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高超声速飞行器基于 Back2stepping的离散控制器设计
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摘　要 : 根据高超声速飞行器纵向模型的特点 ,提出了基于 Back2stepping的离散控制器设计方法.首先通过合理的

简化 ,将飞行器的模型转化为连续非线性系统的严格反馈形式 ;然后采用欧拉法得到其近似的离散模型 ,根据近似离

散模型并结合 Back2stepping和反馈线性化方法 ,设计了高超声速飞行器的离散控制器.利用高超声速飞行器的纵向

模型对算法进行仿真验证 ,得到了较为满意的控制效果 .
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Abstract : A discrete control st rategy via back2stepping design is proposed for the hypersonic aircraf t according to it s

dynamic characteristic. The continuous model is firstly t ransformed into a st rict2feedback form by ignoring some less

important element s. The discrete2time approximation model of the hypersonic vehicle is obtained by discretizing the

continuous model in a st rict2feedback form through Euler approximation. The discrete control law is developed by

using back2stepping design and feed2back linerization. The longitudinal model of a hypersonic aircraf t is used to

demonst rate the effectiveness of the proposed st rategy. Simulation result s show an expected t racking performance.
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1　引　　言
　　高超声速飞行器是高度非线性的多变量系统.

受飞行高度、马赫数和飞行条件的影响 ,飞行器对外

形、空气动力学参数以及大气条件的变化非常敏感.

文献[ 1 ,2 ]根据其局部线性模型设计线性控制器 ,对

存在的参数不确定和外界干扰 ,采用 H∞和μ综合

的鲁棒控制方法以及 L Q R方法进行补偿.由于线

性模型不能完全表达飞行器动力学特性中的非线性

耦合 ,许多学者转而研究基于微分几何理论的非线

性动态逆控制方法[327 ] ,如鲁棒控制[2 ,3 ]、滑模控

制[5 ]、神经网络自适应控制[ 6 ]等方法 ;文献 [ 7 ]对高

超声速飞行器的建模和控制方法作了分析和总结.

在输入输出线性化的过程中 ,动态逆控制方法

需要系统精确的数学模型 ,得到的非线性模型包含

复杂的高阶李导数函数 ,不便于系统鲁棒性的分析.

国内学者[8212 ]对高超声速飞行器建模和控制问题进

行研究 ,例如文献[8 ]总结了高超声飞行器建模及控

制系统设计中存在的若干问题 ; [9 ]建立了飞行器六

自由度的非线性模型 ; [ 10 ,11 ]分别采用基于动态逆

控制策略和轨迹线性化方法 ,设计了高超声速飞行

器的鲁棒自适应控制器 ; [ 12 ]提出了高超声速飞行

器 Back2stepping控制器的设计方法 ,取得了较好的

控制效果.基于 Back2stepping[13 ]的控制策略是传统

飞行控制[14 ,15 ]乃至一类复杂非线性系统控制[16 ,17 ]
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较为有效的方法 ,不但设计过程简单 ,而且便于采用

L yap unov原理进行控制系统的稳定性分析.

以上研究方法都是针对飞行器连续系统设计连

续控制器.随着计算机技术的发展 ,未来高超声速飞

行器的控制任务大部分需要由计算机实现 ,因此研

究高超声速飞行器的离散控制具有现实意义.离散

控制器的设计通常采用两种方法 :1) 首先根据连续

的控制对象设计连续控制器 ,然后将连续的控制器

离散化 ;2) 直接根据离散化的控制对象设计离散控

制器.第 1种方法需要较快的采样速率 ,对系统的硬

件提出了很高的要求 ,因此本文采用第 2 种方法设

计高超声速飞行器的离散控制器.

一般很难获得连续非线性系统的精确离散模

型 ,因此通常选取非线性系统的离散近似模型进行

控制器设计. 严格反馈非线性系统的欧拉近似模

型[18 ]不改变系统的严格反馈形式 ,非常适合于

Back2stepping离散控制器的设计.

本文首先通过简化 ,得到高超声速飞行器具有

严格反馈形式的非线性模型 ;然后通过欧拉近似法

将其转化为离散系统 ,根据近似离散系统模型设计

离散控制器.采用 L yap unov 理论证明了离散闭环

系统的渐近稳定性.仿真结果表明 ,该算法在速度和

高度的控制中具有较好的跟踪性能和鲁棒性能.

