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基于自适应模糊H∞控制的可重复使用

运载器再入姿态控制

窦立谦, 毛 奇†, 苏沛华
(天津大学电气自动化与信息工程学院，天津 300072)

摘 要: 考虑可重复使用运载器再入段参数不确定性和外界干扰的影响,提出一种基于自适应模糊H∞控制的姿

态复合控制策略.该策略利用模糊系统在线逼近飞行器模型的不确定性项,并设计H∞控制项以补偿模糊系统建

模的误差和外界干扰.为避免引入的H∞控制项对模糊系统逼近特性的削弱,在姿态角模糊逼近区域内,基于自
适应模糊H∞控制设计姿态跟踪控制器,以保证飞行器跟踪性能;在姿态角模糊逼近区域外,基于边界自适应技术
设计姿态镇定控制器,以确保飞行器稳定性.基于Lyapunov理论的稳定性分析,证明闭环控制系统的稳定性,且姿
态跟踪误差收敛于原点附近的小邻域内.通过再入飞行器六自由度模型的仿真,验证所提出控制策略的有效性.
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Adaptive fuzzy H∞ attitude control design for reentry RLV
DOU Li-qian, MAO Qi†, SU Pei-hua

(School of Electrical and Information Engineering, Tianjin University, Tianjin 300072, China)

Abstract: An attitude control strategy based on compound adaptive fuzzy H∞ control is proposed for a reusable launch
vehicle(RLV) during reentry phase in the presence of parameter uncertainties and external disturbances. The fuzzy
system is introduced to approximate the uncertainty term of the RLV model online, and the H∞ control term is adopted
to compensate for the fuzzy modeling errors and system external disturbances. To avoid the weakening problem of
approximation property of the fuzzy system induced by the introduction of the H∞ control term, the overall attitude
controller consists of an attitude tracking controller designed to ensure the tracking performance of RLV within the fuzzy
approximation region of attitude angle and an attitude stabilization controller employed to ensure the aircraft stability
outside the fuzzy approximation region of attitude angle. Furthermore, the system stability is proved based on the
Lyapunov theory, and the attitude tracking error converges to a small neighborhood around origin. Finally, simulation
analysis on a reentry RLV verifies the effectiveness of the proposed control strategy.
Keywords: reusable launch vehicle；attitude control；adaptive fuzzy control；H∞ control；tracking control

0 引 䀰

为了降低人类进入空间的操作成本,同时提高空
间运输效率,可重复使用运载器受到了广泛的研究
和关注.作为一类新型的飞行器, RLV能够实现重复
性的使用,并经过简单修复就可以再次进入空间,因
此在军事和民用方面有着广泛的应用价值[1-2].然而,
由于RLV在再入飞行过程中要穿越大范围飞行包线,
空气密度和飞行速度变化较大,动力学参数变化剧
烈,使得RLV模型呈现强耦合、强非线性、快时变特

性,同时伴有参数不确定性和外界干扰[3-4].因此,为
了保证飞行器安全、稳定的再入飞行,设计可靠的姿
态控制器显得非常关键.
近几十年来,国内外学者针对RLV再入飞行过

程特点提出了许多控制策略,并应用于可重复使用运
载器中. Stott等[5]基于内外双环控制结构,设计了时
变滑模控制器,并应用于可重复使用运载器控制系统
中,然而其控制器参数的选取需要一定的工程经验,
这在实际实验中比较难实现; Drake等[6]针对RLV提
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出次优非线性控制技术,避免了模型迭代在线求解问
题,实现了高精确地跟踪制导指令,但该控制器需要
设计高维度的矩阵,其计算过程较为繁琐; Shao等[7]

将自抗扰控制和轨迹线性化方法相结合设计了姿态

控制器,并应用于再入高超声速飞行器中,实现了对
期望姿态指令的稳定跟踪,但是该策略具有较为有
限的鲁棒性; Haghighat等[8]将模型预测方法应用于

高柔性飞行器的控制系统设计中,但是该控制方法在
线处理最优化问题的能力较为有限,且难以确定时域
步长; Ansari等[9]提出了广义动态反演策略,并将其
应用于卫星运载器的姿态控制器设计中,使得系统有
较好的跟踪性能,但是该控制器对系统模型不确定性
的鲁棒性能不足; Wang等[10]针对再入可重复使用运

载器控制模型存在外界干扰的情形,基于反步法提出
了鲁棒自适应控制器,使得飞行系统具有良好的鲁棒
性,但是所设计的控制力矩输入在变化时可能会出现
抖振问题; Min等[11]针对再入飞行器控制问题,基于
Mamdani模糊逻辑系统设计了飞行控制系统并应用
于RLV中,使得系统具有良好的跟踪控制性能,但是
该控制策略并未考虑飞行器模型存在不确定性和外

