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面向机动的临近空间飞行器自适应协调控制

窦立谦,李逸群,张秀云,李智禹,宗　 群
(天津大学 电气自动化与信息工程学院,天津 300072)

摘　 要: 为提高临近空间飞行器的机动性能,提出一种结合推力矢量的新型自适应滑模控制方法,并搭建闭环最优控制分配

系统,实现气动舵面与矢量喷管最优分配,保证飞行器稳定机动飞行。 首先为应对机动飞行环境中复杂不确定,设计新型自

适应滑模控制器,放宽了现有自适应滑模控制不确定有界性限制,获得确保姿态角稳定跟踪的期望控制力矩。 引入推力矢量

技术的临近空间飞行器存在多种控制输入,控制分配是机动飞行控制的关键。 其次为确保机动飞行稳定安全,从稳定性角度

提升分配性能,设计闭环最优控制分配策略,将期望控制力矩精确稳定地分配到执行器,完成气动舵面和矢量喷管协调控制,
实现机动飞行中姿态角对参考指令的稳定跟踪。 仿真结果表明:推力矢量技术对于扩大临近空间飞行器横纵方向姿态角变

化范围具有有效性,同时验证了所设计控制策略能够在复杂不确定影响下保证飞行姿态稳定。
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Maneuver-oriented adaptive coordination controlofnear space vehicle

DOU Liqian, LI Yiqun, ZHANG Xiuyun, LI Zhiyu, ZONG Qun

(School of Electrical Automation and Information Engineering, Tianjin University, Tianjin 300072, China)

Abstract: To solve the maneuvering control problem, a new adaptive sliding mode control combined with thrust
vector is proposed, and a closed-loop optimal control allocation system is built to realize the optimal allocation of
aerodynamic rudder and vector nozzle ensuring stable maneuvering flight of the near space vehicle. To cope with the
complex uncertainty in the maneuvering flight environment, a new adaptive sliding mode controller is designed to
relax the limit of uncertainty boundedness assumption of the typical adaptive sliding mode control, and obtain the
expected control torque to ensure the stable tracking of attitude angle. Control allocation is the key to maneuver
flight control because there are many control inputs for the near-space vehicle with thrust vector technology. To
ensure the stability and safety of maneuvering flight, an optimal closed-loop optimal control distribution system was
designed to improve the distribution performance from the perspective of stability. The expected control torque is
accurately and stably distributed to actuators, completing the coordinated control of the aerodynamic rudders and
the vector nozzles, and achieving the stable tracking of the reference command by the attitude angle during the
maneuvering flight. The simulation results verify the effectiveness of thrust vector technology for expanding the
range of attitude angles in the horizontal and vertical directions of near space vehicles, and prove that the designed
controller can ensure flight attitude stability under the influence of complex uncertainties.
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　 　 临近空间飞行器是指在 20 ~ 100 km 的临近空