2　高超声速飞行器的模型描述
　　高超声速飞行器是具有六自由度的复杂非线性

系统.本文只考虑其纵向运动的 Back2stepping控制

器设计 ,这对于六自由度高超声速飞行器的控制具

有普遍意义.高超声速飞行器通用的纵向模型如下 :

ÛV =
T (V ,β) cosα- D (V ,α)

mV
-
μsinγ

r2 , (1)

Ûh = V sinγ, (2)

Ûγ =
L (V ,α) + T (V ,β) sinα

mV
-
μ - V 2 rsinγ

V r2 ,

(3)

Ûα = q - Ûγ, (4)

Ûq = M yy (V ,α, q ,δE) / I yy . (5)

其中

L = �qS CL (α) , D = �qS CD (α) ,

T = �qS C T (β) ,

M yy = �qS�c [ CM (α) + CM (δE) + CM ( q) ] ;

V ,γ, h ,α和 q 分别为飞行器的速度、航迹倾角、高

度、攻角和俯仰角速度 ; T , D , L 和 M yy 分别为推力、

阻力、升力和俯仰转动力矩 ;�q =ρV 2 / 2为气动压力 ;

CL (α) , CD (α) , CT (β) 和 CM (·) 分别为升力、阻力、推

力和力矩系数 ; m , I yy , S ,ρ,μ和 R e 分别为飞行器的

质量、俯仰转动惯量、参考气动面积、空气密度、重力

常数和地球半径 ,均为常数. 控制量为舵偏角δE 和

节流阀开度β.

发动机动态模型采用二阶系统模型

β̈ = - 2ξωnÛβ - ω2
nβ+ω2

nβc , (6)

其中βc 为控制器的输出控制指令.

为得到高超声速飞行器模型的严格反馈形式 ,

作如下假设 :

假设 1　式 (3) 中的推力项 Tsinα远远小于升

力项 L ,可认为 Tsinα≈ 0 .由于航迹偏角γ较小 ,取

sinγ≈γ.

假设 2　高超声速飞行器的飞行速度变化较

慢 ,且变化范围较小.

根据飞行器航迹角γ,攻角α和俯仰角θ的定

义 ,有θ=α+γ.定义 x = [ x1 , x2 , x3 , x4 ]T , x1 = h ,

x2 =γ, x3 =θ, x4 = q , u =δE .根据假设 ,高超声速

飞行器的模型可改写为如下一般非线性形式 :

ÛV = f V (V , x2 , x3 , x4 ,β) ,

Ûx1 = V sin x2 ≈ V x 2 ,

Ûx2 = f 2 (V , x2 ) + g2 (V ) x3 ,

Ûx3 = x4 ,

Ûx4 = f 4 (V , x2 , x3 , x4 ) + g4 (V )μ,

y = [V , x1 ]T .

(7)

　　假设 3　f V (V , x2 , x3 , x4 ,β) , f 2 (V , x2 ) , f 4 (V ,

x2 , x3 , x4 ) , g2 (V ) 和 g4 (V ) 为光滑函数 ,且存在常

数 gi1 ≥gi0 > 0 ,使 gi1 ≥gi (·) ≥gi0 > 0 , i = 2 ,4 .

设采样时间为 T ,通过欧拉近似法将式 (7) 离散

化 ,有

V ( k + 1) =

V ( k) + Tf V (V ( k) , x2 ( k) , x3 ( k) , x4 ( k) ,β( k) ) ,

x1 ( k + 1) = x1 ( k) + TV ( k) x2 ( k) ,

x2 ( k + 1) = x2 ( k) + T[ f 2 (V ( k) , x2 ( k) ) +

　　　　　　g2 (V ( k) ) x3 ( k) ] ,

x3 ( k + 1) = x3 ( k) + Tx 4 ( k) ,

x4 ( k + 1) = x4 ( k) + T[ f 4 (V ( k) , x2 ( k) , x3 ( k) ,

　　　　　　x4 ( k) ) + g4 (V ( k) ) u( k) ] ,

y ( k) = [V ( k) , x1 ( k) ]T .

(8)

　　注意到离散系统 (8) 仍为严格反馈系统 ,适合

采用 Back2stepping方法设计控制器 ,并且假设 3对

g2 (V ( k) ) 和 g4 (V ( k) ) 同样适用.

注 1　由式 (7) 可知 ,高超声速飞行器动力学系

统包含两个子系统 ,即由节流阀β控制的速度子系

统和由舵偏角δE 控制的高度子系统.控制目标是使

V →V d , h →hd ,其中 V d和 h d为给定的速度指令和

高度指令.本文将两个子系统控制器分开设计 :对于

064



第 3 期 高道祥等 : 高超声速飞行器基于 Back2stepping的离散控制器设计 　 　 　

高度子系统 ,采用 Back2stepping设计方法 ;对于速

度子系统 ,采用反馈线性化的控制方法.这样可使飞

行器速度保持在期望值附近.

