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摘要 针对组合动力空天飞行器宽域爬升过程存在的模态转换、气动参数未知以及外界时变干扰等

问题, 研究了一种基于飞行包线模态划分的切换控制方案. 对飞行器六自由度模型和发动机推力模型

进行气动和推力特性分析, 给出了模态划分结果和模态转换过渡过程. 基于切换信号设计建立了空天

飞行器切换系统, 设计终端滑模软切换控制策略来保证模态的平稳转换, 并利用神经网络和非线性扰

动观测器协同处理系统不确定性和外界时变干扰. 通过多 Lyapunov 函数方法对闭环切换系统的稳定

性进行了分析, 且仿真结果验证了所提方法的有效性.
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1 引言

组合动力空天飞行器可自由穿梭于稠密大气、临近空间和近地轨道, 突破了传统的航天器和航空

器的局限,具备可重复使用和航班化发射频次等特点,是下一代航天运输系统的重要发展方向 [1∼3]. 组

合动力空天飞行器应用范围十分广泛, 可实现低成本跨大气层运输、太空旅行、高空侦查预警以及全

球快速打击等任务.

组合动力空天飞行器飞行包线历经对流层、平流层和中间层,大气温度、密度随高度变化剧烈;历

经气动热、高低温、空间辐射等复杂环境, 外界干扰复杂多变; 采用吸气式组合动力, 不同动力模式差

异较大,动力模态转换特性复杂. 以上特点导致飞行器宽域爬升过程中气动特性和动力特性变化剧烈,

严重影响飞行安全, 对飞行控制系统设计带来极大挑战. 因此需要针对组合动力空天飞行器存在的多

模态转换、强非线性、强不确定性等问题开展控制研究, 提升飞行控制系统的适应性、鲁棒性和智能

性, 实现组合动力空天飞行器多模态稳定切换和高可靠稳定爬升.

引用格式: 程怡新, 许斌, 洪锐. 面向宽域飞行的组合动力空天飞行器切换控制. 中国科学: 信息科学, 2022, 52: 1687–1710, doi: 10.

1360/SSI-2022-0055
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增益调度 [4, 5] 作为一种预置增益的方法, 能够使控制增益随飞行状态参数而变化, 适用于大包线

飞行控制系统的设计.文献 [6]将切换多胞系统和增益调度控制相结合,设计了可保证全局稳定的切换

控制器, 能实现参数大范围变化下的飞行稳定. 文献 [7] 基于增益调度和模型参考自适应方法设计了

一种自适应增强控制, 并应用于存在较大不确定性的高超声速飞行器的跟踪控制. 线性变参数 (linear

parameter-varying, LPV)控制 [8, 9] 是同时满足线性系统和时变系统特征的控制方法. 在飞行控制系统

设计中, LPV控制方法可以用一些时变参数, 如速度、高度、攻角来描述飞行器运动,然后用基于线性

矩阵不等式 (linear matrix inequalities, LMI) 的直接综合方法获得时变控制器 [10, 11]. 文献 [12] 提出了

一种基于间隙度量的大包线滞后切换 LPV控制方法,引入了多胞理论,并利用基于重叠区域的滞后切

换策略实现了高超声速飞行器大包线内各子区域控制器的切换. 文献 [13] 针对切换 LPV 系统设计了

一个多不连续 Lyapunov 函数框架, 在该框架下设计了切换参数依赖扰动观测器, 基于对扰动的估计

补偿实现了航空发动机的鲁棒精细抗扰控制. 增益调度控制和 LPV 控制在大包线飞行控制领域得到

了广泛应用, 但并未深入考虑宽域飞行的多模态特性, 需要针对不同模态下的子系统设计行之有效的

控制器.

切换系统是由有限个子系统和切换策略组成的典型混杂系统, 各子系统通过切换策略协调运行.

将不同模态下的飞行器模型和控制改变采用切换系统进行建模和分析,可从理论上指导宽域飞行控制

系统的设计与验证 [14]. 国内外学者围绕切换系统的稳定性分析与控制综合开展了大量研究 [15∼17], 取

得了许多理论突破, 可为解决飞行控制领域存在的复杂问题提供一种可行途径. 针对宽域飞行控制存

在的状态大幅度变化、参数不确定等问题, 一些学者开展了各种结合鲁棒和自适应控制方法的飞行切

换控制研究 [18∼21]. 文献 [20]结合公共 Lyapunov函数和驻留时间方法,对具有局部重叠切换特点的大

包线飞行线性切换系统进行了稳定性分析, 证明了驻留时间约束下的切换系统全局稳定. 文献 [22] 基

于间隙度量理论对高超声速飞行器包线进行划分,针对划分出的每个子区域设计了多模型预测控制器,

并通过基于动压的切换策略实现了闭环系统稳定. 文献 [23]针对高超声速飞行器纵向机动任务提出了

一种基于多 Lyapunov 函数法的自适应控制策略, 通过辨识不确定参数来减小控制增益. 文献 [24] 根

据飞行器动压和速度将飞行包线进行分区, 基于 LMI 设计抗饱和补偿器来处理高超声速飞行器执行

器饱和问题, 并利用持续驻留时间方法证明了系统稳定性. 此外, 许多研究针对飞行器受外界干扰易

发生状态偏离和控制器切换造成控制输入跳变等问题, 开展了多种抗扰切换控制 [25, 26] 和平滑切换控

制 [27, 28] 方法研究. 以上工作较少涉及空天飞行器组合动力模态转换分析, 姿态控制精度有待提升.

本文针对组合动力空天飞行器宽域爬升过程存在的未知气动参数和外界干扰,重点考虑模态转换

下的宽域飞行稳定问题, 研究了面向宽域飞行的高可靠切换控制策略. 针对组合动力空天飞行器多模

态特性, 基于模态综合划分建立飞行器切换控制框架. 针对各模态子系统设计切换的高度指令和终端

滑模软切换控制器,利用神经网络和非线性扰动观测器对系统不确定和外界时变干扰进行协同估计补

偿, 并对模态切换前后的终端滑模面进行淡化处理, 基于惯性环节设计了模态转换过渡过程的控制器.

本文的创新性在于, 进行了组合动力空天飞行器宽域爬升的模态综合划分, 设计了基于终端滑模的智

能软切换控制方法,降低了模态转换过程舵偏的跳变幅度,保证了模态的平稳转换和宽域稳定爬升. 利

用平行估计模型构建了不确定学习和扰动观测的性能评价机制,实现了神经网络和扰动观测器的信息

交互, 提升了飞行控制系统的鲁棒性和智能性, 实现了模态转换下的姿态高精度跟踪控制.

