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高超声速飞行器再入自适应容错制导控制一体化设计

顾攀飞
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摘要!针对故障下高超声速飞行器安全再入飞行问题!考虑控制系统存在各种不确定性参数"干扰和力矩故障!

进行高超声速飞行器再入自适应容错制导控制一体化#
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$设计%首先!针对

分离通道的制导与控制#

F5

G

,*,75:H,++5-1+75

2

*,75C

2

)1C,+:5,+C:(+7*(-

!
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$模型设计无法同时协调制导

和控制系统容错能力的问题!考虑制导环和姿态环之间关系并建立制导控制一体化模型&然后!针对一体化模型

设计自适应滑模
I,:J675

GG

1+

2

容错控制器!并采用
K,J,

2

1

B

F)

2

5+(
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KBF

$模糊模型在线逼近由未知参数和加性故

障引起的复合干扰项&最后!基于
L

8

,

G

)+(4

稳定性定理设计参数自适应律在线更新容错控制器!同时引入投影

算子防止参数漂移以保证参数处于合理区间!从而完成自适应容错制导控制一体化方案设计%在飞行器故障条

件下!通过
@DE

与
FE@DE

控制策略的仿真对比!验证了自适应容错
@DE

控制策略的有效性和优越性%
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高超声速飞行器是指飞行马赫数大于
!

的飞

行器$它具有高超声速*高机动性*大航程等特点$

对国防和民用都具有非常重要的意义'纵观高超

声速飞行器的发展史$高超声速飞行试验过程并非

是一帆风顺的$由试验失败而导致国家遭受巨大损

失的案例非常多$因此先进的制导技术以及故障下

容错技术是确保高超声速飞行器能够安全往返的

首要前提(

%

)

'

针对飞行器发生故障$飞行器轨迹重构制导技

术方面$已经产生部分优秀的研究成果'文献(

$B

A

)提出模型预测静态规划#

(̀C5-

G

*5C1:714567,71:

G

*(

2

*,UU1+

2

$

ẀFW

%算法$针对出现参数变化和

干扰等异常情况下$实时调节控制量$实现再入鲁

棒轨迹设计&呼卫军等人(

M

)采用动态伪谱法实现了

运载器变更着陆点与控制能力下降情况下的应急

再入轨迹重构'

?*Cab5_

等人(

!

)基于相邻可行性

轨迹存在定理#
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2
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%和轨迹鲁棒定理#
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KYK

%实现了飞行下

降与着陆段的故障下轨迹重构'文献(

#BO

)将

/[KTK

定理扩展至飞行再入返回阶段$采用预测

校正算法生成标称轨迹$处理微小故障与较大故障

下的情况$完成了在线容错制导算法的设计'飞行

器姿态容错控制方面也有许多优秀的研究成果$主

要有滑模控制方法(

&

)

$

I,:J675

GG

1+

2

控制方法(

N

)

$

自适应控制方法(

%"

)和输出反馈控制方法(

%%

)等方

法'但故障时仅仅考虑对轨迹进行轨迹重构或者

仅考虑对姿态进行容错控制$飞行器可能违背再入

过程中的约束条件$同样无法使得飞行器达到飞行

任务要求(

%

)

'

目前$高超声速飞行器制导与控制系统通常采

用传统的分离通道的制导与控制#
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%设计

方案!首先分别通过单独设计制导律和控制律$当

两个子系统均满足预设的设计指标后$再将这两个

子系统进行联合集成'目前已经有许多现代鲁棒

控制方法分别应用于制导律和控制律的设计方案

上'文献(

%$

)采用预测校正制导算法生成了标称

轨迹$直接将轨迹指令给到姿态环$采用
I,:J675

G

B

G

1+

2

实现了飞行器的姿态控制'文献(

%A

)中针对

执行器故障或不确定参数等情况$集成内外环设计

容错控制方法补偿故障影响$完成了集成自适应制

导与控制方法的设计'

P(+

2

等人同时考虑制导环

和姿态环$进行了整体性研究$采用伪谱法进行制

导律设计*并设计双滑模控制器和干扰观测器对制

导指令进行跟踪$完成了可重复使用运载器的集成

再入制导与控制整体设计(

%M

)

'

由于制导环和控制环之间存在较强的耦合关

系$若分开设计$这两个子系统之间的协同关系无

法得到充分利用$整体系统的性能可能会受到限

制$稳定性也无法得到保证'从而使得越来越多的

学者对制导控制一体化#
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%设计方案进行研究'制导控制一体

化思想是根据当前飞行状态和任务目标直接生成

飞行器所需的控制力矩指令并同时完成飞行制导

和姿态控制任务'目前
@DE

设计思路可归纳为两

类!#

%

%建立包含制导模型和姿态模型的
#

自由度

全耦合模型$采用小增益控制(

%!

