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摘要：针对高超声速飞行器运行环境中气动参数大范围变化可能导致失稳现象，构建高超声

速飞行器姿态的滑模变结构控制器。通过多时间尺度理论将飞行器姿态控制系统分为内外双

闭环子系统，分别为内外环设计滑模姿态控制律，保证控制系统对气动参数变化不敏感，能

稳定准确地跟踪期望姿态角指令。仿真结果表明所提滑模变结构姿态控制算法性能良好，对

气动参数变化有一定的鲁棒性。
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一、引言

高
超声速飞行器具有飞行速度快、反应迅速、打

击范围广等优点，可以作为强有力的军事武器

或极具成本效益的太空运输工具，代表一个国家的军

事、经济和科技实力 [1]。因为巨大包络线和极快速度，

高超声速飞行器的气动参数摄动剧烈，结构有很大

的不确定性，建立精确的数学模型很困难 [2]。美国的

HTV-2 高超声速飞行器两次试飞均以失败告终，就是

因为没有充分考虑气动参数的大范围变化造成的不确

定影响 [3]。

高超声速飞行器具有巨大的政治、军事和经济价

值，各国投入巨大的经济和人力资源进行研究 [4]。在

国内外科研工作者的共同努力下，已经有很多控制方

法应用到飞行器的控制器中。祝姣 [5] 提出了高超声速

飞行器的纵向通道的反馈线性化控制算法，减弱了非

最小相位带来的负面影响，改善了高超声速飞行器的

控制系统稳定性。高海燕 [6] 提出了高超声速飞行器纵

向模型的离线双模预测控制方法，在线计算时间缩短，

缩减了控制系统调节时间，使高超声速飞行器实现实

时控制成为可能。齐乃明 [7] 提出了一种高超声速飞行

器姿态系统的分数阶 PID 控制方法，增加了传统 PID

控制参数的灵活性，在满足控制精度的条件下改善了

动态性能。可是上述方法并没有考虑高超声速飞行器

飞行环境中气动参数的剧烈变化，没有对气动参数变

化的鲁棒性加以验证。

本文考虑了高超声速飞行器飞行时气动参数大范

围变化造成的负面影响，使用滑模变结构姿态控制算

法构建高超声飞行器的控制器。滑模变结构控制本身

有较强的鲁棒性，对气动系数摄动不灵敏，在满足跟

踪精度的同时保证了系统的稳定性。分别构建高超声

速飞行器内环和外环滑模控制器进行仿真研究。仿真

结果表明，高超声速飞行器的滑模变结构控制算法的

性能良好。

二、高超声速飞行器姿态模型      

对高超声速飞行器进行受力分析，可推出高超声

速飞行器的六自由度姿态模型 [8]。经过进一步推导与

整理，可得到面向姿态控制的仿射非线性数学模型，

具体包括运动学模型和动力学模型 [9]：

                                                                               （1）ωcω fMgω   
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                                                 （2） 

式中，Ω=[α  β  μ]T，μ，β，α 分别为

倾侧角、侧滑角和攻角；

ω=[p  q  r]T，r，q，p 分别为

偏航、俯仰和滚转角速度； 

Mc=[l  m  n]T，n，m，l 分 别

为偏航、俯仰和滚转力矩。

  

  

fΩ=[fα  fβ  fμ]
T

fω=[fp  fq  fr]
T  

其中，    

 

  

   

    

   

    

 

 