本文第 2 节给出了组合动力空天飞行器六自由度模型; 第 3 节进行了模态划分和切换信号设计;

第 4 节介绍了基于终端滑模的智能软切换控制方法, 并给出了闭环切换系统的稳定分析; 第 5 节进行

了宽域爬升仿真测试以验证控制方法有效性; 最后在第 6 节对本文主要工作进行了总结和展望.
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2 问题描述

2.1 空天飞行器六自由度模型

空天飞行器飞行包线大,多采用升力体构型和机体/发动机一体化设计.美国国家航空航天局 (Na-

tional Aeronautics and Space Administration, NASA) 兰利研究中心提出的 Winged-Cone 模型是一

种面对称的带翼锥形体构型, 具有机体/发动机一体化设计特点, 并且 NASA 的技术报告 [29] 给出

了 Winged-Cone 在 Ma0∼Ma25 下的气动数据, 能够体现大包线飞行的典型工况特点. 本文基于公开

的 Winged-Cone 模型建立空天飞行器模型, 忽略飞行器结构的弹性形变以及燃料和推进剂的晃动, 给

出六自由度刚体模型运动方程组如下:
V̇ = T cosα cos β−D

m − µ
r2 sin γ,

γ̇ = T (sinα cosϕV +cosα sin β sinϕV )+L cosϕV −N sinϕV

mV − µ
r2V cos γ,

ψ̇V = −T (sinα sinϕV −cosα sin β cosϕV )+L sinϕV +N cosϕV

mV cos γ ,

(1)


ẋ = V cos γ cosψV ,

ẏ = V sin γ,

ż = −V cos γ sinψV ,

(2)


ω̇x =

Mx−(Jz−Jy)ωzωy−J̇xωx

Jx
,

ω̇y =
My−(Jx−Jz)ωxωz−J̇yωy

Jy
,

ω̇z =
Mz−(Jy−Jx)ωyωx−J̇zωz

Jz
,

(3)


θ̇ = ωy sinϕ+ ωz cosϕ,

ψ̇ =
ωy cosϕ−ωz sinϕ

cos θ ,

ϕ̇ = ωx − tan θ (ωy cosϕ− ωz sinϕ) ,

(4)

补充方程:

sinβ = sin (ψ − ψV ) cosϕ cos γ + sin θ sinϕ cos (ψ − ψV ) cos γ − cos θ sinϕ sin γ,

sinα cosβ = cos (ψ − ψV ) sin θ cosϕ cos γ − sin (ψ − ψV ) sinϕ cos γ − cos θ cosϕ sin γ,

sinϕV cosβ = cos (ψ − ψV ) sin θ sinϕ sin γ + sin (ψ − ψV ) cosϕ sin γ + cos θ sinϕ cos γ,

r =

√
x2 + (y +Re)

2
+ z2,

h = r − Re,

ṁ = − T
9.8Isp

,

Ji =
Ji0

m0
m, i = x, y, z.

(5)

该模型由 12 个状态量 Xs = [V, γ, ψV , x, y, z, ωx, ωy, ωz, θ, ϕ, ψ]
T 和 4 个控制输入 Uc = [δe, δa, δr,

PLA]
T 组成. 式 (1) 为质心运动的动力学方程, 其中 V , γ 和 ψV 分别为速度、航迹倾斜角和航迹偏航

角; 式 (2) 为质心运动的运动学方程, 其中 x, y 和 z 分别为飞行器在地面坐标系中的位移; 式 (3) 为

绕质心运动的动力学方程, 其中 ωx, ωy 和 ωz 分别为飞行器绕 x, y 和 z 轴的角速度; 式 (4) 为绕质心
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运动的运动学方程, 其中 θ, ψ 和 ϕ 分别为俯仰角、滚转角和偏航角. 此外, δe, δa 和 δr 分别为左升降

舵舵偏、右升降舵舵偏和方向舵舵偏, PLA 为油门开度, α, β 和 ϕV 分别为攻角、侧滑角和倾侧角, Re,

µ, r, h, m, Isp 和 Ji, i = x, y, z 分别为地球半径、重力常数、距地心距离、高度、质量、发动机比冲和

三轴转动惯量.

对于气动力和力矩, L, D, N , Mx, My 和 Mz 分别为升力、阻力、侧力、滚转力矩、偏航力矩和俯

仰力矩, 具体表达式为

L = q̄SrefCL, D = q̄SrefCD, N = q̄SrefCS ,

Mx = q̄SrefLbmx, My = q̄SrefLbmy, Mz = q̄SrefLcmz,

其中, q̄ = 1
2ρV

2 为动压, ρ 为大气密度, Sref 为参考面积, Lb 和 Lc 分别为横向和纵向参考长度. 气动

力系数 Cj , j = L,D, S 和气动力矩系数 mi, i = x, y, z 均是关于飞行状态的多变量高阶多项式,具体表

达式可从文献 [30] 中获得.

2.2 控制目标

本文的控制目标是设计控制器保证飞行器能跟踪上高度指令 hd 和速度指令 Vd, 实现宽域飞行下

的高度和速度机动, 同时保证飞行过程中的模态平稳转换和姿态稳定.

3 模态划分

3.1 动力特性分析

为应对宽域爬升动力需求,需要针对不同速度和高度范围采用多种类型发动机,将涡轮、冲压、火

箭等多种先进动力进行有机融合. 涡轮发动机和吸气式冲压发动机具有低推重比、高比冲的特点, 而

火箭发动机则是高推重比、低比冲. 对于全状态组合动力方案, 各发动机共用进排气系统, 水平起飞和

低速飞行时使用涡轮发动机, 加速爬升和高速飞行时使用冲压发动机和火箭发动机. 在宽域爬升过程

中, 涡轮发动机的工作区间为 Ma0∼Ma3, 亚燃冲压发动机的工作区间为 Ma2∼Ma6, 超燃冲压发动机

的工作区间为 Ma4∼Ma12, 火箭发动机的工作区间为 Ma6 以上. 本文考虑空天飞行器采用涡轮、冲

压、火箭三组合发动机,选取文献 [31]中的发动机推力模型作为空天飞行器组合动力模型,如下所示:

(1) 0.0 6 Ma 6 2.0 (涡轮发动机)

T = PLA

(
2.99× 10−8 − 32.81h+ 1.43× 10−3h2 − 2.29× 10−8h3 + 3.75× 103Ma

)
; (6)

(2) 2.0 6 Ma 6 6.0 (冲压发动机)

T = PLA

(
3.93× 10−8 + 3.94× 105Ma− 6.97× 105Ma2 + 8.07 × 105Ma3 (7)

−4.36× 105Ma4 + 1.16× 105Ma5 − 1.50× 104Ma6 + 7.53× 102Ma7
)
;

(3) 6.0 6 Ma 6 24.0 (火箭发动机)

T =

−5.43× 104 + 2.178h+ 3.24× 105PLA + 0.374h · PLA, h < 17373.6 m,

−1.64× 104 + 6.69295× 105PLA, h > 17373.6 m.
(8)
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图 1 (网络版彩图) 发动机推力. (a) 火箭发动机 PLA = 1; (b) 火箭发动机 PLA = 0.5

Figure 1 (Color online) Engine thrust. (a) Rocket engine PLA = 1; (b) rocket engine PLA = 0.5

基于上述组合动力模型考察发动机推力和推阻比情况. 空天飞行器发动机推力曲线如图 1 所示.

在亚燃冲压到超燃冲压的模态转换区间 Ma3.5∼Ma4.5, 发动机推力较低, 对飞行器产生较大影响. 需

要设置合适的模态切换过渡过程, 并设计强鲁棒控制器保证飞行器稳定. 此外, 根据发动机推力模型

可知, 火箭发动机推力在 17373.6 m 以上高度时只与油门开度有关, 此时若保持一定的油门开度不变,

则推力恒定. 图 1 中的火箭发动机油门开度分别为 1 和 0.5, 由此可见为保证动力模态的顺利转换和

提高利用效率, 在火箭发动机工作区间需要实时调节油门开度.

