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带有模糊干扰观测器的高超声速飞行器一体化制导控制方法
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摘　要：为充分利用高超声速飞行器在俯冲段的质心运动与绕质心运动之间的耦合作用和飞行过程中
的不确定性，基于模糊干扰观测器提出三维一体化制导与控制问题。根据飞行器的动力学方程以及飞行

器－目标的视线角相对运动方程，推导出适用于倾斜转弯控制的一体化制导控制模型。针对模型中的不确
定性采用模糊干扰观测器进行补偿，并使用块动态面方法设计一种一体化制导控制律。通过选取适当的李

雅普诺夫函数证明闭环系统状态的一致毕竟有界性。仿真结果验证了该一体化制导控制方法的有效性和鲁

棒性。
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　　高超声速飞行器在俯冲段的状态会发生剧烈
变化［１－２］，导致质心运动确定的制导系统和姿态

运动确定的控制系统的时间常数会比较接近。传

统的基于时标分离原则按照时间常数大小将制导

和控制系统分开设计的方法将不适用于俯冲运动

的高超声速飞行器。因此需要将制导系统和控制

系统作为一个整体进行考虑。高超声速飞行器一

体化制导控制设计，是指将飞行器的制导系统和

控制系统作为一个整体来进行设计，通过飞行器

与目标的相对运动信息直接产生舵偏指令。在设

计过程中，由于一体化设计充分开发利用了制导

系统与控制系统之间的相互耦合影响，所以可以

提升制导控制系统的整体性能。而且传统的制导

和控制系统独自分别设计各自系统，然后将两个

系统连接起来，再验证整个系统是否满足性能指

标。若不满足，则需要对制导系统和控制系统进

行迭代设计，这会花费很大的成本。然而，用一体

化方法设计的控制律可以从理论上实现整个闭环

系统的稳定性，并且不需要进行迭代。这样会降

低制导控制系统的设计成本。

一体化制导控制设计方法在 １９８３年由
Ｗｉｌｌｉａｍｓ［３］等提出。经过２０多年的发展，现有一
体化方法采用的模型主要分为三维的相对位置模

型和既有平面又有三维的视线角模型［４］。针对

这些模型，有许多方法被用来设计一体化制导控

制律。Ｍｅｎｏｎ［５－６］，Ｖａｄｄｉ［７］和 Ｘｉｎ［８］等分别采用
状态相关Ｒｉｃｃａｔｉ方程方法和θ－Ｄ方法针对相对
位置模型和视线角模型设计了一体化制导控制
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律。这两种方法的明显缺点是需要在线求解

Ｒｉｃｃａｔｉ方程。Ｙｕｒｉ［９］，Ｓｈｉｍａ［１０］和 Ｉｄａｎ［１１］等使用
滑模控制方法对追踪器与拦截器设计了一体化制

导控制律。而Ｈｏｕ等［１２］对寻的导弹攻击固定目

标在俯仰平面内采用滑模控制方法设计了一体化

制导控制律。Ｔｏｕｒｎｅｓ等［１３］采用子空间稳定方法

对末制导和自动驾驶仪进行了一体化设计。Ｈｏｕ
等［１４］针对寻的导弹攻击固定目标和移动目标，基

于自适应块动态面控制方法分别设计了俯仰平面

内全量耦合的一体化制导控制律。Ｇｕｏ等［１５］考

虑了飞行器纵向平面内模型，采用鲁棒控制方法

设计了一体化制导控制律。

已有文献大多都针对寻的导弹的末制导段进

行一体化制导控制，这种类型的控制策略都是采

用侧滑转弯技术。而本文研究的高超声速飞行器

在俯冲段采用的是倾斜转弯控制，所以已有文献

的控制构型并不适用本文的研究对象。目前文献

所设计的一体化制导控制律中，大多都将飞行器

状态方程中的干扰作为有界的不确定项来处理。

而在实际设计中，干扰的上界是很难估计的。因

此，本文采用模糊干扰观测器（ＦｕｚｚｙＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
Ｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＦＤＯ）来逼近未知的不确定项，从而使得
所提出的一体化制导控制方法具有较强的鲁

