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摘 � � � 要: 研究了空天飞行器( ASV )再入跨大气层飞行时的姿态控制问题。在 ASV 跨大气层再入飞行

时,通过反作用控制系统( RCS)中的反作用发动机推力产生控制力矩来控制 ASV 的姿态, 以补偿气动舵面操

纵失效或者部分失效而引起的控制力矩不足; 随着空气密度的增加, 气动舵面逐步介入控制系统, RCS 随之

逐步退出.由于快回路控制器产生进行姿态控制所需要的控制力矩, 其通过相应的控制分配将控制力矩映射

到作动器,为了减轻作动器的抖振, 提出了利用基于区域模型的 T�S 模糊多模型控制方法设计快回路控制

器,在跟踪期望角速度的同时, 柔化控制信号.最后通过仿真验证了所提方法的有效性.
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Abstract: The problems concer ning an aero space vehicle� s ( ASV) atmospheric r eentr y

flig ht at t itude control sy stem w ere researched. During reentry thr ough the atmosphere, the

control moment is generated by thrusters of the react ion contro l system ( RCS) to control at�
t itudes of the A SV, and to compensate for the shortag e o f aer o�sur faces that fail to of fer e�
nough moment because of the part ially or completely lost ef ficiency. Along w ith the increase

in air density, aero�surfaces gradually intervene the contro l system , and the RCS drops out

of use. Because the control to rque is determined by the fast loop contro ller and the to rque is

assigned to actuators by the contr ol allocation alg orithms, a mult i�model sw itching contro l

method based on T�S fuzzy control is proposed and is employed to design the contr oller fo r

the fast�loop such that the requir ed virtual contr ol input is t racked and the actuato rs� chatte�
r ing is reduced. Therefor e, the control input is sof tened. The ef fectiveness of the proposed

method is demonst rated by the simulat ion results.
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� � 空天飞行器( Aerospace vehicle, ASV)是各

国大力发展的新型航空航天飞行器之一,它既可

在稠密大气层内飞行, 又可在近空间稀薄大气层

内作高超声速飞行, 还可穿过大气层进入轨道运

行.在高超声速飞行控制方面,目前我国尚处于起

步阶段.关于高速飞行器的姿态控制问题,已有部

分研究成果
[ 1�5]

, 文献[ 1]提出了鲁棒自适应模糊

轨迹线性化控制方法并应用于 ASV 飞控系统设

计;文献[ 2]采用线性规划方法来优化控制力矩的

分配问题;文献[ 3]研究了一种可重复使用航天器

再入以及故障重构时的控制分配问题; 文献[ 4]采

用非线性动态逆方法设计了高速飞行器再入时的

姿态控制及分配问题;文献[ 5]研究了高速飞行器

再入姿态控制. 然而,关于 ASV 在再入跨大气层

飞行时控制问题的研究却并不多见, 现有文献大

多没有考虑在空气稀薄、气动舵面低效或失效情

况下的控制问题. 本文研究了 ASV 再入跨大气

层飞行时的姿态控制问题. 考虑 ASV 在空气稀

薄、气动舵面低效或失效且推力系统关机不能提

供推力矢量的情况, 设计了基于反作用发动机推

力的变结构形式的 ASV 姿态飞控系统. 为了减

轻作动器的抖振, 本文提出了利用基于区域模型

的 T�S模糊多模型控制方法设计快回路控制器,

在跟踪期望角速度的同时,柔化控制信号.最后通

过仿真验证了所提方法的有效性.

1 � 反作用发动机推力和力矩模型

反作用控制系统( RCS)中反作用发动机推力

器理论上可以采用变推力发动机或者开关型发动

机,但是变推力发动机的研制和应用目前还存在

一定困难,故当前工程中使用的推力器属于开关

型的,控制量可近似为常值开关型的量
[ 6�8]

.

单个反作用发动机推力工作方式曲线如图 1

所示.图中 t0 表示启动时刻, �0 表示从启动到最

大推力延迟时间, t f 表示关闭时刻, �f 表示从最大

推力到关闭延迟时间, F r 表示实际推力, F rmax表

示最大推力.每台反作用发动机可在最短点火时

间 80 ms内产生额定推力.

