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摘　 要：飞行器高超声速定速巡航时，面临着严重的气动热弹性问题，同时系统伴有匹配不确定性、非
匹配不确定性以及外界扰动的问题，为了应对上述问题，提出了一种指令滤波积分动态面

Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 滑模控制方法，首先该方法采用指令滤波处理 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 的计算膨胀问题，然后引入

滑模控制来解决外界扰动和匹配不确定性问题；考虑到降低滑模控制引起的抖动，同时处理非匹配不

确定性问题，利用高阶滑模的思想，在每一个控制回路中增加一个附加虚拟控制状态方程，并将控制

的输出作用在一个积分器上，这样不仅可以降低滑模控制器的抖动，还可以利用自适应 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ
方法处理不匹配不确定性问题；然而引入附加控制状态方程会增加系统的阶次，这使得利用 Ｂａｃｋｓｔｅｐ⁃
ｐｉｎｇ 方法设计控制器时的复杂性有所增加，为此采用动态面的方法来解决这一复杂性增加的问题。
最后从整体上证明了所提方法的全局稳定性，并通过仿真实验验证了该方法的鲁棒性和有效性。
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　 　 我国著名科学家钱学森于 １９４６ 年首次提出了

高超声速（Ｍａ＞５）的概念，能够超过这个速度的飞

行器包括导弹、火箭和航天飞机，而在大气层内飞行

的飞行器还未能以该速度巡航。 从战略侦查的角度

来讲，如果侦查飞行器具备了这种高超声速巡航能

力，那么其隐身性能将不再重要。 速度是新的隐身，
为应对未来数十年可能产生的威胁与挑战，提高飞

行速度十分必要。 正如隐身技术改变今日的战场环

境一样，速度将改变未来的战场规则和作战模式。
高超声速飞行条件下，气动热弹性为主要的物

理问题［１⁃４］。 气动热弹性现象的存在将会引发飞行

器的外形发生变化、机体弹性形变、弹性振动等问

题，也引入了动态不确定因素［５］，这种现象的存在

已经在美国 ＳＲ⁃７１ 侦察机上得到了验证［６］，另外这

种气动热弹性引起的弹性振动是一种极具破坏力的

气动弹性不稳定现象，剧烈的震颤将会对飞行器壁

板结构的疲劳寿命甚至飞行器的飞行性能产生十分

不利的影响，甚至会导致飞行器在短时间内解

体［７］。 再者，相比于亚声速和超声速飞行器来说，
高超声速飞行器在其控制问题上相对复杂［８］，原因

在于：①以 Ｘ⁃４３Ａ 和 Ｘ⁃５１Ａ 为代表的新一代高超声

速飞行器，普遍采用吸气式冲压发动机为高速飞行

推进系统的设计方案，研究表明，对于这一类飞行器

来说，推进系统与机身之间存在严重的耦合效应；②
高超声速飞行器与亚声速 ／超声速飞行器相比有许

多不同的飞行特性，有的方面目前还无法完全掌握，
使得高超声速动力学呈现强不确定性。 高超声速飞

行器的不确定性主要来源于气动特性、气热特性和

大气干扰三方面［９⁃１０］；③高超声速飞行时，需要对飞

行包线进行保护，一旦偏离飞行包线就会出现“热
阻现象”，这种热现象显著降低飞行器的整体性能，
最直接的方法对航迹角进行高精度控制［１１］；④随着

飞行速度的不断提高，对飞行器的实时性要求越来

越苛刻，对于以 ５ 马赫速度飞行的飞行器，每延时 １
ｍｓ，就会产生 １．５ ｍ 的误差。 因此，控制系统的快速

性也是一个需要解决的问题［１２］；⑤目前大量文献中
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的高超声速飞行器的控制问题一般只考虑纵向控

制，如果加上横侧向的控制会使得问题变得更加复

杂［１３］，因此，横侧向的控制对纵向控制的影响需要

予以考虑。
对于高超声速飞行器的控制问题，国内外已有

不 少 相 应 的 研 究 成 果， 如 鲁 棒 控 制［１４⁃１６］、
Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 控制［１７⁃１８］、滑模控制［１９］、基于优化方法

的控制［２０］、动态逆控制［２１］ 等，虽然这些先进控制方

法都取得了不错的控制效果，但是对于上述给出的

高超声速飞行器独有的特性来说，这些控制方法中

并没有给予充分的考虑。 本文以高超声速飞行器在

３０ ｋｍ 处以 ６ 马赫定速巡航飞行为研究背景，提出

一种指令滤波积分动态面 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 滑模控制方

法，该方法首先利用一个二阶指令滤波器解决传统

ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 方法中存在的“计算膨胀”问题；其次，
引入滑模控制解决存在匹配不确定性和外界扰动的

控制问题，采用带调节函数的自适应 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ
方法来处理存在匹配不确定性的控制问题。 为了降

低引入滑模控制带来的抖动，本文利用高阶滑模控

制的思想，在传统 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 方法上增加了一个

虚拟控制状态方程，将系统的最终输出作用在一个

积分器上，从而达到降低滑模抖动的目的。 这样所

设计的控制器不仅可以解决匹配和非匹配不确定性

以及外界扰动的问题，而且还可以降低引入滑模控

制带来的抖动；然而引入一个附加虚拟控制方程会

导致传统 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 方法的“复杂性膨胀”问题，
即随着系统阶次的增加，控制方法设计过程中的中