棒性。

１　飞行器数学模型

在建立面向控制的飞行器状态方程时，基于

下面的假设条件：

１）只考虑飞行器本体产生的气动力，而将舵
偏角的影响作为不确定项；

２）高超声速飞行器在俯冲段的侧向力几乎
为零；

３）地球为一不旋转的均质圆球。

１．１　飞行器气动模型

在建立面向控制的模型中，对气动力和气动

力矩的拟合公式进行简化。在处理过程中把次要

因素作为不确定项，则气动力和气动力矩在面向

控制的模型中可以表示为：

Ｄ＝ＱＳＣＤ０＋ΔＤ
Ｌ＝ＱＳＣＬ０＋ΔＬ
Ｍｘ＝ＱＳ珋ｂ（ＣＭｘ０＋Ｃ

δｘ
Ｍｘδｘ＋Ｃ

δｙ
Ｍｘδｙ）＋ΔＭｘ

Ｍｙ＝ＱＳ珋ｂ（ＣＭｙ０＋Ｃ
δｘ
Ｍｙδｘ＋Ｃ

δｙ
Ｍｙδｙ）＋ΔＭｙ

Ｍｚ＝ＱＳ珋ｌ（ＣＭｚ０＋Ｃ
δｚ
Ｍｚδｚ）＋ΔＭ













ｚ

（１）

其中：Ｑ为动压；Ｓ为飞行器的参考面积；珋ｂ和珋ｌ分
别为飞行器的侧向和纵向参考长度；ＣＤ０，ＣＬ０，

ＣＭｘ０，ＣＭｙ０和ＣＭｚ０分别为飞行器本体产生的阻力系
数、升力系数、滚转力矩系数、偏航力矩系数和俯

仰力矩系数；δｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）分别为滚转、偏航和
俯仰舵偏角；ＣδｉＭｉ，ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ分别为滚转、偏航和俯
仰力矩系数对于滚转、偏航和俯仰舵偏角的偏导

数；ΔＤ，ΔＬ，ΔＭｘ，ΔＭｙ和ΔＭｚ为不确定未知有界标量
函数，ΔＤ和ΔＬ包含了拟合的气动力与实际气动
力的偏差和舵偏对气动力的影响，ΔＭｘ包含了拟合
的滚转力矩与实际滚转力矩的偏差和俯仰舵偏对

其的影响，ΔＭｙ包含了拟合的偏航力矩与实际偏航
力矩的偏差和仰舵偏对其的影响，ΔＭｚ包含了拟合
的俯仰力矩与实际俯仰力矩的偏差和滚转与偏航

舵偏对其的影响。

１．２　绕质心运动方程

飞行器绕质心运动模型可以由式（２）表示。
ｘ′１＝ｆ′１（ｘ′１）＋ｇ′１（ｘ′１）ｘ２＋Δｘ′１
ｘ２＝ｆ２（ｘ１，ｘ２）＋ｇ２（ｔ）ｕ＋Δｘ{

２

（２）

其中：Δｘ′１和 Δｘ２为不确定未知有界函数向量，Δｘ′１
包含了侧向力 Ｎ的影响，Δｘ２包含了 ΔＭｘ，ΔＭｙ和
ΔＭｚ等不确定未知有界标量函数。

ｘ′１＝［α γＶ β］Ｔ

ｘ２＝［ωｘ ωｙ ωｚ］
Ｔ

ｕ＝［δｘ δｙ δｚ］Ｔ

ｆ′１（ｘ′１）中各元素可以分别表示为：

ｆ′１（１，１）＝
－ｓｅｃβ
ｍＶ （ｍｇＨｚｓｉｎγＶ＋ｍｇＨｙｃｏｓγＶ＋ＱＳＣＬ０）

ｆ′１（２，１）＝
１
ｍＶ［ｔａｎβｃｏｓγＶｍｇＨｙ＋

（ｔａｎθ＋ｔａｎβｓｉｎγＶ）ｍｇＨｚ＋
（ｔａｎθｓｉｎγＶ＋ｔａｎβ）ＱＳＣＬ０］

ｆ′１（３，１）＝
１
ｍＶ（ｍｇＨｚｃｏｓγＶ－ｍｇＨｙｓｉｎγＶ）

ｇ′１（ｘ′１）＝
－ｃｏｓαｔａｎβ ｓｉｎαｔａｎβ １
ｃｏｓαｓｅｃβ －ｓｉｎαｓｅｃβ ０
ｓｉｎα ｃｏｓα









０

ｆ２（ｘ１，ｘ２）＝

（Ｉｙ－Ｉｚ）ωｙωｚ＋ＱＳ珋ｂＣβＭｘβ
Ｉｘ

（Ｉｚ－Ｉｘ）ωｘωｚ＋ＱＳ珋ｂＣβＭｙβ
Ｉｙ

（Ｉｘ－Ｉｙ）ωｘωｙ＋ＱＳ珋ｌＣＭｚ０
Ｉ



















ｚ

ｇ２（ｔ）＝ＱＳ

珋ｂＣδｘＭｘ／Ｉｘ 珋ｂＣδｙＭｘ／Ｉｘ ０

珋ｂＣδｘＭｙ／Ｉｙ 珋ｂＣδｙＭｙ／Ｉｙ ０

０ ０ 珋ｌＣδｚＭｚ／Ｉ











ｚ

·７８·
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其中：ｍ为飞行器的质量；α为攻角；β为侧滑角；
γＶ为倾侧角；Ｉｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）分别为飞行器相对体
坐标系三轴的转动惯量；θ为速度倾角；ｇＨｘ，ｇＨｙ和
ｇＨｚ为重力加速度在半速度系中的分量。