图 1 � 反作用发动机工作方式

F ig. 1� Working mode of a r eact ion thruster

由反作用发动机推力工作方式曲线图, 可得

F r =

F rmax ( t - t0 ) / �0 , t0  t < t0 + �0

F rmax , t0 + �0  t < tf

F rmax ( t f + �f - t) / �f , t f  t < tf + �f

0, other

� � 假设 ASV 为理想刚体, 不考虑机翼、机身和

尾翼的弹性自由度, RCS 反作用发动机推力器布

局以及推力矩模型参见文献[ 8] .

2 � ASV再入数学描述

由于本文研究目的是设计 ASV 再入飞行姿

态控制系统,故主要考察与姿态角 �= [  , !, ∀] T

和姿态角速率 #= [ p , q, r ] T相关的方程,其中 , !

和 ∀依次为迎角、侧滑角和倾斜角, p , q 和 r 分别

为滚转、俯仰和偏航角速率. 考虑 ASV 再入时主

发动机是关闭的且质量几乎不变, 因此 ASV 再

入时的动态方程可描述如下:

�� = f s + gs# #+ gs∃∃+ g srT r (1)

�# = f f + g f (g f∃∃+ M r) (2)

其中 ∃= [ ∃e , ∃a, ∃r ] T 表示左、右升降副翼舵和方

向舵的气动舵面偏角控制向量; T r = [ T rx , T ry ,

T r z ]
T
表示 RCS 反作用发动机提供的三个体轴方

向上控制力向量; Mr = [ l Tr , mTr , nTr ] T 表示 RCS

反作用发动机提供的控制力矩向量; f s , g s# , gs∃,

gs r , f f , g f 及 g f∃是相应的系数矩阵. 限于篇幅, 各

表达式略.

ASV 再入飞行控制系统的设计目的是根据

期望的制导指令 �c 给出合适的 RCS脉冲调制指

令和舵面偏角指令 ∃c , 使得 A SV 的姿态角 � 可

以快速准确地跟踪 � c . 由于操纵面和 RCS 所产

生的操纵力对受控状态的影响是较小的,故可忽

略操纵面和 RCS 所产生的操纵力,方程( 1)可近

似简化为

�� = f s + g s# # (3)

� � 在考虑外界干扰力矩 d的情况下, ASV 再入

动态方程可进一步描述为

�� = f s + gs# #, �# = f f + g f (Mc + d) (4)

控制的目的就是使系统输出 � 渐近跟踪期望的

制导指令 � c .

3 � ASV再入姿态飞控系统设计

控制律是通过控制舵面和 RCS 施加于被控

对象 ASV 上的,当舵面及 RCS中的发动机推力

发生变化时,最先发生变化的是 ASV角速率 #=

[ p , q, r]
T , 然后才是 ASV 姿态角 � = [  , !, ∀] T
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的变化,因此称 #= [ p , q, r ] T 为系统快状态, 设

其带宽为 10 rad/ s;称 �= [  , !, ∀] T 为慢状态,设

其带宽为 2� 5 rad/ s. 根据奇异摄动理论, 飞控系

统可分成快回路和慢回路系统,快、慢回路可分开

设计,控制系统结构如图 2所示.

图 2� 控制系统结构图

Fig. 2� Schemat ic diagr am of contro l system

3. 1 � 慢回路控制器设计

慢回路设计中将 #看成虚拟控制量, 通过期

望虚拟控制 #c 来保证 � 的跟踪性能. 为此设计

如下慢回路 Terminal滑模面
[ 9]

! s
= ��e + as �e + bs �q

s
/ p

se = 0 (5)

其中 �e = �c - � 是 � 的跟踪误差, as, bs > 0,

� q
s
/ p

se = [  qs
/ p

se , !qs
/ p

se , ∀qs
/ p

se ] T , qs, p s 是正奇数且

p s > qs .可解出 �e 收敛到零的时间为

tf =
p s

as ( p s - qs)
ln

as �ei ( 0)
( p

s
- q

s
) / p

s + bs

bs
,

i = 1, 2, 3 (6)

对 �e= �c- �两端求导, 并将式( 3)代入得

#c = g
- 1
s# [��c + as �e + bs �q/ p

e - f s ] (7)

#c 为 #的指令信号.