间区域内飞行并完成特定任务的飞行器。 目前临近

空间飞行器所能实现的机动性是很有限的[1]。 飞

行任务的多元化对临近空间飞行器的机动性提出了

更高的要求。 引入推力矢量技术可直接改变推力大

小和方向,增加三轴方向运动的灵活性,是提升飞行

器机动能力的重要技术方案。 然而,复杂机动飞行

环境以及推力矢量引入的不确定,为机动飞行控制

带来挑战。 因此,为实现临近空间飞行器机动飞行

任务,解决机动飞行姿态跟踪稳定控制问题至关

重要。
针对机动飞行的实现方法和不确定影响下控制

系统设计问题,相关学者进行了广泛研究。 文

献[2]针对机动飞行下参数不确定鲁棒控制问题,



设计了间断滑模控制律和超螺旋连续控制律。 文

献[3]针对先进飞机大迎角过失速飞行,提出基于

最小参数学习径向基函数(RBF)网络和动态表面控

制(DSC)的控制方法,估计非定常空气动力学引起

的不确定。 文献[4]提出了一种利用推力矢量技术

实现战斗机大迎角跟踪和超机动动作的解耦控制方

案,设计扩展状态观测器对干扰不确定性进行估计。
文献[5]基于动态逆控制和高阶鲁棒自适应积分滑

模控制设计控制器,实现大迎角机动飞行,并设计非

线性函数对不确定自适应逼近。 文献 [6 ] 针对

V / STOL飞机短距起飞优化问题,提出了二次预置多

推力偏转方案,并提出线性自抗扰反演控制方法,实
现对爬升角不确定系统的有效控制。 文献[7]研究

了高超声速再入飞行器气动 /反作用喷射复合姿态

控制问题,利用在线数据神经学习和扰动观测器构

造了预定义时间终端滑模控制器,对系统动力学不

确定实现有效逼近。 对于不确定影响下的机动飞行

控制有多种有效的解决办法,但均基于不确定存在

确定常数界的假设[8]。 然而,在机动飞行环境中气

动特性随状态量变化剧烈,由于难以精确描述二者

之间关系而往往将其作为不确定处理,使得系统不

确定表现出与状态量的相关性。 为应对机动飞行环

境下随状态量变化的复杂不确定,研究了新型自适

应滑模控制技术,增强系统鲁棒性,提高机动飞行控

制性能。
另外,在现有气动舵面基础上引入矢量喷管使

得执行机构冗余,通过控制分配技术将控制力矩映

射到执行机构上,可以实现气动舵面和矢量喷管协

调控制下的机动飞行。 针对控制分配技术,文

献[9]采用广义逆控制分配方法实现所有舵面有效

偏转,同时用粒子群算法优化设计,得到分配效率最

佳的广义逆矩阵。 文献[10]以减少执行器供电效

率,增加执行器可控性为目标设计重分布伪逆控制

算法求解推力分配问题。 文献[11]在考虑舵面位

置和速率约束范围内采用链式递增分配策略,首先

由气动舵面进行控制,当气动舵面达到饱和再采用

推力矢量补充分配误差。 文献[12]针对控制分配

精度和计算效率问题,改进二次规划算法使用拉格

朗日乘子法进行优化求解,在保留原计算精度的同

时,减少迭代循环计算。 目前控制分配算法优化求

解已有较为突出的研究成果,但是大多数控制分配

方法并未考虑控制分配过程的稳定性问题。 考虑机

动飞行环境未知且复杂,本文改进了控制分配结构,
在机动飞行实现的基础上,保证分配环节的稳定性。

基于以上分析,为满足临近空间飞行器机动飞

行的需求,实现机动飞行姿态稳定跟踪控制,本文结

合推力矢量技术提出一种新型自适应滑模协调控制

策略。 具体工作可以归纳如下:1)引入推力矢量技

术升级控制结构,增加了飞行器操纵性能,有效提升

飞行器机动能力;2)设计新型自适应滑模控制器,
放宽不确定有界性条件,有效应对状态依赖局部有

界不确定影响,得到保证机动稳定飞行的期望控制

力矩,解决了机动飞行中大范围不确定问题;3)改

进传统开环控制分配方法,设计闭环最优控制分配

策略,将期望控制力矩分配到执行器,并获得分配过

程稳定充分必要条件,保证了气动舵面和矢量喷管

对飞行姿态调整的协调性与控制系统整体稳定性。

1　 面向控制的临近空间飞行器姿态

模型

1. 1　 带推力矢量的控制模型

临近空间飞行器六自由度动力学模型包括描述

质心运动的三自由度平动方程和绕质心运动的三自

由度转动方程,其中转动方程用于描述飞行器的姿

态运动[13]。 考虑到推力分量可提供三轴方向力矩

而对姿态角速率产生直接控制作用(为简化模型,
忽略推力分量对角度量的直接影响),同时考虑到

忽略部分模型带来的模型不确定性及外界干扰等,
带推力矢量的临近空间飞行器控制模型[11] 可以

写为

θ
·
= f1(θ) + Rω + Δ1 (1)

ω· = f2(ω) +Gu + Δ2 (2)
式中:θ = [α β μ] T 为角度向量,α、β、μ 分别为攻

角、侧滑角和航迹滚转角(由于推力矢量直接影响

上述 3 个角度量,故本文把这 3 个量用做姿态角度

控制的状态量);ω = [ p q r] T 为姿态角速率向

量,p、q、r 分别为滚转角速率、俯仰角速率和偏航角

速率;u = [Ml Mm Mn] T 为控制力矩向量,由气动

舵面及推力矢量共同产生,其中

Ml≈q-SbC l(h,Ma,α,β,δr,δa,p,r) (3)

Mm≈q-S c-Cm(h,Ma,α,δc,δa,p) +mT (4)

Mn≈q-SbCn(h,Ma,α,β,δr,δa,p,r) + nT (5)

式中:q- 为动压,可通过 q- = 0. 5ρV2 求解,其中 ρ 为

空气密度;S 为机翼面积;b 为翼展;c- 为平均气动弦

长;气动系数 C l、Cm、Cn 分别是关于状态量和舵面偏

转角度 δa、δc、δr 的函数[13];mT,nT 为发动机推力产

生的力矩;Δ1,Δ2 为综合不确定。
f1(θ),f2(ω)的表达式分别为
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式中:V 为当前时刻飞行速度;γ 为飞行航向角;m
为飞行器质量;g 为重力加速度;Iij( i = x,y,z,j = x,
y,z)为转动惯量;升力 L,侧力 Y 分别表示为

L≈q-SCL(h,Ma,α,δc,δa) (8)

Y≈q-SCY(h,Ma,α,β,δr,δa) (9)
其中气动系数 CL,CY 是有关状态量和控制量的函

数[14]。
R,G 矩阵的具体表达如下:

R =
- cos αtan β 1 - sin αtan β

sin α 0 - cos α
cos αsec β 0 sin αsec β
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假设 1:在姿态系统中,综合不确定 Δ1,Δ2 包括

建模不确定及未知干扰,表现出与状态量的线性关

系,且 存 在 正 常 数 f
-
1, f

-
2, d

-
1, d

-
2, 使 得 不 等 式

‖Δ1‖≤ f
-
1‖θ‖ + d

-
1,‖Δ2 ‖≤ f

-
2 ‖ω‖ + d

-
2 成

立,即不确定被限制在与状态量相关的函数范围内。

当 f
-
1, f

-
2,d

-
1,d

-
2 确定时,综合不确定 Δ1,Δ2 在状态

量附近局部有限。
1. 2　 推力矢量模型

引入推力矢量技术,能够通过推力矢量喷管的

偏转对飞行器实现直接力控制,进而对飞行器纵向

和侧向的姿态运动起到控制作用。 本文建立简化发

动机推力矢量模型,只考虑发动机产生的最大推力

与油门开度的关系。 发动机产生的最大推力表达为

T≈q-(CT + CφT
T φT) (12)

式中:φT 为油门开度,CT,CφT
T 为推力系数[13]。

由于矢量喷管可以在一定范围内偏转,使得推

力在喷管处产生沿机体三轴方向的推力分量,表示为

Tx = Tcos δzcos δy
Ty = Tcos δzsin δy
Tz = Tsin δz

ì
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式中:T 为发动机产生的总推力;δz,δy 分别为矢量

喷管在 z 轴和 y 轴方向的偏转角度,偏转饱和限制

为[ - 15°,15°]。 定义 xT,yT,zT 为发动机在机体轴

上的位置,发动机推力矩表达为

lT
mT

nT
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姿态控制目标:针对临近空间飞行器带有推力

矢量的姿态控制模型(1)和模型(2),控制力矩 u 由

气动舵面及推力矢量共同产生,考虑模型不确定、外
界干扰等综合不确定 Δ1,Δ2 影响,设计基于闭环最

优控制分配的新型自适应滑模控制器,并通过闭环

控制方法,实现气动舵面和矢量喷管协调控制下姿

态角 θ 对参考指令 θd 的稳定跟踪。

2　 临近空间飞行器机动飞行姿态控制

基于综合闭环最优控制分配的新型自适应滑模

控制结构分为两部分:第一部分为新型自适应滑模

控制器。 将姿态控制系统划分为姿态角子系统和姿

态角速率子系统,基于反步法设计新型自适应滑模

控制器,应对机动飞行环境下复杂不确定影响,得到

确保机动飞行中姿态稳定的期望控制力矩,提升系

统鲁棒性。 第二部分为闭环最优控制分配。 将控制

器设计得到的期望控制力矩按最优控制分配策略分

配到执行器,并搭建闭环控制分配结构,以实际值与

期望值之间的误差调整分配过程,确保控制分配环

节稳定。 最终依据获得的期望控制力矩与执行器协

调控制,保证机动飞行环境下系统整体稳定性,实现

了在复杂不确定影响下临近空间飞行器对机动飞行

参考指令的稳定跟踪。 整体控制结构如图 1 所示。
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图 1　 带闭环控制分配的临近空间飞行器姿态控制系统结构图

Fig. 1　 Block diagram for near space vehicle attitude control system with a closed-loop control allocation

2. 1　 基于反步法的新型自适应滑模姿态控制器设计

2. 1. 1　 姿态角子系统控制器设计

针对姿态角度子系统(1),定义角度跟踪误差

e1 = θ - θd,其中 θd 为姿态角参考指令。 定义滑动

变量 s1( t) = e1 ( t) = θ( t) - θd ( t),基于式(1),对
s1( t)求导,可得

s·1( t) = θ
·
( t) - θ

·
d( t) = f1(θ) + Rω - θ

·
d + Δ1 (15)

满足假设 1 条件下,有

‖Δ1‖≤ f
-
1‖θ‖ + d

-

1≤ f
-
1‖θd + e1‖ + d

-
1≤

f
-
1‖θd‖ + f

-
1‖e1‖ + d

-
1≤L∗

0 + L∗
1 ‖e1‖

(16)

式中:L∗
0 = f

-
1‖θd‖ + d

-
1,L∗

1 = f
-
1 为有限标量。 由

式(16)可知,综合不确定与角度跟踪误差相关,并
限制在线性函数范围内。

定理 1[8]:考虑满足假设 1 条件的姿态角子系

统(1),综合不确定满足式(16),设计控制器为

ωd( t) = R - 1( -Λ1s1( t) - ρ1( t)sgn(s1( t)) -

f1(θ) + θ
·

d) (17)

ρ1( t) = L
^
0( t) + L

^
1( t)‖e1‖ (18)

式中 Λ1 为待设计的正定矩阵。 自适应增益设计为

L
·̂

0( t) =‖s1‖ - a0L
^
0( t) (19)

