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基于狊犻犵犿狅犻犱函数的高超声速飞行器自适应姿态控制

黄　聪，郭佳鑫，白文艳，路坤锋
（北京航天自动控制研究所，北京　１００８５４）

摘要：针对高超声速飞行器无动力再入过程中具有强耦合、气动参数摄动及不确定性的非线性姿态模型，提出了飞行器姿态

控制的一种非线性设计方法；首先基于时标分离原理分内外环设计非线性动态逆控制器，并利用Ｓｉｇｍｏｉｄ函数分通道制定控制

律；针对单纯使用动态逆控制鲁棒性弱的特点，引入基于扩张状态观测器 （ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）的自适应控制器对参

数摄动和不确定性进行补偿，在参数拉偏和风干扰条件下仿真结果验证了设计控制器具有较强的鲁棒性。
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０　引言

高超声速飞行器一般是指飞行马赫数大于５的飞行器，

由于具备速度快、射程远的特点，可以实现体系作战中远

程精确打击的目的［１］。相比于传统弹道导弹机动能力弱、

易于拦截等特点，由于高超声速滑翔飞行器兼具飞行跨度

大、隐蔽性好、作战效能高等显著优势，使得它存在着巨

大的潜在军用与民用价值，近些年来越来越受到各个军事

强国的重视。

高超声速飞行器姿态控制系统的主要任务是跟踪制导

律生成的制导角指令信号，起着跟踪制导指令以及稳定飞

行器姿态的作用，对高超声速飞行器安全再入和完成飞行

任务具有重要意义。飞行速度快，飞行包络大，强耦合、

快时变，强不确定性等特点，给控制器的设计带来了较大

的困难与挑战，因此飞行器控制器设计也是制约高超声速

飞行器发展的重要因素之一［２４］。

由于再入过程复杂环境和剧烈变化，通常无法获得精确

的模型参数，相关参数存在摄动和不确定性，会引起力矩分

配的误差，使得实际力矩与期望力矩存在偏差，此外，外界

的扰动如风干扰等会影响飞行器姿态的响应，因此单纯使用

线性控制很难达到期望的控制性能。Ｓｍｉｔｈ等
［５］将鲁棒线性

参数调整控制应用到Ｘ－３３的姿态控制中，但设计的增益数

目较大、对模型精度要求较高。Ｈｕ等
［６］基于扩张状态观测

器设计了高超声速飞行器模糊自适应控制器，具有良好的抑

制干扰效果。自适应控制是依据对象的输入输出数据，不断

的辨识模型参数和修正对模型的估计，因而具有不依赖精确

数学模型、仅需较少验前知识等显著优点。ＥＳＯ作为自抗扰

控制器 （ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ）的核心，

能够在仅需系统输出和控制量输入的条件下，实现对未建模

动态和外扰总作用量的准确估计，并实现对其补偿，因而具

有较强的鲁棒性和一定的抵抗干扰能力，在许多复杂的非线

性控制问题中获得成功应用［７８］。

本文采用非线性动态逆的思想设计主体控制器，基于

“时标分离”原理，将飞行器分为快、慢两个回路设计姿态

控制器，以保证闭环系统的全局稳定，利用神经网络中Ｓｉｇ

ｍｏｉｄ函数兼具线性与非线性的特征，分别从俯仰、偏航和

滚动３个通道构造跟踪控制律。考虑到再入过程环境扰动

以及不确定性的影响，利用ＥＳＯ对扰动进行估计和补偿，

可以有效提升控制系统的鲁棒性和自适应性。

１　飞行器再入数学模型

为了研究高超声速飞行器再入飞行过程中姿态控制问

题，需要先对其再入飞行过程进行数学建模。由于实际飞

行中存在众多实际工程问题，目前很难完成真实飞行器模

型的建立。在确保仿真结果与实际飞行偏差合理的条件下，

简化了飞行器建模的相关信息，在建模过程中有如下假设：

