
第４６卷 第５期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４６Ｎｏ．５
２０２４年１０月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｏｃｔ．２０２４

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０２４０５００７ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

　收稿日期：２０２２－１２－０７
　基金项目：国家自然科学基金资助项目（６２００３３５１，６２００３３５２）；中国民航大学科研启动基金资助项目（２０２０ＫＹＱＤ１１）

　第一作者：王雨潇（１９９０—），男，黑龙江哈尔滨人，讲师，博士，硕士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｙｘ＠ｃａｕｃ．ｅｄｕ．ｃｎ

!

通信作者：赵昱宇（１９８９—），女，黑龙江伊春人，讲师，博士，硕士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｙｙ＿ｚｈａｏ＠ｃａｕｃ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：王雨潇，丰航，赵昱宇，等．非最小相位高超声速飞行器的动态滑模镇定控制［Ｊ］．国防科技大学学报，２０２４，４６（５）：

５４－６４．

　Ｃｉｔａｔｉｏｎ：ＷＡＮＧＹＸ，ＦＥＮＧＨ，ＺＨＡＯＹＹ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｎｏｎｍｉｎｉｍｕｍｐｈａｓｅｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２４，４６（５）：５４－６４．

非最小相位高超声速飞行器的动态滑模镇定控制
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摘　要：针对高超声速飞行器非最小相位特性带来的零动态不稳定问题，提出基于ＢＩ（ＢｙｒｎｅｓＩｓｉｄｏｒｉ）标
准型的模型变换方法，实现系统内、外动态的解耦。设计了一种动态积分滑模镇定控制方法，构建包含内、外部

状态和动态参数变量的增广系统。提出滑模控制参数整定方法实现增广系统的闭环极点配置，使得不同工况和

摄动条件下增广系统保持动态稳定，同时外部输出误差平衡点始终为零。所提方法可实现在外部输出精确跟踪

的同时镇定不稳定零动态，实现非最小相位高超声速飞行器的纵向轨迹稳定跟踪控制。给出了控制方法的

Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性证明，并进行了恒动压轨迹跟踪和蒙特卡罗仿真。仿真结果表明，动态积分滑模控制方法在摄
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动条件下保持了较好的跟踪精度和鲁棒性，同时可以有效地镇定系统零动态。
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　　吸气式高超声速飞行器在其纵向控制通道中
一般采用的是尾部升降舵的控制结构［１－２］，因此

在高度控制回路中会产生“升降舵 －升力”耦合
特性［３］，进而在纵向控制中给飞行器带来非最小

相位问题［４－５］。对于非最小相位系统，内动态不

具备自稳定性，因此设计控制器时必须同时考虑

输出的跟踪和内动态的稳定。非最小相位问题会

导致一些常规的非线性控制方法无法应用，如反

步法［６－７］、动态逆控制［８］等，若直接应用则会使闭

环系统产生不稳定的零动态，导致控制量迅速达

到饱和，进而产生状态发散。

针对此问题，一种思路是忽略弹道倾角

（ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅ，ＦＰＡ）动态中的升降舵耦合项，
从而使纵向模型变为满相对阶模型［９］，消除系统
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零动态，转化为最小相位系统。但此种思路牺牲