L
·̂

1( t) =‖s1‖‖e1‖ - a1L
^
1( t) (20)

式中:L
^
i(0) > 0,ai > 0, i = 0,1。 则姿态角子系统

(1) 稳定,且跟踪误差 e1 最终收敛到邻域 ζ1 =

e1 ∈ ℝ 3 ∶‖e1‖ <
n∑1

i = 0
aiL∗2

i

ϑ1 - κ1
{ }, 其中 ϑ1 =

2mini
λmin(Λ1)

n ,
ai

2{ },0 < κ1 < ϑ1,n = 3 表示状态量

阶数,λmin(·)表示(·)的最小特征值。
证明:由式(19)、(20)可得

L
^
i( t) = exp( - ai t)L

^
i(0)üþ ýï ï ï ï ï ï

≥0

+

∫t
0
exp( - ai( t - τ)‖s1(τ)‖ ‖e1‖i)dτ

üþ ýï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï ï

≥0

⇒

L
^
i( t) ≥ 0,∀t ≥0 (21)

定义 Lyapunov 函数

V1 = 1
2 sT1 s1 + ∑

1

i = 0

1
2 (L

^
i - L∗

i ) 2 (22)

对式(22)求导,同时由式(21) L
^
i ( t)≥0,可知

ρ≥0,由此得到

V
·

1 = sT1 s
·
1 + ∑

1

i =0
(L

^
i - L∗

i ) L
·̂

i =

sT1(f1(θ) + Rωd - θ
·

d + Δ1) + ∑
1

i =0
(L

^
i - L∗

i ) L
·̂

i =

sT1(- Λ1s1 - ρ1sgn(s1) + Δ1) +∑
1

i =0
(L

^
i - L∗

i ) L
·̂

i ≤

- sT1Λ1s1 - ∑
1

i =0
{(L

^
i - L∗

i )(‖s1‖‖e1‖i - L
·̂

i)}

(23)
结合等式

(L
^
i - L∗

i )L
·̂

i = (L
^
i - L∗

i )(‖s1‖‖e1‖i - aiL
^
i) =

(L
^
i - L∗

i )‖s1‖‖e1‖i + aiL
^
iL∗

i - aiL
^ 2
i (24)

得到

V
·

1 ≤- sT1Λ1s1 - ∑
1

i = 0
(aiL

^
iL∗

i - aiL
^ 2
i ) (25)

基于不等式

L
^
iL∗

i - L
^ 2
i = -

L
^
i

2
-
L∗
i

2( )
2

-
L
^ 2
i

2 +
L∗2
i

2 ≤

-
L
^
i

2
-
L∗
i

2( )
2

+
L∗2
i

2 (26)

式(25)进一步得到
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V
·

1 ≤- sT1Λ1s1 - ∑
1

i =0

ai

2 (L
^
i - L∗

i )2 -
aiL∗2

i

2( )≤

-
λmin(Λ1)‖s1‖2

n - ∑
1

i =0

ai

2 (L
^
i - L-

i )2 -
aiL∗2

i

2( )
(27)

利用 Lyapunov 函数定义,可知

V1 ≤ 1
2 ‖s1‖2 + ∑

1

i = 0

1
2 (L

^
i - L∗

i ) 2 (28)

由此,式(27)进一步得到

V
·

1 ≤- ϑ1V1 + 1
2 ∑

1

i = 0
aiL∗2

i (29)

其中 ϑ1 = 2mini
λmin(Λ1)

3 ,
ai

2{ } > 0。

定义 0 < κ1 < ϑ1,式(29)写为

　 V
·

1 ≤- κ1V1 - (ϑ1 - κ1)V1 + 1
2 ∑

1

i = 0
aiL∗2

i (30)

定义 B1 =
∑1

i = 0
aiL∗2

i

2(ϑ1 - κ1)
,可以得到当 V1≥B1 时,

有 V
·

1≤ - κ1V1,因此 V1≤max{V1 (0),B1},∀t≥0,
Lyapunov 函数在有限时间内收敛到由 B1 定义的球

域内。 由 Lyapunov 函数可知 V1≥
1
2n·‖s1‖2,可知

姿态角子系统滑动变量 s1 是全局一致最终有界的,
而与初始条件无关。 因此姿态角子系统最终稳定,
并 且 e1 最 终 收 敛 进 入 ζ1 =

e1 ∈ ℝ 3 ∶‖e1‖ <
n∑1

i = 0
aiL∗

i
2

ϑ1 - κ1
{ }, 其中 ϑ1 =

2mini
λmin(Λ1)

n ,
ai

2{ },0 < κ1 < ϑ1,n = 3 表示状态量

阶数。 定理 1 得证。
2. 1. 2　 姿态角速率子系统控制器设计

针对姿态角速率子系统(2),定义角速率跟踪

误差 e2 =ω - ωd。 定义滑动变量 s2 ( t) = e2 ( t) =
ω( t) -ωd( t),并对 s2 求导得到

s·2 =ω· -ω·d = f2(ω) +Gu -ω·d + Δ2 (31)
满足假设 1 条件下,有

‖Δ2‖≤ f
-
2‖ω‖ + d

-
2≤ f

-
2‖ωd‖ +

f
-
2‖e2‖ + d

-
2≤L∗

2 + L∗
3 ‖e2‖ (32)

