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吸气式高超声速飞行器控制系统设计

符文星，常晓飞，李萌萌

（西北工业大学 航天学院，７１００７２西安）

摘　要：为实现吸气式高超声速飞行器的姿态控制，需要对其复杂的气动特性进行分析，并完成控制系统的
设计．通过研究高超声速飞行器风洞实验数据，分析其气动特性，即升力系数、升阻比和纵向总力矩系数在不
同Ｍａ时随攻角变化的规律进而进一步计算出纵向动力系数，研究其纵向动态稳定性．最后，基于气动分析
设计了攻角反馈控制和法向过载控制两种不同的控制回路，分别计算出其时域和频域特性．实验结果表明：
吸气式高超声速飞行器既能满足纵向动态稳定性，又具有良好的控制性能．
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　　吸气式高超声速飞行器（ＡｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇＨｙｐｅｒ
ｓｏｎｉｃＶｅｈｉｃｌｅ）一般是指以吸气式发动机为动力、
在大气层内实现飞行速度达到大于５倍声速的飞
行器．它具有反应时间短、速度快等特点，能够有
效地进行高速侦察和突防，大大提高了远程作战

效能［１－２］．此外，吸气式高超声速飞行器还能有效
提高生存能力使敌方的防空系统难以拦截．

由于吸气式高超声速飞行器采用了超燃冲压

发动机、机体／推进一体化设计等技术［３］，使得其

推进系统与操纵舵面之间存在的耦合干扰；并且

其飞行过程中的外界扰动和未知因素扰动十分显

著，导致吸气式高超声速飞行器拥有复杂且易变

的气动特性．吸气式高超声速飞行器对飞行攻角、
飞行姿态及动压等较为敏感，这些都给它的控制

系统设计带来了很大的挑战．
本文对吸气式高超声速飞行器的气动特性进

行了分析，以某种高超声速飞行器的风洞实验数

据为研究对象［４－６］，采用改进的超声速燃烧式冲

压发动机模型，通过计算得到其在不同速率下的

升力系数、升阻比、纵向总力矩系数等；基于对纵

向动态特性的分析，给出包括纵向静稳定性在内



的吸气式高超声速飞行器的基本飞行特性，为进

一步设计吸气式高超声速飞行器的控制器提供好

的控制平台和研究对象．最后，根据攻角反馈控制
和法向过载控制两种不同的控制回路，分别计算

出其时域和频域特性，分析、探讨了它们的控制

性能．

１　气动特性分析
由于超燃冲压发动机的比冲随Ｍａ的增加而

降低，因此，高超声速飞行器在进行设计时要求其

气动布局具有较小阻力系数［７］；而飞行器机动性

和起降等性能，影响飞行器的升阻比以及其他指

标；此外，飞行器热防护与热结构设计，姿态控制，

以及推进系统等也对气动特性提出了新的要求．
因此，高超声速飞行器的气动特性研究就显得尤

为重要．
１１　升力系数分析

飞行器的总升力系数为

ＣＬ ＝ＣＬａ＋ＣＬ，δａ＋ＣＬ，δｅ＋ＣＬ，δｃ．
式中：ＣＬ为基本飞行器的升力系数增量；ＣＬ，ｄａ为
右升降副翼的升力系数增量；ＣＬ，ｄｅ为左升降副翼
的升力系数增量；ＣＬ，ｄｃ为鸭式导弹的升力系数
增量．

飞行器的总阻力系数为

ＣＤ ＝ＣＤａ＋ＣＤ，δｅ＋ＣＤ，δａ＋ＣＤ，δｒ．
式中：ＣＤａ为基本飞行器的阻力系数增量；ＣＤ，ｄｅ为
左升降副翼的阻力系数增量；ＣＤ，ｄａ为右升降副翼
的阻力系数增量；ＣＤ，ｄｒ为方向舵的阻力系数
增量．

飞行器的升阻比为

ｓｚ＝ＬＤ ＝
ＣＬ
ＣＤ
．

　　图１、２分别表示 Ｍａ＝１、３、５、８、１０时，升力
和升阻比随攻角的变化特性．
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图１　升力系数ＣＬ
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图２　飞行器升阻比ｓｚ

