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基于 PIDA 策略的再入飞行控制方法 

李文皓, 张  珩 

（中国科学院力学研究所，北京 100080） 

摘  要：阐述了 PIDA 控制概念及特点，提出了基于 PIDA 策略的飞行器再入控制方法。以 HL-20
载人返回飞行器为例，结合 PIDA 控制的低模型依赖、简单结构、鲁棒性强和动态逆控制的解耦性

好的特点，在多舵面组合且偏转受限、气动参数不准、外干扰的情况下进行了控制算法的仿真，充

分验证了该方法的有效性。 
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Reentry Flight Control Method Based on PIDA Policy 

LI Wen-hao, ZHANG Heng 
(Institute of Mechanics, Chinese Academy of Sciences, Beijing 100080, China) 

Abstract: PIDA control’s conception and characteristics were expatiated, and a control method for aero-craft reentry was 
proposed based on PIDA policy. Taking HL-20 Aero-craft reentry as an example, and using dynamic inversion control’s 
uncoupling profit and PIDA control’s low model dependence, simple structure and fast-response characters to design a PIDA 
combine dynamic inversion controller, the control algorithm was simulated in situation of helms output limit, inaccurate 
parameters and wind interfere. The simulation conclusion validates the efficiency of the method. 
Key words: PIDA control; reentry control; dynamic inversion; flight 

引  言1 

再入飞行控制一直是空天飞行领域的重点关键技术之

一，飞行器再入时，通过控制有界舵偏调整飞行姿态，进而

改变飞行器气动参数，最终影响再入轨迹。为使得飞行器再

入过程满足热流、过载、动压以及任务特定需求，需要在再

入过程中，对飞行器姿态的进行频繁、快速、精确的控制。

由于再入的热、力环境恶劣，空间环境和气动参数变化快速

剧烈，通道间耦合严重，加之扰动的不确定性，对再入段的

姿态控制方法提出了挑战。 
面对再入段的姿态控制的非线性、快时变、强耦合的特

点，各国均积极开展了研究，目前采用得较多的控制方法是

基于增益规划的方法[1,2]。这种方法采用分段较多、各段气

动结构参数和系统回路结构不相同，需要频繁的、大量的可

变增益调节，缺乏大范围自适应能力，难于适应机动飞行、

可靠飞行故障诊断和处理的要求。近年来，人们将动态逆控

制方法(Dynamic Inversion Control)引入再入控制，其基本思

想是通过负反馈使控制输入有选择性的取消模型中的不期

望项，利用被控对象的逆系统，将被控对象补偿成为具有线
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性传递关系的系统，以便消除飞行器再入中的非线性因素
[3]，然而，被控对象逆控制模型与真实对象的一致性，直接

决定着动态逆方法的应用效果，由于再入过程中飞行参数、

环境参数的大跨越快速时变特性，仅采用动态逆方法的姿态

控制还有相当的局限性，虽然随后有人提出采用智能训练的

方法将对象逆模型逼近真实对象的思想，但是随着系统的复

杂度的增加，动态性能要求的提高，其效果并不理想。鉴此，

本文将提出以PIDA策略为基础，通过与动态逆手段相结合，

实现飞行器再入的简捷而高效控制的方法。 

1  PIDA 控制及其整定方法 

1.1 PIDA 控制 

20 世纪 30 年代晚期微分控制的加入，标志着比例-积

分-微分（PID）控制成为一种标准结构[4-5]。其突出的特点

就是它的结构简单，各设计参数的物理意义明确，可有效地

应用于静态性能要求高、动态性能适度的各类对象。据统计，

大约有 95%以上的工业控制系统产品采用了 PID 结构[6]。但

是在对象参数变化大和控制品质要求较高时（如高速飞行控

制），典型的 PID 控制往往显得能力不足。主要是这类控制

器所能提供的设计裕度有限，不易在多变的对象参数处于最

坏的情形下保持必要的动态性能。 

要解决控制器动态性能的缺陷，就需要更早地获知系统
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输出误差变量的高阶变化趋势，从而提前加以校正。因此，