式中:L∗
2 = f

-
2‖ωd‖ + d

-
2,L∗

3 = f
-
2 为有限标量。 由

式(32),综合不确定与系统角速率跟踪误差相关,
并限制在跟踪误差相关线性函数范围内。

定理 2[8]:考虑满足假设 1 条件的姿态角速率

子系统(2),在式(32)不确定上界未知情况下,设计

控制器:
u(t) =G -1( -Λ2s2(t) -ρ2(t)sgn(s2(t)) - f2(ω) +ω·d)

(33)

ρ2( t) = L
^
2( t) + L

^
3( t)‖e2‖ (34)

式中 Λ2 为待设计的正定矩阵。 自适应增益设计为

L
·̂

i( t) =‖s2‖‖e2‖( i - 2) - aiL
^
i( t) (35)

其中:L
^
i(0) > 0,ai > 0, i = 2,3。 则角速率子系统

(2) 稳定,且跟踪误差 e2 最终收敛至邻域 ζ2 =

e2 ∈ ℝ 3 ∶‖e2‖ <
n∑3

i = 2
aiL∗2

i

ϑ2 - κ2
{ }, 其中 ϑ2 =

2mini
λmin(Λ2)

n ,
ai

2{ },0 < κ2 < ϑ2,n = 3 表示状态量

阶数。
证明:选取 Lyapunov 函数

V2 = 1
2 sT2 s2 + ∑

3

i = 2

1
2 (L

^
i - L∗

i ) 2 (36)

对式(36)求导,推导过程与角速度环类似,由
此得到

V
·

2 = sT2 s
·
2 + ∑

3

i =2
(L

^
i - L∗

i ) L
·̂

i ≤

-
λmin(Λ2)‖s2‖2

n - ∑
3

i =2

ai

2 (L
^
i - L∗

i )2 -
aiL∗2

i

2( )
(37)

利用 Lyapunov 函数定义,式(37)可进一步简化为

V
·

2 ≤- ϑ2V2 + 1
2 ∑

3

i = 2
aiL∗2

i (38)

其中 ϑ2 = 2mini λm in(Λ2) / n,
ai

2{ } > 0。

定义 0 < κ2 < ϑ2,式(38)写为

　 V
·

2 ≤- κ2V2 - (ϑ2 - κ2)V2 + 1
2 ∑

3

i = 2
aiL∗2 (39)

定义 B2 =
∑3

i = 2
aiL∗2

i

2(ϑ2 - κ2)
, 与定理 1 相同,可得

V2≤max{V2 (0),B2 },∀t≥0。 Lyapunov 函数在有

限时间内收敛到由 B2 定义的球域。 由 Lyapunov 函

数定义可知,V2≥
1
2n·‖s2‖2,因此滑模面 s2 全局最

终一致有界,而与初始条件无关。 因此姿态角速率

子系 统 最 终 稳 定, 并 且 e2 最 终 收 敛 进 ζ2 =

e2 ∈ ℝ 3 ∶‖e2‖ <
n∑3

i = 2
aiL∗2

i

ϑ2 - κ2
{ }, 其中 ϑ2 =

2mini
λmin(Λ2)

n ,
ai

2{ },0 < κ2 < ϑ2,n = 3 表示状态量

阶数。 定理 2 得证。
综合姿态角速度和角速率子系统,选取整个闭

环系统 Lyapunov 函数

V12 = V1 + V2 (40)
求导可得
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V
·

12 = V
·

1 + V
·

2 ≤- ϑV + 1
2 ∑

3

i = 0
aiL∗2

i (41)

其中 ϑ = 2mini λmin(Λ1) / n,λmin(Λ2) / n,
ai

2{ } > 0。

定义 0 < κ < ϑ,式(41)写为

V
·

12≤ - κV - (ϑ - κ)V + 1
2 ∑

3

i = 0
aiL∗2

i (42)