间虚拟变量导数的计算将会维持不住［２２］，而动态面

方法可以有效解决这一问题［２３］。 最后，本文从理论

上证明了所提方法的全局稳定性，并同时通过仿真

实验验证了该方法的鲁棒性和有效性。

１　 高超声速飞行器 ６ 自由度非线性数
学模型

本文采用高超声速飞行器的 ６ 自由度非线性模

型作为研究对象

Ｖ̇ ＝ Ｔｃｏｓβｃｏｓα
ｍ

＋ － Ｄ － ｍｇｓｉｎγ ＋ Ｙｓｉｎβ
ｍ

γ̇ ＝ Ｌｃｏｓμ － Ｙｓｉｎμｃｏｓβ － ｍｇｃｏｓγ
ｍＶ

＋

　 Ｔ（ｓｉｎμｓｉｎβｃｏｓα ＋ ｃｏｓμｓｉｎα）
ｍＶ

ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎγ
α̇ ＝ ｑ － ｔａｎβ（ｐｃｏｓα ＋ ｒｓｉｎα） ＋

　 ｍｇｃｏｓγｃｏｓμ － Ｌ － Ｔｓｉｎα
ｍＶｃｏｓβ

μ̇ ＝ ｓｅｃβ（ｐｃｏｓα ＋ ｒｓｉｎα） ＋ １
ｍＶ

Ｌｔａｎγｓｉｎμ ＋ Ｌｔａｎβ[ －

　 Ｍｇｃｏｓγｃｏｓμｔａｎβ ＋ Ｔ（ｓｉｎαｔａｎγｓｉｎμ ＋ ｓｉｎαｔａｎβ －
　 ｃｏｓαｔａｎγｃｏｓμｓｉｎβ） ＋ Ｙｔａｎγｃｏｓμｃｏｓβ ] （１）