飞行器推阻比是考察发动机性能的一个重要指标,图 2给出了组合动力空天飞行器在不同飞行模

态下的推阻比曲线, 图 2(a)∼(c) 分别是亚声速模态、超声速模态和高超声速模态. 在亚声速模态, 推

力依靠涡轮发动机, 一开始推力可以平衡阻力, 但在跨声速过程中推阻比值小于 1. 在超声速模态, 亚

燃冲压发动机推力逐渐减小, 阻力成指数上升, 推阻比下降, 但推力始终能够平衡阻力, 表明冲压发动

机的推阻比优于涡轮发动机. 在高超声速模态, 超燃冲压发动机推力快速上升, 进入火箭模态后, 火箭

发动机推力先恒定后减小, 推阻比先增大后减小, 且推力始终能够平衡阻力. 整体而言, 组合动力空天

飞行器在马赫数 4 左右会出现较小的推阻比, 在控制器设计时需要特别关注.

3.2 气动特性分析

该部分重点考察组合动力空天飞行器在宽域爬升过程中的升力系数、阻力系数和升阻比变化情

况, 了解不同模态下的飞行器气动特性变化规律.

组合动力空天飞行器的升力系数和阻力系数主要受攻角和飞行马赫数等因素影响.图 3给出了飞

行器在不同飞行模态下的升力系数曲线. 在亚声速模态, 升力系数始终为正, 随马赫数增大而增大; 在

超声速模态, 升力系数一开始为负, 随着攻角增大而变正, Ma4 时的升力系数一开始仅大于 Ma2 时的

升力系数, 随着攻角的增大逐渐成为最小; 在高超声速模态, 升力系数一开始为负, 随着攻角增大而变

正, 随马赫数增大而减小. 总体而言, 升力系数随攻角增大而增大, 近似和攻角呈线性关系. 图 4 给出

了飞行器在不同飞行模态下的阻力系数曲线.在亚声速模态,阻力系数随马赫数增大而增大;在超声速

模态和高超声速模态, 阻力系数随马赫数增大而减小. 总体而言, 阻力系数始终为正, 整体随攻角增大

而增大, 近似和攻角呈指数关系.

升阻比体现了飞行器宽域爬升过程中的气动特性. 图 5 给出了飞行器在不同飞行模态下的升阻

比曲线. 在亚声速模态, 升阻比基本为正, Ma0.6 以下时升阻比随攻角增大先增大再减小, Ma0.6 以上

1691



程怡新等: 面向宽域飞行的组合动力空天飞行器切换控制

4 10 11 12
0

2

4

6

8

10

12

14

16

18

20

0

1

2

3

4

5

6

7

1.0

1.2

1.4

1.6

1.8

2.0

2.2

2.4

2.6

2.8

1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 5 6 7 8 9

0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

T
/D

T
/D

T
/D

Ma Ma

Ma

(a)

(b) (c)

图 2 (网络版彩图) 推阻比. (a) 亚声速模态; (b) 超声速模态; (c) 高超声速模态

Figure 2 (Color online) Thrust-to-drag ratio. (a) Subsonic modal; (b) supersonic modal; (c) hypersonic modal

时随攻角增大而增大; 在超声速模态, 升阻比一开始为负, 随攻角增大而变正; 在高超声速模态, 升阻

比一开始为负, 随攻角增大而变正, 且升阻比和攻角近似呈抛物线关系, 在攻角 5◦ 附近达到最大值.

3.3 基于操稳特性的模态聚类划分

组合动力空天飞行器的操稳特性随飞行速度和动压变化显著,但局部包线内动态稳定性和操纵性

相似且连续, 而较远工作点之间具有特性分离的特点. 应用基于操稳特性的模糊聚类方法可以将组合

动力空天飞行器飞行包线划分为多个子包线, 不同子包线对应不同的飞行模态, 每个子包线内的工作

特性相似. 组合动力空天飞行器上升段的飞行模态模糊聚类划分过程如下.

选取包含组合动力空天飞行器操稳特性的动态参数作为划分特征量, 定义划分特征量 xk 为

xk =

[
a

Nmα
zk∑N

i=1 mα
zk

b
Nmδz

zk∑N
i=1 mδz

zk

]T
, (9)

其中, mα
zk 和 mδz

zk 分别为飞行器静稳定性和静操纵性指标, a 和 b 分别为稳定性和操纵性的权重, 满

足 a+ b = 1.

对飞行包线进行网格化处理, 采样 N 个特征量点构成划分特征量样本集合:

X = {xk| k = 1, 2, . . . , N} . (10)

定义性能目标函数为

J (U,P ) =
N∑

k=1

c∑
i=1

µm
ikd

2
ik, (11)
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图 3 (网络版彩图) 升力系数. (a) 亚声速模态; (b) 超声速模态; (c) 高超声速模态

Figure 3 (Color online) Lift coefficient. (a) Subsonic modal; (b) supersonic modal; (c) hypersonic modal

其中, U = {µik} 为隶属度矩阵, µik 为第 k 个样本点对第 i 个聚类中心的隶属度值; P = {pi} 为聚类
中心矩阵, pi 为第 i 个聚类中心点; dik 为第 k 个样本点与第 i 个聚类中心点的欧几里得距离; 划分参

数 c 和 m 分别为划分模态个数和划分模糊程度.

模糊聚类划分的目标是使目标性能函数最小,利用拉格朗日 (Lagrange)乘数法求解min {J (U,P )},
可得隶属度和聚类中心点更新公式为

µik =
1∑c

j=1 (
dik

djk
)

1
m

, i = 1, 2, . . . , c, k = 1, 2, . . . , N, (12)

pi =
1∑N

k=1 µ
m
ik

N∑
k=1

µm
ikxk, i = 1, 2, . . . , c. (13)

设计隶属度和聚类中心的更新终止条件为∥∥U l − U l−1
∥∥ < ε, (14)

其中, U l 和 U l−1 分别为当前划分矩阵和上一次迭代计算得到的划分矩阵, ε 为迭代阈值.

如果终止条件不满足, 则不断迭代计算隶属度和聚类中心, 直到满足条件, 得到当前划分参数 c

和 m 下的模态划分结果.

从聚合度和分离度两方面对模态划分结果进行评价, 聚类评价指标主要包括划分系数 PC (c) 和

Xie-Beni 指数 SXB (c). 划分系数 PC (c) 通过计算聚类隶属度平均值表征聚类的重叠性, 是评价模糊
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图 4 (网络版彩图) 阻力系数. (a) 亚声速模态; (b) 超声速模态; (c) 高超声速模态

Figure 4 (Color online) Drag coefficient. (a) Subsonic modal; (b) supersonic modal; (c) hypersonic modal

程度 m 的聚类评价指标, 其表达式为

PC (c) =
1

N

c∑
i=1

N∑
k=1

µ2
ik. (15)

Xie-Beni 指数 SXB (c) 是评价 c 值的聚类评价指标, 其表达式为

SXB (c) =

∑c
i=1

∑N
k=1 µ

m
ik∥xk − pi∥2

Nmini ̸=j∥pj − pi∥2
, j = 1, 2, . . . , c, (16)

其中, 1
N

∑c
i=1

∑N
k=1 µ

m
ik∥xk − pi∥2 和 mini ̸=j∥pj − pi∥2 分别为用于评价聚类的聚合度和分离度. 为使

得类内聚合度高而类间相互分离, Xie-Beni 指数为极小值时的划分为最优划分结果.

