
Dynamical Systems and Control 动力系统与控制, 2017, 6(1), 16-27 
Published Online January 2017 in Hans. http://www.hanspub.org/journal/dsc 
http://dx.doi.org/10.12677/dsc.2017.61003    

文章引用: 吉月辉, 周海亮. 基于指令滤波反步法的再入飞行器姿态控制[J]. 动力系统与控制, 2017, 6(1): 16-27.  
http://dx.doi.org/10.12677/dsc.2017.61003 

 
 

Attitude Control for a Generic Reentry  
Vehicle via Command Filtered  
Back-Stepping Technology 

Yuehui Ji1*, HaiLiang Zhou2 
1Tianjin Key Laboratory for Control Theory & Applications in Complicated Systems and School of Electrical  
Engineering, Tianjin University of Technology, Tianjin  
2Tianjin Institute of Metrological Supervision and Testing (TIMST), Tianjin  

  
 
Received: Dec. 20th, 2016; accepted: Jan. 2nd, 2017; published: Jan. 5th, 2017 
 
Copyright © 2017 by authors and Hans Publishers Inc. 
This work is licensed under the Creative Commons Attribution International License (CC BY). 
http://creativecommons.org/licenses/by/4.0/ 

   
 

 
 

Abstract 
A command filtered back-stepping technology is exploited and analyzed to design a dynamic state- 
feedback attitude controller for a generic reentry vehicle in the technical notes. In the underlying 
command filtered back-stepping controller, sliding-mode-based integral filters are introduced to 
estimate the virtual control terms and their derivatives, obviating the complex analytical compu-
tation process, subsequently solving the problem of “explosion of computation” in traditional 
back-stepping approach. The stability analysis of the closed-loop system and the convergence of 
the aerodynamic angles are verified based on the input-to-state stability and small-gain theorem. 
Numerical simulations are included to demonstrate the effectiveness of the proposed control 
scheme. 
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摘  要 

针对再入飞行器，提出一类新型的简洁的指令滤波反步法，设计动态的状态反馈姿态控制器。所设计的

指令滤波反步控制器中，构建积分滑模滤波器逼近虚拟控制输入及其导数，避免传统反步法中复杂的解

析推导过程，解决传统反步法中“计算爆炸”问题。在闭环系统中，采用输入状态稳定性和非线性小增

益定理分析并保证闭环系统的稳定性和状态信号的有界性。最后，在仿真中验证了所提出姿态控制方法

的有效性。 
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1. 引言 

再入飞行器可再入大气层且降落到指定的地点，经过简单的维修后，便可再次执行运载任务即可重

复使用，极大地降低研发成本，提高运载能力，因此再入飞行器的研究受到国内外军事强国的高度重视。

飞行器再入过程中，外界环境变化复杂，保证其可重复使用的关键是再入过程的安全稳定飞行，使得飞

行器能够到达指定的位置。为了实现再入飞行器的安全稳定飞行，关键问题之一是姿态控制系统的设计。 
近年来，已有学者采用非线性控制方法对再入飞行器的姿态跟踪问题展开研究：反馈线性化[1] [2] [3]，

滑模技术[4] [5][6] [7] [8]，轨迹线性化[9] [10]，Theta-D [11] [12] [13]等。由于在系统化的设计过程简单，

同时可完成系统稳定性的证明，基于反步法的姿态控制已取得一定的研究成果[14]。然而传统反步法设计

的控制器存在“计算爆炸”问题[15]，即在每一步的反步法控制器设计过程中，需要对虚拟控制输入求取

解析导数，随着系统阶数的增加，控制器设计更加复杂。为此，已存在各种策略解决该问题：动态面技

术[16]，基于 Tikhonov’s theorem 的指令滤波反步法[17] [18] [19]。 
在本文中，针对满足严反馈模型的再入飞行器模型，研究一类新型的指令滤波反步法技术，保证再

入飞行器精确的姿态跟踪。在指令滤波反步法控制器中，设计滑模积分滤波器逼近传统反步法中虚拟控

制输入及其导数，避免解析推导过程，从理论上有效解决“计算爆炸”问题。和[17] [18] [19]中的指令滤

波反步法不同之处在于，本文采用输入状态稳定性分析和小增益定理[20] [21] [22]，而不是设计一个候选

函数保证闭环系统的稳定性。在闭环系统中，闭环系统中包括控制器和滤波器，且均满足输入状态稳定

性条件，继而采用非线性小增益定理保证气动角对参考信号的有效跟踪和闭环系统的稳定性。 
论文的结构如下，第二部分给出再入飞行器的运动方程，及系统满足的假设条件，第三部分设计指