１）建模过程中假设地球为圆球；

２）假定飞行器为刚体，忽略飞行过程中机体的弹性
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变形；

３）假设机体为面对称结构，即认为惯性积犐狓狕＝犐狔狕＝０；

４）假设飞行器再入过程中无动力；

５）再入过程采用ＢＴＴ控制设计，在整个过程中保持

侧滑角为零度，侧力为零。

在航迹坐标系下建立飞行器质心动力学方程，在机体

坐标系下建立飞行器再入绕质心旋转运动学和动力学方程，

描述飞行器运动状态的变量包括速度犞 、弹道倾角θ、弹

道偏角ψ狊、攻角α、侧滑角β、倾侧角γ犛 以及角速度ω狓 、

ω狔 和ω狕，运动方程如式 （１）所示
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（１）

式中，犇、犔、犛分别表示飞行器再入过程中的阻力、升力和

侧力；犿为飞行器质量；犐狓 、犐狔 、犐狕分别飞行器三轴的主转动

惯量；犐狓狔 为惯量积；犕狓 、犕狔
、犕狕分别为滚动力矩、偏航力

θ矩和俯仰力矩，具体计算过程参考文献［９］。

２　飞行器控制器设计

再入飞行器快变、慢变的差异性显著。由于角度的变

化是角速度在一段时间内的积分值，故角速度的变化可以

理解为瞬间的，而角度的变化则是时间累积而来的，故基

于 “时标分离”原理，只要快回路的响应速度为慢回路响

应速度的５至１０倍，可以将高超声速飞行器分为快、慢两

个回路，内回路为３个角速度的控制回路，外回路为气流

角控制回路，结构如图１所示。

２１　神经网络Ｓｉｇｍｏｉｄ函数

Ｓｉｇｍｏｉｄ函数是神经网络中一类激励函数，又称 “Ｓ型

函数”，常被用作神经网络的阈值函数，具有单调性、光滑

性、饱和性等明显特征［１０］，其表达式为：

图１　快慢回路结构图

犛（狓）＝
１

１＋犲
－狓

（２）

　　从式 （２）中可以看出，该函数严格单调递增，且上下

界在０～１范围内，对式 （２）引入幅值系数犪和指数因子

犫，并作简单线性变换，使其阈值为 （－０．５犪，０．５犪）的奇函

数，表示为：

犛（狓）＝犪·
１

１＋犲
－犫狓 －（ ）

１

２
（３）

　　其中：值系数犪用于调节Ｓｉｇｍｏｉｄ函数的幅值，通过改

变指数因子犫的值可以调节近似线性工作区间的范围。对式

（３）在狓＝０处进行泰勒展开：

犛（狓）＝犛（狓）狘狓＝０＋犛′（狓）狘狓＝０·狓＋
犛″（狓）狘狓＝０
２！

·狓２＋…

　 ＝犪
犫狓
４
－
（犫狓）３

４８
＋
（犫狓）５

４８０
－［ ］… （４）

　　从式 （４）中可以看出，在狓＝０的邻域内，Ｓｉｇｍｏｉｄ函

数可以近似为线性函数，且曲线斜率较大，而当狓远离零

点，非线性特性占主导部分，但此时曲线相对平滑，斜率

较小，图２给出了在幅值增益犪＝２时，在不同指数因子犫

下对应的Ｓｉｇｍｏｉｄ函数曲线。

图２　不同指数因子犫对应Ｓｉｇｍｏｉｄ函数曲线

从图２中可以看出，函数犛（狓）兼具线性形式和非线性

特性形式，符合工程界实践总结出来的规律——— “大偏差

小增益，小偏差大增益”，用Ｓｉｇｍｏｉｄ函数构造控制律时，

具有快速、消除颤阵、避免控制量饱和等显著优点。

２２　非线性动态逆控制器设计

利用旋转运动学方程来描述姿态角的变化，该组微分

方程状态变量为α，β，γ犛 ，输入为ω狓，ω狔，ω狕。由于转动角速

度不能直接作为控制量，还需描述转动角速度的变化。即

系统的状态变量为α，β，γ犛 和ω狓，ω狔，ω狕，控制输入变量为
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犕狓，犕狔
，犕狕