)

*反步控制(

%#

)

*动

态面控制(

%O

)和全状态反馈(

%&

)等完成高阶非线性

模型的控制器设计&#

$

%综合制导和姿态两个子系

统的状态变量$提高制导与姿态环之间的集成度$

对高阶非线性系统进行降阶处理$减小系统待设计

控制变量$将
@DE

设计转换为低阶非线性系统的

求解问题(

%N

)

'

@DE

设计可以提高飞行器的飞行性

能$与传统的方法相比较$

@DE

设计可以减少控制

器设计的迭代次数和所需传感器的数量与成本$并

且
@DE

的设计考虑了各个子系统之间的耦合性$

从而保证了系统的稳定性以及整体系统的可靠性'

针对以上问题$本文考虑控制系统存在的各种

不确定性参数*外部干扰和力矩故障$通过选取中

间制导变量建立包含再入制导模型和姿态模型的

#

自由度一体化模型'针对一体化模型$进行高超

声速飞行器再入自适应容错制导控制一体化设计$

并对设计的
@DE

控制策略进行稳定性分析'本文

设计自适应滑模
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容错控制器$并采

用
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%模糊模型逼近由未知参数

和加性故障引起的复合干扰项$基于
L

8

,

G

)+(4

稳

定性定理设计参数自适应律$同时引入投影算子防

止参数漂移以确保参数处于合理区间'通过
@DE

与
F@DE

控制策略仿真对比$验证了自适应容错

@DE

控制策略的有效性与优越性'

A

!

再入模型

ABA

!

再入制导模型

!!

在精度允许的条件下$假设高超声速飞行器的

飞行侧滑角保持为零'本文采用不考虑地球自转$

质量恒定$大气稳定条件下的简化再入飞行运动方
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式中!状态量
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K分别为速度*航

迹角*航向角*高度*经度和纬度&控制量
"

5

(

&

$

"

)

K分别为攻角和倾侧角&

+

5

为地球平均半径&

<

5

+

5

:

;

$为地心距&

8

为飞行器质量&

2

为重力加速

度'

9

和
7

分别为升力和阻力$其表达式如下
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式中!

>

为飞行器的有效参考面积&

'

为大气密度&

?

L

与
?

>

分别表示升力系数和阻力系数'

升力系数
?

L

和阻力系数
?

>

采用拟合生成的

关于攻角的函数$其形式如下
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再入姿态模型

再入姿态运动方程如下
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式中!
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K为姿态角指令$分别是攻角*倾

侧角和侧滑角&

"5

(

1

$

@

$

<

)

K 为姿态角速度$

1

为

滚转角速度$

@

为俯仰角速度$

<

为偏航角速度&

$
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A
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A和
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A

A

A的表达形式参

见文献(

$%

)&

&

"

.

A表示飞行控制力矩$通过设计

合理的力矩$即可完成对飞行器再入飞行状态的

控制'

ABD

!

故障模型

飞行器故障主要有结构损伤*执行器故障*飞

控效率的降低等$不同故障类型对飞行器有着不同

的影响(

$$

)

'如文献(

$A

)所述$由于复杂外界飞行

环境引起的质心的偏移体现在控制力矩上的加性

故障&舵面的长期动作出现的部分失效故障'故力

矩故障模型可描述为
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式中$
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为实际控制力矩&
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为期望的控制力矩&
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%为力矩加性故障&
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制导控制一体化设计目标
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统的整体性能要求$通常必须要调整各个子系统的
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杂$可靠性也大大降低$稳定性也无法得到保障'