界干扰的情形.
本文考虑可重复使用运载器在再入飞行过程中

存在参数不确定性和外界干扰时姿态跟踪控制问题,
提出一种基于自适应模糊H∞控制的姿态复合控制

策略.首先,建立再入RLV动态模型,并转化为面向控
制的姿态控制模型.其次,利用模糊系统在线逼近模
型不确定性项,并设计H∞控制项以补偿模糊建模误

差和系统外界干扰.然而,H∞控制项的引入会削弱

模糊系统的逼近能力,进而增加控制系统建模误差,
对飞行器姿态跟踪性能产生不利影响.为了避免该
问题,分两部分设计RLV姿态控制器:在姿态角模糊
逼近区域内基于自适应模糊H∞控制设计姿态跟踪

控制器,以保证飞行器姿态跟踪性能;在姿态角模糊
逼近区域外基于边界自适应技术设计姿态镇定控制

器,以确保系统稳定性.最后,基于Lyapunov理论证明
了闭环控制系统的稳定性,并通过再入飞行器六自由
度模型的仿真验证了所提控制策略的有效性．

1 再入RLV模型与问题描述
1.1 再入RLV模型

忽略地球自转对再入飞行阶段的影响,本文考虑
飞行器的再入运动过程为无动力飞行,即推力为零,
飞行器通过姿态调整实现马赫数的减小.可重复使
用运载器再入姿态动态模型描述[12-13]如下:


ϕ̇ = p+ (q sinϕ+ r cosϕ) tan θ,

θ̇ = q cosϕ− r sinϕ,

ψ̇ = q sinϕ sec θ + r cosϕ sec θ;

(1)


ṗ = (c1r + c2p)q + c3L̄+ c4N,

q̇ = c5pr − c6(p
2 − r2) + c7M,

ṙ = (c8p− c2r)q + c4L̄+ c9N.

(2)

其中:ϕ, θ, ψ分别为飞行器的滚转角、俯仰角和偏航
角. p, q, r分别为飞行器的滚转角、俯仰角和偏航角
的角速度. c1, c2, · · · , c9具体表示为

c1 =
(Jyy − Jzz)Jzz − J2

xz

a
,

c2 =
(Jxx − Jyy + Jzz)Jxz

a
,

c3 =
Jzz
a
,

c4 =
Jxz
a
,

c5 =
(Jzz − Jxx)

Jyy
,

c6 =
Jxz
Jyy

,

c7 =
1

Jyy
,

c8 =
Jxx(Jxx − Jyy) + J2

xz

a
,

c9 =
Jxx
a
.

(3)

a = JxxJzz − J2
xz , Jxx, Jyy和Jzz分别表示飞行器绕

x轴、y轴和z轴的转动惯量.由于RLV关于Oxz平面

对称, Jxy = Jyx = Jyz = Jzy = 0. L̄、M和N分别为

滚转力矩、俯仰力矩和偏航力矩,描述为
L̄ = q̄Sb̄Cl,

M = q̄Sc̄Cm,

N = q̄Sb̄Cn.

(4)

q̄ = 0.5ρV 2为气动压, ρ为空气密度,V 为飞行速
度;S为翼参考面积; b̄为翼展长; c̄为翼弦长;Cl、Cm

和Cn分别为滚转、俯仰和偏航力矩系数,其表达式
为

Cl =

Cβ
l β + Cδa

l δa + Cδr
l δr + Cp

l

( pb̄
2V

)
+ Cr

l

( rb̄
2V

)
,

Cm =

C0
m + Cα

mα+ Cβ
mβ + Cδe

m δe + Cq
m

( qc̄
2V

)
,
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Cn =

Cβ
nβ + Cδa

n δa + Cδr
n δr + Cp

n

( pb̄
2V

)
+ Cr

n

( rb̄
2V

)
.

α、β分别为攻角、侧滑角; δa、δe和δr分别为飞行器副

翼偏转角、升降舵偏转角和方向舵偏转角;C∗
∗为相应

的气动系数,其具体参数值见表1.

表1 RLV模型参数值

参数 值 参数 值

m / kg 7 500 Cβ
Y 4.63e-04

b̄ / m 3.12 Cδr

Y 0.003 9

c̄ / m 1.30 Cβ
l 9.80e-28

S / m2 4.17 Cδa

l 0.002 3

Jxx / kg·m2 885 Cδr

l 0.002 8

Jyy / kg·m2 8 110 Cr
l 0.220 1

Jzz / kg·m2 7 770 C0
m −0.015 1

Jxz / kg ·m2 −17.40 Cα
m 0.011 7

C0
L −0.404 Cβ

m 1.134e-10

Cα
L 0.069 9 Cδe

m −0.008

Cδe

L 0.002 6 Cq
m 0.417

C0
D −0.239 Cβ

n 7.95e-04

Cα
D 0.035 Cδa

n 4.997e-04

Cβ
D −8.30e-10 Cδr

n 0.004 1

Cδe

D 0.002 1 Cp
n 0.142

1.2 RLV模型转化

由于RLV动态模型 (1)和 (2)的非线性较强,使得
再入姿态控制器变得较为复杂.因此,为便于飞行器
姿态控制器的设计,将再入RLV动态模型转化为面
向控制的姿态控制模型.首先将式 (4)代入 (2)中,则
方程(2)可以转化为如下形式:

