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考虑气动效应不确定性的气动辅助变轨制导算法
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摘 要: 气动辅助变轨技术在节省推进、延长航天器寿命等方面具有可观的应用价值,但工程实践却严重受制于
气动效应不确定性,因此,设计了针对气动效应不确定性的SMC-H2/H∞鲁棒制导算法.算法基于高斯伪谱法获
取的标称轨迹和控制序列,通过构建气动效应的不确定性模型,利用奇异摄动理论将气动辅助变轨飞行器动力学
划分为位置和速度回路,设计滑模和鲁棒H2/H∞控制器分别实现制导控制.进一步,通过MatLab/xPC和飞行器
机载计算模块组成的实时仿真系统验证,所设计鲁棒制导算法在计算复杂度满足工程约束前提下,能够在存在气
动效应不确定性的场景下实现标称轨迹的跟踪,表明所设计的鲁棒制导算法能够有效地增强系统的鲁棒性,具有
重要的工程应用价值.
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Abstract: Aeroassisted orbital transfer has remarkable potential in reducing propellant requirement and prolonging
spacecraft lifetime. However, it is heavily influenced by the atmosphere effect uncertainty in engineering. Hence
atmosphere effect uncertainty model is established and a robust H2/H∞ guidance algorithm is designed, based on the
nominal transfer trajectory and control series derived via Gauss pseudospectral method (GPM) in the paper. Considering
the limited calculation ability of on-board computer in engineering, the guidance system is further divided into position
and velocity subsystems to reduce computational burden based on the singular perturbation theory. Besides, a real-time
simulation system, mainly consisting of Matlab/xPC and on-board computer module, is designed to verify the proposed
guidance method. Simulation results show that the method can derive and trace the desired optimal transfer trajectory
with satisfying accuracy and sustainable calculation, and strengthen the robustness of atmosphere effect uncertainty
remarkably. It has remarkable potential in engineering applications.
Keywords: aeroassisted orbital transfer；atmosphere effect uncertainty；robust guidance method；Gauss pseudospectral
method

0 引 言

气动辅助变轨技术由London于20世纪60年代
首次提出[1],相比于经典的霍曼变轨等轨道转移策
略,气动辅助变轨在降低变轨推进剂需求、延长航
天器寿命等方面具有重要意义.在气动辅助变轨技

术提出后的数十年间涌现出诸多研究成果[2],并在工
程实践的成功案例中进一步证明了其巨大的应用价

值[3-5],最为经典的应用案例即是麦哲伦号探测器利
用气动辅助变轨技术成功降低至 1 200 m / s飞行速
度[6].历经数10年的发展,目前气动辅助变轨技术在
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工程中已经发展出气动辅助制动、气动辅助捕获等

方向[7-11],理论研究重心也转移到工程中的新问题,
如热流约束[12-14]、空间快速响应[15]等.
通过工程实践发现,气动辅助变轨技术严重受

限于高层大气的气动效应不确定性现象.因此,本文
设计针对气动效应不确定性的SMC-H2/H∞鲁棒制

导算法.算法分析气动辅助变轨任务,构建辅助变轨
数学模型,通过高斯伪谱法获取标称轨迹和控制序
列.在此基础上,通过构建气动效应的等效不确定性
模型,利用奇异摄动理论将气动辅助变轨飞行器动力
学划分为位置和速度两个回路,针对等效气动效应不
确定性仅直接影响速度回路的特点和飞行器机载计

算资源有限的现状,设计滑模和鲁棒H2/H∞ 控制器

分别实现制导控制,保证制导算法鲁棒性的前提下有
效地降低计算复杂度.此外,通过基于Matlab/xPC和
飞行器机载计算模块组成的半物理实时仿真系统的

仿真实验表明,本文所设计的鲁棒制导算法在计算复
杂度满足工程约束前提下,能够在气动效应不确定性
的场景下准确地实现标称轨迹的跟踪,可靠地完成气
动辅助变轨的任务.因此,本文所涉及的鲁棒制导算
法满足工程实用的需求和条件,在气动辅助变轨工程
中具有可观的应用价值.