定义 B =
∑3

i = 0
aiL∗2

i

2(ϑ - κ) , 可知 V12≤max{V12(0),

B},∀t≥0。 Lyapunov 函数在有限时间内收敛到由

B 定义的球域,因此姿态闭环系统稳定。
满足假设 1 条件下的综合不确定表现出状态依

赖特性(并不局限于假设 1 所述的线性关系)。 在

状态量(如姿态角速度)变化未知情况下,无法预先

获得不确定的界,因此不确定存在确定常数界的假

设不再成立;但由于二者之间存在一定的函数关系,
而使得不确定被约束在该函数所包络的范围内,当
状态量一定时,不确定表现出在该范围内的局部有

限性。 对于此类不确定,设计如式(17),式(33)新
型自适应滑模控制器,可以放宽现有自适应滑模控

制方法中不确定整体有界性假设,保证控制系统在

复杂不确定影响下的收敛性。
2. 2　 执行器协调下的闭环最优控制分配

在实际飞行中,以上得到的期望控制力矩作为

中间量需要分配到执行器上,通过执行器偏转调整

飞行姿态。 矢量喷管的加入使得执行器冗余,因而

分配方式并不唯一,求解最优分配方式对于减少执

行器损耗、提升控制效率至关重要;另外控制分配是

否为一个稳定的过程也并未可知。 本节将期望控制

量与实际输出量之间误差最小为优化目标,求解最

优控制分配;并将执行器实际输出反馈到控制分配

系统中搭建闭环结构,给出闭环控制结构稳定的充

分必要条件,实现了气动舵面和矢量喷管作用下的

多执行器稳定协调控制,确保机动飞行的可实现性

与控制系统的整体稳定性。
控制力矩与舵面偏转角度呈一定的线性关系,

表示为

u = Bδ (43)
式中:u = [Ml Mm Mn] T,δ = [ δa δc δr δy δz] T,
控制效率矩阵表示为

B =

∂Ml

∂δa
∂Ml

∂δc
∂Ml

∂δr
∂Ml

∂δy
∂Ml

∂δz
∂Mm

∂δa
∂Mm

∂δc
∂Mm

∂δr
∂Mm

∂δy
∂Mm

∂δz
∂Mn

∂δa
∂Mn

∂δc
∂Mn

∂δr
∂Mn

∂δy
∂Mn

∂δz

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(44)

舵面偏转约束条件为

Ω1 = {δ i∈ℝ m ∣ δ
-
1≤δi≤δ

- 1,i = a,c,r} (45)

Ω2 = {δ i∈ℝ m ∣ δ
-
2≤δi≤δ

- 2,i = y,z} (46)

式中:δ
-
1,δ- 1 分别为气动舵面偏转角度的最大值和

最小值;δ
-
2,δ- 2 分别为矢量喷管偏转角度的最大值

和最小值。
针对上述问题和约束,最优控制分配算法可表

述为有约束最优二次规划问题:
J = argmin

δ( t)∈Γ
‖R1W1[δsf( t) - δd( t)]‖2 (47)

Γ = argmin
δ
-
( t)≤δsf( t)≤ δ- ( t)

‖ud( t) - Bδ sf( t)‖ (48)

s. t. 　 ud( t) = Bδ sf( t) (49)
式中:W1 为对角正权值矩阵;R1 为增益矩阵,用于

将实际值和期望值转化到同一限制区域内,方便有

约束最优二次问题求解;u,δ 分别表示控制力矩和

实际执行器相关项,下标 d, sf 表示期望值和实

际值。
通过数值求解方式对最优问题求解[15],得到

δ sf( t) = Eδd( t) +Hud( t) (50)
式中:W = R1W1,E = I - HB,H = W - 1 (BW - 1) †,
† 表示伪逆算子,定义为 A† = AT(AAT) - 1。

式(47)为约束条件下的代价函数,代价函数取

到最小值时则表明控制分配误差最小,若选择一个

较大的加权矩阵 W1,执行器输出便能快速收敛到期

望输出。
考虑临近空间飞行器机动飞行过程中复杂的环

境特性,基于以上最优分配策略,进一步研究控制分

配过程稳定性问题。 为方便稳定性分析,首先对

式(50)进行离散化表达,在此基础上将实际执行器

力矩输出反馈到系统中搭建分配闭环。 闭环最优控

制分配结构如图 2 所示,本文针对闭环输出进行分析。

图 2　 闭环最优控制分配结构图

Fig. 2　 Closed-loop optimal control allocation structure

为便于分析闭环控制分配的稳定性,式(50)用
离散模型描述为

δ sf(k) = Eδallo(k) +Hud(k) =
EB†uallo(k) +Hud(k) (51)
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由闭环结构分析可得

uallo(k) = ud(k) + e(k - 1) =
ud(k) + uallo(k - 1) - usf(k - 1) (52)

usf(k) = Bδ sf(k) (53)
由式(51) ~ (53)可得

EB†uallo(k) = EB†ud(k) + EB†uallo(k - 1) -
EB†Bδ sf(k - 1) (54)

定义EB† =K,由式(51)得到上一时刻 Kuallo(k -1)
表达式,代入式(52)中,得到

Kuallo(k) = Kud(k) + δ sf(k - 1) -
Hud(k - 1) - KBδ sf(k - 1) (55)

结合式(51),对上式进一步整理可得

δ sf(k) - (I - KB)δ sf(k - 1) =
(K +H)ud(k) -Hud(k - 1) (56)