[ṗ, q̇, ṙ]T = [fp, fq, fr]
T +Gu[δa, δe, δr]

T. (5)

其中fp, fq, fr和Gu分别表示为
fp = (c1r + c2p)q + c3Mx + c4Mz,

fq = c5pr − c6(p
2 − r2) + c7My,

fr = (c8p− c2r)q + c4Mx + c9Mz;

(6)

Gu = q̄S


c3 0 c4

0 c7 0

c4 0 c9



b̄Cδa

l 0 b̄Cδr
l

0 c̄Cδe
m 0

b̄Cδa
n 0 b̄Cδr

n

 . (7)

Mx,My,Mz分别为

Mx = q̄Sb̄
[
Cβ

l β + Cp
l

( pb̄
2V

)
+ Cr

l

( rb̄
2V

)]
,

My = q̄Sc̄
[
C0

m + Cα
mα+ Cβ

mβ + Cq
m

( qc̄
2V

)]
,

Mz = q̄Sb̄
[
Cβ

nβ + Cp
n

( pb̄
2V

)
+ Cr

n

( rb̄
2V

)]
.

(8)

对式(1)进行微分,得到如下方程:

[ϕ̈, θ̈, ψ̈]T = L(ϕ, θ)[ṗ, q̇, ṙ]T + g(ϕ, θ, ψ). (9)

将式(5)代入(9)中,得到如下姿态模型:

[ϕ̈, θ̈, ψ̈]T =L(ϕ, θ)[fp, fq, fr]
T + g(ϕ, θ, ψ)+

L(ϕ, θ)Gu[δa, δe, δr]
T. (10)

其中L(ϕ, θ)和g(ϕ, θ, ψ)分别为

L(ϕ, θ) =


1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ
0 cosϕ − sinϕ
0 sinϕ sec θ cosϕ sec θ

 ,

g(ϕ, θ, ψ) =


θ̇ψ̇ sec θ + ϕ̇θ̇ tan θ

−ϕ̇ψ̇ cos θ
ϕ̇θ̇ sec θ + θ̇ψ̇ tan θ

 .
1.3 问题描述

由于RLV在再入飞行阶段飞行条件变化剧烈,
气动系数∆C∗

∗变化较大,飞行器易受参数不确定性
以及系统外界干扰的影响,为此将飞行器姿态控制模
型(10)进一步地具体描述为

[ϕ̈, θ̈, ψ̈] =L(ϕ, θ)[fp, fq, fr]
T + g(ϕ, θ, ψ)+

[∆f1,∆f2,∆f3]
T +L(ϕ, θ)(Gu+

∆Gu)[δa, δe, δr]
T + [d1, d2, d3]

T. (11)

其中: di表示系统外界干扰项, i = 1, 2, 3;∆fi和
∆Gu表示飞行器参数变化引起的不确定项,分别为

[∆f1,∆f2,∆f3]
T=

L(ϕ, θ)[c3∆Mx + c4∆Mz, c7∆My, c9∆Mz]
T,

∆Gu = q̄S


c3 0 c4

0 c7 0

c4 0 c9



b̄∆Cδa

l 0 b̄∆Cδr
l

0 c̄∆Cδe
m 0

b̄∆Cδa
n 0 b̄∆Cδr

n

 .
∆C∗

∗表示飞行器相对应的气动系数摄动项;∆Mx、

∆My、∆Mz分别为飞行器气动参数摄动引起的不确

定项,描述为

∆Mx = q̄Sb̄
[
∆Cβ

l β +∆Cp
l

( pb̄
2V

)
+∆Cr

l

( rb̄
2V

)]
,

∆My =

q̄Sc̄
[
∆C0

m +∆Cα
mα+∆Cβ

mβ +∆Cq
m

( qc̄
2V

)]
,

∆Mz = q̄Sb̄
[
∆Cβ

nβ +∆Cp
n

( pb̄
2V

)
+∆Cr

n

( rb̄
2V

)]
.

将式(11)表示为二阶非线性系统,有ẍ = f(x) + ∆f(x) + (g(x) + ∆g(x))u+ d,

y = x.