ｇＨｘ＝－
μ
Ｒ３
［ｘｃｏｓθｃｏｓσ＋（ｙ＋Ｒｅ）ｓｉｎθ－ｚｃｏｓθｓｉｎσ］

ｇＨｙ＝－
μ
Ｒ３
［－ｘｓｉｎθｃｏｓσ＋（ｙ＋Ｒｅ）ｃｏｓθ＋ｚｓｉｎθｓｉｎσ］

ｇＨｚ＝－
μ
Ｒ３
（ｘｓｉｎσ＋ｚｃｏｓσ











 ）

其中：μ为地球引力常数；Ｒ为飞行器相对于地心
的距离；Ｒｅ为地球半径；σ为航迹偏航角；ｘ，ｙ和ｚ
分别为飞行器相对于发射点的位置在发射坐标系

中的分量。

１．３　飞行器与目标相对运动方程

如图１所示，以目标北天东坐标系为参考系
计算飞行器的视线角。视线坐标系的原点固定在

目标点，ｏｓｘ轴由目标点指向飞行器质心，ｏｓｚ轴在
目标点水平面内，ｏｓｙ轴与 ｏｓｘ轴和 ｏｓｚ轴构成右
手坐标系。λＤ 和 λＴ分别为视线倾角和视线
偏角。

图１　北天东坐标系和视线坐标系示意图
Ｆｉｇ．１　ＤｉａｇｒａｍｏｆＮＲＥｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄ

ＬＯＳｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

飞行器和目标的相对运动可以表示为：

ｒ̈＝ｒλ
·２
Ｄ＋ｒλ

·２
Ｔｃｏｓ

２λＤ＋ａｒ

λ̈Ｄ＝
－２ｒλ
·

Ｄ

ｒ －λ
·２
ＴｓｉｎλＤｃｏｓλＤ＋

ａλＤ
ｒ

λ̈Ｔ＝
－２ｒλ
·

Ｔ

ｒ ＋２λ
·

Ｄλ
·

ＴｔａｎλＤ－
ａλＴ
ｒｃｏｓλ













Ｄ

（３）

其中：ｒ为飞行器相对于目标点的距离；ａｒ，ａλＤ和
ａλＴ分别为飞行器相对于地面的加速度矢量在视
线坐标系三个轴向的分量。

在制导律设计中，一般选择视线角速率为控

制量，当其被控制到零时，即可认为飞行器最终可

到达目标点。因此，可以只考虑视线角运动方程。

λ̈Ｄ＝
－２ｒλ
·

Ｄ

ｒ －λ
·２
ＴｓｉｎλＤｃｏｓλＤ＋

ａλＤ
ｒ

λ̈Ｔ＝
－２ｒλ
·

Ｔ

ｒ ＋２λ
·

Ｄλ
·

ＴｔａｎλＤ－
ａλＴ
ｒｃｏｓλ










Ｄ

（４）

２　一体化制导控制律设计

２．１　面向控制的一体化制导控制模型

飞行器加速度矢量在视线坐标系 ｓｙ轴和 ｓｚ轴
的分量为：

ａλＤ＝ＳＨ２，１ａＶ＋ＳＨ２，２ａθ＋ＳＨ２，３ａσ
ａλＴ＝ＳＨ３，１ａＶ＋ＳＨ３，２ａθ＋ＳＨ３，３ａ

{
σ

（５）

其中：ＳＨｉ，ｊ（ｉ，ｊ＝１，２，３）分别为半速度系到视线
系的转换矩阵 ＳＨ中的元素，ｉ表示行，ｊ表示列；
ａＶ，ａθ和ａσ分别为飞行器加速度在半速度系三
个轴向的分量，可表示为：

