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考虑输入饱和的高超声速飞行器反步法控制
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摘　 要： 为解决输入饱和、参数不确定和气动弹性影响下的高超声速飞行器控制问题，提出一种基于反步法的非线性鲁棒自

适应控制方法．针对高超声速飞行器纵向通道控制问题，将其分解为速度子系统和高度子系统分别进行控制器设计．首先，基
于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定原理设计了参数估计自适应律来处理输入受限情况的速度跟踪控制问题，即使出现推力饱和也能保证系统

稳定性；然后，采用自适应反步法对高度子系统进行分层递推设计，通过引入自适应律对不确定参数进行在线实时估计，以提

高控制器的鲁棒性，并且实现了高度的稳定跟踪；同时利用微分跟踪器来获取虚拟控制指令导数；采用鸭翼与升降舵联动控

制策略，通过选取合适的联动控制增益可以同时消除控制面与升力耦合带来的非最小相位特性和控制输入对一阶弹性模态

的激励；最后，基于 ＬａＳａｌｌｅ不变集原理证明了闭环控制系统的稳定性．仿真结果表明，所设计的控制器能够有效处理弹性高超

声速飞行器的气动参数不确定和控制饱和问题，并且具有良好的闭环跟踪性能．
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　 　 吸气式高超声速飞行器由于自身复杂的动力学

特性和大跨度的飞行包线，呈现出多学科耦合、强非

线性以及强不确定性的特点［１］ ．此外，当燃油当量比

指令过大，会引发超燃冲压发动机的热阻塞问题，需
要考虑控制输入饱和问题．基于线性化模型进行控

制器设计［２－５］，无法实现飞行器的大范围控制．在以

往研究中，多种非线性控制方法多应用于高超声速

飞行器［６－７］，已取得较好的效果．对于严反馈形式的

飞行动力学模型，反步法控制策略由于递推思路清

晰且实现简单，在飞行控制中受到学者们广泛的关

注．
文献［８－９］针对弹性高超声速飞行器设计了一

种基于反步法的鲁棒自适应控制器，文中用鸭翼来

辅助攻角跟踪期望航迹角，升降舵控制跟踪角速度，
并将弹性模态视为内动态，取得较好的控制效果，但
理论上，鸭翼和升降舵指令之间存在代数环问题，会
引起系统的震荡．文献［１０－１１］针对含有非匹配不

确定性的模型设计了抗干扰反演控制器，但均没有

考虑气动弹性的影响．文献［１２－１４］针对弹性高超

声速飞行器，设计基于滑模方法的反演控制器，但都

没有同时考虑攻角 ／推力耦合和控制输入受限问题．
文献［１５］以推力和升降舵为控制变量设计了无人



机鲁棒自适应控制器，能够有效处理无人机推力饱

和以及参数不确定问题．而对于飞行器机体弹性振

动，由于其主要激励源来自于舵面产生的控制力，文
献［１６］指出，通过采用多舵面联合控制，可实现在

满足对刚体运动控制的同时避免激励指定的低阶弹

性运动模态，能够有效抑制弹性振动．
本文将解决考虑输入饱和与气动参数不确定的

弹性高超声速飞行器模型的非线性控制问题，对速

度和高度子系统分别进行控制器设计，采用动态逆

和反步法分别设计虚拟控制量和实际控制量，利用

自适应律估计含有不确定性的气动参数，根据

Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论设计考虑输入受限的混合自适

应律，以解决燃油当量比指令饱和问题，采用鸭翼与

升降舵联动控制策略消除控制舵面对一阶弹性模态

的激励，并利用非线性微分观测器来获取虚拟指令

的微分信号，最后通过仿真对比验证了所设计控制

器的有效性．

１　 高超声速飞行器动力学模型

弹性高超声速飞行器纵向运动方程描述如下［９］：

Ｖ
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ｍ
（Ｔｃｏｓ α － Ｄ － ｍｇｓｉｎ（θ － α）），