针对多组划分参数 c 和 m 下的模态划分结果, 基于评价指标 PC (c) 和 SXB (c) 得到最优划分参

数, 并获得对应的模态划分结果, 如隶属度曲线.

基于上述方法进行仿真以获取模态划分结果. 首先在飞行包线中以马赫数 0.01 为间隔选择工作

点,取 a = b = 0.5,建立划分特征量样本集合.然后选取多组划分参数并计算评价指标,如图 6(a)和 (b)

所示. 从图 6(b) 中可以看到当模态个数为 2 时 SXB (c) 为极小值, 故取 c = 2 作为最终划分的模态个

数. 从图 6(a)中可以看到划分系数 PC (c)值随着 m值的增大而减小, 且 PC (c)值通常介于 0.6∼0.85

之间, 模糊程度恰当, 此时对应的 m 值介于 1.6∼2.3 之间. 取 m = 2 对应的 PC (c) 值约为 0.75, 此时

模糊程度最为合适.
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图 5 (网络版彩图) 升阻比. (a) 亚声速模态; (b) 超声速模态; (c) 高超声速模态

Figure 5 (Color online) Lift-to-drag ratio. (a) Subsonic modal; (b) supersonic modal; (c) hypersonic modal
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图 6 (网络版彩图) 不同 c 和 m 值下, (a) PC (c) 变化和 (b) SXB (c) 变化

Figure 6 (Color online) PC (c) (a) and SXB (c) (b) varying with different c and m

基于聚类评价指标得到的最优划分参数 c = 2和 m = 2进行空天飞行器飞行模态聚类划分,可以

得到划分结果, 如图 7 所示. 从图 7 中可看到两个模态交接在马赫数 2.7 处, 此时两个模态的隶属度

都接近 0.5, 在每个模态中都存在少数工作点相对该模态的隶属度为 1或接近 1, 且同一工作点对应两
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图 8 (网络版彩图) 空天飞行器模态划分

Figure 8 (Color online) Modal division of aerospace vehicles

个模态的隶属度和为 1, 表明模糊程度恰当、模态划分合理.

因此基于操稳特性的模态聚类划分将组合动力空天飞行器宽域爬升过程划分为 2个模态,且模态

转换马赫数为 2.7.

3.4 模态综合划分

模态划分对飞行器切换控制系统设计至关重要, 是设计切换信号的先决条件. 考虑组合动力空天

飞行器在宽域爬升过程中不存在形体变化, 从动力模态、气动模态和基于操稳特性的模态模糊聚类 3

个方面出发对组合动力空天飞行器宽域爬升过程进行模态划分.

如图 8 所示, 空天飞行器按动力模态划分, 可以分为涡轮模态、亚燃冲压模态、超燃冲压模态和

火箭模态, 按气动模态划分, 可以分为亚声速模态、超声速模态、高超声速模态. 利用基于操稳特性的

模糊聚类划分方法, 又可以将宽域爬升过程分为两个模态. 这 3 种模态划分方式存在一定的交叉和重

叠, 因此结合动力/气动特性分析、模态聚类结果和宽域爬升过程任务需求, 综合考量将组合动力空天

飞行器上升段模态划分为 3 个模态, 如表 1 所示, 且相邻两个模态之间存在一个过渡过程.

对于切换信号而言, 其个数等于划分的模态个数. 设计切换信号为

σ (t) = i, Ma ∈Mi, (17)

其中, Mi 是划分的飞行模态.
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表 1 空天飞行器模态划分结果

Table 1 The result of the modal division of the aerospace vehicles

Serial number Modal Remark Range

1 M1 Modal 1 Ma0∼Ma2.7

2 Modal transition process 1 Modal 1→ Modal 2 Ma2.5∼Ma2.9

3 M2 Modal 2 Ma2.7∼Ma4

4 Modal transition process 2 Modal 2→Modal 3 Ma3.8∼Ma4.2

5 M3 Modal 3 Ma4 and above

由于组合动力空天飞行器模态转换存在时序性, 故切换信号也是依次切换的, 且不存在同一模态

下子系统的重复切换.

4 控制器设计

4.1 通道分解

对于式 (3) 中的气动力矩, 由于气动力矩系数是关于舵偏等飞行状态的高阶多项式, 不能直接将

舵偏显现出来, 故对气动力矩系数进行如下线性化处理:
mx = mxβ

β +mxδx
δx +mxδy

δy +mxδz
δz +mxωx

ωx +mxωy
ωy +∆mx,

my = myβ
β +myδx

δx +myδy
δy +myδz

δz +myωx
ωx +myωy

ωy +∆my,

mz = mzαα+mzδx
δx +mzδy

δy +mzδz
δz +mzωz

ωz +∆mz,

(18)

其中, δi, i = x, y, z 为滚转、偏航和俯仰 3 个姿态通道对应的数学舵控制量, ∆mi, i = x, y, z 包含了气

动参数不确定和线性化误差.

根据文献 [32], 3 个数学舵 δi, i = x, y, z 和 3 个物理舵 δj , j = e, a, r 之间存在如下转换关系:
δe = δz + δx,

δr = δy,

δa = δz − δx.

(19)

对于飞行器的姿态子系统, 3个姿态通道是互相耦合的. 为便于控制器设计,通过模型变换进行通

道分解处理, 进一步对 3 个姿态通道分别设计控制器.

将式 (18) 代入到式 (3) 中可得 
ω̇x = fx + gxδx + wx,

ω̇y = fy + gyδy + wy,

ω̇z = fz + gzδz + wz,

(20)

其中, fi, i = x, y, z 为非线性函数, gi, i = x, y, z 为控制增益函数, wi, i = x, y, z 为系统内部扰动, 具体

表达式为
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
fx = −J−1

x (Jz − Jy)ωzωy − J−1
x J̇xωx + J−1

x qSLb(mxβ
β +mxωx

ωx +mxωy
ωy +∆mx),

fy = −J−1
y (Jx − Jz)ωxωz − J−1

y J̇yωy + J−1
y qSLb(myβ

β +myωx
ωx +myωy

ωy +∆my),

fz = −J−1
z (Jx − Jy)ωxωy − J−1

z J̇zωz + J−1
z qSLc(mzαα+mzωz

ωz +∆mz),
gx = J−1

x qSLbmxδx
,

gy = J−1
y qSLbmyδy

,

gz = J−1
z qSLcmzδz

,


wx = J−1

x qSLb(mxδy
δy +mxδz

δz),

wy = J−1
y qSLb(myδx

δx +myδz
δz),

wz = J−1
z qSLc(mzδx

δx +mzδy
δy).

