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摘 要: 可重复使用运载器 (RLV)再入面临严重的扰动影响,对此设计一种抗扰动非线性最优控制器 (ADNOC).首

先,基于时标分离原理设计快、慢双回路控制结构;其次,将角速率动态变换处理成线性形式,通过依赖状态的黎卡

提方程 (SDRE)优化方法获得最优控制指令;然后,设计非线性扰动观测器用于估计外界干扰,并在非线性最优控制

律中进行干扰补偿.仿真实验结果表明,所设计的控制器能良好地完成姿态跟踪控制,抑制扰动对姿态控制的影响,

实现RLV的最优控制性能.
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Abstract: The reentry attitude control of the reusable launch vehicle (RLV) is challenging due to disturbances. Therefore, an

anti-disturbance nonlinear optimal controller (ADNOC) design scheme is presented. Firstly, a fast and slow dual-loop control

system is designed based on time-scale separation principle. The linear transformation of attitude angular rate is developed.

By the optimization of state dependent Riccati equation(SDRE), the nonlinear optimal control law is designed to generate

optimal control commands. Then the nonlinear disturbance observer(NDO) is implemented in order to estimate the unknown

disturbances. The estimation of disturbances is utilized for compensation in the controller. Simulation results show that the

ADNOC obtains good tracking performance and can be able to suppress the disturbances effectively.
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0 引引引 言言言

随着空间应用的深入和技术的推动,可重复使用

运载器 (RLV)具有重大的发展前景. RLV再入返回过

程跨越临近空间,飞行包线大,强非线性、强耦合性和

快速时变特性使得姿态控制面临着极大的挑战,传统

小扰动线性化控制方法的应用受到局限[1].

RLV再入过程中,须满足再入飞行的热流率、动

压和过载的约束,这对飞行器姿态控制性能提出了严

格的要求. 而实际存在的未建模动态和各种干扰的

作用严重地影响了姿态控制性能, 对以非线性模型

为对象的抗扰动非线性控制器的设计越来越受到重

视[2]. 基于对 PID控制思想的提升和改进,文献 [3]提

出了一套系统的抗扰动控制设计方法,通过扩张状态

观测器来估计控制系统的总扰动,进而进行干扰补偿

以保证控制性能;文献 [4]针对仿射非线性系统研究
了一种非线性干扰观测器的设计方法; 文献 [5]设计
了基于模糊逻辑的扰动观测器,这些观测器根据系统
动态来完成对扰动的估计和补偿,克服了干扰的不利
影响[6]. 此外,文献 [7-9]提出了一种有效的复合分层
抗扰动控制策略,用于解决多源干扰系统的精细抗扰
动控制问题.在飞行器姿态控制中, 各种非线性控制
方法与干扰观测器设计的结合取得了良好的控制效

果[10-13]. 非线性最优控制直接针对非线性模型设计,
通过对控制性能与控制量进行优化折衷,对RLV姿态
控制具有工程应用价值,它与观测器技术的综合可用
于解决姿态抗扰动控制问题,但目前还缺少相应的研
究成果[14-15].

对此, 本文提出了一种抗扰动非线性最优控制
器 (ADNOC)设计方案.针对干扰力矩控制模型,设计
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了非线性扰动观测器 (NDO), 用于在线估计干扰量;
通过对控制模型进行等效变换得到飞行器的线性动

态形式, 通过依赖状态的黎卡提方程 (SDRE)优化方
法实现了最优控制指令的解算;同时在最优控制指令
中进行干扰补偿,保证了姿态控制性能. ADNOC在控
制性能和控制量之间进行权衡,同时具有良好的抵抗
外界扰动的能力. 仿真实验结果表明了ADNOC设计
的有效性.