(12)
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其中:x = [x1, x2, x3]
T = [φ, θ, ψ]T为再入飞行器

的姿态角状态向量,u = [u1, u2, u3]
T = [δa, δe, δr]

T

为飞行器的控制量,y = [y1, y2, y3]
T为系统的控制

输出;∆f(x) = [∆f1,∆f2,∆f3]
T和∆g(x) = L(ϕ,

θ)∆Gu = [∆gij(x)] ∈ R3×3为气动参数摄动引

起的不确定项;d = [d1, d2, d3]
T为系统的外界扰动

项;f(x) = L(ϕ, θ)[fp, fq, fr]
T + g(ϕ, θ, ψ) = [f1(x),

f2(x), f3(x)]
T和∆g(x) = L(ϕ, θ)∆Gu = [∆gij(x)]

∈ R3×3为系统的函数矩阵.
为方便后续的设计与分析,令∆fs(x) = ∆f(x)

+ d为函数矩阵f(x)不确定项,其中∆fs(x) ∈ R3×1.
对RLV姿态控制系统给出如下假设.
假设 1 系统参数不确定性项∆f(x)、∆g(x)

和外界干扰项d均为有界.即存在有界的正函数
∆fL(x),∆fH(x) ∈ R3×1,∆gL(x),∆gH(x) ∈ R3×3

和dH(x) ∈ R3×1,使得对于任意状态向量x,不等式
0 < ∆fiL(x) < ∆fi(x) ⩽ ∆fiH(x), 0 < ∆gijL(x) <

∆gij(x) ⩽ ∆gijH(x)和 |di(x)| ⩽ diH(x)均成立, i, j
= 1, 2, 3.
再入段RLV姿态控制器的设计目标是基于飞行

器面向控制的姿态模型 (11)和 (12),在系统存在参数
不确定性和外界干扰的情形下,设计合理的姿态控制
器输入u,以实现对期望姿态角指令yd渐近稳定的跟

踪.

2 基于自适应模糊H∞的姿态器设计

2.1 模糊系统建模

定义RLV姿态角跟踪指令yd = [φd, θd, ψd]
T,定

义姿态角跟踪误差为ei = yid − yi,跟踪误差向量为
Ei = (ei, ėi)

T.
为设计RLV姿态控制器,先给出如下引理.
引理1 [14-15] 在紧集Ω内任意给定的光滑连续

函数 f(x),对于任意常数 ε > 0,都存在一个模糊
系统θTξ(x)使得 sup

x∈Ω
|f(x) − θTξ(x)| ⩽ ε成立.其

中:θ为有界参数向量; ξ(x)为模糊基函数向量; ε为
模糊逼近误差;紧集Ω为系统的模糊逼近区域,且有
Ω = {x : ∥x∥ ⩽ Rx}, Ω̄ = R3 − Ω表示系统模糊逼

近区域外部,Rx > 0为有限实数.
由于系统不确定项∆fs(x)和∆g(x)为连续的,

且与姿态角x相关,针对RLV三通道姿态角x定义

Ni个模糊集合Fi
li(li = 1, 2, · · · , Ni),分别利用模糊

系统∆f̂(x|θf ) = θT
f ξf (x) ∈ R3×1和∆ĝ(x|θg) =

θT
g ξg(x) ∈ R3×3在线逼近系统不确定项∆fs(x)和

∆g(x),则有

∆fs(x) = ∆f̂(x|θf ) + εf , (13)

∆g(x) = ∆ĝ(x|θg) + εg. (14)

其中: εf = [ε1f , ε2f , ε3f ]
T和 εg = [εijg] ∈ R3×3

为系统逼近误差向量;θf = [θ1f ,θ2f ,θ3f ]和θg =

[θijg] ∈ R3×3为相应模糊系统的有界参数向量,且
θif ∈ R1×W ,θijg ∈ R1×W , i, j = 1, 2, 3. ξf (x)和
ξg(x)表示相应模糊系统的基函数向量,且ξ(∗)(x) =

[ξ1(x), · · · , ξW (x)]T ∈ RW×1,其第 l1, · · · , lm个基函
数向量可以表示为

ξl1,l2,··· ,lm(∗)(x) =

m∏
i=1

µFi
li (xi)

/ N1∑
l1=1

· · ·
Nm∑
lm=1

m∏
i=1

µFi
li (xi). (15)

其中:W =
m∏
i=1

Ni为模糊系统的建模规则数,m =

3;µFi
li (xi)为姿态角xi的隶属函数.

2.2 姿态控制器设计

为了避免H∞控制项对模糊系统逼近特性的削

弱问题,将基于再入飞行器的姿态控制模型 (12)分两
步设计RLV姿态控制器.