β̇ ＝ － ｒｃｏｓα ＋ ｐｓｉｎα ＋

　 １
ｍＶ

（Ｙｃｏｓβ ＋ Ｍｇｃｏｓγｓｉｎμ － Ｔｓｉｎβｃｏｓα）

ｐ̇ ＝
［ ｌＡ － ｑｒ（ Ｉｚｚ － Ｉｙｙ）］

Ｉｘｘ

ｑ̇ ＝
［ｍＡ － ｒｐ（ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ）］

Ｉｙｙ

ｒ̇ ＝
［ｎＡ － ｐｑ（ Ｉｙｙ － Ｉｘｘ）］

Ｉｚｚ
η̈ｉ ＝ － ２ζｉωｉ η̇ － ω２

ｉ ηｉ ＋ Ｎｉ 　 ｉ ＝ １，２，３
式中， ｘ ＝ ［ｈ，Ｖ，γ，μ，α，β，ｐ，ｑ，ｒ］ Ｔ 为状态变量，ｈ为

高度，Ｖ 为速度，γ 为航迹角，μ 为倾斜角，α 为迎角，
β 为侧滑角，ｐ为滚转角速率，ｑ为俯仰角速率，ｒ为偏

航角速率；η ＝ ［η １，η̇１，η ２，η̇２，η ３，η̇３］ Ｔ 为由气动热

弹性引起的机身弯曲弹性模态，ζ ｉ 和 ω ｉ 为每个弹性

模态的阻尼比和自然频率，随着燃料的消耗，其相应

的值会发生变化［１５］，为了验证控制器抑制振动的能

力，本文取振动最大时对应的具体数值；ｕ ＝ ［Φ，δ ｅ，
δ ａ，δ ｒ］ Ｔ 为控制输入，ｙ ＝ ［ｈ，Ｖ］ Ｔ 为输出，其中 Φ 为

燃料当量比，根据文献［２４］ 可知，需要将燃料当量

比 Φ 通过一个二阶执行机构得到实际值 Φ̈ ＝
－ ２ζωΦ̇ － ω ２Φ ＋ ω ２Φｃ（ζ ＝ ０．７，ω ＝ ２０），其范围是

０．０５≤Φ≤１．５。 δ ｅ 为升降舵偏转角，δ ａ 为副翼偏转

角，δ ｒ 为方向舵偏转角。 由于高超声速飞行条件下，
舵偏角过大会显著增加飞行阻力，会对机体产生不

利的影响［２５］，为此本文设定舵偏的范围是 － ２０° ≤
δ ｅ，δ ａ，δ ｒ ≤ ２０°。

力和力矩的表达式为［１６，２６，２７］

Ｔ ＝ 􀭰ｑＳ［ＣＴ，Φ（α）Φ ＋ ＣＴ（α） ＋ Ｃη
Ｔ η］

Ｌ ＝ 􀭰ｑＳＣＬ（α，δ ｅ，η）
Ｄ ＝ 􀭰ｑＳＣＤ（α，δ ｅ，η）
ｌＡ ＝ ｑ^ｂＳＣ ｌ

ｍＡ ＝ ｚＴＴ ＋ 􀭰ｑ􀭰ｃＳＣＭ（α，δ ｅ，η） （２）
ｎＡ ＝ ｎｍｒｃ ＋ ＸｃｇＹ

·４０４·
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Ｙ ＝ ｑ^ＳＣＹ

Ｎｉ ＝ 􀭰ｑＳ［Ｎα２
ｉ α２ ＋ Ｎα

ｉ α ＋ Ｎδ ｅ
ｉ δ ｅ ＋ Ｎ０

ｉ ＋ Ｎη
ｉ η］

　 　 　 　 　 　 ｉ ＝ １，２，３
式中

ＣＴ，Φ（α） ＝ ＣΦα３
Ｔ α３ ＋ ＣΦα２

Ｔ α２ ＋ ＣΦα
Ｔ α ＋ ＣΦ

Ｔ

ＣＴ（α） ＝ Ｃ３
Ｔ α３ ＋ Ｃ２

Ｔ α２ ＋ Ｃ１
Ｔ α ＋ Ｃ０

Ｔ

ＣＭ（α，δｅ，η） ＝ Ｃα２
Ｍ α２ ＋ Ｃα

Ｍ α ＋ Ｃδｅ
Ｍ δｅ ＋

　 Ｃ０
Ｍ ＋ Ｃη

Ｍ η

ＣＬ（α，δｅ，η） ＝ Ｃα
Ｌ α ＋ Ｃδｅ

Ｌ δｅ ＋ Ｃ０
Ｌ ＋ Ｃη

Ｌ η

ＣＤ（α，δｅ，η） ＝ Ｃα２
Ｄ α２ ＋ Ｃα

Ｄ α ＋ Ｃδ２ｅ
Ｄ δ２

ｅ ＋

　 Ｃδｅ
Ｄ δｅ ＋ Ｃ０

Ｄ ＋ Ｃη
Ｄ η

ＣＹ（β，δｅ，δａ，δｒ） ＝ ＣＹ，ββ ＋ ＣＹ，δｅδｅ ＋

　 ＣＹ，δαδａ ＋ ＣＹ，δｒδｒ
Ｃ ｌ（ ｒ，ｐ，β，δｅ，δａ，δｒ） ＝ Ｃ ｌ，ββ ＋ Ｃ ｌ，δｅδｅ ＋ Ｃ ｌ，δａδａ ＋

　 Ｃ ｌ，δｒδｒ ＋ Ｃ ｌ，ｒ
ｒｂ
２Ｖ

＋ Ｃ ｌ，ｐ
ｐｂ
２Ｖ

Ｃｎ（ｐ，ｒ，β，δｅ，δａ，δｒ） ＝ Ｃｎ，ββ ＋ Ｃｎ，δａδａ ＋ Ｃｎ，δｅδｅ ＋

　 Ｃｎ，δｒδｒ ＋ Ｃｎ，ｐ
ｐｂ
２Ｖ

＋ Ｃｎ，ｒ
ｒｂ
２Ｖ

（３）

Ｃη
ｊ ＝ ［Ｃη１

ｊ 　 ０　 Ｃη２
ｊ 　 ０　 Ｃη３