1 再再再入入入姿姿姿态态态控控控制制制建建建模模模

1.1 RLV再再再入入入姿姿姿态态态运运运动动动模模模型型型

设𝛼, 𝛽和𝜇分别为攻角、侧滑角和倾侧角; 𝑝, 𝑞
和 𝑟分别为滚转、俯仰和偏航角速率,建立RLV无动
力再入姿态控制数学模型如下:

𝛼̇ =
1

𝑀𝑉 cos𝛽
(−𝐿+𝑀𝑔 cos 𝛾 cos𝜇)+

𝑞 − 𝑝 cos𝛼 tan𝛽 − 𝑟 sin𝛼 tan𝛽, (1)

𝛽̇ =
1

𝑀𝑉
(𝑌 +𝑀𝑔 cos 𝛾 sin𝜇)+

𝑝 sin𝛼− 𝑟 cos𝛼, (2)

𝜇̇ =
1

𝑀𝑉
(𝐿 tan𝛽 + 𝐿 tan 𝛾 sin𝜇+

𝑌 tan 𝛾 cos𝜇−𝑀𝑔 tan𝛽 cos 𝛾 cos𝜇)+

𝑝 cos𝛼 sec𝛽 + 𝑟 sin𝛼 sec𝛽, (3)

𝑝̇ =
𝐼𝑧𝑧𝑙 + 𝐼𝑧𝑥𝑛

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
+

𝐼𝑦𝑦𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

𝑞𝑟+

𝐼𝑧𝑥(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦 + 𝐼𝑧𝑧)

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
𝑝𝑞, (4)

𝑞 =
𝑚

𝐼𝑦𝑦
+

(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)

𝐼𝑦𝑦
𝑟𝑝+

𝐼𝑧𝑥
𝐼𝑦𝑦

(𝑟2 − 𝑝2), (5)

𝑟̇ =
𝐼𝑧𝑥𝑙 + 𝐼𝑥𝑥𝑛

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
+

𝐼2𝑥𝑥 − 𝐼𝑥𝑥𝐼𝑦𝑦 + 𝐼2𝑧𝑥
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

𝑝𝑞+

𝐼𝑧𝑥(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
𝑞𝑟. (6)

其中: 升力𝐿,阻力𝐷和侧力𝑌 为速度系下飞行器所

受到的气动力; 滚转力矩 𝑙, 俯仰力矩𝑚和偏航力矩

𝑛为机体系下飞行器所受到的合力矩; 𝑉 为飞行速度;
𝑀为飞行器的质量; 𝐼𝑥𝑥, 𝐼𝑦𝑦和 𝐼𝑧𝑧分别为机体系下绕

滚转、俯仰和偏航轴的转动惯量, 𝐼𝑧𝑥为相应坐标轴的
惯性积.

RLV再入返回,对飞行器攻角和倾侧角的跟踪控
制非常重要,攻角的跟踪用于控制再入的气动热和能
量管理;倾侧角的跟踪用于调整飞行纵程、横程,使得
飞行器进入预定的能量管理窗口. 同时,为了限制机
体表面的热通量需要镇定侧滑角为零,保证飞行安全.

1.2 非非非线线线性性性双双双环环环控控控制制制结结结构构构设设设计计计

RLV再入飞行的姿态角速率运动比姿态角运动
快,考虑飞行器姿态控制系统外环姿态角回路的慢变
特性和内环角速率回路的快变特性,在不同的时间尺

度上进行系统的分析与设计. 根据时标分离原理[16],
将姿态角分为一组,记为慢状态Ω ; 将姿态角速率分
为另一组,记为快状态𝝎,具体为

Ω =

⎡⎢⎣ 𝛼

𝛽

𝜇

⎤⎥⎦ , 𝝎 =

⎡⎢⎣ 𝑝

𝑞

𝑟

⎤⎥⎦ , 𝑴 =

⎡⎢⎣ 𝑙

𝑚

𝑛

⎤⎥⎦ .

时标分离原理将控制系统分解为两个低阶模型,
在时间尺度上分别是快状态动态和慢状态动态,在快
状态的暂态过程中慢状态保持常值;当慢状态的变化
比较显著时,快状态的暂态过程已经完成并达到了其
稳态值.