3　离散控制器设计
3. 1　Back2stepping高度控制器

Back2stepping控制为一类含有非匹配不确定

性的非线性系统提供了有效的控制器设计方法 ,包

括战斗机、导弹等传统的飞行控制系统.这种方法通

过递推设计过程 ,将一个复杂的非线性系统分解为

系列的低阶系统 ,然后选取一个状态变量为虚拟控

制量 ,通过为每个低阶子系统选取适当的 L yap unov

函数 ,设计最终的实际控制量达到控制目标.控制器

设计过程如下 :

1) 定义误差 z1 ( k) = x1 ( k) - x1 d ( k) , 其中

x1 d ( k) = hd ( k) 为给定的高度指令 ,假设其提前 4步

( k + 1 , ⋯, k + 4) 的期望值可得.根据式 (8) ,有

z1 ( k + 1) =

x1 ( k) + TV ( k) x2 ( k) - x1 d ( k + 1) . (9)

采用 Back2stepping设计方法 , x2 ( k) 可看作 x1 ( k) 2
子系统的虚拟控制量 ,则有

x2 d =
1

TV ( k) ( - x1 ( k) + c1 z1 ( k) + x1 d ( k + 1) )
,

(10)

其中 0 < c1 < 1 .定义 z2 ( k) = x2 ( k) - x2 d ( k) ,将式

(10) 代入式 (9) ,可得

z1 ( k + 1) = c1 z1 + TV ( k) z2 . (11)

　　2) 由定义有 z2 ( k) = x2 ( k) - x2 d ( k) , x2 ( k) 2子
系统为

z2 ( k + 1) = x2 ( k) + T[ f 2 (V ( k) , x2 ( k) ) +

g2 (V ( k) ) ] - x2 d ( k + 1) . (12)

选取 x3 ( k) 为 x2 ( k) 2子系统的虚拟控制量 ,可得

x3 d ( k) = [ Tg2 (V ( k) ) ] - 1 [ - x2 ( k) - Tf 2 (V ( k) ,

x2 ( k) ) + c2 z2 ( k) + x2 d ( k + 1) ]. (13)

其中 x2 d ( k + 1) 为虚拟控制量 x2 d ( k) 的未来值 ,在

实际计算中无法获得.本文利用式 (8) ,采用提前预

测的方法 ,处理这种在离散系统 Back2stepping设计

中常见的非因果性问题.将 x2 d ( k + 1) 看作 V ( k +

1) , x1 ( k + 1) 和 x1 d ( k + 1) 的函数 ,表示为

x2 d ( k + 1) = [ TV ( k + 1) ] - 1 [ - x1 ( k + 1) +

c1 z1 ( k + 1) + x1 d ( k + 2) ] , (14)

其中V ( k + 1) 和 x1 ( k + 1) 可由式 (8) 进行提前一步

预测.将式 (13) 和 (14) 代入式 (12) ,并定义 z3 ( k) =

x3 ( k) - x3 d ( k) ,得

　z2 ( k + 1) = c2 z2 ( k) + Tg2 (V ( k) ) z3 ( k) . (15)

　　3) 考虑 x3 ( k) 2子系统 ,由 z3 ( k) = x3 ( k) -

x3 d ( k) 得

z3 ( k + 1) = x3 ( k) + Tx 4 ( k) - x3 d ( k + 1) .

(16)

将 x4 ( k) 看作 x3 ( k) 2子系统的虚拟控制量 ,有

x4 d ( k) =
1

T ( - x3 ( k) + c3 z3 ( k) + x3 d ( k + 1) )
.

(17)

由式 (13) , (14) 和 (10) 可知 , x3 d ( k + 1) 是变量 V ( k

+ 1) , x1 ( k + 1) , x2 ( k + 1) , x2 d ( k + 2) 和 x1 d ( k + 3)

的函数 ,其中前 3个变量可由式 (8) 进行提前一步预

测 ,而 x2 d ( k + 2) 是变量 V ( k + 2) 和 x1 ( k + 2) 的函

数 ,可由式 (8) 进行提前 2 步预测. 定义 z4 ( k) =

x4 ( k) - x4 d ( k) ,根据式 (17) ,式 (16) 可改写为

z3 ( k + 1) = c3 z3 ( k) + Tz 4 ( k) . (18)

