩系数的马赫数向量，向量元素依次为马赫数

零次项到七次项；ｍｚ．Ｍａ∈Ｒ
１×８为与马赫数相关的

俯仰力矩系数的参数向量；αｚ∈Ｒ
７×１为攻角向量，

其向量元素依次为攻角的一次项到七次项；

ｍｚ．α∈Ｒ
１×７为与攻角向量相关的俯仰力矩系数的

参数向量；ｍｚ．ｄａｍｐ为阻尼俯仰力矩系数；δｚ∈Ｒ
４×１

为俯仰力矩系数的气动舵偏角向量；ｍｚ．δｚ∈Ｒ
１×４

为与舵偏角向量相关的俯仰力矩系数的参数向

量。由式（５）所示气动模型可知高超声速飞行器
的各项气动系数均是马赫数、攻角和舵偏角的非

线性函数，ＧＨＶ气动模型函数的具体形式和
式（５）所示各个向量均可通过文献［１５－１７］获
得。需要说明，式（５）所建气动模型并非根据文
献［１５－１７］直接获取，而是将其进行内部整合后
所得，转化为式（５）形式，并称之为偏导系数矩阵
形式的气动模型。

２　制导控制系统设计

利用式（１）和式（３）所示的纵向平面内质心
和绕质心动力学与运动模型，以当地速度倾角、攻

角和俯仰角速率为链接点并根据动态面控制和滑

模控制方法完成高超声速飞行器纵向平面内准平

衡滑翔飞行制导控制系统设计。对于纵向平面运

动来说，飞行器的飞行距离 Ｌ满足 Ｌ
·
＝Ｖｃｏｓθ／ｒ，

结合地心距微分式 ｒ＝Ｖｓｉｎθ可得：
ｄＬ／ｄｒ＝ｃｏｔθ／ｒ （６）

式中：飞行距离Ｌ的单位为弧度；高超声速飞行器
准平衡滑翔飞行时当地速度倾角 θ为小量，且变
化缓慢，则对式（６）积分可得：

Ｌ＝ｃｏｔθ·ｌｎ（ｒｆ／ｒ） （７）
式中：ｒ为当前地心距；ｒｆ为滑翔段终端地心距，由
终端高度确定。根据式（７）即可利用飞行器当前
飞行高度和当地速度倾角解析计算飞行器与目标

点间的距离。同时，在忽略高度差异的前提下，利

用飞行器的当前经纬度和目标点经纬度，可通过

式（８）计算飞行器与目标间的实际大圆弧距离。
Ｌｒｅａｌ＝ａｒｃｃｏｓ［ｓｉｎＴｓｉｎ＋ｃｏｓＴｃｏｓｃｏｓ（λＴ－λ）］

（８）
式中：Ｌｒｅａｌ为飞行器和目标点间的实际大圆弧距

离；λ，为当前时刻飞行器的经、纬度；λＴ，Ｔ为
滑翔段终端目标点的经、纬度。联立式（７）和
式（８）即可解算出使得飞行器能滑翔飞行至目标
点的期望的当地速度倾角。