ｊ 　 ０］
　 　 　 　 ｊ ＝ Ｔ，Ｍ，Ｌ，Ｄ
Ｎη

ｉ ＝ ［Ｎη１
ｊ 　 ０　 Ｎη２

ｊ 　 ０　 Ｎη３
ｊ 　 ０］

　 　 　 　 ｉ ＝ １，２，３
　 　 相关气动系数具体数值参见文献［７，１５⁃１６，１８，
２４，２６］。

为了便于实际应用中的控制器设计，需要将

（１）式按照纵向和横侧向解耦的形式进行整理变

形，可得纵向数学模型为

ｑ̇ ＝ ｆｑ ＋ ｇｑｍＡ（δｅ）
α̇ ＝ ｆα ＋ ｇαｑ
γ̇ ＝ ｆγ ＋ ｇγＬ（α）

ｈ̇ ＝ ｆｈ ＋ ｇｈｓｉｎγ （４）
式中

ｆｑ ＝ －
ｒｐ（ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ）

Ｉｙｙ

ｇｑ ＝
１
Ｉｙｙ

ｆα ＝ － ｔａｎβ（ｐｃｏｓα ＋ ｒｓｉｎα） ＋
ｍｇｃｏｓγｃｏｓμ － Ｌ － Ｔｓｉｎα

ｍＶｃｏｓβ

ｇα ＝ １
ｆγ ＝

－ Ｙｓｉｎμｃｏｓβ － ｍｇｃｏｓγ ＋ Ｔ（ｓｉｎμｓｉｎβｃｏｓα ＋ ｃｏｓμｓｉｎα）
ｍＶ

ｇγ ＝ ｃｏｓ（μ）
ｍＶ

ｆｈ ＝ ０
ｇｈ ＝ Ｖ

符号 ｍＡ（δ ｅ） 和 Ｌ（α） 表示俯仰力矩和升力的表达

式中含有升降舵和迎角变量，可以利用相应的气动

关系导出所需的控制变量。 同理横侧向的数学模型

为

ｐ̇ ＝ ｆｐ ＋ ｇｐ ｌＡ（δａ）
μ̇ ＝ ｆμ ＋ ｇμｐ
ｒ̇ ＝ ｆｒ ＋ ｇｒｎＡ（δｒ）
β̇ ＝ ｆβ ＋ ｇβｒ （５）

式中

ｆｐ ＝
－ ｑｒ（ Ｉｚｚ － Ｉｙｙ）

Ｉｘｘ

ｇｐ ＝
１
Ｉｘｘ

ｇμ ＝ ｓｅｃβｃｏｓα

ｆｒ ＝
－ ｐｑ（ Ｉｙｙ － Ｉｘｘ）

Ｉｚｚ

ｇｒ ＝
１
Ｉｚｚ

ｆβ ＝ ｐｓｉｎα ＋ １
ｍＶ

（Ｙｃｏｓβ ＋ Ｍｇｃｏｓγｓｉｎμ － Ｔｓｉｎβｃｏｓα）

ｇβ ＝ － ｃｏｓα
由于 ｆμ 书写过长，此处不在给出，按照（１） 式中的倾

斜角 μ 的微分方程可以很容易的导出 ｆμ 的具体表达

式。 另外符号 ｌＡ（δ ａ） 和 ｎＡ（δ ｒ） 表示滚转力矩和偏

航力矩中含有副翼 δ ａ 和方向舵 δ ｒ 变量，利用气动特

性可以导出相应的控制关系式。 同样的方法可以得

到发动机推力的数学模型为

Ｖ̇ ＝ ｆＶ ＋ ｇＶΦ （６）
式中

ｆＶ ＝ － Ｄ － ｍｇｓｉｎγ ＋ Ｙｓｉｎβ
ｍ

＋

　
＋ 􀭰ｑＳｃｏｓβｃｏｓα（ＣＴ（α） ＋ Ｃη

Ｔ η）
ｍ

ｇＶ ＝
􀭰ｑＳＣＴ（α）ｃｏｓβｃｏｓα

ｍ

·５０４·
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至此，根据（４） ～ （６） 式的形式，很容易实现纵

向为 ｈ→ γ → α → ｑ→ δ ｅ 的控制，横侧向为 μ → ｐ→
δ ａ 和 β→ ｒ→ δ ｒ 的控制，以及空速为Ｖ→Φ的控制。
同时根据非线性数学模型的特点，还需要引入各种

交叉耦合的影响。 下面根据（４） ～ （６） 式来设计 ６
自由度非线性数学模型的控制器。

２　 非线性控制器设计

２．１　 二阶指令滤波

本文采用二阶 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 控制方法，这样推

导控制律时需要计算期望输入的二阶导数，故这里

采用二阶指令滤波。 假设滤波器的传递函数如下

Ｇ（ ｓ） ＝
ω２

ｎ

ｓ２ ＋ ２ζωｎｓ ＋ ω２
ｎ

（７）

式中， ζ 为阻尼比，ω ｎ 为滤波器的自然频率，增加 ω ｎ

可以使得闭环控制系统的解任意精度接近求解解析

导数的闭环系统的解［２８⁃２９］。
２．２　 积分 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 控制

