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乘波构型高超声速滑翔飞行器大包线反步控制方法
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摘　要：高超声速滑翔飞行器在高速突防、快速打击等方面具有重要应用前景，是航空航天领域的重要
发展方向。针对高超声速飞行器快速、大空域的飞行环境特性复杂、姿态控制系统适应性要求高的特点，建

立高超声速飞行器姿态运动模型，采用解耦设计方法，利用块控反步控制理论设计姿态控制器。经证明和仿

真结果可知，该方法严格保证闭环系统的Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性，控制律设计具有灵活性，响应速度快，能克服气动
参数变化带来的影响，鲁棒性较好。
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　　高超声速滑翔飞行器在高速突防、快速打击
等方面具有重要应用前景，是目前各航空航天大

国重点发展领域。乘波构型高超声速飞行器具有

升阻比高、机动能力强等特点，是当前研究热点。

由于高超声速飞行器飞行环境大范围的变化，机

身的弹性变形、气动参数变化和外界干扰都不可

避免，且表现为非匹配的不确定性，无法通过控制

器设计直接消除，这类非线性系统适合采用反步

（Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ）法进行控制器的设计。该方法基
于Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论的反步法控制技术，具有
快速的收敛性和优良的鲁棒性，通过虚拟控制量

的设计，对系统中的非匹配不确定性能够进行较

好的补偿，确保控制系统的稳定性和可靠性［１］，

因此，在飞行控制系统设计中得到越来越多的应

用。近年来反步控制方法在高超声速飞行器控制

系统设计中得到较多应用。文献［２－４］研究了
反步控制方法在有动力的高超声速飞行器（如 Ｘ

－４３Ａ）姿态控制系统设计中的应用；文献［５－６］
研究了反步控制方法在无动力的高超声速滑翔飞

行器姿态控制系统设计中的应用。其中，文献

［５］研究了高超声速滑翔飞行器反步 －滑模控制
方法，但未考虑舵偏角限制，文献［６］未深入分析
飞行包线下大的参数摄动情况对高超声速滑翔飞

行器控制系统的影响。而对于乘波构型高超声速

滑翔飞行器的姿态控制问题，目前相关研究文献

较少。由于飞行控制系统通常都是多输入多输出

（ＭＩＭＯ）系统，飞行控制系统的设计更适宜采用
以“块控制形”ＭＩＭＯ系统为研究对象的块控反步
控制技术［７－８］。文献［９－１０］采用块控反步法处
理飞行控制中的多变量问题，但在高超声速滑翔

飞行器控制中采用块控反步方法的文献较少。

本文建立乘波构型高超声速滑翔飞行器三通

道姿态控制模型，采用解耦设计思想，利用块控反

步控制方法设计控制器，并针对飞行包线下大的
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参数摄动情况及舵偏角约束开展了仿真分析。

１　块控反步方法设计

１．１　解耦控制方法
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根据姿态控制系统的任务要求，需要把三个

姿态角（即ｘ４，ｘ５，ｘ６）分别稳定到相应的给定常值
ｘ４，ｘ５，ｘ６，则可对这三个变量进行线性平移变
换，得到新的误差变量如下：

ｚ４
ｚ５
ｚ









６

＝

ｘ４－ｘ４
ｘ５－ｘ５
ｘ６－ｘ









６

再令

ｚ４
ｚ５
ｚ









６

＝

ｘ４
ｘ５
ｘ









６

＝

－ｃ４ｚ４
－ｃ５ｚ５
－ｃ６ｚ









６

＝

－ｃ４（ｘ４－ｘ４）

－ｃ５（ｘ５－ｘ５）

－ｃ６（ｘ６－ｘ６









）

（２）
其中系数ｃ４，ｃ５，ｃ６大于零，不妨取值为［４，３，３］，
可保证误差按指数速率衰减。

联立（１）、（２）两式可得
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其中系数ｃ１，ｃ２，ｃ３大于零，不妨取值为［７，６，６］，
则误差变量ｚ１，ｚ２，ｚ３也以指数速率衰减到零。由
此可得力矩控制输入Ｕ＝［ｕ１，ｕ２，ｕ３］′为
ｕ１ ＝－Ｊｘ［ｃ１ｚ１＋（Ｊｙ－Ｊｚ）ｘ２ｘ３／Ｊｘ

　＋ｃ４ｘ４－ｃ６ｘ６ｓｉｎｘ５－ｃ６ｘ５（ｘ６－ｘ６）ｃｏｓｘ５］
ｕ２＝－Ｊｙ［ｃ２ｚ２＋（Ｊｚ－Ｊｘ）ｘ１ｘ３／Ｊｙ＋ｃ５ｘ５ｃｏｓｘ４
　 －ｃ５ｘ４（ｘ５－ｘ５）ｓｉｎｘ４＋ｃ６ｘ６ｓｉｎｘ４ｃｏｓｘ５
　 ＋ｃ６ｘ４（ｘ６－ｘ６）ｃｏｓｘ４ｃｏｓｘ５
　 －ｃ６ｘ５（ｘ６－ｘ６）ｓｉｎｘ４ｓｉｎｘ５］