同时, RLV再入飞行受到各种扰动的影响,主要
表现为反作用控制系统 (RCS)对气动舵的干扰,外界
大气扰动,以及不确定性干扰和未建模动态等, 这会
严重影响姿态控制性能.针对以上综合的扰动,在快
状态动态中引入扰动力矩𝒅的作用,从而有

Ω̇ = 𝒇𝑠 + 𝒈𝑠𝝎, (7)

𝝎̇ = 𝒇𝑓 + 𝒈𝑓 (𝑴 + 𝒅). (8)

其中

𝒇𝑠 =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

1

𝑀𝑉 cos𝛽
(−𝐿+𝑀𝑔 cos 𝛾 cos𝜇)

1

𝑀𝑉
(𝑌 +𝑀𝑔 cos 𝛾 sin𝜇)

1

𝑀𝑉
(𝐿 tan𝛽 + 𝐿 tan 𝛾 sin𝜇+

𝑌 tan 𝛾 cos𝜇−𝑀𝑔 tan𝛽 cos 𝛾 cos𝜇)

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
,

𝒈𝑠 =

⎡⎢⎣ − cos𝛼 tan𝛽 1 − sin𝛼 tan𝛽

sin𝛼 0 − cos𝛼

cos𝛼 sec𝛽 0 sin𝛼 sec𝛽

⎤⎥⎦ ,

𝒇𝑓 =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

𝐼𝑦𝑦𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

𝑞𝑟 +
𝐼𝑧𝑥(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦 + 𝐼𝑧𝑧)

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
𝑝𝑞

(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)

𝐼𝑦𝑦
𝑟𝑝+

𝐼𝑧𝑥
𝐼𝑦𝑦

(𝑟2 − 𝑝2)

𝐼2𝑥𝑥 − 𝐼𝑥𝑥𝐼𝑦𝑦 + 𝐼2𝑧𝑥
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

𝑝𝑞 +
𝐼𝑧𝑥(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
𝑞𝑟

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
,

𝒈𝑓 =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

𝐼𝑧𝑧
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

0
𝐼𝑧𝑥

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

0
1

𝐼𝑦𝑦
0

𝐼𝑧𝑥
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

0
𝐼𝑥𝑥

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦ .

为了实现姿态角指令的跟踪,先对慢状态动态设
计所需要的姿态角速率指令, 称为慢回路控制律;再
由快状态动态设计所需要的控制力矩, 称为快回路
控制律.图 1为RLV双环姿态控制系统结构图. 其中:
Ω𝑐为姿态角指令, 𝝎𝑐为姿态角速率指令, 𝑴𝑐为控制

力矩指令. 快回路是慢回路的内环, 在设计快、慢回
路的控制增益时,需要保证快回路带宽是慢回路带宽
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的 3∼ 5倍, 这样在综合慢回路时可不考虑快回路动
态特性,保证时标分离条件.

图 1 双环姿态控制结构

2 抗抗抗扰扰扰动动动非非非线线线性性性最最最优优优控控控制制制器器器设设设计计计

2.1 非非非线线线性性性最最最优优优控控控制制制器器器设设设计计计

2.1.1 慢慢慢回回回路路路控控控制制制律律律设设设计计计

要完成对姿态角指令Ω𝑐的跟踪,由慢状态动态
(7)设计姿态角速率指令𝝎𝑐.

飞行器RCS与气动舵面作动后, 姿态角速率𝝎

立即变化;补偿作用于慢状态的非线性项𝒇𝑠后,姿态
角Ω的动态受𝝎控制; 进而可由慢动态设计中间控
制量𝝎. 对于慢状态动态 (7),构造Lyapunov函数为

𝑉1 =
1

2
(Ω𝑐 −Ω)T(Ω𝑐 −Ω), (9)

设计慢动态控制律为

𝝎𝑐 = 𝒈𝑠
−1[−𝒇𝑠 + Ω̇𝑐 + 𝒌𝑠(Ω𝑐 −Ω)]. (10)