令滤波反步法姿态控制器，并讨论闭环系统的稳定性，第四部分仿真实例说明了所提出控制策略良好的

跟踪控制性能。第五部分是结论。 

2. 再入飞行器模型描述 

通过拉格朗日方程推导再入飞行器 X-33 的非线性模型[23]，再入飞行器的姿态系统表征飞行器的旋

转运动，其状态变量包括攻角、侧滑角、倾侧角和滚转角速率、俯仰角速率和偏航角速率。通过机载传
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感器可直接测量或者通过陀螺仪速率精确合理地估计飞行器的状态变量，因此假设飞行器的状态已知，

可直接用于控制系统的分析和设计。假设传感器和执行器都是理想的，不考虑传感器和执行器的动态特

性。 
再入飞行器的运动动力学方程为： 

,     
x

y

z

p p M p
R q I q M I q

r r M r

α
β
σ

         
         = = −Ω         
                  

 





 

                                    (1) 

其中 , ,α β σ 分别为攻角、侧滑角和倾侧角， , ,p q r 分别是滚转速率、俯仰速率和偏航速率， ,  , ,iM i x y z=

是控制力矩， 3 3I ×∈ 表示转动惯量。矩阵 3 3 3 3 3 3,  ,  R I× × ×Ω∈ ∈ ∈   分别定义为： 

0 0 1 0
0 , sin 0 cos ,

0 cos 0 sin

xx xy xz

yx yy yz

zx zy zz

r q
r p R
q p

I I I
I I I I

I I I

α α
α α

−   
   Ω = − = −   
   − − −   
 − −
 = − − 
 − − 

                          (2) 

将气动角Θ、欧拉角速率ω 、控制力矩 M 表示为向量形式： 

[ ] [ ] TT T: , , , : , , , : , ,x y zp q r M M M Mα β σ ω  Θ = = =                           (3) 

因此，运动动力学方程(1)可整理为： 
R

I M I
ω

ω ω
Θ =

= −Ω





                                      (4) 

考虑到通道耦合和扰动力矩的影响，在模型(1)中引入不确定项，再入飞行器的运动方程可表示为严

反馈的形式： 
R f

I M I I d
ω

ω ω
Θ = + ∆

= −Ω + ∆





                                   (5) 

其中， f∆ 是忽略姿态/轨迹耦合引入的不确定向量， d∆ 表示外部扰动力矩向量。 
设计再入飞行器姿态控制器的目的是构建控制力拒 M ，控制气动角Θ 从初始条件 (0)Θ 跟踪参考信

号 ( )d tΘ ，同时闭环系统所有信号是有界的。 
再入飞行器的严反馈模型(5)满足如下假设： 
假设 1：矩阵 ,R I 满足 1 0,  0R I= > > ，即 ,R I 可逆。 

假设 2：对所有的 0t > ，参考信号 ( )d tΘ 及其一阶导数 ( )d tΘ 是连续的、有界的。 

假设 3：假设不确定向量 f∆ 和扰动力矩向量 d∆ 是有界的，其上界分别满足 ,  f df dφ φ∆ ≤ ∆ ≤ 。 

3. 指令滤波反步姿态跟踪控制系统 

将再入飞行器的运动方程分为气动角和欧拉角速率两个子系统，通过虚拟控制输入控制气动角子系

统，真实输入力矩控制欧拉角速率子系统。研究一类新型的指令滤波反步法，保证气动角对参考信号的

稳定性跟踪，同时采用滑模积分滤波器逼近虚拟控制输入及其导数项，避免传统反步法中虚拟控制输入

的解析求导过程，有效解决“计算爆炸”问题。闭环系统中包括互联的控制器和滤波器，两者均满足输

入状态稳定性条件。即，控制器的状态跟踪误差相对于滤波误差满足输入状态稳定，同时滤波器的滤波

误差相对于状态跟踪误差满足输入状态稳定，继而可采用非线性小增益定理保证闭环系统的稳定性。 
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3.1. 指令滤波反步法控制器设计 

首先采用坐标变换： ,  d uω ω ΘΘ = Θ−Θ = −

 ，其中 uΘ是气动角子系统的稳定虚拟控制律。在气动角

子系统中，设计反馈控制 u∗
Θ，并设计滑模积分滤波器逼近其导数项，进一步设计稳定虚拟控制律 uΘ；在

欧拉角速率子系统中，类似地设计真正的控制律 M uω= 。 
第一步： 
气动角子系统中，跟踪误差动态满足： 

d dR fωΘ = Θ−Θ = + ∆ −Θ

                                   (6) 