3. 2 � 快回路控制器设计

快回路系统的控制任务是设计控制律 u使 #

快速、精确跟踪 #c. 快回路控制器产生进行姿态

控制所需要的控制力矩且通过相应的控制分配将

控制力矩映射到作动器. 为了减轻作动器的抖振,

本文提出了利用基于区域模型的 T�S 模糊多模
型控制方法设计快回路控制器,以柔化控制信号.

3. 2. 1 � 基于区域模型的 T�S 模糊多模型
建模方法 �

考虑如下形式的非线性系统

�x = f ( x) + g(x)u (8)

式中 x ∀ Rn # 1
为状态向量; u ∀ R

m # 1
为控制输入.

对于非线性系统(8) ,可根据时间 t或状态等将其

分为多个区域. 设分为 s个区域,在每一区域内建

立 T�S模糊模型和设计状态反馈控制器.根据文

献[ 10] , 在同一个区域内 (例如第 q 个区域 R q,

q ∀ S= { 1, ∃, s } ) , 得到如下局部 T�S 模糊模型

和控制器:

局部模糊规则 i

If z 1 is M i1 and ∃and z p is M ip , then

�x = Aqix + Bqiuqi , uqi = Kqix, i = 1, ∃, r (9)

其中 z 1 ~ z p 是模糊前提变量, r 是局部模糊规则

条数, M ik ( k= 1, ∃, p )为模糊工作域模糊集合,

Aqi , Bqi为线性化系数矩阵, K qi为状态反馈系数

阵.因此, 系统( 8)可描述为

�x = !
r

i= 1

h i [ Aix + Biu q] , uq = !
r

i= 1

h iK ix (10)

其中 hqi = %
p

k= 1

M ik ( z k ) !
r

i= 1
%
p

k = 1

M ik ( z k ) 且满足 hqi

&0及 !
r

i = 1

hqi = 1, M ik ( z k ) 表示模糊集合M ik 的隶

属函数.

对多模型切换控制的切换作用采用特征函数

%q 来描述, 其具体含义见文献 [ 10] , 在此不再赘

述.基于局部 T�S模型的非线性系统多模型切换
控制全局控制系统和全局控制器可描述为如下形

式

�x = !
s

q= 1
!
r

i = 1

%qh qi [ Aqix + Bqiu] ,

u = !
s

q= 1
!
r

j = 1
%qhqiK qj x (11)

� � 若选取参考模型为�x r= Arx r+ Brr ,则可与式

( 11)构造如下增广系统

 x
∋
= !

s

q= 1
!
r

i = 1
%qh qi [ !Aqi x + !Bqiu] ,

u = !
s

q= 1
!
r

j = 1
%qhqi !K qj x (12)

其中  x= [ x, x r ] T , !Aqi = diag ( Aqi , Ar ) , !Bqi = [ Bqi ,

0] T , !Kqi = [ Kqi � - Kqi ] , x r 为参考模型状态, Ar

为所选择的参考模型渐进稳定系数矩阵, r 为参

考模型输入.全局闭环模糊控制系统可表述为

 x
∋
= !

s

q= 1
!
r

i= 1
!
r

j= 1
%qhqihqj ∀A qij x ,

∀Aqij = !Aqi + !Bqi!K qj (13)

3. 2. 2 � 多模型切换控制的跟踪及稳定性分析
定义跟踪误差为 e= x- x r , 考虑如下与跟踪

误差 e= x- x r 有关的 H ( 跟踪性能指标

)
t
f

0
e

T
& edt = )

t
f

0
(x - xr )

T
& (x - x r ) dt =

)
tf

0
 xT #&  x dt   xT

(0) !P  x( 0) (14)

其中 #& =
� & - &

- & � &
, tf 为末端时间, & 为对称

正定权值阵, !P为对称正定常数矩阵.
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定理 1 � 如果存在一个公共的对称正定矩阵

!P,使得如下矩阵不等式

∀AT
qij!P + !P∀A qij + #& < 0 (15)

成立,则全局闭环控制系统( 13)是渐近稳定的,状

态 x跟踪参考模型状态x r , 且满足 H ( 跟踪控制

指标( 14) .