其中: 𝒌𝑠 = diag(𝑘𝑠,𝛼, 𝑘𝑠,𝛽 , 𝑘𝑠,𝜇), 𝑘𝑠,𝛼, 𝑘𝑠,𝛽和 𝑘𝑠,𝜇均大

于零, 用于调节系统闭环响应动态. 因为 det(𝒈𝑠) =

− sec𝛽 ∕= 0,故 𝒈𝑠可逆,控制律 (10)是有效的. 令姿态
角误差为

𝒆0 = Ω𝑐 −Ω , (11)

将式 (10)代入 (7),可得系统闭环姿态角误差动态为

𝒆̇0 + 𝒌𝑠𝒆0 = 0, (12)

且𝑽1 =
1

2
𝒆0

T𝒆0 > 0, 𝑽̇1 = −𝒆T0 𝒌𝑠𝒆0 < 0, 当 𝒆0 ∕=
0时,系统闭环渐近稳定.

2.1.2 快快快回回回路路路控控控制制制律律律设设设计计计

由快状态动态式 (8)设计控制力矩指令𝑴𝑐, 完
成姿态角速率指令𝝎𝑐的跟踪. 从 𝒇𝑓分离出姿态角速

率,令

𝑨 =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

𝐼𝑧𝑥(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦 + 𝐼𝑧𝑧)

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
𝑞 0

𝐼𝑦𝑦𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

𝑞

−𝐼𝑧𝑥
𝐼𝑦𝑦

𝑝+
(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)

2𝐼𝑦𝑦
𝑟 0

𝐼𝑧𝑥
𝐼𝑦𝑦

𝑟 +
(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)

2𝐼𝑦𝑦
𝑝

𝐼2𝑥𝑥 − 𝐼𝑥𝑥𝐼𝑦𝑦 + 𝐼2𝑧𝑥
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥

𝑞 0
𝐼𝑧𝑥(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥)

𝐼𝑥𝑥𝐼𝑧𝑧 − 𝐼2𝑧𝑥
𝑞

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
,

(13)

𝑩 = 𝒈𝑓 , (14)

由式 (8)可知快状态动态为

𝝎̇ = 𝑨(𝝎) ⋅ 𝝎 +𝑩(𝑴 + 𝒅). (15)

上述系统矩阵𝑨是随着飞行状态变化的, 基于
SDRE设计最优控制力矩指令,完成对姿态角速率指

令的跟踪. 令𝝂 = 𝑴 + 𝒅,快状态动态变换为

𝝎̇ = 𝑨𝝎 +𝑩𝝂. (16)

根据式 (16)设计最优中间控制量𝝂,因此最优控制力
矩指令

𝑴𝑐 = 𝝂 − 𝒅. (17)

其中: 最优控制量𝝂由 SDRE设计, 扰动𝒅由非线性

扰动观测器来估计.

2.1.3 SDRE非非非线线线性性性最最最优优优控控控制制制律律律设设设计计计

下面是线性二次型问题的伺服跟踪控制,对快状
态动态系统 (16)进行增广,引入姿态角速率误差的积
分 𝒆𝐼(𝑡)作为增广的状态,具体为

𝒆𝐼(𝑡) =
w 𝑡

0
(𝝎𝑐 − 𝝎)d𝑡, (18)

那么,快状态动态 (16)和 (18)可增广为[
𝝎̇(𝑡)

𝒆̇𝐼(𝑡)

]
=[

𝑨 0

−𝑰3 0

][
𝝎(𝑡)

𝒆𝐼(𝑡)

]
+

[
𝑩

0

]
𝝂 +

[
0

𝝎𝑐

]
. (19)

记

𝑨̄ =

[
𝑨(𝝎) 0

−𝑰3 0

]
, 𝑩̄ =

[
𝑩

0

]
, 𝜼 =

[
𝝎(𝑡)

𝒆𝐼(𝑡)

]
,

由增广系统 (19)可知,原系统 (16)的跟踪问题将转换
成以下增广系统的状态调节问题:

𝜼̇ = 𝑨̄𝜼 + 𝑩̄𝝂. (20)

由增广系统 (20)设计最优反馈控制律𝝂, 性能指标
𝐽取为状态变量与控制变量的二次型积分,即

𝐽(𝝂) =
1

2

w ∞
0

[𝜼T(𝑡)𝑸(𝑡)𝜼(𝑡) + 𝝂T(𝑡)𝑹(𝑡)𝝂(𝑡)]d𝑡.