ｈ· ＝ Ｖｓｉｎ（θ － α），

α· ＝ ｑ ＋ １
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式中：５个刚体状态变量包括：速度 Ｖ、高度 ｈ、攻角

α、俯仰角 θ、俯仰角速率 ｑ；６ 个弹性变量包括：前三

阶弹性模态 ηｉ （ ｉ ＝ １，２，３）以及相应的速度变量

η·ｉ（ ｉ＝ １，２，３）；ｍ 为飞行器质量；ｇ 为重力加速度；Ｉｙｙ
为俯仰转动惯量；Ｔ、Ｄ、Ｌ、Ｍ、Ｎｉ 分别为发动机推力、
阻力、升力、俯仰力矩和弹性模态广义力，其曲线拟

合形式的力和力矩表达式分别如下：

Ｔ≈ ｑ－Ｓ［ＣＴ，Φ α( ) ＋ ＣＴ α( ) ＋ Ｃη
Ｔη］，

Ｌ≈ ｑ－ＳＣＬ α，δｅ，δｃ，η( ) ，

Ｄ≈ ｑ－ＳＣＤ α，δｅ，δｃ，η( ) ，

Ｍ≈ ｚＴＴ ＋ ｑ－Ｓｃ－ＣＭ α，δｅ，δｃ，η( ) ，

Ｎｉ ≈ ｑ－Ｓ［Ｎα２
ｉ α２ ＋ Ｎα

ｉ α ＋ Ｎδｅ
ｉ δｅ ＋ Ｎδｃ

ｉ δｃ ＋

　 　 Ｎη
ｉ η］，ｉ ＝ １，２，３．
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式中：升降舵偏角 δｅ、鸭翼 δｃ、燃油当量比 Φ 分别为

控制输入；ｑ－ 为飞行动压；Ｓ、ｃ－ 分别为气动参考面积

和平均气动弦长；ｚＴ 为推力偏心臂长；气动力和力矩

系数拟合函数形式如下：
ＣＴ，Φ（α） ＝ ＣΦα３

Ｔ α３ ＋ ＣΦα２
Ｔ α２ ＋ ＣΦα

Ｔ α ＋ ＣΦ
Ｔ ，

ＣＴ（α） ＝ Ｃ３Ｔα３ ＋ Ｃ２Ｔα２ ＋ Ｃ１Ｔα ＋ Ｃ０Ｔ，

ＣＭ（α，δ，η） ＝ Ｃα２
Ｍ α２ ＋ Ｃα

Ｍα ＋ Ｃδ ｅ
Ｍ δ ｅ ＋ Ｃδ ｃ

Ｍ δ ｃ ＋

　 　 　 　 　 　 Ｃ０Ｍ ＋ Ｃη
Ｍη，

ＣＬ（α，δ，η） ＝ Ｃα
Ｌα ＋ Ｃδ ｅ

Ｌ δ ｅ ＋ Ｃδ ｃ
Ｌ δ ｃ ＋ Ｃ０Ｌ ＋ Ｃη

Ｌη，

ＣＤ（α，δ，η） ＝ Ｃα２
Ｄ α２ ＋ Ｃα

Ｄα ＋ Ｃδ２ｅ
Ｄ δ ２ｅ ＋ Ｃδ ｅ

Ｄ δ ｅ ＋

　 　 　 　 　 　 Ｃδ２ｃ
Ｄ δ ２ｃ ＋ Ｃδ ｃ

Ｄ δ ｃ ＋ Ｃ０Ｄ ＋ Ｃη
Ｄη，

Ｃη
ｊ ＝ ［Ｃη１

ｊ ０ Ｃη２
ｊ ０ Ｃη３

ｊ ０］，ｊ ＝ Ｔ，Ｍ，Ｌ，Ｄ

Ｎη
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式中，Ｎ（·）ｉ 、Ｃ（·）Ｔ 、Ｃ（·）Ｍ 、Ｃ（·）Ｌ 、Ｃ（·）Ｄ 均为拟合得到的