ａＶ＝ｇＨｘ－
Ｄ
ｍ

ａθ＝ｇＨｙ＋
１
ｍＬｃｏｓγＶ＋Δθ

ａσ＝ｇＨｚ＋
１
ｍＬｓｉｎγＶ＋Δ













σ

（６）

其中：Δθ和Δσ为侧向力引起的不确定未知有界
标量函数。

考虑气动力的主要影响因素，并将次要因素

作为不确定未知有界标量函数，则有：

Ｄ＝ＱＳＣαＤα＋Δ′Ｄ
Ｌ＝ＱＳＣαＬα＋Δ′{

Ｌ

（７）

其中：ＣαＤ和ＣαＬ分别为阻力系数和升力系数对于
攻角的偏导数；Δ′Ｄ和 Δ′Ｌ分别为除攻角外其余因
素对阻力和升力的影响。则式（６）可以变换为：

ａＶ＝ｇＨｘ－
１
ｍＱＳＣ

α
Ｄα＋ΔＶ

ａθ＝ｇＨｙ＋
１
ｍＱＳＣ

α
ＬαｃｏｓγＶ＋Δ′θ

ａσ＝ｇＨｚ＋
１
ｍＱＳＣ

α
ＬαｓｉｎγＶ＋Δ′













σ

（８）

其中：ΔＶ为包含Δ′Ｄ的不确定未知有界标量函数；
Δ′θ为包含Δθ和Δ′Ｌ的不确定未知有界标量函数；
Δ′σ为包含Δσ和Δ′Ｌ的不确定未知有界标量函数。

现在，令

ｘ０＝［λ
·

Ｄ λ
·

Ｔ
］Ｔ

ｘ１ ＝［αｃｏｓγＶ αｓｉｎγＶ］{ Ｔ
（９）

则由式（４）、式（５）和式（８）可以得到面向控
制的视线角运动方程为：

ｘ０＝ｆ０（ｘ０）＋ｇ０（ｔ）ｘ１ ＋Δｘ０ （１０）

·８８·
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其中：ｆ０（ｘ０）中各元素可以表示为

ｆ０（１，１）＝
－２ｒλ
·

Ｄ

ｒ －λ
·２
ＴｓｉｎλＤｃｏｓλＤ＋

１
ｒ（ＳＨ２，１ａＶ＋ＳＨ２，２ｇＨｙ＋ＳＨ２，３ｇＨｚ），

ｆ０（２，１）＝
－２ｒλ
·

Ｔ

ｒ ＋２λ
·

Ｄλ
·

ＴｔａｎλＤ－

１
ｒｃｏｓλＤ

（ＳＨ３，１ａＶ＋ＳＨ３，２ｇＨｙ＋ＳＨ３，３ｇＨｚ），

ｇ０（ｔ）＝
ＱＳＣαＬ
ｍｒ

ＳＨ２，２ ＳＨ２，３

－
ＳＨ３，２
ｃｏｓλＤ

－
ＳＨ３，３
ｃｏｓλ









Ｄ

；

Δｘ０为包含 ΔＶ，Δ′θ和 Δ′σ的不确定未知有界函数
向量。

从式（９）中选取的状态变量可以看出，为建
立一体化制导控制方程，需要对绕质心运动方程

进行变换。现在，选取绕质心运动状态变量为：

ｘ１＝［αｃｏｓγＶ αｓｉｎγＶ β］Ｔ （１１）
在集合Ω０∶＝｛（α，β，γＶ）α≠０｝内，Φ∶ｘ′１→

ｘ１为一个微分同胚
［１６］。则式（２）中表示绕质心

运动状态的方程可以变换为：

ｘ１＝ｆ１（ｘ１）＋ｇ１（ｘ１）ｘ２＋Δｘ１ （１２）
其中：

ｆ１（ｘ１）＝

ｃｏｓγＶｆ′１（１，１）－αｓｉｎγＶｆ′１（２，１）

ｓｉｎγＶｆ′１（１，１）＋αｃｏｓγＶｆ′１（２，１）

ｆ′１（３，１









）

；

ｇ１（ｘ１）中各元素可以表示为
ｇ１（１，１）＝－ｃｏｓα（ｔａｎβｃｏｓγＶ＋αｓｅｃβｓｉｎγＶ），
ｇ１（１，２）＝ｓｉｎα（ｔａｎβｃｏｓγＶ＋αｓｅｃβｓｉｎγＶ），
ｇ１（１，３）＝ｃｏｓγＶ，
ｇ１（２，１）＝ｃｏｓα（αｓｅｃβｃｏｓγＶ－ｔａｎβｓｉｎγＶ），
ｇ１（２，２）＝－ｓｉｎα（αｓｅｃβｃｏｓγＶ－ｔａｎβｓｉｎγＶ），
ｇ１（２，３）＝ｓｉｎγＶ，　ｇ１（３，１）＝ｓｉｎα，
ｇ１（３，２）＝ｃｏｓα，　ｇ１（３，３）＝０。