针对常规 PID 控制的不足，可以在保留 PID 原结构的基础

上，通过叠加一个输出误差的“加速度”项，以期有效地提升

控制器的动态响应能力和稳定余度[7]。这就是 PIDA 控制的

基本构架，其中的“A”字母代表它含有的“加速度”项。据此

给出 PIDA 控制的公式如下： 
2

2
2

1 ( ) ( )( ) ( ) ( )p D A
I

de t d e tu t k e t e t dt T T
T dt dt

⎧ ⎫
= + + +⎨ ⎬

⎩ ⎭
∫  (1)

 
式中，u(t)、e(t)分别为 PIDA 控制器的控制输出量和系统误

差输入量；比例系数 kp、积分时间常数 TI、微分时间常数 TD

和加速度时间常数 TA分别为 PIDA 控制器的四个整定参数。 
当 TA=0 时，(1)式自然蜕化为常规的 PID 控制。从频域

上看，当 TA>0 时，意味着控制器通过叠加了一个二阶微分

项，提供出比微分环节多一倍的超前相角，有利于提高稳定

裕量，允许比例项采用更大的增益值，提高系统稳态精度，

增强鲁棒性。同时，二阶微分的超前作用能够有效提升控制

的动态性能，对于较大相位滞后（双容、三容、四容等）系

统、低阻尼振荡系统、时变系统、稳定性差的系统，能带来

控制性能的较大改善。 
从理论上讲，二阶微分会使噪声的放大作用更强。但就

飞行器等对象而言，因其加速度项并非是通过对位置坐标信

息的二阶微分获得，而是直接通过加速度或角加速度的测量

得到，这就避免了噪声问题的出现。实际上，PIDA 控制就

是将飞行器的受力情况有效地反馈至控制律中，从而达到使

飞行器闭环控制的快速性和精确性得到显著提高的目的。 

1.2 PIDA 控制的整定 

如前所述，PIDA 控制器共有四个参数需要整定，使闭

环系统具有足够的幅值裕度和相位裕度[8]，以保证必要的系

统鲁棒性[9]。理论上 PIDA 控制可以提供 180 度的超前相位

贡献。图 1 以临界点Q 为例，表明了 PI、PID 和 PIDA 控制

对于 Nyquist 曲线点的移动情况。PI 控制器只能提供(-90º 0)

范围的滞后相角；PID 控制器则为(-90º 90º)；而 PIDA 控制

器能提供大于 90º的超前相角，能使 Nyquist 曲线上任一点

在(-90º 180º)范围内移动，因此能够提供更大的预期余度。 

Im

Re

PIDA
PID
PI

Q

 
图 1  PI/PID/PIDA 控制对临界点的移动范围 

A-H 法是整定 PID 控制器的一种简单实用方法[8]，其基

本思想是设计控制器将临界点 Nyquist 曲线与负实轴的交点 

进行有效的移动，以同时保证幅值裕度和相位裕度的要求这

里，利用 A-H 法的思想，给出 PIDA 控制的整定方法。 

令 3I DT T= ， 1
3

A DT T= ，则 PIDA 控制传递函数 ( )cG s

的频域形式可整理为： 
3

2 2( ) 1 ( )
3

p
c D

D

k
G j T

T
ω ω

ω
⎡ ⎤= +⎣ ⎦  (2) 

( ) ( )3arctan
2c DG j T πω ω∠ = −  (3) 

对于受控对象 ( )pG s ，可以通过简单继电闭环振荡试验，

获取其临界点的频率特性 ( )p uG jω [5]。设计 PIDA 控制器将

临界点移动到 ( )(1 ) mj
mA e π ϕ− + 则有： 

( ) ( ) 1
p u c u

m
G j G j

A
ω ω =  (4) 

( ) ( )c u p u mG j G jω ω π φ∠ +∠ = − +  (5) 

将(2)、(3)带入(4)(5)可得整定结果： 

2tan
6

m

D
u

T
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+⎛ ⎞
⎜ ⎟
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TK
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ω

ω ω
=

⎡ ⎤+⎣ ⎦  
这里，Am和 φm 是人为设定的稳定性裕度参数[8] 