定义光滑的反馈控制 u∗
Θ为： 

( )1
f du R η∗ −

Θ = − −Θ                                   (7) 

其中 ( ) ( )2 T:f fη φ= Θ Θ Θ   抵消不确定向量 f∆ 的影响。 

将(7)式代入(6)式中，有： 

( ) ( )* * *
d fR u u f R u fω ω ηΘ Θ ΘΘ = − + + ∆ −Θ = − − + ∆

                      (8) 

定义稳定虚拟控制： 
1 fu R k u−

Θ Θ Θ= − Θ+                                    (9) 

其中， 3 3k ×
Θ ∈ 为正定矩阵， fuΘ 用于逼近 *uΘ。 

因此，Θ 满足： 

( ) ( )* 1 *f
f fR u u f R R k u u fω η ω η−

Θ Θ Θ Θ ΘΘ = + − − + ∆ = − Θ+ − − + ∆

 

                 (10) 

第二步： 
在欧拉角速率子系统中，ω 满足： 

( )1u I M I I d uω ω ω−
Θ Θ= − = −Ω + ∆ −

                                (11) 

设计光滑的反馈控制为： 

( )1
du I I I u Rω ω η∗ −

Θ= − − Ω + − + Θ                               (12) 

因此，有： 

( ) ( )1 1
dI M u u I I d u I M u I d Rω ω ωω ω η− ∗ ∗ − ∗

Θ= − + −Ω + ∆ − = − + ∆ − − Θ


                 (13) 

其中， ( ) ( )2 T:d dη ωφ ω ω=    抵消扰动力矩向量 d∆ 的影响。 

定义控制力矩为： 
fM Ik uω ωω= − +                                       (14) 

其中 3 3kω
×∈  为正定矩阵， fuω 用于逼近 uω

∗ 。 

此时，欧拉角速率跟踪误差ω 满足： 

( )1 f
dI Ik u u I d Rω ω ωω ω η− ∗= − + − + ∆ − − Θ



                             (15) 

气动角和欧拉角速率跟踪误差可表示为： 

( )
( )

1 *

1

f
f

f
d

R R k u u f

I Ik u u I d Rω ω ω

ω η

ω ω η

−
Θ Θ Θ

− ∗

Θ = − Θ+ − − + ∆

= − + − + ∆ − − Θ



 






 

                         (16) 
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定理 1 证明状态跟踪误差子系统相对于滤波误差子系统 u是输入状态稳定的。 

定理 1：在状态跟踪误差子系统中，状态向量为
TT T,x ω = Θ 



 ，输入向量为 

( ) ( )
TT T TT T, : ,f f fu u u u u u u u uω ω ω

∗ ∗ ∗
Θ Θ Θ

   = − = − − =    
   ，该子系统是输入状态稳定的。 

证明：选择 Lyapunov 候选函数为 ( )T T T1 1
2 2xV x x ω ω= = Θ Θ+



 

   ，沿着轨迹(16)的导数为： 

( ) ( )
T T

T * T 1

T T T 2 T T 1 T 2

T T 2 T T 1 2

x

f f
f d

f d

f f d d

V

R k R u u f k I u u d R

k Ru f k I u d

k Ru k I u

ω ω ω

ω ω

ω ω

ω ω

ω η ω ω η

φ ω ω ω ω φ

φ φ ω ω ω ω φ φ

− ∗
Θ Θ Θ

−
Θ Θ

−
Θ Θ

= Θ Θ+

   = Θ − Θ+ − − + ∆ + − + − + ∆ − − Θ   
= −Θ Θ+Θ +Θ ∆ − − + + ∆ −

≤ −Θ Θ+Θ + Θ − − + + −






  

 

  

  

   

    

   

    

       (17) 

由完全平方式，有： 

T 2 T 21 10,  0
4 4f f d dφ φ ω ω ω φ φΘ Θ− Θ + ≥ − + ≥  

                           (18) 

因此， xV


的导数满足： 

( ) ( )