综上所述，联立式（１０）、式（１２）和式（２）中
的第二式得到一体化制导控制模型

ｘ０＝ｆ０（ｘ０）＋ｇ０（ｔ）ｘ１ ＋Δｘ０
ｘ１＝ｆ１（ｘ１）＋ｇ１（ｘ１）ｘ２＋Δｘ１
ｘ２＝ｆ２（ｘ１，ｘ２）＋ｇ２（ｔ）ｕ＋Δｘ２
ｙ＝ｘ













０

（１３）

其中：Δｘ０，Δｘ１和Δｘ２为不确定未知有界函数向量，
Δｘ０和Δｘ１为非匹配不确定因素，Δｘ２为匹配不确定
因素。

对于ｇ１（ｘ１）可得：

ｄｅｔ［ｇ１（ｘ１）］＝αｓｅｃβ （１４）

因此，存在正的常数 αｍｉｎ＜αｍａｘ＜
π
２以及

βｍａｘ＜
π
２使得对于任意的γＶ∈ＲＲ，当（α，β）在集合

Ω１∶＝｛（α，β）αｍｉｎ≤α≤αｍａｘ，β≤βｍａｘ｝

（１５）
内取值时，可知 ｇ１（ｘ１）是可逆的。且 Ω１为ＲＲ

２中

的有界闭集，即Ω１为一个紧集。
对于ｇ２（ｔ）可得：

ｄｅｔ［ｇ２（ｔ）］＝
珋ｌ珋ｂ２ＣδｚＭｚ（Ｃ

δｘ
ＭｘＣ

δｙ
Ｍｙ－Ｃ

δｙ
ＭｘＣ

δｘ
Ｍｙ）

ＩｘＩｙＩｚ
（１６）

由飞行器的气动数据可知，ｇ２（ｔ）在俯冲段是
非奇异的，即ｇ２（ｔ）是可逆的。

根据集合Ω０和Ω１，做出如下假设。
假设１：飞行器在整个受控飞行过程中，（α，

β）总在集合Ω１中取值。
可以看出，式（１３）满足块严格反馈形式，因

此可以基于块反演方法来设计系统的控制器。

式（１３）中的不确定项可以用模糊干扰观测器进
行补偿。

２．２　模糊干扰观测器设计

在控制器设计中，用模糊干扰观测器来估计

不确定项Δｘ０，Δｘ１和Δｘ２。
一个模糊逻辑系统基本由以下四部分组成：

模糊器、模糊规则、模糊推理机和反模糊器。根据

模糊系统的万能逼近定理，由单值模糊器、高斯隶

属度函数、乘积推理器和中心平均解模糊器构成

的模糊系统可以以任意精度一致地逼近定义在紧

集Ｕ上的任意非线性函数［１７］。

现在设计可以逼近Δｘ０的模糊系统，对于其余
两个不确定项可以采用类似方法。

假设模糊观测器的输出为 Δ^ｘ０＝ Δ^ｘ０１ Δ^ｘ０[ ]
２
Ｔ，

可以表示为：

Δ^ｘ０ｊ＝∑
Ｍ

ｌ＝１
［θｊｌζｌ（ｘ０）］＝θ

Ｔ
ｊζ（ｘ０），ｊ＝１，２（１７）

其中：θｊ ＝ ［θｊ１ θｊ２ … θｊＭ］Ｔ 为 权 系 数；

ζ（ｘ０）＝［ζ１（ｘ０） ζ２（ｘ０） … ζＭ（ｘ０）］Ｔ 为模
糊基函数，定义为：

ζ１（ｘ０）＝
∏
ｎ

ｉ＝１
ａｌｉｅｘｐ－

ｘ０ｉ－ｘ
ｌ
０ｉ

σｌ( )
ｉ

[ ]{ }２

∑
Ｍ

ｌ＝１
∏
ｎ

ｉ＝１
ａｌｉｅｘｐ－

ｘ０ｉ－ｘ
ｌ
０ｉ

σｌ( )
ｉ

[ ]{ }( )２

（１８）
定义最优逼近参数为：

·９８·
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θｊ ＝ａｒｇｍｉｎ
θｊ
（ｓｕｐΔ^ｘ０ｊ－Δｘ０ｊ） （１９）

则，最小逼近误差为：

δ０ｊ＝Δ^ｘ０ｊ－Δｘ０ｊ （２０）
令ｓ０＝ｘ０，设计θｊ满足自适应律。

θｊ＝γｓ０ｊζ（ｘ０） （２１）

２．３　一体化制导控制方法

为简化起见，将ｆｉ（·）和 ｇｉ（·）分别记为 ｆｉ
和ｇｉ。

基于自适应块动态面设计控制器公式为：

ｓ０＝ｘ０
ｘ１ｖ＝－ｇ

－１
０ （ｆ０＋Δ^ｘ０＋ｋ０ｓ０）

τ１ｘ１ｄ＋ｘ１ｄ＝ｘ１ｖ
ｘ１ｄ（０）＝ｘ１ｖ（０）

ｘ１ｄ＝［ｘ

１ｄ ０］Ｔ

ｘ１ｄ＝［ｘ

１ｄ ０］Ｔ

ｓ１＝ｘ１－ｘ１ｄ
ｘ２ｖ＝－ｇ

－１
１ （ｆ１＋Δ^ｘ１＋ｋ１ｓ１－ｘ１ｄ）

τ２ｘ２ｄ＋ｘ２ｄ＝ｘ２ｖ
ｘ２ｄ（０）＝ｘ２ｖ（０）

ｓ２＝ｘ２－ｘ２ｄ
ｕ＝－ｇ－１２ （ｆ２＋Δ^ｘ２＋ｋ２ｓ２－ｘ２ｄ



























）

（２２）

整个控制器需要进行三次反演。第一步，根

据当前视线角速率计算得到第二步的虚拟输入

ｘ１ｖ，然后将ｘ１ｖ进行低通滤波得到第二步的指令输
入ｘ１ｄ；第二步，根据当前飞行器的姿态角和上一
步得到的 ｘ１ｄ计算出第三步的虚拟输入 ｘ２ｖ，同样
地，将其进行低通滤波得到第三步的指令输入