　　从图１、２中可以看出：
１）升力系数随攻角的增大而增大；攻角相同

时，升力系数随Ｍａ增大而减小；升力系数随攻角
有较好的线性度．
２）升阻比从 Ｍａ＝１～１０增加的过程中，先

减小后增大．经过分析可知，高超声速飞行器从亚
声速跨越到近声速的过程中，阻力在不断增加，而

机体下表面产生的激波所能补偿的升力有限，导

致升阻比减小；随着飞行速度的继续提升，激波所

能补偿的升力将明显增加，并且高超声速飞行器

采用的机身／发动机一体化外形设计，大大减少其
在高速飞行时的阻力，从而使得升阻比在超声速

和高超声速阶段时明显增加．
１２　纵向总力矩系数分析

纵向总力矩系数为

Ｍｚ＝Ｍαｚ＋Ｍδαｚ ＋Ｍδ
ｅ
ｚ ＋Ｍδ

ｒ
ｚ ＋Ｍδ

ｃ
ｚ ＋Ｍ

ｑ
ｚ（ｑｃ／２Ｖ）．

式中：Ｍαｚ为基本飞行器的俯仰力矩增量系数；Ｍδαｚ
为右升降副翼的俯仰力矩增量系数；Ｍδｅｚ为左升降
副翼的俯仰力矩增量系数；Ｍδｒｚ为方向舵的俯仰力
矩增量系数；Ｍδｃｚ为鸭式翼的俯仰力矩增量系数；
Ｍｑｚ为由动压引起的俯仰力矩系数．其中，Ｍδ

ｃ
ｚ只在

速度较小时产生影响，而在高超声速时几乎没有

影响．
图３表示Ｍａ＝１、３、５、８、１０时，纵向总力矩

系数随攻角的变化特性．
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图３　纵向总力矩系数Ｃｍ
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　　从图３中可以看出：
１）总体上来说纵向总力矩系数Ｍｚ随攻角的

增大而减小，变化较平缓，随着 Ｍａ增大，降幅也
略有增大，由于Ｍαｚ ＜０，所以飞行器是静稳定的．
２）攻角相同的时候，Ｍｚ并不是随Ｍａ增大而

增大．
１３　气动特性分析

由上述分析可得出以下结论：

１）升力系数随攻角的增大而增大；攻角相同
时，升力系数随Ｍａ增大而减小；升力系数随攻角
有较好的线性度．
２）升阻比从Ｍａ＝１～１０增加的过程中，先

减小后增大．
３）纵向总力矩系数随着攻角的增大而减小，

即Ｍαｚ ＜０，所以飞行器是静稳定的．
４）在Ｍａ＞３时，气动力和力矩系数线性度

较好，有利于实现高精度姿态控制．

２　纵向动态特性分析
本文在对以上高超声速飞行器的气动特性分析

的基础上，进一步进行了扰动运动的动态特性分析．
在高超声速飞行器处在平衡状态的飞行时，

可将其纵向运动和侧向运动分开考虑．在此，仅考
虑纵向运动的动态特性．分别给出以下几组不同
高度，Ｍａ、攻角、推力和纵向舵偏角的组合，根据
各纵向动力系数的公式［８］，得到多组纵向动力系

数，本文不考虑阻尼，认为阻尼动力系数ａ２２ ＝０．
表１列出了各组动力系数的值．

表１　静稳定系数ａ２４

ＭａＨ／ｋｍ
Ｖ／

（ｍ·ｓ－１）
Ｐ／
ｋＮ

δｚ／
（°）

α／
（°）

ａ２４ ａ２５ ａ３４

２ ７３ ６２１９ ５７７ ２ ２５ ９３４８ －５２５８０５４６

４ １５２ １１８０．０ ５１１ ２ ３５ ６４２９ －５９４８０２１６

６ １９１ １７７０．０ ４８０ ２ ２５ ８８５４ －７０１５０２０３

７ ２０６ ２０６８．０ ４８０ ２ ２５ ５７２６ －７３３６０１８０

８ ２１８ ２３７０．０ ４９８ ２ ２５ １４５５ －７７２６０１６４

　　高超声速飞行器的静稳定性是指在外干扰
停止作用的最初瞬间，其运动参数变化的趋

势［９］．由表１可以看出各组的静稳定系数ａ２４＞０，
则可知导弹是静稳定的．导弹具有纵向动态稳定
性的条件是：ａ２４＋ａ２２ａ３４＞０，动力系数计算中，由
于不考虑阻尼的存在，ａ２２ ＝０，则由ａ２４ ＞０即可
判断导弹是纵向动态稳定的．

３　控制回路设计及性能分析
美国 Ｘ４３Ａ验证机纵向通道采用法向过载

自动驾驶仪和攻角控制自动驾驶仪切换控制．在
验证机上升、转弯以及下降阶段采用法向过载控

制，在验证机发动机工作阶段转为攻角反馈控制

以实现对攻角的精确控制．横侧向通过协调转弯
控制来限制侧滑角［１０－１１］．

为了实现高精度的攻角控制，目前常用的方

法有两种：攻角反馈控制和过载反馈控制．本文仅
考虑飞行器的纵向运动，设计了这两种控制回路．
３１　攻角反馈控制

攻角反馈控制包括角速率增稳回路和攻角反

馈回路，其结构如图４所示．
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图４　攻角控制驾驶仪结构框图

