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吸气式高超声速飞行器控制的最新研究进展
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摘　 要： 随着超燃冲压发动机技术的快速发展， 吸气式高超声速飞行器正受到世界范围内的高度关注， 而其控制系统的设计

则是重中之重．首先简要回顾了吸气式高超声速飞行器建模的发展， 表明了对其进行控制器设计的复杂性；然后着重阐述了

几种广泛应用于吸气式高超声速飞行器的控制方法：基于线性化模型的控制方法、反向递推法、Ｔ－Ｓ 模糊控制方法、自适应控

制和滑模变结构控制；最后指出了在控制器设计环节需要考虑的若干问题， 例如： 执行机构的非线性、容错控制、多目标控

制、切换控制等， 同时也是今后吸气式高超声速飞行器控制系统设计的研究方向．
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　 　 通常把飞行速度大于 ５ Ｍａ 的飞行器称为高超

声速飞行器， 由于其高速度、高机动性、大飞行包线

等优势， 因而具有重要的民用、军事价值和战略意

义．一般说来， 高超声速飞行器主要分为两种类型：
１）火箭基高超声速飞行器， 也称为无动力再入高超

声速飞行器．这类高超声速飞行器本身不具备动力

装置， 而是借助火箭助推器将其投送到预定的速度

和高度， 然后利用自身的动能、重力势能以及气动

舵面、反作用力喷气等装置按照预定的轨迹滑翔到

最终目标， 例如： 洛克希德·马丁公司的高超声速

技 术 飞 行 器 （ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｖｅｈｉｃｌｅ，
ＨＴＶ） ［１］、美国陆军的先进高超声速武器（ ａｄｖａｎｃｅｄ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｗｅａｐｏｎ， ＡＨＷ） ［２］ ．２）采用吸气式超燃冲

压发动机作为动力的高超声速飞行器， 简称吸气式

高超声速飞行器．超燃冲压发动机可以在高超声速

飞行的状态下， 使碳氢或液氢燃料和吸入的空气在

超声速燃烧室内进行充分地燃烧．相比于常规的火

箭发动机， 超燃冲压发动机不需要携带额外的氧化

剂， 进而有效地提升飞行器的载荷比．同时， 超燃冲

压发动机的机械结构极其简单， 具有较低的生产成

本和良好的可靠性．但由于超燃冲压发动机在低速

（一般小于 ３．０Ｍａ）是无法启动的， 因此， 这类高超

声速飞行器往往采用超燃冲压发动机与火箭发动机

或涡轮喷气发动机组合的方式， 以实现大范围的全

包线飞行［３］ ．吸气式高超声速飞行器正得到美国、俄
罗斯、英国、中国等国家的高度重视， 也是本文介绍

的对象．具有代表性的吸气式高超声速飞行器有：
美国航空航天局的 Ｘ － ４３Ａ［４］、波音公司的 Ｘ －
５１Ａ［５］、俄罗斯的“鹰”试验飞行器、英国的“Ｓｈｙｆｅ”



验证机、印度的“Ａｖａｔａｒ”空天飞机［２］ ．
吸气式高超声速飞行器的研制是一项尖端、复

杂、多学科的工程， 其涉及到高超声速飞行动力学、
超声速燃烧技术、热传导理论及热防护材料、飞行器

导航、制导与控制等多个学科［６－１０］ ．为了适应高速

度、高动压的飞行环境， 许多先进的设计理念和制

造工艺被应用到吸气式高超声速飞行器的研制．例
如： 扁平细长的机身设计增加了飞行器的升阻比；
轻质复合材料的应用提升了系统的防热性能以及有

效载荷比；机身－发动机一体化构型可以产生适于超

燃冲压发动机工作的进气工况．然而， 这些先进的技

术也会给吸气式高超声速飞行器的控制带来一些不

期望的特性如图 １ 所示．例如： 细长的外形设计和轻

质材料的应用使得飞行器的机身具有更大的挠性，
在高超声速飞行过程中极易激发弹性模态， 引起机

体的震动；由于超燃冲压发动机整合在机身下方， 因

此发动机的推力会产生一个附加的抬头力矩， 增加

了执行机构的负担；与此同时， 超燃冲压发动机的进

气、排气也会对飞行器的升力、阻力和俯仰力矩产生

严重的扰动．值得指出的是， 超燃冲压发动机对于飞

行动压、进气条件以及燃空比有着相对苛刻的要求，
不当的工况会引发所谓的热阻现象， 进而导致发动机

无法正常工作．可见， 吸气式高超声速飞行器相比于普

通的飞行器而言， 具有更强的非线性、更复杂的耦合、
更严重的弹性振动以及更严格的控制约束［１１－１３］ ．
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图 １　 吸气式高超声速飞行器控制的难点
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ｖｅｈｉｃｌｅｓ

　 　 除了吸气式高超声速飞行器本身的特点， 高

速、高动压的飞行环境也会产生一些不利的因素．大
的飞行包线使得飞行器的飞行环境发生剧烈的变

化， 又由于高超声速气动热、气动力的某些机理尚

未明确， 因此， 目前建立的动力学模型仅适用于某

一特定的工作范围， 并且具有很大的不确定性．高
动压的飞行环境使得飞行器的执行机构（例如： 气

动舵面）表现出一定的非线性特性， 甚至可能出现

部分或者完全失效．同时， 对于一些必要的飞行状

态（例如： 攻角、侧滑角）很难采用已有常规的手段

进行精确测量， 例如： 空速管、惯性导航系统、嵌入

式的大气数据传感器［１４］ ．可见， 吸气式高超声速飞

行器控制器的设计是极具挑战性的．
本文根据国内外近期相关的成果以及作者的研

究， 针对吸气式高超声速飞行器的控制问题进行阐

述， 并基于作者的认知， 进一步总结了控制器设计

环节所面临的一些实际问题．

１　 吸气式高超声速飞行器模型概述

本文主要对于吸气式高超声速飞行器建模的发

展做简要的概述和总结．在高超声速飞行过程中， 飞

行器的几何构型对于飞行特性起着决定性的作用．目
前， 常见的高超声速飞行器的几何构型主要有带翼

锥形 体 构 型 （ ｗｉｎｇｅｄ⁃ｃｏｎｅ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅ， 如

图 ２（ａ）所示）和乘波体构型（ｗａｖｅ⁃ｒｉｄｅｒ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｖｅｈｉｃｌｅ， 如图 ２（ｂ）所示）．锥形体构型的机身主体是

一个轴对称的几何体， 由前段（圆锥体）、中段（圆柱

体）、后段（圆台）３ 部分组成， 具有大升阻比、大细长

比、大后掠角以及小展弦比等特点， 是一种比较成熟

的高超声速飞行器构型．乘波体构型已经被证明是实

现高超声速飞行的最优方案， 其独特的几何外形可

使飞行器不需要额外的机翼来产生升力， 而是利用

压缩升力和激波升力进行高超声速飞行．目前， 以超

燃冲压发动机作为动力的高超声速飞行器绝大部分

采用乘波体构型．其他的高超声速飞行器构型还有翼

身融合体 （ｗｉｎｇ⁃ｂｏｄｙ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅ）、升力体

（ｌｉｆｔｉｎｇ⁃ｂｏｄｙ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅ）等．
由于吸气式高超声速飞行器具有非常复杂的非

线性、耦合以及不确定性， 对其建立精准的数学模

型是极为困难的， 因此， 目前相关建模的研究主要

集中于纵向、刚体动力学建模［１５－１７］ ．Ｃｈａｖｅｚ 等［１８］ 首

次采用牛顿碰撞理论建立了可分析的超燃冲压发动

机以 及 吸 气 式 高 超 声 速 飞 行 器 的 数 学 模 型．
Ｓｈａｕｇｈｎｅｓｓｙ 等［１９］ 利用风洞实验测量气动力、力矩

系数在不同攻角、速度和气动舵偏角下的数值， 为

一类带翼锥形体构型的高超声速飞行器建立了纵向

刚体运动模型．Ｍａｒｒｉｓｏｎ 等［２０］ 进一步在特定平衡点

处得到其简化的拟合形式， 这个模型在早期的高超

声速飞行控制中得到了广泛的应用［２１］ ． 近期，
Ｂｏｌｅｎｄｅｒ 等［２２］利用斜波理论和普朗特－迈耶扩张理

论对于文献［１８］的工作进行了发展和改进， 构建了

一类乘波体构型的高超声速飞行器的纵向弹性体运

动模型．该模型可以很好地捕捉到超燃冲压发动机、
空气动力学、结构动力学之间的关系．Ｐａｒｋｅｒ 等［２３］进

一步利用多项式拟合的方法对于文献［２２］提出的

模型进行简化处理， 得到了面向控制器设计的吸气

式高超声速飞行器模型 （ ｃｏｎｔｒｏｌ⁃ｏｒｉｅｎｔｅｄ ｍｏｄｅｌ，
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ＣＯＭ）．为方便后文的阐述， 以下总结了几种具有代 表性的数学模型．
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图 ２　 两种常见的高超声速飞行器构型

Ｆｉｇ．２　 Ｔｗｏ ｃｏｍｍｏｎ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ ｏｆ ａｉｒ⁃ｂｒｅａｔｈｉｎｇ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓ

１．１　 锥形体纵向运动拟合模型

锥形体构型的高超声速飞行器（如图 ２（ ａ）所

示）的纵向运动刚体动力学方程为［２０］

Ｖ
· ＝ Ｔｃｏｓ α － Ｄ

ｍ
－ ｇｓｉｎ γ，

ｈ
· ＝ Ｖｓｉｎ γ，

γ· ＝ Ｌ ＋ Ｔｓｉｎ α
ｍＶ

－ ｇｃｏｓ γ
Ｖ

，

α· ＝ Ｑ － γ·，

Ｑ· ＝
Ｍｙｙ

Ｉｙｙ
．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

（１）

其中推力 Ｔ、升力 Ｌ、阻力 Ｄ、俯仰力矩 Ｍｙｙ有如下表

达式：

Ｔ ＝ ｑ－ＳＣＴ α，Ｍ，δＴ( ) ，

Ｌ ＝ ｑ－ＳＣＬ α，Ｍ( ) ，

Ｄ ＝ ｑ－ＳＣＤ α，Ｍ( ) ，

Ｍｙｙ ＝ ｑ－Ｓｃ－ ＣＭ（α） ＋ ＣＭ（δｅ） ＋ ＣＭ（Ｑ）[ ] ．

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（２）

式中： ｇ 为重力加速度常数；ｍ 为飞行器的质量；Ｉｙｙ
为飞行器的转动惯量；ｑ－ 为表动压；Ｓ 为机身的参考

面积；ｃ－ 为参考长度；Ｍ 为飞行马赫数．相关的空气动

力 ／力矩系数可以通过如下拟合公式得到：
ＣＬ（α，Ｍ） ＝ α（０．４９３ ＋ １．９１ ／ Ｍ），

ＣＤ（α，Ｍ） ＝ ０．００８ ２（１７１α２ ＋ １．１５α ＋ １） ×

　 　 　 　 　 （０．００１ ２Ｍ２ － ０．０５４Ｍ ＋ １），
ＣＴ（α，Ｍ，δＴ） ＝ ０．０１０ ５［１ － １６４ （α － α０） ２］·

　 　 　 　 　 　 （１ ＋ １７ ／ Ｍ）
１．１５δＴ，ｉｆ δＴ ＜ １
１ ＋ ０．１５δＴ，ｉｆ δＴ ≥ １{ ，

ＣＭ（α） ＝ １０ －４ × （０．０６ － ｅ －Ｍ ／ ３）·

　 　 　 　 （ － ６ ５６５α２ ＋ ６ ８７５α ＋ １），

ＣＭ（Ｑ） ＝ ｃ－Ｑ ／ （２Ｖ）（ － ０．０２５Ｍ ＋ １．３７）·

　 　 　 　 （ － ６．８３α２ ＋ ０．３０３α － ０．２３），
ＣＭ（δｅ） ＝ ０．０２９ ２（δｅ － α） ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（３）

式中 α０ 为平衡点处的攻角值．上述吸气式高超声速

飞行器的数学模型（１） ～ （３）包含 ５ 个刚体飞行状

态量： 速度 Ｖ、高度 ｈ、飞行航迹角 γ、飞行攻角 α、俯
仰角速率 Ｑ；两个控制输入量： 燃料节流阀控制量

δＴ、升降舵偏转角 δｅ ．该模型并没有考虑机身的弹性

模态、超燃冲压发动机与机身之间的耦合以及气动

舵偏转角对于气动力（升力和阻力）的影响， 因此对

于吸气式高超声速飞行器动态特性的描述十分有

限．即便如此， 其数学表达式仍是十分复杂的．
１．２　 乘波体纵向运动拟合模型

乘波体构型的高超声速飞行器的纵向运动刚体

动力学方程与式（１）是相同的， 其弹性体模型具有

如下表达式（仅为一种简单的表达形式， 详见文献

［２３－２４］）：
η··ｉ ＝ － ２ξｉωｉη

·
ｉ － ω２

ｉ ηｉ ＋ Ｎｉ，（ ｉ ＝ １，２，３） ． （４）
式中： ０＜ξｉ＜１， ωｉ＞０ 为常数．推力 Ｔ、升力 Ｌ、阻力 Ｄ、
俯仰力矩Ｍｙｙ以及广义力 Ｎｉ 可以通过如下多项式拟

合得到：

Ｔ ＝ ｑ－Ｓ [ Ｃ３
Ｔ，Φα３ ＋ Ｃ２

Ｔ，Φα２ ＋ Ｃ１
Ｔ，Φα ＋ Ｃ０

Ｔ，Φ( ) Φ ＋

　 　 Ｃ３
Ｔα３ ＋ Ｃ２

Ｔα２ ＋ Ｃ１
Ｔα ＋ Ｃ０

Ｔ ＋ Ｃη
Ｔη ]，

Ｌ ＝ ｑ－Ｓ [Ｃα
Ｌα ＋ Ｃδｅ

Ｌ δｅ ＋ Ｃδｃ
Ｌ δｃ ＋ Ｃ０

Ｌ ＋ Ｃη
Ｌη ]，

Ｄ ＝ ｑ－Ｓ [Ｃα２
Ｄ α２ ＋ Ｃα

Ｄα ＋ Ｃδ２ｅ
Ｄ δ２

ｅ ＋ Ｃδｅ
Ｄ δｅ ＋

　 　 Ｃδ２ｃ
Ｄ δ２

ｃ ＋ Ｃδｃ
Ｄ δｃ ＋ Ｃ０

Ｄ ＋ Ｃη
Ｄη ]，

Ｍｙｙ ＝ ｚＴＴ ＋ ｑ－ｃ－Ｓ [Ｃα２
Ｍ α２ ＋ Ｃα

Ｍα ＋ Ｃδｅ
Ｍδｅ ＋ Ｃδｃ

Ｍδｃ ＋

　 　 　Ｃ０
Ｍ ＋ Ｃη

Ｍη ]，

Ｎｉ ＝ ｑ－Ｓ [Ｎα２
ｉ α２ ＋ Ｎα

ｉ α ＋ Ｎδｅ
ｉ δｅ ＋ Ｎδｃ

ｉ δｃ ＋ Ｎ０
ｉ ＋ Ｎη

ｉ η ] ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（５）
式中：Ｃ∗

∗、Ｎ∗
∗分别为力、力矩的拟合系数．上述吸气

式高超声速飞行器的数学模型（１）， （４）， （５）包含

５ 个刚体飞行状态量为速度 Ｖ、高度 ｈ、飞行航迹角

γ、飞行攻角 α 以及俯仰角速率 Ｑ；６ 个弹性模态状
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态量为 η ＝ η１ η·１ η２ η·２ η３ η·３[ ]
Ｔ；３ 个控制

输入量为燃空比（即燃料与空气的混合比）Φ、鸭翼

及升降舵的偏转角 δｃ、δｅ ．该模型充分地反映出吸气

式高超声速飞行器复杂的飞行动力学特性， 例如：
推力和俯仰力矩之间的耦合 ｚＴＴ， 弹性模态对于刚

体动力学的影响Ｃη
Ｔη、Ｃη

Ｌη、Ｃη
Ｄη、Ｃη

Ｍη， 以及非最小

相位特性 Ｃδｅ
Ｌ δｅ、Ｃδ２ｅ

Ｄ δ２
ｅ ＋Ｃδｅ

Ｄ δｅ 等［２３］ ．
１．３　 线性参数变化系统模型

基于乘波体纵向运动拟合模型， 文献［２５］进一

步推导出与之对应的线性变参数模型 （ ｌｉｎｅａｒ
ｐａｒａｍｅｔｅｒ⁃ｖａｒｙｉｎｇ ｍｏｄｅｌ， ＬＰＶＭ）， 该模型可以应用

于增益调度控制 （ｇａｉｎ⁃ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ， ＧＳＣ） 或

者基于线性不等式的鲁棒控制 （ ＬＭＩ⁃ｂａｓｅｄ ｒｏｂｕｓｔ
ｃｏｎｔｒｏｌ， ＬＭＩ⁃ＢＲＣ） 等， 其表达式具有如下线性

形式：

ｘ·

η·
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

Ａ１１ θ，μ( ) Ａ１２ θ，μ( )

Ａ２１ θ，μ( ) Ａ２２ θ，μ( )

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｘ
η

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＋

　 　 　
Ｂ１ θ，μ( )

Ｂ２ θ，μ( )

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ｕ ＋

Ｐ１ θ，μ( )

Ｐ２ θ，μ( )

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，

ｙ ＝ Ｃ μ( )
ｘ
η

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ．

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（６）

式中： ｘ＝［Ｖ ｈ γ α Ｑ］ Ｔ 为刚体运动的状态向

量；η 为乘波体纵向运动拟合模型中定义的弹性模

态的状态向量；θ＝ θ Ｖ，ｈ( ) 为调整输出（即飞行速度

Ｖ 和飞行高度 ｈ）的函数；μ 为与燃料消耗有关的慢

变参数．由于模型（６）中的相关函数系数Ａｉｊ θ，μ( ) 、
Ｂｉ θ，μ( ) 、Ｐ ｉ θ，μ( ) 、Ｃ μ( ) 具有较为繁琐的表达形式，
这里不再赘述，可以参阅文献［２５］ ．
１．４　 六自由度模型

利用动力学基本原理， 可以推导出吸气式高超

声速飞行器的六自由度模型（６ ｄｅｇｒｅｅｓ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ
ｍｏｄｅｌ， ６⁃ＤＯＦＭ）如下：

ｅｐ· ＝ Ｒｅｂυ，Ｒ
·

ｅｂ ＝ ＲｅｂＳ ω( ) ， （７）

ｍυ· ＋ ｍω· × ｒｇ ＝ － ｍω × ω × ｒｇ ＋ υ( ) ＋ 　 　
　 　 　 　 　 　 Ｆｇｒａｖ ＋ ＦＡ，ｂａｓｅ ＋ ＦＡ，δ ＋ ＦＴ， （８）

Ｊω· ＋ ｍ ｒｇ × υ· ＝ － ω × Ｊω － ｍ ｒｇ × ω × υ ＋ 　
　 　 　 ＭＡ，ｂａｓｅ ＋ ＭＡ，δ ＋ ＭＴ， （９）

ｕ· ＝ ｆａｃｔ ｕ，ｕｃ( ) ． （１０）
式中： ｅｐ 为飞行器质心在地面固定坐标系下的分量

（假设飞行器的质心与体坐标系原点重合）；Ｒｅｂ∈
ＳＯ ３( ) 为体坐标系到地面固定坐标系的旋转矩阵；υ
为飞行速度在体坐标系下的分量；ω 为飞行器角速

度在体坐标系下的分量；Ｆｇｒａｖ为重力；ＦＡ，ｂａｓｅ、ＭＡ，ｂａｓｅ

分别为基本的空气动力、力矩；ＦＡ，δ、ＭＡ，δ分别为气

动舵面产生的控制（附加）力、力矩；ＦＴ、ＭＴ 分别为

推力以及推力产生的附加力矩， 其他变量的定义详

见文献［２６］ ．方程（１０）用来描述控制指令ｕｃ 到实际

执行输出 ｕ 的动态特性．
需要说明的是， 模型（７） ～ （１０）仅给出了高超

声速飞行器六自由度运动模型的整体框架， 相关的

力 ／力矩表达式还需要进行复杂的近似拟合处理，
所得到的拟合模型具有极其复杂的形式， 因此， 该

六自由度模型常被用作控制算法的计算机仿真验证

模型．通过进行必要的假设（如惯量矩阵 Ｊ 为对角

阵）并且合理地忽略一些耦合（如忽略气动舵面产

生的附加阻力）， 可以得到面向控制器设计的六自

由度运动模型．例如， 文献［２６］进一步采用克里金

法 （ ｋｒｉｇｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ） 和最小 二 乘 法 （ ｌｅａｓｔ ｓｑｕａｒｅ
ｍｅｔｈｏｄ）对于气动力 ／力矩进行拟合， 拟合后的模型