了系统的控制性能，仅对“弱耦合非最小相位系

统”有效，难以达到高超声速飞行器的控制性能

要求。另一种保留升降舵耦合项的解决方案是在

飞行器前端增加一个与升降舵联动的固定增益鸭

翼［１０］，由于其相反方向的偏转抵消了升降舵产生

的负向升力，因此消除了升降舵－升力耦合，使系
统转化为最小相位系统，但它同时带来的严重气

动热问题使此种方案未被广泛应用。

目前解决飞行器纵向控制非最小相位问题的

主流思路是输出重定义法，该思路利用系统的内

部状态或其变换形式作为新的系统输出，以此将

系统转化为最小相位系统，使得传统非线性控制

方法得以应用。一些系统可选取与原输出特性相

近的最小相位输出来跟踪原参考轨迹，文献［１１］
提出一种系统方法来构造具有规定传输零点的静

态等效输出，以此实现了非最小相位系统的近似

控制；文献［１２］基于线性近似模型，设计了基于
输出重定义的统一跟踪控制器，并将其运用在离

散时间脉宽调制系统、小信号功率放大器系统［１３］

等输出跟踪问题上。但飞行器控制系统难以寻找

输出特性相近的最小相位输出，因此一些研究利

用ＢＩ（ＢｙｒｎｅｓＩｓｉｄｏｒｉ）标准型［１４］、平坦输出［１５］等

方法选取与原输出不同的最小相位输出，并借助

于系统逆计算，规划保证原输出期望轨迹的新输

出期望轨迹。文献［１６］基于通过坐标变换推导
出最小相位输出参考指令，并利用小增益定理证

明了系统内外动态的稳定性；文献［１７］将高度和
弹道倾角及其误差项嵌入系统内部状态，利用局

部稳定特性镇定了系统内动态；文献［１８］分别利
用了内部输出、内外状态结合输出和增加积分输

出项等三种方法解决了非最小相位零动态镇定问

题。但由于新输出轨迹和原输出轨迹之间难以建

立精确的映射关系，这种输出重定义方法也会为

控制系统带来未知的输入不确定性。

另一种思路是先将模型转换为 ＢＩ标准型，
然后设计一种包含内、外部状态反馈的动态滑模

控制器［１９］，当闭环系统满足相对阶为 １的条件
时，通过整定相应参数实现极点配置来完成内动

态的镇定［２０］。一些研究［２１－２２］将此方法应用到飞

行器控制上，并取得了较好的效果。文献［２３］针
对欠驱动飞行器姿态控制问题，将三维姿控模型

转为 ＢＩ标准型，使其分为最小相位和非最小相
位两个子系统，为非最小相位子系统设计了二阶

动态滑模控制器，实现了内动态的镇定。但其滑

模面形式限制了内动态平衡点，而在实际飞控系

统中内动态平衡点是随环境变化的，因此该动态

滑模方法只能实现近似跟踪［２４］。

综上所述，针对非最小相位高超声速飞行器

系统控制器设计需要在跟踪外部输出的同时，保

持内部状态的稳定，并在系统存在不确定性的情

况下，提高系统的跟踪精度和鲁棒性。基于已有

研究成果，针对高超声速飞行器纵向控制问题，将

高超声速飞行器模型转为ＢＩ标准型，实现内、外
动态解耦。提出了一种动态积分滑模控制方法，

构建包含内、外部状态和动态参数变量的增广系

统。设计参数整定方法以实现闭环系统极点配

置，在不同工况和摄动条件下保障输出精确跟踪

和内部状态动态稳定。

１　模型描述

吸气式高超声速飞行器纵向非线性模型［１２］

描述如下：
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（１）

系统拥有五个状态［Ｖ，ｈ，γ，θ，Ｑ］Ｔ和两个控
制量［，δｅ］

Ｔ。其中，ｍ为飞行器质量，ｇ为重力
加速度。推力Ｔ，阻力Ｄ，升力Ｌ，俯仰力矩Ｍ拟
合如式（２）所示。其中，珋ｃ为飞行器气动弦长，Ｓ
为飞行器气动等效面积，ｚＴ为推力矢量力臂，其

余ＣＴ，（α）、ＣＴ（α）、Ｃ
α２
Ｄ、ＣαＤ、Ｃδ

２ｅ
Ｄ、ＣδｅＤ、Ｃ

０
Ｄ、ＣαＬ、ＣδｅＬ、

Ｃ０Ｌ、Ｃα
２
Ｍ、ＣαＭ、Ｃ

０
Ｍ、ＣδｅＭ 均为气动参数。各状态变量

的含义及模型适用范围［５，１２］如表１所示。

表１　模型变量取值范围

Ｔａｂ．１　Ｒａｎｇｅｏｆｍｏｄｅｌｖａｒｉａｂｌｅｖａｌｕｅｓ

变量 物理意义 最小值 最大值

Ｖ 速度／（ｍ／ｓ） ２２８６ ３５０５．２
γ 弹道倾角／（°） －３ ３
θ 俯仰角／（°） －５ ５
Ｑ 俯仰角速率／（（°）／ｓ） －１０ １０
 节流率 ０．０５ １．５
δｅ 升降舵／（°） －２０ ２０
ｈ 高度／ｍ ２５９０８ ４１１４８
α 攻角／（°） －５ ５
珋ｑ 动压／Ｐａ ８７３８．１５ １０５３３６．５９

·５５·
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Ｔ≈珋ｑＳ［ＣＴ，（α）＋ＣＴ（α）］

Ｄ≈珋ｑＳ（Ｃα２Ｄα
２＋ＣαＤα＋Ｃδ

２ｅ
Ｄδ
２
ｅ＋ＣδｅＤδｅ＋Ｃ

０
Ｄ）

Ｌ≈珋ｑＳ（ＣαＬα＋ＣδｅＬδｅ＋Ｃ
０
Ｌ）

Ｍ≈ｚＴＴ＋珋ｑＳ珋ｃ［Ｃα
２
Ｍα

２＋ＣαＭα＋Ｃ
０
Ｍ＋ＣδｅＭδｅ













］

（２）

２　ＢＩ标准型变换及特性分析

２．１　理论介绍

对于一般系统，可将系统状态分为两部分：内

部状态和外部状态。外部状态为对输出求导直至

出现控制输入为止，输出及其各阶导数称为外部

状态；其余不能用输出及其导数来表示的状态称

为内部状态，且内部状态不包含控制输入。当系

统表示为上述外部、内部状态的形式时，称为系统

的ＢＩ标准型。一般的系统模型可以通过微分同
胚映射得到ＢＩ标准型，ｎ阶单输入单输出（ｓｉｎｇｌｅ
ｉｎｐｕｔａｎｄｓｉｎｇｌｅｏｕｔｐｕｔ，ＳＩＳＯ）系统的 ＢＩ标准型
可表示为

