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摘要：对于再入飞行器，传统标称剖面跟踪法对各种环境不确定性和导航高度偏差适应性较差，设计了一种新型强

适应性跟踪律。首先给出阻力加速度控制模型，并将其看作存在扰动的线性系统，扰动成分由控制模型中的强时变

非线性动态和各种大偏差的附加作用组成；然后引入扩张状态观测器对干扰量进行观测；最后根据构建的跟踪误差

状态空间设计状态反馈律，并对干扰偏差进行动态补偿，得到强适应性跟踪律；该跟踪律参数设计简单，在各种大偏

差条件下，跟踪效果良好，并且可以根据标称大气密度气动参数和存在偏差的导航高度直接反解实际攻角指令，具

有较高的工程实用价值，数学仿真验证了该方法的有效性。
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　　标称轨迹跟踪法是一种非常经典的再入制导方法，用来
满足终端速度、终端高度、总航程的终端约束和热流、过载、

动压等过程约束。然而，标称轨迹跟踪法对大气密度偏差、

气动系数偏差等环境不确定性以及导航高度偏差［１］的适应

性变差［２］，针对这一问题，有些学者提出可以先对各种不确

定性进行辨识［３－５］，然后据此对标称轨迹对应的标称控制量

以及跟踪反馈控制律参数进行修正。另有一些非主流的方

法，如文献［６］基于自适应补偿思想，通过加入一个标称控制
修正量使各种不确定因素下弹道跟踪误差收敛速度与标称

情况相同；文献［７］通过分析再入初始高度偏差和气动系数
偏差对动压影响，提出根据初始高度调整制导指令和根据下

沉率进行过载指令补偿的闭环制导方法。

随着自抗扰控制技术的发展，强适应性跟踪律设计问题

有了新的解决思路，即可以将这类制导问题转化成存在扰动

的线性系统控制问题，通过不加区分的将各种偏差综合影响

视作飞行控制系统中的扰动，利用扩张观测器对其进行观测

并在原有制导律中进行动态补偿［８］，来提高制导律的适应

性。文献［９］应用微分平坦原理将飞行器纵向质心运动模型
转化为两个二阶线性定常积分链系统，并基于自抗扰思想对

大气密度、气动系数偏差带来的影响进行补偿，但是以质心

运动方程形式表示的标称轨迹的设计和存储所需保障较为

复杂，且该方法并不适应于存在导航高度偏差情况；文献

［１０］对平衡滑翔飞行器设计自抗扰跟踪律跟踪阻力 －能量
剖面（Ｄ－Ｅ剖面），得到速度滚转角控制指令，然而这里的扰
动是指阻力加速度控制模型中的强时变非线性动态部分，与

环境不确定性与导航高度偏差对模型的影响无关；文献［１１］
针对平衡滑翔飞行器再入模型参数不确定问题，根据自抗扰

控制方法对参数拉偏不敏感的特性设计阻力加速度跟踪律，

但该方法仍需对阻力加速度控制模型中非线性动态部分求

导，前期推导工作较复杂，且控制参数的选取没有给出明确

说明，亦没有对导航高度偏差问题进行讨论。

本文基于自抗扰控制理论，设计阻力 －能量剖面的强适
应性跟踪律，做到在存在各种环境不确定性和导航高度偏差

条件下，跟踪效果良好，并通过数学仿真，验证了本文算法的

有效性。

１　模型建立

不考虑地球扁率及地球自转的影响，高超声速ＳＴＴ飞行
器在纵向平面内的三自由度无量纲动力学方程为：
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其中：
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分别为无因次阻力加速度和无因次升力加速度；Ｒ为无量纲
地心矢径，Ｒ＝ｒ／Ｒ０，Ｒ０＝６３５６７６６ｍ为地球平均半径，ｒ为

飞行器实际地心矢径；Ｖ无量纲相对运动速度，Ｖ＝Ｖｄ／Ｖｃ，

Ｖｃ＝ ｇ０Ｒ槡 ０，ｇ０＝９．８１ｍ／ｓ
２，Ｖｄ为相对地球运动速度；γ为

弹道倾角；以上求导为对无量纲时间τ求导，ｔ为飞行时间，τ

＝ｔ／ｔｓｃａｌｅ，ｔｓｃａｌｅ＝ Ｒ０／ｇ槡 ０。

本文采用的再入制导策略是使飞行器定总攻角飞行，通

过控制攻角来控制纵向加速度分量，从而控制高度，最终达

到控制阻力加速度，使其跟踪标称阻力剖面的效果。控制量

为升力加速度（唯一取决于攻角）的阻力加速度控制模

型为［１０］：
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其中，ｕＬ，Ｄ、Ｌ分别为珚Ｄ、珔Ｌ简写，Ｄ′为Ｄ对τ的导数。