其中，Ii(i=x, y, z) —x 轴、y 轴和 z 轴转动惯量；

Ixz —x 轴和 z 轴惯性积；

   —空气动压；

g —重力加速度；

γ —航迹倾斜角；

m —飞行器瞬时质量；

S —飞行器参考面积；

c —平均气动弦长；

b —翼展长度；

v —飞行器瞬时速度；

C(•) —气动参数，表达式可见文献 [10-11]。

高超声速飞行器运行时气动系数 C(•) 具有大范围

的摄动，结构具有很大的不确定性。所以，需要设计

具有强鲁棒性的控制器，构造合适的控制力矩 Mc，使

控制系统在气动参数摄动的情况下仍然能够精准地跟

踪期望姿态角指令。

三、高超声速飞行器姿态的滑模变结构控制器设计

通过多个时间尺度理论将高超声速飞行器的控制

系统分为内外双闭环，如图 1 所示。外环是缓慢变化

的姿态角反馈，姿态角误差是外环控制器输入，输出

是内环预期角速率指令 ωc。内环为快速变化的角速率

反馈，角速率误差作为内环控制器的输入，输出为控

制力矩 Mc，作用于高超声速飞行器。内外环都采用滑

模变结构控制器。  

1、外环滑模控制器设计

姿态角误差为： 

eΩ=Ωref -Ω                                                              （3）

式中，eΩ=[eΩ1, eΩ2, eΩ3]
T。

将式（1）代入式（3）的导数后有：

                                                                               （4）

定义滑模面为：

                                                                               （5）
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式中，k1、k2 —正常数。

式（4）代入式（5）的导数得：

                                                                               （6）

令            ，可得等效控制律如下： 

                                                                                （7）

其中，k1、k2 —正常数；

Ωref  —预期姿态角；

eΩ —姿态角误差。

为了确保系统状态在滑模面上，必须引入不连续

控制。通常选取符号函数构建不连续控制如下：

ωcN=(k1·gΩ)-1·η1·sgn(SΩ)                                         （8）

式中，η1 —正常数。

根据式（7）~ 式（8），则外环滑模控制律为：

                                                                               （9）

将上式代入式（6）得：

                                                                                     （10）

选取 Lyapunov 函数为：

                                                                                     （11）

式中，V1 —李雅普诺夫函数，是一个正定的标量函数，

作为虚构的广义能量函数。

式（11）两端对时间求导得：

                                                                              （12）

因此，姿态角误差在外环滑模变结构控制律作用

下可以有限时间收敛到零，外环控制系统稳定。

2、内环滑模控制律设计

姿态角速率误差为：

eω=ωc-ω                                                               （13）

式中，eω=[eω1, eω2, eω3]
T。

将式（2）代入式（13）的导数中可得：

                                                                             （14）

定义滑模面为：

                                                                                      （15）

式中，k3、k4 —正常数。

将式（14）代入式（15）的导数中可得：

                                                                                     （16）

选取趋近律如下：

                                                                                      （17）

式中，η2 —正常数。

根据式（16）~ 式（17），则内环滑模控制律为：

                                                                             （18） 
选取 Lyapunov 函数为：

                                                                             （19）    

式（19）两端对时间求导得：

                                                                             （20）

因此，角速率可以在有限的时间内收敛到预期的

角速率，并且内环控制系统是稳定的。

四、仿真研究

对高超声速飞行器的滑模变结构控制系统进

行仿真分析。高超声速飞行器的仿真参数：质量

82310kg、飞行速度 8.8Mach、高度 30km、平均气动

弦长 c=12.07m、翼展长度 b=23.79m。

高超声速飞行器的惯性矩阵为：

     

角速率初始值 ω0=[0  0  0]T，姿态角预期值 Ωref 

=[5°  0°  6°]T，姿态角初始值 Ω0 =[2°  0.2°  3°]T。

外环滑模姿态控制器参数为 k1=2、k2=0.012、

η1=0.11。

内环滑模姿态控制器参数为 k3=1.5、k4=0.01、 

η2=0.1。

在标称气动参数下，对高超声速飞行器的滑模变

结构控制系统进行仿真。姿态角响应曲线如图 2所示，

姿态角速度如图 3 所示，控制力矩如图 4 所示。

由以上仿真结果可知，高超声速飞行器的滑模控

制系统三个姿态角响应时间均不超过 1s，稳态误差均

不超过 0.01°。因此，在标称气动参数下，滑模变结构

姿态控制算法响应速度快，跟踪精度高，能够稳定精

准地跟踪预期姿态角，动静态性能较好，鲁棒性强。

高超声速飞行器包络线巨大，速度极快，气动参
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数变化剧烈，结构发生不确

定变化。因此需要在气动参

数发生较大变化时对控制系

统进行仿真研究，验证所提

滑模控制方法对气动参数变

化的鲁棒性。在气动参数增

加和减少标称值的 30% 条件

下进行仿真，姿态角的响应

曲线如图 5 ~ 图 6 所示。

仿真结果显示，与标称

气动参数下相比，气动参数

增加 30% 时，姿态角调节时

间略有增加，但均不超过 1.6s，

稳态误差略微增大，都在 0.03°

内；气动参数减少 30% 条件

下，姿态角调节时间略微变

长，均在 1.5s 左右，稳态误

差增大到 0.03° 左右。因此，

气动参数大范围摄动时，高超

声速飞行器滑模变结构控制

系统能够稳定地收敛到期望

指令，姿态角的响应时间仍

然很短，稳态误差仍然很小，

在控制精度的允许范围内。

以上仿真结果验证了滑模变

结构姿态控制算法对高超声速飞行器的有效性，显示出滑模变

结构控制器对气动参数摄动不灵敏，具有较强的鲁棒性。

五、结论

本文为了缓解高超声速飞行器运行环境中气动参数变化引

起的不稳定现象，使用滑模变结构控制算法构造了高超声速飞

行器的姿态控制器。将姿态系统分为内外双环，分别设计滑模

控制器，将滑模控制方法对参数变化不敏感，固有的强鲁棒性

优点引入到飞行器的控制系统中，推导滑模变结构控制律后通

过 Lyapunov 函数证明系统是稳定的。仿真结果表明，高超声

速飞行器的滑模变结构控制系统能够稳定地收敛到预期的姿态

角，控制精度高，调节时间短，而且能削弱气动参数变化造成

的不利影响，在保证系统稳定收敛的同时，仍然具有较快地调

节速度和较高地控制精度，表现出很强的鲁棒性，结

构简单，有一定的工程应用前景。
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Variable Structure Control 

of Attitude for Hypersonic 

Vehicle 
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Abstract:  A s l iding mode 

variable structure controller 

for the attitude of hypersonic 

vehicle is designed, aiming at 

the flight instability caused by 

the wide range variation of aerodynamic parameters during flight. 

The attitude control system is divided into internal and external 

closed-loop subsystems based on the multi-time scale theory, 

and then the sliding mode attitude control laws are built for them 

respectively, which makes the control system insensitive to the 

aerodynamic parameters and track the desired attitude angles stably 

and accurately. The simulation results show that the proposed 

sliding mode control method is effective and robust to aerodynamic 

parameters.

Key words: hypersonic vehicle; aerodynamic parameters; attitude 

control; sliding mode control
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