将式 (4) 进行如下转换:
ϕ̇ = ωx − tan θ (ωy cosϕ− ωz sinϕ) = ωx + hx,

ψ̇ = ωy + ωy (cosϕ/cos θ − 1)− ωzsinϕ/cos θ = ωy + hy,

θ̇ = ωz + ωy sinϕ+ ωz (cosϕ− 1) = ωz + hz,

(21)

其中, hi, i = x, y, z 为通道耦合函数, 具体表达式为
hx = − tan θ (ωy cosϕ− ωz sinϕ) ,

hy = ωy (cosϕ/cos θ − 1)− ωzsinϕ/cos θ,

hz = ωy sinϕ+ ωz (cosϕ− 1) .

对式 (21) 求导后再将式 (20) 代入其中可得
ϕ̈ = fx + gxδx + wx + ḣx,

ψ̈ = fy + gyδy + wy + ḣy,

θ̈ = fz + gzδz + wz + ḣz.

(22)

上式为组合动力空天飞行器姿态运动模型,从中可以看出通过通道分解能够直接建立被控欧拉姿

态角与控制量舵偏之间的关系.

4.2 指令设计

定义高度跟踪误差为

∆h = hd − h, (23)

其中, hd 为高度参考指令, 即初始高度到期望高度的过渡过程, 可设计为抛物线.

攻角制导指令设计为

αd =

 kphsat (∆h) + kdh∆ḣ+ α0, t0 < t 6 th,

kphsat (∆h) + kdh∆ḣ+ kih
∫ t

th
∆hdt, t > th,

(24)

sat (∆h) =


∆h, |∆h| 6 500,

500, ∆h > 500,

−500, ∆h < −500,

(25)
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其中, α0 为初始攻角, th 为高度跟踪误差第一次等于 500 m 的时刻, kph, kdh 和 kih 为正的设计参数.

在宽域爬升过程中考虑组合动力空天飞行器没有侧滑和横侧向机动, 因此侧滑角和倾侧角控零,

即侧滑角指令 βd = 0 和倾侧角指令 ϕvd = 0.

根据姿态转换关系, 可将攻角、侧滑角、倾侧角指令转换为俯仰角、偏航角和滚转角指令:
θd ≈ αd + γ,

ψd ≈ βd/cos γ + ψv,

ϕd ≈ ϕvd.

(26)

定义系统状态为 ζ = [ζx, ζy, ζz]
T
= [ϕ, ψ, θ]

T
, 考虑宽域飞行过程存在未知气动参数和外部时变干

扰, 依据模态划分可将飞行器姿态运动模型 (22) 描述为如下非线性切换系统: ζ̈i = fi,σ(t) + gi,σ(t)ui + wi,σ(t) + ḣi,σ(t) + di,

y = ζi,
(27)

其中, fi,σ(t), i = x, y, z 为未知平滑函数, gi,σ(t) 为未知非零平滑函数, wi,σ(t) 为系统内部扰动, ḣi,σ(t) 为

通道耦合函数的导数, di 为外部时变干扰力矩, ui = [ux, uy, uz]
T
= [δx, δy, δz]

T 为控制输入, y 为系统

输出; 函数 σ (t) :M = {1, 2, 3} 为切换信号, 且 σ (t) = l 时表示第 l 个子系统是激活的.

4.3 终端滑模软切换控制

当 σ (t) = l 时, 姿态控制器设计过程如下, 令 i = x, y, z.

对于稳定模态, 定义姿态指令为 yd = [ydx, ydy, ydz]
T
= [ϕd, ψd, θd]

T
, 则姿态跟踪误差及其导数为

ei = ζi − ydi, (28)

ėi = ζ̇i − ẏdi. (29)

定义终端滑模面为

si,l = ėi + ϑi,lsign (ei) |ei|κi,l , (30)

其中, ϑi,l > 0 和 0 < κi,l < 1.

用径向基函数神经网络估计未知函数 fi,l:

fi,l = ω∗T
fi,lθfi,l + εfi,l, (31)

其中, ω∗
fi,l 为神经网络最优权重向量, θfi,l 为神经网络基函数向量, εfi,l 为神经网络估计误差.

对未知函数 gi,l 进行变换处理, 则 ζi 的二阶导数可写为

ζ̈i = ω∗T
fi,lθfi,l + εfi,l + ui,l + (gi,l − 1)ui,l + wi,l + ḣi,l + di (32)

= ω∗T
fi,lθfi,l + ui,l +Di,l,

其中, Di,l = εfi,l + (gi,l − 1)ui,l + wi,l + ḣi,l + di 为复合扰动.

假设1 由于神经网络估计误差、舵偏、内部扰动、耦合函数导数和外界干扰通常是有界的, 假设

复合扰动 Di,l 及其导数 Ḋi,l 是有界的, 满足 |Di,l| 6 Di,lM 和 |Ḋi,l| 6 χi,l, 其中 Di,lM 和 χi,l 是正的

常数.
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终端滑模面 si,l 的导数为

ṡi,l = ëi + κi,lϑi,l|ei|κi,l−1
ėi (33)

= ζ̈i − y
(2)
di + κi,lϑi,l|ei|κi,l−1

ė

= ω∗T
fi,lθfi,l + ui,l +Di,l +Ni,l,

其中, Ni,l = κi,lϑi,l|ei|κi,l−1
ė− y

(2)
di .

控制器设计为

ui,l = uni,l + uai,l + usi,l, (34)

其中, uni,l 为标称反馈信号, uai,l 为自适应信号, usi,l 为终端滑模信号.

控制器的具体形式为

uni,l = −Ni,l, (35)

uai,l = −ω̂T
fi,lθfi,l − D̂i,l, (36)

usi,l = −k1i,lsi,l − k2i,l|si,l|ri,lsign (si,l) , (37)

其中, k1i,l > 0, k2i,l > 0, 0 < ri,l < 1, ω̂fi,l 和 D̂i,l 分别为 ω∗
fi,l 和 Di,l 的估计值.

构建预测误差为

pi = ζ̇i − ˆ̇
ζis, (38)

其中,
ˆ̇
ζis 可以通过如下平行估计模型得到:

˙̂
ζ̇is = ω̂T

fi,lθfi,l + ui,l + D̂i,l + ηi,lpi, (39)

其中, ηi,l > 0.

设计神经网络权重自适应更新律为

˙̂ωfi,l = γfi,l [(si,l + γpi,lpi) θfi,l − δfi,lω̂fi,l] , (40)

其中, γfi,l > 0, γpi,l > 0, δfi,l > 0.

设计扰动观测器为  D̂i,l = Li,l

(
ζ̇i − ξi

)
,

ξ̇i = ω̂T
fi,lθfi,l + ui,l + D̂i,l − L−1

i,l (si,l + γpi,lpi),
(41)

其中, ξi 为中间变量, Li,l > 0.

考虑式 (33)∼(37), 则 si,l 的导数可写为

ṡi,l = −k1i,lsi,l − k2i,l|si,l|ri,lsign (si,l) + ω̃T
fi,lθfi,l + D̃i,l, (42)

其中, ω̃fi,l = ω∗
fi,l − ω̂fi,l, D̃i,l = Di,l − D̂i,l.