　　根据飞行器小扰动线性化模型［１２］，其纵向传

递函数为

ωｙ（ｓ）
δｙ（ｓ）

＝－
ａ２５ｓ＋ａ２５ａ３４

ｓ２＋（ａ２２＋ａ３４）ｓ＋ａ２４＋ａ２２ａ３４
．

攻角反馈闭环传递函数为

　　 α（ｓ）
αｃ（ｓ）

＝－（Ｋωａ２５（Ｋαｓ＋ＫＩ））／

（ｓ３＋（－Ｋωａ２５＋ａ３４）ｓ
２＋

（ａ２４－Ｋωａ２５ａ３４－ＫωＫαａ２５）ｓ－
ＫωＫＩａ２５）．

　　由极点配置方法可得

－ １
ＫωＫＩａ２５

＝
Ｔ０
ω２０
，

（Ｋωａ２５－ａ３４）
ＫωＫＩａ３４

＝
２ζ０Ｔ０
ω０

＋１
ω２０
，

（－ａ２４＋Ｋωａ２５ａ３４＋ＫωＫαａ２５）
ＫωＫＩａ２５

＝Ｔ０＋
２ζ０
ω０
，

Ｋω ＝
ａ３４－２ζ０Ｔ０
ａ２５

，

ＫＩ＝－
ω２０

Ｋωａ３４Ｔ０
，

Ｋα ＝
（ａ２４－Ｋωａ２５ａ３４－ω

２
０）

Ｋωａ２５
．

　　对初步计算所得的增益加以调节，如图５分
别给出Ｍａ＝４、６、８时攻角反馈控制的时域特性
和频域特性．
　　由图６可以看出，各个 Ｍａ条件下攻角反馈
控制性能良好，相角裕度和幅频裕度差异很小，分

别为７３７°和１２９ｄＢ．
３２　过载反馈控制

法向过载控制的原理图如图７所示，内回路
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由姿态角速率和伪姿态角反馈回路组成，外回路

由法向过载反馈组成．
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图５　各个主设计点攻角反馈控制回路时域特性
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图６　各个主设计点攻角反馈回路频域特性
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图７　法向过载控制驾驶仪结构框图

　　飞行器纵向传递函数为
ωｙ（ｓ）
δｙ（ｓ）

＝－
ａ２５ｓ＋ａ２５ａ３４

ｓ２＋（ａ２２＋ａ３４）ｓ＋ａ２４＋ａ２２ａ３４
．

　　法向过载回路设计采用阻尼回路简化模型，
得到法向过载回路传递函数为

ｎｙ（ｓ）
Ｅｙ（ｓ）

＝
Ｔ１ｄＫ

′
ｄ（ｑＳｒｅｆＣαｙ／ｍｇ）
Ｔ′ｄｓ＋１

，

α（ｓ）
Ｅｙ（ｓ）

＝
Ｔ１ｄＫ

′
ｄ

Ｔ′ｄｓ＋１
．

式中：ｎｙ为法向过载；Ｅｙ为角速率反馈回路输入
指令．

根据闭环系统传递函数阵的极点配置方法有

ｌ１１ ＝Ｔ１ｄＫ
′
ｄ／Ｔ

′
ｄ，

ｌ１２ ＝０，
ｌ２１ ＝０，

ｌ２２ ＝Ｔ１ｄＫ
′
ｄ（ｑＳｒｅｆＣαｙ１／ｍｇ）／Ｔ

′
ｄ．

ｄ１ ＝１／Ｔ
′
ｄ，

ｄ２ ＝０．
　　由此解出控制增益ｋ１，ｋ２分别为

ｌ１１ ｌ２１
ｌ１２ ｌ[ ]

２２

ｋ１
ｋ[ ]
２

＝
２ξ′ｄω

′
ｄ－ｄ１

ω′２ｄ －ｄ
[ ]

２

．

　　对初步计算所得的增益加以调节，则图８、９
分别给出Ｍａ＝４、６、８时攻角反馈控制的时域特
性和频域特性．
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图８　各个主设计点法向过载反馈回路时域特性
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图９　各个主设计点法向过载反馈回路频域特性

　　由图８、９可以看出，各个 Ｍａ条件下法向过
载回路控制性能良好，相角裕度和幅频裕度差异

很小，分别为６９３°和１６９ｄＢ．

４　结　论
１）飞行器升力系数随着攻角的增加而增大，

升阻比随着Ｍａ增加，呈现先减小后增大的趋势；
纵向力矩系数随着攻角的增大而减小，在 Ｍａ较
大情况下，飞行器气动力和力矩特性随攻角变化

具有良好的线性度；

２）由计算得到的飞行器纵向动力系数可得
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该飞行器是纵向动态稳定的．
３）在对攻角反馈和法向过载反馈控制回路

的设计和分析中，分别得到一定 Ｍａ条件下的时
域和频域结果．由该结果可以看到，攻角反馈控制
中相角裕度和幅值裕度分别为７３７°和１２９ｄＢ，
法向过载控制中相角裕度和幅值裕度分别为

６９３°和１６９ｄＢ，两种控制方法均具有良好的控
制性能．
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