气动系数．
本文拟采用鸭翼舵面与升降舵联动的控制策

略，达到如下目的：１）通过选取联动控制增益为

ｋｅｃ ＝ －Ｃδｅ
Ｌ ／ Ｃδｃ

Ｌ ，消除控制舵面与升力的耦合，避免非

最小相位特性；２）选择合理的鸭翼的布局位置，调
整 Ｎδｃ

ｉ 的值，满足 Ｎδｅ
ｉ ＋ｋｅｃＮδｃ

ｉ ＝ ０，以消除控制舵面对

一阶模态的激励．
鸭翼和升降舵联动控制避免了控制输入对一阶

弹性模态的激励，弹性方程中与 α 有关的项可视为

外部激励力，从而不影响一阶弹性模态的稳定性，其
稳定性依靠自身的结构阻尼可保证．二、三阶弹性模

态频率较高，控制增益对二、三阶弹性模态影响较

小，其稳定性也能依靠自身的结构阻尼保证．

２　 控制器设计

在本文的设计中，将高超声速飞行器纵向通道

分解为速度子系统和高度子系统，其中速度子系统

由燃油当量比控制，高度子系统由鸭翼舵面和升降

舵面进行联动控制．
２．１　 速度子系统

采用自适应动态逆控制方法设计速度子系统．
将推力表达式代入速度动力学方程，速度跟踪误差

的动力学方程为

　 　 ｍ Ｖ
～· ＝ １
２
ρＶ２Ｓ［ＣＴ，Φ（α）Φ ＋ ＣＴ（α）］ｃｏｓ α －

１
２
ρＶ２ＳＣＤ － ｍｇｓｉｎ γ － ｍＶ

·

ｒ ． （１）

　 　 定义不确定参数向量θ１∈Ｒ１４如下：

θ１ ＝ ［ＣΦα３
Ｔ ，ＣΦα２

Ｔ ，ＣΦα
Ｔ ，ＣΦ

Ｔ ，Ｃ３Ｔ，Ｃ２Ｔ，Ｃ１Ｔ，Ｃ０Ｔ，

　 Ｃα２
Ｄ ，Ｃα

Ｄ，Ｃδ２ｅ
Ｄ ，Ｃδｅ

Ｄ ，Ｃδ２ｃ
Ｄ ，Ｃδｃ

Ｄ ，Ｃ０Ｄ，ｍ］ Ｔ ．
式（１）可写成为
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ｍ Ｖ～
·
＝ θＴ１［Ｂ１（ｘ）Φ － φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］， （２）

其中，φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）、Ｂ１（ｘ）分别为如下形式：

φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）＝ ｑ－Ｓ［０１×４， － α３ｃｏｓ α， － α２ｃｏｓ α， － αｃｏｓ α，

　 　 　 　 　 　 － ｃｏｓ α，α２，α，δ２ｅ，δｅ，１，（ｇｓｉｎ γ ＋Ｖ
·

ｒ） ／ ｑ
－Ｓ］Ｔ，

Ｂ１（ｘ） ＝ ｑ－Ｓ ［α３ｃｏｓ α，α２ｃｏｓ α，αｃｏｓ α，ｃｏｓ α，０１×１２］Ｔ．
２．１．１　 不考虑推力饱和

从图 １ 可知，在给定的攻角范围内，ＣＴ，Φ（α）≠
０，从而推出，对于所有给定范围内的攻角和动压，
θＴ１ Ｂ１（ｘ）≠０均成立．
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0.24
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-5 0 5 10

攻角/(?)