可用于制导律、控制器的设计．
本文概述了高超声速飞行器控制中常用的 ４ 种

数学模型， 实际的控制器设计不仅仅局限于这些模

型， 例如将要介绍的精确线性化模型以及 Ｔ－Ｓ 模糊

模型．可以看出， 锥形体、乘波体模型均为描述高超

声速飞行器纵向运动的非线性模型， 反映了高超声

速飞行的本质属性， 但其表达形式十分复杂．而线

性变参数模型以及以下将要给出的反馈线性化模

型、Ｔ－Ｓ 模糊模型则是在上述两种非线性模型的基

础上， 采用一定的模型处理方法而得到的具有一定

线性形式的高超声速飞行器模型， 这类模型虽然易

于控制器设计， 但仍有一定的不足， 例如： 反馈线

性化模型完全抵消了原系统的非线性， Ｔ－Ｓ 模糊模

型的建立则需要具备充分的经验．六自由度模型仅

仅给出了基本的运动学、动力学方程以及执行机构

的非线性， 具体的力、力矩还需要大量的理论分析

及风洞试验进行确定．表 １ 对各个模型的特点及用

途进行了简要的总结．值得指出的是， 目前大部分

对于吸气式高超声速飞行器控制的研究局限于纵向

运动， 并且忽略弹性模态（４）， 仅对刚体动力学（１）
进行控制系统的设计．即便如此， 所要考虑的数学

模型仍是十分复杂的， 往往需要结合多种线性、非
线性控制理论来进行控制器的综合设计．

２　 吸气式高超声速飞行器的控制方法

一般来说， 在实施高超声速飞行器控制器设计

之前， 首先需要对其复杂的数学模型进行预处理， 然

后利用适当的控制方法进行控制器的设计．本文以高

超声速飞行器模型的处理手段为分类准则， 阐述了 ３
大类控制构型： 基于线性化模型的控制、基于非线性

模型的反向递推控制以及基于 Ｔ－Ｓ 模糊模型的控制．
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进而可以利用以上 ３ 种构型并结合不同的控制方法

进行控制器的设计，最后举例说明了两种被广泛应用

的控制方法： 自适应控制与滑模变结构控制．

表 １　 吸气式高超声速飞行器模型总结

Ｔａｂ．１　 Ａ ｓｕｍｍａｒｙ ｏｎ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌｓ ｏｆ ａｉｒ⁃ｂｒｅａｔｈｉｎｇ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓ

模型名称 特点概述 适用范围

锥形体纵向运动拟合模型

纵向运动刚体动力学模型；
没有考虑推力与机身的耦合、空气舵面产生的附加力 ／ 力矩；
通过增加特定的动态， 可以实现反馈线性化．

用于早期吸气式高超声速飞行器控制器的

设计及验证．

乘波体纵向运动拟合模型

纵向运动刚体、弹性体动力学模型；
充分地考虑了气动舵面、推力系统、机身之间的耦合关系；
通过忽略某些耦合并增加特定的动态， 可以实现反馈线性化．

目前被广泛应用纵向控制器的设计及计算

机仿真验证．

ＬＰＶＭ
纵向运动刚体、弹性体动力学模型；
覆盖了整个飞行包线；
具有线性形式．

用于基于 ＬＰＶ 模型的相关控制．

６⁃ＤＯＦＭ
６⁃ＤＯＦ 刚体运动模型；
拟合模型的表达形式复杂．

用于仿真验证模型， 已有研究尝试对其设

计控制器［２７］ ．

输入－输出解耦模型、精确线

性化模型、Ｔ－Ｓ 模糊模型等

通过一定的非线性处理得到（精确线性化、Ｔ－Ｓ 模糊建模等）；
具有相对简单的（加权）线性形式．

方便采用成熟的线性理论、鲁棒控制、模糊

控制等进行设计．

２．１　 模型线性化控制

模型线性化控制的基本思想为： 首先采用一定

的手段， 将吸气式高超声速飞行器的非线性模型进

行线性化处理， 然后利用适当的控制理论对于得到

的线性模型进行控制器设计， 最终的控制器由模型

线性化部分和线性模型控制律组成， 如图 ３ 所示．虽
然平衡点处小偏差线性化方法也可以应用于高超声

速飞行器模型， 但是对于大范围的机动来说， 采用

这种方法并不适用．
在高超声速飞行控制中， 常用的线性化手段主

要有 动 态 逆 补 偿 （ ｄｙｎａｍｉｃ ｉｎｖｅｒｓｅ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ，
ＤＩＣ）和反馈线性化（ｆｅｅｄｂａｃｋ ｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ， ＦＬ）．动态

逆补偿的基本思想是设计一个逆系统来抵消系统中

的非线性动态， 进而得到相应的伪线性系统．反馈线

性化则利用微分几何理论和 Ｌｉｅ 导数等工具， 对于

满足一定条件的系统模型通过反馈控制实现输入－
输出解耦， 在特定的坐标系下， 原非线性模型可以

转化为具有标准形式的线性模型．
例如， 文献［２３］首先对于乘波体纵向运动拟合

模型进行如下假设：
１）忽略模型中的弹性模态（４）以及其与刚体模

型之间的耦合Ｃη
Ｔη、Ｃη

Ｌη、Ｃη
Ｄη、Ｃη

Ｍη；
２）鸭翼的偏转抵消了升降舵偏角对于升力的影

响， 并且忽略升降舵产生的附加阻力， 进而系统是

最小相位的；

３）通过增加执行机构动态： Φ
··

＝ － ２ξωΦ
·
ω２Φ ＋

ω２Φｃ，使得模型的输出 ｙ ＝ ［Ｖ γ］Ｔ 相对于输入 ｕ ＝

Φｃ δｅ[ ] Ｔ 的相对阶为 （３，３）， 满足精确线性化条件．
然后利用坐标进行变换：

ｚ ＝ ［Ｖ ＬｆＶ Ｌ２
ｆ Ｖ γ Ｌｆγ Ｌ２

ｆ γ］
Ｔ，

以及反馈控制律：

Φｃ

δｅ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ＬΦｃ
Ｌ２
ｆ Ｖ ＬδｅＬ

２
ｆ Ｖ

ＬΦｃ
Ｌ２
ｆ γ ＬδｅＬ

２
ｆ γ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

－１ ｕＶ － Ｌ３
ｆ Ｖ

ｕγ － Ｌ３
ｆ γ

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
，

实现了输入－输出的完全解耦： Ｖ（３） ＝ ｕＶ， γ（３） ＝ ｕγ，
其中， 符号 Ｌｉ

ＸＹ 表示相应的 Ｌｉｅ 导数运算， μＶ、μγ 分

别为新的控制输入．并且， 原非线性模型在新坐标系

下的表达式为线性能控能观标准型， 即实现了模型

的精确线性化．

参考输入 外环鲁棒控制 反馈控制 高超飞行器模型 坐标系变换

内环状态反馈

外环状态反馈

动态逆补偿或反馈线性化

图 ３　 高超声速飞行器模型线性化控制的基本结构

Ｆｉｇ．３ 　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｔｈｅ ｌｉｎｅａｒｉｚｅｄ ｍｏｄｅｌ⁃ｂａｓｅｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ ａｉｒ⁃
ｂｒｅａｔｈｉｎｇ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓ

动态逆补偿和反馈线性化都面临一个共同的问

题［２８］： 由于吸气式高超声速飞行器模型的非线性部

分并不能精确已知， 即存在建模的不确定性［２９］， 因

此， 在模型线性化过程中必然会产生相应的逆误差

或反馈误差．这就要求所设计的控制器在保证控制

精度的同时， 还需具备一定的鲁棒性来克服线性化

误差．针对具有一定不确定性的吸气式高超声速飞
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行器模型， 文献［３０］采用鲁棒反馈线性化方法推导

出一种面向控制的线性不确定性模型 （ ｃｏｎｔｒｏｌ⁃
ｏｒｉｅｎｔｅｄ ｌｉｎｅａｒｉｚｅｄ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ｍｏｄｅｌ， ＣＬＵＭ）：