因此$应考虑制导与控制的一体化设计$使飞行器

在再入过程中始终处于瞬态平衡状态$并且能够保

证姿态环实时跟踪上期望姿态指令$最大程度增强

制导与控制系统在故障下的容错能力'
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制导控制一体化模型

为了消除纵向轨迹之间的偏差$本文定义了视

线偏角
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分别根据高超声速飞行器再入制导任务$获得
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自适应容错制导控制一体化设计

考虑高超声速飞行器发生控制力矩的加性故

障和乘性故障$以及存在多种不确定性参数和外部

干扰的情况$针对再入制导控制一体化模型式
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%$设计自适应容错控制算法'
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制导控制一体化设计
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根据以上的分析和推导$得出不确定参数*外

部干扰以及故障因子的估计误差和动态表面都是

一致最终有界'因此建立的闭环高阶非线性
@DE

控制系统是有界稳定'
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仿真验证

本文针对
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总体与气动模型(
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本节根据高超声速飞行器发生故障情况$对飞

行器没有发生故障和发生了力矩故障两种情况进

行仿真验证'

仿真
A

!

高超声速飞行器没有发生故障'

无故障时的仿真结果如图
$

0

A

所示'图
$

为

采用制导控制一体化控制策略飞行器的再入飞行

三维轨迹曲线$图
A

为再入飞行过程中的状态变量

和控制变量等响应曲线$由图
$

0

A

可以看出$飞行

器没有发生故障时$再入飞行过程中所有的状态变

量及控制变量均满足所有的约束条件$能够生成可

行的飞行轨迹$完成再入飞行任务'

图
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图
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和图
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给出了采用一体化控制策略时姿

态角和姿态角速率的响应曲线'如图
M

所示$姿态

角响应曲线几乎完全实时跟踪上期望的参考指令'

图
!

中$姿态角速率在
A"6

左右就能够跟踪上期

望的参考指令'飞行器控制力矩的响应曲线如图

#

所示$力矩同样在
A"6

左右趋于有界'当飞行器

姿态角速率跟踪上期望的角速率时$此时飞行器将

保持稳定的姿态'
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图
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制导状态量与控制量曲线#仿真
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错制导控制一体化策略能够生成可行的飞行轨迹$

且姿态角及其角速率均能够实时跟踪上期望值$从

而证明了该自适应一体化控制策略的有效性'
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高超声速飞行器控制力矩发生失效

故障和加性故障'

为了更好地研究本文所设计的自适应容错制

导控制一体化控制策略$将文献(

$N

)中分离通道制

导与控制环的控制策略与本文设计的制导控制一

体化控制策略作比较'

假设当
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时$飞行器控制力矩发生加性
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控制力矩响应曲线#仿真
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故障下的仿真结果如图
O
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%$

所示$

@DE

为本文设

计控制策略$

FE@DE

为文献(

$N

)中采用的分离通

道制导与控制环的控制策略'

由图
O

所示$采用
KBF

模糊逻辑估计复合干扰
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%为复合干扰项分别在
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个力矩方向上的分量

值$其估计曲线几乎完全拟合实际的干扰曲线$故

本文设计的
KBF

模糊逻辑控制器能够高精度地估

计由未知参数和加性故障引起的复合干扰项'

图
&

为飞行器发生故障后制导环生成的再入

三维轨迹$图
N

为飞行器制导过程的状态变量与控

制变量'如图
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所示$采用本文
@DE

比
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控制策略生成的轨迹终端位置与期望终端之间误

差小$精度高'
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姿态角的跟踪响应曲线如图
%"

所示$

@DE

控

制策略能够实时跟踪上期望的姿态角$而
FE@DE

策略不能实时跟踪上期望值'图
%%

为姿态角速率

的响应曲线$

@DE

策略能够跟踪上期望的角速率$

并具有较高的跟踪精度$而
FE@DE

策略不能够跟

踪上期望值$具有一定的跟踪误差$精度有限$本文

设计的
@DE

控制策略较传统
FE@DE

控制策略具

有较高的跟踪精度$控制效果具有一定的优越性$

且生成满足可行的飞行轨迹$完成高超声速飞行器

再入制导任务'
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给出了采用
@DE

控制策略的三通

道控制力矩响应曲线$当飞行器在
M"6

后发生加

性故障后$控制力矩发生了变化$通过
KBF

模糊逻

辑估计力矩上的复合干扰项$然后由控制力矩提供

同等大小的力矩来补偿故障及干扰对控制性能的

影响'当
!!6

乘性故障发生后$其控制力矩变大$

这是由于乘性故障发生后$控制力矩部分失效$作

用于飞行器的力矩相应的被削弱$为保证控制性能

的要求$故需要增加控制力矩的大小'在
%%""

$

%$""6

时间段由于姿态角发生了较明显变化$三

通道控制力矩也产生相应的控制力矩变化对飞行

姿态角进行调节'

图
%$

!

