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高超声速飞行器动态输出反馈最优跟踪控制

刘　鹏１，２，谷良贤１

（１．西北工业大学 航天学院，７１００００西安，ｍａｉｌ＿ｆｏｒｈｉｔ＠１６３．ｃｏｍ；２．北京机电工程研究所，１０００７４北京）

摘　要：采用非线性前馈加线性反馈控制结构，利用伴随法生成最优上升轨迹，设计输出反馈控制律与输出
跟踪控制律，证明其有条件渐近稳定；实现高超声速飞行器上升段的最优跟踪控制，将系统能观测和不能观

测部分分离，降低了对传感测量系统的要求．仿真结果表明，该组合方法能够实现高超声速飞行器的最大能
量爬升，同时能够实现对最优上升轨迹的稳定跟踪．
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　　高超声速飞行器［１］是一类低成本，用于快速

反应和全球打击的新型武器平台，近年来受到国

内外许多学者的广泛关注．由于高超声速飞行器
长时间飞行于低空稠密大气层内，并且其飞行速

度大于５倍声速，故而大气压力、温度、密度和电
离作用等环境参数的剧烈变化以及大气环境的不

确定性和复杂性使得跨大气层的飞行制导与控制

问题不同于常规飞行器，极具难度．目前，有关高
超声速飞行器控制方面的研究文献主要集中于分

析飞行轨迹上特定点的稳定性与渐进稳定控制．
Ｎａｉｄｕ等［２］研究了巡航飞行的高超声速飞行器的

模态特性以及 Ｈ∞ 控制性能；Ｇｒｏｖｅｓ等
［３］研究了

配平点的参考信号跟踪控制，而在整个轨迹的跟

踪控制方面，Ａｄａｍｉ等［４］研究了基于标称轨迹的

ＰＤ谱配置，但是，在研究中标称轨迹采用非线性
动态逆方法，没能得到最优标称轨迹．

本文主要研究高超声速飞行器上升段的跟踪

控制，利用间接轨迹优化方法生成最优标称轨迹，

然后利用动态输出反馈实现对整个最优飞行轨迹

的跟踪．采用非线性前馈加线性反馈的控制结
构，非线性前馈不但实现了控制补偿，同时提高了

控制精度，减轻了执行机构负担，线性反馈主要实

现系统的镇定控制．

１　轨迹线性化控制
对于动力学系统

Ｘ＝Ｆ（Ｘ，ｔ），
Ｙ＝Ｇ（Ｘ，ｔ）{ ．

　　轨迹线性化控制［５］（ＴｒａｊｅｃｔｏｒｙＬｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ
Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＴＬＣ）控制方案由两部分组成，一部分为



非线性前馈控制，另一部分为线性反馈控制，控制

系统实现框图如图１所示．
　　图１中，Ｕ和Ｙ为实际输入和实际输出，珚Ｕ和
珔Ｙ为最优标称输入和输出，珟Ｕ为反馈控制器所计
算的抑制扰动的输入．非线性前馈实质是一种最
优标称轨迹制导指令的生成，本文利用伴随法来

实现；线性反馈实质是一种最优制导指令的实现，

本文利用动态输出反馈来实现．ＴＬＣ系统的实现
如下所述．
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图１　ＴＬＣ系统框图

　　在存在干扰条件下，将系统沿着最优标称轨
迹做一阶泰勒展开

珟Ｘ
·

＝Ｆ
珟Ｘ 珚Ｘ，珚Ｕ

珟Ｘ＋Ｆ
珟Ｕ 珚Ｘ，珚Ｕ

珟Ｕ＝珟Ａ珟Ｘ＋珟Ｂ珟Ｕ，

则系统的控制输入为

Ｕ＝珚Ｕ＋珟Ｕ．
珚Ｕ为基于伴随方法求取的最优无扰动系统标称输
入，珟Ｕ是线性反馈控制所求取的系统扰动控制输
入，Ｕ为飞行器非线性系统输入．

２　伴随方法
伴随法作为一种求解灵敏度问题的有效方法

被广泛应用于空气动力学问题中，Ｊａｍｅｓｏｎ［６］将其
应用于解决非结构化网格问题，Ａｎｇｅｌｏ［７］利用伴
随法对飞行器外形进行了优化，Ｆｉｃｈｔｎｅｒ［８］利用
伴随法在地震预测方面取得了一定的成绩，Ｂｕｒ
ｒｏｗｓ［９］利用间接法解决了近地轨道飞行器轨道转
移问题及星际间飞行器的轨道转移问题，佘智勇