χ· ＝ Ａχ ＋ Ｂｖ ＋ ∑
２

ｊ ＝ １
Ｃ ｊ ζｊ ｔ( ) ，

ｚｊ ＝ Ｋ ｊχ ＋ Ｇ ｊｖ．
（ ｊ ＝ １，２．）

ì

î

í

ïï

ïï

（１１）

式中： χ 为飞行状态向量 （包括刚体、弹性体状

态）；ｖ 为新定义的控制输入向量；ｚｊ 为不确定性输

出；∑
２

ｊ ＝ １
Ｃ ｊ ζ ｊ ｔ( ) 为集中不确定性；系数矩阵 Ａ、Ｂ、Ｃ ｊ、

Ｋ ｊ、Ｇ ｊ 具有特定的标准形式．
模型线性化控制方法在吸气式高超声速飞行器

控制领域已有较为广泛的应用．文献［２１］利用动态

逆补偿将高超声速飞行器模型进行线性化， 针对建

模存在的参数不确定性， 利用随机鲁棒控制理论进

行反馈控制律的设计；文献［３０］基于鲁棒反馈线性

化模型（１１）设计了极大－极小线性二次型输出跟踪

鲁棒控制器；文献［３１］利用反馈线性化和线性二次

型高斯调节器， 实现了具有弹性模态和输入耦合的

吸气式高超声速飞行器的跟踪控制；文献［３２］首先

对可能存在执行机构故障的吸气式高超声速飞行器

模型进行反馈线性化， 并得到其线性模型， 然后利

用滑模观测器设计自适应控制律来实现飞行速度、
高度的精确跟踪， 并具备一定的容错能力．

模型线性化控制方法的主要优势在于克服了高

超声速飞行器模型的复杂性， 同时， 可以将成熟的

线性控制理论引入到高超声速飞行器的控制问题当

中．需要指出的是， 基于模型线性化的控制方法主要

存在两点不足： １） 为了使吸气式高超声速飞行器模

型满足精确线性化条件， 需要适当地增加动态并忽

略一些非线性特征及弱耦合项；２） 线性化过程抵消

了一些有益的非线性， 造成执行机构效能的浪费．可
见， 模型线性化方法虽然简化了控制器的设计， 但

实际的应用仍有诸多制约．因此， 更为广泛、有效的

方法是直接针对吸气式高超声速飞行器的非线性模

型进行控制器的设计， 例如将要介绍的反向递推法．
２．２　 反向递推控制

反向递推法（ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ）是一种应用广泛的

基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数的非线性综合设计方法．该方法

首先将系统分为若干个串联的子系统， 然后从包含

输出的子系统到包含输入的子系统依次设计虚拟控

制律， 并最终得到执行机构的控制指令［３３］ ．由于反

向递推法可以在每一步充分地考虑系统的非线性，
并且设计过程自然地保持了系统的稳定性， 因此，
在吸气式高超声速飞行器控制领域应用较为广泛．

对于吸气式高超声速飞行器纵向运动的刚体动

力学模型（１）， 本文可以将其拆分成 ３ 个子系统： 速

度子系统 （第 １ 个动态方程）、高度子系统 （第 ２ 和

第 ３ 个动态方程）、姿态子系统 （第 ４ 和第 ５ 个动态

方程）， 如图 ４ 所示， 然后依次对这 ３ 个子系统采用

适当的非线性理论进行控制律的设计．反向递推法

的标准设计步骤在许多文献及教材中均有详细的介

绍， 这里不再赘述．需要说明的是， 虽然鸭翼的引入

消除了系统的非最小相位特性、进而简化了控制器

的设计难度， 但是增加了飞行器机构的复杂性以及

热防护系统的负担， 因此， 有些控制方法采用非线

性理论来克服系统的非最小相位特性［３４］ ．另外， 吸

气式高超声速飞行器的弹性动力学（４）与刚体动力

学（１）之间是相互耦合的， 但目前的控制器设计很

少考虑到机体的弹性模态， 比较普遍的处理方法是

将其对于刚体动力学的影响等价为满足特定条件的

外界扰动．
燃空比控制律

轨迹生成
速度子系统

高度子系统

鸭翼控制律

期望攻角
参考高度

参考速度

刚体动力学

姿态子系统

升降舵控制律

弹性动力学

刚体状态

弹性体状态

图 ４　 高超声速飞行器反向递推法控制的基本结构

Ｆｉｇ．４ 　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｔｈｅ ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ ｄｅｓｉｇｎ ｆｏｒ ａｉｒ⁃ｂｒｅａｔｈｉｎｇ
ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓ

　 　 基于上述构型， 很多非线性控制理论可以应用

于子系统控制律的设计．针对吸气式高超声速飞行

器模型中的弹性模态和参数不确定性， 文献［２４］采
用反向递推和自适应控制理论进行鲁棒控制器的设

计， 并证明了可以通过选择适当的控制参数来实现

输出的渐进跟踪以及对于弹性模态的抑制；文献

［３４］结合自适应控制理论、小增益参数和反向递推

设计方法， 仅利用燃空比和升降舵作为系统输入，
实现了输出的跟踪控制， 克服了吸气式高超声速飞

行器的非最小相位特性；文献［３５］针对非匹配不确

定扰动采用反向递推与非线性扰动观测器相结合的

方法， 为吸气式高超声速飞行器设计了追踪控制

器；文献［３６］利用自适应动态面与反向递推的设计

方法， 克服了执行机构的约束和不确定性．实际上，
反向递推法还可以与其他非线性理论相结合进行控

制器设计， 例如： 神经网络控制［３７－３８］， 但限于篇幅

限制这里不再列举．
反向递推法设计的优势在于可以充分考虑高超

声速飞行器模型的动态特性： 在抵消有害非线性的

同时， 将一些有利于系统稳定的非线性加以利用，
进而减少了所设计的高超声速飞行控制器的保守
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性．但反向递推法相对于其他方法而言， 其设计过程

略显繁琐．尤其当设计的步数较多时， 对于虚拟控制

的高阶求导会生成大量的分析计算， 所得到的控制

律形式也极为复杂［３３］ ．这个问题可以通过利用指令

滤波器［３９］或者其他形式的微分器加以解决［４０］ ．
２．３　 Ｔ－Ｓ 模糊控制

除了动态逆补偿和反馈线性化， 设计者还可以

采用一些智能控制理论来充分逼近模型的动态特

性， 从而避免了繁杂的非线性分析， 例如神经网络

控制、模糊控制等．这里着重阐述一种比较成熟的智

能控制方法： Ｔ － Ｓ 模糊控制 （ Ｔａｋａｇｉ⁃Ｓｕｇｅｎｏ ｆｕｚｚｙ
ｃｏｎｔｒｏｌ， Ｔ－Ｓ ＦＣ）．Ｔ－Ｓ 模糊控制的基本思想是： 首先

通过一定的模糊规则将吸气式高超声速飞行器的非

线性模型近似为一系列线性子系统的加权形式， 即

Ｔ－Ｓ 模糊建模， 然后利用并行分布补偿（ ｐａｒａｌｌｅｌ⁃
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ， ＰＤＣ）原理设计并得到最终

的控制律．采用 Ｔ－Ｓ 模糊控制的非线性系统的稳定

性可以利用线性矩阵不等式（ｌｉｎｅａｒ ｍａｔｒｉｘ ｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ，
ＬＭＩ）等工具加以证明， 如图 ５ 所示．以文献［４１］为
例， 说明吸气式高超声速飞行器 Ｔ－Ｓ 模糊建模的

方法．

模型分析

T-S模糊模型建立
设计PDC控制律并
转化为LMI形式

仿真验证

利用LMI工具箱进
行控制系数求解

图 ５　 高超声速飞行器 Ｔ－Ｓ 模糊控制器的设计步骤

Ｆｉｇ．５　 Ｄｅｓｉｇｎ ｓｔｅｐｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｔ－Ｓ ｆｕｚｚｙ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｆｏｒ ａｉｒ⁃ｂｒｅａｔｈｉｎｇ
ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｖｅｈｉｃｌｅｓ

　 　 首先， 注意到速度 Ｖ 和攻角 α 对于乘波体纵向

运动拟合模型有重要影响， 本文将 Ｖ 和 α 作为两个

前提变量， 并定义模糊子集： Ｓ ＝ ｛ Ｓｍａｌｌ， Ｍｉｄｄｌｅ，
Ｂｉｇ｝和模糊隶属函数（以 Ｖ 为例）：
Ｉｆ　 Ｖ ≥ ＶＭ，

ｔｈｅｎ　

ｈＳ（Ｖ） ＝ ０，
ｈＭ（Ｖ） ＝ １ － ｈＢ（Ｖ），

ｈＢ（Ｖ） ＝ ｅｘｐ｛ － ３．５ × １０ －１２ ｜ Ｖ（ ｔ） － ＶＢ ｜ ４｝，

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

Ｉｆ　 Ｖ ＜ ＶＭ，

ｔｈｅｎ　
ｈＳ（Ｖ） ＝ ｅｘｐ｛ － ３．５ × １０ －１２ ｜ Ｖ（ ｔ） － ＶＳ ｜ ４｝，
ｈＭ（Ｖ） ＝ １ － ｈＢ（Ｖ），
ｈＢ（Ｖ） ＝ ０．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

式中： ＶＳ、 ＶＢ、 ＶＭ 分别为速度在可行域的下界

（Ｓｍａｌｌ）、上界（Ｂｉｇ）和一个平衡点（Ｍｉｄｄｌｅ）；攻角的

隶属度函数也有类似的形式．
然后， 得到如下 ９（３２）条模糊规则：

Ｒｕｌｅ （ ｉ）： Ｉｆ Ｖ ｉｓ Ｓｍａｌｌ （ｏｒ Ｍｉｄｄｌｅ ｏｒ Ｂｉｇ）， α ｉｓ
Ｓｍａｌｌ （ｏｒ Ｍｉｄｄｌｅ ｏｒ Ｂｉｇ）， ｔｈｅｎ：