(21)

其中: 𝑸, 𝑹分别为相应维数的对称非负定矩阵和对
称正定矩阵. 若由秩判据检验 (𝑨̄, 𝑩̄)在飞行包线内

可控,则此极小值问题可转化为以下依赖状态的黎卡
提方程 (SDRE)的求解:

−𝑮(𝑡)𝑨̄(𝑡)− 𝑨̄T(𝑡)𝑮(𝑡) +

𝑮(𝑡)𝑩̄(𝑡)𝑹−1(𝑡)𝑩̄T(𝑡)𝑮(𝑡)−𝑸(𝑡) = 0, (22)

其中: 𝑮(𝑡)为正定对称矩阵,是Riccati方程 (22)的解.
使 𝐽为最小的最优控制存在且唯一,即

𝝂 = −𝑹−1𝑩̄T𝑮𝜼(𝑡). (23)

快回路闭环是局部渐近稳定的,通过调整权值矩
阵𝑸和𝑹来权衡飞行器动态性能和控制作用, 使非
线性最优控制律 (NOCL)𝝂满足所规定的动态特性.
为了降低飞控计算机实时解算Riccati方程的计算量,
在不同飞行状态下离线设计好最优控制增益,控制器
再根据飞行状态实时地调用最优控制增益,以满足实
际飞行控制系统的需要.

飞行器所受到的干扰作用将影响控制性能,
ADNOC的设计需对扰动进行补偿. 将式 (23)代入
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(17),可得抗扰动最优控制力矩指令为

𝑴𝑐 = −𝑹−1𝑩̄T𝑮𝜼(𝑡)− 𝒅. (24)

2.2 非非非线线线性性性扰扰扰动动动观观观测测测器器器设设设计计计

更一般地,对于非线性系统

𝒙̇ = 𝒇(𝒙) + 𝒈1(𝒙)𝒖+ 𝒈2(𝒙)𝒅, (25)

要完成对未知干扰𝒅的估计, 构造非线性扰动观测
器 (NDO)系统如下[4]:⎧⎨⎩

𝒛̇ =− 𝒍(𝒙)𝒈2(𝒙)𝒛 − 𝒍(𝒙)(𝒈2(𝒙)𝒑(𝒙)+

𝒇(𝒙) + 𝒈1(𝒙)𝒖),

𝒅 =𝒛 + 𝒑(𝒙).

(26)

其中: 𝒍(𝒙) = ∂𝒑(𝒙)/∂𝒙, 𝒑(𝒙)为待设计的函数. 定义
估计误差

𝒆1(𝑡) = 𝒅− 𝒅. (27)

NDO对扰动估计的动态过程比扰动自身动态要快得
多,因此取近似𝒅 ≈ 0,由式 (25)∼ (27)可得

𝒆1(𝑡) + (∂𝒑(𝒙)/∂𝒙)𝒈2(𝒙)𝒆1(𝑡) = 0. (28)

设计𝒑(𝒙)使得对所有的状态𝒙,系统 (28)渐近稳定即
可;也可以先设计 𝒍(𝒙),通过对 𝒍(𝒙)积分来求得𝒑(𝒙).

在此, 对式 (8)所建立的扰动动态模型, 应用式
(26)设计非线性干扰观测器, 则有 𝒇(𝒙) = 𝒇𝑓 , 𝒈1(𝒙)
= 𝒈2(𝒙) = 𝒈𝑓 , 𝒙 = 𝝎, 𝒖 = 𝑴 ,将扰动估计代入最优
控制力矩指令 (24),则RLV姿态控制器为

𝑴𝑐 = −𝑹−1𝑩̄T𝑮𝜼(𝑡)− 𝒅, (29)

其中扰动估计𝒅由式 (26)得到. 𝒈2(𝒙) = 𝒈𝑓为正定矩

阵,故可选取𝒑(𝒙) = 𝑝0𝝎, 𝑝0为正定对角方阵,那么估
计误差动态 (28)可变为

𝒆1(𝑡) + 𝑝0𝒈𝑓𝒆1(𝑡) = 0. (30)

由此可见,估计误差将渐近收敛, 非线性干扰观测器
系统 (26)能有效地完成扰动估计.