2.2.1 姿态跟踪控制器设计

首先考虑姿态角向量x ∈ Ω时飞行器的姿态跟

踪问题,并选择合适的参数向量Ki = [ki2, ki1],使得
p(s) = s2+ki1s + ki2为Hurwitz多项式,则设计RLV
姿态跟踪控制器为

uT = [g(x) + ∆ĝ(x|θg)]
−1[−f(x)−

∆f̂(x|θf ) + ÿd +KE] + u∗
h. (16)

其中:KE = [K1E1,K2E2,K3E3]
T;u∗

h为H∞控制

器,表示为

u∗
h = [g(x) + ∆ĝ(x|θg)]

−1uh. (17)

这里

uh = [ET
1 P1B1/r1,E

T
2 P2B2/r2,E

T
3 P3B3/r3]

T,

uh = [uh1, uh2, uh3]
T.

参数ri > 0和Pi = Pi
T > 0满足如下Riccati方程:

PiAi +Ai
TPi +Qi+PiBi

( 1

ρ2i
− 2

ri

)
Bi

TPi = 0.

(18)

Ai = [0 1;−ki2 ki1],Bi = [0, 1]T,Qi为正定对称矩

阵.
由式(12)和(16)可以分别得到如下动态方程:

ÿ = f(x) + ∆fs(x) + [g(x) + ∆g(x)]uT , (19)



第7期 窦立谦等: 基于自适应模糊H∞控制的可重复使用运载器再入姿态控制 1185

ÿd = −KE + f(x) + ∆f̂(x|θf ) +

[g(x) + ∆ĝ(x|θg)]uT − uh. (20)

将上两式相减,并作矩阵转化,得到RLV姿态角跟踪
误差向量的动态方程

Ėi = AiEi +Bi

{
∆f̂i(x|θif )−∆fsi(x)+

3∑
j=1

[∆ĝ
ij
(x|θijg)−∆g

ij
(x)]uTj − uhi

}
.

(21)

基于式 (21),定义RLV姿态模型的模糊建模误差
wi和最优模糊建模误差w∗

i如下所示:

wi =

3∑
j=1

[∆g
ij
(x)−∆ĝ

ij
(x|θijg)]uTj+

∆fsi(x)−∆f̂i(x|θif ), (22)

wi
∗ =

3∑
j=1

[∆g
ij
(x)−∆ĝ

ij
(x|θ∗

ijg)]uTj+

∆fsi(x)−∆f̂i(x|θ∗
if ). (23)

其中:θ∗
if和θ∗

ijg为最优参数向量,表示为

θ∗
if = arg min

θif∈Ωf

[sup
x∈Ω

|∆fsi(x)−∆f̂i(x|θif )|],

θ∗
ijg = arg min

θijg∈Ωg

[sup
x∈Ω

|∆gij(x)−∆ĝij(x|θijg)|].

Ωf和Ωg分别为参数向量θif和θijg的有界紧集.
令

θ̃if = θif − θ∗
if ,

θ̃ijg = θijg − θ∗
ijg,

则姿态角跟踪误差向量动态方程可进一步转化为

Ėi = AiEi +Bi

[
θ̃T
ifξf (x)− w∗

i−

uhi +

3∑
j=1

θ̃T
ijgξg(x)uTj

]
. (24)

为了得到系统的参数自适应律,定义系统的姿态
角滤波建模误差εFi = ˙̂xi − ẋi,并引入如下带有低通
滤波器的辨识模型[12]:

¨̂xi = − αFiεFi + fi(x) + ∆f̂i(x|θif )+

3∑
j=1

[gij(x) + ∆ĝ
ij
(x|θijg)]uTj + vi. (25)

其中: x̂i为姿态角xi估计值;αFi > 0为滤波参数; vi
为辨识模型的建模补偿项[16],表示为

vi = −βisgn(εFi), (26)

βi ⩾ w̄i为有限常数, w̄i = sup
∀x∈Ω

|w∗
i |.

由滤波建模误差的定义有 ε̇Fi = ¨̂xi − ẍi,将式

(25)减去(19)得到系统滤波建模误差动态方程

ε̇Fi = − αFiεFi − w∗
i + θ̃T

ifξf (x)+

vi +

3∑
j=1

θ̃T
ijgξg(x)uTj . (27)

定理 1 对于再入RLV面向控制的姿态模型
(12),在x ∈ Ω时满足假设1,选取控制律 (16),并设
计参数向量的自适应律如下:

θ̇if = −γif (Ei
TPiBi + γiεεFi)ξf (x),

θ̇ijg = −γijg(Ei
TPiBi + γiεεFi)ξg(x)uTi. (28)

则闭环系统可实现渐近稳定,且姿态跟踪误差向量和
滤波建模误差向量均收敛于原点附近小邻域内:DTE = {Ei : ∥Ei∥ ⩽ ρiw̄i(λmin(Qi))

−1/2},

Dε = {εFi : |εFi| ⩽ ρiw̄i(γiεαFi)
−1/2}.

