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摘 要: 针对滑翔式高超声速飞行器飞行环境复杂，临近空间再入段俯仰、偏航和滚转通道之间存在

强耦合和参数大范围不确定性的特点，研究了飞行器双环结构协调解耦控制系统设计。首先建立了

飞行器面向控制的动力学模型，对模型中的耦合项进行分析; 然后将基于慢、快变量的双环控制与协

调解耦控制相结合进行控制系统的设计，给出了解耦增益选取的一般方法; 最后通过参数拉偏仿真及

大包线全轨迹飞行仿真，对控制系统的性能进行了检验，验证了控制系统设计的有效性。
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滑翔式高超声速飞行器具有飞行速度快、突防

能力强和远程精确投送等特点，因此有着极其重要

的军民两用价值［1-4］。高超声速飞行器飞行环境复

杂，再加上飞行模式的特殊性，使得飞行器控制系统

成为一个具有强不确定性、强耦合性、非线性和时变

性的复杂对象。滑翔式高超声速飞行器的姿态控制

问题可归结为存在强耦合、强不确定性的大包线下

高精度解耦控制问题。
近年来，针对高超声速飞行器控制系统设计开

展了很多理论研究，主要集中在模糊控制、动态逆控

制、鲁棒控制、滑模控制等方法。Austin 等人利用遗

传算法设计了模糊逻辑控制器［5］，并对验证机 X-34
进行了仿真验证。这种控制方案的优点是不需要对

飞行器的模型和动态特性线性化，其缺点是需要大

量的专家经验。Wu 等人基于模糊逻辑方法研究了

X-38 再入大气层时的姿态控制问题［6］，将飞行器的

再入过程分为 5 个飞行阶段，各阶段采用不同的执

行机构分配策略，以实现全轨迹控制，其不足之处在

于分配策略切换时会产生振荡。Mcfarlane 与 Glover
利用互质分解的方法将 H∞ 理论和回路成形方法相

结合，提出了鲁棒 H∞ 回路成形方法［6］，所设计的控

制系统具有突出的鲁棒解耦性能和优良的动静跟踪

响应，该方法进行解耦控制时将滚转通道角速度值

设为定值，因此在飞行器滚转通道角速度变化时，解

耦效果大大降低。Jennifer 等人采用了双环控制结

构，研究了 X-38 再入大气层时的姿态控制问题［8］。
作者通过动态逆的方法来设计内环回路，保证飞行

器的性能，利用极点配置法设计外环回路，保证整个

系统的稳定性，但这种方法要求模型精确度极高。
针对 BTT 式飞行器存在强耦合的特点，A． Arrow 采

用了协调控制的方法对飞行器的耦合进行了较为有

效抑制［9-10］，但没有给出解耦回路中参数选取的具

体方法。
本文针对滑翔式高超声速飞行器的耦合作用

强、飞行包线大的特点，采用基于快、慢变量的双环

结构与协调解耦控制相结合的方法设计飞行器控制

系统，并给出解耦增益选取的一般方法。整个控制

系统采用双环反馈结构，并依据协调解耦原理在控

制系统中引入解耦回路实现通道间的解耦。双环反

馈结构将状态变量依据时间尺度进行分阶控制，内

环实现角速度控制，保证飞行器的动态性能，外环实

现角度控制，保证整个系统的稳定性。最后通过定

点仿真、参数拉偏仿真及大包线全轨迹飞行仿真，对

控制系统的性能进行了检验，验证了控制系统设计

的有效性。
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1 飞行器动力学模型

滑翔式高超声速飞行器采用面对称气动布局和

无动力飞行。假设飞行器为刚体; 忽略重力的影响，

只考虑飞行器在飞行过程中受到的空气动力; 质量

与质心位置不变［11］。根据上述假设，可建立体坐标

系下的姿态动力学模型为:

α = ωz － ωxβ － Cα
y qS
mV α － Cδz

y qS
mV δz

β = ωy + ωxα － Cβ
z qS
mV β + Cδy

z qS
mV δy

γ = ωx

ωx = m珔wx
x qSL
VJx

ωx + mβ
x qSL
Jx

β + mδx
x qSL
Jx

δx +

mδy
x qSL
Jx

δy + Jy － Jz

Ix
ωyωz

ωy = mβ
y qSL
Jy

β + m珔wy
y qSL
VJy

ωy + mδy
y qSL
Jy

δy +

mδx
y qSL
Jy

δx + Jz － Jx

Jy
ωxωz

ωz =
mα

z qSL
Jz

α + m珔wz
z qSL
VJz

ωz +
mδz

z qSL
Jz

δz +

Jx － Jy

Jz
ωxωy































( 1)