［１１］。这３个力矩可以通过控制飞行器的气动舵

面偏转实现，具体设计思路如图３所示。

图３　动态逆控制系统结构图

２．２．１　非线性动态逆内环控制器设计

假定内环动态逆的输入为狌＝ ［狌ω狓 狌ω狔 狌ω狕］
犜 ，它表

示期望的角速度的变化率，对式 （１）中飞行器绕质心旋转

动力学方程进行逆求解，即可得到飞行器期望的力矩为：

犕犡

犕犢

犕

熿

燀

燄

燅犣

＝

ω狓

ω狔

ω

熿

燀

燄

燅狕

×

犐狓 －犐狓狔 ０

－犐狓狔 犐狔 ０

０ ０ 犐

熿

燀

燄

燅狕

·

ω狓

ω狔

ω

熿

燀

燄

燅

烄

烆

烌

烎狕

＋

犐狓 －犐狓狔 ０

－犐狓狔 犐狔 ０

０ ０ 犐

熿

燀

燄

燅狕

·

狌ω狓

狌ω狔

狌ω

熿

燀

燄

燅狕

（５）

　　令犲＝ω犱犲狊 －ω＝ ω狓犱犲狊－ω狓 ω狔犱犲狊－ω狔 ω狕犱犲狊－［ ］ω
犜 ，

利用Ｓｉｇｍｏｉｄ函数分通道控制，可以得到：

狌＝

狌ω狓

狌ω狔

狌ω

熿

燀

燄

燅狕

＝

犪犻１
１

１＋犲
－犫犻１（ω狓犱犲狊－ω狓）

－（ ）
１

２

犪犻２
１

１＋犲
－犫犻２（ω狔犱犲狊－ω狔）

－（ ）
１

２

犪犻３
１

１＋犲
－犫犻３（ω狕犱犲狊－ω狕）

－（ ）

熿

燀

燄

燅

１

２

（６）

２．２．２　非线性动态逆外环控制器设计

将 （１）式中飞行器绕质心旋转运动学方程简化成：

珔α

珋
β

γ

熿

燀

燄

燅犛

＝

犳α

犳β

犳γ

熿

燀

燄

燅狊

＋犌

ω狓

ω狔

ω

熿

燀

燄

燅狕

（７）

　　其中：

犌＝

－ｃｏｓαｔａｎβ ｓｉｎαｔａｎβ １

ｓｉｎα ｃｏｓα ０

ｃｏｓα／ｃｏｓβ －ｓｉｎα／ｃｏｓβ

熿

燀

燄

燅０

犳α

犳β

犳γ

熿

燀

燄

燅狊

＝

珔
ψ狊ｃｏｓθ

ｓｉｎγ犛
ｃｏｓβ

－珋θ
ｃｏｓγ犛
ｃｏｓβ

－珔ψ狊ｃｏｓθｃｏｓγ犛－
珋θｓｉｎγ犛

－珔ψ狊ｓｉｎθ－
珔
ψ狊ｃｏｓθｓｉｎγ犛ｔａｎβ＋

珋θｃｏｓγ犛ｔａｎ

熿

燀

燄

燅β

　　由于狘犌狘＝－
１

ｃｏｓβ
，因飞行器再入过程采用ＢＴＴ控制

方式，侧滑角保持在０°附近，因此犌可逆。假定外环动态

逆的输入为υ＝ ［υα υβ υγ狊］
犜 ，它表示期望的气流角变化

率，对 （７）式逆求解可得：

ω犮 ＝犌
－１
υ－［ ］犳 ＝