1 气动辅助变轨问题᧿述

1.1 气动辅助变轨任务

气动辅助变轨任务如图 1所示,可以分为3个主
要阶段.第1阶段为离轨段:飞行器在第1次推力脉冲
(以速度增量∆V1 表示)作用下离开初始轨道,进入转
移轨道,再入大气层;第2阶段为气动滑行段:飞行器
在大气层内做无动力滑行;第3阶段为再入轨段:飞
行器在逸出大气层后,进行第2次脉冲控制 (∆V2)补
偿大气层内消耗的动能,进入转移轨道并在转移轨道
远地点进行第3次脉冲控制 (∆V3),圆化轨道使飞行
器进入目标轨道.其中第2次脉冲控制视飞行器逸出
大气层状态可以省略.
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图 1 气动辅助变轨任务概述

依据文献 [16-17],气动辅助变轨飞行器在气动
段的动力学模型为

ṙ = v sin γ, (1)

θ̇ =
v cos γ cosψ
r cosϕ , (2)

ϕ̇ =
v cos γ sinψ

r
, (3)

v̇ = −ρv
2SCD

2m
− µ

r2
sin γ, (4)

γ̇ =
1

v

[ρv2S
2m

CL cosσ −
( µ
r2
− v2

r

)
cos γ

]
, (5)

ψ̇ =
1

v

[ ρv2S

2m cos γCL sinσ − v2

r
cos γ cosψ tanϕ

]
.

(6)

其中: ρ是大气密度, θ和φ是经度和纬度, γ是飞行路
径角,ψ是航向角,α是飞行攻角,σ是倾斜角,µ是地
球引力常数, r是地心距, v是飞行速度,m和S是飞行

器质量和迎流面面积,CD和CL是气动阻力和升力

系数,满足

ρ = ρ0 exp(−βh), (7)

CL = CLα · α, (8)

CD = CD0 +KC2
L. (9)

h = r − Rs是飞行器标高,Rs是地球半径, ρ0是海平
面大气密度,CLα、CD0和K为飞行器气动参数.

此外,ϕ、ψ和轨道倾角i间满足

cos i = cosϕ cosψ. (10)

1.2 气动辅助转移轨迹优化

气动辅助变轨的主要意义在于节省飞行器变轨

所需推进剂.因此,本文选择气动辅助变轨任务中的
3次脉冲控制所需推进剂 (等效于速度增量)作为优
化目标,即

min J = ∆V1 +∆V2 +∆V3. (11)

为简化后续论述,本文假定初始轨道和目标轨
道均为圆轨道,但分析方法可以拓展适用于椭圆轨
道.在飞行器离轨段,由能量守恒和角动量守恒原理
可以得到下式:

V 2
e

2
− µ

Re
=

(Vi −∆V1)
2

2
− µ

Ri
, (12)

ReVe cos(−γe) = Ri(Vi −∆V1). (13)

其中:Ri和Vi是第 1次脉冲前飞行器的地心距和速
度,Re和Ve是飞行器在大气层再入点 (E点)的地心
距和速度, γe是对应的飞行路径角.因此,解算得到速
度增量为
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∆V1 =

√
µ

Ri
−

√
2µ(1/Ri − 1/Re)

1− (Ri/Re/ cos γe)2
. (14)

与离轨段类似,在逸出大气层后再入轨段,依据
能量守恒和角动量守恒,得到下式:

(Vf +∆V2)
2

2
− µ

Rf
=

(Vt −∆V3)
2

2
− µ

Rt
, (15)

Rf (Vf +∆V2) cos(−γf ) = Rt(Vt −∆V3). (16)

其中:Rf、Vf和γf是飞行器在大气层逸出点 (F点)的
地心距、速度和飞行路径角,Rt和Vt是飞行器在第3
次脉冲后的地心距和速度.因此,可以计算得到速度
增量如下:

∆V2 =

√
2µ(1/Rf − 1/Rt)