故障下俯仰控制力矩响应曲线#仿真
$

%

[1

2

=%$

!

Y56

G

(+65:)*456(.7H5

G

17:H:(+7*(-7(*

V

)5)+C5*

7H5.,)-7

#

F1U)-,71(+$

%

图
%A

!

故障下滚转控制力矩响应曲线#仿真
$

%

[1

2

=%A

!

KH5*56

G

(+65:)*456(.7H5*(--:(+7*(-7(*

V

)5)+

B

C5*7H5.,)-7

#

F1U)-,71(+$

%

图
%M

!

故障下偏航控制力矩响应曲线#仿真
$

%

[1

2

=%M

!

Y56

G

(+65:)*456(.7H5

8

,]:(+7*(-7(*

V

)5)+C5*

7H5.,)-7

#

F1U)-,71(+$

%

F

!

结
!!

论

本文考虑控制系统存在各种不确定性参数和

力矩故障$将高超声速飞行器再入段飞行制导环与

姿态环融合$针对制导与控制一体化模型进行再入

自适应容错制导控制一体化设计'

AOO

第
#

期
! !!

顾攀飞$等!高超声速飞行器再入自适应容错制导控制一体化设计



#

%

%高超声速飞行器制导环与控制环之间存

在强耦合特性'本文将制导模型的
#

个状态方程

简化为关于制导指令的两个方程$联合姿态运动模

型$考虑各种不确定性参数*外部干扰与力矩故障$

获得制导控制一体化模型'

#

$

%针对制导控制一体化模型$进行高超声速

飞行器再入自适应容错制导控制一体化设计'设

计自适应滑模
I,:J675

GG

1+

2

容错控制器$采用
KBF

模糊模型逼近由未知参数和加性故障引起的复合

干扰项$基于
L

8

,

G

)+(4

稳定性定理设计参数自适

应律$同时引入投影算子防止参数漂移$确保其处

于合理区间'通过理论证明本文所设计的
@DE

控

制策略能够有效保证高超声速飞行器姿态角及其

角速率的实时跟踪$证明了该闭环高阶非线性
@DE

控制系统是有界稳定'

#

A

%通过仿真验证$本文设计的
KBF

模糊逻辑

逼近器能够高精度地估计由未知参数和加性故障

引起的复合干扰项'由仿真结果可知$当飞行器发

生故障后$采用
FE@DE

控制策略不能够完全跟踪

上期望指令$而采用
@DE

控制策略能够实现跟踪$

跟踪精度较高$且生成的再入轨迹满足任务要求$

从而验证了本文设计的高超声速飞行器再入自适应

容错制导控制一体化控制策略的有效性和优越性'

参考文献!

(

%

)

!

>3ST̀ 9/ D= W*(.1-5

B

.(--(]1+

2

5+7*

8 2

)1C,+:5

)61+

2

-1+5,*

V

),C*,71:*5

2

)-,7(*7H5(*

8

(

E

)""

9@99

D)1C,+:5

$

/,41

2

,71(+

$

,+CE(+7*(-E(+.5*5+:5,+C

T\H1̂17=

(

F=-=

)!

9@99

$

$""$=

(

$

)

!

R9LIT?

$

Y9'9YD

$

W9>R@Y=Y(̂)67*55+7*

8

2

)1C,+:5(.,*5)6,̂-5-,)+:H45H1:-5)61+

2

U(C5-

G

*5C1:714567,71:

G

*(

2

*,UU1+

2

(

'

)

='()*+,-(.D)1C

B

,+:5E(+7*(-;>

8

+,U1:6

$

$"%A

$

AO

#

%

%!