考虑式 (32), (38) 和 (39), 则 pi 的导数为

ṗi = ζ̈i −
˙̂
ζ̇is = ω̃T

fi,lθfi,l + D̃i,l − ηi,lpi. (43)
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考虑式 (32) 和 (41), 则 D̃i,l 的导数为

˙̃Di,l = Ḋi,l − ˙̂
Di,l = Ḋi,l − si,l − γpi,lpi − Li,l

[
ω̃T
fi,lθfi,l + D̃i,l

]
. (44)

考虑到实际中飞行模态之间的切换不是瞬间完成的, 定义模态转换的过渡过程为

Ttran : [tj0, tj1] , j = 1, 2, (45)

其中, tj0 和 tj1 分别为过渡过程起止马赫数对应的时间.

基于惯性环节设计过渡过程的控制器. 过渡过程终端滑模面设计为

si,t = si,l−e
−ai(t−tj0) + si,l+

[
1− e−ai(t−tj0)

]
, (46)

其中, si,l− 和 si,l+ 分别为过渡过程前后序模态的终端滑模面, ai 为惯性淡化器系数.

过渡过程控制器设计为

ui,lt = uni,lt + uai

i,lt + usi,lt, (47)

其中

uni,lt = uni,le
−ai(t−tj0) + uni,l+1

[
1− e−ai(t−tj0)

]
, (48)

uai

i,lt = uai

i,le
−ai(t−tj0) + uai

i,l+1

[
1− e−ai(t−tj0)

]
, (49)

usi,lt = −k1i,lsi,lt − k2i,l|si,lt|ri,lsign (si,lt) . (50)

整个宽域爬升过程的控制策略为

ui =

 ui,l, t 6 tj0, t > tj1,

ui,lt, tj0 < t < tj1.
(51)

依据式 (19), 将得到的控制输入 ui 中的数学舵偏转化为物理舵偏.

为提高爬升效率, 速度控制器采用先开环后闭环的方式. 当马赫数误差 ev 较大时, 令油门开度为

最大值 1; 当马赫数误差较小时, 采用 PI 控制进行调节. 所设计的速度控制器为

PLA =

 1, ev > 0.2,

kv0 + kpvev + kiv
∫ t

tv
evdt, ev 6 0.2,

(52)

其中, kv0 > 0, kpv > 0, kiv > 0, tv 为马赫数误差第一次达到 0.2 的时刻.

4.4 稳定性分析

引理1 对于任意时间 T > t > 0, 当切换信号 σ (t) 存在平均驻留时间 τa 时, 以下不等式成立:

Ψσ (T, t) 6 Ψ0 +
T − t

τa
, (53)

其中, Ψ0 为正实数, Ψσ (T, t) 为时间间隔 [t, T ) 内切换发生的次数.

定理1 对于存在未知气动参数和外部时变干扰的非线性切换系统 (27), 如果控制器 (34)、平行

估计模型 (39)、神经网络权重更新律 (40) 和非线性扰动观测器 (41) 被设计, 切换信号 τa 满足平均驻

留时间 τa > lnµ/ℓ0, 则可保证闭环系统的所有变量是有界的.
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证明 选择 Lyapunov 函数为

Vl =
1

2
s2i,l +

1

2
γ−1
fi,lω̃

T
fi,lω̃fi,l +

1

2
D̃2

i,l +
1

2
γpi,lp

2
i . (54)

计算 Vl 的导数为

V̇l = si,lṡi,l − γ−1
fi,lω̃

T
fi,l

˙̂ωfi,l + D̃i,l
˙̃Di,l + γpi,lpiṗi (55)

= si,l

[
−k1i,lsi,l − k2i,l|si,l|ri,lsign (si,l) + ω̃T

fi,lθfi,l (ζ) + D̃i,l

]
−γ−1

fi,lω̃
T
fi,l {γfi,l [(si,l + γpi,lpi) θfi,l − δfi,lω̂fi,l]}

+D̃i,l

[
Ḋi,l − si,l − γpi,lpi − Li,l

(
ω̃T
fi,lθfi,l + D̃i,l

)]
+γpi,lpi

(
ω̃T
fi,lθfi,l + D̃i,l − ηi,lpi

)
= −k1i,ls2i,l − k2i,l|si,l|ri,l+1 − Li,lD̃

2
i,l − γpi,lηi,lp

2
i

+δfi,lω̃
T
fi,lω̂fi,l + D̃i,lḊi,l − Li,lD̃i,lω̃

T
fi,lθfi,l.

考虑存在以下不等式:

ω̃T
fi,lω̂fi,l = ω̃T

fi,l

(
−ω̃fi,l + ω∗

fi,l

)
(56)

6 −1

2
ω̃T
fi,lω̃fi,l +

1

2

∥∥ω∗
fi,l

∥∥2,
D̃i,lḊi,l 6

1

2
D̃2

i,l +
1

2
χ2
i,l, (57)

−D̃i,lω̃
T
fi,lθfi,l 6

1

2
ς1ϖ

2
i,lD̃

2
i,l +

1

2ς1
ω̃T
fi,lω̃fi,l, (58)

其中, |θfi,l| 6 ϖi,l, ς1 为标量值.

最终, Vl 的导数为

V̇l 6 −k1i,ls2i,l − k2i,l|si,l|ri,l+1 − Li,lD̃
2
i,l − γpi,lηi,lp

2
i (59)

+δfi,l

(
−1

2
ω̃T
fi,lω̃fi,l +

1

2

∥∥ω∗
fi,l

∥∥2)+
1

2
D̃2

i,l +
1

2
χ2
i,l

+Li,l

(
1

2
ς1ϖ

2
i,lD̃

2
i,l +

1

2ς1
ω̃T
fi,lω̃fi,l

)
6 −k1i,ls2i,l −

(
1

2
δfi,l −

1

2ς1
Li,l

)
ω̃T
fi,lω̃fi,l

−
(
Li,l −

1

2
Li,lς1ϖ

2
i,l −

1

2

)
D̃2

i,l − γpi,lηi,lp
2
i + C0,

其中, C0 = 1
2δfi,l∥ω

∗
fi,l∥2 + 1

2χ
2
i,l.

选择参数满足下式:

Kω̃i,l
=

1

2
δi,l −

1

2ς1
Li,l > 0, (60)

KD̃i,l
= Li,l −

1

2
Li,lς1ϖ

2
i,l −

1

2
> 0. (61)

于是可以得到

V̇l 6 −ℓ0Vl + C0, (62)

1702



中国科学 :信息科学 第 52 卷 第 9 期

其中, ℓ0 = min[2k1i,l, 2γfi,lKω̃i,l
, 2KD̃i,l

, 2ηi,l].

定义 M0i,l = ω̃T
fi,lθfi,l (ζ) + D̃i,l, 则式 (42) 可写为

ṡi,l = −k1i,lsi,l − k2i,l|si,l|ri,lsign (si,l) +M0i,l. (63)

由于 ω̃fi,l 和 D̃i,l 是有界的, 故存在未知常数 ϖsi,l 使得 |M0i,l| 6 ϖsi,l.

当 si,l 不为零时, 选择如下参数:

k1i,l =
ϖsi,l

|si,l|
+ λ1, (64)

k2i,l =
ϖsi,l

|si,l|
+ λ2, (65)

其中, λ1 > 0, λ2 > 0.

则式 (63) 可进一步写为  ṡi,l = −k′1i,lsi,l − k2i,l|si,l|ri,lsign (si,l),

ṡi,l = −k1i,lsi,l − k′2i,l|si,l|
ri,lsign (si,l),

(66)

其中, k′1i,l = k1i,l − M0i,l

si,l
> λ1, k

′
2i,l = k2i,l − M0i,l

|si,l|ri,l sign(si,l)
> λ2.

