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高超声速飞行器倾侧转弯耦合控制策略

王　鹏
（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倾侧转弯过程中俯仰、偏航和滚动通道间的强烈耦合，提出一种耦合控制
策略。针对高超声速飞行器快时变、非线性和强不确定性的控制问题，基于解析形式的非线性最优预测控制

方法，采用分层设计思想设计了飞行器姿态控制系统，可较好满足高超声速飞行器的快速性要求；在分析了

倾侧转弯飞行控制过程的主要影响因素及其影响规律的基础上，提出一种“降低攻角—快速滚转—拉起攻

角”的耦合控制策略。对该控制策略对于高超声速飞行器的适用性进行了仿真分析，结果表明：所提耦合控

制策略有效降低了偏航通道的控制需求，降低了倾侧转弯控制过程的失控风险，提高了控制系统的可靠性。
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　　高超声速飞行器一般是指飞行马赫数大于５
的飞行器［１］，具有响应速度快、机动性强、航程远

等突出优点，是继航空技术与航天技术之后的又

一研究热点［２－４］。高超声速飞行器的飞行空域

大、马赫数高、飞行环境复杂，环境参数的微小变

化即会对飞行器的飞行状态产生较大影响［４］，有

时甚至是灾难性的，这对飞行器控制系统的快速

性与鲁棒性提出了较高要求。为了提高快速性和

机动性，高超声速飞行器一般采用倾侧转弯

（ＢａｎｋＴｏＴｕｒｎ，ＢＴＴ）方式实现大范围机动［５］。

ＢＴＴ控制方式可使飞行器的主升力面快速对准过
载需求方向［６］，以提供足够的机动能力，相比于

传统的侧滑转弯（ＳｋｉｄＴｏＴｕｒｎ，ＳＴＴ）控制方式具
有其独特优势［７］。但 ＢＴＴ控制方式需将侧滑角

控制在较小范围内以减小侧向过载，因此，对偏航

通道的控制需求较大。同时，快速滚转过程中俯

仰、偏航和滚动三通道间将出现较为强烈的交叉

耦合，通道间的协调控制难度较大［８］。

高超声速飞行器飞行空域跨度大、速度变化

快，其控制系统设计十分困难。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，且还会带来分段过多、控制器切换频

繁的问题［９］。近年来，模型预测控制已被广泛且

成功地用于非线性系统的控制［１０］，并被认为是在

工程上最具应用前景的控制方法之一。

１　高超声速飞行器模型

１９９０年，美国国家航空航天局兰利研究中心

 收稿日期：２０１６－０４－０６
基金项目：国防科技大学科研计划资助项目（ＺＤＹＹＪＣＹＪ２０１４０１０１）；航天科技集团一院高校联合创新基金资助项目

（ＣＡＬＴ２０１５１０）
作者简介：王鹏（１９８４—），男，吉林洮南人，讲师，博士，Ｅｍａｉｌ：ｗｏｎｄｅｒｆｕｌ２０２０＠１６３．ｃｏｍ



国 防 科 技 大 学 学 报 第３９卷

（ＬａｎｇｌｅｙＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ）的Ｓｈａｕｇｈｎｅｓｓｙ等［１１］针

对一类高超声速飞行器开展了建模研究。这类高

超声速飞行器具有轴对称锥形体外形，可实现水

平起飞和单级入轨。

该飞行器为轴对称体，假设其惯量积为０，即
Ｊｘｙ＝Ｊｘｚ＝Ｊｙｚ＝０。将飞行器的质心动力学方程
和绕质心动力学方程分别投影到弹道坐标系和机

体坐标系，同时加入飞行器运动学方程，则可得到

飞行器的完整运动模型［２］为：

ｖ＝－μ
ｒ３
Ｃ１＋

１
ｍ（Ｐｃｏｓαｃｏｓβ－Ｄ）

θ
·＝－μ

ｖｒ３
Ｃ２＋

１
ｍｖ（ＬｃｏｓγＶ－ＮｓｉｎγＶ＋ＰＣ４）

σ＝ μ
ｖｒ３ｃｏｓθ

Ｃ３－
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

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
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－１
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－１
ｘｘ（Ｊｙｙ－Ｊｚｚ）ωｚωｙ

ωｙ＝Ｊ
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ｙｙＭｙ＋Ｊ
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ｙｙ（Ｊｚｚ－Ｊｘｘ）ωｘωｚ
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－１
ｚｚＭｚ＋Ｊ