　　4) 根据 1) ～ 3) 步设计系统的实际控制量.考

虑 x4 ( k) 2子系统和 z 4 ( k) = x4 ( k) - x4 d ( k) ,则有

z4 ( k + 1) =

x4 ( k) + Tf 4 (V ( k) , x2 ( k) , x3 ( k) , x4 ( k) ) +

Tg4 (V ( k) ) u( k) - x4 d ( k + 1) . (19)

因此实际控制量为

u( k) = [ Tg4 (V ( k) ) ] - 1 [ - x4 ( k) -

Tf 4 (V ( k) , x2 ( k) , x3 ( k) , x4 ( k) ) +

c4 z4 ( k) + x4 d ( k + 1) ]. (20)

如上所述 , x4 d ( k + 1) 为变量 V ( k + 3) , x1 ( k + 3) ,

V ( k + 2) , x2 ( k + 2) , x3 ( k + 1) 和 x1 d ( k + 4) 的函数 ,

前 5个变量可分别由式 (8) 进行提前 3步、2步和 1

步预测获得.将式 (20) 代入式 (19) ,可得

z4 ( k + 1) = c4 z4 ( k) . (21)

3 . 2　稳定性分析

本节采用离散 L yap unov理论进行高超声速飞

行器离散系统的稳定性分析.选取 L yap unov函数

�V ( k) = ( z1 ( k) / V M ) 2 + ( z2 ( k) / g21 ) 2 +

z2
3 ( k) + z2

4 ( k) . (22)

其中 :V M > V ( k) 为常数 , �V ( k + 1) 与 �V ( k) 的差为

　　Δ�V ( k) = �V ( k + 1) - �V ( k) =

　　Δ�V 1 ( k) +Δ�V 2 ( k) +Δ�V 3 ( k) +Δ�V 4 ( k) . (23)

根据不等式 2 ab ≤εa2 + (1/ε) b2 (ε为适当的常数)

和式 (11) , (15) , (18) , (21) ,分别计算式 (23) 的各

项 :

第 1项

Δ�V 1 ( k) = ( z1 ( k + 1) / V M ) 2 - ( z1 ( k) / V M ) 2 =

(1/ V M ) 2 [ ( c1 z1 + TV ( k) z2 ( k) ) 2 - z1 ( k) 2 ] ≤

1/ V 2
M (1 - c2

1 -εc2
1 ) z2

1 ( k) +

T2 (1 + 1/ε) z2
2 ( k) . (24)

　　第 2项

Δ�V 2 ( k) = ( z2 ( k + 1) / g12 ) 2 - ( z1 ( k) / g21 ) 2 =

g- 2
21 [ ( c2 z2 + Tg2 (V ( k) ) z3 ( k) ) 2 - z2 ( k) 2 ] ≤

164
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　 - g- 2
21 (1 - c2

2 -εc2
2 ) z2

2 ( k) +

　T2 (1 + 1/ε) z2
3 ( k) . (25)

　　第 3项

Δ�V 3 ( k) = z2
3 ( k + 1) - z2

3 ( k) =

( c3 z3 + Tz 4 ( k) ) 2 - z2
3 ( k) ≤

- (1 - c2
3 -εc2

2 ) z2
3 ( k) +

T2 (1 + 1/ε) z2
4 ( k) . (26)

　　第 4项

ΔV 4 ( k) = z2
4 ( k + 1) - z2

4 ( k) =

- (1 - c2
4 ) z2

4 ( k) . (27)

　　结合式 (24) ～ (27) ,可得

Δ�V ( k) ≤

- (1/ V 2
M ) K1 z2

1 ( k) - (1/ g2
21 ) K2 z2

2 ( k) -

K3 z2
3 ( k) - K4 z2

4 ( k) . (28)

选择适当的 ci ( i = 1 ,2 ,3 ,4) 和ε,使

K1 = 1 - c2
1 -εc2

1 > 0 ,

K2 = 1 - c2
2 -εc2

2 - T2 (1 + 1/ε) > 0 ,

K3 = 1 - c2
3 -εc2

3 - T2 (1 + 1/ε) > 0 ,

K4 = 1 - c2
4 - T2 (1 + 1/ε) > 0 .

(29)

则Δ�V ( k) < 0 .于是可得如下定理 :

定理 1　对于高超声速飞行器离散系统 (8) ,采

用控制器 (10) , (13) , (17) 和 (20) ,如果选择 ci ( i =

1 ,2 ,3 ,4) 满足条件 (29) ,则离散闭环系统是渐近稳

定的.