为了方便说明问题，本文仅以推导最内环的俯

仰角速率控制器的设计过程为例，其它控制环的设

计过程类似，此处不再赘述。 假设俯仰角速率状态

变量为 ｘ１，实际升降舵控制变量为 ｘ２，引入的虚拟

控制 ｕ ，则有

ｘ̇１ ＝ ｆ１ ＋ ｇ１ｘ２ ＋ ｆ（η） ＋ φＴ
１θ

ｘ̇２ ＝ ｕ ＋ φＴ
２θ （８）

式中

ｆ１ ＝
ｚＴＴ ＋ 􀭰ｑ􀭰ｃＳ（Ｃα２

Ｍ α２ ＋ Ｃα
Ｍ α ＋ Ｃ０

Ｍ）
Ｉｙｙ

－
ｒｐ（ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ）

Ｉｙｙ

ｇ１ ＝
􀭰ｑ􀭰ｃＳＣδｅ

Ｍ

Ｉｙｙ

ｆ（η） ＝
􀭰ｑ􀭰ｃＳＣη

Ｍ η
Ｉｙｙ

　 　 θ 为未知常值向量，φＴ
１ 和 φＴ

２ 为已知非线性

函数

首先定义位置误差为

ｚ１ ＝ ｘ１ － ｚｄ （９）
式中， ｚｄ 为状态 ｘ１ 期望的输入指令信号，则

ｚ̇１ ＝ ｘ̇１ － ｚ̇ｄ ＝ ｆ１ ＋ ｇ１ｘ２ ＋ ｆ（η） ＋ φＴ
１θ － ｚ̇ｄ

（１０）
　 　 定义

ｚ２ ＝ ｘ２ － α１ （１１）

􀭹θ ＝ θ － θ^ （１２）
式中， α１ 为虚拟控制量，θ^ 为 θ 的估计量，􀭹θ 为估计

误差。
定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ１ ＝ １
２
ｚ２１ ＋ １

２
􀭹θＴΓ－１􀭹θ （１３）

　 　 并定义

θ^ ＝ Γφ１ｚ１ （１４）
式中， Γ是正定矩阵，Ｖ１ 对时间求导可得

Ｖ̇１ ＝ ｚ１ ｚ̇１ － 􀭹θＴ〛Γ－１ θ^ ＝ ｚ１（ ｆ１ ＋ ｇ１ｘ２ ＋ ｆ（η） ＋

　 φＴ
１ θ^ － ｚ̇ｄ） ＋ 􀭹θ（φ１ｚ１ － Γ－１ θ^） ＝

　 ｚ１（ ｆ１ ＋ ｇ１（ ｚ２ ＋ α１） ＋ ｆ（η） ＋ φＴ
１ θ^ － ｚ̇ｄ） ＋

　 􀭹θ（φ１ｚ１ － Γ－１ θ^） ＝ ｚ１（ ｆ１ ＋ ｇ１α１ ＋ ｆ（η） ＋

　 φＴ
１ θ^ － ｚ̇ｄ） ＋ ｇ１ｚ１ｚ２ ＋ 􀭹θ（φ１ｚ１ － Γ－１ θ^） （１５）

令

ｆ１ ＋ ｇ１α１ ＋ ｆ（η） ＋ φＴ
１ θ^ － ｚ̇ｄ ＝ － ｃ１ｚ１ （１６）

τ１ ＝ φ１ｚ１ （１７）
从而可得虚拟控制量 α１ 为

α１ ＝
（ － ｃ１ｚ１ － ｆ１ － ｆ（η） － φＴ

１ θ^ ＋ ｚ̇ｄ）
ｇ１

（１８）

式中， ｃ１ ＞ ０，并将 α１ 通过一个一阶滤波器

ε１ α̇１ｄ ＋ α１ｄ ＝ α１，α１ｄ（０） ＝ α１（０） （１９）
　 　 这样可以利用（１９）式直接得到 α１ 的一阶导

数，无需再计算 α１ 的解析一阶导数，因为随着系统

阶数增加，α１ 各阶导数的解析形式十分复杂。
再对（１１）式求导可得

ｚ̇２ ＝ ｘ̇２ － α̇１ ＝ ｕ ＋ φＴ
２θ － α̇１ｄ （２０）

从而 Ｖ̇１ 变为

Ｖ̇１ ＝ － ｃ１ｚ２１ ＋ ｇ１ｚ１ｚ２ ＋ 􀭹θ（τ１ － Γ－１ θ^） （２１）
　 　 如果 ｚ２ ＝ ０，则 Ｖ１ ≤ ０，为此需要进行下一步的

设计

定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ２ ＝ Ｖ１ ＋ １
２
ｚ２２ （２２）

对 Ｖ２ 求导可得

Ｖ̇２ ＝ Ｖ̇１ ＋ ｚ２ ｚ̇２ ＝ － ｃ１ｚ２１ ＋ ｇ１ｚ１ｚ２ ＋ ｚ２ ｚ̇２ ＋

　 􀭴θ（τ１ － Γ －１ θ^） ＝ － ｃ１ｚ２１ ＋ ｚ２（ｇ１ｚ１ ＋ ｚ̇２） ＋

　 􀭴θ（τ１ － Γ －１ θ^） ＝ － ｃ１ｚ２１ ＋

　 ｚ２（ｇ１ｚ１ ＋ ｕ ＋ φＴ
２θ － α̇１ｄ） ＋ 􀭹θ（τ１ － Γ－１ θ^） ＝ －

　 ｃ１ｚ２１ ＋ ｚ２（ｇ１ｚ１ ＋ ｕ ＋ φＴ
２ θ^ － α̇１ｄ） ＋

·６０４·
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　 􀭹θ（φＴ
２ ｚ２ ＋ τ１ － Γ－１ θ^） （２３）

　 　 由此可见，当采用动态面后，推导自适应 ｂａｃｋ⁃
ｓｔｅｐｐｉｎｇ 方法的第二步时，弹性模态部分也被包含

在中间虚拟变量 α１ 中，同样无须计算弹性模态的导

数，降低了 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 方法的复杂性。
观察（２３）式可知，此时出现了假设的虚拟控制

量 ｕ，为了保证 Ｖ̇２ ≤ ０ 成立，令

ｇ１ｚ１ ＋ ｕ ＋ φＴ
２ θ^ － α̇１ｄ ＝ － ｃ２ｚ２ （２４）

φＴ
２ ｚ２ ＋ τ１ ＝ τ２ （２５）

θ^ ＝ Γτ２ （２６）
　 　 整理可得最终的虚拟控制量 ｕ 为

ｕ ＝ － ｃ２ｚ２ － ｇ１ｚ１ － φＴ
２ θ^ ＋ α̇１ｄ （２７）

　 　 从而可得

Ｖ̇２ ＝ － ｃ１ｚ２１ － ｃ２ｚ２２ ≤ ０ （２８）
　 　 由（２７）式可见，相比于传统的 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 方

法，所得最终控制律的形式十分简洁。
以上可称为标称系统的控制律设计，可以记为

ｕｅｑ ＝ ｕ，为了保证系统对外界的扰动和匹配不确定

性的鲁棒性，设计切换控制律 ｕｓｗ 为

ｕｓｗ ＝ － εｓｇｎ（ ｓ） － ｋｓ （２９）
式中， ｓ 为

ｓ ＝ λ（ ｚ１ ＋ ｚ２） （３０）
式中， ε ＞ ０，ｋ ＞ ０，λ ＞ ０，ｓｇｎ（·） 为符号函数，从
而系统总的输出量为

Ｕ ＝ ｕｅｑ ＋ ｕｓｗ （３１）
　 　 将（３１）式的结果积分后恰为模型所需的升降

舵控制输入 ｘ２，该指令滤波积分 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 滑模

控制的结构方框图如图 １ 所示。

图 １　 指令滤波积分动态面 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 滑模控制结构图

３　 控制器的稳定性分析

为了分析控制器整体的稳定性，首先分析动态

面 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 控制的稳定性，为此给出如下假设 １
和定理 ２。

假设 １ 　 （ １） φＴ
ｉ ，ｉ ＝ １，２ 为一阶连续可微且

φＴ
ｉ （０） ＝ ０，ｉ ＝ １，２；（２） θ 有界。

定理 １　 考虑非线性系统（８），给定非线性特性

和不确定性满足假设条件 １，则对于任意初始状态，
存在面增益系数 ｃｉ，ｉ ＝ １，２ 和时间常数 ε １ 使得动态

面 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 控制器能够保证系统状态收敛到

原点。
证明略，详细证明过程参见文献［２２］。
得到动态面 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 控制的稳定性之后，