由上可知系统轨迹会在有限时间内收敛到区域 ∆ = min {∆1,∆2}, 其中

∆1 =

{
|si,l| 6

ϖsi,l

k1i,l − λ1

}
, (67)

∆2 =

{
|si,l| 6

(
ϖsi,l

k2i,l − λ2

) 1
ri,l

}
. (68)

由式 (62) 可得每个子系统是稳定的, 下面证明整个闭环切换系统的稳定性.

根据切换系统 (27) 的解, 易得函数 P (t) = eℓ0tVσ(t) (ζ (t)) 是分段可微的. 基于式 (62) 可得 P (t)

的导数在每个区间 [tj , tj+1) 存在如下不等式:

Ṗ (t) = ℓ0e
ℓ0tVσ(t) (ζ (t)) + eℓ0tV̇σ(t) (ζ (t)) (69)

6 C0e
ℓ0t, t ∈ [tj , tj+1).

根据文献 [33,34] 中的结果, 可以得到 Vr (ζ (t)) 6 µVs (ζ (t)), 其中 µ > 1 和 r, s ∈M . 进一步可得

P (tj+1) = eℓ0tj+1Vσ(tj+1) (ζ (tj+1)) (70)

6 µeℓ0tj+1Vσ(tj) (ζ (tj+1)) = µP
(
t−j+1

)
6 µ

[
P (tj) +

∫ tj+1

tj

C0e
ℓ0tdt

]
.

对于任意 T > t0 = 0, 将式 (70) 从 j = 0 到 j = Ψσ (T, 0)− 1 进行迭代可得

P
(
T−) 6 P

(
tΨσ(T,0)

)
+

∫ T

tΨσ(T,0)

C0e
ℓ0tdt (71)

6 µ

[
P
(
tΨσ(T,0)−1

)
+

∫ tΨσ(T,0)

tΨσ(T,0)−1

C0e
ℓ0tdt+ µ−1

∫ T

tΨσ(T,0)

C0e
ℓ0tdt

]
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6 · · ·

6 µΨσ(T,0)

P (0) +

Ψσ(T,0)−1∑
j=0

µ−j

∫ tj+1

tj

C0e
ℓ0tdt+ µ−Ψσ(T,0)

∫ T

tΨσ(T,0)

C0e
ℓ0tdt

 .
因为 τa > lnµ/ℓ0, 存在任意 ξ ∈ (0, ℓ0 − (lnµ/τa)) 使得 τa > lnµ/(ℓ0 − ξ) 成立. 根据引理 1, 对于

任意 T > t > 0, 存在

Ψσ (T, t) 6 Ψ0 +
(ℓ0 − ξ) (T − t)

lnµ
. (72)

此外, 由于 Ψσ (T, 0)− j 6 1 + Ψσ (T, tj+1), j = 0, 1, . . . ,Ψσ (T, 0), 可得

µΨσ(T,0)−j 6 µ1+Ψ0e(ℓ0−ξ)(T−tj+1). (73)

而且, 根据 ξ < ℓ0, 可得 ∫ tj+1

tj

C0e
ℓ0tdt 6 e(ℓ0−ξ)tj+1

∫ tj+1

tj

C0e
ξtdt. (74)

结合式 (71), (73) 和 (74), 可得

P
(
T−) 6 µΨσ(T,0)P (0) + µ1+Ψ0e(ℓ0−ξ)T

∫ T

0

C0e
ξtdt. (75)

根据文献 [35], 存在 ϑ−, ϑ̄ ∈ κ∞ 使得 ϑ− (∥ζ∥) 6 Vl (ζ) 6 ϑ̄ (∥ζ∥) 成立, 因此可得

ϑ− (∥ζ (T )∥) 6 Vσ(T−)

(
ζ
(
T−)) (76)

6 eΨ0 lnµe(
lnµ
τa

−ℓ0)T ϑ̄ (∥ζ (0)∥) + µ1+Ψ0
C0

λ

(
1− e−ξT

)
6 eΨ0 lnµe(

lnµ
τa

−ℓ0)T ϑ̄ (∥ζ (0)∥) + µ1+Ψ0 C0

λ , ∀T > 0.

依据式 (76) 和 ξ > 0, 可以得到当 τa > lnµ/ℓ0 时, 对于有界的初始条件, si, i = x, y, z, ω̃i,l 和 pi

都是有界的. 此外,因为 ω∗
2,l 是常数且 ω̂i,l, Di,l 和 D̂i,l 有界,可以进一步得到 uσ(t) 和 ζ 是有界的. 最

终可以得到结论: 对于有界的初始条件且切换信号 σ (t) 满足平均驻留时间 τa > lnµ/ℓ0, 则闭环切换

系统中的所有信号是有界的.

注1 根据参数定义和稳定性分析, 控制参数的选取需满足以下条件: ϑi,l > 0, 0 < κi,l < 1, k1i,l >

0, k2i,l > 0, 0 < ri,l < 1, γfi,l > 0, δfi,l > 0, γpi,l > 0, ηi,l > 0, Li,l > 0, (1/2) δi,l − (1/2ς1)Li,l > 0

和 Li,l − (1/2)Li,lς1ϖ
2
i,l − 1/2 > 0.

5 仿真验证

设计宽域爬升弹道使空天飞行器高度从 15 km 爬升到 30 km, 速度从 Ma2 加速到 Ma12. 攻角制

导指令参数设置为 kph = 0.0074◦/m, kdh = 0.0573◦ · s/m 和 kih = 1.1460× 10−4◦/(m · s).
初始俯仰角、偏航角、滚转角分别为 2◦, 1◦ 和 1◦, 初始角速度均为 0. 左右升降舵和方向舵的

变化范围均为 [−20◦, 20◦]. 考虑存在未知气动参数进行弹道拉偏, 令气动力和力矩系数均相较于标

称值减小 20%. 在快回路中施加外界时变干扰力矩为 dx = 2 × 104 sin (3t+ 0.2) N · m, dy = 2 ×
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图 9 (网络版彩图) (a) 高度跟踪; (b) 马赫数

Figure 9 (Color online) (a) Altitude tracking; (b) Mach

104 sin (5t− 0.3) N ·m 和 dz = 2× 104 sin (4t) N ·m. 为了减少滑模抖动, 在仿真中将滑模面和控制器

中的符号函数 sign (·) 替换为双曲正切函数 tanh (·).
将本文所提的控制方法命名为 “终端滑模软切换控制 (terminal sliding mode soft switching control,

TSMSSC)”, 将基于常规神经网络和终端滑模面的硬切换控制命名为 “终端滑模硬切换控制 (terminal

sliding mode hard switching control, TSMHSC)”, 将基于常规神经网络和一般滑模面的硬切换控制命

名为 “滑模硬切换控制 (sliding mode hard switching control, SMHSC)”, 对三者进行仿真对比.