注 2　由式 (29) ,如果取ε ν 1 ,则可选择适当

的 ci , i = 1 ,2 ,3 ,4 ,保证闭环控制系统的稳定性.虽

然 1/ε较大 ,但因为采样时间 T较小 ,所以 T2 (1 +

1/ε) 可保证为较小的常数.

3 . 3　速度控制器设计

式 (8) 中的速度子系统可改写为如下仿射非线

性系统 :

V ( k + 1) =

V ( k) + T[ �f V (V ( k) , x2 ( k) , x3 ( k) , x4 ( k) ) +

�gV (V ( k) , x2 ( k) , x3 ( k) )β( k) ]. (30)

设期望轨迹为V d ( k + 1) 和V d ( k) ,令 zV ( k) = V ( k)

- V d ( k) ,采用反馈线性化方法设计离散控制器 ,有

β( k) =

[ T�gV (V ( k) , x2 ( k) , x3 ( k) ) ] - 1 [ - V ( k) -

T�f V (V ( k) , x2 ( k) , x3 ( k) , x4 ( k) ) +

cV z V ( k) + V d ( k + 1) ]. (31)

则得

zV ( k + 1) = cV z V ( k) . (32)

容易证明闭环离散系统是渐近稳定的.

4　仿真分析
　　对高超声速飞行器在高度 h0 = 110 000f t ,速度

为 15马赫巡航条件下的飞行情况进行仿真研究.飞

行器仿真模型为连续非线性系统 ,其参数详见文献

[2 ].

为验证控制系统的鲁棒性 ,飞行器仿真模型参

数 ( m , I yy , S ,μ) 的摄动范围设为 10 % ,取大气密度ρ

=ρ0 exp [ - ( h - h0 ) / hs ].其中 :ρ0 为大气密度标称

值 , hs为常数.控制的目标是要求飞行器跟踪给定的

高度指令和速度指令.本文给出了以下两种情况的

仿真结果 :

1) 速度阶跃V c = 100ft/ s ,高度 h = 110 000ft .

2) 高度变化为幅值 2 000f t ,周期 80 s的方波信

号 ,速度 V = 15 060f t/ s.

选取如下线性系统作为指令参考模型 :

hd

hc
=

ωn1ω2
n2

( s +ωn1 ) ( s2 + 2ζωn2 s +ω2
n2 )

,

V d / V c =ωn1 / ( s +ωn1 ) .

其中 :ωn1 = 0 . 2 rad/ s ,ωn2 = 1 rad/ s ,ζ = 0 . 7 , s为

Laplace算子.

取采样时间 T = 0 . 01 ,离散控制器的参数为 :

cV = 0 . 9 , c1 = 0 . 9 , c2 = 0 . 85 , c3 = 0 . 85 , c4 = 0 . 85 .

仿真结果如图 1和图 2所示.

图 1　速度阶跃变化时的仿真结果

当飞行器模型的参数在较小范围内摄动时 ,控

制系统表现出较强的鲁棒性能 ,控制器的阶跃响应

效果较好 ,对周期信号也有良好的跟踪性能.

注 3　对于一定范围内的参数摄动和外界干

扰 ,可以通过选取较小的 ci , i = 1 ,2 ,3 ,4 ,使闭环系

统的极点更加接近单位圆的中心 ,至少保证式 (29)

成立 ,但较小的 ci需要较大的控制输入.考虑到高超

声速飞行器的工作环境变化很大 ,大范围的参数变

化和外界干扰不可避免.进一步的工作需要研究高

超声速飞行器离散自适应控制器的设计.

5　结 　　论
　　本文根据高超声速飞行器欧拉近似离散模型 ,

采用 Back2stepping方法进行离散控制器的设计.文
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图 2　高度周期变化时的仿真结果

中对离散系统的稳定性进行理论分析 ,证明了离散

闭环系统的渐近稳定性.最后对飞行器进行高度和

速度指令跟踪的仿真研究 ,得到了较为理想的控制

效果.
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射源识别中的应用.现有的约简方法都是对离散化

后的决策表进行属性约简 ,一般会得到多种约简结

果 ,然后根据问题的实际要求选取一个满意的结果.

本文通过监督型局部离散化过程中产生的断点 ,提

出一种指导属性约简的新方法 ,它可直接得到合理

的约简结果.对所提出的模型给出了雷达辐射源用

途识别的实例计算和仿真对比实验.实验结果表明 ,

该方法是有效而可行的 ,可应用于利用粗糙集理论

进行目标识别的实际问题.
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