1− (Rf cos γf/Rt)2
− Vf , (17)

∆V3 =

√
µ

Rt
−

√
2µ(1/Rf − 1/Rt)

(Rt/Rf/ cos γf )2 − 1
. (18)

此外,为保证求解得到的转移轨迹在工程上是可
行的,必须明确必要的约束条件,即

Re −Rs = hatm, (19)

γe ⩽ 0, (20)

保证飞行器可以再入大气层.其中:Rs是地球半径,
hatm是大气层厚度.与此类似,有

Rf −Rs = hatm, (21)

γf ⩾ 0, (22)

如下约束条件可以确保再入轨段转移轨迹远地

点与目标轨道相切:(
2− V 2

e

µ/Rf

)R2
t

R2
f

− 2
Rt

Rf
+

V 2
e

µ/Rf
cos2 γe = 0. (23)

受限于飞行器的热防护能力,飞行器在气动滑行
段内的驻点热流约束至关重要,有

Q̇ = ̂̇Q( ρ
ρ0

)0.5( v
vc

)3.15

⩽ Q̇max. (24)

其中: ̂̇Q是热流乘子, Q̇max是驻点热流峰值,且vc =√
µ/Rs.
受限于飞行器的姿态机动能力,飞行器的姿态角

及其变化率同样需要满足如下约束条件:

αmin ⩽ α ⩽ αmax, σmin ⩽ σ ⩽ σmax; (25)

α̇min ⩽ α̇ ⩽ α̇max, σ̇min ⩽ σ̇ ⩽ σ̇max. (26)

此外,为实现变轨的任务需求,飞行器逸出大气
层后需要满足目标设定的轨道倾角

cos if = cosϕf cosψf . (27)

其中: if是期望的轨道倾角,ϕf和ψf是飞行器逸出大

气层后的纬度和航向角.

以上列举了部分气动辅助变轨任务中主要的约

束条件,针对不同的任务需求和设计约束,实际工程
中考虑的约束略有不同,在此不再详细讨论.
气动辅助变轨转移轨迹优化问题等价于如下最

优化问题:

min J = ∆V1(Re, γe) + ∆V2(Re, Rf , γf , Vf )+

∆V3(Rf , γf ); (28)

s.t. Eq.(1) ∼ (6), (19) ∼ (27).

为简化后续论述和算法设计,定义气动辅助变轨
飞行器在气动段的状态变量为x = [r θ ϕ v γ ψ]T,
控制变量为u = [α σ]T.
利用高斯伪谱法,通过高斯点和拉格朗日插值函

数,可以得到转移轨迹和控制序列

x(τ) ≈X(τ) =
N∑
i=0

x(τi)Li(τ), (29)

u(τ) ≈ U(τ) =

N∑
i=1

u(τi)L
∗
i (τ). (30)

其中: τi为高斯点,Li(τ)为拉格朗日插值函数.
转移轨迹优化问题可以转化为非线性规划问题

min
U

J = φ(x(−1), t0,x(1), tf ); (31)

Ẋ(τk) =
tf − t0

2
f(X(τk),U(τk), τk; t0, tf ),

k = 1, 2, . . . , N ; (32)

Φ(x(−1), t0,x(1), tf ) = 0; (33)

C(X(τ),U(τ), τ ; t0, tf ) ⩽ 0; (34)

U̇min ⩽ U̇(τk) ⩽ U̇max, k = 1, 2, . . . , N. (35)

通过求解非线性规划问题 (31)∼ (35),可以得到
气动辅助变轨飞行器的最优转移轨迹X = {x(t0),
x(t1), . . . ,x(tN ),x(tf )}和控制序列U = {u(t0),
u(t1), . . . ,u(tN )},即标称轨迹和控制序列.