令 i = x, y, z,终端滑模软切换控制方法的控制参数设置为 ϑi,1 = 3, κi,1 = 0.8, k1i,1 = 10, k2i,1 = 8,

ri,1 = 0.8, γfi,1 = 0.8, δfi,1 = 0.001, γpi,1 = 3, ηi,1 = 5, Li,1 = 12; ϑi,2 = 2, κi,2 = 0.8, k1i,2 = 10,

k2i,2 = 5, ri,2 = 0.8, γfi,2 = 0.5, δfi,2 = 0.001, γpi,2 = 2, ηi,2 = 5, Li,2 = 10; ϑi,3 = 0.2, κi,3 = 0.6,

k1i,3 = 2, k2i,3 = 2, ri,3 = 0.8, γfi,3 = 0.3, δfi,3 = 0.001, γpi,3 = 10, ηi,3 = 5, Li,3 = 2; ai = 0.5. 终端滑

模硬切换控制方法的控制参数设置为 ϑi,1 = 3, κi,1 = 0.8, k1i,1 = 10, k2i,1 = 8, ri,1 = 0.8, γfi,1 = 0.8,

δfi,1 = 0.001, Li,1 = 12; ϑi,2 = 2, κi,2 = 0.8, k1i,2 = 10, k2i,2 = 5, ri,2 = 0.8, γfi,2 = 0.5, δfi,2 = 0.001,

Li,2 = 10; ϑi,3 = 0.2, κi,3 = 0.6, k1i,3 = 2, k2i,3 = 2, ri,3 = 0.8, γfi,3 = 0.3, δfi,3 = 0.001, Li,3 = 2. 滑

模硬切换控制方法的控制参数设置为 ci,1 = 3, ki,1 = 12, γfi,1 = 0.8, δfi,1 = 0.001, Li,1 = 12; ci,2 = 2,

ki,2 = 10, γfi,2 = 0.5, δfi,2 = 0.001, Li,2 = 10; ci,3 = 2, ki,3 = 3, γfi,3 = 0.3, δfi,3 = 0.001, Li,3 = 2.

三种控制方法的速度控制参数都设置为 kv0 = 0.1, kpv = 0.1, kiv = 0.45; 神经网络结点个数都设置

为 3× 3× 3× 3× 3× 3.

仿真结果如图 9∼16 所示: 图 9(a) 和 (b) 展示了高度和马赫数跟踪情况, 可以看到 3 种方法下飞

行器都能爬升到期望高度且加速到期望马赫数. 从图 9(a)中可以看到,终端滑模软切换控制相较于另

外两种方法能取得更小的高度跟踪误差. 从图 9(b) 中可以看到, 采用终端滑模面的切换控制方法相

较于一般滑模面切换控制具有更快的爬升速率. 图 10(a) 和 (b) 展示了控制输入情况, 从图 10(b) 中

可以看到, 基于终端滑模的切换控制可以实现更快的舵偏收敛速度, 且在模态转换过程中终端滑模软

切换控制相较于终端滑模硬切换控制能降低控制输入跳变幅度.图 11和 12展示了姿态情况, 从图 11

可以看到这 3 种方法都能实现姿态的跟踪和稳定, 从图 12 可以看到在模态转换过程中, 终端滑模软

切换控制相较于另外两种方法能取得更小的攻角跟踪误差. 图 13 展示了过载情况, 可以看到基于终

端滑模的切换控制的过载收敛速度更快. 图 14 展示了神经网络权重范数情况, 可以看到基于终端滑
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图 10 (网络版彩图) 控制输入. (a) 舵偏; (b) 油门开度

Figure 10 (Color online) Control input. (a) Elevator deflection; (b) throttle setting
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图 11 (网络版彩图) 姿态角. (a) 滑模硬切换控制; (b) 终端滑模硬切换控制; (c) 终端滑模软切换控制

Figure 11 (Color online) Attitude angle. (a) SMHSC; (b) TSMHSC; (c) TSMSSC

模的切换控制的神经网络权重范数收敛速度更快. 图 15展示了终端滑模软切换控制的预测误差情况,

可以看到预测误差在切换过程会出现一定偏离, 但能很快收敛至零. 图 16 展示了切换信号变化情况,
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Figure 12 (Color online) Attack angle tracking error

图 13 (网络版彩图) 过载

Figure 13 (Color online) Overload
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Figure 14 (Color online) Neural network weight norm. (a)
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体现了不同模态的对应时间.
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图 15 (网络版彩图) 预测误差

Figure 15 (Color online) Prediction error

图 16 (网络版彩图) 切换信号

Figure 16 (Color online) Switching signal

6 总结

本文主要研究了组合动力空天飞行器的宽域爬升高可靠稳定控制问题.考虑组合动力空天飞行器

不同模态下动态特性差异, 通过动力和气动特性分析以及基于操稳特性的模态聚类等方法, 对宽域飞

行包线进行了模态划分, 基于模态划分结果和通道分解建立了飞行器姿态切换系统模型. 考虑宽域爬

升过程存在未知气动参数和外界时变干扰等不利影响,利用神经网络和非线性扰动观测器对系统不确

定和外界干扰进行协同估计补偿, 最终基于终端滑模设计了软切换控制. 为减小模态转换时舵面偏转

的跳变幅度,基于惯性环节设计了模态转换过渡过程控制器,保证了模态的平稳转换.为提升姿态跟踪

精度, 基于平行估计模型构建了神经网络和非线性扰动观测器协同工作机制, 通过信息交互和协同估

计提升了飞行控制系统的鲁棒性和适用性. 仿真结果展示了所提控制方法相较于常规滑模硬切换控制

和终端滑模硬切换控制, 可以实现宽域爬升模态转换下更小的高度跟踪误差和攻角跟踪误差.

组合动力空天飞行器宽域爬升存在多种约束, 当考虑舵面偏转约束时容易发生舵面饱和现象, 这

主要是制导指令与控制能力不匹配造成的. 本文考虑了制导和控制的耦合关系, 对高度制导指令进行

多模态切换设计以适配控制系统能力, 但这一方法仍没有建立制导与控制的内在调节关系, 属于离线

设计. 后续可进行组合动力空天飞行器制导控制一体化设计研究, 建立基于控制系统能力的上升段制

导轨迹的自主调节机制, 实现轨迹在线规划.
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Switching control of combined power aerospace vehicles for
wide-area flight

Yixin CHENG1, Bin XU1* & Rui HONG2

1. School of Automation, Northwestern Polytechnical University, Xi’an 710072, China;

2. Chengdu Aircraft Design and Research Institute, Chengdu 610091, China

* Corresponding author. E-mail: smileface.binxu@gmail.com

Abstract A switching control scheme based on the modal division of the flight envelope is studied in this

work, which aims to address the problems of modal transition, unknown aerodynamic parameters, and external

time-varying interference in the wide-area climbing of combined power aerospace vehicles. The results of modal

division and the process of modal transition are obtained through the analysis of the aerodynamic and thrust

characteristics of aircraft. The aerospace vehicle switching system is established on the basis of switching signal

design. Then, the terminal sliding mode soft-switching control strategy is designed to ensure the smooth modal

transition, wherein the neural network and nonlinear disturbance observer are used to address system uncertainty

and external time-varying disturbance. The stability of the closed-loop switching system is analyzed by using the

multi-Lyapunov function method, and the effectiveness of the proposed method is verified by simulation results.

Keywords aerospace vehicle, combined power, modal transition, switching control, robust adaptive control
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