θｒｅｆ＝ａｒｃｔａｎ
ｌｎ（ｒｆ／ｒ）
Ｌ[ ]
ｒｅａｌ

（９）

式中，θｒｅｆ为期望的当地速度倾角。由式（８）和
式（９）可以根据高超声速飞行器当前飞行高度和
经纬度解算出来准平衡滑翔飞行至期望目标点所

需的当地速度倾角θｒｅｆ，为得到满足预设制导任务
的飞行器过载指令，设计如式（１０）所示的滑模面
完成对θｒｅｆ的跟踪。

Ｓ０ ＝Ｋ０１（θ－θｒｅｆ）＋Ｋ０２∫（θ－θｒｅｆ）ｄｔ（１０）
式中：Ｓ０为动态面；Ｋ０１，Ｋ０２为待设计反馈参数。

计算Ｓ０的一阶导数并采用 Ｓ
·

０＝－Ｋ０３Ｓ０－β０·
Ｓ０ ν０ｓｇｎ（Ｓ０）终端滑模趋近律，得到期望的气动
升力加速度。

Ｌｒｅｆ＝θ
·

ｒｅｆＶ－Ｋ０２（θ－θｒｅｆ）Ｖ／Ｋ０１－Ｋ０３Ｓ０Ｖ／Ｋ０１－

　　 β０ Ｓ０ ν０ｓｇｎ（Ｓ０）Ｖ／Ｋ０１＋ｇｃｏｓθ－Ｖ
２ｃｏｓθ／ｒ

（１１）
式中：Ｌｒｅｆ为期望的气动升力加速度；Ｋ０３为待设计
参数；β０，ν０为与符号函数 ｓｇｎ（Ｓ０）反馈项相关的
待设计参数。需要说明，根据Ｌｒｅｆ仅可确定其对应
的升力系数ＣＬ．ｒｅｆ，若建立纵向平面内质心运动与
绕质心运动的联系，必须根据 ＣＬ．ｒｅｆ确定对应的攻
角指令；然而 ＧＨＶ的气动升力系数是马赫数、攻
角和舵偏角的高阶非线性函数，直接根据 ＣＬ．ｒｅｆ求
解攻角指令需要解算高次方程，这个过程是比较

烦琐的。

通过数值分析得到如下结论：式（５）所示气
动升力系数ＣＬ的主要贡献项是攻角的一次项和
二次项，如图１所示。由数值仿真可知在不同马
赫数条件下气动升力系数ＣＬ、升力系数的攻角项
ＣＬ（ｆ（α））和升力系数的攻角一次和二次方项
ＣＬ（α，α

２）之间的差异是比较小的，且它们之间的

变化趋势是一致的，因此可将攻角的一次和二次

项作为气动升力系数的主要影响因素，而将攻角

二次以上的高阶项归并至马赫数项和舵偏角项

中。通过上述分析，联立式（３）、式（５）和式（１１）
可得到Ｌｒｅｆ对应的期望攻角值。

αｄ＝［θ
·

ｒｅｆＶ－Ｋ０２（θ－θｒｅｆ）Ｖ／Ｋ０１－Ｋ０３Ｓ０Ｖ／Ｋ０１－

　　β０ Ｓ０ ν０ｓｇｎ（Ｓ０）Ｖ／Ｋ０１＋ｇｃｏｓθ－Ｖ
２ｃｏｓθ／ｒ－

　　ＫＬ（ＣＬ．ＭａＭａ＋ＣＬ．αΔαΔ＋ＣＬ．δδ）］／（ＫＬＣＬ．α）

（１２）

·０６·
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图１　ＧＨＶ气动升力系数主要影响因素分析
Ｆｉｇ．１　ＡｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＧＨＶ

式中：αｄ为期望攻角值；αΔ＝［α
３，α４，α５］Ｔ为攻

角三次方及以上的向量；ＣＬ．αΔ∈Ｒ
１×３为对应的系

数；攻角一次项系数 ＣＬ．α＝ＣＬ．α０＋αｄ－１ＣＬ．α１，其中
ＣＬ．α０，ＣＬ．α１为系数向量 ＣＬ．α∈Ｒ

１×５的第一项和第

二项向量元素，αｄ－１为解算当前时刻攻角指令 αｄ
时所需的上一时刻期望攻角值，仿真初始时刻该

值设为零。考虑到后续的设计会用到 αｄ的导数
项，鉴于实际情况，以此方法解算的攻角期望值应

同时满足约束 αｄ∈［－５°，２０°］。为避免多次求
导造成较大的计算量，基于动态面控制思想将攻

角指令αｄ通过式（１３）所示低通滤波器。
τ１αｃ＋αｃ＝αｄ （１３）

式中，αｃ为低通滤波器的输出，τ１为低通滤波器
时间常数。

利用αｃ设计动态面：
Ｓ１＝α－αｃ （１４）

式中，Ｓ１为动态面，其一阶导数为 Ｓ
·

１＝α－αｃ。

联立攻角微分式并采用形如 Ｓ
·

１＝－Ｋ１１Ｓ１－

β１ Ｓ１ ν１ｓｇｎ（Ｓ１）的响应趋近律，得到期望的俯仰
角速率的值。

ωｚｄ＝θ
·
＋（αｄ－αｃ）／τ１－Ｋ１１Ｓ１－β１ Ｓ１ ν１ｓｇｎ（Ｓ１）

（１５）
式中：ωｚｄ为期望的俯仰角速率；Ｋ１１，β１，ν１为待设
计控制参数。

同样的道理，让ωｚｄ通过式（１６）低通滤波器。
τ２ωｚｃ＋ωｚｃ＝ωｚｄ （１６）

式中，ωｚｃ为低通滤波器的输出，τ２为低通滤波器
时间常数。

根据ωｚｃ设计动态面：
Ｓ２＝ωｚ－ωｚｃ （１７）

式中，Ｓ２为动态面，其一阶导数为 Ｓ
·

２＝ωｚ－ωｚｃ。
联立俯仰角速率微分方程，设计如式（１８）所

示二阶滑模控制响应趋近律。

Ｓ
·

２＝－Ｋ２１ Ｓ２ ν２１ｓｇｎ（Ｓ２）＋珟ω
ω＝－Ｋ２２ Ｓ２ ν２２ｓｇｎ（Ｓ２{ ）

（１８）

式中：Ｋ２１，ν２１，Ｋ２２，ν２２为待设计的控制参数；珟ω为
二阶滑模控制方法的中间变量。

期望的气动俯仰力矩可表示为：

Ｍｚｃ＝
Ｊｚｚ
τ２
（ωｚｄ－ωｚｃ）－ＪｚｚＫ２１ Ｓ２ ν２１ｓｇｎ（Ｓ２）＋Ｊｚｚ珟ω

（１９）
下面利用该期望气动俯仰力矩解算飞行器的

左右升降舵偏角。首先Ｍｚｃ应满足式（２０）。
Ｍｚｃ＝Ｋｚ（ｍｚ．ＭａＭａ．ｚ＋ｍｚ．ααｚ＋ｍｚ．ｄａｍｐ）＋Ｋｚｍｚ．δｃδｃ

（２０）
式中，δｃ＝［δａ，δｅ］

Ｔ为舵偏角控制量。考虑到

式（５）所示俯仰力矩系数模型中 δｚ＝［δａ，αδａ，
δｅ，αδｅ］

Ｔ，则若假设 ｍｚ．δｚ１，ｍｚ．δｚ２，ｍｚ．δｚ３，ｍｚ．δｚ４为舵
偏角向量ｍｚ．δｚ∈Ｒ

１×４的四个元素，则向量 ｍｚ．δｃ∈
Ｒ１×２表达式为：

ｍｚ．δｃ＝［ｍｚ．δｚ１＋αｍｚ．δｚ２，ｍｚ．δｚ３＋αｍｚ．δｚ４］
Ｔ（２１）

联立式（１９）和式（２０）可得左右升降舵偏角
指令。

δｃ＝（Ｋｚｍｚ．δｃ）
－１［Ｍｚｃ－Ｋｚ（ｍｚ．ＭａＭａ．ｚ＋ｍｚ．ααｚ＋ｍｚ．ｄａｍｐ）］

（２２）
考虑到高超声速飞行器左右升降舵执行机构

的响应延迟，式（２２）所得的舵偏角指令并不能直
接用于飞行器非线性数值仿真，而需将 δｃ通过
式（２３）所示的典型二阶惯性延迟环节，将其输出
作为用于数值仿真的舵偏角真值。

ｄδｉ／ｄｔ＝δ
·

ｉ，ｉ＝ａ，ｅ

δ̈ｉ＝－ω
２
ｎδｉ－２ξωｎδｉ＋ω

２
ｎδｉ

{ ｃ
（２３）

式中，ωｎ为自然频率，ξ为阻尼系数。
至此，高超声速飞行器纵向平面内准平衡滑

翔制导控制方法设计完成，下面将基于ＧＨＶ模型
完成纵向运动平面内的制导控制数值仿真。

３　仿真验证与分析讨论

利用吸气式通用高超声速飞行器模型进行纵

向平面内制导控制方法有效性和鲁棒性的仿真验

证。ＧＨＶ的基本参数设置如下：无推进装置的飞
行器定常结构质量ｍ＝６３５０４ｋｇ，气动参考面积
Ｓｒｅｆ＝３３４７３ｍ

２，纵向参考长度Ｌｒｅｆ＝２４３８４ｍ，惯量
张量在体系ＯＺ轴的投影Ｊｚｚ＝１３５５８１８０ｋｇ·ｍ

２。

·１６·
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圆球体假设下地球平均半径Ｒｅ＝６３７１００４ｍ，地
球万有引力常数 μ＝３９８６×１０１４ｍ３／ｓ２。高超声
速飞行器初始时刻地理高度 Ｈ０＝５０ｋｍ，滑翔飞
行终端高度 Ｈｆ＝２５ｋｍ，滑翔终端高度即仿真终
止条件；初始时刻地心纬度 ０＝０°，λ０＝０°，目标
点地心纬度Ｔ＝３０°，λＴ＝７８°。利用初始时刻经
纬度和目标点经纬度可根据式（２４）解算常值航
迹偏航角。