等［１０］研究了伴随方法在低空稠密大气层中的最

优标称轨迹的生成问题．伴随法的数学描述如下．
给定具有以下形式的多输入多输出系统：

Ｚ＝Ｆ（Ｚ，ｔ）． （１）
式中，Ｚ∈Ｒｎ×１，Ｆ∈Ｒｎ×１，具有边界约束，

Ｚ（ｔ０）＝Ｚ０，

Ｚ（ｔｆ）＝Ｚｆ{ ．

将式（１）沿初始基准轨线

珔Ｚ
·

＝Ｆ（珔Ｚ，ｔ）
做一阶扰动泰勒展开：

ｄ
ｄｔ（δＺ）＝

Ｆ
ＺＴ
δＺ．

式中δＺ＝Ｚ－珔Ｚ，Ｆ／ＺＴ为汉森矩阵．
同时构造辅助方程

η＝－ Ｆ
Ｚ( )Ｔ Ｔ

η．

式中，η∈Ｒｎ×１．则
ｄ
ｄｔ（η

ＴδＺ）＝０，

所以对于原方程和辅助方程的乘积轨线，

δＺＴ（ｔ）η（ｔ）＝Ｃ．
Ｃ∈Ｒ１为一常值，那么扰动轨线初始值和终端值
必然存在如下关系：

δＺＴ（ｔｆ）η（ｔｆ）＝δＺ
Ｔ（ｔ０）η（ｔ０）． （２）

式（２）即为求解最优控制问题协态变量初始估计
的核心．

如果令

η（ｔｆ）＝Ｚ（ｔｆ）／Ｚ， （３）
同时反向积分伴随方程，那么式（３）可以得到
η（ｔ０）．

３　动态输出跟踪控制
３１　动态输出反馈控制

给定动力学系统：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ． （４）
　　将系统分解为能观测与不能观测两部分，并
定义系统输出为可观测部分，则

ｘ１ ＝Ａ１１ｘ１＋Ａ１２ｘ２＋Ｂ１ｕ，

ｘ２ ＝Ａ２１ｘ１＋Ａ２２ｘ２＋Ｂ２ｕ，

ｙ＝ｘ２
{

．

（５）

式（５）中，ｘ２为可观测部分，ｘ１为不可观测部分，
并且有如下假设成立．

假设 １　系统（５）可镇定，即控制
Ｕ＝Ｋ１ｘ１＋Ｋ２ｘ２， （６）

使系统（５）全部特征值为负．
假设２　存在实矩阵Ｍ，使式（７）成立：
ＭＡ２１＋Ａ

Ｔ
２１Ｍ

Ｔ－（Ａ１１＋Ａ
Ｔ
１１）＞０， （７）

那么有定理１成立．
定理１［１１］　考虑线性系统（５），如果假设 １

与假设２成立，构造动态输出反馈，
ｘ３ ＝Ｎ

－１｛［Ａ１１＋Ｂ１Ｋ１－Ｍ（Ａ２１＋Ｂ２Ｋ１）］Ｎｘ３＋
　　［（Ａ１１＋Ｂ１Ｋ１）Ｍ＋Ａ１２＋Ｂ１Ｋ２－Ｍ（Ａ２１＋
　　Ｂ２Ｋ１）Ｍ－Ｍ（Ａ２２＋Ｂ２Ｋ２）］ｙ｝＝
　　Ｐｘ３ｘ３＋Ｐｙｙ，
那么存在如下控制律：