证明: 选取 Lyapunov 函数为 V (  x )=  xT !P x,
则沿闭环系统( 13)的任意轨线, V (  x)关于时间的

导数为

�V(  x) = !
s

q= 1
!
r

i= 1
!
r

j = 1
%qh qihqj ∋

[  xT
( ∀AT

qij
!P
+ !P∀A qij )  x]

只要式( 15)成立, 则必然有 ∀AT
qij !P+ !P∀Aqij < 0, 故

�V( x)< 0,全局闭环控制系统( 13)是渐近稳定的.

考虑 H ( 跟踪性能指标且将式( 13)代入,得

)
tf

0
e

T & edt = )
tf

0
 xT #&  xdt = )

tf

0
 xT #&  xdt +

 xT
(0) !P  x (0) -  xT

( t f )!P  x( tf ) +

)
t
f

0
(  x

∋ T!P x +  xT !P  x
∋

)dt   xT
( 0) !P  x (0) +

)
t
f

0
 xT #&  x dt + )

t
f

0 !
s

q= 1
!
r

i= 1
!
r

j = 1
%qh qihqj ∋

( xT ∀AT
qij !P x +  xT!P∀A qij  x )dt =

 xT
(0) !P  x (0) + )

t
f

0 !
s

q= 1
!
r

i= 1
!
r

j= 1
%qhqihqj ∋

{ xT
( ∀AT

qij !P + !P∀A qij + #& ) x}dt (16)

显然如果式( 15)成立,则 H ( 跟踪控制指标满足

式( 14) .证毕.

考虑下面一组线性矩阵不等式

Lqij W

* - &
- 1

< 0 � i , j = 1, ∃, r (17)

其中 Lqij = WA
T
qi + Aqi W+ G

T
qj B

T
qi + BqiGqj . 求解此

线性矩阵不等式组, 得到 W, Gqi , 从而有 K qi =

GqiW
- 1
, !Kqi = [ Kqi � - Kqi ] ,所设计的控制律 u=

!
s

q= 1
!
r

j = 1
%qhqj !K qj x使得全局闭环控制系统(13) 跟踪

参考信号 x r ,且满足 H ( 跟踪指标( 14) .

3. 2. 3 � 快回路控制器设计

首先对内回路根据再入高度进行区域划分,

在各区域内建立模糊控制系统( 11) , 选取参考模

型并建立增广系统( 12) ,再通过设计一个基于局

部 T�S模糊模型( 11)的控制器 u,通过多模型切

换控制作用选择与当前区域相对应的控制器作为

全局控制器,其他区域的控制器不起作用.最后通

过求解线性矩阵不等式 ( 17) , 得到控制律中的

!K qi= [ Kqi � - Kqi ] , 使全局闭环控制系统(13)跟

踪参考信号 xr ,且满足 H ( 跟踪控制指标( 14) .

3. 3 � 干扰观测器的设计

下面采用非线性干扰观测器 ( Nonlinear dis�
turbance observer, NDO) 技术来减小或消除未

知干扰 d 的影响, 并利用 Lyapunov 理论给出相

应的稳定性分析.

定义具有如下形式的非线性干扰观测器
[ 11]

:

�z = - ∋ ( #)g f [ z + (( #) ] - ∋( #) ( f f + g fMc)

d̂ = z + (( #)

(18)

其中 z ∀ R3
是非线性干扰观测器的内部状态, d̂ ∀

R
3 是 d 的观测值即估计值, (( #) ∀ R

3 是待设计

的非线性函数向量, ∋( #)为观测器增益矩阵且满

足 ∋ ( #)=
∃(( #)
∃ # .通常情况下对未知干扰 d 缺乏

先验知识,因此做如下假设:

假设 � 未知干扰 d变化相对于观测器动态来

说是缓慢的,即�d ∗0.

定义观测器误差为 ed= d- d̂,则

�ed ∗- d̂
∋

= - �z - ∃(( #)
∃# �# = - ∋( #)g fed

(19)

如果适当选择 (( #)使得式( 19)渐近稳定, 则观测

值 d̂可逼近d .由于式( 19)中的 gf 取决于被控对

象 ASV 本身, 其具体表达式为 g f = diag ( I
- 1
xx ,

I
- 1
yy , I - 1

zz ) , 其中 I xx , I yy , I zz表示绕 ASV 各体轴的

转动惯量.结合 ASV 本身物理特性可知, g f 为正

定矩阵,故只要合理选择 (( #) , 就可使得式( 19)

渐近稳定.