%AMB%M&=

(

A

)

!

ER9iL9E

$

F9Y`9RW

$

W9>R@Y=F)̂(

G

71U,-

*55+7*

82

)1C,+:5(.,*5)6,̂-5-,)+:H45H1:-5)61+

2

G

17:H

G

-,+5 U,+5)45*

(

'

)

=95*(6

G

,:5 F:15+:5 ;

K5:H+(-(

28

$

$"%"

$

%M

#

#

%!

AOOBA&#=

(

M

)

!

呼卫军$周军$常晶$等
=YL<

应急再入轨迹规划问

题的动态伪谱法求解(

'

)

=

宇航学报$

$"%!

$

A#

#

%%

%!

%$!!B%$#%=

R3 i51

0

)+

$

PR?3')+

$

ER9/D'1+

2

$

57,-=T

B

U5*

2

5+:

8

*55+7*

8

7*,

0

5:7(*

8 G

-,++1+

2

.(**5)6,̂-5

-,)+:H45H1:-5 ,̂65C(+C

8

+,U1:

2

,)66

G

65)C(

B

6

G

5:

B

7*,-

(

'

)

='()*+,-(.967*(+,)71:6

$

$"%!

$

A#

#

%%

%!

%$!!B%$#%=

(

!

)

!

'@9/DP

$

?Y>jkTPY=?+

B

-1+5*(̂)677*,

0

5:7(*

8

2

5+5*,

B

71(+ (+,

GG

*(,:H ,+C-,+C1+

2

.(**5)6,̂-5

-,)+:H45H1:-56

(

'

)

=9)7(U,71:,

$

$""N

$

M!

#

O

%!

%##&B

%#O&=

(

#

)

!

钱佳淞$齐瑞云
=

基于
/[KTK

的高超声速飞行器再

入容错制导(

'

)

=

航空学报$

$"%!

$

A#

#

%"

%!

AAO"B

AA&%=

X@9/'1,6(+

2

$

X@Y)1

8

)+=KH567)C

8

(.7H5.,)-7

B

7(-5*,+7

2

)1C,+:5.(**55+7*

8

H

8G

5*6(+1:.-1

2

H745H1

B

:-56 ,̂65C(+/[KTK

(

'

)

=9:7,95*(+,)71:,5796

B

7*(+,)71:,F1+1:,

$

$"%!

$

A#

#

%"

%!

AAO"BAA&%=

(

O

)

!

郭小平$齐瑞云
=

基于
/[KTK

的高超声速飞行器鲁

棒轨迹重构设计(

'

)

=

南京航空航天大学学报$

$"%O

$

MN

#

F

%!

&$B&&=

D3?Z1,(

G

1+

2

$

X@Y)1

8

)+=>561

2

+(.*(̂)677*,

0

5:

B

7(*

8

*56H,

G

1+

2

.(* H

8G

5*6(+1: 45H1:-5 ,̂65C (+

/[KTK

(

'

)

='()*+,-(./,+

0

1+

2

3+145*617

8

(.95*(

B

+,)71:6; 967*(+,)71:6

$

$"%O

$

MN

#

F

%!

&$B&&=

(

&

)

!

I9F@/ `

$

E9L>TY?/B9L<9YTP >= F-1C1+

2

U(C5*5

2

)-,7(*,66(-)71(+7((

G

71U,-:(+7*(-

G

*(̂-5U

.(*+(+

B

-1+5,*

G

(-

8

+(U1,-6

8

675U6

(

'

)

='()*+,-(.7H5

[*,+J-1+@+6717)75

$

$"%"

$

AMO

#

#

%!

N%"BN$$=

(

N

)

!

X@Yl

$

R39/Dl R

$

'@9/DI

$

57,-=9C,

G

7145

,̂:J675

GG

1+

2

:(+7*(-.(*H

8G

5*6(+1:45H1:-5]17H)+

B

:5*7,1+

G

,*,U575*6,+C,:7),7(*.,)-76

(

'

)

=W*(:55C

B

1+

2

6(.7H5@+6717)71(+(. 5̀:H,+1:,-T+

2

1+55*6W,*7@

'()*+,-(.F

8

675U6 ; E(+7*(-T+

2

1+55*1+

2

$

$"%A

$

$$O

#

%

%!