2  基于 PIDA 策略的再入姿态控制 

2.1 飞行器再入控制模型 

式(6)描述了再入飞行器姿态控制模型： 

( )
( )

I I T d
R

T D
y

ω ω
γ ϕ ω

δ
γ

= −Ω + +⎧
⎪ =⎪
⎨ = ⋅⎪
⎪ =⎩

 (6) 

其中，I 为惯性张量， 3[ , , ]Tp q r Rω = ∈ ， , ,p q r 分别代表横

滚（roll），偏航（pitch），俯仰（yaw）角速率；ω 为绝对角

速度在体坐标系下的表示形式； [ , , ]Tγ φ θ ψ= 为滚动、俯仰

和偏航的制导角；T 包括稳定空气动力矩、阻尼力矩、控制

力矩等。 d 为扰动力矩；Ω和 R(φ)分别定义为： 
0

0
0

r q
r p
q p

−⎡ ⎤
⎢ ⎥Ω = −⎢ ⎥
⎢ ⎥−⎣ ⎦

 

( )
1 tan( )sin( ) tan( )cos( )
0 cos( ) sin( )

sin( ) cos( )0
cos( ) cos( )

R
θ θ θ θ

ϕ θ θ
θ θ
θ θ

⎡ ⎤
⎢ ⎥
⎢ ⎥

= −⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

 

2.2 再入控制律 

基于 PIDA 策略设计控制系统的如图 2 所示。采用时间

尺度分离的方法，姿态角 [ , , ]Tγ φ θ ψ= 作为外环慢速状态，
3[ , , ]Tp q r Rω = ∈ 为内环快速状态。外环采用 PIDA 控制和

动态逆控制，内环采用比例控制和动态逆控制。 
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图 2  基于 PIDA 策略的再入飞行控制系统框图 

外环 PIDA 控制器： 

2

des cmd mea

Ides cmd mea
P D A

des cmd mea

KK K s K s
s

φ φ φ
θ θ θ
ψ ψ ψ

⎡ ⎤ ⎡ ⎤−
⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎛ ⎞= + + + −⎜ ⎟⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎝ ⎠⎢ ⎥ ⎢ ⎥−⎣ ⎦⎣ ⎦

 

mea 表示测量值， cmd 表示指令， des 表示期望值。 
外环慢速状态逆控制器： 

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

1 0 sin
0 cos cos sin
0 sin cos cos

cmd des

cmd des

cmd des

p
q
r

θ ϕ
ϕ θ ϕ θ
ϕ θ ϕ ψ

⎡ ⎤ ⎡ ⎤−⎡ ⎤
⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥=⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥
⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥−⎣ ⎦⎣ ⎦ ⎣ ⎦

 

内环 P 控制：比例系数选择使控制器的时间常数大于执

行机构的时间常数。 
内环快速状态逆控制式(6)的第一式可以写成： 

p
q F Gu
r

⎡ ⎤
⎢ ⎥ = +⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

 (7) 

设计动态逆控制器： 

1

des

des

des

p
u G q F

r

−

⎛ ⎞⎡ ⎤
⎜ ⎟⎢ ⎥= −⎜ ⎟⎢ ⎥
⎜ ⎟⎢ ⎥⎣ ⎦⎝ ⎠

 (8) 

考虑到建立的空气动力系数存在误差，设 

( )
p
q F F G G u
r

⎡ ⎤
⎢ ⎥ = + ∆ + + ∆⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

 (9) 

将根据精确模型计算的逆控制带入得： 

1

1 1(1 )
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des des
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des
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p p p
q q F GG q F
r r r

p
GG q F GG F

r

−

− −

⎛ ⎞⎡ ⎤ ⎡ ⎤⎡ ⎤
⎜ ⎟⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥ = + ∆ + ∆ −⎜ ⎟⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥
⎜ ⎟⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦⎝ ⎠

⎡ ⎤
⎢ ⎥= + ∆ + ∆ − ∆⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

 