ｘ２ｄ；第三步，根据当前飞行器的姿态角速度和指
令输入ｘ２ｄ计算出实际的控制输入ｕ。式（２２）中：
ｓ０，ｓ１和ｓ２为动态面矢量；ｋ０，ｋ１和ｋ２为动态面增
益矩阵；τ１和τ２为滤波时间常数矩阵。

ｋ０＝ｄｉａｇ（ｋ０１，ｋ０２）

ｋ１＝ｄｉａｇ（ｋ１１，ｋ１２，ｋ１３）

ｋ２＝ｄｉａｇ（ｋ２１，ｋ２２，ｋ２３
{

）

τ１＝ｄｉａｇ（τ１１，τ１２）

τ２＝ｄｉａｇ（τ２１，τ２２，τ２３{ ）

Δ^ｘ０＝［θ
Ｔ
０１ζ０１ θＴ０２ζ０２］Ｔ

Δ^ｘ１＝［θ
Ｔ
１１ζ１１ θＴ１２ζ１２ θＴ１３ζ１３］Ｔ

Δ^ｘ２＝［θ
Ｔ
２１ζ２１ θＴ２２ζ２２ θＴ２３ζ２３］

{
Ｔ

２．４　稳定性分析

对于式（１３）给出的扰动系统，不能把原点

［ｓＴ０ ｓＴ１ ｓＴ２］Ｔ＝０作为平衡点研究其稳定性，而

应该研究扰动系统解的一致毕竟有界性［１６］。

定义滤波误差为：

ε１＝ｘ１ｄ－ｘ１ｖ
ε２＝ｘ２ｄ－ｘ２{

ｖ

（２３）

定义逼近误差为：

θ
～
０＝θ０－θ０

θ
～
１＝θ１－θ１

θ
～
２＝θ２－θ

{
２

（２４）

定义李雅普诺夫函数为：

Ｖ＝∑
２

ｉ＝０
Ｖｓｉ＋∑

２

ｉ＝１
Ｖεｉ＋∑

２

ｉ＝０
Ｖθｉ （２５）

其中：

Ｖｓｉ＝
１
２ｓ

Ｔ
ｉｓｉ，ｉ＝０，１，２；Ｖεｉ＝

１
２ε

Ｔ
ｉεｉ，ｉ＝１，２；

Ｖθｉ＝
１
２γｉ
θ
～Ｔ
ｉθ
～
ｉ，ｉ＝０，１，２。

动态面的导数为：

ｓ０＝ｘ０＝ｆ０＋ｇ０ｘ１ ＋Δｘ０

　＝ｇ０（ｓ１ ＋ε１）－ｋ０ｓ０－［θ
～Ｔ
０１ζ０ θ

～Ｔ
０２ζ０］

Ｔ

ｓ１＝ｘ１－ｘ１ｄ＝ｆ１＋ｇ１ｘ２＋Δｘ１－ｘ１ｄ

　＝ｇ１（ｓ２＋ε２）－ｋ１ｓ１－［θ
～Ｔ
１１ζ１ θ

～Ｔ
１２ζ１ θ

～Ｔ
１３ζ１］

Ｔ

ｓ２＝ｘ２－ｘ２ｄ＝ｆ２＋ｇ２ｕ＋Δｘ２－ｘ２ｄ

　＝－ｋ２ｓ２－［θ
～Ｔ
２１ζ２ θ

～Ｔ
２２ζ２ θ

～Ｔ
２３ζ２］

















 Ｔ

（２６）
其中：ｓ１ ＝ｘ１ －ｘ１ｄ。

同样地，滤波误差的导数为：

εｉ＝－τ
－１
ｉ εｉ－ｘｉｖ，ｉ＝１，２ （２７）

对Ｖ求导，各项的导数为：

Ｖ
·

ｓ０＝ｓ
Ｔ
０ｇ０（ｓ１ ＋ε１）－ｓ

Ｔ
０ｋ０ｓ０－ｓ０１θ

～Ｔ
０１ζ０－ｓ０２θ

～Ｔ
０２ζ０

Ｖ
·

ｓ１＝ｓ
Ｔ
１ｇ１（ｓ２＋ε２）－ｓ

Ｔ
１ｋ１ｓ１－ｓ１１θ

～Ｔ
１１ζ１－ｓ１２θ

～Ｔ
１２ζ１－ｓ１３θ

～Ｔ
１３ζ１

Ｖ
·

ｓ２＝－ｓ
Ｔ
２ｋ２ｓ２－ｓ２１θ

～Ｔ
２１ζ２－ｓ２２θ

～Ｔ
２２ζ２－ｓ２３θ

～Ｔ
２３ζ２

Ｖ
·

εｉ＝－ε
Ｔ
ｉτ
－１
ｉ εｉ－ε

Ｔ
ｉ
ｘｉｖ，ｉ＝１，２

Ｖ
·

θｉ＝
１
γｉ
θ
～Ｔ
ｉθ
·

ｉ，ｉ＝０，１，















 ２

（２８）
其中：

ｓＴ０ｇ０（ｓ１ ＋ε１）≤ ｓ０
２ ｇ０

２＋１２ ｓ

１

２＋１２ ε１
２

≤ ｓ０
２ ｇ０

２＋１２ ｓ１
２＋１２ ε１

２

（２９）

·０９·
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同样地，