ｕ＝Ｋ１Ｎｘ３＋（Ｋ１Ｍ＋Ｋ２）ｙ，
使得系统（５）渐近稳定．

证明过程参考文献［１１］．
３２　动态输出跟踪控制

对于系统（５），给定一定常参考输出 ｙｒ，现在
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的控制目标为

ｌｉｍ
ｔ→∞
（ｙ－ｙｒ）＝０．

定义误差

ｅ＝ｙ－ｙｒ，
利用积分消除静差原理，定义

ｘ４ ＝∫ｅｄｔ，
那么

ｘ４ ＝ｅ＝ｙ－ｙｒ．
将动态输出改写成

ｘ３ ＝Ｎ
－１｛［Ａ１１＋Ｂ１Ｋ１－Ｍ（Ａ２１＋Ｂ２Ｋ１）］Ｎｘ３＋

　　［（Ａ１１＋Ｂ１Ｋ１）Ｍ＋Ａ１２＋Ｂ１Ｋ２－Ｍ（Ａ２１＋
　　Ｂ２Ｋ１）Ｍ－Ｍ（Ａ２２＋Ｂ２Ｋ２）－Ｉ］ｙ＋ｙｒ｝＝
　　Ｐｙｙ＋Ｐｘ３ｘ３＋Ｎ

－１ｙｒ． （８）
如果有

（ＭＢ２－Ｂ１）Ｋ－（Ａ１１－ＭＡ２１）＝０ （９）
成立，则系统（５）在控制律

ｕ＝Ｋ１Ｎｘ３＋（Ｋ１Ｍ＋Ｋ２）ｙ＋Ｋｘ４ ＝
Ｋｙｙ＋Ｋｘ３ｘ３＋Ｋｘ４ｘ４ （１０）

作用下渐近稳定．
可以构造滑模面

ｓ（ｘ）＝Ｎｘ３＋Ｍｙ－ｘ１＋ｘ４．
同定理证明

ｓ＝－（ＭＡ２１－Ａ１１）ｓ＝－Ｈｓ．
易知结论成立．那么可以得到如下增广系统：
ｘ１
ｘ２
ｘ３
ｘ













４

＝

Ａ１１ Ａ１２ ０ ０

Ａ１２ Ａ２２ ０ ０

０ Ｐｙ Ｐｘ３ ０











０ １ ０ ０

ｘ１
ｘ２
ｘ３
ｘ













４

＋

Ｂ１
Ｂ２












０
０

ｕ＋

０
０
Ｎ－１ｙｒ
－ｙ












ｒ

．

（１１）
定理２　如果式（１０）是系统（１１）的一个镇

定律，同时系统满足式（９），那么系统（１１）可以在
控制律（１０）的作用下，实现对定常输出的渐进稳
定跟踪．

证明　在式（１０）作用下，闭环系统为

ｘｃ＝Ａｃｘｃ＋

０
０
Ｎ－１ｙｒ
－ｙ













ｒ

， （１２）

式（１２）中
ｘｃ＝［ｘ１ ｘ２ ｘ３ ｘ４］Ｔ，

Ａｃ＝

Ａ１１ Ａ１２＋Ｂ１Ｋｙ Ｂ１Ｋｘ３ Ｂ１Ｋｘ４
Ａ１２ Ａ２２＋Ｂ２Ｋｙ Ｂ２Ｋｘ３ Ｂ２Ｋｘ４
０ Ｐｙ Ｐｘ３ ０













０ １ ０ ０

，

那么

ｘ̈ｃ＝Ａｃｘｃ，
因为Ａｃ渐近稳定，那么必然有

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｘ４ ＝０，

即

ｌｉｍ
ｔ→∞
（ｙ－ｙｒ）＝０．

证毕．

４　系统动力学模型
最优飞行轨迹优化模型为

ｄｖ
ｄｔ＝Ｐｃｏｓα－Ｘ－ｓｉｎθ，

ｄｈ
ｄｔ＝ｖｓｉｎθ，

ｄθ
ｄｔ＝

１
ｖ（Ｐｓｉｎα＋Ｙ－ｃｏｓθ），

ｄｍ
ｄｔ＝－

Ｐｍ
Ｉｓｐ
ｔｆ













 ．

（１３）

仿真验证模型可以参考文献［１２］，考虑椭圆
地球及重力场变化，其中地球经纬度可以利用式

（１４）进行平面映射：
ｘ＝（λｆ－λ０）Ｒ０ｃｏｓφ，