2.3 稳稳稳定定定性性性证证证明明明

将式 (29)代入快动态系统 (8),则有

𝝎̇ = 𝑨𝝎 −𝑩𝑹−1𝑩̄T𝑮𝜼(𝑡) +𝑩(𝒅− 𝒅), (31)

那么增广系统 (20)的闭环动态为

𝜼̇ = (𝑨̄− 𝑩̄𝑹−1𝑩̄T𝑮)𝜼 + 𝑩̄𝒆1. (32)

令𝑲 = 𝑹−1𝑩̄T𝑮, 根据Lyapunov稳定理论, 对于稳
定的 (𝑨̄− 𝑩̄𝑲)和正定对称矩阵𝑭 ,存在对称正定矩
阵𝑬使

(𝑨̄− 𝑩̄𝑲)T𝑬 +𝑬(𝑨̄− 𝑩̄𝑲) = −𝑭 . (33)

选取Lyapunov函数

𝑉 =
1

2
𝜼T𝑬𝜼, (34)

那么,系统渐近稳定条件为 𝑉̇ < 0,由式 (32)可得

𝑉̇ =
1

2
𝜼̇T𝑬𝜼 +

1

2
𝜼T𝑬𝜼̇ =

1

2
[(𝑨̄− 𝑩̄𝑲)𝜼 + 𝑩̄𝒆1]𝑬𝜼+

1

2
𝜼T𝑬[(𝑨̄− 𝑩̄𝑲)𝜼 + 𝑩̄𝒆1] =

1

2
[(𝑨̄− 𝑩̄𝑲)𝜼]T𝑬𝜼+

1

2
𝜼T𝑬[(𝑨̄− 𝑩̄𝑲)𝜼] + 𝜼T𝑬𝑩̄𝒆1 =

1

2
𝜼T[(𝑨̄− 𝑩̄𝑲)T𝑬+

𝑬(𝑨̄− 𝑩̄𝑲)]𝜼 + 𝜼T𝑬𝑩̄𝒆1. (35)

将式 (33)代入 (35),可得

𝑉̇ = −1

2
𝜼T𝑭𝜼 + 𝜼T𝑬𝑩̄𝒆1. (36)

因为𝑭 为正定对称矩阵, −1

2
𝜼T𝑭𝜼为负,所以 𝑉̇ < 0

的充分条件为

∣∣2𝜼T𝑬𝑩̄𝒆1∣∣ < ∣∣𝜼T𝑭𝜼∣∣. (37)

根据以下不等式性质:

∣∣𝜼∣∣2𝜎min(𝑭 ) ⩽ ∣∣𝜼T𝑭𝜼∣∣,
∣∣2𝜼T𝑬𝑩̄𝒆1∣∣ ⩽ 2∣∣𝜼∣∣𝜎max(𝑬) ⋅ 𝜎max(𝑩̄)∣∣𝒆1∣∣,

当满足

2∣∣𝜼∣∣𝜎max(𝑬)𝜎max(𝑩̄)∣∣𝒆1∣∣ ⩽ ∣∣𝜼∣∣2𝜎min(𝑭 ) (38)

时,不等式 (37)满足,即此时 𝑉̇ < 0. 由式 (38)可得吸
引域为

Γ =
{
𝒆1 : ∣∣𝒆1∣∣ ⩽ 𝜎min(𝑭 )∣∣𝜼∣∣

2𝜎max(𝑬)𝜎max(𝑩̄)

}
.

对于扰动估计误差 𝒆1,当 𝒆1进入吸引域Γ时,抗

扰动非线性最优控制器 (29)使内回路渐近收敛;而外

回路在慢动态控制律 (10)的作用下是渐近稳定的,因

此系统的稳定性得以保证.