－１
ｚｚ（Ｊｘｘ－Ｊｙｙ）ωｙω
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ｘ

（３）

其中：ｖ为飞行器速度；ｒ为地心距；μ为地球引力
常数；θ为速度倾角；σ为弹道偏角；ｘ，ｙ，ｚ为飞行
器在地面系中的位置；ωｘ，ωｙ，ωｚ为滚动角速度、
偏航角速度和俯仰角速度；α，β，γＶ为攻角、侧滑
角、倾侧角；Ｄ，Ｌ，Ｎ，Ｐ为阻力、升力、侧力和推力；
Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ为滚动力矩、偏航力矩和俯仰力矩；
Ｊｘｘ，Ｊｙｙ，Ｊｚｚ为飞行器主惯量；
Ｃ１＝ｘｃｏｓθｃｏｓσ＋（ｙ＋Ｒｅ）ｓｉｎθ－ｚｃｏｓθｓｉｎσ，
Ｃ２＝－ｘｓｉｎθｃｏｓσ＋（ｙ＋Ｒｅ）ｃｏｓθ＋ｚｓｉｎθｓｉｎσ，
Ｃ３＝ｘｓｉｎσ＋ｚｃｏｓσ，
Ｃ４＝ｓｉｎαｃｏｓγＶ＋ｃｏｓαｓｉｎβｓｉｎγＶ，
Ｃ５＝ｓｉｎαｓｉｎγＶ－ｃｏｓαｓｉｎβｃｏｓγＶ。

２　分层预测控制系统设计

２．１　面向控制的模型处理

记Θ＝［α β γＶ］Ｔ，ω＝［ωｘ ωｙ ωｚ］Ｔ，则

飞行器姿态运动模型可分解为以下两个仿射型非

线性系统：

Θ
·
＝ｆ１（Θ）＋ｇ１（Θ）ωｃ

ｙ１＝{ Θ
（４）

ω＝ｆ２（ω）＋ｇ２（ω）Ｍｃ
ｙ２＝{ ω

（５）

其中，
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·

０
γＶ０］

Ｔ
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
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