T T T T T

T T T T T T T

1 2 1 2

T T T T

1 2 1 2

T 1

T 1

22 22 1
min min

1 1
4 4

1 1
4 4

1 1 1 1
4 4 4 4

xV k Ru k I u

k k Ru k k I u

k R u k k I u k

ω ω

ω ω ω

ω ω ω

ω ω ω ω ω

ω ω ω ω ω ω ω

λ ω ω λ ω ω

−
Θ Θ

−
Θ Θ Θ

−
Θ Θ Θ

≤ −Θ Θ+Θ + Θ Θ− + +

≤ −Θ Θ−Θ Θ+Θ + Θ Θ− − + +

≤ −Θ Θ+ + Θ Θ− + +



     

     

      

       

   

    

       (18) 

其中，
1 2 1 2

,  k k k k k kω ω ωΘ Θ Θ= + = + 且 ( ),   1, 2j jk k jωΘ = 是正定矩阵。 

由完全平方式，有： 

( ) ( )

( ) ( )
2 2 2

2 2 2

22T T T
min min

2 2T T 1 T 1 1
min min

1 ;
4

1
4

k Ru k R u R u k

k I u k I u I u kω ω ω ω ω ω

λ λ

ω ω ω λ ω ω ω λ

Θ Θ Θ Θ Θ Θ

− − −

−Θ Θ+Θ ≤ − Θ Θ+ Θ ≤

− + ≤ − + ≤

     

  

       

           (19) 

定义 ,u uk kωΘ  

为： 

( ) ( )2 2

22 1
min min

1 1: , :
4 4u uk R k k I kω ωλ λ−

Θ Θ= =
 

 

则，有： 

( ) ( )
( ) ( )

T

1 1

1 1

2 2T
3 3

2 2 22
min 3 min 3

1 1
4 4
1 1
4 4

x u u

u u

V k I k u k I k u

k I k u k I k u

ω ω ω

ω ω ω

ω ω

λ λ ω

Θ Θ Θ

Θ Θ Θ

≤ −Θ − Θ+ − − +

≤ − − Θ + − − +

  

 

  

  



 

               (20) 

即，若下式成立： 

xux k u≥


                                        (21) 

则有 ( )x xV xα≤ −
 



 。 

其中， 
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( ) ( ){ }
( ) ( ) ( ){ }

1 1

1 1

min 3 min 3

2
min 3 min 3

1 1min 2 ,  24 4
1 1 1min ,  

4 42

xu u u

x

k k k I k k I

s k I k I s

ω ω

ω

λ λ

α λ λ

Θ Θ

Θ

= − −

= − −

  



                  (22) 

且下式成立： 

1 1min 3 min 3
1 10,  0,  0
4 4 xuk I k I kωλ λΘ

   − > − > >   
   



                     (23) 

因此，状态跟踪误差子系统是输入状态稳定的，且增益函数为： 

( )1
u

xus k sγ =



                                  (24) 

3.2. 滑模积分滤波器设计 

在气动角和欧拉角速率子系统中，采用基于 Lyapunov 的滤波器逼近反馈控制 , ,iu i ω∗ = Θ 及其导数，

避免解析推导过程。同时滤波误差子系统相对于状态跟踪误差 x满足输入状态稳定性。设计一类改进的

滑模积分滤波器： 

( ) ( )sign , ,f f f
i i i i i i i i iu u u u u x iσ τ ε ω∗ ∗= − − − − − = Θ                     (25) 

其中， 3 3, , , ,i i i iσ τ ε ω×∈ = Θ 是正定矩阵，滤波器的初始条件满足 ( ) ( ) ( ) ( )0 0 , 0 0f fu u u uω ω
∗ ∗

Θ Θ= = 。定义

( ) ( ) ( ) ( )
T TT T T T

, , ,f f fu u u u u uω ω
∗ ∗ ∗

Θ Θ
   = =      

，则系统(25)可整理为： 

( ) ( )signf f fu u u u u xσ τ ε∗ ∗= − − − − −                           (26) 

其中 { } { } { }diag , ,  diag , ,  diag ,ω ω ωσ σ σ τ τ τ ε ε εΘ Θ Θ= = = 。 

则滤波误差 u动态满足： 

( )signfu u u u u x uσ τ ε∗ ∗= − = − − − −

                                 (27) 

定理 2.滤波误差子系统由状态变量 u和输入变量 x组成，是输入状态稳定的。 
证明：对于 u子系统，定义 Lyapunov 候选函数为： 

( )T T T1 1
2 2uV u u u u u uω ωΘ Θ= = +



                                    (28) 

其沿着轨迹(28)的导数满足： 

( )( )
( )

( ) ( ) ( )