ξ（ｒ）１ ＝ｂ（ξ，η）＋ａ（ξ，η）ｕ
η＝ｑ（ξ，η{ ）

（３）

其中，ｒ为系统的相对阶。系统的外部状态为ξ＝
［ξ１，ξ２，…，ξｒ］

Ｔ＝［ｙ，ｙ，…，ｙ（ｒ－１）］Ｔ∈ＲＲｒ，系统的
内部状态为η∈ＲＲｎ－ｒ，内部状态的动力学方程称
为系统的内动态。

系统在动态逆控制

ｕ＝［－ｂ（ξ，η）＋ｖ］／ａ（ξ，η） （４）
作用下，可得到外部状态线性化系统

ξ（ｒ）１ ＝ｖ
η＝ｑ（ξ，η{ ）

（５）

其中，ｖ为系统的虚拟控制量。
当系统外部状态为零时，系统的内动态 η＝

ｑ（０，η）称为系统的零动态。若非线性系统的零
动态不稳定，则非线性系统具有非最小相位特性。

２．２　飞行器ＢＩ变换及特性分析

由于高度和弹道倾角之间为运动几何关系，可

以直接反解，不存在不确定性，因此直接考虑弹道

倾角动态。针对非线性模型（１），存在微分同胚映
射使之转化为ＢＩ标准型。选取外部、内部状态为

ξ１
ξ２
η１
η













２

＝

珘Ｖ
珘γ
θ

Ｉｙｙ
珋ｑＳｃＣδｅＭ

Ｑ－ｍＶ
珋ｑＳＣδｅＬ

珘
















γ

（６）

新的状态选择消去了系统内动态中的控制量，

完成了内动态－控制解耦，实现 ＢＩ标准型转化。

结合式（２），得到系统的ＢＩ标准型动力学方程为

ξ
·
１＝μ

Ｔ
１［Ｇ１（ｘ）－Ｆ１（ｘ，Ｖ

·
ｃ）］

ξ
·
２＝ｆ２－γｃ＋

珋ｑＳＣδｅＬ
ｍＶδｅ

η１＝
珋ｑＳｃＣδｅＭ
Ｉｙｙ
η２＋

ｍＶｃＣδｅＭ
ＩｙｙＣδｅＬ

ξ２

η２＝－
ＣαＭ
ＣδｅＭ
－
ＣαＬ
Ｃδｅ( )
Ｌ
ξ２＋

ＣαＭ
ＣδｅＭ
－
ＣαＬ
Ｃδｅ( )
Ｌ
η１＋















 Γ

（７）

其中

　　 μ１＝
１
ｍ［ＳＣ

α３
Ｔ，，ＳＣ

α２
Ｔ，，ＳＣ

α
Ｔ，，ＳＣ

０
Ｔ，，

ＳＣα３Ｔ，ＳＣα
２
Ｔ，ＳＣαＴ，ＳＣ

０
Ｔ，

ＳＣα２Ｄ，ＳＣαＤ，ＳＣ
０
Ｄ，ｍｇ，ｍ］

Ｔ （８）
Ｇ１（ｘ）＝［珋ｑα

３ｃｏｓα，珋ｑα２ｃｏｓα，珋ｑαｃｏｓα，珋ｑｃｏｓα，０１×９］
Ｔ

（９）

Ｆ１（ｘ，Ｖ
·
ｃ）＝［０１×４，－珋ｑα

３ｃｏｓα，－珋ｑα２ｃｏｓα，
－珋ｑαｃｏｓα，－珋ｑｃｏｓα，

珋ｑα２，珋ｑα，珋ｑ，ｓｉｎγ，Ｖ
·
ｃ］
Ｔ （１０）

　　ｆ２＝
Ｔｓｉｎα－ｍｇｃｏｓγ

ｍＶ ＋
珋ｑＳＣαＬα＋Ｃ

０( )Ｌ
ｍＶ （１１）

Γ＝ ｚＴ
珋ｑＳｃＣδｅＭ

－Ｔｓｉｎα－ｍｇｃｏｓγ
珋ｑＳＣδｅＬ

－
Ｃ０Ｌ
ＣδｅＬ
＋

Ｃα２Ｍα
２＋Ｃ０Ｍ
ＣδｅＭ

－
ＣαＭ
ＣδｅＭ
－
ＣαＬ
Ｃδｅ( )
Ｌ
γｃ＋

ｍＶ
珋ｑＳＣδｅＬ

γｃ （１２）

注１：在本文的模型中升降舵对阻力影响极
小，ＣδｅＤ 数量级为１０

－６，仅为 ＣαＤ数量级（１０
－２）的

１／１００００，一般远小于模型的其他干扰或不确定
性，实际仿真发现升降舵影响仅占比总阻力的约

１／１０００，因此在面向控制设计的式（７）中予以忽
略，当作模型误差处理。

考虑式（７）的零动态，根据定义可知，令ξ１≡
０，ξ２≡０，得到系统零动态，即

　
η１
η[ ]
２

＝
０

珋ｑＳｃＣδｅＭ
Ｉｙｙ

ＣαＭ
ＣδｅＭ
－
ＣαＬ
ＣδｅＬ













０

η１
η[ ]
２

＋
０[ ]Γ （１３）

由于