(29)

其中: γif , γijg, γiε ∈ R+表示学习率,λmin(Qi)表示

矩阵Qi最小特征值.
证明 选择如下形式的Lyapunov候选函数:

VTi =
1

2
Ei

TPiEi +
1

2
γiεε

2
Fi+

1

2γif
θ̃T
if θ̃if+

3∑
j=1

1

2γijg
θ̃T
ijgθ̃ijg. (30)

VTi关于时间求导,代入式(16)和(24),有

V̇Ti =

− 1

2
Ei

TQiEi+γiεεFiθ̃
T
ifξf (x)+

1

γif
θ̃T
if
˙̃
θif−

γiεαFiε
2
Fi+Ei

TPiBi

[ 3∑
j=1

θ̃T
ijgξg(x)uTj+

θ̃T
ifξf (x)− uhi − w∗

i

]
+

1

γijg

3∑
j=1

θ̃T
ijg

˙̃
θijg+

γiεεFi

3∑
j=1

θ̃T
ijgξg(x)uTj+γiεεFi(vi − w∗

i ).

将式(17)、(18)和(26)代入上式,得到

V̇Ti =

− 1

2
Ei

TQiEi − γiεαFiε
2
Fi +

1

2ρ2i
(Ei

TPiBi)
2+

θ̃T
if

[
(Ei

TPiBi + γiεεFi)ξf (x) +
1

γif
θ̇if

]
−

Ei
TPiBiw

∗
i +

3∑
j=1

θ̃T
ijg

[
(Ei

TPiBi+

γiεεFi)ξg(x)uTj +

3∑
j=1

1

γijg
θ̇ijg

]
.

将参数向量自适应律(28)代入上式,经整理有
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V̇Ti =

− 1

2
Ei

TQiEi+
1

2ρ2i
(Ei

TPiBi)
2−

γiεαFiε
2
Fi −Ei

TPiBiw
∗
i =

1

2

[
(ρiw

∗
i )

2 −Ei
TQiEi−(Ei

TPiBi

ρi
+ ρiw

∗
i

)2]
− γiεαFiε

2
Fi ⩽

− 1

2
Ei

TQiEi +
1

2
(ρiw

∗
i )

2 − γiεαFiε
2
Fi ⩽

− 1

2
Ei

TQiEi +
1

2
(ρiw̄i)

2 − γiεαFiε
2
Fi. (31)

根据文献 [17],有λmin(Qi)∥Ei∥2 ⩽ Ei
TQiEi成

立,则式(31)可进一步转化为

V̇Ti ⩽ −1

2
λmin(Qi)||Ei||2 +

1

2
(ρiw̄i)

2. (32)

由式 (32)可知,当∥Ei∥ > ρiw̄i(λmin(Qi))
−1/2时,有

V̇Ti ⩽ 0.从而,闭环控制系统的稳定性得以保证,
姿态跟踪误差向量Ei最终有界稳定,其稳定域为
DTE .类似地,由式(31)可证εFi最终稳定于Dε. 2
2.2.2 姿态镇定控制器设计

考虑姿态向量x ∈ Ω̄时的RLV姿态镇定问
题.此时,引理1的模糊系统和控制器u∗

h不再有效,即
ξf (x) = 0, ξg(x) = 0, u∗h = 0.先作如下假设.
假设2 [18] 对于任意状态向量x ∈ R3, RLV姿

态控制系统的不确定项∆fs(x)和∆g(x)满足

− fV
i (θV

if |x) ⩽ ∆fsi(x) ⩽ fV
i (θV

if |x),

− gij(x) < −gVij(θV
ijg|x) ⩽ ∆gij(x) ⩽ gVij(θ

V
ijg|x).

其中

fV
i (θV

if |x) = mif ,

gVij(θ
V
ijg|x) = mijg.

设计RLV的姿态镇定控制器如下所示:

uH = [g(x) + vg]
−1[−f(x)− vf + ÿd +KE].

(33)

其中:vf = [v1f , v2f , v3f ]
T和vg = [vijg] ∈ R3×3

为鲁棒镇定项, vif = −sgn(Ei
TPiBi)m̂if , vijg =

−sgn(Ei
TPiBiuai)m̂ijg,uai = −fi(x) − vif + ÿid +

KiEi, m̂if和 m̂ijg分别为mif和mijg的估计值,mif

和mijg为参数向量.
由式(12)和(33)可以分别得到如下方程:ÿ = f(x) + ∆fs(x) + [g(x) + ∆g(x)]uH ,

ÿd = f(x) + vf + (g(x) + vg)uH −KE.