２　Ｄ－Ｅ剖面的强适应性跟踪律设计

在标称剖面给定的前提下，跟踪律的设计问题即为跟踪

误差状态空间的有限时间镇定问题。首先可根据标称剖面

推算阻力加速度状态空间中控制量及各状态量的参考值，

得到：
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其中，下标 ｒ表示某一反能量 ｅ所对应的各参考值，Ｄｒ为参

考阻力加速度，Ｄ
·

ｒ为参考阻力加速度变化率，ｕｒ为参考控

制量；ｂｒ为参考控制矩阵系数，通常设为ｂｒ＝－
Ｄｒ
ｈｓ
－
２Ｄｒｇ
Ｖ２
，可

做适当调整；根据自抗扰理论，ａ１可设置为固定的系统矩阵

系数，此处取为 －
２Ｄｒ
Ｖ在整个飞行全程的均值，剩余部分归

入干扰量。

那么ｗｒ为参考干扰，表达式为
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而实际弹道的阻力加速度状态空间也可以表示成相似的

形式
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这里干扰量ｗ由两部分组成，前一部分ｗ１可看作系统内扰，
代表阻力加速度控制模型自身所包含的时变强非线性动态，
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而后一部分ｗ２则看作系统外扰，代表气动偏差（阻力系数偏
差、大气密度偏差）和导航高度偏差对阻力加速度控制模型

的影响。
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　　ｗ２的产生可理解为当考虑气动偏差（阻力系数偏差、大
气密度偏差）和导航高度偏差时，相同的指令攻角αｃ对应的
控制量由ｕ变为ｕ′所带来的附加控制作用，如果在设计控制
量ｕ时考虑各种环境不确定性和导航高度偏差导致的附加
控制作用，并在设计控制律时主动将其补偿抵消掉，那么就

可以认为这种新型的控制律对各种环境不确定性和导航高

度偏差不敏感，具有较强适应性。

式（６）与式（４）相减可得到跟踪误差状态空间：

ΔＤ′＝ΔＤ
·

ΔＤ
·
′＝ｂｒΔｕ＋ａ１ΔＤ

·
＋Δ

{
ｗ

（８）

其中Δ（·）代表各状态量、控制量、干扰量实际值与参考值的
偏差。在状态偏差量、干扰偏差量已知的前提下，则可以进

行状态反馈律设计与动态补偿使跟踪误差状态在有限时间

内收敛至近乎为零，完成Ｄ－Ｅ剖面跟踪。跟踪律设计为

Δｕ＝－１ｂｒ
（γ２ｇｚΔＤ＋（２γｇｚ＋ａ１）ΔＤ

·
＋Δｗ）

（γｇｚ＞０）
（９）

将式（９）代入式（８）得：

ΔＤ′＝ΔＤ
·

ΔＤ
·
′＝－γ２ｇｚΔＤ－２γｇｚΔＤ

{ ·
（１０）

可见这里通过状态反馈与动态补偿将系统极点配置为双重

负实根，保证了跟踪误差状态镇定，唯一需要设计的极点位

置γｇｚ与跟踪速度直接相关，决定跟踪性能。实际控制量ｕ＝
ｕｒ＋Δｕ随之可算得，而指令攻角αｃ可根据标准大气密度、未
拉偏气动参数和惯组输出导航高度由ｕ反推。根据定义：

ｕ＝
ρ０ｅ

－ｈｇｚ／ｈｓ（ＶＶｃ）
２ＳｒｅｆＣＬｂｃ

２ｍ·ｇ０
（１１）

则反推得到：

αｃ ＝Ｃ－１Ｌｂｃ（
２ｕｍｇ０

ρ０ｅ
－ｈｇｚ／ｈｓ（ＶＶｃ）

２Ｓｒｅｆ
）Ｚ （１２）

其中ＣＬｂｃ为标称升力系数，ｈｇｚ为惯组输出高度，Ｃ
－１
Ｌｂｃ为由升力

系数反求攻角的逆函数。

然而各状态偏差量、干扰偏差量的获得需要对系统式

（６）中各状态量，干扰量进行观测，这便需要构建扩张状态观
测器（ＥＳＯ）。跟踪律的实现需要状态观测与动态补偿，从而
达到重构被控对象的目的，得到想要的动态性能，满足自抗