珋ｑＳｃＣδｅＭ
Ｉｙｙ

＜０，且
ＣαＭ
ＣδｅＭ
－
ＣαＬ
ＣδｅＬ
＜０，零动态的状

态阵是非霍尔维茨的，因此系统的零动态是不稳

定的，即

ｌｉｍ
ｔ→∞

η１
η２
＝∞ （１４）

系统在常规动态逆控制下，具有不稳定的二

阶零动态，呈非最小相位特性。零动态的发散会

·６５·
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在短时间内使得控制器饱和，进而导致外部状态

的发散，无法实现输出稳定跟踪。因此需要一种

零动态镇定控制方法，使得实现外部输出跟踪的

同时，系统的零动态保持稳定。

３　控制器设计

根据控制量对系统输出的主要影响，考虑利

用燃油节流率控制速度，用升降舵控制弹道倾角。

按两个输出量将系统分为速度子系统和弹道倾角

（高度）子系统，分别对两个子系统设计控制器。

３．１　速度环控制设计

由飞行器动力学方程（７）可得，速度控制子
系统为

ξ
·
１＝μ

Ｔ
１［Ｇ１（ｘ）－Ｆ１（ｘ，Ｖ

·
ｃ）］ （１５）

控制量出现在输出ξ１的一阶导数中，系统
的相对阶和系统阶数均为１，系统不存在内动态，
因此为最小相位系统。

针对该系统设计动态逆控制律如式（１６）
所示。

　 ＝ １
μ^Ｔ１Ｇ１（ｘ）

［－λＶξ１＋μ^
Ｔ
１Ｆ１（ｘ，Ｖ

·
ｃ）］ （１６）

增益参数ｋＶ＞０，参数估计值 μ^１更新律为

　 μ^
·
１＝Ｐｒｏｊ

μ１∈Θ
｛ξ１Δ［Ｇ１（ｘ）－Ｆ１（ｘ，Ｖ

·
ｃ）］｝ （１７）

其中，Δ∈ＲＲ１４×１４为一对称正定矩阵，Ｐｒｏｊ
μ１∈Θ
（·）为平

滑参数投影函数［２５］。显然，选取合适的Ｌｙａｐｕｎｏｖ
函数可以证明，速度子系统式（１５）在式（１６）和
式（１７）的作用下，输出可实现渐近收敛。

３．２　高度环控制设计

高度环是一个４阶控制系统，控制回路为δｅ→
γ→ｈ。将其分解为２个子系统，首先针对γ→ｈ回路
设计控制器。由于其属于运动学关系解算，不存在

不确定性，设计虚拟弹道倾角控制量为

γｃ＝（－λ１ｈ
～
＋ｈ
·

ｃ）／Ｖ （１８）
易证在式（１８）控制律下，高度跟踪误差可实

现渐近收敛。

然后针对 δｅ→γ回路，由飞行器动力学方
程（７）可得，弹道倾角控制子系统为

ξ
·

２＝ｆ２－γｃ＋
珋ｑＳＣδｅＬ
ｍＶδｅ

η１＝
珋ｑＳｃＣδｅＭ
Ｉｙｙ
η２＋

ｍＶｃＣδｅＭ
ＩｙｙＣδｅＬ

ξ２

η２＝－
ＣαＭ
ＣδｅＭ
－
ＣαＬ
Ｃδｅ( )
Ｌ
ξ２＋

ＣαＭ
ＣδｅＭ
－
ＣαＬ
Ｃδｅ( )
Ｌ
η１＋













 Γ

（１９）

由上节可知，弹道倾角子系统具有二阶不稳

定的零动态，因此系统具有明显的非最小相位特

性。仅考虑输出跟踪系统是无法保持稳定的，需

要在实现输出跟踪的同时，镇定系统的零动态。

针对该系统设计动态逆控制律如式（２０）
所示。

δｅ＝
ｍＶ
珋ｑＳＣδｅＬ

（ｕ０－ｆ２＋γｃ） （２０）

其中，ｕ０为一待设计虚拟控制量。
在控制律（２０）下系统（１９）可重写为

ξ
·
２＝ｕ０＋Δξ
η＝Ａ１ξ２＋Ａ２η＋σ＋Δ{

η

（２１）

其中，η＝［η１ η２］
Ｔ，Ａ１＝

ｍＶｃＣδｅＭ
ＩｙｙＣδｅＬ

－
ＣαＭ
ＣδｅＭ
－
ＣαＬ
Ｃδｅ( )[ ]
Ｌ

Ｔ

，

Ａ２＝
０

珋ｑＳｃＣδｅＭ
Ｉｙｙ

ＣαＭ
ＣδｅＭ
－
ＣαＬ
Ｃδｅ( )
Ｌ