需要继续证明指令滤波动态面积分 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 滑

模控制器的稳定性。 不失一般性，假设图 １ 中的虚

线内为一般非线性控制系统为

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｙ， ｆ（０） ＝ ０， ｘ ∈ Ｒｎ， ｙ ∈ Ｒ
（３２）

式中， ｙ 为实际控制输入经过指令滤波器后的控制

量，同时将（７） 式指令滤波器转化为状态空间形式

ξ̇ ＝ Ａξ ＋ ｂｕ
ｙ ＝ ｈξ， ξ ∈ Ｒｑ， ｕ ∈ Ｒ （３３）

式中， ｕ为实际控制输入，ξ ＝
０ １

－ ω ２
ｎ － ２ζω ｎ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，ｂ ＝

０
ω ２

ｎ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
。 这样由（３２） 式和（３３） 式联构成的系统为

ξ̇ ＝ Ａξ ＋ ｂｕ
ｙ ＝ ｈξ } Ｃｏｍｍａｎｄ Ｆｉｌｔｅｒ

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｙ （３４）
　 　 假设当 ｙ ＝ ０ 时，系统（３２） 在平衡点 ｘ ＝ ０ 处全

局稳定，且存在 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｖ（ｘ） 满足

∂Ｖ
∂ｘ

ｆ（ｘ） ≤－ Ｗ（ｘ） ≤ ０ （３５）

式中， Ｗ（ｘ） 正定。 此时需要解决系统（３４） 是否为

全局稳定的问题，该问题可以转化为镇定系统（３３）
不影响系统（３２） 稳定性的问题。

假设 ２　 系统（Ａ，ｂ，ｈ） 为反馈正实系统，即对

于系统（３３），存在线性反馈变换 ｕ ＝ Ｋξ ＋ ｖ，使得（Ａ
＋ ｂＫ） 是 Ｈｕｒｗｉｔｚ 的，且存在 ｐ ＞ ０，Ｑ ≥ ０ 满足

（Ａ ＋ ｂＫ） ＴＰ ＋ Ｐ（Ａ ＋ ｂＫ） ＝ － Ｑ
Ｐｂ ＝ ｈＴ （３６）

　 　 引理　 设 Ｖ（ｘ） 为系统（３２） 的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数，
且满足式（３５）。 如果（Ａ，ｂ，ｈ） 是反馈正实系统，那
么系统（３４） 的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖａ（ｘ，ξ） ＝ Ｖ（ｘ） ＋ ξＴＰξ （３７）
　 　 且控制律

ｕ ＝ Ｋξ － １
２

∂Ｖ
∂ｘ

ｇ（ｘ） （３８）

·７０４·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３６ 卷

能保证
ｘ（ ｔ）
ξ（ ｔ）

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú 全局有界且收敛到最大不变集 Ｍａ

上，Ｍａ ⊆ Ｅａ
ｘ
ξ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ∈ Ｒｎ＋ｑ ｜ Ｗ（ｘ） ＝ ０，Ｑ１ ／ ２ξ ＝ ０{ } 。

证明 　 利用（３５） 式和（３６） 式，以及 ｕ ＝ Ｋξ ＋ ｖ

和 ｖ ＝ － １
２

∂Ｖ
∂ｘ

ｇ（ｘ），可得 Ｖａ（ｘ，ξ） 的导数为

Ｖ̇ａ（ｘ，ξ） ＝ ∂Ｖ
∂ｘ

［ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｙ］ ＋

　 ξＴＰ［（Ａ ＋ ｂＫ）ξ ＋ ｂｖ］ ＋
　 ［（Ａ ＋ ｂＫ）ξ ＋ ｂｖ］ ＴＰξ ≤－ Ｗ（ｘ） ＋

　 ∂Ｖ
∂ｘ

ｇ（ｘ）ｙ － ξＴＱξ ＋ ２ξＴＰｂｖ ＝ － Ｗ（ｘ） ＋

　 ∂Ｖ
∂ｘ

ｇ（ｘ）ｙ － ξＴＱξ ＋ ２ｙ － １
２

∂Ｖ
∂ｘ

ｇ（ｘ）æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ －

　 Ｗ（ｘ） － ξＴＱξ ≤ ０
　 　 因为 Ｖａ 径向无界，且 Ｖａ 的导数为负半定，故
ｘ（ ｔ） 和 ξ（ ｔ） 全局有界。 此外 ＬａＳａｌｌｅ 定理保证了

ｘ（ ｔ） 和 ξ（ ｔ） 收敛到 Ｅａ 的最大不变集 Ｍａ 上。 为了

说明镇定系统（３３） 不影响系统（３２） 的稳定性，首
先证明图 １ 中虚线框内的积分动态面 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ
滑模控制器的稳定性。