定理 2 � 对于非线性系统( 4)和非线性干扰

观测器( 18) ,若选择函数向量 (( #)为

(( #) =

)1( p + p
c
1 / c1 )

)2( q+ q
c2 / c2 )

)3( r + r
c
3 / c3)

且满足 )i> 0, ci 为正奇数, i= 1, 2, 3,则式(19)全

局渐近稳定,观测误差 e收敛到原点, 观测值 d̂逼

近d.

证明:由于 g f 为正定矩阵,因此可选取 Lya�

punov函数为 V = 0� 5e
T
d g fed ,则 V 关于时间的导

数为

�V = 0� 5(�eT
d g fed + e

T
d g f�ed) =

0� 5(- ∗( #) gfed ) T
g fed + 0� 5eT

d g f (- ∗( #)g fed) =

- 0� 5eT
d g

T
f ( ∗( #) ) T

g fed - 0� 5eT
d g f∗( #)g fed

考虑到

1549



航 � 空 � 动 � 力 � 学 � 报 第 23 卷

∋( #) =
∃(( #)
∃# =

)1(1 + p
c
1
- 1
) 0 0

0 )2(1 + q
c
2
- 1
) 0

0 0 )3( 1+ r
c
3
- 1
)

)i> 0, c i 为正奇数, i= 1, 2, 3, 因此知 ∋ ( #)为正

定矩阵,故有�V= - e
T
d g f ∋( #)g fed ,当 ed + 0时,有

�V< 0,式(19)全局渐近稳定, 观测误差 ed 收敛到

原点,观测值 d̂逼近d. 证毕.

4 � 控制分配

在再入的初始阶段, 由于空气密度低,动压不

足,气动舵面操纵失效或者部分失效, 故通过

RCS来控制 ASV 的姿态; 随着空气密度的增加,

气动舵面操纵效率升高而 RCS操纵效率降低,气

动舵面逐步介入控制系统, RCS 随之逐步退出,

操纵系统变换的主要依据参数为动压、马赫数和

高度[ 12] .因此, 在再入段, 控制力矩由 RCS 中的

反作用发动机推力及不同舵面产生的气动力组合

获得.

由于气动舵面可提供光滑、连续的控制量且

不消耗燃料,在控制分配中是首要选择,而气动舵

面效率的高低取决于动压 q̂ 的大小, 因此选用动

压 q̂ 作为切换控制变量.适当选取由 RCS 控制到

气动舵面控制的过渡区域即模糊边界区,将整个

控制过程分为 3 个区域,即 RCS 控制区、RCS 与

气动舵面组合控制的过渡区、气动舵面控制区,如

图 3所示. 图中, q̂为 ASV 实际所受动压, q̂0 为选

择设置的过渡区域初始动压值, q̂1 为设置的过渡

区域终了动压值, h为相应的隶属函数.

图 3� 区域划分示意图

Fig . 3 � Sketch of region division

RCS控制的隶属函数 hr 和气动舵面控制的

隶属函数 ha 分别表示为

h r =

1, q̂  q̂0

q̂1 - q̂

q̂ 1 - q̂0

, q̂0 < q̂ < q̂1 , ha = 1 - h r

0, q̂ & q̂1

显然, RCS所提供的控制力矩 Mr = h rMc, 气动舵

面所提供的控制力矩 Ma= haMc.

5 � 仿 � 真

一般情况下, ASV 在再入的初始阶段以大攻

角飞行.下面对 ASV 跨大气层再入姿态控制进

行仿真,仿真参数如下:

质量 M = 65 000 kg; 初始姿态角分别为

 ( 0) = 38,, !( 0) = 0� 2,, ∀( 0) = 36,;初始姿态角速
率为 #( 0) = [ 0, 0, 0] T rad/ s; 马赫数 Ma( 0) =

27� 5;速度 V ( 0) = 7� 5 km/ s; 高度 H ( 0) = 86

km ;其他有关参数分别为 q̂0 = 96 Pa, q̂1= 479 Pa,

p s = 9, qs= 7, a s= bs = 0� 3,

d =

104 sin( t)

104 sin( t)

104 sin( t)

,

(( #) = 10
5

p + p
3
/ 3

q+ q
3
/ 3

r + r
3
/ 3

要求跟踪制导指令给出的信号  c= 40,, !c= 0,,

∀c= 37,.