０ ｓｉｎαｃｏｓαｃｏｓβ

０ ｃｏｓα－ ｓｉｎαｃｏｓβ

１ ０ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅β

υα

υβ

υγ

熿

燀

燄

燅狊

－

犳α

犳β

犳γ

熿

燀

燄

燅

熿

燀

燄

燅狊

（８）

　　令犲＝ α犱犲狊－α β犱犲狊－β γ狊犱犲狊－γ［ ］狊
犜 ，采用Ｓｉｇｍｏｉｄ

函数分通道控制，可以得到：

狌＝

υα

υβ

υγ

熿

燀

燄

燅狊

＝

犪狅１
１

１＋犲
－犫狅１（α犱犲狊－α）

－（ ）
１

２

犪狅２
１

１＋犲
－犫狅２（β犱犲狊－β）

－（ ）
１

２

犪狅３
１

１＋犲
－犫狅３（γ狊犱犲狊－γ狊）

－（ ）

熿

燀

燄

燅

１

２

（９）

２３　基于ＥＳＯ的自适应控制器设计

再入过程中参数的摄动和不确定性会引起力矩分配的

误差，使得实际力矩与期望力矩存在偏差，此外，外界的

扰动也会影响飞行器姿态的响应。利用ＥＳＯ不依赖精确模

型即可将模型中未建模部分，内部摄动以及扰动观测出来

的特点［１２］，设计基于ＥＳＯ的自适应补偿系统，叠加到２．２

中设计的非线性动态逆控制器中，以弥补单纯使用动态逆

对不确定性鲁棒性差的问题，基于ＥＳＯ的自适应控制结构

图如图４。

图４　基于ＥＳＯ的自适应控制结构图

２．３．１　基于ＥＳＯ的内环自适应控制器设计

将式 （１）中飞行器绕质心旋转动力学方程表示为：

珔ω＝犳＋犵δ，犕犕δ
（１０）

　　其中：ω＝

ω狓

ω狔

ω

熿

燀

燄

燅狕

，犳＝

犳ω狓

犳ω狔

犳ω

熿

燀

燄

燅狕

，Μδ＝

犕狓

犕狔

犕

熿

燀

燄

燅狕

飞行器姿态控制输入与气动参数矩阵犵δ，犕 有关，取理

论气动参数下犵δ，犕 的标称值为犵０，同理将犳分解为标称值

犳０和不确定项Δ犳，式 （１０）可等效为：

珔ω＝犳０＋Δ犳＋犵δ，犕犕δ＋Δ犝 （１１）

　　令犝０＝犵０犕δ，犪（狋）＝Δ犳＋Δ犝 ，即可配置三通道二阶

扩张状态观测器：

犲＝狕１－ω犻（犻＝１，２，３）

珔狕１＝狕２－犵１（犲）＋犳０＋犝０

珔狕２＝－犵２（犲） （１２）

　　对于式 （１２），选择合适的连续函数犵１ 和犵２ 使得，
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犲犵（犲）＞０，则上式能准确跟踪系统 （１１）。本文采用线性关