!%B#%=

(

%"

)

'@9/DI

$

D9?P

$

FR@W

$

57,-=9C,

G

7145.,)-7

B

7(-

B

5*,+77*,:J1+

2

:(+7*(-(.+5,*

B

6

G

,:545H1:-5)61+

2

7,J

B

,

2

1

B

6)

2

5+(.)__

8

U(C5-6

(

'

)

=@TTTK*,+6,:71(+6(+

[)__

8

F

8

675U6

$

$"%"

$

%&

#

!

%!

%"""B%""O=

(

%%

)

RT'

$

X@Y

$

'@9/DI

$

57,-=9C,

G

7145()7

G

)7.55C

B

,̂:J .,)-7

B

7(-5*,+7 :(+7*(- C561

2

+ .(* H

8G

5*6(+1:

.-1

2

H745H1:-56

(

'

)

='()*+,-(.7H5[*,+J-1+@+6717)75

$

$"%!

$

A!$

#

!

%!

%&%%B%&A!=

(

%$

)

X@9/'

$

X@Y

$

'@9/DI=[,)-7

B

7(-5*,+7

2

)1C,+:5

,+C:(+7*(-C561

2

+.(**55+7*

8

H

8G

5*6(+1:.-1

2

H745H1

B

:-56 ,̂65C(+:(+7*(-

B

,--(:,71(+,

GG

*(,:H

(

E

)""

D)1C

B

,+:5

$

/,41

2

,71(+,+CE(+7*(-E(+.5*5+:5

#

ED/EE

%

=

(

F=-=

)!

@TTT

$

$"%M

!

%#$MB%#$N=

(

%A

)

FER@TY`9/'>

$

i9Y>>D

$

R3LL'Y

$

57,-=

@+75

2

*,75C,C,

G

7145

2

)1C,+:5,+C:(+7*(-.(**5

B

5+7*

8

45H1:-56]17H.-1

2

H77567*56)-76

(

'

)

='()*+,-(.D)1C

B

,+:5E(+7*(-;>

8

+,U1:6

$

$""M

$

$O

#

#

%!

NO!BN&&=

(

%M

)

K@9/I

$

[9/i

$

P?/DX

$

57,-=/(+-1+5,**(̂)67

:(+7*(-.(**5)6,̂-5-,)+:H45H1:-561+*55+7*

8G

H,65

,̂65C(+71U5

B

4,*

8

1+

2

H1

2

H(*C5*6-1C1+

2

U(C5

(

'

)

=

'()*+,-(.7H5[*,+J-1+@+6717)75

$

$"%A

$

A!"

#

O

%!

%O&OB%&"O=

(

%!

)

l9/R

$

K9/F

$

RTl=96U,--

B

2

,1+U57H(C.(*

1+75

2

*,75C

2

)1C,+:5,+C:(+7*(-1+75*U1+,-

G

H,65(.

*55+7*

8

(

'

)

=9:7,967*(+,)71:,

$

$"%O

$

%A$

!

$&$B$N$=

(

%#

)赵暾$王鹏$刘鲁华$等
=

带落角约束的高超声速飞

行器一体化制导控制(

'

)

=

控制理论与应用$

$"%!

$

A$

#

O

%!

N$!BNAA=

MOO

南
!

京
!

航
!

空
!

航
!

天
!

大
!

学
!

学
!

报 第
!"

卷



PR9?K)+

$

i9/DW5+

2

$

L@3L)H),

$

57,-=@+75

B

2

*,75C

2

)1C,+:5,+C:(+7*(-]17H75*U1+,-,+

2

)-,*

:(+67*,1+7.(*H

8G

5*6(+1:45H1:-56

(

'

)

=E(+7*(-KH5(*

8

; 9

GG

-1:,71(+6

$

$"%!

$

A$

#

O

%!

N$!BNAA=

(

%O

)孙向宇$晁涛$王松艳$等
=

考虑通道耦合因素的制

导控制一体化设计方法(

'

)

=

宇航学报$

$"%#

$

AO

#

&

%!