定理 ２　 对于系统（８），采用控制律（３１）可以

使系统（８）渐近稳定。
证明：根据等效控制理论可知，为使设计的控制

律 Ｕ 稳定系统（８），需满足滑模稳定条件［３１］，则定

义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ ＝ １
２
ｓ２ （３９）

　 　 将其对时间 ｔ 求导可得

Ｖ̇ ＝ ｓｓ̇ ＝ γ２（ ｚ１ ＋ ｚ２）（ ｚ̇１ ＋ ｚ̇２） ＝

　 γ２（ ｚ１ ｚ̇１ ＋ ｚ２ ｚ̇２ ＋ ｚ１ ｚ̇２ ＋ ｚ̇１ｚ２） ≤

　 γ２（ ｚ１ ｚ̇２ ＋ ｚ̇１ｚ２） ＝ γ２（ ｚ１ｚ２） ′ ＝

　 γ２ ｚ１ ｘ２ ＋ １
ｇ１

（ｃ１ｚ１ ＋ ｆ１ ＋ ｆ（η） ＋ φＴ
１ θ^ － ｚ̇ｄ）

é

ë
êê

ù

û
úú{ } ′ ＝

　 γ２ ｃ１
ｇ１
ｚ２１ ＋ ｚ１ ｘ２ ＋ １

ｇ１
（ ｆ１ ＋ ｆ（η） ＋ φＴ

１ θ^ － ｚ̇ｄ）
é

ë
êê

ù

û
úú{ } ′ ＝

　 γ２ ｃ１
ｇ１
ｚ２１ ＋ ｇ１ｚ１［ｇ１ｘ２ ＋ ｆ１ ＋ ｆ（η） ＋ φＴ

１ θ^ － ｚ̇ｄ］{ } ′ ＝

　 γ２ ｃ１
ｇ１
ｚ２１ ＋ ｇ１ｚ１ ｚ̇１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ′ ＝

　 γ２ ２ｃ１
ｇ１

ｚ１ ｚ̇１ ＋ ｇ１（ ｚ１ ｚ̇１） ′
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＝

　 γ２ ２ｃ１
ｇ１

ｚ１ ｚ̇１ ＋ ｇ１（ － ｃ１ｚ２１ ＋ ｇ１ｚ１ｚ２） ′
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
＝

　 γ２ ２ｃ１
ｇ１

－ ２ｇ１ｃ１
æ

è
ç

ö

ø
÷ ｚ１ ｚ̇１ ＋ ｇ２

１（ ｚ１ｚ２） ′
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （４０）

　 　 整理可得

（ ｚ１ｚ２） ′ ＝
２ｃ１
ｇ１

ｚ１ ｚ̇１ （４１）

　 　 根据上述推导易知
２ｃ１
ｇ１

ｚ１ ｚ̇１ ≤０，则有 Ｖ̇ ＝ ｓｓ̇≤０，

即满足滑模的稳定条件，至此定理 ２ 得证。
定理３　 如果 ｙ ＝ ０时，系统（３２） 在平衡点 ｘ ＝ ０

处为全局渐近稳定，那么系统（３３） 在平衡点 ｘ ＝ ０，ξ
＝ ０ 处也为全局渐近稳定。

证明 　 根据定理 １ 的证明可知，Ｖ（ｘ） 为正定，

其最小值在 ｘ ＝ ０ 处取到，从而有
∂Ｖ（０）

∂ｘ
＝ ０，这说明

在集合 Ｅａ 上，控制项 ｖ ＝ － １
２

∂Ｖ
∂ｘ

ｇ（ｘ） 消失。 因此在

集合 Ｅａ 上，状态变量 ξ（ ｔ） 满足

ξ̇ ＝ （Ａ ＋ ｂＫ）ξ， Ｖａ（ｘ，ξ） ＝ ξＴＰξ

　 　 由于 （Ａ ＋ ｂＫ） 为 Ｈｕｒｗｉｔｚ 的，ξ ＝ ０ 是 ξ̇ ＝ （Ａ ＋
ｂＫ）ξ 的唯一解，同时 Ｖａ（ｘ，ξ） ＝ ξ ＴＰξ 为常值，这样

满足 ＬａＳａｌｌｅ 定理，从而可得 ξ ＝ ０ 为 Ｅａ 上的最大不

变集，这表明平衡点 ｘ ＝ ０ 和 ξ ＝ ０ 为系统（３４） 的最

大不变集，由此根据文献［３２］ 的推论 ４．２可知，系统

（３４） 为全局渐近稳定。
定理 ４　 如果内回路控制为全局渐近稳定，那

么外回路控制亦为全局渐近稳定。
证明　 假设内回路俯仰角速率控制系统的跟踪

误差为 ｅｑ ，针对外回路的迎角控制，需要考虑内回

路对外回路的影响，为此选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ ＝ Ｖα（ｘ，ξ） ＋ １
２
ｅ２
ｑ （４２）

式中， Ｖα（ｘ，ξ） 为迎角状态方程的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数，
含义同（３７） 式。 根据引理可知，Ｖα（ｘ，ξ） 正定，且

Ｖ̇α（ｘ，ξ） ≤ ０。 这样对 Ｖ 求导可得

Ｖ̇ ＝ Ｖ̇α（ｘ，ξ） ＋ ｅｑ ｅ̇ｑ （４３）
　 　 根据定理 ３ 可知， ｅｑ ｅ̇ｑ ≤ ０，那么有

Ｖ̇ ≤ ０ （４４）
　 　 即内环俯仰角速率若为全局渐近稳定，那么其

·８０４·
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外环的迎角控制也为全局渐近稳定。 由此易知，外
环的航迹角控制和高度控制，各个回路均为全局渐