T T

T T T T

2
min min max

sign

sign

uV u u u u u x u

u u u u u x u u

u u u x u u

σ τ ε

σ τ ε

λ σ λ τ λ ε

∗

∗

∗

= = − − − −

= − − − −

≤ − − + +





      

       

     

                   (29) 

若 ( )min uλ τ ∗>  ，则有： 

( ) ( ) ( ) ( )( ) ( )22 2 2
min max min max min

1 1
22uV u u x u xλ σ λ ε λ σ λ ε λ σ≤ − + ≤ − +





              (30) 

由完全平方式，可知： 

( ) ( ) ( )( ) ( )22 2
min max max min

1 1
22

u u x xλ σ λ ε λ ε λ σ− + ≤                       (31) 

则对所有 ( ) ( )( )max min2u xλ ε λ σ>  ， uV


的导数满足： 
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( ) ( )( ) ( ) ( )22 2 2
min max min min

1 11
22 4uV u x uλ σ λ ε λ σ λ σ≤ − + ≤ −





                    (32) 

因此，滤波误差子系统相对于输入 x是输入状态稳定的，且增益函数为： 

( ) ( ) ( )( )2 max min2x s sγ λ ε λ σ=                                 (33) 

3.3. 闭环系统的稳定性分析 

闭环系统由控制器和滤波器组成，且两者满足输入状态稳定性，继而采用小增益定理保证闭环系统

的稳定性。 
定理 3：在假设 1~3 成立的前提下，针对再入飞行器 X-33 模型，指令反步法控制器和滑模积分滤波

器所构成的闭环系统，对于有界的初始条件，只要控制器增益足够大，可保证系统输出跟踪误差收敛到

零点附近较小的邻域内，且闭环系统的所有信号保持有界。 
证明：定理 1 和定理 2 分别讨论了状态跟踪误差子系统和滤波误差子系统的输入状态稳定性，即存

在类 KL 函数 xβ 和 uβ 以及类 K 函数 1
uγ  和 2

xγ  ，使下式成立： 

( ) ( )( ) ( ){ }
( ) ( )( ) ( ){ }

1

2

max 0 ,  

max 0 ,  

u
x

x
u

x x u

u u x

β γ

β γ

∞∞

∞∞

≤

≤









  


  


                              (34) 

根据小增益定理，若下式成立： 

( )( )2 1
x u s sγ γ <                                       (35) 

即 ( ) ( )( )max min2 xuk s sλ ε λ σ <


， ( ) ( )max min2 xuk λ ε λ σ<


。 

则对初始条件 ( )0x 和 ( )0u ，有： 

( ) ( )( ) ( )( ){ }
( ) ( )( ) ( )( ){ }

1

2

max 0 ,  0

max 0 ,  0

u
x u

x
u x

x x u

u u x

β γ β

β γ β

∞

∞

≤

≤



 



 

  


  


                            (36) 

即闭环系统是局部输入状态稳定的。由 ( ),x u  的有界性，可保证 , , ,u uωω ΘΘ 和控制信号 M 的有界性。

至此，闭环系统所有信号保持有界。 
特别的，响应 x满足： 

( ) ( )( ) ( )( ){ }1max 0 ,  0u
x ux x uβ γ β

∞
≤ 

 

  
                             (37) 

若选择足够大的控制增益 ik 和滤波器参数 iσ ， dΘ = Θ−Θ 将收敛到零点附近小邻域内。 
注：与传统反步法控制相比，本发明的指令滤波反步法控制可提供准确的姿态跟踪性能和控制性能，

同时避免虚拟控制的解析求导过程，降低控制系统计算负担，缩短仿真时间。本发明设计的指令滤波反

步法控制应用于再入飞行器，可保证再入飞行器中姿态对参考信号的快速精确跟踪性能。 

4. 仿真实例 

以再入飞行器 X-33 的非线性模型为对象，在 MATLAB/Simulink 平台中验证指令滤波反步法姿态控

制系统的控制效果和跟踪性能。 
再入飞行器非线性运动方程中，转动惯量取值为： 

1997922 0 0
0 276629966.8 0
0 0 1376852

I
 
 =  
  
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扰动力矩向量 d∆ 取值为： 

( ) ( )
( ) ( )
( ) ( )

6

1 sin π 125 sin π 250
1 sin π 125 sin π 250 10
1 sin π 125 sin π 250

t t
d t t

t t

+ + 
 ∆ = + + × 
 + + 

 