NA#BNM!=

F3/Z1,+

28

)

$

ER9?K,(

$

i9/DF(+

28

,+

$

57,-=

@+75

2

*,75C

2

)1C,+:5,+C:(+7*(-C561

2

+U57H(C:(+

B

61C5*1+

2

:H,++5-:()

G

-1+

2

(

'

)

='()*+,-(.967*(+,)

B

71:6

$

$"%#

$

AO

#

&

%!

NA#BNM!=

(

%&

)

i9/D'R

$

L@3LR

$

PR9?K

$

57,-=@+75

2

*,75C

2

)1C,+:5,+C:(+7*(-.(*H

8G

5*6(+1:45H1:-561+C145

G

H,65]17H U)-71

G

-5:(+67*,1+76

(

'

)

=95*(6

G

,:5F:1

B

5+:5; K5:H+(-(

28

$

$"%#

$

!A

!

%"AB%%!=

(

%N

)王建华$刘鲁华$汤国建
=

高超声速飞行器俯冲段制

导与姿控系统设计(

'

)

=

宇航学报$

$"%#

$

AO

#

&

%!

N#MBNOA=

i9/D'1,+H),

$

L@3L)H),

$

K9/DD)(

0

1,+=D)1C

B

,+:5,+C,7717)C5:(+7*(-6

8

675UC561

2

+.(*H

8G

5*6(+

B

1:45H1:-51+C145

G

H,65

(

'

)

='()*+,-(.967*(+,)71:6

$

$"%#

$

AO

#

&

%!

N#MBNOA=

(

$"

)

PR3'

$

L@3 L

$

K9/D D

$

57,-=?

G

71U,-C141+

2

U,+5)45*67*,75

28

:(+61C5*1+

22

)1C,+:5,::)*,:

8

.(*

H

8G

5*6(+1:45H1:-5

(

'

)

=9:7,967*(+,)71:,

$

$"%M

$

%"M

#

%

%!

$A%B$M$=

(

$%

)

I3YST/''

$

L3W

$

i3PL

$

57,-=K](*5:(+.1

2

B

)*,̂-5.-1

2

H7

B

:(+7*(-C561

2

+U57H(C6

!

Y(̂)6765*4(

B

U5:H,+16U ,+C:(+7*(-,--(:,71(+

(

'

)

='()*+,-(.

D)1C,+:5E(+7*(->

8

+,U1:6

$

$"%$

$

$M

#

A

%!

M&$BMNA=

(

$$

)

'@9/DI

$

Z3>P

$

FR@W

$

57,-=9C,

G

7145+5)*,-

(̂65*45*

B

,̂65C ,̂:J675

GG

1+

2

.,)-77(-5*,+7:(+7*(-.(*

+5,*6

G

,:545H1:-5)+C5*:(+7*(-5..5:7(*C,U,

2

5

(

'

)

=

@TKE(+7*(-KH5(*

8

,+C9

GG

-1:,71(+

$

$"%M

$

&

#

N

%!

#!&B###=

(

$A

)

Z3>P

$

'@9/DI

$

FR@W=Y(̂)67/F<.,)-77(-5*

B

,+7:(+7*(-6

8

675UC561

2

+,

2

,1+67,:7),7(*.,)-76,+C

:(+7*(-6)*.,:5C,U,

2

5)+C5*,:7),7(*C

8

+,U1:6

(

'

)

=

@TTTK*,+6,:71(+6(+@+C)67*1,-T-5:7*(+1:6

$

$"%!

$

#$

#

N

%!

!N%NB!N$&=

(

$M

)

W?LlE9YW?3 ` `

$

@?9//?3W9=9*(̂)67

,C,

G

7145+(+-1+5,*:(+7*(-C561

2

+

(

'

)

=9)7(U,71:,

$

%NN#

$

A$

#

A

%!

M$ABM$O=

(

$!

)王立新$王迎军
=

模糊系统与模糊控制教程(

`

)

=

北

京!清华大学出版社$

$""A

!

&%B&O

$

$%!B$!!=

(

$#

)

l9?I

$

K? @̀P3S9`=9C,

G

7145*(̂)67:(+7*(-(.

@̀̀ ? +(+-1+5,*6

8

675U61+ 65U1

B

67*1:7.55Ĉ,:J
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顾攀飞$等!高超声速飞行器再入自适应容错制导控制一体化设计