０

（６）

ｆ２（ω）＝

Ｊ－１ｘｘ（Ｊｙｙ－Ｊｚｚ）ωｙωｚ
Ｊ－１ｙｙ（Ｊｚｚ－Ｊｘｘ）ωｘωｚ
Ｊ－１ｚｚ（Ｊｘｘ－Ｊｙｙ）ωｘω









ｙ

ｇ２（ω）＝ｄｉａｇ（Ｊ
－１
ｘｘ，Ｊ

－１
ｙｙ，Ｊ

－１
ｚｚ










）

（７）

ωｃ为姿态角速度矢量的期望值；Ｍｃ为控制力矩；
ｙ１，ｙ２分别为式（４）和式（５）所示的两个仿射型非
线性系统的输出量。

由式（４）和式（５）可知，绕质心运动可分为内
环运动和外环运动，其中内环运动的输入量（控

制量）为滚动力矩 Ｍｘ、偏航力矩 Ｍｙ和俯仰力矩
Ｍｚ，输出量（被控量）为姿态角速度 ωｘ，ωｙ，ωｚ；外
环运动的输入量（控制量）为姿态角速度，输出量

（被控量）为飞行器攻角 α、侧滑角 β和倾侧角
γＶ。因此，高超声速飞行器的预测控制系统设计
可分内外两层分别进行设计。

２．２　内层非线性预测控制器设计

姿态内环运动的非线性系统模型的三个输出

量的相对阶均为１，记为ρＩ＝１（下标“Ｉ”表示内层
参数，下同），则内层非线性预测控制器的最优控

制量为：

ＵＭ＝－Ａ
－１
Ｉ ＢＩ （８）

式中，

ＡＩ＝［ＬｇＬ
０
ｆωｘ ＬｇＬ

０
ｆωｙ ＬｇＬ

０
ｆωｚ］Ｔ＝ｇ２（ω）

（９）

ＢＩ＝

ＫＩ１（ωｘ－ωｘｃ）＋Ｊ
－１
ｘｘ（Ｊｙｙ－Ｊｚｚ）ωｙωｚ－ωｘｃ

ＫＩ２（ωｙ－ωｙｃ）＋Ｊ
－１
ｙｙ（Ｊｚｚ－Ｊｘｘ）ωｘωｚ－ωｙｃ

ＫＩ３（ωｚ－ωｚｃ）＋Ｊ
－１
ｚｚ（Ｊｘｘ－Ｊｙｙ）ωｘωｙ－ω









ｚｃ

（１０）
其中，ＫＩ是由内环运动模型相对阶 ρＩ、内层预测
控制器控制阶数ｒＩ及预测时域Ｔｐ确定的常数，与
系统状态无关。

为了提高内层预测控制器的动态响应能力，

引入指令参数化的设计思想［１２］，可将角速度变化

率指令取为：

·６２１·
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ωｃ（ｔ）＝

ωｘｃ
ωｙｃ
ω









ｚｃ

＝ １
Δｔ·Ｋωｃ

ωｘｃ，ｋ－ωｘｃ，ｋ－１
ωｙｃ，ｋ－ωｙｃ，ｋ－１
ωｚｃ，ｋ－ωｚｃ，ｋ









－１

（１１）

式中，Ｋωｃ为角速度变化率指令参数。

２．３　外层非线性预测控制器设计

姿态外环运动非线性系统模型的输出量为攻

角α、侧滑角 β和倾侧角 γＶ，各自的相对阶均为
１，记为ρＯ＝１（下标“Ｏ”表示外层参数，下同），则
外层预测控制器的最优控制量为：

ωｃ＝－Ａ
－１
Ｏ ＢＯ （１２）

式中，

ＡＯ＝［ＬｇＬ
０
ｆα ＬｇＬ

０
ｆβ ＬｇＬ

０
ｆγＶ］Ｔ＝ｇ１（Θ）

（１３）

ＢＯ＝

ＫＯ１（α－αｃ）＋α０－αｃ

ＫＯ２（β－βｃ）＋β
·

０－β
·

ｃ

ＫＯ３（γＶ－γＶｃ）＋γＶ０－γ









Ｖｃ

（１４）

其中，ＫＯ是由外环运动模型相对阶 ρＯ、外层预测
控制器的控制阶数 ｒＯ及预测时域 Ｔｐ确定的常
数，与系统状态无关。

３　ＢＴＴ耦合控制策略

一般而言，质心运动参数相对于绕质心运动

参数变化较慢，体现为慢变量特性。而 ＢＴＴ耦合
控制策略研究中主要涉及绕质心运动问题，因此，

在本研究中假设质心运动参数为常量。故有θ
·＝

σ＝０，则由式（２）可将绕质心运动模型简化为：
α＝ωｚ－ωｘｃｏｓαｔａｎβ＋ωｙｓｉｎαｔａｎβ

β
·＝ωｘｓｉｎα＋ωｙｃｏｓα
γＶ＝（ωｘｃｏｓα－ωｙｓｉｎα）ｓｅｃ

{
β

（１５）

ＢＴＴ飞行过程中，一般会产生较大的滚动角
速度ωｘ，同时保持侧滑角β在零附近。由式（１５）

中侧滑角的变化率 β
·
公式可知，ＢＴＴ控制过程需

满足如下约束：

ωｘｓｉｎα＋ωｙｃｏｓα＝０ （１６）
即

ωｙ＝－ωｘｔａｎα （１７）
可见，为了满足 ＢＴＴ飞行控制的过程约束，

在飞行器快速滚转的同时需产生一定幅值的附加

偏航角速度。附加偏航角速度主要源于飞行器的

运动耦合，其大小和方向由滚动角速度和攻角共

同确定。滚动角速度越大，附加偏航角速度越大；

攻角越大，附加偏航角速度也越大。另外，一般而

言，攻角较大时会引起方向舵舵效率的降低，进一

步加重偏航通道控制的负荷，极易使方向舵达到

饱和，甚至出现偏航失控的风险。该结论可由

表１和图１～６得到进一步验证（图中，δφ为俯仰
角舵偏角，δψ为偏航舵偏角，δγ为滚动舵偏角）。

表１　不同攻角和方向舵偏角条件下的偏航力矩系数
Ｔａｂ．１　Ｙａｗｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋａｎｄｙａｗｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

攻角／（°）
方向舵偏角

－２０° －１５° －１０° －５° ０° ５° １０° １５° ２０°
－１０ ０．００７５ ０．００５６ ０．００３７ ０．００１９ ０ －０．００１９ －０．００３７ －０．００５６ －０．００７５
－５ ０．００６５ ０．００４９ ０．００３３ ０．００１６ ０ －０．００１６ －０．００３３ －０．００４９ －０．００６５
０ ０．００５６ ０．００４２ ０．００２８ ０．００１４ ０ －０．００１４ －０．００２８ －０．００４２ －０．００５６
５ ０．００４７ ０．００３５ ０．００２３ ０．００１２ ０ －０．００１２ －０．００２３ －０．００３５ －０．００４７
１０ ０．００３８ ０．００２８ ０．００１９ ０．０００９ ０ －０．０００９ －０．００１９ －０．００２８ －０．００３８
１５ ０．００２８ ０．００２１ ０．００１４ ０．０００７ ０ －０．０００７ －０．００１４ －０．００２１ －０．００２８