ｕ３＝－Ｊｚ［ｃ３ｚ３＋（Ｊｘ－Ｊｙ）ｘ１ｘ２／Ｊｚ－ｃ５ｘ５ｓｉｎｘ４
　 －ｃ５ｘ４（ｘ５－ｘ５）ｃｏｓｘ４＋ｃ６ｘ６ｃｏｓｘ４ｃｏｓｘ５
　 －ｃ６ｘ４（ｘ６－ｘ６）ｓｉｎｘ４ｃｏｓｘ５
　 －ｃ６ｘ５（ｘ６－ｘ６）ｃｏｓｘ４ｓｉｎｘ５］
在此控制力矩 Ｕ＝［ｕ１，ｕ２，ｕ３］′作用下，原系

统解耦成为以下指数稳定的线性系统：

ｚｉ＝－ｃｉｚｉ，　ｉ＝１，…，６
反步控制原理框图如图１所示。

图１　反步控制原理框图
Ｆｉｇ．１　Ｂｌｏｃｋｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ

１．２　三通道舵偏信号提取

在控制器设计中假定控制输入为目标飞行器

受到的合力矩，该合力矩由稳定力矩 Ｍｓｔ、阻尼力
矩Ｍｄａｍｐ和控制力矩 Ｍｃ三部分组成，必须从中分
离出实际的控制力矩 Ｍｃ表达式，进而得到相应
的舵偏角。由于控制力矩
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　 ｋ０Ｖ－ｋ１Ｙ－ｋ２Ｙ－Ｐ（Ｘ( )） －Ｍｓｔ－Ｍｄａｍｐ
进而有舵偏信号为

δｉ＝
Ｍｃｉ
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，　ｉ＝１，２，３

其中Ｍδｃ为对应的控制力矩系数导数。

·８３·
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２　反步控制方案稳定性分析

Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ设计方法基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性
理论，其设计结果能够严格保证闭环系统的稳定

性。对于滚动、偏航和俯仰三个通道，在设计中分

别选取正定的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为
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在所设计的控制律作用下，对应的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
函数的导数为
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其中，易设计控制系统参数取值范围，使得系数

ｋ４，５，６＞０，ｃ４，５，６＞０。很显然，三个导函数都是负定
的，这就保证了闭环系统具有严格的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳
定性。

３　大包线块控反步控制方法参数拉偏
仿真

　　乘波构型高超声速滑翔飞行器仿真初始条件
为飞行高度３０ｋｍ，飞行速度８．０Ｍａ，充分考虑各
种参数摄动和测量干扰条件，俯仰、偏航、滚动通

道气动力矩系数偏差 ＋１５％、气动阻尼力矩系数
偏差－２０％、转动惯量偏差＋１０％、大气密度测量
偏差－１５％。飞行器姿态初始俯仰角５°，偏航角
１０°，滚动角２０°。采用块控反步控制方法进行姿
态控制仿真，要求姿态控制消除初始姿态角，即三

个姿态角为０°。仿真结果如图２～图７所示。结
果表明飞行器采用本文所设计的控制方法，在考

虑参数摄动和测量干扰条件下，姿态控制响应特

性较好，可在２ｓ内完成姿态控制指令响应。
仿真结果表明，该方法设计过程系统化，理论

性强，严格保证闭环系统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性，控
制律设计具有灵活性，只要系统参数的变化不破

坏Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数的正定以及导函数的负定条件，
则仍然可以保证控制效果以及闭环稳定性，响应

速度快，能克服转动惯量和气动参数变化带来的

影响，鲁棒性较好。

图２　俯仰角－时间变化曲线
Ｆｉｇ．２　Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｔｉｍｅ

图３　偏航角－时间变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｙａｗａｎｇｌｅｔｉｍｅ

图４　滚动角－时间变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｒｏｌｌａｎｇｌｅｔｉｍｅ

图５　俯仰舵偏角－时间变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｐｉｔｃｈａｃｔｕａｔｏｒａｎｇｌｅｔｉｍｅ
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图６　偏航舵偏角－时间变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｙａｗａｃｔｕａｔｏｒａｎｇｌｅｔｉｍｅ

图７　滚动舵偏角－时间变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｒｏｌｌａｃｔｕａｔｏｒａｎｇｌｅｔｉｍｅ

４　结论

高超声速滑翔飞行器飞行速度快、飞行空域

大，气动参数辨识误差大、各种参数摄动情况复

杂，增加了控制系统设计难度。本文采用解耦控

制设计思路，利用反步法理论设计双回路控制器。

经过证明和仿真分析可知，该方法可较好地克服

转动惯量和气动参数误差带来的影响，具有一定

鲁棒性。下一步，可针对高超声速滑翔飞行器的

气动耦合和操控耦合的解耦问题，以及 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
函数的正定以及导函数的负定条件约束问题开展

进一步深入研究。
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