可见，模型参数存在误差，系统不能被精确的线性化，

此时需要 PIDA 控制器配合控制。 

3 仿真算例及结果分析 

采用 HL-20 载人返回飞行器进行仿真，HL-20 的相关参

数和气动系数参见文献 NASA TM-4302[9]。气动面采用一阶

惯性环节描述，时间常数 0.03 秒，气动外形、舵面配置如

图 3，偏转范围如表 1： 

 
图 3  HL-20 载人返回飞行器气动外形和舵面配置图 

表 1  HL-20 载人返回飞行器舵面偏转范围 

舵面 下限（度） 上限（度） 

Aileron -30 30 
Elevator -30 30 
Rudder -60 60 

Flap(pos) 0 60 
Flap(neg) -60 0 
Flag(diff) -60 60 

设在飞行轨迹上存在 A 和 B 两点，以这两点为初始条

件，三个姿态角在初始值基础上增加 0.02 弧度，进行阶跃

响应分析，相应初始状态参数参见表 2。 

考虑空气动力系数的不确定性，用百分比的形式表示在

表 3 中。 

滚动、俯仰、偏航三个通道的 PIDA 控制器参数取相同

的值，如表 4 所示。 

图 4 和和图 5 说明，PIDA 与动态逆控制结合的控制方

法，对于再入过程中不准确参数的变化不敏感，而且鲁棒性

强，在参数不准达到 50%时仍能够有效控制。  

表 2  仿真点的初始条件 

 A B 
XC∆  1.68 0.56 
XC∆  13746 4145 
XC∆  16.7040 8.6101 
XC∆  3.2929 4.9000 
XC∆  -1.6396 0 
XC∆  -0.0052 0.01 
XC∆  -0.058 -0.43 
XC∆  -0.12 0.059 

表 3  空气动力系数的不确定度 

 XC∆ YC∆ ZC∆  lC∆  mC∆  nC∆
40% + - - + - - 
50% + - - + - - 

表 4  PIDA 控制器的参数 

Pk  Ik  Dk  Dk  
7.68 17.1 1.17 0.0612 

Top hatch

Top view

Side view

Wing flap Rudder

Body 
flaps 

Body flaps

Aft view 
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图 4  条件 A 不确定度 40%PIDA 控制下的阶跃响应曲线           图 5  条件 A 不确定度 50%PIDA 控制下的阶跃响应曲线 
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图 6  条件 B 风速扰动曲线                         图 7  条件 B 不确定 40%PIDA 控制下的阶跃响应曲线 

图6和图7表明了PIDA结合动态逆控制对侧风的影响，

同时也说明了PIDA结合动态逆控制在环境影响和参数变化

较大的情况下仍能够保证良好的控制性能。 

总之，采用 PIDA 控制器作为外回路控制器，与动态逆

控制相结合，对于克服再入过程中的强耦合、快时变、严重

非线性、参数变化大以及扰动等问题有显著效果，其继承的

简单控制结构对飞行器再入控制的工程化应用有着突出优势。 

4  结论 

随着技术的发展，虽然人们提出了许多新颖的控制技术和

控制理论，但是围绕 PID 核心的简单控制在工程实践中仍然

有强大的生命力，本文在继承 PID 控制器的简单、鲁棒性好、

可靠性高的特点，在 PID 控制结构上提出 PIDA 控制及其基于

A-H 的继电自整定方法，从理论分析和仿真验证的结果来看，

相对于 PID 控制，PIDA 控制在面对大相位滞后(双容、三容、

四容等)系统、低阻尼振荡系统、时变系统、稳定性差的系统

有较好的控制效果。利用此特点，本文结合 PIDA 和动态逆控

制方法应用于飞行器再入过程的姿态控制，仿真结果也证明了

该方法在解决再入过程中的强耦合、快时变、严重非线性、

参数变化大以及扰动等问题的有效性，相信 PIDA+DI 的控

制方法和结合思路，在飞行控制中还能够有更广泛的应用，

而 PIDA 控制作为 PID 简单控制的改进，在许多对动态性能

要求较高的高阶系统控制应用中也能发挥其特有的优势。  
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