σ＝ａｒｃｓｉｎ
ｃｏｓＴｓｉｎ（λＴ－λ）

ｓｉｎ｛ａｒｃｃｏｓ［ｃｏｓＴｃｏｓ（λＴ－λ０( )）］｝

（２４）
数值仿真过程中航迹偏航角 σ为常值。高

超声速飞行器初始时刻飞行速度 Ｖ０＝６０００ｍ／ｓ，
当地速度倾角θ０＝０°，初始俯仰角 φ０＝１５°，攻角
α０＝１５°，俯仰角速率 ωｚ０＝０°／ｓ。纵向平面内准
平衡滑翔制导控制方法的相关参数设置为：Ｋ０１＝
１，Ｋ０２＝０．０５，Ｋ０３＝０．５，β０＝０．００５，ν０＝０．５，τ１＝
０．５，Ｋ１１＝０．５，β１＝０．００１，ν１＝０．３，τ２＝０．１，
Ｋ２１＝０．０１，Ｋ２２＝０．０５，ν２１＝０．１，ν２２＝０．１。

式（２３）所示左右升降舵偏执行机构惯性环
节的参数设置为ζ＝０７，ωｎ＝２０。左右升降舵舵
偏角的幅值和变化率幅值设置如式（２５）所示。

δｅ，ａ∈［－２０°，２０°］

δ
·

ｅ，ａ
{ ＝５０°／ｓ

（２５）

下面就高超声速飞行器纵向平面滑翔飞行制

导控制系统设计方法的有效性和鲁棒性进行仿真

分析。

３．１　仿真验证

利用上面设置的仿真初始条件和控制参数，得

到纵向平面高超声速飞行器仿真结果，如图２～５
所示。飞行器左右升降舵偏角曲线如图２所示，对
于ＧＨＶ而言，式（２１）中向量元素是相同的，左右升
降舵只需配合完成攻角控制任务即可，故而 δｅ＝
δａ。图２中第一幅图为全程舵偏角曲线，第二幅为
０～５０ｓ舵偏角曲线，第三幅为１２０～１５０ｓ舵偏角曲
线。根据仿真结果可知，高超声速飞行器左右升降

舵偏角光滑有界，这说明ＧＨＶ可完全依靠气动控
制机构完成纵向平面内的初始下降和准平衡滑翔

交班飞行以及无动力长时滑翔飞行。

针对前１５ｓ内舵偏角的暂时振荡现象做定
性说明。在初始飞行段，飞行高度较高，气动舵偏

的姿控效果十分有限，该阶段滑翔段纵向航程控

制的制导任务会产生较大的法向过载指令以保证

飞行器按照期望的当地速度倾角直接滑翔飞行至

终端目标点；但此时大气无法给飞行器提供足够

的气动控制能力去实现该任务。对应的大过载需

求会产生大攻角制导指令，然而ＧＨＶ在该马赫数
条件下，大攻角指令会产生负的气动俯仰力矩，即

会抑制攻角的增加，所以对应的仿真结果是舵偏

指令持续增加但是攻角却是逐渐变小的，至攻角

减小至负值且对应产生正俯仰力矩时舵偏角会相

应减小，如此反复变化，就出现了图２～５仿真结
果中前１５ｓ内的短暂振荡。

图２　升降舵舵偏角变化曲线
Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｒｉｇｈｔａｎｄｌｅｆｔｅｌｅｖｏｎｆｉｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ

图３　攻角变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

滑翔飞行段的攻角仿真结果如图３所示，除
仿真初始阶段的可以解释的暂时振荡外，攻角平

滑且有界，易于姿控系统跟踪实现。高超声速飞

行器当地速度倾角变化如图４所示，根据仿真结
果可知，除去飞行器未达到准平衡滑翔条件的初

始飞行段，飞行器当地速度倾角的变化范围是很

小的，总体是在０°至０２°之间变化，这说明升力
体式的ＧＨＶ全程均能够提供足够的升力以抵消
纵向重力的作用，实现准平衡滑翔飞行。纵向平

面内航程－高度变化曲线如图５所示，整个滑翔
飞行段飞行器实现平稳准平衡滑翔，终端航程控

制误差在百米量级。

需要说明，图２～５所示的仿真结果均是基于

·２６·
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图４　当地速度倾角变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｌｏｃａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｓｌｏｐｅａｎｇｌｅ

图５　航程高度变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｔｈｅｒａｎｇｅａｎｄｈｅｉｇｈｔ

标称条件仿真参数得到的，考虑到高超声速飞行

器滑翔飞行段飞行时间长、环境复杂、面临的不确

定性因素较多，很有必要对部分影响较大的因素

进行偏差实验以检核提出的制导控制一体化设计

方法的鲁棒性。结合高超声速飞行器纵向平面运

动的特点，选取大气密度、气动升力系数和气动俯

仰力矩系数作为检核该制导控制一体化设计方法

鲁棒性的偏差因素。其中，大气密度偏差 Δρ的
拉偏幅值为±３０％，气动升力系数偏差 ΔＣＬ的拉
偏幅值为 ±２０％，俯仰力矩系数偏差 Δｍｚ的拉偏
幅值为±３０％。基于这三项施加偏差的因素，采
用自由组合的方式得到如表１所示２３＝８种偏差
组合方案。根据这８种偏差组合方案进行纵向平
面内准平衡滑翔制导控制数值仿真，仿真结果如

图６～９所示。标称参数的仿真结果用带圆点的
实线标示，仿真图中各偏差组合模式的标示线形

如表１所示。为针对性地分析准平衡滑翔制导控
制的特点，文中分别给出左右升降舵偏角、攻角、

高度、速度和马赫数的仿真曲线。左右升降舵偏

角变化如图６所示，攻角曲线如图７所示，高度、
速度和马赫数变化如图８和图９所示。

表１　鲁棒性校验仿真偏差组合
Ｔａｂ．１　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｆｏｒｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

仿真偏差组合 标示线形
终端航程

误差／ｍ

ρ＋３０％，ＣＬ＋２０％，ｍｚ＋３０％ 实线 １１４

ρ＋３０％，ＣＬ＋２０％，ｍｚ－３０％ 虚线 ２４７

ρ－３０％，ＣＬ＋２０％，ｍｚ＋３０％ 点线 １４３

ρ－３０％，ＣＬ＋２０％，ｍｚ－３０％ 点划线 １７６

ρ＋３０％，ＣＬ－２０％，ｍｚ＋３０％ △形实线 ４８２

ρ＋３０％，ＣＬ－２０％，ｍｚ－３０％ □形实线 ２２４６

ρ－３０％，ＣＬ－２０％，ｍｚ＋３０％ ○形实线 ２５７３

ρ－３０％，ＣＬ－２０％，ｍｚ－３０％ ☆形实线 ５４１

（ａ）全程舵偏角变化曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｆｕｌｌｔｉｍｅｆｉｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ

（ｂ）０～３００ｓ舵偏角变化曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｆｉｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｆｒｏｍ０ｓｔｏ３００ｓ

图６　左右升降舵偏角变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｒｉｇｈｔａｎｄｌｅｆｔｅｌｅｖｏｎｆｉｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓ
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（ａ）全程攻角变化曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｆｕｌｌｔｉｍｅａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

（ｂ）０～３００ｓ攻角变化曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｆｒｏｍ０ｓｔｏ３００ｓ

图７　偏差条件下攻角变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｗｉｔｈｄｅｖｉａｔｉｏｎｓ

图８　飞行高度变化
Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｆｌｉｇｈｔｈｅｉｇｈｔｓ

需要说明，文中航程控制是基于弧度单位的

经纬度来实现的，即航程跟踪是弧度单位下的跟

踪，考虑地球半径的影响后终端航程误差在百米

量级已是较高的航程控制精度；且滑翔段终端的

经纬度位置精度要求一般也是较为宽泛的，若文

中直接控制米级单位的飞行器飞行距离，则终端

航程误差的控制精度会进一步提高。

（ａ）速度变化曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｂ）马赫数变化曲线
（ｂ）ＣｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图９　速度和马赫数变化曲线
Ｆｉｇ．９　ＣｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图６～９所示仿真结果根据其变化形式可分
为三个阶段：①０～２０ｓ内短暂的振荡收敛阶段，
该阶段成因在图２～５的仿真结果说明中已做阐
述。②２０～１５０ｓ内飞行器气动执行机构作用开
始明显并逐步控制飞行器进入准平衡滑翔的飞行