C T
,φ

图 １　 ＣＴ，Φ（α）随攻角的变化范围

Ｆｉｇ．１　 ＣＴ，Φ（α） ａｓ ａ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ

参数 θ１ 的估计值记为θ＾ １，定义估计误差θ
～
１ ＝θ１－

θ＾ １ ．速度误差子系统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方程取为如下形式

ＷＶ（Ｖ ，θ
～
１） ＝

σ１
２

ｍＶ ２ ＋ θ
～
１
Ｔ Γ－１

１ θ
～
１( ) ． （３）

式中：σ１＞０为以比例因子，Γ１∈Ｒ１４×１４为对角正定矩

阵．自适应更新律和控制指令取如下形式：

θ＾
·

１ ＝ － Ｖ Γ１［Ｂ１（ｘ）Φ － φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］，

Φ ＝ １
θ＾ Ｔ１ Ｂ１（ｘ）

［ － ｋ１Ｖ ＋ φ１ （ｘ，ｕ，ｙｒ） Ｔ θ
＾
１］ ．
（４）

式中， ｋ１＞０为反馈增益．对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 方程（３）进行

求导，并将式（４）代入，可得

　 　 　 Ｗ
·

Ｖ ＝ σ １Ｖ θＴ１［Ｂ１（ｘ）Φ － φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］ ＋

σ １ θ
～
１
Ｔ Γ－１

１ θ～
·

１ ＝ － σ １ｋ１Ｖ ２， （５）

易知，ＷＶ 为正定且径向无界的函数，Ｗ
·

Ｖ≤０，因此可

以得出 Ｖ ，θ
～
１ 为全局有界的，且 Ｖ 收敛到零．

２．１．２　 考虑推力饱和

为了维持超燃冲压发动机的正常工作，燃油当

量比需要限制在一定的范围之内．记最大可用燃油

当量比为 Φ，此外，燃油当量比指令必须为正，因此

燃油当量比满足 Φ∈［０，Φ］．

假设 １　 速度参考指令 Ｖｒ 对燃油当量比指令的

需求不会违反燃油当量比的限制．
假设 １可以描述为方程（２）可以达到平衡状态

时，即
θＴ１［Ｂ１（ｘ）Φ － φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］ ＝ ０， （６）

式（６）成立时，Φ∈［０，Φ］．
由图 １ 易知，在本文研究的攻角范围内，有

θＴ１ Ｂ１（ｘ）＞０成立，因此由（６）可以推出

θＴ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）
θＴ１ Ｂ１（ｘ）

∈ ［０，Φ—］ ． （７）

显然，由式（７）推导出如下两个不等式成立：
θＴ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ） ≥ ０， （８）

θＴ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ） ≤ θＴ１ Ｂ１（ｘ）Φ
— ． （９）

　 　 下面，分别从燃油当量比超出上边界 Φ— 和下边

界 ０两种情况来分析．

１） Φ＝Φ— ．如果控制解算得到的燃油当量比指

令大于等于 Φ—，则根据控制律（４）有
１

θ＾ Ｔ１ Ｂ１（ｘ）
［ － ｋ１Ｖ ＋ φ１ （ｘ，ｕ，ｙｒ） Ｔ θ

＾
１］ ≥ Φ—，

即

φ１ （ｘ，ｕ，ｙｒ） Ｔ θ
＾
１ － θ＾ Ｔ１ Ｂ１（ｘ）Φ

— ≥ ｋ１Ｖ ， （１０）

此时，有 Φ＝Φ，代入方程（５）可得

　 　 Ｗ
·

Ｖ ＝ σ １Ｖ ［θＴ１ Ｂ１（ｘ）Φ
— － θＴ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］ ＋

σ １ θ
～ Ｔ
１ Γ

－１
１ θ

～·

１ ． （１１）

　 　 下面将从 Ｖ ≥０和 Ｖ ＜０两种情况进行讨论．

当 Ｖ
～
≥０，沿用式 （ ４） 所示的更新律，代入

式（１１），并利用式（１０）得到

Ｗ
·

Ｖ ＝ σ１Ｖ ［θ
＾ Ｔ
１ Ｂ１（ｘ）Φ

— － θ＾ Ｔ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］ ≤－ ｋ１σ１Ｖ ２，

因此，Ｗ
·

Ｖ 为半负定的．

当 Ｖ ＜０，停止自适应律的更新，即θ＾
·

１ ＝ ０，代入式

（１１），并利用式（９）得到

Ｗ
·

Ｖ ＝ σ１Ｖ ［θＴ１ Ｂ１（ｘ）Φ
— － θＴ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］ ≤ ０，