０
，σ＝［０ Γ］Ｔ。

假设１　系统（２１）中模型不确定性Δξ、Δη和
非线性项 σ有上界，满足 Δξ ≤σξ，Δη ≤ση，
σ≤σ。σξ、ση、σ为正实数。
引理１　（输入 －状态稳定性）［２３］对于线性

时不变系统

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ （２２）
其中，Ｂ为输入矩阵，ｕ为线性系统。

若Ａ满足 Ｈｕｒｗｉｔｚ条件。那么系统是输入 －
状态稳定的，且存在正常数λ、ｋ使得

ｘ（ｔ）≤ｋｅ－λｔｘ（０） ＋ｋＢλ
ｓｕｐ
０≤τ≤ｔ

ｕ（τ）

（２３）
为了实现弹道倾角稳定跟踪和内动态 η的

镇定，设计动态积分滑模，即

Ｓ（ｔ）＝ξ２（ｔ）－∫
ｔ

０
ＧＴＸｄｔ （２４）

其中，Ｘ＝［ξ２ ηＴ χ］Ｔ，Ｇ＝［ｇ１ ｇ２ ｇ３ ｇ４］Ｔ

为滑模待设计参数，χ为一动态参数变量，其更新
律为

χ＝ＫＴＸ （２５）
其中，Ｋ＝［ｋ１ ｋ２ ｋ３ ｋ４］Ｔ为待设计参数。

定理１　设 Ａ′＝［Ａ１ Ａ２ ０２×１］Ｔ，若矩阵

Ｑ＝［Ｇ Ａ′ Ｋ］Ｔ满足Ｈｕｒｗｉｔｚ条件，且参数满足
ｋ３ｇ４－ｋ４ｇ３＝０

ｋ２ｇ４－ｋ４ｇ２＝{ ０
（２６）

设计控制律式（２０）中的虚拟控制量为
ｕ０＝－λγ·ｓｉｇｎ（Ｓ）＋Ｇ

ＴＸ （２７）

·７５·
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其中，λγ＞σξ。则外部输出 ξ２可渐近收敛到０，
且同时内部状态η１、η２保持稳定。

证明：将控制律式（２０）、式（２７）代入系统可
得系统外动态为

ξ
·
２＝－λγ·ｓｉｇｎ（Ｓ）＋Ｇ

ＴＸ＋Δξ （２８）
取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ＝１２Ｓ
２ （２９）

对式（２９）求导得

Ｖ· ＝Ｓ·Ｓ·

＝Ｓ· ξ
·
２－Ｇ

Ｔ( )Ｘ
＝Ｓ·（－λγ·ｓｉｇｎ（Ｓ）＋Ｇ

ＴＸ＋Δξ－Ｇ
ＴＸ）

＝Ｓ·（－λγ·ｓｉｇｎ（Ｓ）＋Δξ）
＜ Ｓ·（－λγ＋Δξ）
＜０ （３０）

因此滑模面可实现渐近收敛，即满足

ｌｉｍ
ｔ→∞
Ｓ（ｔ）＝０ （３１）

当系统到达并保持在滑模面上运动时，即

Ｓ＝０，由式（２４）可得

ξ２ ＝∫
ｔ

０
ＧＴＸｄｔ （３２）

对式（３２）求导得到滑模面条件下的外动态为

ξ
·
２＝Ｇ

ＴＸ （３３）
此时外动态、二阶内动态、滑模面动态参数将

构成如下扩张系统

Ｘ·＝ＱＸ＋σ′ （３４）
其中，Ｘ＝［ξ２ ηＴ χ］Ｔ，Ｑ＝［Ｇ Ａ′ Ｋ］Ｔ，σ′＝

［０ σ＋Δη ０］Ｔ。
因Ｑ满足Ｈｕｒｗｉｔｚ条件，且σ′有界，则根据引

理１可知，系统是输入 －状态稳定的，扩张系统
式（３４）状态满足

Ｘ（ｔ）≤ａ１ Ｘ（０） ＋ｂ１ （３５）

其中，ａ１＝ｋ１ｅ
－λ１ｔ，ｂ１＝

ｋ１ Ｂ
λ１

ｓｕｐ
０≤τ≤ｔ

σ′（τ）。λ１、

ｋ１为正常数。因此系统可实现渐近收敛，内动态
稳定。

系统平衡点为

　 Ｘ ＝－Ｑ－１σ′＝［Ｒ１ Ｒ２］［σ＋Δη］Ｆ （３６）
其中

Ｒ１＝［－Ａ２（２，１）（ｋ３ｇ４－ｋ４ｇ３），
Ａ１（２）（ｋ３ｇ４－ｋ４ｇ３），
－Ａ１（２）（ｋ２ｇ４－ｋ４ｇ２）－
Ａ２（２，１）（ｋ４ｇ１－ｋ１ｇ４），
Ａ１（２）（ｋ２ｇ３－ｋ３ｇ２）＋
Ａ２（２，１）（ｋ３ｇ１－ｋ１ｇ３）］