ｙ＝（ｒ－１）Ｒ０
{ ．

（１４）

　　将ｘ１ ＝［ｖ，ｈ］
Ｔ作为可观测变量，ｘ２ ＝θ作

为不可观测变量，构造ｘ３如式（８）作为动态输出
反馈项，ｙｒ＝［ｖｒ，ｈｒ］

Ｔ为最优标称输出，同时引入

误差项

ｘ４ ＝∫
ｔｆ

０

ｖｆ－ｖｒ
ｈｆ－ｈ

[ ]
ｒ

ｄｔ．

那么可按３２节求出输出跟踪控制器．

５　仿真算例
５１　初始及终端条件

轨迹优化的初始及终端条件如表１所示．
表１　初始条件与终端条件

ｖ０／

（ｍ·ｓ－１）

ｈ０／

ｍ

θ０／

（°）

θｆ／

（°）

ｈｆ／

ｍ

ｔｆ／

ｓ

Δｈ

／ｍ
Δθ
／（°）

５０ １１５０ ９０ ８ １８５００６３５ １０ ０５

　　选择终端能量最大作为性能指标．
５２　算法流程

１）按照伴随法求解最优标称轨迹；
２）将系统（１３）分解为ｘ１ ＝［ｖ，ｈ］

Ｔ与ｘ２ ＝θ；
３）将原系统矩阵分解，并求解满足式（７）的

实矩阵Ｍ；
４）如果系统（４）所有特征值均为负，则至步

骤５），否则构造镇定律（６）；
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５）按式（８）求解Ｐｙ、Ｐｘ３，并指定Ｎ；
６）求取满足式（９）的Ｋ；
７）按式（１０）求取输出反馈控制增益Ｋｙ、Ｋｘ３、Ｋｘ４．

５３　仿真结果
以伴随法得到的高超声速飞行器最优上升轨

迹为标称轨迹，利用动态输出反馈方法对其进行

跟踪，将飞行器所受升力增大２０％，所受阻力增
大３０％，即升阻比减小为原来６０％，则跟踪曲线
如图２～４所示．
　　由图２～４可见：对于高度轨迹，动态输出反

馈方法能够很好地跟踪，且能够满足终端误差要

求；对于弹道倾角轨迹，动态输出反馈方法存在一

定的误差，在初始段具有比标称轨迹更快的法向

加速度，使弹道倾角更快减小，这从力学特性上可

以理解为，快速压低弹道，减小重力在速度轴向的

分量，以降低阻力增大的影响；速度曲线一直存

在误差，这是由于发动机的推力是不可控的，即无

法精确控制速度，但从轨迹跟踪角度来讲，动态输

出反馈控制律可以满足指标要求．
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　　　　　　图２　高度跟踪轨迹　　　　　　　　　图３　速度跟踪轨迹　　　　　　图４　弹道倾角跟踪轨迹

６　结　论
１）本文将飞行控制系统分解为非线性前馈

与线性反馈结构，利用伴随方法生成最优标称上

升轨迹，利用输出跟踪控制实现对最优标称轨迹

的稳定跟踪．
２）采用了非线性前馈加线性反馈的控制结

构，非线性前馈不但实现了控制补偿，同时提高了

控制精度，减轻了执行机构负担，线性反馈主要实

现系统的镇定控制．
３）此组合方法能够实现最优上升轨迹，可以

在燃料一定的情况下，使飞行器达到最大能量，同

时能够实现最优轨迹的稳定跟踪．
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