　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°

图１　不同滚动角速度和攻角条件下ＢＴＴ控制过程的攻角
Ｆｉｇ．１　Ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｌｌｒａｔｅａｎｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｃｏｍｍａｎｄ

·７２１·
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　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°

图２　不同滚动角速度和攻角条件下ＢＴＴ控制过程的侧滑角
Ｆｉｇ．２　Ｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｌｌｒａｔｅａｎｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｃｏｍｍａｎｄ

　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　 （ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°

图３　不同滚动角速度和攻角条件下ＢＴＴ控制过程的倾侧角
Ｆｉｇ．３　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｌｌｒａｔｅａｎｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｃｏｍｍａｎｄ

　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°

图４　不同滚动角速度和攻角条件下ＢＴＴ控制过程的俯仰舵偏角
Ｆｉｇ．４　Ｐｉｔｃｈｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｌｌｒａｔｅａｎｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｃｏｍｍａｎｄ

　　由图１～６可知，滚动角速度越大，偏航通道的
控制需求越大，且攻角越大，偏航通道控制需求的增

加量越明显。当攻角 α＝１０°且滚动角速度大于
２０°／ｓ时，方向舵偏角已达到饱和，即便如此偏航控制
需求仍然无法满足，侧滑角出现了较大的偏差量。

为了降低偏航通道的控制需求、提高 ＢＴＴ控

制过程的稳定性和控制精度，在控制策略的选择

上应遵循如下原则：

１）采用较小的滚动角速度；
２）采用较小的攻角。

　　为了满足机动过程的快速性要求，滚动角速
度不宜过小，第一条原则的实际作用具有较大的

·８２１·
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　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°

图５　不同滚动角速度和攻角条件下ＢＴＴ控制过程的偏航舵偏角
Ｆｉｇ．５　Ｙａｗｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｌｌｒａｔｅａｎｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｃｏｍｍａｎｄ

　　（ａ）α＝０°　　　　　　　　　　　　（ｂ）α＝５°　　　　　　　　　　　　（ｃ）α＝１０°

图６　不同滚动角速度和攻角条件下ＢＴＴ控制过程的滚动舵偏角
Ｆｉｇ．６　Ｒｏｌｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｌｌｒａｔｅａｎｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｃｏｍｍａｎｄ

局限性。因此，只能采用减小攻角的控制策略。为

此，本文提出“降低攻角—快速滚转—拉起攻角”的

ＢＴＴ耦合控制策略。该策略将ＢＴＴ控制过程分为三
个步骤：①滚转控制前先将攻角降低到较小的值；
②攻角到达预定值后，开始滚转控制，快速完成机动
指令；③完成机动指令后，再将攻角拉起至期望值。

４　仿真验证
为了验证上节提出的“降低攻角—快速滚

转—拉起攻角”的 ＢＴＴ耦合控制策略，本节进行
对比仿真分析。攻角指令值取为１０°，滚动角速
度指令取为４０°／ｓ。滚转控制前将攻角由１０°降
低到０°，滚转控制过程中保持０°攻角不变，滚转
控制过程结束后再将攻角拉起至１０°。采用常规
控制策略和本文所提 ＢＴＴ耦合控制策略的仿真
结果对比如图７、图８所示。
　　由图７、图８所示结果可知，ＢＴＴ耦合控制策

图７　不同控制策略下的姿态角对比
Ｆｉｇ．７　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ

·９２１·
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图８　不同控制策略下的舵偏角对比
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ

略与常规控制策略相比，显著降低了偏航通道的

控制需求，提高了侧滑角的控制精度。同时，降低

攻角后舵效率有所提高，滚动通道的控制能力相

对提升，因此，实际滚动角速度也得到了提高，更

快地完成了滚转控制过程。

５　结论

在分析ＢＴＴ飞行控制过程主要影响因素及
其影响规律的基础上，针对高超声速飞行器 ＢＴＴ
过程中俯仰、偏航和滚动通道间的强烈耦合，提出

了一种“降低攻角—快速滚转—拉起攻角”的

ＢＴＴ耦合控制策略。基于解析形式的非线性最优
预测控制方法，采用分层设计思想设计了飞行器

姿态控制系统，较好地满足了高超声速飞行器快

时变、非线性和强不确定性的要求。控制策略对

于高超声速飞行器的适用性分析结果表明：所提

出的耦合控制策略有效降低了偏航通道的控制需

求，降低了 ＢＴＴ控制过程的失控风险，提高了控
制系统的可靠性。
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