扰控制的核心思想。可以说，将自抗扰思想用于阻力加速度

跟踪设计，可以提高该跟踪律对环境不确定性和导航高度偏

差的适应性。

就ＥＳＯ构建方面，本文参考文献［１２］构建基于有限时
间输出反馈的线性扩张状态观测器，将系统式（６）的状态扩

张为ｘｅ＝

ｘ１
ｘ２
ｘ









３

＝

Ｄ

Ｄ
·









ｗ

，则扩张状态空间可表示为

ｘｅ＝Ａ１ｘｅ＋Ｂ１ｕ＋Ｂ２ｗ

ｙ＝Ｃ１ｘｅ
（１３）

其中
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对ｘｅ构建扩张观测器１
ｚ＝Ａ１ｚ＋Ｂ１ｕ＋Ｂ２ｕ０
ｙｚ＝Ｃ１ｚ

（１４）

则式（１４）与式（１３）作差得：
ｅ＝Ａ１ｅ＋Ｂ２（ｕ０－ｗ）

ｙｅ＝Ｃ１ｅ
（１５）

那么在（Ａ１，Ｃ１）可观，（Ａ１，Ｂ２）可控的前提下，可以对 ｅ构建

扩张观测器２进行观测，并以观测量设计状态反馈使 ｅ在有

限时间内收敛至指定精度范围，从而保证扩张观测器１的性
能。构建的扩张观测器２如下：

ξ
·
＝Ａ１ξ＋Ｂ２Ｃｋξ＋ＢｋＣ１（ｅ－ξ） （１６）

而反馈控制律为ｕ０＝Ｃｋξ。合理选择参数γ使得：

λｉ（Ａ１＋Ｂ２Ｃｋ）＝－γ

λｉ（Ａ１－ＢｋＣ１）＝－γ
　（ｉ＝１，２，３），（γ１） （１７）

并据此计算观测器矩阵 Ｂｋ、Ｃｋ，即可设计出满足性能要求的

观测器，得到ｗ的实时观测值 ｗ^用于后续的跟踪律设计。

３　仿真分析

本文的研究对象为某低空飞行的ＳＴＴ飞行器，较之平衡

滑翔飞行器，其机动距离更短，减速范围更小。标称剖面在

此直接给出，为一条位于再入走廊内且满足终端速度、高度

约束及航程约束的给定剖面。ＥＳＯ的唯一设计参数 γ取

８．５×ｔｓｃａｌｅ，跟踪律的唯一设计参数 γｇｚ取０．３×ｔｓｃａｌｅ，ｔｓｃａｌｅ

为上文提到的时间归一化因子，ａ１固定为－１２．５。

当大气密度、气动系数均负极性拉偏２０％时，ＥＳＯ中Ｄ^，

Ｄ
·^
，^ｗ观测情况如图１所示。

　　可见观测器开启及控制律切换时，各阶观测输出都会有
不同幅度的动态过程，阶数越高，幅度越大，但均在有限时间

内趋于稳定，较好跟踪实际值。
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图１　ＥＳＯ观测情况

　　图２为有干扰偏差补偿和无干扰偏差补偿时两跟踪误

差状态随时间变化的曲线，即标称弹道跟踪情况。

　　存在干扰偏差补偿时，阻力加速度跟踪误差在２８ｓ之后

恒为零，说明本文讨论的跟踪控制指令算法不仅对大气密

度、气动系数偏差有强适应性，而且最终达到的跟踪效果良

好；而缺少干扰偏差补偿时，阻力加速度跟踪误差始终无法

归零，说明剖面跟踪性能较差，影响打击终端航程约束。

图３为大气密度、气动系数均拉偏２０％和均拉偏－２０％

两种情况下实际控制量变化情况。当跟踪误差状态归零后，

可以看到，实际控制量与标称控制量不等，负极性拉偏时的

比标称控制量大，正极性拉偏时的比标称控制量小。原因在

于负极性拉偏时，产生同样控制作用所需攻角更大，则根据

实际控制量定义，由攻角、标称大气密度、未拉偏气动系数求

得的实际控制量会变大，正极性拉偏情况同理。该现象恰证

明本文的跟踪控制指令算法会根据实际大气密度、气动系数

进行调整，凸显其对环境不确定性的强适应性。

图２　跟踪误差时间曲线

图３　正／负极性拉偏时控制量的时间曲线

　　考虑导航高度偏差影响，当大气密度、气动系数均拉偏
２０％且存在３ｋｍ导航高度偏差（惯组输出高度值总是比飞
行实际高度高３ｋｍ）时，跟踪律效果及控制量曲线如图４，图
５可见，跟踪效果良好且控制量正常。

图４　存在导航高度偏差时跟踪误差曲线
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图５　存在导航高度偏差时控制量曲线

４　结论

仿真结果表明，在存在大气密度、气动系数、导航高度偏

差条件下，该跟踪律跟踪效果良好且参数设计简单，不需要

系统提供阻力加速度微分信息，又可以根据标称大气密度气

动参数和存在偏差的导航高度直接反解实际攻角指令，具有

一定的工程应用价值。
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