通过 Z 变换可得

δ sf( z) - z - 1(I - KB)δ sf( z) =
(K +H)ud( z) - z - 1Hud( z) (57)

进一步整理,得到闭环控制分配系统执行器偏

转角度输出为

(I - z - 1(I - KB))δ sf( z) = (K +H - z - 1H)ud( z)
(58)

定理 3:对于闭环控制分配系统(58),保证其稳

定的一个充分必要条件为:当且仅当 K 的特征值 ki

都在以(1,0)为中心的单位圆内时,闭环控制分配

系统(58)是稳定的。
证明:闭环控制分配系统的特征方程为

I - z - 1(I - KB) = 0 (59)
将式(59)变换为如下形式

zI - (I - KB) = 0 (60)
容易得到,式(59)的解为 I - KB 的特征值。 若

KB 的特征值为 λ i,i = 1,2,…,m,则 I - KB 的特征

值为 1 - λ i,i = 1,2,…,m。 所以闭环控制系统的特

征根为 ki = 1 - λ i,i = 1,2,…,m。 离散系统稳定的

充分必要条件是所有特征根的范数小于 1[16]。 因

此闭环控制系统稳定的充分必要条件为 | ki | = | 1 -
λ i | < 1,i = 1,2,…,m。

闭环控制分配系统采用离散时间方法:一方面,
计算机信号本质上是离散的,在实际工作环境中,控
制分配环节采样周期与飞行器控制系统的采样周期

保持一致;另一方面,采用离散时间方法便于对控制

分配稳定性分析。 所以采用 Z 变换理论对系统进

行分析是合理的。

3　 仿真与分析

为了验证所提出的控制结构对提高临近空间飞

行器机动性的可行性,以及所设计控制器应对状态

依赖不确定的有效性,该部分将基于临近空间飞行

器模型进行仿真验证分析。
仿真参数设置为:飞行器质量 m = 1. 368 2 ×

105 kg; 角 度 初 值 为 θ0 = [ α0 β0 μ0 ] T =

[ 0° 0° 0° ] T, 姿 态 角 速 率 初 值 为 ω0 =

[p0 q0 r0] T = [0°·s - 1 0°·s - 1 0°·s - 1] T。 控制

器参数设计为:Λ1 = diag(20,20,20),Λ2 = diag(5 ×
105,5 × 105,5 × 105),a0 = a1 = 500,a2 = a3 = 2,L0 =
L1 = 0. 1,L2 = L3 = 0. 01。 假设飞行器当前处于平飞

状态,速度 V = 8 Ma,且飞行过程中保持油门开度不

变,即总推力大小不变 T = 8. 422 5 × 105 N。
3. 1　 有 /无推力矢量下飞行器姿态跟踪对比仿真结果

本节中,设置参考指令分别为 βc = 0°,αc 的初

始值为 0°,首先在第 4 秒时输入一个幅值为 40°的
阶跃信号,持续到第 8 秒结束;然后在第 12 秒时输

入一个幅值为 40°的负阶跃信号,持续到第 16 秒结

束。 μc 的初始值为 0°,先在第 6 秒时输入一个幅值

为 10°的阶跃信号,持续到第 12 秒结束。 参考信号

给定通过一阶滤波作平滑处理,避免突变。 设置具

有状态依赖的综合不确定为

　 Δ1 = [0. 5α + 0. 55cos(0. 1t),0. 5β +
0. 1sin(0. 5t),0. 5μ + 0. 55sin(0. 05t)] (61)

　 Δ2 = [5p + 0. 5sin(2t),3q + 0. 1sin(2t),r +
0. 2sin(2t)] (62)

仿真结果如图 3 ~ 6 所示。 图 3 为姿态角指令

跟踪仿真结果,图中红色虚线为参考指令,蓝色实

线、黑色实线分别为无推力矢量和引入推力矢量的

实际姿态角。 可以看出,无推力矢量下飞行器难以

跟踪大范围变化的参考指令;加入推力矢量后,则可

以实现对参考指令的跟踪,从而验证了加入推力矢

量对于扩大飞行器姿态角变化范围的有效性。
图 3(b)中,引入推力矢量后侧滑角在一定范围内偏

离参考指令,这是由通道之间耦合影响造成的,属于

跟踪误差的正常范围。 图 4 为闭环控制分配下执行

器实际控制输出。 黑色点划线表示在无推力矢量情

况下,将控制力矩分配到气动舵面后的舵面实际偏

转。 从图中可知姿态角在跟踪 ± 40°俯仰角,10°航
迹倾角时,气动舵面偏转已经处于较为严重的饱和

状态,此时由于舵面偏转所提供力矩不能达到期望

值,使得姿态角无法跟踪参考指令(图 4 黑色点划

线)。 加入推力矢量后,期望力矩按照所设计的闭

环控制分配策略分配到气动舵面和矢量喷管(图 4
蓝色实线),矢量喷管提供部分控制力矩,降低了气
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动舵面的饱和程度,从而放宽姿态角的限制,两部分