ｓＴ１ｇ１（ｓ２＋ε２）≤ ｓ１
２ ｇ１

２＋１２ ｓ２
２＋１２ ε２

２

（３０）
由于ｋ０都为对角阵，则

－ｓＴｉｋｉｓｉ≤－ｋｉｍｉｎｓ
Ｔ
ｉｓｉ，ｉ＝０，１，２ （３１）

滤波误差项可以变换为：

　εＴｉεｉ≤－
１
τｉｍａｘ

εｉ
２＋１２ εｉ

２＋１２
ｘｉｖ

２ （３２）

将式（２９）～（３２）代入式（２８）并求和可以
得到：

Ｖ
·
≤（ ｇ０ ２－ｋ０ｍｉｎ） ｓ０ ２＋

１
２ ＋ ｇ１ ２－ｋ( )１ｍｉｎ ｓ１ ２＋

１
２ －ｋ( )２ｍｉｎ ｓ２ ２＋ １－

１
τ( )
１ｍａｘ

ε１ ２＋ １－
１
τ( )
２ｍａｘ

ε２ ２＋

∑
２

ｉ＝１
θ
～Ｔ
０ｉ
１
γ０
θ
·
０ｉ－ｓ０ｉζ( )０ ＋∑

３

ｉ＝１
θ
·Ｔ
１ｉ
１
γ１
θ
·
１ｉ－ｓ１ｉζ( )１ ＋

∑
３

ｉ＝１
θ
·Ｔ
２ｉ
１
γ２
θ
·
２ｉ－ｓ２ｉζ( )２ ＋１２∑

２

ｉ＝１
ｘｉｖ ２ （３３）

对于虚拟控制的导数，存在两个非负的连续

函数ｄ１和ｄ２，满足
ｘ１ｖ≤ｄ１
ｘ２ｖ≤ｄ{

２

（３４）

给定一个正数ｐ，集合

Ω２∶＝｛（ｓ
Ｔ
０，ｓ

Ｔ
１，ｓ

Ｔ
２，ε

Ｔ
１，ε

Ｔ
２，θ
～
０，θ
～
１，θ
～
２）Ｖ≤ｐ｝

为一个紧集。根据假设 １，直积 Ω１×Ω２也是紧
集。因此，连续函数 ｇ０ 在 Ω２上，ｇ１ ，ｄ１和 ｄ２
在Ω１ ×Ω２上有上确界，分别记为 Ｎ０，Ｎ１，Ｍ１
和Ｍ２。

选取参数满足

ｋ０ｍｉｎ≥
ξ
２＋Ｎ

２
０

ｋ１ｍｉｎ≥
ξ＋１
２ ＋Ｎ２１

ｋ２ｍｉｎ≥
ξ＋１
２

１
τ１ｍａｘ
≥１＋ξ２

１
τ２ｍａｘ
≥１＋ξ



















２

（３５）

自适应律为：

θ
～
０ｉ＝γ０ｓ０ｉζ０，ｉ＝１，２

θ
～
１ｊ＝γ１ｓ１ｊζ１，ｊ＝１，２，３

θ
～
２ｋ＝γ２ｓ２ｋζ２，ｋ＝１，２，

{
３

（３６）

则式（３３）可以变换为：

Ｖ
·
≤－ξＶ＋ζ （３７）

其中，ξ＞０，ζ＝１２（Ｍ
２
１＋Ｍ

２
２）。

如果Ｖ＝ｐ且ξ＞ζｐ，则 Ｖ
·
＜０。可以得出，如

果Ｖ（０）≤ｐ，则Ｖ（ｔ）≤ｐ，ｔ＞０。更进一步，根据比
较引理［１６］由式（３７）可得：

Ｖ（ｔ）≤ζξ
＋ Ｖ（０）－[ ]ζξｅ－ξｔ （３８）

可见，对于由滤波误差向量、动态面向量和估

计误差向量组成的闭环系统的所有状态是一致毕

竟有界的，即ｓ０，ｓ１，ｓ２，ε１，ε２，θ
～
０，θ
～
１，θ
～
２均一致毕

竟有界。只要选择ｋｉ的元素足够大，τｉ元素足够
小，就可以使得ｓ０和 ｓ１的最终界任意小，即使得

λ
·

Ｄ，λ
·

Ｔ和β任意小，最终达到视线角速率为零并
在飞行过程中保持侧滑角β为零的控制目标。

３　仿真分析

假设飞行器的初始状态和目标的位置如表１
所示。

表１　飞行器和目标的状态初值
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｓｏｆｖｅｈｉｃｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

