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摘　 要:针对 ＲＬＶ 再入段六自由度制导控制问题ꎬ给出了一种结合高阶滑模跟踪制导律和带

干扰观测器的 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 姿态控制律的综合制导控制架构ꎬ实现了高精度通用 ＲＬＶ 的再入

六自由度轨迹跟踪的设计与仿真ꎮ 以 ＨＯＲＵＳ－２Ｂ 飞行器为研究对象ꎬ基于约束预测校正方法

规划了再入标称轨迹ꎻ针对轨迹运动方程建立了基于高阶滑模的纵向轨迹制导律和侧向制导

逻辑ꎬ设计了带有干扰观测器的 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 非线性姿态控制器ꎬ保证 ＲＬＶ 姿态角跟踪的快速

性和精准度ꎬ并将制导系统与姿态控制系统有效融合ꎮ 通过蒙特卡洛仿真证明了设计的六自

由度制导控制律具有良好的轨迹跟踪和较强克服模型不确定的能力ꎮ
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０　 引言

可重复使用运载器(ＲＬＶ)的再入制导与控制一直是

各国军事研究的重点ꎮ ＲＬＶ 飞行环境复杂且不确定性较

大ꎬ而且其再入运动模型具有强非线性、快时变和强耦合

等特点ꎬ这都给 ＲＬＶ 的飞行制导与控制系统设计带来极

大挑战ꎮ
国内外学者对于 ＲＬＶ 再入制导律和姿态控制器的设

计通常是两个相对独立的研究领域ꎬ即制导律设计基本为

三自由度制导ꎮ 然而ꎬ在实际再入飞行过程中ꎬ制导与姿

态系统整合ꎬ以形成一个完整的六自由度再入飞行控制系

统ꎮ ＳＣＨＩＥＲＭＡＮ[１]针对波音公司开发的 Ｘ－４０Ａ 飞行器

开展了着陆段的制导姿态一体化控制设计ꎬ首先采用最优

待飞路 径 算 法 规 划 出 标 称 的 待 飞 轨 迹ꎬ 然 后 采 用

Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ设计了自适应轨迹控制律ꎬ而在内环里ꎬ采用

模型跟踪和动态逆控制算法跟踪姿态角控制ꎬ最后整合制

导与姿态一体化控制ꎮ 文献[２－３]研究了高超声速飞行

器俯冲段制导与姿态控制一体化问题ꎬ提出以姿态角速率

作为制导回路和姿态控制回路的媒介ꎮ 制导回路以目标

－飞行器的三维空间相对运动模型为基础ꎬ利用终端滑模

控制和零视线角速度原理直接计算得到需要的滚转、俯仰

和偏航角速率指令ꎬ然后姿态回路利用滑模控制姿态角速

度进行稳定跟踪ꎮ 这种制导姿态联合控制方式很新颖ꎬ但
由于所用飞行器模型不含大攻角气动参数ꎬ故很难应用于

ＲＬＶ 再入段制导控制设计中ꎮ ＲＬＶ 的再入飞行存在强非

线性特性ꎬ而且受到各种约束条件的限制ꎬ姿态控制相比

于导弹更加复杂ꎬ所以针对 ＲＬＶ 直接进行制导与姿态一

体化控制设计难度极大ꎮ
ＨＯＲＵＳ 飞行器是最新公开数据的一种 ＲＬＶ 模型[４] ꎬ

其完成任务后无动力再入返回大气层ꎮ 该飞行器具备完

整的纵横向气动参数数据ꎬ且迎角范围为 ０° ~ ４５°ꎬ马赫数

在 １.２Ｍａ ~ ２０Ｍａ 之间ꎬ完全能够作为模型对象开展 ＲＬＶ
再入段六自由度制导与控制研究ꎮ 本文针对该被控对象ꎬ
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基于约束预测校正方法规划了再入飞行标称轨迹ꎬ基于高