执行机构共同作用达到期望的控制力矩,实现了大

姿态角的跟踪控制。 该仿真一方面验证了推力矢量

的引入有助于临近空间飞行器实现机动飞行,另一

方面验证了闭环控制分配策略在实现多执行机构控制

分配中的有效性。

图 3　 有 /无推力矢量下临近空间飞行器飞行角度跟踪曲线

Fig. 3　 Attitude angle tracking curve of near space vehicle with or without thrust vector

图 4　 闭环控制分配下姿态跟踪实际执行器偏转曲线

Fig. 4　 The actual deflection of actuators of attitude tracking under closed-loop control allocation

3. 2　 状态依赖不确定影响下控制器效果对比仿真

本节在带有推力矢量情况下进行姿态角跟踪仿

真验证,参考指令设置同 3. 1 节,设置如式(62)状

态依赖不确定。 考虑相同不确定影响,对比所设计

新型自适应滑模控制器与典型自适应滑模控制器的

控制效果。 典型自适应滑模控制器表达式为

　 u( t) =G - 1( - K2sgn(s2( t)) - f2(ω) +ω·d) (63)

K
·

2(t) =
K
-
2‖s2(t)‖sgn(‖s2(t)‖) -􀅼2,K2(t) > ε2

ε2,K2(t) > ε2
{

(64)

式中:K2 为自适应增益,K
-
2、􀅼2、ε2 为待设计的参

数,ωd 虚拟控制量设计为

ωd( t) = R - 1( - K1sgn(s1( t)) - f1(θ) + θ
·

d)
(65)

K
·

1(t) =
K
-
1‖s1(t)‖sgn(‖s1(t)‖) -􀅼1,K1(t) > ε1

ε1,K1(t) > ε1
{

(66)

其中:K1 为自适应增益,K
-
1、􀅼1、ε1 为待设计的参

数。 仿真结果如图 5 ~ 8 所示。
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图 5　 状态依赖不确定影响下机动飞行姿态角跟踪曲线(新型自适应滑模控制器)
Fig. 5　 Attitude angle tracking curve of maneuver flight under influence of state dependent uncertainty (novel adaptive sliding mode

controller)

图 6　 状态依赖不确定影响下机动飞行姿态角曲线(典型自适应滑模控制器)
Fig. 6　 Attitude angle tracking curve of maneuver flight under influence of state dependent uncertainty ( typical adaptive sliding mode

controller)

图 7　 新型自适应滑模控制器自适应增益变化曲线

Fig. 7　 Adaptive gain curve of novel adaptive sliding model control

图 8　 典型自适应滑模控制器自适应增益变化曲线

Fig. 8　 Adaptive gain curve of typical adaptive sliding model control
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　 　 图 5 为所设计控制器下姿态角跟踪仿真图,在
状态依赖不确定影响下所设计控制器仍能对参考指

令实现较好的跟踪。 图 6 为典型自适应控制器下姿

态角跟踪仿真图,从图中看出第 6 秒时状态量已经

发散,在 11. 7 秒变化为无穷大,姿态角无法稳定。
采用典型自适应滑模控制器实现对系统稳定控制需

要满足不确定有界性假设,当综合不确定随状态量

发生变化,使其难以得到确定上界,而不满足假设条

件,从而无法使系统稳定。 图 7 为所设计控制器自

适应增益变化曲线。 从图中可知,在不确定上界未

知且随状态量发生变化的情况下,自适应增益仍能

相应调整,降低复杂不确定对姿态系统的影响,完成

对姿态角的跟踪控制。 图 8 为典型自适应控制器中

自适应增益曲线。 在 11. 7 秒时自适应增益变化为

无穷大,难以自适应调整,而无法实现对姿态角的稳

定跟踪。 通过以上对比仿真,验证了所设计控制器

在应对状态依赖不确定时的有效性,放宽了自适应

滑模控制器设计中不确定有界性条件,能够更好应

对机动飞行环境下复杂不确定。

4　 结　 论

1)针对临近空间飞行器机动能力不足的问题,
通过加入推力矢量控制技术,降低气动舵面饱和限

制,从而扩大姿态角变化范围,提升临近空间飞行器

机动性能。
2)在控制器设计中,考虑复杂的机动飞行环

境,设计新型自适应滑模控制器,应对状态依赖局部

有限的不确定影响,放宽不确定有界性条件,最终证

明姿态控制系统全局一致最终有界,保证了飞行姿

态对机动飞行参考指令的稳定跟踪。
3)在执行器协调控制中,考虑控制分配过程的

稳定性问题,改进控制分配方法设计闭环最优控制

分配,得到执行器偏转角度与期望控制力矩的直接

关系,最终通过气动舵面和矢量喷管多执行器的协

调控制,实现了对机动飞行姿态的精确稳定调整。
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