变量 值 变量 值 变量 值

Ｖ０／（ｍ／ｓ） ２０００ φ０／（°） ５ Φ０／（°） ０

θ０／（°） ０ ψ０／（°） ０ λ０／（°） ０

σ０／（°） ５ γＶ０／（°） ０ ΦＴ／（°） １

ωｘ０／（（°）／ｓ） ０ ｘ／ｍ ０ λＴ／（°） １

ωｙ０／（（°）／ｓ） ０ ｙ／ｍ ３００００

ωｚ０／（（°）／ｓ） ０ ｚ／ｍ ０

表１中，φ０和λ０为发射点的经、纬度，φＴ和
λＴ分别为目标点的经、纬度。控制器参数选
取为：

ｋ０＝ｄｉａｇ（５，０．０５），ｋ１＝ｄｉａｇ（１５，１５，１０），
ｋ２＝ｄｉａｇ（３０，２０，５０），τ１＝ｄｉａｇ（０．０５，０．０５），
τ２＝ｄｉａｇ（０．０５，０．０５，０．０５），γ０＝γ１＝γ２＝１０。
在仿真过程中，考虑到实际情况，飞行器的舵

偏进行如式（３０）所示的限定：
－２０°≤δｘ≤２０°

－２０°≤δｙ≤２０°

－３０°≤δｚ≤１０
{

°

（３９）

为了验证控制算法（式（２２））的鲁棒性能，仿
真中考虑了飞行器的气动力系数、气动力矩系数、

转动惯量与大气密度相对于标称值减小３０％、不
变和相对于标称值增大３０％的三种情况。仿真

·１９·
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结果如图２～７所示。

图２　攻角、侧滑角和倾侧角随时间变化曲线
Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ，ｓｉｄｅｓｌｉｐ

ａｎｇｌｅａｎｄｂａｎｋａｎｇｌｅ

图３　滚转、偏航和俯仰角速率随时间变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｒｏｌｌｒａｔｅ，ｙａｗｒａｔｅａｎｄｐｉｔｃｈｒａｔｅ

图４　舵偏角随时间变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

仿真得到在标称参数、正向偏差和负向偏差

情况下，飞行器的脱靶量分别为０５８ｍ，１９１ｍ
和５４４ｍ。由图２和图３可知，在整个飞行过程
中，飞行器的姿态是稳定的，侧滑角的变化幅度很

图５　飞行器的空间曲线
Ｆｉｇ．５　３Ｄｖｅｈｉｃｌｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图６　飞行器位置在发射系中分量的变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｖｅｈｉｃｌｅｐｏｓｉｔｉｏｎｐｒｏｊｅｃｔｉｎｇｉｎ

ｌａｕｎｃｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图７　过载变化曲线
Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｏｖｅｒｌｏａｄ

小基本保持在０°左右。而倾侧角和滚转角速度
在接近目标点时存在较大的变化，这是由于飞行

器在接近目标点时，其距离目标还有一段侧向距

离，因此飞行器需要一个较大的倾侧角来让升力

的分量产生侧向力以消除侧向距离，为了产生这

个较大的倾侧角，对应需要较大的滚转角速度。

·２９·
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由图４可知，舵偏角除了在开始俯冲时变化较大
外，其余飞行阶段的变化幅度均保持在合理的范

围内。由图５和图６可知，飞行器在整个俯冲过
程弹道变化平滑。由图７可知，过载保持在合理
的范围之内。

对算法的鲁棒性进行考察可知，参数发生摄

动情况下和标称情况下相比，飞行器的脱靶量与

状态的变化曲线相差很小。但是当参数相对于标

称值存在负向偏差时，飞行器具有较大的脱靶量

和动压。

４　结论

本文提出的一体化制导控制方法主要有以下

两个优点：第一，通过块动态面反演方法可以充分

利用高超声速飞行器的质心与绕质心之间的耦合

作用，这样可以提高制导精度和控制性能；第二，

采用模糊干扰观测器对不确定项进行补偿使得一

体化制导控制律有较强的鲁棒性。仿真结果表

明，在标称条件和参数偏差的影响下，飞行器采用

本文方法均有较小的脱靶量，并且在飞行过程中

状态保持稳定。
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