(34)

将上两式相减,并作矩阵转化,得到如下动态方程:

Ėi =AiEi +Bi

{
vif −∆fsi(x)+

3∑
j=1

[vijg −∆gijg(x)]uHj

}
. (35)

选取合适的Ki,确保Ai为稳定矩阵,则对于任
意给定的正定对称矩阵Qi,一定存在唯一的正定对
称矩阵Pi满足Lyapunov方程Ai

TPi+PiAi = −Qi.
定理 2 对于再入RLV面向控制的姿态模型

(12),在x ∈ Ω̄时满足假设1和假设2,选取控制律
(33),并设计参数向量的自适应律如下: ˙̂mif = ηif (|Ei

TPiBi| − εifm̂if ),

˙̂mijg = ηijg(|Ei
TPiBiuHi| − εijgm̂ijg).

(36)

则闭环控制系统可以实现渐近稳定,且姿态角跟踪误
差向量Ei最终收敛于原点附近的小邻域内:

DHE =
{
Ei : ∥Ei∥ ⩽

{
[2λmin(Qi)]

−1·

(εifm
2
if +

3∑
j=1

εijgm
2
ijg)

}0.5}
. (37)

其中: εif , εijg > 0为常数; ηif , ηijg > 0为学习率.
证明 选择系统的Lyapunov候选函数为

VHi =

1

2
Ei

TPiEi +
1

2ηif
m̃2

if +
3∑

j=1

1

2ηijg
m̃2

ijg. (38)

其中

m̃if = m̂if −mif ,

m̃ijg = m̂ijg −mijg.

VHi关于时间的导数为

V̇Hi =

3∑
j=1

m̃ijg
˙̂mijg/ηijg +Ei

TPiBi

{
vif−

∆fsi(x) +

3∑
j=1

[vijg −∆gij(x)]uHj

}
+

m̃if
˙̂mif/ηif − 1

2
Ei

TQiEi. (39)

代入自适应律(36),经整理有

V̇Hi =

−ET
i PiBi

{
sgn(Ei

TPiBi)m̂if +∆fsi(x)+

3∑
j=1

[sgn(Ei
TPiBiuai)m̂ijg +∆gijg(x)]uHj

}
+

m̃if (|Ei
TPiBi| − εifm̂if )−

1

2
Ei

TQiEi+

3∑
j=1

m̃ijg[−εijgm̂ijg + |Ei
TPiBiuHi|] =
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− 1

2
Ei

TQiEi −Ei
TPiBi[−∆fsi(x)+

sgn(Ei
TPiBi)f

V
i ]− εifm̂if (m̂if −mif )−

Ei
TPiBiuHi

3∑
j=1

[sgn(Ei
TPiBiuai)g

V
ij−

∆gijg(x)]−
3∑

j=1

εijgm̂ijg(m̂ijg −mijg).

根据假设2,上式可进一步转化为

V̇Hi ⩽

− 1

2
Ei

TQiEi − εifm̂if (m̂if −mif )−
3∑

j=1

εijgm̂ijg(m̂ijg −mijg) ⩽

− 1

2
λmin(Qi)∥Ei∥2−

3∑
j=1

εijg

[(
m̂ijg+

1

2
mijg

)2

− 1

4
m2

ijg

]
−

εif

[(
m̂if+

1

2
mif

)2

− 1

4
m2

if

]
⩽

− 1

2
λmin(Qi)∥Ei∥2 +

1

4

[
εifm

2
if +

3∑
j=1

εijgm
2
ijg

]
.

由上式可知,当

∥Ei∥ >
{
[2λmin(Qi)]

−1
(
εifm

2
if +

3∑
j=1

εijgm
2
ijg

)}0.5

时,有 V̇Hi ⩽ 0.为此,闭环系统稳定性得以保证,姿态
跟踪误差向量最终有界稳定,其稳定域为DHE . 2
为得到RLV姿态控制系统平滑的控制输入,基

于式(16)和(33)设计飞行器总体姿态控制器如下:
u = τuH + (1− τ)uT . (40)

其中τ为权重系数,表示为

τ =


1, x ∈ Ω̄;

(Rx − ∥x∥)/(Rx −R0), x ∈ Ω −Ω0;

0, x ∈ Ω0.

Ω0 = {x : ∥x∥ ⩽ R0} ⊂ Ω,R0为常数.