再入飞行器的初始条件为： 

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) [ ]
( ) ( ) ( ) [ ]
( ) ( ) ( ) [ ]

T T

T T

T T

0 , 0 , 0 , 0 , 0 , 0 21162900,0,0,25600,90 180, - 180

0 , 0 , 0 0.22, 0.2, 0.5 ,

0 , 0 , 0 0, 0, 0

er v pi pi

p q r

φ θ χ γ

α β σ

=  

= − −  

=  

 

其中，向量 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) T
0 , 0 , 0 , 0 , 0 , 0er vφ θ χ γ   表示地心距、经度、纬度、飞行速度、航向角、航迹角

的初始值， ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )T T
0 0 0 , 0 , 0 , 0p q rα β σ      ， ， 是气动角和欧拉角速率的初始状态。再入段飞行过

程中，攻角和倾侧角的参考信号由基于 Legendre 伪谱法的导航系统提供[24]，而侧滑角的参考信号设为

零。 
增加指令滤波反步姿态控制器的增益虽然可加快跟踪速度，但将降低系统的暂态性能，因此通过试

凑获取合适的控制器增益。滤波器增益 , ωσ σΘ 也通过试凑调试获取，滤波器其他参数 , ; ,ω ωτ ε τ εΘ Θ 对系统

性能影响相对有限，取值略大于零。最后控制器和滤波器增益取值为 

{ } { }
{ } { }

diag 0.55;1;1 ,  diag 1;1;1 ,  

diag 0.1;0.1;0.1 ,  diag 1;1;1 ,  1,  0.1d f

k kω ω ω

ω

σ τ ε τ ε

σ φ φ
Θ Θ Θ Θ= = = = = =

= = = =
 

下文中给出指令滤波反步姿态控制和传统反步控制的仿真结果，以便比较两者的控制效果和跟踪性

能。其中，图 1 为攻角参考信号和跟踪轨迹图，图 2 为攻角跟踪误差图，图 3 为侧滑角跟踪轨迹，图 4
为倾侧角参考信号和跟踪轨迹图，图 5 倾侧角跟踪误差图。图 6~图 8 分别为滚转角速率、俯仰角速率和

偏航角速率的跟踪轨迹图。由于侧滑角的参考信号设为零，侧滑角的跟踪误差等于侧滑角轨迹，因此没

有给出侧滑角的跟踪误差图。仿真图表明，所提出的指令滤波反步姿态控制在较短时间内实现对参考信

号的稳定跟踪，同时系统状态收敛于稳态值。尤其是，在整个机动过程中，图 1~图 5 中气动角可快速收

敛于参考信号，跟踪误差收敛至零。 
与传统反步法相比，指令滤波反步姿态控制提供精确的跟踪性能。当仿真配置参数 Slover 设为 ode45

时，指令滤波反步姿态控制仿真时间大约是 59 s，而传统反步控制需要 482 s。仿真结果表明，所提出的 
 

 
Figure 1. The reference signal and tracking trajectory for angle of attack 
图 1. 攻角参考信号和跟踪轨迹图 
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Figure 2. The tracking errors for angle of attack 
图 2. 攻角跟踪误差图 
 

 
Figure 3. Tracking trajectory for sideslip angle 
图 3. 侧滑角跟踪轨迹 
 

 
Figure 4. Reference signal and tracking trajectory for bank angle 
图 4. 倾侧角参考信号和跟踪轨迹图 
 
控制方法可保证再入飞行器良好的气动角跟踪性能，同时避免传统反步方法中虚拟控制输入复杂的解析

推导过程，缩短仿真时间，减轻控制系统的计算负担。 
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Figure 5. The tracking errors for bank angle 
图 5. 倾侧角跟踪误差轨迹图 
 

 
Figure 6. Tracking trajectory for roll rate 
图 6. 滚转角速率跟踪轨迹图 
 

 
Figure 7. Tracking trajectory for pitch rate 
图 7. 俯仰角速率跟踪轨迹图 

5. 结论 

论文针对再入飞行器的非线性模型，设计一类指令滤波反步法姿态控制系统。综合输入状态稳定性，

所提出的指令滤波反步法控制器有效解决传统反步法中“计算爆炸”问题。继而，采用非线性小增益 
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Figure 8. Tracking trajectory for yaw rate 
图 8. 偏航角速率跟踪轨迹图 
 

定理保证闭环系统中所有信号是有界的。在仿真中验证了所提出的姿态控制器为再入飞行器的机动飞行

提供良好的跟踪效果。 
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