Ｔ （３７）

Ｒ２＝［－Ａ２（１，２）（ｋ２ｇ４－ｋ４ｇ２），
Ａ１（１）（ｋ３ｇ４－ｋ４ｇ３）－
Ａ２（１，２）（ｋ４ｇ１－ｋ１ｇ４），
Ａ１（１）（ｋ２ｇ４－ｋ４ｇ２），
－Ａ１（１）（ｋ２ｇ３－ｋ３ｇ２）－
Ａ２（１，２）（ｋ１ｇ２－ｋ２ｇ１）］

Ｔ （３８）
　　Ｆ＝Ａ２（１，２）Ａ２（２，１）（ｇ１ｋ４－ｇ４ｋ１）＋

Ａ２（１，２）Ａ１（２）（ｇ４ｋ２－ｇ２ｋ４）＋
Ａ２（２，１）Ａ１（１）（ｇ４ｋ３－ｇ３ｋ４） （３９）

特别地，因定理１令参数满足式（２６），根据
式（３６）可知外部状态平衡点满足

Ｘ（１）＝ξ２≡０ （４０）
因此，无论系统外部环境和非线性项 σ如何

变化，外部状态ξ２即弹道倾角跟踪误差项平衡点
始终为零，即可实现精确跟踪。

系统在此控制律作用下可实现渐近收敛，即

ｌｉｍ
ｔ→∞
ξ２（ｔ）＝珘γ（ｔ）＝０，且同时内部状态 η１、η２及动

态参数χ保持稳定。 □
注２：可以看出，系统平衡点中的平衡内部状

态η１、η２ 均随系统状态和输出的变化而变化。
式（２５）中的动态参数可以使得扩张系统在不同
状态下建立平衡，而不需要事先规划内部状态的

期望轨迹。

４　仿真分析

为了验证所提控制方法的有效性，采用上节

所设计的控制器，以高超声速飞行器模型式（１）
作为控制对象，进行闭环仿真。选取模型可行范

围内的一组标称值为初始状态，其中 α和 θ为模
型配平计算得到。

设置模型参数及初始条件如表２所示。

表２　模型参数及初始条件
Ｔａｂ．２　Ｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数 数值

Ｖ／（ｍ／ｓ） ２３９６

ｈ／ｍ ２５９０８

ｑ ０

γ ０

α／ｒａｄ ０．００８

θ／ｒａｄ ０．００８

参数 数值

Ｓ／ｍ２ １．５８

ｃ／ｍ ５．１８

Ｉｙｙ／（ｋｇ·ｍ
２） １１７５７９．９

ＺＴ／ｍ ２．５５

ρ０／（ｋｇ／ｍ
３） ３．４８×１０－２

ｈｓ／ｍ ６５１０．１６

以文献［１８］中所提出的基于输出重定义的
动态逆反步控制器作为对比，验证所提控制方法

的性能。二者控制方法均主要针对具有非最小相

·８５·
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位特性的高度通道，为排除耦合影响，拟设定速度

期望值为恒值２３９６ｍ／ｓ。
由于高度为缓变状态，不利于观察纵向通道

的控制器跟踪精度，因此直接以高度动态中唯一

关键影响变量ＦＰＡ作为输出，设计正弦参考轨迹
如式（４１）所示，单位为“°”。

γｃ＝５°ｓｉｎ（πｔ／７０） （４１）
仿真时间设为１５０ｓ，观察两个控制方法的跟

踪效果。结果如图１～３所示。

（ａ）正弦弹道倾角指令跟踪曲线
（ａ）ＦＰＡｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｓｉｎｅｃｏｍｍａｎｄ

（ｂ）正弦速度指令跟踪曲线
（ｂ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｓｉｎｅｃｏｍｍａｎｄ

图１　正弦指令输出跟踪曲线
Ｆｉｇ．１　Ｏｕｔｐｕｔｓｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｓｉｎｅｃｏｍｍａｎｄ