阶滑模设计了纵向制导律并结合横向制导逻辑ꎬ完成了速

度高度轨迹跟踪制导算法的设计ꎮ 然后ꎬ采用带干扰观测

器的 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 方法设计了姿态控制系统ꎬ保证 ＲＬＶ 姿

态角跟踪的快速性和精确性ꎮ 之后ꎬ对以上制导与控制方

法进行了联合调试与优化ꎮ 最后ꎬ进行了扰动情况下的蒙

特卡洛仿真ꎬ仿真结果说明了该方法在扰动轨迹下的跟踪

有效性ꎮ

１　 ＲＬＶ 六自由度制导控制律设计

首先ꎬ在 ＲＬＶ 初始再入点处基于预测校正方法快速

规划出一条满足再入约束条件的三维再入轨迹ꎬ然后设计

轨迹控制律以稳定跟踪标称轨迹ꎮ 由于再入初始段大气

很稀薄ꎬＲＬＶ 采用 ０ 倾侧角飞行ꎬ对飞行轨迹不进行实际

控制ꎬ此段空档期可作为预测校正快速规划轨迹的最佳时

间段ꎮ 预测校正规划的再入轨迹作为给定值送入制导回

路(即轨迹控制回路)ꎬ由该回路计算出迎角与倾侧角的

指令值并将其送入姿态控制回路ꎮ 姿态控制系统计算出

所需控制力矩并由控制分配解出舵面偏转量和反作用控

制系统(ＲＣＳ)指令ꎬ然后送给 ＲＬＶ 本体ꎮ 整体 ＲＬＶ 六自

由度制导控制系统框架如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 ＲＬＶ 的总体制导控制结构图

１.１　 轨迹跟踪制导律设计

轨迹跟踪制导律的设计主要分为两个部分:一是纵向

轨迹跟踪控制器的设计ꎬ以确保飞行器的跟踪效果ꎻ二是

飞行器的横侧向倾侧角反转策略ꎬ以保证飞行器的横侧向

飞行精度ꎮ
１) 纵向轨迹跟踪制导律设计

首先给出如下的面向控制的纵向运动方程:

ｈ
􀅰
＝Ｖｓｉｎγ (１)

Ｖ
􀅰
＝ －Ｄ / ｍ－ｇｓｉｎγ＋ｆ１(ωＥ) (２)

γ
􀅰
＝Ｌｃｏｓσ / (ｍＶ)＋[Ｖ / (ｈ＋ＲＥ)－ｇ / Ｖ]ｃｏｓγ＋ｆ２(ωＥ) (３)

式中:ｈ 为高度ꎻＶ 为对地速度ꎻγ 为航迹倾角ꎻＬ 为升力ꎻ
ｆ１(ωＥ)和 ｆ２(ωＥ)是地球自转角速率相关项ꎬ更加详细的公

式含义可参考文献[６－７]ꎮ 如图 １ 所示ꎬ为了能与姿态控

制系统有效融合ꎬ轨迹跟踪制导方程的控制量应该能够转

化为姿态控制系统的给定值 αｃ、βｃ 和 σｃꎮ 由于再入飞行

主要靠 α 和 σ 的变化来进行纵向和横侧向的机动ꎬ因此

βｃ ＝ ０ꎮ 为此本文选取的控制输入量为 ｕ＝[αꎬｃｏｓσ]ꎬ以便

能追踪制导系统给定的 αｃ、σｃꎮ 从式(１) －式(３)可以看

出ꎬα 和 σ 隐藏在非线性方程中ꎮ 攻角 α 主要隐藏在飞行

器的气动系数中ꎮ 由于被控制量为[ｈꎬＶ] Ｔꎬ为了能使控

制变量显式地出现在控制方程里ꎬ本文分别对 ｈ、Ｖ 做二阶

导ꎬ得到式(４)－式(５)ꎮ

ｈ
􀅰􀅰

＝Ｖ
􀅰
ｓｉｎγ＋Ｖγ

􀅰
ｃｏｓγ ＝ [ －Ｄ / ｍ－ｇｓｉｎγ＋ ｆ１(ωＥ )] ｓｉｎγ＋

{Ｌｃｏｓσ / (ｍＶ)＋[Ｖ / (ｈ＋ＲＥ)－ｇ / Ｖ]ｃｏｓγ＋ｆ２(ωＥ)}􀅰Ｖｃｏｓγ
(４)

Ｖ
􀅰􀅰

＝ － Ｄ
􀅰
/ ｍ － ｇγ

􀅰
ｃｏｓγ ＝ － ｑ∧Ｓ Ｃ

􀅰

Ｄ / ｍ － { Ｌｃｏｓσ / (ｍＶ) ＋
[Ｖ / (ｈ＋ＲＥ)－ｇ / Ｖ]ｃｏｓγ＋ｆ２(ωＥ)}􀅰ｇｃｏｓγ (５)