系，取犵１（犲）＝２η犲，犵２（犲）＝η
２犲，则系统 （１１）的特征方

程为（狊＋ω）
２，对期望信号有较好的跟踪效果，即狕２收敛到

犪（狋），犪（狋）即为飞行器内环的总的误差，由犪（狋）可以推出

内环需要补偿的控制力矩犕δ，犮狅犿狆犲狀狊犪狋犻狅狀：

犕δ，犮狅犿狆犲狀狊犪狋犻狅狀 ＝犵
－１
０犪（狋） （１３）

　　由此得到控制器输出的总的控制力矩：

犕δ，犆 ＝犕δ－犕δ，犮狅犿狆犲狀狊犪狋犻狅狀 （１４）

２．３．２　基于ＥＳＯ的外环自适应控制器设计

将式 （１）中飞行器绕质心旋转运动学方程表示为

珚狓＝犳＋犵ω （１５）

　　其中：狓＝

α

β

γ

熿

燀

燄

燅狊

，ω＝

ω狓

ω狔

ω

熿

燀

燄

燅狕

，犳＝

犳α

犳β

犳γ

熿

燀

燄

燅狊

犳项中存在参数不确定；此外，飞行器实际运动中，存

在未知外部干扰，未建模动态等，建模取为Δ，将以上不

确定性视为不确定项犪（狋），因此可将式 （１５）等效为：

狓＝犳＋犪（狋）＋犝 （１６）

　　其中：犪（狋）＝Δ，Δ为系统外部干扰，未建模动态等；犝

＝犵ω，即可配置三通道二阶扩张状态观测器：

犲＝狕１－狓

珔狕１＝犳＋狕２－β１犲＋犝

珔狕２＝－β２犲 （１７）

式 （１７）中，犲、狕１、狕２均为三维向量，同理取β１＝２η，β２＝

η
２，使系统 （１７）的特征方程为（狊＋ω）

２，对期望信号能有

较好地跟踪效果，即狕２ 收敛到犪（狋），犪（狋）即为飞行器外环

的总的误差，由犪（狋）可以推出需要内环需要补偿的控制角

速度ω犮狅犿狆犲狀狊犪狋犻狅狀 ，由３．２．２知矩阵犵总是可逆的，故：

ω犮狅犿狆犲狀狊犪狋犻狅狀 ＝犵
－１犪（狋） （１８）

　　由此得到控制器输出的总的期望角速度：

ω犆 ＝ω－ω犮狅犿狆犲狀狊犪狋犻狅狀 （１９）

３　仿真验证

３１　跟踪阶跃指令

若飞行器再入过程中得到３０°倾侧角和８°攻角的制导角

指令，当式 （６）和式 （９）中控制律分别采用ＰＩＤ控制和

Ｓｉｇｍｏｉｄ函数控制时，图５为控制器仿真结果。

由仿真结果可以看出，攻角、侧滑角和倾侧角都能够

无静差的跟踪指令信号，验证了设计的非线性动态逆控制

器具有较好的控制品质。当采用Ｓｉｇｍｏｉｄ函数构造控制律

时，相比于ＰＩＤ控制时，侧滑角跟踪速度明显变快、超调

减小，攻角和倾侧角也有一定的提升，验证了Ｓｉｇｍｏｉｄ函数

具有良好的控制品质。

３２　参数拉偏仿真

飞行器质量偏差范围±１％，气动偏差范围±１０％，大

气密度偏差范围±１０％，取所有拉偏值的最大正值，在飞

行器得到１０°倾侧角和５°攻角的阶跃指令下，拉偏与不拉偏

飞行仿真结果如图６所示，攻角和倾侧角跟踪情况放大情

况如图７所示。

图５　攻角倾侧角同时阶跃气流角跟踪曲线

图６　拉偏情况下动态逆控制气流角跟踪曲线

图７　拉偏条件下仅动态逆控制攻角／倾侧角跟踪曲线放大图

从图７可以看出，拉偏情况下单纯使用动态逆控制，

攻角跟踪速度变慢、超调增大且稳态误差明显变大，侧滑

角和倾侧角抖动明显。

在加入ＥＳＯ补偿和单纯使用动态逆控制的攻角飞行结

果对比如图８所示。

拉偏条件下加ＥＳＯ补偿的控制器攻角跟踪速度明显变

快、超调减小且稳态误差明显减小，侧滑角和倾侧角响应
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图８　加ＥＳＯ补偿和仅动态逆控制的攻角响应对比

也有一定的提升，可知基于ＥＳＯ的自适应控制器对控制系

统性能提升明显。

图９　ＥＳＯ观测的内外环补偿量

在姿态控制过程中，加入气动数据拉偏、大气密度拉

偏和飞行器参数拉偏主要影响飞行器实际矩，使得飞行器

的内环的实际模型与控制器所用模型存在偏差，但这些拉

偏对外环模型影响并不大，图９中基于ＥＳＯ观测的内外环

各通道补偿量也验证了这一点。

３３　风干扰仿真

将３６０°均分为８个方向，每个方向分别加入水平风干

扰后，对１０°倾侧角和５°攻角的阶跃指令信号进行跟踪，仿

真结果如图１０所示。

仿真结果可以看出，加入基于ＥＳＯ补偿的控制系统具

有较好的抵抗风干扰能力。

４　结论

本文研究了基于ｓｉｇｍｏｉｄ函数的高超声速飞行器自适应

姿态控制方法，首先在给定假设条件下建立了高超声速飞

行器再入数学模型，以改进型Ｓｉｇｍｏｉｄ函数分通道设计控制

图１０　风干扰条件下气流角跟踪对比

律，分内外环设计了高超声速飞行器动态逆控制器，并在

跟踪阶跃指令和参数拉偏条件下进行仿真分析，针对单纯

使用动态逆控制鲁棒性弱的特点，开展基于ＥＳＯ的自适应

控制技术研究，验证加入ＥＳＯ补偿的控制系统具有较强抗

干扰能力。
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