2 鲁棒制导算法

2.1 气动效应不确定性模型

前述分析中所用动力学模型 (1)∼模型 (6)是基
于系列假设和简化的基础上得到的,核心假设包括大
气密度变化,符合式(7),气动效应符合

D = CDSρV
2/2, L = CLSρV

2/2, (36)

其中D和L为气动阻力和升力.但事实上,高层大气
的气体密度和气动效应是复杂多变且充满不确定性

的.因此,本文建立如下的气动效应不确定性模型:

F =
C +∆C

2
S(ρr +∆ρ)V 2 =

C

2
S
(
ρr +∆ρ+

∆Cρr
C

+
∆C∆ρ

C

)
V 2 =
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C

2
S(ρr + ρδ)V

2. (37)

其中:F 为气动阻力或升力;C 为相应的气动系
数;∆C和∆ρ为气动效应和气体密度的随机不确定

性; ρr为标称的气体密度,其变化符合式 (7); ρδ是有
界的不确定项,满足约束∥ρδ∥ ⩽ δ̄.观察式 (37)可以
发现,气体密度和气动效应的不确定性可以等效为气
动密度不确定性,这有助于降低制导算法复杂度.
依据式 (37),包含气动效应不确定性的气动辅助

变轨飞行器的动力学模型为

ṙ = v sin γ, (38)

θ̇ =
v cos γ cosψ
r cosϕ , (39)

ϕ̇ =
v cos γ sinψ

r
, (40)

v̇ = − ρrv
2SCD

2m
− µ

r2
sin γ − ρδv

2SCD

2m
, (41)

γ̇ =
[ρrvS
2m

CL cosσ −
( µ

r2v
− v

r

)
cos γ

]
+

ρδvS

2m
CL cosσ, (42)

ψ̇ =
[ ρrvS

2m cos γCL sinσ − v

r
cos γ cosψ tanϕ

]
+

ρδvS

2m cos γCL sinσ. (43)

2.2 鲁棒H2/H∞制导算法

基于动力学模型 (38)∼ (43),可以设计鲁棒H2/

H∞制导控制器处理气动效应引入的不确定项.为设
计鲁棒H2/H∞控制器,首先将动力学模型在时间区
间(tk, tk+1)内线性化,即

ẋ = f(xk,uk) +
∂f

∂x

∥∥∥x=xk
u=uk

(x− xk)+

∂f

∂u

∥∥∥x=xk
u=uk

(u− uk). (44)

定义变量和系数矩阵

∆x = x− xk, ∆u = u− uk; (45)

A+∆A =
∂f

∂x

∥∥∥x=xk
u=uk

, B +∆B =
∂f

∂u

∥∥∥x=xk
u=uk

. (46)

其中:矩阵A和B包含所有与不确定项 ρδ的无关

项,∆A和∆B则涵盖所有ρδ的相关项.进一步将其
分解为如下结构:

∆A = HFE1, ∆B = HFE2. (47)

H、E1和E2是确定性矩阵,包含动力学系统不确定
项的结构信息,F是不确定矩阵且满足FTF ⩽ I .所
以有

H =

[
03×3 03×3

03×3 I3×3

]
, F =

ρδ
δ̄
I6×6; (48)

E1 = δ̄



0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0

0 0 0 −v
kSCD

m
0 0

0 0 0
S cosuk2uk1

2m
0 0

0 0 0
Suk1 sinuk2
2m cos γk

vkS sin γkuk1 sinuk2
2m cos2 γk 0


;

(49)

E2 = δ̄



0 0

0 0

0 0

−(vk)2SKuk1
m

0

vkS cosuk2
2m

vkSuk1 sinuk2
2m

vkS sinuk2
2m cos γk

vkSuk1 cosuk2
2m cos γk


; (50)

其中上标k标识标称序列中第k个元素.
在时间区间 [tk, tk+1),动力学模型可以近似为线

性系统

∆ẋ = (A+∆A)∆x+ (B +∆B)∆u+Mw,

(51)

w表示除气动效应不确定项外的其他摄动和干扰.
鲁棒H2/H∞控制算法的目标是设计状态反馈

控制器

∆u = K∆x, (52)

使得系统对于给定的ε > 0满足:
1)闭环系统渐近稳定;
2) w至∆x的传递函数Tw∆x的H∞范数满足

∥T ∥∞ ⩽ ε; (53)

3)系统H2性能的上确界J(K)满足

J(K) = sup
F

lim
t→∞

E{zTz} ⩽ J̄(K). (54)

依据参考文献 [18],鲁棒H2/H∞状态反馈控制

器可以通过求解如下线性矩阵不等式获取:

min
α,β,X,V ,N

Trace(N); (55)

s.t.