3 飞飞飞行行行控控控制制制仿仿仿真真真验验验证证证

RLV再入姿态控制器计算所得的抗扰动最优控
制指令还需经过控制分配转换成RCS和 (或)气动舵
面的偏转指令,操纵飞行器才能完成实际的飞行动态.
为了验证ADNOC控制方案的有效性,对RLV无动力
再入返回进行仿真验证,以检验其执行标称飞行任务
的能力以及在干扰作用下的姿态控制鲁棒性.在此,
飞行器前期以 40∘大攻角再入,再入过程中执行滚转
机动,并且抑制侧滑角为零.

图 2给出了标称飞行条件下ADNOC的控制性
能,其中图 2(a)为RLV再入过程中的姿态角指令, 图
2(b)为无扰动作用下的ADNOC姿态角响应曲线,
在标称条件下NOCL和ADNOC具有同样的控制效
果.图 3对比了扰动作用下NOCL和ADNOC的控制
效果, 其中图 3(a)为NOCL下的姿态角响应曲线,
图 3(b)为ADNOC下的姿态角响应曲线. 扰动作用
𝒅为正弦波动的干扰力矩,其在滚转、俯仰和偏航 3个
通道上的分量分别为

𝑑𝑙 = 1× 104 cos(0.04π𝑡),

𝑑𝑚 = −7.5× 103 sin(0.04π𝑡),
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𝑑𝑛 = −5× 103 cos(0.04π𝑡).

图 4给出了滚转、俯仰和偏航 3个通道上NDO

对扰动的估计𝒅,且𝒅 = [ 𝑑𝑙 𝑑𝑚 𝑑𝑛 ]T.

图 2 标称条件下ADNOC的控制性能
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图 3 扰动作用下的控制性能对比

图 4 NDO对扰动的估计

由图 2可知, 标称飞行条件下ADNOC能良好

地完成姿态跟踪控制, 姿态角误差均在±1∘范围之

内.而RLV再入过程中不可避免地存在外界干扰或

未建模动态等扰动, 由图 3(a)可见, 这时NOCL的控

制效果将严重退化. 而所设计的基于NDO的ADNOC

能有效地抑制扰动的不利影响,控制效果如图 3(b)所

示, 姿态角误差动态仍在±1∘范围之内.由图 4可见,

NDO能有效地估计滚转、俯仰和偏航通道上的扰动,

ADNOC具有良好的抗扰动能力,保证了姿态控制的

跟踪性能.

4 结结结 论论论

针对RLV再入控制所面临的扰动抑制问题, 结

合NDO技术设计了一种抗扰动非线性最优控制

器. ADNOC具有最优控制的优点, 能权衡控制性能

和控制量, 同时获得了扰动抑制能力.本文所设计的

ADNOC能有效地完成姿态跟踪控制,满足性能指标

要求,主要有如下优势和特点.

1) 避免了RLV线性化过程带来的误差和设计

局限性, 通过等效变换构造线性形式的控制模型, 应

用 SDRE优化进行求解,得到了兼顾系统动态和控制

能力的非线性最优控制指令.

2)将非线性扰动观测器用于估计外界干扰或者

未建模动态引起的干扰力矩, NDO与NOCL的设计

分离,便于工程应用和设计,基于NDO的抗扰动非线

性最优控制器具有良好的干扰抑制能力.

3)对于外回路姿态角动态, 同样能够引入NDO

技术来设计抗扰动非线性最优控制律𝝎𝑐, 考虑姿态

角动态回路中的气动不确定性干扰𝒅1,可构造以下姿

态角动态控制模型:

Ω̇ = 𝑰3 ⋅Ω + 𝒈𝑠[𝝎 + 𝒈−1
𝑠 (𝒇𝑠 −Ω) + 𝒈−1

𝑠 𝒅1].

并基于NDO设计慢回路抗扰动非线性最优控制器.
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仿真实验结果表明, ADNOC能有效地应用于

RLV再入姿态控制,具有较强的抗扰动能力, 进一步

的研究方向是RLV基于ADNOC的再入控制评估.
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