ｘ· ＝ Ａｉｘ ＋ Ｂｉｕ，
ｙ ＝ Ｃｘ．{

式中： ｉ＝ １，２，…，９；ｘ、ｕ 分别为系统状态向量、输入

向量；Ａｉ、Ｂｉ 分别可以通过特定的算法得到；Ｃ 为输

出矩阵．从而吸气式高超声速飞行器 Ｔ－Ｓ 模糊模型

具有如下形式：

ｘ· ＝ Ａｈｘ ＋ Ｂｈｕ，
ｙ ＝ Ｃｘ．{ （１２）

式中： Ａｈ ＝ ∑
９

ｉ ＝ １
ｈｉ Ａｉ， Ｂｈ ＝ ∑

９

ｉ ＝ １
ｈｉ Ｂｉ， 加权系数 ｈ１…ｈ９

为 ｈＳ（Ｖ） ＋ ｈＭ（Ｖ） ＋ ｈＢ（Ｖ） 与 ｈＳ（α） ＋ ｈＭ（α） ＋ ｈＢ（α）

相乘的组合项， 并且满足∑
９

ｉ ＝ １
ｈｉ ＝ １．

在得到 Ｔ－Ｓ 模糊模型（１２）之后， 本文可以采用

并行分布补偿的方法进行控制器设计， 并应用线性

矩阵不等式工具求解使闭环系统满足稳定性条件以

及特定性能指标的控制参数， 限于篇幅这里不再赘

述．利用上述 Ｔ－Ｓ 模糊控制方法， 文献［４１］为吸气

式高超声速飞行器设计了保性能控制器， 即： 在实

现输出跟踪的同时，还满足了一定的性能指标， 最

终控制器参数满足的条件以线性矩阵不等式的形式

给出， 可以利用标准的数学软件（如 Ｍａｔｌａｂ 的 ＬＭＩ
工具箱）进行求解；文献［４２］考虑了执行机构和传感

器出现故障的情形， 采用 Ｔ－Ｓ 模糊控制方法设计了

容错控制器；文献［４３］将滑模变结构控制理论与 Ｔ－
Ｓ 模糊建模相结合， 进一步考虑了执行机构的饱和、
死区等非线性特性；文献［４４］利用 Ｔ－Ｓ 模糊控制实

现了吸气式高超声速飞行器的动态输出反馈控制．
基于 Ｔ－Ｓ 模糊模型的控制器设计的优势在于可

以利用简单的线性形式去逼近高超声速飞行器复杂

的飞行动态， 甚至可以考虑机身的弹性动力学（需
要说明的是， 精确线性化方法目前还难以考虑高超

声速飞行器的弹性模态）， 同时也有较为成熟的理

论去证明闭环系统的稳定性．Ｔ－Ｓ 模糊建模虽然简化

了控制器的设计过程， 但也存在不足： １）随着模糊

规则的增加， 系统的设计过程会变得更加复杂；
２）隶属函数的选取需要一定的经验；３）Ｔ－Ｓ模糊控

制方法通常只能给出满足稳定性和性能指标的控制

器参数的充分条件．
２．４　 自适应控制和滑模变结构控制

以上总结了 ３ 种高超声速飞行器常用的控制构

型： 模型线性化、反向递推以及 Ｔ－Ｓ 模糊控制．基于

此， 许多控制理论可以与之相结合进行控制器的设

计．这里主要介绍两种广泛应用的控制方法： 自适应
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控制和滑模变结构控制．
２．４．１　 自适应控制

由于吸气式高超声速飞行器的模型参数存在严

重的不确定性， 因此， 自适应理论在飞行控制中有

着较为广泛的应用， 主要体现在两个方面： １） 不确

定参数的辨识． ２） 自适应跟踪控制．参数辨识是高

超声速飞行器研究领域的一个重要课题， 例如：
Ｘ－４３Ａ在飞行试验的最后阶段进行了一系列的机动

飞行， 进而成功地辨识出特定的未知参数， 为进一

步分析高超声速飞行的动态特性以及设计高性能的

控制器获取了必要的条件．但参数辨识问题不是本

文研究的重点， 因此， 以下主要对于自适应跟踪控

制问题进行阐述．
由于自适应控制对系统不确定性（尤其是参数

不确定性）具有强大的处理能力， 因此， 在吸气式高

超声速飞行器跟踪控制中已有着广泛的应用， 例如

文献［２４， ２７， ３４， ４５－４６］．以反向递推方法中的速

度子系统（如图 ４ 所示）为例， 简要说明自适应控制

的设计过程．
考虑速度动态方程（１） 以及推力 Ｔ、阻力 Ｄ 的

拟合方程（５）， 并假设：
１）推力和阻力表达式中的拟合系数为未知的

常值；
２）气动舵（鸭翼、副翼）和弹性模态对于动力学

方程（１）的影响可以等价为一个具有上界的未知扰

ｄ ｔ( ) ≤Ｄ， Ｄ＞０ 为未知的上界；
３）执行机构（燃空比）部分失效： Φ ＝ κΦｃ， 其

中， Φｃ 为控制指令， ０＜κ－≤κ≤１ 为未知的失效系数．

首先将跟踪误差 Ｖ
～
＝ Ｖ－Ｖｒ 的动态方程改写成如

下线性参数化形式：

Ｖ
～·

＝ ΨＴ
１ θ１Φｃ ＋ ΨＴ

２ θ２ － ｇｓｉｎ γ － Ｖ
·

ｒ ＋ ｄ ｔ( ) ，
（１３）

其中 Ｖｒ 为速度参考轨迹， 并且

θ１ ＝ ［κＣ３
Ｔ，Φ κＣ２

Ｔ，Φ κＣ１
Ｔ，Φ κＣ０

Ｔ，Φ］
Ｔ，

Ψ１ ＝ ｑ－Ｓｃｏｓ α ／ ｍ( ) × ［α３ α２ α １］ Ｔ，

θ２ ＝ ［Ｃ３
Ｔ Ｃ２

Ｔ Ｃ１
Ｔ Ｃ０

Ｔ Ｃα２
Ｄ Ｃα１

Ｄ Ｃ０
Ｄ］

Ｔ，

Ψ２ ＝ ｑ－Ｓ ／ ｍ( ) × ［α３ｃｏｓ α α２ｃｏｓ α αｃｏｓ α ｃｏｓ α α２ α １］ Ｔ ．
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　 　 对于线性参数化方程（１３）， 可以设计控制律：

Φｃ ＝
１

ΨＴ
１ θ

＾
１

［－ ｋＶＶ
～
－ΨＴ

２ θ
＾
２ ＋ ｇｓｉｎ γ ＋ Ｖ

·
ｒ － Ｄ＾ ｓｇｎ Ｖ

～
( ) ］，

和自适应律：

θ
·^

１ ＝ ｐｒｏｊ Γ１ Ψ１ΦｃＶ
～

( ) ，

θ
·^

２ ＝ ｐｒｏｊ Γ２ Ψ２Ｖ
～

( ) ，

Ｄ
·^
＝ σＤ Ｖ

～
．
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式中： ｓｇｎ ·( ) 为符号函数；ｐｒｏｊ ·( ) 为投影函数；
ｋＶ＞０， Γ１＞０， Γ２＞０， σＤ＞０．选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数：

Ｗ ＝ １
２

Ｖ
～
２ ＋ ‖ θ

～

１‖Γ －１１
＋ ‖ θ

～

２‖Γ －１２
＋ σ －１

Ｄ Ｄ
～

２( ) ，

并对 Ｗ 求取一阶导数， 容易得到 Ｗ
·
≤－ｋＶＶ

～
２ ．进而利

用 ＬａＳａｌｌｅ 定理可知： 速度跟踪误差 Ｖ
～
趋近于零， 并

且系统的控制指令 Φｃ 以及更新量θ＾ １、θ
＾
２、Ｄ

＾
均是有

界的．
由上述例子可以看出， 自适应控制的优势在于

可以很好地处理高超声速飞行器的参数不确定性，
这也是高超声速飞行控制中所面临的重要的问题之

一， 另外， 由于自适应控制方法具有强大的在线估

计能力， 其也可用于高超声速飞行器的参数辨识、
故障检测与处理等问题， 是目前应用最为广泛的高

超声速飞行控制手段．但需要说明的是： １） 自适应

跟踪控制器中的估计参数一般并不收敛到其真实

值， 这是由于输入信号的“持续激励”条件［４７］ 在实

际的跟踪控制问题中是无法满足的（例如， 一般会

设定比较平缓的参考轨迹 Ｖｒ， 以避免剧烈的机动飞

行）；２） 除了参数不确定性， 还需进一步考虑其他

的约束条件， 例如： 燃空比的上、下限、气动舵的最

大偏转角、终端约束、高超声速飞行走廊（ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｃｏｒｒｉｄｏｒ）等．
２．４．２　 滑模变结构控制

由于滑模变结构控制对于系统的不确定性、外
界扰动具有较强的鲁棒性， 因此在理论和工程中都

有着较为广泛的应用， 例如， 滑模观测器、滑模微

分器、机器人控制、航天器姿态控制等．同样， 滑模

变结构理论也可应用于吸气式高超声速飞行器的控

制问题．滑模控制器的设计主要分为两步［４８］： １） 设

计滑模面函数 ｓ ｔ( ) ， 使得被控系统在滑模面 ｓ ｔ( ) ＝
０ 上的运动满足预期的性能指标（收敛率， 稳态误

差等） ． ２） 设计趋近律 ｕ ｔ( ) ， 使原系统的状态可以

在有限时间内到达滑动面．滑模变结构控制已在吸

气式高超声速飞行器控制领域有着广泛的应用， 例

如文献［４９－５４］．
一般来说， 直接针对高超声速飞行器复杂的非

线性模型进行滑模面、趋近律的设计是非常困难的，
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因此需要对于非线性模型进行预处理．例如， 针对

具有特定不确定性及外界扰动的吸气式高超声速飞

行器模型， 利用模型线性化控制中的假设并对跟踪

输出（即速度 Ｖ 和高度 ｈ）反复地进行求导运算， 可

以得到如下形式的表达式：
Ｖ（３）

ｈ（４）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ｆＶ
ｆｈ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋

ｇＶ

ｇｈ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ｕ ＋

ΔＶ

Δｈ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
． （１４）

式中： ｆＶ、 ｆｈ、ｇＶ、ｇｈ 分别为确定的函数， 控制矩阵

Ｇ＝［ｇＴ
Ｖ ｇＴ

ｈ］ Ｔ是可逆的；ΔＶ、Δｈ 分别为满足一定条件

的集中扰动项．针对模型（１４），可以采用标准的滑模

变结构设计方法来实现输出的跟踪控制， 这里不再

赘述．然而， 模型可线性化的假设是十分苛刻的， 实

际的应用必然存在局限性．因此， 以下着重介绍一

种基于 Ｔ － Ｓ 模糊建模的滑模变结构控制器设计

方法．
首先， 对于具有参数不确定性和扰动项的吸气

式高超声速飞行器模型进行 Ｔ－Ｓ 模糊建模．利用与

Ｔ－Ｓ 模糊控制相同的模糊集合与隶属度函数， 定义

如下 ９（３２）条模糊规则：
Ｒｕｌｅ （ ｉ）： Ｉｆ Ｖ ｉｓ Ｓｍａｌｌ （ｏｒ Ｍｉｄｄｌｅ ｏｒ Ｂｉｇ），α ｉｓ

Ｓｍａｌｌ （ｏｒ Ｍｉｄｄｌｅ ｏｒ Ｂｉｇ）， ｔｈｅｎ：

ｘ· ＝ Ａｉ ＋ ΔＡｉ( ) ｘ ＋ Ｂｉｕ ＋ Ｄｉω ｔ( ) ，
ｙ ＝ Ｃｘ．{

式中：ｉ＝ １，２，…，９；ｘ、ｕ 分别为系统状态向量、输入

向量；Ａｉ、ΔＡｉ、Ｂｉ、Ｄｉ 分别可以通过特定的算法得

到；ΔＡｉ 为状态矩阵Ａｉ 的参数不确定性；Ｃ 为输出矩

阵；ω ｔ( ) 为不确定的外界扰动以及未建模的非线性．
进而得到 Ｔ－Ｓ 模糊模型：

ｘ· ＝ Ａｈ ＋ ΔＡｈ( ) ｘ ＋ Ｂｈｕ ＋ Ｄｈω ｔ( ) ，
ｙ ＝ Ｃｘ．{

式中：Ａｈ ＝ ∑
９

ｉ ＝ １
ｈｉ Ａｉ， ΔＡｈ ＝ ∑

９

ｉ ＝ １
ｈｉΔＡｉ， Ｂｈ ＝ ∑

９

ｉ ＝ １
ｈｉ Ｂｉ，

Ｄｈ ＝ ∑
９

ｉ ＝ １
ｈｉ Ｄｉ，加权系数 ｈ１，…，ｈ９ 与Ｔ－Ｓ模糊控制中

的定义相同．
然后， 对应每个模糊规则定义如下参考模型：
Ｒｕｌｅ （ ｉ）： Ｉｆ Ｖ ｉｓ Ｓｍａｌｌ （ｏｒ Ｍｉｄｄｌｅ ｏｒ Ｂｉｇ）， α ｉｓ

Ｓｍａｌｌ （ｏｒ Ｍｉｄｄｌｅ ｏｒ Ｂｉｇ）， ｔｈｅｎ：
ｘ·ｍ ＝ Ａｍｉ ｘｍ ＋ Ｂｍｉｒ ｔ( ) ．

式中： ｘｍ 为参考模型状态；ｒ ｔ( ) 为已知的参考输入；
Ａｍｉ是 Ｈｕｒｗｉｔｚ 的．进一步， 定义跟踪误差 ｅ ＝ ｘ－ｘｍ，
并设计如下形式的积分型滑模面函数：

Ｒｕｌｅ （ ｉ）： Ｉｆ Ｖ ｉｓ Ｓｍａｌｌ （ｏｒ Ｍｉｄｄｌｅ ｏｒ Ｂｉｇ）， α ｉｓ
Ｓｍａｌｌ （ｏｒ Ｍｉｄｄｌｅ ｏｒ Ｂｉｇ）， ｔｈｅｎ：

ｓｉ ｔ( ) ＝ Ｇｉ { ［ｅ ｔ( ) － ｅ ｔ０( ) ］ － 　 　 　

　 　 　 ∫ｔ
ｔ０
［Ａｍｉｅ τ( ) ＋ Ｂｉ Ｋｉｅ τ( ) ］ｄτ } ．

式中： Ｇｉ∈Ｒ２×７， Ｋｉ∈Ｒ２×７为需要设计的常值矩阵．
因此， 整个系统的滑模面函数可以表示为

ｓ ｔ( ) ＝ ∑
９

ｉ ＝ １
ｈｉ ｓｉ ｔ( ) ，

可以证明， 通过设计参数Ｇｉ 与Ｋｉ， 当被控系统在滑

模面 ｓ ｔ( ) ＝ ０ 上运动时， 相应的跟踪误差 ｅ ｔ( ) 满足

特定的 Ｈ¥ 性能指标．
最后， 设计者需要设计适当的控制律， 以驱动

系统的状态在有限时间内到达滑模面 ｓ ｔ( ) ＝ ０．文献

［４３］给出了一种自适应控制律， 由于篇幅限制这里

不再赘述．
以上给出了基于 Ｔ－Ｓ 模糊建模的滑模变结构

控制器的设计方法．滑模变结构控制方法的优势在

于对高超声速飞行过程中的强扰动、强不确定性具

有优异的鲁棒性， 并且通过滑模面的设计可以保证

一定的飞行性能指标， 这是一般的控制方法所不具

备的优势．需要指出的是： １） 滑模面 ｓ ｔ( ) ＝ ０ 的性

质很大程度上决定了闭环系统的控制效果， 本文可

以通过设计特殊的滑模面来提高系统的性能， 例

如， 通过构造终端滑模面 （ ｔｅｒｍｉｎａｌ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ
ｓｕｒｆａｃｅ， ＴＳＭＳ）可以实现输出的有限时间跟踪控制；
２） 滑模变结构控制中的趋近控制律往往是不连续

（由符号函数引起）， 产生所谓的“抖振”现象， 另

外， 终端滑模变结构控制还会产生奇异现象， 这些

在控制器的设计环节都是需要进一步考虑并克

服的．
本文主要阐述了吸气式高超声速飞行器 ３ 种常

见的控制构型： 基于模型线性化的设计方法、反向

递推设计方法、Ｔ－Ｓ 模糊控制方法， 并举例说明自

适应控制、滑模变结构控制在高超声速飞行控制领

域的应用．总的来说， 模型线性化方法虽然简化了

控制器设计， 却忽略了吸气式高超声速飞行器的一

些重要非线性（如非最小相位特性）， 限制了其在实

际工程中的应用；反向递推法和 Ｔ－Ｓ 模糊控制方法

虽然设计步骤略显繁琐，但具有强大的非线性处理

能力和良好的控制性能， 因此也是目前比较主流的

设计方法；自适应控制可以有效地处理飞行器建模

产生的不确定性， 在实际的飞行试验中（如Ｘ－４３Ａ，
ＨＩＦｉＲＥ 项目等）已有应用；而滑模变结构控制具有

较强的鲁棒性和适应性， 并且可以达到优异的控制

性能（如有限时间收敛）， 其应用前景十分广阔．当
然， 吸气式高超声速飞行器的控制方法远不止这

些， 例如， 神经网络控制（ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋｓ ｃｏｎｔｒｏｌ，
ＮＮＣ）， 轨 迹 线 性 化 控 制 （ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ ｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ
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ｃｏｎｔｒｏｌ， ＴＬＣ）， 线性变参数控制 （ ｌｉｎｅａｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
ｖａｒｙｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ， ＬＰＶＣ）等．无论采用何种方法进行控

制器的设计， 都需要充分考虑实际系统自身的特

点， 因此， 以下将进一步讨论吸气式高超声速飞行

器控制中需要解决的实际问题．

３　 吸气式高超声速飞行器控制面临的问题

３．１　 执行机构的非线性

针对吸气式高超声速飞行器气动舵面的饱和、
死区等非线性的控制器设计已经获得较多的关注，
例如： 文献［３６－３７， ３９， ４３， ５５－５６］．实际的执行机

构还可能存在一些更为复杂的动态非线性特性， 这

里着重介绍两种常见的、但未在高超声速飞行控制

中充分考虑的非线性特性： 齿隙非线性和延迟

特性．
气动舵面的机械连接以及伺服机构的电气特性

会产生齿隙非线性（ｂａｃｋｌａｓｈ ｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ） ．齿隙非线

性的数学描述为［５７］

ｕ·Ｏ（ｔ）＝
ｕ·Ｉ（ｔ）， ｉｆ ｕ·Ｉ（ｔ） ＞ ０∧ ｕＯ（ｔ）＝ ＫＢｕＩ（ｔ） － Ｂｒ，

ｉｆ ｕ·Ｉ（ｔ） ＜ ０∧ ｕＯ（ｔ）＝ ＫＢｕＩ（ｔ） － Ｂｌ，
　 ０， ｏｔｈｅｒｗｉｓｅ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１５）
式中： ｕＩ、 ｕＯ 分别为齿隙非线性的输入和输出；
ＫＢ＞０， Ｂｒ＞０，Ｂ ｌ＞０ 为未知常数．由表达式（１５）可以