选取 ASV 快回路参考模型状态方程如下

� r

�!r

�∀r

=

- 2 0 0

0 - 2 0

0 0 - 2

 r

!r

∀r

+ 2

 c

!c

∀c

� � 下面以高度在 90~ 70 km 范围划分两个区

域为例,对基于区域模型的 T�S 模糊多模型控制
方法设计快回路控制器进行分析. 两个区域分别

用 Region1, Reg ion2表示, 具体划分为

Reg ion1: � H = 90 ~ 80 km;

Region2: � H = 80 ~ 70 km

� � 1) 在区域 Region1中,结合实际再入快回路

情况,高度、速度、攻角和侧滑角各取一个工作点,

即取 H ∗85 km, V ∗7� 4 km/ s,  ∗ 40,和 !∗ 0, ,

对[ p , q, r ] T 分别取 8个工作点, 则模糊规则分别

为

规则 11: 若 [ p , q, r ]
T
约为[ - 0� 5, - 0. 5,

- 0. 5] T rad/ s,则�x= Af11x+ Bf11u f ;

规则 12~ 规则 17,略.

规则 18: 若[ p , q, r ]
T
约为[ 0� 5, 0. 5, 0. 5]

T

rad/ s,则�x= Af18x+ Bf18u f .

选取对称正定权阵 & = diag ( 0� 1, 0� 1, 0� 1) ,

通过求解一组线性矩阵不等式, 可获得控制器参

数 K1i , !K1 i= [ K1 i � - K1i ] , ( i= 1, ∃, 8) .以上各

系数矩阵及控制器参数矩阵的具体表达式,限于

篇幅,略.

2) 在区域 Reg ion2 中, 取 H ∗ 75 km, V ∗
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7� 3 km/ s,  ∗40,和 !∗0, , 对[ p , q, r ]
T 亦取 8个

工作点.此区域中控制器参数的处理计算类似于

区域 Reg ionl中的处理计算,故不再赘述.

5. 1 � 当不采用 RCS反作用发动机推力时的情况

不采用 RCS 反作用发动机时的仿真曲线如

图 4所示,从图中可以看出控制效果很差,不能很

好地跟踪所给指令. 原因是再入初始段空气密度

低,动压不足, 气动舵面操纵失效或部分失效,单

纯依靠气动舵面无法得到所需要的控制力矩.

图 4 � 无 RCS 作用时的仿真曲线

Fig. 4� Simulat ion plot s w ithout oper ation o f RCS

5. 2 � 当采用 RCS反作用发动机推力时的情况

当采用 RCS 反作用发动机推力进行控制时

的仿真曲线如图 5所示,从图中可以看出跟踪效

果很好,这是因为在气动舵面操纵失效或部分失

效的情况下, RCS 起动反作用发动机来提供所需
图 5� 考虑 RCS 作用时的仿真曲线

Fig. 5� Simulation plo ts w ith oper ation of RCS
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控制力矩来控制 ASV 的姿态, 补偿了气动舵面

操纵失效或者部分失效而引起的控制力矩不足,

从而实现了较好的跟踪控制.

6 � 结 � 论

本文研究了 A SV 再入跨大气层飞行时的姿

态控制问题.在再入的初始段,通过 RCS 中的反

作用发动机推力产生控制力矩来控制 ASV 的姿

态,以补偿气动舵面操纵失效或者部分失效而引

起的控制力矩不足; 随着空气密度的增加,气动舵

面逐步介入控制系统, RCS 随之逐步退出. 考虑

ASV 在空气稀薄、气动舵面低效或失效的情况,

设计了基于反作用发动机推力的 ASV 再入姿态

飞行控制系统, 仿真说明了所提方法的有效性.
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