式中: α、β、γ 为飞行器的攻角、侧滑角、倾侧角; ωx、
ωy、ωz 为飞行器的滚转角速度、偏航角速度、俯仰角

速度; δx、δy、δz 分别为飞行器副翼偏角、方向舵偏角、
水平舵偏角; Jx、Jy、Jz 为飞行器相对体坐标系三轴

的转动惯量; S、L 分别为飞行器特征面积和特征长

度; q 为来流动压，m 为飞行器质量，V 为飞行器瞬时

速度。
对( 1) 式进行分析可知，滑翔式高超声速飞行

器是一个具有强耦合的多变量非线性系统。飞行器

通道间的耦合主要有: 运动学耦合，其中包括 ωxβ、
ωxα 两项，且二者随飞行器滚动角速度 ωx 的增大而

增大; 惯性耦合，其中包括 ( Jx － Jy ) ωxωy / Jz、( Jz －
Jx ) ωxωz / Jy 2 项，也随 ωx 的增大而增大; 气动耦合，

滚转通道 mβ
x βqSL /Jx，数值较小; 控制耦合，主要包

括方向舵面偏转引起的滚转力矩耦合 mδy
x δyqSL /Jx，

副翼偏转引起的偏航力矩耦合 mδx
y qSL /Jy。

2 控制系统设计

双环结构协调解耦控制系统结构图如图 1 所

示。控制系统分为控制回路与解耦回路 2 部分。其

中控制回路由内外 2 个反馈回路组成，内环实现快

变量角速度控制，保证飞行器的动态性能; 外环实现

慢变量角度控制，保证整个系统的稳定性［12］，如图

1 中所示的实线部分。解耦回路由角速度解耦回路

f1 与舵偏解耦回路 f2 2 部分组成，如图 1 中所示虚

线部分。
2. 1 解耦回路设计

由( 1) 式所示姿态动力学模型可以看出，6 个状

态量中除倾侧角 γ 外的 5 个状态量都存在耦合作

用，在控制系统设计时需要进行解耦，才能实现精确

控制。这 5 个状态量之间虽存在着复杂的耦合作

用，却又都受到角速度控制信号与舵偏控制信号的

控制，采用如图 1 所示的快、慢变量双回路反馈系

统，能够实现对动力学模型的精确解耦。

图 1 控制系统结构图
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定义ωc =ω + Δωc，δc = δ + Δδ。其中，ωc 为角速

度控制信号，ω 为角速度反馈信号，Δωc 为解耦角速

度信号，用来抵消姿态角方程中的耦合作用; δc 为舵

机执行舵偏; δ 为理想控制舵偏，即在不考虑耦合

时，为使飞行器达到理想状态所需舵偏; Δδ 为解耦

舵偏，即用来抵消各角速度方程中的耦合作用所需

舵偏。执行机构按照 δc 进行机动，既可以抵消设计

之外来自其他通道的耦合作用，又可使飞行器按期

望的指令飞行。将 ωc、δc 代入( 1) 式进行整理，并将

耦合项、解耦舵偏、解耦角速度与其他项分离可得解

耦状态方程:

Δ α = Δωz － ωxβ － Cδz
y qS
mV Δδz

Δ β = Δωy + ωxα + Cδy
z qS
mV Δδy

Δ ωx = mδy
x qSL
Jx

( 1 + Δ) δy + mδx
x qSL
Jx

Δδx +

Jy － Jz

Jx
( 1 + Δ) ωy( 1 + Δ) ωz +

mβ
x qSL
Jx

β

Δ ωy = mδy
y qSL
Jy
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ωx( 1 + Δ) ωz +

mδx
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( 1 + Δ) δx + m珔wy
y qSL
VJy
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Δ ωz =
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z qSL
VJz

Δωz +
Jx － Jy

Jz
ωx( 1 + Δ) ωy +

mδz
z qSL
Jz

Δδz































( 2)