因此，Ｗ
·

Ｖ 为半负定的．
２）Φ＝ ０．当控制解算的燃油当量比指令为负，

则根据控制律（４）有
１

θ＾ Ｔ１ Ｂ１（ｘ）
[ － ｋ１Ｖ ＋ φ１ （ｘ，ｕ，ｙｒ） Ｔ θ

＾
１ ] ≤ ０，

（１２）
此时，将 Φ＝ ０代入方程（５）有
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Ｗ
·

Ｖ ＝ σ１Ｖ ［ － θＴ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］ ＋ σ１ θ
～
１
Ｔ Γ－１

１ θ
～
·

１ ．
（１３）

　 　 当 Ｖ ≤０ 时，继续沿用式更新律 （ ４），代入

式（１３），并根据式（１２），可得

　 Ｗ
·

Ｖ ＝ σ １Ｖ ［ － θＴ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］ ＋ σ １ θ
～ Ｔ
１ Γ

－１
１ θ

～
·

１ ＝

－ σ １Ｖ θ＾ Ｔ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ） ≤－ ｋ１σ １Ｖ ２，
成立．

当 Ｖ ＞０，停止自适应律的更新，即θ＾
·

１ ＝ ０，代入

式（１３），并根据式（８），可得

Ｗ
·

Ｖ ＝ － σ１Ｖ θＴ１ φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ） ≤ ０．
　 　 综上所述，控制律和自适应律可选取为如下形式：