看出： 齿隙特性是控制输入及其导数的函数， 因

此， 对这类非线性执行机构进行理论分析以及控制

器设计会更为复杂．
齿隙非线性特性（１５）可以写成如下线性形式：

ｕＯ ＝ ＫＢｕＩ ＋ ｄＢ ｔ( ) ，
式中 ｄＢ ｔ( ) 为残差项．一般情况下的齿隙效应均无法

进行准确测量， 因此执行机构失效系数 ＫＢ 与残差

ｄＢ ｔ( ) 通常是未知的， 进一步可以证明 ｄＢ ｔ( ) 具有常

值上界．对于以上形式的处理方法， 可以结合自适

应控制进行处理， 具体过程可参考文献［５８］．
另外一种更为有效的方法是利用逆补偿的思想

建立如下齿隙逆补函数（ｉｎｖｅｒｓｅ ｂａｃｋｌａｓｈ ｆｕｎｃｔｉｏｎ）：

ｕＩ ＝ ＢＩ ｕＯ( ) ＝ １
ＫＢ

ｕＯ ＋ Ｂｒ
χ
ｒ ｕ·Ｏ( ) ＋ Ｂ ｌ

χ
ｌ ｕ·Ｏ( ) ，

其中：

χ
ｒ ｕ·Ｏ( ) ＝ ｅｋｕ·Ｏ

ｅｋｕ·Ｏ ＋ ｅ －ｋｕ·Ｏ
， χ

ｌ ｕ·Ｏ( ) ＝ ｅ －ｋｕ·Ｏ

ｅｋｕ·Ｏ ＋ ｅ －ｋｕ·Ｏ
．

　 　 考虑到在实际系统中，参数 ＫＢ、Ｂｒ 以及 Ｂｌ 是难以

进行准确测量的， 因此实际的逆输入 ｕＩ 可以设计为

uI=BI( )u′
O =1

K�B
[ ]u′

O+KBBrχr( )u�′O +KBBlχl( )u�′O ,

其中： 上标“＾”代表对应的估计值， ｕ′
Ｏ 为实际的控

制输入， 即

u′
O=K�BuI-KBBrχr( )u�′O -KBBlχl( )u�′O ,

可以证明， 理想控制输入 ｕＯ 与实际控制输入 ｕ′
Ｏ 之

间的差异 Δｕ＝ｕＯ－ｕ′
Ｏ 是有界的［５７］ ．同样， 齿隙逆补

偿方法可以与自适应控制相结合， 设计控制律和自

适应律实现输出的跟踪控制．
另一种需要考虑的非线性是执行机构的延迟特

性， 此处仅作简要的说明．由于机载计算机有限的

处理速度和执行机构的动态特性， 从采集导航数

据、机载计算机计算并发出控制指令到作动器实际

的控制效果， 必然会有一定的延迟， 如图 ６ 所示．虽
然这些延迟在普通低速飞行器的控制器设计中是可

以忽略不计的， 但是对于至少以 ５ Ｍａ 巡航的高超

声速飞行器来说， ０．１ ｓ 的执行机构延迟就可能产生

近 ２００ ｍ 的位置测量误差， 这对于高性能的飞行控

制是不被允许的．

计算延迟 作动器延迟

传感器数据采集 机载计算机导航、制导、控制 执行机构动态特性

图 ６　 高超声速飞行控制中的延迟特性

Ｆｉｇ．６　 Ｄｅｌａｙｓ ｉｎ ｔｈｅ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｆｌｉｇｈｔ ｃｏｎｔｒｏｌ

　 　 另外， 由于延迟特性会引起的控制指令与实际

控制输出之间传递函数的相位移动， 进而导致控制

指令的失效．例如， 由于燃料泵的延迟特性， 超燃冲

压发动机的燃流量指令 Φｃ 与实际燃流量 Φ 之间的

传递函数可以表示为

Φ ｓ( )

Φｃ ｓ( )
＝ ω２ｅ －τｓ

ｓ２ ＋ ２ξωｓ ＋ ω２ ．

式中： ξ ＝ ０．７，ω ＝ ２０ ｒａｄ ／ ｓ， 延迟特性常数假设为

τ＝ ０．２ ｓ．如果利用上述环节来响应正弦燃流量指

令： Φｃ ＝ ０．５ ｓｉｎ（πｔ）＋０．５， 其输出结果如图 ７ 所示．
可以看出， 具有延迟特性的环节， 实际的燃流量与

燃流量指令有着较大的误差， 并且这一误差将会随

着燃流量指令频率的增加而进一步增大．为了克服

延迟效应， 可以利用时滞系统控制理论进行高超声

速飞行器控制器的设计， 另外， 所设计的控制律形

式要尽量精简， 以减少机载计算机在处理数据的耗

时．例如， 文献［５９］已经证明： 采用文献［３３］中经

典的自适应反向递推设计方法可以实现一类带有输

入时滞特性的线性系统的输出跟踪， 且不受最小相

位条件的约束， 因此， 针对于吸气式高超声速飞行

器执行机构的延迟问题， 可以利用其线性化模型设
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计飞行控制器．
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图 ７　 延迟特性对于燃流量指令响应的影响

Ｆｉｇ．７　 Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ ｄｅｌａｙ ｏｎ ｔｈｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｏｆ ｆｕｅｌ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｙ ｒａｔｉｏ
ｃｏｍｍａｎｄ

３．２　 容错控制

控制系统的故障可分为 ３ 种情形： 执行机构故

障、传感器故障以及组件故障［６０］ ．吸气式高超声速

飞行器的气动舵面工作在高温、高动压的恶劣环境

下， 很可能出现执行机构部分失效甚至全部失效的

情形， 因此， 所设计的控制器还需要具备一定的容

错控制能力［６１］ ．一般来说， 容错控制主要分为两类：
１）利用设计控制器的鲁棒性来克服执行机构失效；
２）通过引入故障的检测机制来确定故障发生的位

置和程度， 进而采用一定的处理机制进行克服．
对于吸气式高超声速飞行器容错控制的研究主

要集中于第 １ 类， 即： 通过设计具有强鲁棒性或者

自适应能力的控制器来保证在执行机构、传感器等

出现故障时仍能达到一定的性能指标．例如： 文献

［６２］利用动态面反步法对于一类带有舵面冗余的

高超声速飞行器设计了容错控制器， 实现了在部分

舵面卡死情况下的指令跟踪控制；文献［６３］利用扰

动观测器增强型的反步法为高超声速飞行器设计了

跟踪控制器， 并通过引入指令滤波器和辅助系统实

现了飞行控制系统对于执行机构幅值、速度约束的

鲁棒性；文献［６４］通过在标准的动态逆控制器中引

入故障观测器， 使得飞行控制系统能够适应一类突

变的故障， 而对于其他类型的故障， 则利用支持向

量机进行在线补偿；文献［４２］利用 Ｔ－Ｓ 模糊控制的

方法考虑了执行机构部分失效的情形， 并保证了闭

环系统的渐近稳定性；文献［６５－６６］设计了自适应

容错控制器， 使得在执行机构部分失效的情况下仍

能实现有限时间的输出跟踪；文献［６７］利用反馈线

性化模型设计了自适应控制器， 在升降舵卡死的情

况下保证系统的稳定性， 并利用高增益观测器实现

了输出反馈控制；文献［６８］利用神经网络估计执行

机构故障对系统产生的影响， 进而利用带有指令预

处理机制的反向递推法设计了控制器；对于传感器

出现故障也有相关的研究［４２， ６９］， 其中， 文献

［４２］基于 Ｔ－Ｓ 模糊模型考虑了如下传感器故障：
ζ′ ｔ( ) ＝ Ｆｓζ ｔ( ) ．

式中： ζ ｔ( ) 为可测量的真实值；ζ′ ｔ( ) 为测量值；Ｆｓ ＝
ｄｉａｇ ｆｓｉ{ }为传感器测量矩阵并满足：

ｆｓｉｌ ≤ ｆｓｉ ≤ ｆｓｉｈ ＜ ∞，
式中 ｆｓｉｈ、ｆｓｉｌ分别为测量值的上界和下界．显然， 如果

ｆｓｉｌ ＝ ｆｓｉｈ ＝０， 则代表测量信号完全丢失；如果 ｆｓｉｌ ＝ ｆｓｉｈ ＝
１， 则代表传感器没有故障．基于此， 文献［４２］利用并

行分布补偿原理及线性矩阵不等式工具设计了模糊

线性反馈控制器， 并实现了输出的跟踪．此外， 还有

许多相关的研究成果限于篇幅无法详细列举说明．
３．３　 多目标控制

大多数已有控制器设计的目标为： 实现高超声

速飞行器输出（速度、高度）的渐进跟踪以及系统状

态的收敛或有界．近期， 一些研究成果利用终端滑

模变结构控制技术 （ ｔｅｒｍｉｎａｌ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ，
ＴＳＭＣ）实现了有限时间精确跟踪， 即： 跟踪误差可

以在特定有限的时间内收敛到零， 并保持对于外界

扰动的鲁棒性．然而， 仅仅实现对于输出的跟踪是

远远不够的， 还需要针对于多个性能指标进行控制

系统的综合设计．
对于吸气式高超声速飞行器的控制系统，设计

者还需要进一步考虑系统的动态性能指标．恶劣的

动态性能将严重危害吸气式高超声速飞行器的正常

工作， 例如： 剧烈的超调或震荡很容易激发机身的

弹性模态；对于未来可能的载人高超声速飞行器，
还需进一步考虑飞行过程中的舒适度、最大过载等

性能指标．近几年， 已有相关的控制理论和方法在

控制器的设计中考虑系统动态性能的指标．例如，
文献 ［ ７０ － ７１］ 通过引入性能函数 （ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ） ρ（ ｔ）以及误差变换 ｅ ｔ( ) ＝ ρ ｔ( ) ｓ ε( ) ， 首先

将常规的控制误差 ｅ ｔ( ) 转化为新的误差变量 ε ｔ( ) ，
然后通过控制 ε ｔ( ) 的有界来保证 ｅ ｔ( ) 满足预定的

最小收敛率及最大超调量， 从而使控制系统满足预

定的动态性能指标．
另外， 对于吸气式高超声速飞行器来说， 某些

约束必须严格地进行限制， 这主要体现在超燃冲压

发动机的工作条件．一般来说， 为了满足发动机的

进气条件，飞行攻角 α 和侧滑角 β 的上界近似与飞

行马赫数有以下关系［７２］（如图 ８ 所示）：
α ≤ ＫαＭ∞ ＋ Ｂα， Ｍ∞ ≥ ４，
β ≤ ＫβＭ∞ ＋ Ｂβ， Ｍ∞ ≥ ４．

式中：Ｋα＞０， Ｂα＞０， Ｋβ＞０， Ｂβ＞０ 为特定常数， 并且

４Ｋα＋Ｂα≈０， ４Ｋβ ＋Ｂβ≈０．由此可见， 随着马赫数的

不断降低， 攻角和侧滑角的约束越来越严格（尤其
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在 Ｍ∞ ＝ ４ 附近）， 这对于吸气式高超声速飞行器的

减速机动控制具有极大的挑战性．与此同时， 由于

高超声速飞行会产生严重的气动热， 因此对于飞行

器本身的热防护措施是及其苛刻的．从另一角度来

说， 如果设计的控制器能够充分地考虑相关方面的

约束， 如合理的热流量、动压变化范围等， 则会在

很大程度上减轻热防护系统的设计压力， 这就需要

在飞行过程中严格地限制气动舵的偏转角为

δｃ ≤ δ－ ｃ ｑ－( ) ， δｅ ≤ δ－ ｅ ｑ－( ) ，

式中 δ－ ｃ ｑ－( ) 、δ－ ｅ ｑ－( ) 是与动压 ｑ－ 有关的函数．

α β
δ eδ c

攻角上界

鸭翼上界 升降舵上界

侧滑角上界

0 M≈4 M 0 M≈4 M

0 q 0 q- -

图 ８　 攻角、侧滑角以及气动舵偏转角的约束

Ｆｉｇ．８ 　 Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｏｎ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ， ａｎｇｌｅ ｏｆ ｓｉｄｅｓｌｉｐ ａｎｄ
ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅｓ

　 　 根据上述讨论， 可以将吸气式高超声速飞行器

的控制指标分为两类： １） 软指标（ ｓｏｆｔ ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ），
其中包括系统的跟踪特性（例如： 跟踪误差、趋近速

度、调整时间）、 飞行舒适度、 过载等；２） 硬指标

（ｈａｒｄ ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ）， 其中包括执行机构的限制、飞行

姿态的约束（例如： 最大攻角及侧滑角）等．在实际

的控制系统中， 各个控制指标往往无法同时满足．
例如： 对于攻角 α 的约束会制约航迹角 γ， 使其无

法跟踪控制指令 γｃ， 进而产生较大的高度跟踪误

差．在两个或多个指标发生冲突的情况下， 可以将

控制系统的设计目标转化为带有约束条件的最优控

制问题： 设计控制律 ｕ， 在满足硬指标的前提下，
使得特定的综合性能指标函数Ｊ ｘ，ｕ( ) 达到极值， 即

ｕ ＝ ａｒｇｍｉｎＪ ｘ，ｕ( ) ，ｓ．ｔ． ｘ，ｕ( ) ∈ Ωｈａｒｄ，
其中 Ωｈａｒｄ为硬指标确定的可行域． 一般来说， 对于该

类问题的求解是十分困难的．近期， 文献［７３］通过引

入控制 Ｂａｒｒｉｅｒ 函数（ｃｏｎｔｒｏｌ ｂａｒｒｉｅｒ ｆｕｎｃｔｉｏｎ， ＣＢＦ）的
概念， 利用二次规划解决了一类多目标控制问题．但
是在吸气式高超声速飞行器控制领域还没有相关方

面的研究， 是一个具有实际意义的研究方向．
３．４　 切换控制

吸气式高超声速飞行器还涉及相关的模式切

换， 主要包括： 飞行模式的切换、动力系统的切换

以及执行机构的切换， 如图 ９ 所示．目前对于吸气

式高超声速飞行器控制的研究主要集中在巡航段，
但实际的飞行任务或者机动过程必然要经历上升段

和下降段．由于飞行器在各个飞行阶段的动态特性

是不尽相同的， 仅依靠单一的控制律很难统一地实

现每个飞行段的控制指标， 因此， 往往需要设计不

同的控制器参数、结构来适应不同的飞行阶段．另一

方面， 超燃冲压发动机在低马赫数（一般 Ｍ∞ ＜４）是
难以启动的， 一般需要与其他动力装置进行组合以

实现全包线的飞行．例如： Ｘ－４３Ａ 的飞行实验就采

用飞马座火箭将其助推到特定的速度、高度， 进而

点燃超燃冲压发动机以维持高超声速飞行， 对于

Ｘ－４３Ａ与助推器分离的稳定性问题， ＮＡＳＡ 的研究

人员［７４］ 做了大量的分析和验证．另外， 在某些大机

动飞行过程中， 需要执行机构提供充足的控制力、
力矩．但由于气动舵（主要考虑升降舵）需要克服推

力产生的抬头力矩， 并且过大的舵偏角在高超声速

飞行中会产生严重气动热和附加阻力， 因此其控制

裕度是十分有限的．基于上述原因， 吸气式高超声

速飞行器通常采用气动舵面与反作用力控制系统

（ｒｅａｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ， ＲＣＳ）组合的方式来提供足

够的机动能力， 即： 执行机构可能发生切换．

飞行阶段切换

执行阶段切换 控制器
切换 动力系统切换

图 ９　 高超声速飞行中的控制器切换问题

Ｆｉｇ．９　 Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｒｏｂｌｅｍ ｉｎ ｔｈｅ ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ ｆｌｉｇｈｔ

　 　 由此可见， 对于大机动、大飞行包线的高超声

速飞行来说， 单一的控制参数、控制结构往往难以

满足预定的控制指标．因此， 需要针对不同的情形

设计切换控制系统， 并能够对于闭环系统的稳定性

及性能进行充分地分析， 而这也是目前吸气式高超

声速飞行器控制的一个重要的研究方向．采用近似

线性化的方法， 设计者可以将具有参数或结构变化

的吸气式高超声速飞行器控制问题表述成一类多模

型切换控制问题：

　 　 　 　 　 　
ｘ· ＝ Ａ λ( ) ｘ ＋ Ｂ λ( ) ｕ，
ｙ ＝ Ｃｘ．{

式中：ｕ＝［Φ δＡＣＳ δＲＣＳ］Ｔ；δＡＣＳ为气动舵输入；δＲＣＳ为

反作用力控制输入； ｛Ａ λ( ) ，Ｂ λ( ) ｜ λ ＝ １，２，…，Ｎ｝
为切换系统矩阵的集合， λ ＝ λ ｘ( ) 为系统的切换信

号， λ＝ ｉ表示系统 Ａ ｉ( ) ，Ｂ ｉ( ) ，Ｃ( ) 被激活．对于上述

多模型切换控制问题已有较为成熟的理论 ［７５ －
７６］， 但是切换时刻的控制指令往往具有较大的幅

值， 甚至超出了实际作动器的执行能力， 这就需要
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在控制器的设计中进一步考虑平滑切换问题（可以

结合最优控制、模糊控制等理论） ．此外， 如何推导

出标准的切换模型、并使其能够充分地逼近真实的

飞行动态， 进而设计高性能的控制器， 仍是今后研

究的一个努力方向．
３．５　 制导与控制的一体化设计

众所周知， 飞行器的制导与控制是紧密相连

的．由于飞行系统的复杂性， 制导子系统与控制子

系统的设计往往是分开进行的．虽然这种模块化设

计思想在工程实际中证明是有效的， 但并不是最优

的设计方案： １） 为了简化设计过程， 控制（制导）
模块的设计忽略了其与制导（控制）模块之间的弱

耦合， 因此， 整合后的制导 ／控制系统往往会出现

不匹配的情形， 需要进行大量繁琐的验证、修正工

作；２） 制导 ／控制系统的模块化设计往往具有一定

的保守性， 并且在理论上难以保证闭环系统的稳定

性．这就促使设计者进行制导 ／控制系统的一体化设

计， 即： 在整体上把握制导、控制之间的耦合、约
束， 同时完成制导律与控制律的全部设计指标．

虽然制导 ／控制一体化的设计思想在 ２０ 世纪

８０ 年代就已出现［７７］， 但由于各个通道之间的严重

耦合（如飞行器的纵向运动与横向运动）， 目前大部

分的研究成果仅仅局限于单通道的制导 ／控制一体

化设计．许多控制方法已成功应用到一体化设计，
例如： 最优控制方法［７７］、反向递推控制方法［７８］、滑
模变结构控制方法［７９］、Ｈ¥ 控制方法［８０］等．但这些研

究成果对于以快速机动为目标的高超声速飞行器来

说是远远不够的．由于高超声速飞行器需要大幅度

的横向机动， 各个通道之间往往具有严重的耦合．
在这种情况下， 单通道一体化设计方法难以保证整

个飞行系统的稳定性．此外， 无法利用一些有益的

耦合项来进一步提高系统的控制性能．目前， 已有

一些研究成果对于多通道耦合的制导 ／控制一体化

设计进行了一些探索， 例如： 非线性次优控制方

法［８１－８２］、反馈线性化控制方法［８３］、分块反向递推控

制方法［８４］等．
另一个制约制导 ／控制一体化设计的因素是飞

行过程中的各种约束．如多目标控制部分所述， 由

于系统状态、执行机构存在特定的约束， 内环控制

系统往往无法精确跟踪外环制导系统产生的控制指

令， 进而产生执行机构的饱和（气动舵）或者失效

（超燃冲压发动机）， 严重地危害了系统的稳定性．
带有约束的制导 ／控制一体化设计方面的研究目前

还是比较少的， 而对于吸气式高超声速飞行器来说

是一个具有实际意义的研究课题．
本文总结了吸气式高超声速飞行器控制系统设

计中亟待解决的几个问题．实际高超声速飞行控制

系统设计所面临的问题远不止这些， 例如： 吸气式

高超声速飞行器的细长外形、薄壁结构以及轻质复

合材料使其具有比普通飞行器更为明显的弹性模

态， 但限于篇幅和作者的能力很难全部涉猎．值得

说明的是， 虽然飞行控制仅仅是整个高超声速飞行

器工程中的一个子系统， 但却是至关重要的．这是

因为控制系统的设计还需要慎重考虑其与导航、制
导子系统之间的融合， 并能充分满足其他分系统

（如飞行器结构、推进系统、热防护系统）的需求［２］，
如图 １０ 所示．可见， 吸气式高超声速飞行器控制系

统的设计是一个涉及多学科的综合问题， 仍有许多

问题需要进一步解决．

控制 导航 制导

面向控制的建模问题 GNC算法的评估

是否能够满足各
子系统的要求

建立模型确定
控制性能指标

飞行器结构、推进系统、热防护系统
……

图 １０　 控制系统与各系统之间的关系

Ｆｉｇ．１０ 　 Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ ａｎｄ ｏｔｈｅｒ
ｓｕｂｓｙｓｔｅｍｓ

４　 结　 语

由于吸气式高超声速飞行器独特、复杂的飞行

动态特性， 对其设计具有鲁棒性、可靠性、高性能的

控制器是非常具有挑战性的．本文着重阐述了吸气

式高超声速飞行器控制系统的设计方法： 模型线性

化方法、反向递推法、Ｔ－Ｓ 模糊控制方法、自适应和

滑模变结构控制方法， 进而总结了实际控制器设计

过程中需要克服的若干问题．限于文章篇幅和作者

能力， 所提及的研究方法和控制问题是十分有限

的．但有一点可以肯定， 对于吸气式高超声速飞行

器控制系统的设计需要兼顾各个子系统， 这样所设

计的控制器才具有实际的应用价值， 同时也是今后

高超声速飞行器控制领域的努力方向．
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