−X 0 (AX +BV )T

0 −αε2I αMT

AX +BV αM −X + βHHT

E1X +E2V 0 0

X 0 0

X 0 0

→
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←

E1X +E2V )T X X

0 0 0

0 0 0

−βI 0 0

0 −αI 0

0 0 −I


< 0, (56)

[
−N MT

M −X

]
< 0. (57)

其中:α > 0, β > 0,X为正定对称矩阵, Trace(N)为

矩阵N的迹.
依线性矩阵不等式最优解,可以得到所需鲁棒

H2/H∞状态反馈控制器

∆u = V X−1∆x = Kgain∆x. (58)

由式 (45),得到气动辅助变轨飞行器的鲁棒H2/

H∞制导控制为

urobust
k = u(tk) + ∆u. (59)

2.3 SMC-H2/H∞鲁棒制导算法

鲁棒H2/H∞制导算法可以有效地处理气动效

应的不确定性,完成飞行器的制导任务,但是其状态
反馈控制器设计需要求解计算复杂度较高的线性矩

阵不等式 (56),对于计算资源有限的飞行器机载计算
模块而言负担沉重.因此,本文基于奇异摄动理论,将
气动辅助变轨飞行器动力学划分为位置和速度两个

回路分别进行制导控制,可以降低系统维数和矩阵不
等式的阶数,有效降低制导算法计算复杂度,减轻计
算模块的负担.
进一步定义位置回路状态变量为p = [r θ ϕ]T,

速度回路状态变量为v = [v γ ψ]T.则飞行器动力
学模型(51)等效为

∆ṗ = App∆p+Apv∆v +Mpωp, (60)

∆v̇ = Avp∆p+ (Avv +∆Avv)∆v+

(Bv +∆Bv)∆u+Mvωv. (61)

其中系数矩阵满足

A =

[
App Apv

Avp Avv

]
, B =

[
0

Bv

]
; (62)

∆A =

[
0 0

0 ∆Avv

]
, ∆B =

[
0

∆Bv

]
; (63)

M =

[
Mp

Mv

]
. (64)

观察两个回路的动力学方程可以发现,气动效应
及其不确定性项仅直接影响速度回路,可以将鲁棒
H2/H∞制导算法进一步降低计算复杂度,并将算法

修改为 SMC-H2/H∞鲁棒制导算法,即速度回路采
用鲁棒H2/H∞控制器处理气动效应的不确定性,而
在位置回路设计滑模控制器实现轨迹跟踪.
位置回路:视飞行器速度为虚拟控制量,设计滑

模制导控制律

sn = Kp(∆pd −∆p) +Ki

w
(∆pd −∆p)dt, (65)

ṡn = −εsign(sn). (66)

其中:Kp、Ki和ε是控制系数,∆pd是由高斯伪谱法

得到的期望值.因此,计算得到速度补偿量∆vpd为

∆vpd = (AT
pvK

T
p KpApv)

−1(AT
pvK

T
p )[Kp(∆ṗd−

App∆p) +Ki(∆pd −∆p) + εsign(sn)].
(67)

速度回路:采用鲁棒H2/H∞制导控制,将状态反
馈控制器(58)修正为

∆u = Kgain(∆v +∆vpd). (68)

3 仿真实验与分析

为验证所设计气动辅助变轨飞行器的鲁棒制导

算法,本文设计了仿真实验进行验证.实验中所用气
动辅助变轨任务及飞行器的参数见表1.