Φ ＝ １
θ＾ Ｔ１ Ｂ１（ｘ）

［ － ｋ１Ｖ ＋ φ１ （ｘ，ｕ，ｙｒ） Ｔ θ
＾
１］，

θ＾
·

１ ＝

　 　 ０，　 　 　 ｉｆ Φ ＜ ０ ａｎｄ Ｖ ≥ ０；

　 　 ０，　 　 　 ｉｆ Φ≥ Φ— ａｎｄ Ｖ ≤ ０；

－ Ｖ Γ１［Ｂ１（ｘ）Φ － φ１（ｘ，ｕ，ｙｒ）］，其他．

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

式中 ｋ１＞０，Γ１ ＝Γ
－１
１ ＞０，则能够保证 Ｖ 和θ＾ １ 全局稳

定，并且 Ｖ →０．
２．２　 高度子系统

采用递推形式的自适应反步法对高度子系统进

行控制，采用鸭翼与升降舵联动控制的策略．
２．２．１　 高度控制

以弹道倾角 γ＝ θ－α 作为虚拟控制变量对高度

进行跟踪．当 γ 较小时，有 ｓｉｎ γ≈γ 成立，高度跟踪

误差的动态方程可表示为

ｈ～
·
＝ Ｖｓｉｎ γ － ｈ·ｒ ≈ Ｖγ － ｈ·ｒ ．

　 　 选取航迹角指令为

γｄ ＝ － ｋ２ｈ
～ ＋ ｈ·ｒ ／ Ｖ， （１４）

式中，ｋ２＞０．定义航迹角跟踪误差为 γ～ ＝γ－γｄ，则高度

跟踪指令的误差方程为

ｈ～
·
＝ － ｋ２Ｖｈ

～ ＋ Ｖγ～ ． （１５）

　 　 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数 Ｗｈ ＝
１
２
ｈ～ ２，对其进行求导，

并将式（１５）代入，则有

Ｗ
·

ｈ ＝ － ｋ２Ｖｈ
～ ２ ＋ Ｖγ～ ｈ～ ． （１６）

２．２．２　 航迹角控制

选择攻角 α 实现航迹角的稳定跟踪控制．航迹

角的误差方程为

　 　 γ～
·
＝ １
ｍＶ [ ｑ－ＳＣα

Ｌα ＋ Ｔｓｉｎ α － ｍｇｃｏｓ γ ＋

ｑ－Ｓ（Ｃδ ｅ
Ｌ δ ｅ ＋ Ｃδ ｃ

Ｌ δ ｃ ＋ Ｃ０Ｌ） － ｍＶγ·ｃｍｄ ] ． （１７）
　 　 从式（１７）可以看到，由于 Ｔｓｉｎ α 项中包含了 α
的非线性项，为了使得式（１７）满足严反馈形式，需
要对攻角非线性项进行处理．本文采用对 ｑ－ＳＣα

Ｌα＋
Ｔｓｉｎ α 进行一阶泰勒展开的方式．

定义 α 的参数化函数如下

ｆ（α，ｘ） ＝ ｑ－ＳＣα
Ｌα ＋ Ｔｓｉｎ α．

　 　 为保证发动机正常工作，攻角必须保持在很小

的变化范围．在初始攻角附近的选择常值 α∗，将 ｆ
（α，ｘ）绕 α∗进行一阶泰勒展开得到：
ｆ（α，ｘ） ＝ ｆ（α∗，ｘ） ＋ ｆ′（α∗，ｘ）（α － α∗） ＋ ｏ（α － α∗），
作为 α－α∗的高阶项，ｏ（α－α∗）可以近似为零．

不确定性参数向量 ϑ２，向量 φ２ （ ｘ， ｙｒ， ｕ）和
Ｂ２（ｘ，ｙｒ，ｕ）定义如下：
ϑ２ ＝ ［ｃ３（α∗），ｃ４（α∗），ｃ１（α∗） ＋ Ｃ０Ｌ，ｃ２（α∗），ｍ］ Ｔ，