可以看出，相比于输出重定义方法，所提控制

方法可以达到更小的弹道倾角跟踪误差，整体平

均误差约为对比方法的１／５，且控制过渡过程较
为平缓，振荡较小。这是由于所提方法未忽略升

降舵－升力耦合项，也不会因重定义输出带来期
望俯仰角误差。图３中的控制量曲线显示所提方
法的控制输入曲线较为平缓，具有一定的优势。

需要解释的是，两种方法的飞行器速度在时间为

７５ｓ左右时产生的较大跟踪误差是因为弹道倾角
为负数的时候飞行器为俯冲状态，其在重力的作用

下自然加速，因发动机无法产生负推力，飞行器无

法主动减速，因而产生速度误差，与控制性能无关。

节流率可行范围的最小值为００５，在７５～１０５ｓ达
到最小值饱和，在此期间速度跟踪误差短暂加大，

在飞行器弹道倾角增大后恢复跟踪精度。

（ａ）弹道倾角跟踪误差曲线
（ａ）ＣｕｒｖｅｏｆＦＰＡｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ｂ）速度跟踪误差曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

图２　输出跟踪误差曲线
Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｏｕｔｐｕｔｓｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｓ

（ａ）升降舵曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｏｆｅｌｅｖａｔｏｒ

（ｂ）节流率曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｏｆｔｈｒｏｔｔｌｅｒａｔｅ

图３　控制输入曲线
Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｓ

正弦参考轨迹主要为了展示较为苛刻的变化

输出下控制器跟踪性能优势。而在一般飞行任务

中，飞行器通常采用恒动压控制。因此需考察所

设计控制器在恒动压加速爬坡任务中的控制

·９５·
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性能。

设计参考轨迹速度指令 Ｖｃ、高度指令 ｈｃ，为
了保障超燃冲压发动机的工作条件，一般采取恒

动压轨迹飞行［２６］。即珋ｑ
·
＝（ρＶ２／２）′＝０。有

珋ｑ
·
＝（ρＶ２＋２ρＶＶ

·
）／２＝Ｖ（ρＶ＋２ρＶ

·
）／２＝０

（４２）
可得

ρＶ＋２ρＶ
·＝０ （４３）

由ρ＝ρ０ｅ
－（ｈ－ｈ０）／ｈｓ可得

ρ＝－ρｈ
·
／ｈｓ （４４）

将式（４４）代入式（４３），得到恒动压高度期望
轨迹指令，即

ｈ
·

ｃ＝２ｈｓＶ
·
ｃ／Ｖｃ （４５）

设定参考轨迹为前２０ｓ飞行器以２３９６ｍ／ｓ
的速度、２５９０８ｍ的高度水平匀速飞行，２０ｓ后速
度平滑增加到２７４３．２ｍ／ｓ，指令为阶跃信号经过
滤波传递函数１／（８ｓ＋１）３后得到，相应的高度轨
迹指令由式（４５）计算获得。

在标称条件下，根据定理 １设计控制器参
数为

λｖ＝１０

λγ＝５

Ｇ＝［０．４８ ０．４８ －０．３６ －７．３１］Ｔ

Ｋ＝［０．３８ ０．９３ －０．７０ －１４．１６］









 Ｔ

（４６）
仿真结果如图４～８所示。

图４　动压曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

仿真结果可以看出，动压在整个加速爬坡中

变化很小，基本实现了恒动压控制。速度和高度

跟踪效果良好，大约经过６０ｓ完成动态过程。整
个过程中二阶内部状态 η１和 η２均保持稳定，且
控制输入和其他飞行角度均收敛且全程在可行范

围内。仿真结果表明，控制方法在标称情况下具

（ａ）恒动压速度跟踪曲线
（ａ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｃｏｎｓｔａｎｔｄｙｎａｍｉｃ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｍａｎｄ

（ｂ）恒动压高度跟踪曲线
（ｂ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｃｏｎｓｔａｎｔｄｙｎａｍｉｃ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｍａｎｄ

图５　恒动压指令输出跟踪曲线
Ｆｉｇ．５　Ｏｕｔｐｕｔｓｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｃｏｎｓｔａｎｔｄｙｎａｍｉｃ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｍａｎｄ

（ａ）η１变化曲线

（ａ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆη１

（ｂ）η２变化曲线

（ｂ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆη２

图６　内部状态变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｉｎｎｅｒｓｔａｔｅｓ有良好的性能。

·０６·



　第５期 王雨潇，等：非最小相位高超声速飞行器的动态滑模镇定控制

（ａ）升降舵曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｏｆｅｌｅｖａｔｏｒ

（ｂ）节流率曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｏｆｔｈｒｏｔｔｌｅｒａｔｅ

图７　控制输入曲线
Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｓ

（ａ）俯仰角变化曲线
（ａ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

（ｂ）攻角变化曲线
（ｂ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图８　其他飞行角度变化曲线
Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｏｔｈｅｒｆｌｉｇｈｔａｎｇｌｅｓ