近稳定；同理可知，横侧向控制系统亦为全局渐近稳

定。 至此，证明了所设计的控制系统能够保证高超

声速飞行器 ６ 自由度非线性数学模型的稳定性。

４　 仿真计算验证

临近空间指的是 ２０～１００ ｋｍ 的空间范围，本文

假设高超声速飞行器以 ６ 马赫的速度飞行，飞行高

度为 ３０ ｋｍ，该高度属于平流层，临近空间平流层的

气流运动相对稳定，气流以水平运动为主，根据

ＮＡＳＡ 给出的 ３５ ｋｍ 以内的平均风速随高度的变化

曲线示意图可知 ３０ ｋｍ 处的风速平均为 １４ ｍ ／ ｓ 左

右［３３］，故本文利用 Ｍａｔｌａｂ 中的 Ｄｒｙｄｅｎ 风场模型，在
高超声速飞行器过程中加入 １４ ｍ ／ ｓ 的常值风干扰，
并将文献［７，１４⁃１５，１７，２１］给出的所有气动数据摄

动＋２０％，以此来验证所提方法的控制效果。
初始条件设定为

ｘ０ ＝ ［ｈ，Ｖ，γ，μ，α，β，ｐ，ｑ，ｒ］ ＝ ［３０ ０００，５ ８５９．７，０，
０，０．４４７ ８８°， － ０．１，０，０，－ ０．０８２］ ，仿真时间设定为

５０ ｓ，以高度 ３０ ｋｍ 定高飞行时，６ 马赫对应的飞行

速度为 ５ ８５９．７ ｍ ／ ｓ，仿真结果如图 ２ 所示。

　 　 　 　 　 　 图 ２　 高度跟踪　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ３　 高度跟踪误差 图 ４　 速度跟踪

　 　 　 　 　 图 ５　 速度跟踪误差　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ６　 航迹角跟踪 图 ７　 侧滑角跟踪

　 　 利用文献［１６， ２４］中给出的气动热引起的弹性

振动表达式得到的仿真结果如图 ８ 和 ９ 所示，图 ８
给出了弹性模态的 ３ 个分量，图 ９ 给出弹性模态 ３
个分量的叠加结果，将这三者叠加后分别作用在升

力、阻力、俯仰力矩和推力力矩上，以此来模拟气动

弹性热对高超声速飞行器定速巡航时的影响。 根据

仿真图 ８ 和图 ９ 可知，当所有气动参数摄动＋２０％时

（弹性模态参数同样摄动＋２０％），由于迎角、升降舵

和弹性模态之间的耦合影响，使得舵面偏转加剧的

同时，弹性模态分量的变化也随之加剧，从而使得叠

加后的弹性模态振动加剧，显著影响高度跟踪的精

度；从图 ２～图 ７ 的仿真结果可以发现，气动参数未

摄动的情况下，高超声速飞行器可以很好实现高度

的跟踪、航迹角的跟踪、侧滑角的跟踪和速度的跟踪

控制，然而当所有的气动参数摄动＋２０％之后，去掉

滑模控制的控制效果显然要差，这样从实验的角度

·９０４·
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图 ８　 弹性模态的分量

　 　 　 　 图 ９　 弹性模态分量的叠加　 　 　 　 　 　 图 １０　 升降舵偏转 图 １１　 燃料当量比

说明了滑模控制在处理匹配不确定性和外界扰动问

题的优越性。 然而，即便是所有的气动参数摄动＋
２０％之后，本文所提控制方法能够保证系统的全局

稳定性，而且跟踪误差成渐近收敛的趋势。 另外，根
据图 ６ 的实验结果可知，航迹角约在 １°范围内进行

波动，系统不会出现“热阻现象”。 再者，在设定的

５０ｓ 仿真时间内，升降舵的偏转如图 １０ 所示，该实

验结果表明，在飞行器高超声速飞行时，升降舵的偏

转角度在规定的范围内偏转，同时观察图 １０ 右下方

的小图，该小图表明所设计的控制器没有因为引入

了滑模控制而产生抖动现象；值得注意的是在仿真

开始时，舵面的调整幅度较大，原因在于气动热弹性

模态引起的振动较大，需要利用升降舵的偏转对其

进行抑制。 而在参数未摄动的情况下，随着气动热

弹性振动趋于平稳状态，升降舵的偏转也趋于稳定

状态，收敛值约为－４°，而当升降舵偏转角度出在 ５°
偏转角的范围内时，飞行器高超声速飞行的阻力会

显著降低［２５］，适合高超声速飞行；在参数摄动＋２０％
的情况下，升降舵偏角同样可以收敛到 ５°偏转角的

范围内，同样满足高超声速飞行的条件；最后，利用

文献［１６］中给出的燃料当量比的计算公式，可以得

到相应的燃料当量比的仿真结果，如图 １１ 所示，根
据该仿真结果可知，燃料当量比满足其约束范围。

５　 结　 论

高超声速飞行器在 ３０ ｋｍ 处以 ６ 马赫定速巡航

时，不仅存在气动参数的不确定性和外界大气扰动，
而且由于高超声速飞行导致的气动热弹性问题较为

严重，这种弹性振动对飞行器的稳定性的影响十分

显著，处理不好这种弹性振动会使得高超声速飞行

器变得不可控，甚至出现飞行器解体的危险，为此，
本文提出了一种指令滤波积分动态面 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ

·０１４·
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滑模控制器，仿真结果表明，所提出的控制方法不但

可以有效地应对引言中提到的高超声速飞行器独有

的一些飞行特性问题，而且可以较好地完成高超声

速飞行器 ６ 马赫定速巡航的飞行任务。
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