阶段，此时大气密度越来越大，飞行器气动控制能

力也逐渐显现，为了控制当地速度倾角跟踪期望

值，此时飞行器会控制舵偏角产生较大攻角以提

供足够法向升力。鉴于各偏差组合中大气密度和

升力系数偏差的存在，各偏差组合中进入准平衡

滑翔的时机是有差异的，但是都可以依赖气动舵

偏控制机构平稳过渡至准平衡滑翔飞行。③准平
衡滑翔飞行阶段，进入该飞行段后飞行器飞行平

·４６·
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稳且控制量变化较小，主要任务就是保证飞行器

在纵向提供足够的升力以抵消重力影响且使得飞

行器按照期望的当地速度倾角飞行；除却□形实
线和○形实线两个偏差组合因升力系数减小的影
响无法在规定高度范围内达到预设航程外（两种

情形都是飞行器舵偏已经达到极限可依旧无法产

生足够大的攻角和升力，从而提前达到高度仿真

终止条件），其他偏差组合的航程控制精度都是

比较高的。

３．２　分析与讨论

根据上述高超声速飞行器纵向平面内滑翔飞

行仿真结果，本部分对高超声速飞行器准平衡滑

翔飞行阶段的制导控制系统的相关问题进行说明

和讨论，并基于数值仿真结果给出一些可参考的

结论。为进一步明确初始下降段和准平衡滑翔段

的衔接关系和各自的飞行特点，图１０和图１１给
出初始高度为８０ｋｍ条件下的飞行高度和速度倾
角以及攻角和升降舵偏角的仿真结果。

图１０　飞行高度和速度倾角变化
Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｆｌｉｇｈｔｈｅｉｇｈｔａｎｄｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅ

１）在进入准平衡滑翔飞行之前，高超声速飞
行器的动力推进系统应暂停工作；此时飞行器的

气动控制能力十分薄弱，姿态角变化存在短暂振

荡，如图１１所示，攻角变化更多地受到速度倾角
变化率的影响，且呈现正负变化；若飞行器装配

ＲＣＳ，则应以保证飞行器姿态稳定为第一要务，可
暂时放弃制导任务的执行，等待满足准平衡滑翔

条件的速度和高度条件；若飞行器装配了类似于

ＧＨＶ的较强的气动执行机构，在该气动执行控制
机构的作用下，飞行器也可在短暂振荡后完成初

始下降到平衡滑翔的交班飞行；但是在该交班飞

行段飞行器的动力系统应停止工作，正负变化的

攻角会影响动力系统的正常工作。需要特别说明

图１１　攻角和升降舵偏角变化曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋａｎｄｅｌｅｖｏｎｆｉｎｓ

的是，文中数值仿真过程中攻角出现了负值，这对

ＧＨＶ而言是可接受的［１７］。

２）基于准平衡滑翔飞行条件的高超声速滑
翔段制导控制系统设计时默认包含了使得飞行器

能够进行拟平衡滑翔飞行的任务目标，所以初始

下降段的制导控制任务可适当弱化，以准平衡滑

翔为依托的滑翔飞行段制导控制任务的实现可作

为主要的控制目标。从成本的角度考虑，即便飞

行器没有装配 ＲＣＳ，飞行器在具备强气动执行机
构的条件下也可以完成相应的制导控制任务。

３）常规设计时初始下降飞行段的高超声速
飞行器应保持大攻角飞行，这样的要求对于高超

声速飞行器ＲＣＳ而言需要耗费不少燃料；幸运的
是，在气动能力较弱的初始下降段，速度倾角的变

化率是攻角的主要影响项，而且其变化率是逐渐

减少的，这样的变化规律也解释了为什么气动舵

在短暂振荡时攻角的振荡幅值是逐渐变小的；在

飞行器能自主保证其姿控系统的稳定性时，可减

少ＲＣＳ的工作时间，为后续紧急任务的执行保留
能量。

４　结论

本文提出一种基于动态面和滑模控制的高超

声速飞行器纵向平面内滑翔飞行制导控制系统设

计方法。建立高超声速飞行器纵向平面质心与绕

质心模型并完成基于准平衡滑翔条件的制导控制

任务；利用ＧＨＶ对该方法的有效性和鲁棒性进行
了仿真验证；基于数值仿真结果分析了高超声速

飞行器初始下降段和准平衡滑翔段的飞行特点，

总结了高超声速飞行器初始下降段和准平衡滑翔

段两个飞行阶段平稳交班过渡应注意的事项，并

阐述了单纯依赖高超声速飞行器气动控制机构实

·５６·
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现初始下降到准平衡滑翔交班飞行的可行性。
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