式(５)中的 Ｄ
􀅰
＝ ｑ

∧
ＳＣ
􀅰

ＤꎬＣ
􀅰

Ｄ ＝ｇ１􀅰α＋ｇ２(Ｍａ)ꎬｇ１ 和 ｇ２ 的具体

形式可参考文献[５]ꎮ 另外ꎬ设 ｆ１(ωＥ)为参数项ꎬ可认为

其求导为 ０ꎬ则系统是一个双输入双输出的高阶非线性系

统ꎬ且该系统的相对阶为 ２ꎮ
介于高阶滑模在处理隐变量控制方面有其独特的价

值ꎬ且在有限时间内收敛ꎬ因此本文定义如下一组参考

变量:

ｄ＝[ｈꎬＶ] Ｔ

ｄｒｅｆ ＝[ｈｒｅｆꎬＶｒｅｆ] Ｔ{ ꎬ
ｘ１ ＝ｄ－ｄｒｅｆ

ｘ２ ＝ ｄ
􀅰
－ｄ

􀅰

ｒｅｆ
{

其中:ｈｒｅｆꎬＶｒｅｆ是给定轨迹的参考高度和速度ꎻｘ１ 为定义的

误差变量ꎬｘ２ 为误差变量的一阶导数ꎮ
同时定义滑模面:

ｓ１ ＝ｘ１ (６)

则 ｓ
􀅰

１ ＝ ｘ
􀅰

１ ＝ ｘ２ꎬ 由于系统的相对阶导数为 ２ꎬ则对 ｓ１
求取二阶导数得ꎬ

ｓ
􀅰􀅰

１ ＝ ｘ
􀅰

２ ＝Ａ＋Ｂｕ (７)

式中:Ａ＝
ａｈ

ａＶ

é

ë
êê

ù

û
úú ꎻＢ＝

ｂｈꎬα ｂｈꎬσ
ｂＶꎬα ｂＶꎬα

é

ë
êê

ù

û
úú ꎻ

ａｈ ＝[－Ｄ / ｍ－ｇｓｉｎγ＋ｆ１(ωＥ)]ｓｉｎγ＋ａγＶｃｏｓγꎻ

ａγ ＝[Ｖ / (ｈ＋ＲＥ)－ｇ / Ｖ]ｃｏｓγ－ｑ
∧
Ｓ􀅰ｇ２ / ｍ＋ｆ２(ωＥ)ꎻ

ａＶ ＝ －ａγｇｃｏｓγꎻｂｈꎬα ＝ ０ꎬｂｈꎬσ ＝Ｌ􀅰Ｖｃｏｓγ / (ｍＶ)ꎻ

ｂＶꎬα ＝ －ｑ
∧
Ｓ􀅰ｇ１ / ｍꎻｂＶꎬσ ＝ －Ｌ􀅰ｇｃｏｓγ / (ｍＶ)

首先ꎬ选择如下的一阶滑模面ꎬ

ｓ
􀅰

１ ＝ －η１ｓ１ (８)
式中 η１>０ꎬ其大小决定了一阶滑模面的收敛速率ꎬ并可使

在有限时间内滑模面及其导数趋向于 ０ꎬｓ１→ ０ꎬｓ
􀅰

１→ ０ꎮ
同样ꎬ定义二阶滑模面为:

ｓ２ ＝ ｓ
􀅰

１＋η１ｓ１ ＝ ０ (９)
则有

ｓ
􀅰

２ ＝ ｓ
􀅰􀅰

１＋η１ ｓ
􀅰

１ ＝Ａ＋Ｂｕ＋η１ｘ２ (１０)
为此ꎬ选择如下的控制律:

ｕ＝ －Ｂ－１(ｕ
~
＋η１ｘ２＋Ａ) (１１)

则 ｓ
􀅰

２ ＝ －ｕ
~
ꎬ其中

ｕ
~
＝εｓｉｇｎ(ｓ２)＋η２ ｓ２ γ２ｓｉｇｎ(ｓ２) (１２)

式中:η２>０ꎻ１>γ２>０ꎻε>０ꎮ
由于式(１１)中要求 Ｂ 可逆ꎬ则 Ｂ ≠０ꎬγ≠±９０°ꎬ这

在飞行器再入过程中是满足条件的ꎮ
定义纵向制导律的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖｓ ＝ ０.５ ｓ１ ２＋０.５ ｓ２ ２ (１３)
对 Ｖｓ 求取关于时间的导数为
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Ｖ
􀅰