　　由于建模误差和不确定性等因素的存在，
控制器设计需要考虑其鲁棒性。验证控制器参

数是否在不确定情况下依然满足所提出定理的

约束条件。定理中矩阵 Ｑ不确定性主要来源于
系统气动参数，因此这里主要验证的是控制系

统对于气动参数摄动的鲁棒性，其中也包含舵

面产生力矩、发动机推力中的拟合参数，控制输

入实际值和期望值之间具有较小偏差情况可以

等效为参数偏差，不包含控制输入故障或较大

误差情况。

令气动参数分布在标称值 ±２０％范围内，
速度和高度（大气密度）在该范围内以一定间隔

均匀取值，使其覆盖表 １中的取值范围。计算
矩阵 Ｑ的特征值，得到特征值分布趋势如图 ９
所示。

图９　非标称条件下矩阵Ｑ特征值分布
Ｆｉｇ．９　ＥｉｇｅｎｖａｌｕｅｓｏｆｍａｔｒｉｘＱｕｎｄｅｒ

ｎｏｎｎｏｍｉｎａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

从图中可以看出，特征值均可保持在复平面

左半部分，控制器在一定的参数不确定条件下满

足定理１，具有一定的鲁棒性。

除气动参数外，一般飞行器的舵面和发动机

参数也会有一定的误差。设置舵、发动机比例、偏

置误差模型为

δ′ｅ＝λδδｅ＋Δδ

′＝λ＋Δ{ 
（４７）

其中，λδ、λ∈［０８，１２］，Δδ∈［－２°，２°］，Δ∈
［－０１，０１］。取其中较恶劣情况进行仿真，考
察系统对于输入误差的鲁棒性。令 λδ、λ＝０．８，

Δδ＝－２°，Δ＝－０．１，仿真结果如图１０所示。
从图１０可以看出，跟踪误差有轻微的增大，

但总体影响较小，飞行器各状态保持稳定，说明所

提出控制方法对于舵、发动机存在误差情况具有

较好的鲁棒性。

下面对所提控制方法进行蒙特卡罗仿真验

·１６·
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（ａ）高度跟踪误差曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ｂ）速度跟踪误差曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ｃ）节流率曲线
（ｃ）Ｃｕｒｖｅｏｆｔｈｒｏｔｔｌｅｒａｔｅ

（ｄ）升降舵曲线
（ｄ）Ｃｕｒｖｅｏｆｅｌｅｖａｔｏｒ

图１０　正弦指令仿真结果
Ｆｉｇ．１０　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｓｉｎｅｃｏｍｍａｎｄ

证。考虑参数不确定性，令气动参数分布在标称

值±１５％范围内，控制输入比例和偏置误差参数
值 λδ、λ∈［０８，１２］，Δδ∈［－２°，２°］，Δ∈
［－０１，０１］，参数均采用均匀概率分布模型。
进行１０００次蒙特卡罗仿真，以验证控制器的鲁
棒性，得到仿真结果如图１１所示。

（ａ）速度曲线
（ａ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ

（ｂ）高度曲线
（ｂ）Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｌｔｉｔｕｄｅ

（ｃ）η１变化曲线

（ｃ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆη１

（ｄ）η２变化曲线

（ｄ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆη２

（ｅ）节流率曲线
（ｅ）Ｃｕｒｖｅｏｆｔｈｒｏｔｔｌｅｒａｔｅ

·２６·
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（ｆ）升降舵曲线
（ｆ）Ｃｕｒｖｅｏｆｅｌｅｖａｔｏｒ

（ｇ）俯仰角变化曲线
（ｇ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

（ｈ）攻角变化曲线
（ｈ）Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图１１　１０００次蒙特卡罗仿真结果
Ｆｉｇ．１１　１０００ｔｉｍｅｓＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

　　从图１１可以看出，所提控制方法使得系统在
摄动条件下内外动态均保持稳定，速度和高度曲

线基本保持一致，跟踪误差较小，具有较好的鲁棒

性。控制输入和其他飞行状态在不同的气动参数

条件下会产生不同的过程曲线，均保持有界且在

可行范围内，内部状态的稳态值可以在不同环境

条件下稳定在不同的平衡点。这表明所提动态滑

模控制器有效，在不预先求解理想内模的条件下

保持动态稳定，展现较好的跟踪性能和鲁棒性。

５　结论

面向一类非最小相位高超声速飞行器的纵向

轨迹跟踪问题，针对此类飞行器非最小相位行为

所带来的不稳定零动态，提出了一种动态滑模控

制方法，在实现精确轨迹跟踪控制的同时有效地

镇定了零动态。相比于输出重定义或理想内模等

方法，该方法的优势在于不需要寻找最小相位输

出或计算理想内模，另外也不会因改变输出带来

新的不确定性问题。所提动态滑模控制方法使得

系统内部状态平衡点可随环境变化动态稳定。通

过动态滑模的参数配置可实现精确跟踪，参数设

计较为简单且可行域较广。标称条件和蒙特卡罗

仿真结果显示，该控制方法可以有效地处理非最

小相位高超声速飞行器的纵向轨迹跟踪控制问

题，跟踪误差较小，系统内、外动态稳定，且具有较

好的鲁棒性。
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