方程( 2 ) 给出了解耦舵偏、解耦角速度与状态

参数之间的关系。通过选取合适的解耦角速度、解
耦舵偏控制信号，可使得由耦合项造成的状态参数

误差值为零或近似为零，实现对动力学模型的解耦。
对( 1) 式所示的姿态动力学模型进行解耦，得

到解耦后的姿态动力学模型为:

α = ωz －
Cα

y qS
mV α － Cδz

y qS
mV δz

β = ωy － Cβ
z qS
mV β + Cδy

z qS
mV δy

γ = ωx

ωx = m珔wx
x qSL
VJx

ωx + mδx
x qSL
Jx

δx

ωy = mβ
y qSL
Jy

β + m珔wy
y qSL
VJy

ωy + mδy
y qSL
Jy

δy

ωz =
mα

z qSL
Jz

α + m珔wz
z qSL
VJz

ωz +
mδz

z qSL
Jz

δz

( 3)

以某型飞行器气动参数为设计数据，选取速度

为 3 172 m /s，高度为 40 000 m 的特征点进行控制

系统解耦。选取 5 条解耦回路分别为: Δδx = kc1β +
kc2δy，Δδy = kc3ωxωz + kc4δx，Δδz = kc5ωxωy，Δωy =
kc6ωxα，Δωz = kc7ωxβ。计算可得解耦增益分别为: kc1

= － 1． 240 0，kc2 = － 0． 064 5，kc3 = 0. 833 4，kc4

= － 0. 995 7，kc5 = － 0. 087 4，kc6 = － 1. 012，kc7 =
1. 059。
2. 2 控制回路设计

在完成解耦回路的设计并将其引入控制系统

后，便可得到如( 3 ) 式所示三通道独立的姿态动力

学模型，并针对该模型进行图 1 所示控制系统的内、
外回路控制器设计。内回路采用角速度反馈，提高

通道的阻尼，实现角速度控制，保证飞行器的动态性

能; 外回路采用角度反馈，用来消除稳态误差，实现

角度跟踪，保证飞行器稳态性能与精确控制。控制

回路中的 Gωz
α 、G

ωyβ 、G
ωx
γ 、G

δz
ωz
、Gδy

ωy
、Gδx

ωx 为对应状态参数

与舵偏的传递函数，可由解耦后的三通道独立模型

进行拉普拉斯变换求得。K1、K2 分别为角度回路控

制器与角速度回路控制器。
选取速度为 3 172 m /s，高度为 40 000 m 的特

征点进行控制回路设计，得到的俯仰、偏航、滚转 3
个通道的控制器如下:

俯仰通道: K1 = ( 5. 4s + 3. 3)
s

、K2 = － 1. 6

滚转通道: K1 = ( 5. 8s + 0. 1)
s

、K2 = － 0. 4

偏航通道: K1 = ( 8. 1s + 0. 1)
s

、K2 = － 20

2. 3 全轨迹控制策略

在对特征点上的解耦回路和控制回路进行有效

设计的基础上，要实现大包线全轨迹控制，必须采用

适合的控制策略，在不同的飞行条件下进行增益调

度。针对双环结构协调解耦控制系统采用的全轨迹

控制策略的基本思想是保持整个控制系统结构不

变，根据动压与攻角选取多个特征点并进行参数设

计，在不同的飞行状态下选取不同的控制器参数与

解耦增益进行解耦与控制。全轨迹控制框图如图 2

·244·
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所示。
这种全轨迹控制的显著优点主要有如下 2 点:

①只进行增益调度不进行控制器结构切换可以避免

不必要的振荡; ②控制参数与解耦增益同时进行调

度，从而保证实时精确解耦与控制。采用这种全轨

迹控制策略能使飞行器在全轨迹上任意一点都拥有

最好的解耦效果和控制效果。

图 2 全轨迹控制框图

3 仿真分析

仿真中的非线性模型采用旋转球状地面动力学

模型［13］与姿态动力学模型，其中姿态动力学方程包

含一阶近似和二阶小项。
仿真工作主要包括: 参数拉偏仿真，验证控制系

统的抗扰动鲁棒性能; 全轨迹仿真，验证控制方法全

轨迹飞行性能和全轨迹控制策略的正确性。仿真中

考虑工程可实现性对舵偏范围进行如下限制: －20°
≤δx≤20°; －20°≤δy≤20°; －30°≤δz≤10°。
3. 1 参数拉偏仿真

仿真中考虑的参数偏差主要包含气动偏差、大
气密 度 偏 差 以 及 质 量 参 数 偏 差 3 大 部 分。采 用

WCG( worst-case gain) 参数灵敏度分析法分析和确

认不同参数摄动对系统动态响应的影响，得到代表

原模型不确定性的 6 个主要不确定参数，分别是:

mδy
y ，mβ

x，mδx
x ，mα

z ，mδz
z 以及大气密度 ρ，它们的拉偏范

围如表 1 所示。对 6 个参数取正负极限偏差的 26 种

情况进行参数拉偏仿真，图 3 是参数拉偏情况下的

仿真结果曲线。
表 1 不确定性参数取值

参数 mδy
y mβ

x mδx
x mα

z mδz
z ρ

范围 ±30% ±30% ±30% ±30% ±30% ±50%

图 3 参数拉偏条件下的姿态响应曲线

由图 3 可知，在对高灵敏度参数进行大范围拉

偏的情况下，控制系统仍然能稳定跟踪控制指令，且

姿态角响应曲线，具有较好的抗扰动鲁棒性。
3. 2 全轨迹仿真

为验证控制系统的全轨迹飞行可行性与全轨迹

控制策略的正确性，进行全轨迹设计与仿真。
根据标称轨迹中的攻角曲线与标称动压曲线，

选取多个特征点，对每个特征点进行控制参数与解

耦增益的设计，采用图 2 的全轨迹控制策略进行全

轨迹仿真。图 4 ～ 图 7 给出了指令角度与轨迹跟踪

曲线。

图 4 攻角指令跟踪曲线 图 5 侧滑角变化曲线 图 6 倾侧角指令跟踪曲线
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西 北 工 业 大 学 学 报 第 32 卷

图 7 三维轨迹跟踪曲线

从全轨迹仿真结果可以看出，控制系统在大包

线范围内能够很好地跟踪设计轨迹，采用插值法的

全轨迹增益调度策略没有产生振荡。从 3 个角度指

令跟踪曲线来看，攻角基本无误差的跟踪控制指令

信号，且响应十分迅速; 倾侧角在初始时刻由于进行

快速机动，产生了小幅振荡但很快消失，能高精度地

跟踪指令; 侧滑角始终保持在±2°之内，能够满足设

计要求。以上仿真结果表明所设计的双环结构协调

解耦控制系统能够实现滑翔式高超声速飞行器在大

包线内对轨迹的精确跟踪。

4 结 论

本文针对滑翔式高超声速飞行器飞行包线大，

三通道之间的耦合作用强的特点，提出并采用了基

于快、慢变量的双环控制结构与协调解耦控制相结

合的设计方法对飞行器控制系统进行设计，并通过

基于 simulink 的非线性参数拉偏仿真和全轨迹仿真

对控制系统的解耦能力、抗扰动鲁棒性、轨迹跟踪控

制能力进行了验证。仿真结果表明: 采用该方法设

计的控制系统能够进行有效地解耦与控制，具有很

强的抗扰动鲁棒性，能够实现飞行器大包线下全轨

迹精确跟踪。
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Abstract: Considering the complex flight dynamics characteristics，such as strong coupling and parameter uncer-
tainty，we investigate a new control system design method combining double-loop control with coordinated decou-
pling control for gliding hypersonic vehicles． Firstly，the dynamic model for the gliding hypersonic vehicle is estab-
lished，and the strong coupling features are analyzed． Then，a double-loop coordinated decoupling control system
for the gliding hypersonic vehicle is designed by combining double-loop control with coordinated decoupling control，
and a generic decoupling gain selection scheme is presented． Finally，nonlinear simulation works of the control sys-
tem on fixed point，parameter deviating and whole trajectory are carried out，and the simulation results and their a-
nalysis show preliminarily that: ( 1) the designed control system can track attitude demands accurately; ( 2) the ef-
fectiveness of the control system design method is verified．

Key words: gliding hypersonic vehicle，coordinated decoupling control，double-loop control，computer simulation
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