ｓ ＝ ｓＴ１ ｓ
􀅰

１＋ｓＴ２ ｓ
􀅰

２ ＝ ｓＴ１(－η１ｓ１)＋ｓＴ２[－εｓｉｇｎ(ｓ２)－

η２ ｓ２ γ２ｓｉｇｎ(ｓ２)]≤－η１ ｓ１ ２－ε ｓ２ ２ －
η２ ｓ２ γ２＋１≤０ (１４)
因此ꎬ系统状态能够在有限时间内到达滑模面 ｓ１ 和 ｓ２ꎬ

使得 ｘ１→ ０、ｘ２→ ０ꎬ则系统能够有效地完成轨迹跟踪任务ꎮ
２) 横侧向制导逻辑

横侧向制导逻辑的主要目标为保证以较小的航向角

误差把飞行器引导到 ＨＡＣ(航向校准柱面)内ꎮ 其控制变

量主要是倾侧角 σ 的符号ꎬ倾侧角的符号正负由航向角

误差决定ꎮ
航向角的误差定义为飞行器的当前位置到目标的视

线方向与航迹方位角 ψ 的夹角ꎬ即
Δψ＝ψ－ψＬＯＳ (１５)

式中 ψＬＯＳ是视线角ꎮ
再入飞行过程中ꎬ当航向角误差超过航向角误差走廊边

界ꎬ则飞行器执行一次倾侧角翻转机动ꎬ以保证侧向制导精

度ꎬ即以最大的翻转速率 σ􀅰ｍａｘ将倾侧角从 σｏ 翻转到－σｏꎮ
横侧向制导逻辑主要输出倾侧角的符号ꎬ根据以上分

析ꎬ其具体形式为:

ｓｉｇｎ(σｉ)＝
－１　 Δψ≥Δψｕｐ

１　 Δψ≤Δψｄｏｗｎ

ｓｉｇｎ(σｉ－１)ꎬΔψｄｏｗｎ<Δψ<Δψｕｐ

ì

î

í
ïï

ïï
(１６)

式中 Δψｕｐ和 Δψｄｏｗｎ为定义的航向角误差走廊上下边界ꎮ

１.２　 姿态控制系统设计

ＲＬＶ 姿态控制系统设计的主要目标为使飞行器的气

流姿态角[αꎬβꎬσ] Ｔ 稳定准确地跟踪制导系统计算出的

姿态角给定值[αｃꎬβｃꎬσｃ] Ｔꎮ ＲＬＶ 的姿态跟踪精度对于整

个飞行器再入制导与控制过程至关重要ꎬ若姿态跟踪误差

较大ꎬ势必导致 ＲＬＶ 偏离原有设计轨线ꎮ 为设计 ＲＬＶ 自

适应姿态控制器ꎬ首先本文给出如下的仿射非线性方程ꎮ

Θ
􀅰
＝ ｆｓ(Θ)＋ｇｓ(Θ)ω＋ｄｓ (１７)

ω
􀅰
＝ ｆｆ(ω)＋ｇｆ(ω)Ｍｃ＋ｄｆ (１８)

式中:Θ＝ [αꎬβꎬσ] Τ 是气流姿态角矢量ꎬ分别为攻角、侧
滑角、倾侧角ꎻω ＝ [ｐꎬｑꎬｒ] Τ 是姿态角速度矢量ꎻＭｃ ＝
[ ｌｃꎬｍｃꎬｎｃ] Τ 分别代表滚转、俯仰和偏航控制力矩ꎻｄｓ 和

ｄｆ 为受到的外部干扰ꎬ并满足有界约束 ｄｉ ≤μｉ、 ｆｓ、 ｇｓ、
ｆｆ 和 ｇｆ 的具体形式可参照文献[５－６]等ꎮ

由于 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 控制方法优良的控制性能ꎬ其自身

在抗参数扰动方面也有较好的表现ꎬ本文采用此方法进行

基础的姿态控制系统的设计工作ꎬ并为了使姿态控制系统

稳定ꎬ设计干扰观测器ꎮ
首先ꎬ定义误差变量:

ｚ１ ＝Θ１－Θｄ

ｚ２ ＝ω－ωｄ
{ (１９)

式中:Θｄ 为姿态控制系统的输入控制量ꎻωｄ 为系统设计

的中间辅助控制量ꎮ
求 ｚ１ 关于时间的导数为:

ｚ
􀅰

１ ＝ ｆｓ＋ｇｓω－Θ
􀅰

ｄ＋ｄｓ (２０)
为了有效地估计干扰误差ꎬ本文设计了如下的干扰估

计器:

ｄ
∧

ｓ ＝ ｋｓｓｓ

ξ
􀅰

ｓ ＝ ｋｓｓｓ＋ｆｓ＋ｇｓω
ｓｓ ＝Θ－ξｓ

ì

î

í

ïï

ïï

(２１)

设计如下控制器使 ｚ１→ ０ :

ωｄ ＝ｇ
－１
ｓ (－ｆｓ－ｋ１ｚ１＋Θ

􀅰

ｄ)－ｄ
∧

ｓ (２２)
式中 ｋ１>０ꎬ将式(２２)带入式(２０)得

ｚ
􀅰

１ ＝ｇｓｚ２－ｋ１ｚ１－ｄ
~

ｓ (２３)

式中 ｄ
~

ｓ ＝ｄｓ－ｄ
∧

ｓ 为干扰估计的误差ꎮ
选取姿态系统的第 １ 个 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｖ１ ＝ ０.５ ｚ１ ２

求 Ｖ１ 的导数ꎬ并由式(２３)可得

Ｖ
􀅰

１ ＝ ｚΤ１ ｇｓｚ２－ｋ１ ｚ１ ２＋ｚＴ１ (２４)
其次ꎬ对 ｚ２ 求导ꎬ得

ｚ
􀅰

２ ＝ ｆｆ＋ｇｆＭｃ－Θ
􀅰

ｄ＋ｄｆ (２５)
并设计如下的干扰估计器

ｄ
∧

ｆ ＝ ｋｆｓｆ

ξ
􀅰

ｆ ＝ ｋｆｓｆ＋ｆｆ＋ｇｆＭｃ

ｓｆ ＝ω－ξｓ

ì

î

í

ïï

ïï

(２６)

为使 ｚ２→ ０ꎬ设计控制输入为:

Ｍｃ ＝ｇ
－１
ｆ (－ｆｆ－ｋ２ｚ２＋Θ

􀅰

ｄ－ｇｓｚ１＋ｄｆ) (２７)
其中 ｋ２>０ꎬ将式(２７)带入式(２５)得

ｚ
􀅰

２ ＝ －ｋ２ｚ２－ｇｓｚ１＋ｄ
∧

ｆ (２８)
选取姿态系统的第 ２ 个 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ１ ＝ ０.５ ｚ２ ２

对 Ｖ２ 求导ꎬ并由式(２８)可得

Ｖ
􀅰

２ ＝ －ｚΤ２ ｇｓｚ１－ｋ２ ｚ２ ２＋ｚＴ２ｄ
~

ｆ (２９)
最后ꎬ定义总体的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖｚ ＝Ｖ１＋Ｖ２

对上式求导ꎬ结合式(２４)和(２９)ꎬ可得

Ｖ
􀅰

ｚ ＝ ｚΤ１ ｇｓｚ２－ｋ１ ｚ１ ２－ｚΤ２ ｇｓｚ１－ｋ２ ｚ２ ２＋ｚΤ１ ｄ
~

ｓ＋ｚΤ２ ｄ
~

ｆ≤

－∑
２

ｉ＝ １
ｋ－１ / ２( ) ｚｉ ２＋１ / ２∑

２

ｉ＝ １
μｉ ＝ －(２ｋ－１)Ｖｚ＋１ / ２∑

２

ｉ＝ １
μｉ (３０)

根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论ꎬＶｚ 在延任意轨迹是连续减

小的ꎬ所以系统在原点处的平衡状态是大范围渐进稳定的ꎮ

２　 仿真验证
为了验证本文提出的总体制导控制架构的有效追踪

性能ꎬ本节主要实施了扰动情况下的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 蒙特卡洛

仿真ꎬ以此说明本文提出的制导控制架构能够满足扰动

轨迹的有效性追踪ꎮ 为此进行了 ５０ 次的蒙特卡罗仿真ꎬ
综合验证了在初始点扰动情况下和气动参数扰动下本文

所提方法的有效性ꎮ 本文制导控制律的主要设计参数如

下:ｋ１ ＝ ０.８ꎬｋ２ ＝ １.２ꎬη１ ＝ １.７ꎬη２ ＝ ５.１ꎬγ２ ＝ ０.５ꎬｋｓ ＝ ２０ꎬ
ｋ ｆ ＝ ３０ꎮ 表 １ 是该飞行器再入轨迹初始状态与终端状态