3 仿真分析

为了验证所提控制策略的正确性和有效性,基于
Matlab建立可重复使用运载器六自由度模型,并考虑
再入飞行阶段控制系统存在参数不确定性和外界干

扰情形,进行仿真实验.
再入RLV模型的参数值见表 1,所有气动参数

值均在Matlab中通过曲线拟合方式得到.再入飞行
器的初始条件分别设定为:高度H0 = 30 km,速度
V0 = 8Ma,姿态角θ0 = 15 deg, φ0 = ψ0 = 0 deg,

攻角α0 = 15 deg,侧滑角β0 = 0 deg, p0 = q0 =

r0 = 0 deg /s.再入飞行中参数不确定性项选取为
∆f(x) = 20%f(x)和∆g(x) = 20%g(x),有界外
界干扰项选取为d = [0.35+ 0.35 sin 0.3t, 1.85 +

0.75 sin 0.5t, 0.55 + 0.50 sin 0.25t]T.
在仿真中,采用以高斯型函数为主的隶属函数.

取ri = 2ρ2i ,控制器参数分别选取为

K1 = [40, 5], K2 = [25, 5], K3 = [30, 5];

ρ1 = ρ2 = ρ3 = 0.2;

β1 = β2 = β3 = 1;

αF1 = αF3 = 12, αF2 = 10;

γ1f = γ2f = 100, γ3f = 90, γg = 95× I3×3;

γ1ε = γ2ε = γ3ε = 0.12;

η1f = η3f = 90, η2f = 85, ηg = 90× I3×3;

ε1f = ε2f = ε3f = 0.12, εg = 0.1× I3×3.

采取控制律(40),参数向量自适应律取式(28)和(36).
图1分别给出了RLV滚转角、俯仰角和偏航角跟

踪响应曲线,其中虚线为期望姿态角跟踪指令,实线
为基于自适应模糊H∞控制的姿态复合控制的姿态

跟踪信号,点线为传统的自适应模糊H∞控制的姿态

跟踪信号.
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图 1 RLV姿态角跟踪曲线
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从图1可以看出,当RLV模型存在参数不确定性

和外界干扰时,所设计的姿态控制器能够使飞行器实

际姿态角输出以较高精度跟踪期望指令信号,且其姿

态跟踪性能要优于传统的自适应模糊H∞控制方法.

图2分别给出了飞行器滚转角、俯仰角和偏航角

跟踪误差变化曲线,其中实线为基于自适应模糊H∞

控制的姿态复合控制的姿态跟踪误差变化曲线,点线

为传统的自适应模糊H∞控制的姿态跟踪误差变化

曲线.
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图 2 RLV姿态角误差变化曲线

由图2可知,所提出的控制策略的姿态跟踪误差

要小于传统的自适应模糊H∞控制方法,且飞行器在

设计的姿态控制器作用下能够在较短的时间内对期

望值姿态角实现渐近稳定地跟踪,飞行器三通道姿态

角的最大跟踪误差不超过0.38deg.由于俯仰角的给

定跟踪指令相对较大,在跟踪误差变化幅值上要比滚

转角和偏航角稍大点,但都在合理的变化范围内.

图3分别给出了飞行器的副翼、升降舵和方向

舵偏转角响应变化曲线,其中实线为基于自适应模糊

H∞控制的姿态复合控制的舵面偏转角响应曲线,点

线为传统的自适应模糊H∞控制的舵面偏转角响应

曲线.
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图 3 RLV舵偏角响应曲线

图3表明,所设计的姿态控制器使得飞行器能够
以较小的舵偏角实时响应飞行器的期望跟踪指令,且
飞行器的舵偏转角输出较为平滑,其幅值变化在合理
范围内,进而使得RLV实际姿态角输出能够较准确
快速地响应期望指令.
基于以上分析可以看出,当再入RLV姿态控制

系统存在参数不确定性和外界干扰时,基于自适应模
糊H∞的再入姿态复合控制策略能够实现良好的姿

态跟踪性能,且其跟踪控制性能优于传统的自适应模
糊H∞控制方法,进而确保RLV再入阶段的安全、稳
定飞行.

4 结 论

本文针对可重复使用运载器再入段姿态控制问

题,提出了基于自适应模糊H∞控制的姿态复合控制

策略.利用模糊系统在线自适应逼近模型不确定性
项,设计H∞控制项用以补偿模糊系统建模误差和外

界干扰;同时,为避免H∞控制项对模糊系统逼近能

力的削弱问题,在姿态角模糊逼近区域内部结合模糊
系统和H∞控制器设计了姿态跟踪控制器,以确保飞
行器姿态跟踪性能;在姿态角模糊逼近区域外部基
于边界自适应技术设计姿态镇定控制器,以保证控制
系统稳定性能.基于Lyapunov理论的稳定性分析证
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明了闭环控制系统的稳定性以及姿态角跟踪误差的

最终有界性,并利用本文提出的控制策略,基于再入
飞行器六自由度模型进行了仿真验证.仿真结果表
明,在飞行器模型存在参数不确定及外界干扰的情形
下,所提出的控制策略具有良好的跟踪控制性能,能
够有效地实现对再入飞行过程中期望指令信号准确

跟踪,验证了所设计控制策略的有效性.
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