表1 气动辅助变轨仿真实验参数

参数 参数值 参数 参数值

ρ0 1.225 / (kg/m3) S 1 / m2

1/β 7 200 CD0 0.032

m0 1.4 CLα 0.569 9

hatm 110 / km Q̇max 19 987 / (W/cm2)

µ 3.986/1014(m3/s2) Rs 6 378.145 / km
K 1.4 if 10 / (◦)

Ri 7 491.145 / km Rt 6 749.145 / km

在验证本文所设计制导算法前,首先设计仿真实
验,验证气动辅助变轨节省推进剂的优势.选取霍曼
变轨作为对比组,定义推进节省率为

η =
∆VH −∆VA

∆VH
. (69)

∆VH和∆VA分别表示霍曼变轨和气动辅助变轨所

需推进控制的速度增量.图2展示了不同轨道倾角改
变场景下的推进剂节省比例.

50

60

70

80

90

5 15 25 35

Δ ( )i/ °

η
%/

图 2 推进节省比例
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由图2可以看出,气动辅助变轨能够有效地降低
变轨所需推进剂,且随着轨道倾角变量的增加,节省
的推进剂比例逐步提高.因此,气动辅助变轨在工程
实践中具有重要价值.
下面设计仿真实验以验证本文所设计的鲁棒制

导算法.为取得可靠的验证结果,需要搭建可行的仿
真平台和模拟气动效应不确定性.

1) 仿真平台.为验证本文所设计的鲁棒制导算
法的计算复杂度满足飞行器机载计算模块的要求,本
文设计了图 3所示的实时仿真系统. 该系统由模拟飞
行器动力学的Matlab/xPC实时模拟器、飞行器机载
计算模块和终端数据存储显示器构成.

图 3 实时仿真系统结构

2) 气动效应不确定性模拟.准确地模拟气动效
应不确定性, ρδ是仿真实验的关键,在本文中,借鉴傅
立叶变换的思路,将ρδ建模为

ρδ(t) =

. . .+ δ̄ sin(0.1ωct) + δ̄ sin(ωct) + δ̄ sin(2ωct) + . . . ,

(70)

其中ωc = 2π/Tc, Tc是飞行器在大气层内飞行时长.
实际上,在仿真实验中不可能也没有必要计算式

(70)的无穷多项.因此,本文首先通过仿真实验寻找
得到式中的主导频率项,如图4所示.
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图 4 轨道倾角偏离量

由图4所示实验结果可以得到不确定性的主导
项,线性叠加即可实现对气动效应不确定性的模拟.
在图3所示仿真系统的基础上,利用图4所示主

导项模拟气动效应不确定性,即可对本文所设计的鲁
棒制导算法进行仿真验证,仿真结果如图5∼图7所
示.其中, GPM为高斯伪谱法得到的标称轨迹, robust

为本文所设计的SMC-H2/H∞鲁棒制导算法的控制

结果.
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由图5和图6可以明显地看出,本文所设计的鲁
棒制导算法,能够有效地解决气动效应不确定性的影
响,准确地实现对标称轨迹的跟踪,可靠地实现飞行
器轨道倾角的改变.图7展示了SMC-H2/H∞制导算

法对飞行器姿态的修正量.通过仿真实验,验证了本
文所设计的鲁棒制导算法能够有效地解决工程中气

动效应不确定性的影响,在飞行器机载计算模块有限
的计算资源前提下实现标称轨迹的准确跟踪,增强了
系统的鲁棒性,具有重要的工程应用价值.

4 结 论

本文针对气动辅助变轨飞行器受气动效应不

确定性影响明显的现象,设计了工程适用的 SMC-
H2/H∞鲁棒制导算法.算法基于高斯伪谱法获取的
标称转移轨迹和控制序列,通过奇异摄动理论将动力
学划分为位置和速度回路,设计了工程适用的鲁棒
制导算法.通过设计半物理实时仿真系统,验证了所
设计的鲁棒制导算法能够利用飞行器机载计算模块

有限的计算资源,有效地解决气动效应不确定性的影
响,实现对标称轨迹的准确跟踪,显著提升系统的鲁
棒性.因此,所设计的鲁棒制导算法具有可观的工程
应用价值.
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