列表ꎬ表 ２ 给出了不同扰动情况下蒙特卡洛仿真实验的

参数ꎮ 同时ꎬ对姿态系统添加干扰 ｄｓ ＝ ０. ０３ｓｉｎ( ｔ＋ １)ꎬ
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ｄ ｆ ＝ １.３×１０５ｓｉｎ( ｔ＋５)ꎮ

表 １　 飞行器初始再入状态[４]

状态
参数

ｈ / ｋｍ θ / (°) ϕ / (°) Ｖ / (ｍ􀅰ｓ－１) γ / (°) ψ / (°)

初始状态 １２２ －１０６.７ －２２.３ ７ ４３５.５ －１.４３ ７０.７５

末端状态 ２５ －５３　 　 　 ５.１ 　 ７３８.０ — —

表 ２　 蒙特卡洛仿真散布偏差项

参数 ｈ / ｋｍ θ / (°) ϕ / (°) Ｖ / (ｍ􀅰ｓ－１)

值 ±１ ±０.５ ±０.５ ±１５

参数 γ / ( °) ψ / (°) ｍ / ｋｇ ＣＬ / ％ ＣＤ / ％

值 ±０.０５ ±０.５ ±１００ ５ ５

　 　 本文仿真路径选取的是再入滑翔段采用预测制导方

法得到的速度、高度轨迹ꎬ并截取了其中 ８５０ ｓ 的一段路径

作为本文的仿真路径ꎮ 滑翔段后的终端能量管理段的制

导与控制任务不属于本文研讨的范围ꎮ 图 ２－图 ６ 分别展

示了蒙特卡洛仿真后的速度、高度以及 ３ 个姿态角的跟踪

效果ꎬ以及各个变量的跟踪误差(本刊黑白印刷ꎬ有疑问

请咨询作者)ꎮ
图 ２ 为再入轨迹速度的跟踪控制效果图ꎬ从图中可以

看出飞行速度有效地追踪上了目标速度ꎮ 图 ２(ｂ)中的再

入飞行实际速度与目标速度差值说明了速度追踪误差能

够有效地控制在 ７０ｍ / ｓ 的范围内ꎮ 图 ３ 为再入高度轨迹

与参考高度的比较图ꎬ可看出同样实现了有效性追踪ꎬ且
高度误差随着仿真时间的逐渐增加ꎬ后期基本稳定在

５００~１ ０００ ｍ的范围内ꎮ 参照文献[４－７]中的轨迹跟踪效

果ꎬ可以看出本文设计的六自由度制导控制架构在扰动情

况下的轨迹追踪的有效性和精准度ꎮ 文献[４]中的高度追
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图 ２　 速度跟踪控制效果图

踪误差在初始时间达到了 ５ ０００ｍꎬ其速度最大误差也达

到了 ２００ｍ / ｓꎬ其他的追踪效果还可参考文献[７]ꎮ
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图 ３　 高度跟踪控制效果图

从图 ４ 可以看出攻角由 ４０°保持并逐渐减小ꎬ这是由

于纵向制导率生效并逐渐跟踪由制导指令生成的攻角所

导致ꎮ 由于再入过程中侧滑角给定值为 ０°ꎬ图 ５ 说明了

侧滑角的稳定控制效果ꎮ 图 ６ 显示了倾侧角的跟踪效果

图ꎬ可以看出倾侧角能够较为准确地跟踪倾侧角给定值ꎮ
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图 ４　 攻角控制效果图
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图 ５　 侧滑角控制效果图
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图 ６　 倾侧角控制效果图

３　 结语

本文针对 ＲＬＶ 提出了一种通用的六自由度再入制导

控制律设计方法ꎬ采用预测校正制导方法生成再入标称轨

迹ꎬ并设计高阶滑模轨迹跟踪制导律以及侧向制导逻辑ꎬ
结合带干扰观测器的 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 姿态控制系统ꎬ实现了

ＨＯＲＵＳ 飞行器的六自由度制导与控制ꎮ 通过在扰动情况

下的蒙特卡洛仿真ꎬ验证了本文设计的制导控制架构的有

效性和鲁棒性ꎮ 仿真显示该方法在不同的参数扰动下ꎬ表
现出了良好的轨迹跟踪性能和姿态控制效果ꎮ
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