φ２（ｘ，ｙｒ，ｕ） ＝ ｑ－Ｓ ［０，０，１，Φ，（－ ｇｃｏｓ γ － Ｖγ·ｃｍｄ） ／ ｑ
－Ｓ］Ｔ，

Ｂ２（ｘ，ｙｒ，ｕ） ＝ ｑ－Ｓ ［１，Φ，０，０，０］ Ｔ ．
　 　 航迹角误差方程重新表示为

γ～
·
＝ １
ｍＶ

ϑＴ２［Ｂ２（ｘ，ｙｒ，ｕ）（α － α∗） － φ２（ｘ，ｙｒ，ｕ）］ ．

（１８）
　 　 选择 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方程为

Ｗγ ＝ １
２
ｍγ～ ２ ＋ １

２
ϑ
～
Ｔ
２Γ

－１
２ ϑ

～

２ ．

　 　 设计自适应律和攻角虚拟指令为：

ϑ
＾
·

２ ＝ －
γ～

Ｖ
Γ２［Ｂ２（ｘ，ｙｒ，ｕ）（α － α∗） － φ２（ｘ，ｙｒ，ｕ）］，

（１９）

αｄ ＝ α∗ ＋
－ ｋ３γ

～ － Ｖ２ｈ～ ＋ ϑ
＾
Ｔ
２φ２（ｘ，ｙｒ，ｕ）

ϑ
＾
Ｔ
２Ｂ２（ｘ，ｙｒ，ｕ）

． （２０）

式中 ｋγ 为设计参数．定义攻角误差为 α～ ＝α－αｄ，沿着

式（１８）对 Ｗγ 进行求导，并将攻角虚拟指令和自适

应律代入，可得到导数为

Ｗ
·

γ ＝ －
ｋ３
Ｖ
γ～ ２ － Ｖｈ～γ～ ＋ ｆ ′（α∗，ｘ）

Ｖ
γ～α～ ． （２１）

２．２．３　 攻角控制

攻角跟踪误差动态为

α～
·
＝ ｑ － γ· － α·ｄ ． （２２）

　 　 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为 Ｗα ＝
１
２
α～ ２，沿着式（２２）

进行求导可得
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Ｗ
·

α ＝ α～（ｑ － γ· － α·ｄ） ． （２３）
　 　 角速率的指令设计如下：

ｑｄ ＝ － ｋ４α
～ ＋ γ· ＋ α·ｄ － ｆ ′（α∗，ｘ）

Ｖ
γ～ ． （２４）

　 　 定义角速率跟踪误差为

ｑ～ ＝ ｑ － ｑｄ， （２５）
将式（２４）、（２５）代入式（２３）中可得

Ｗ
·

α ＝ － ｋ４α
～ ２ － ｆ ′（α∗，ｘ）

Ｖ
γ～α～ ＋ ｑ～α～ ． （２６）

２．２．４　 俯仰角速度控制

俯仰角速度的误差动态为

ｑ～
·
＝
ｚＴＴ ＋ ｑ－Ｓｃ－（Ｃα

Ｍα ＋ Ｃδｅ
Ｍδｅ ＋ Ｃδｃ

Ｍδｃ ＋ Ｃ０Ｍ）
Ｉｙｙ

－ ｑ·ｄ ．

　 　 定义不确定参数向量 ϑ３，向量 φ３（ｘ，ｙｒ，ｕ）和
Ｂ３（ｘ）如下：

ϑ３ ＝
Ｓ
Ｉｙｙ
［ｃ－Ｃδ ｅ

Ｍ，ｚＴＣΦα３
Ｔ ，ｚＴＣΦα２

Ｔ ，ｚＴＣΦα
Ｔ ，ｚＴＣΦ

Ｔ ，ｚＴＣ３Ｔ，

（ ｚＴＣ２Ｔ ＋ ｃ－Ｃα２
Ｍ ），（ ｚＴＣ１Ｔ ＋ ｃ－Ｃα

Ｍ），（ ｚＴＣ０Ｔ ＋ ｃ－Ｃ０Ｍ）］ Ｔ，
φ３（ｘ，ｙｒ，ｕ） ＝ － ｑ－ ［０，α３Φ，α２Φ，αΦ，Φ，α３，α２，α，１］Ｔ，
Ｂ３（ｘ） ＝ ［ｑ

－，０１×８］ Ｔ ．
　 　 俯仰角速度的误差动态重新写为

ｑ～
·

＝ ϑＴ３［Ｂ３（ｘ）δｅ － φ３（ｘ，ｙｒ，ｕ）］ － ｑ·ｄ ．
　 　 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｗｑ ＝
１
２
ｑ～ ２ ＋ １

２
ϑ
～
Ｔ
３Γ

－１
３ ϑ

～

３ ． （２７）

　 　 设计参数估计自适应律和舵面指令为

ϑ＾
·

３ ＝ － ｑ～Γ３［Ｂ３（ｘ）δｅ － φ３（ｘ，ｙｒ，ｕ）］， （２８）

δｅ ＝
－ ｋ５ ｑ

～ ＋ ｑ·ｄ ＋ ϑ
＾
Ｔ
３Ψ３（ｘ，ｙｒ）

ϑ
＾
Ｔ
３Ｂ３（ｘ）

， （２９）

对式（２７）进行求导，并将自适应律（２８）和升降舵指

令（２９）代入可得

Ｗ
·

ｑ ＝ － ｋ５ ｑ
～ ２ － ｑ～α～ ． （３０）

２．３　 跟踪微分器

从式（１４）、（２０）和式（２４）可以看出，各参考指

令表达式都非常复杂．为了避免重复求导困难，引入

文献［１３］提出的基于双曲正弦函数的微分跟踪器

来估计参考指令的微分信号．将 γｄ，αｄ 和 ｑｄ 信号通

过如下微分跟踪器：

γ－
·
＝ χ

１，
χ·
１ ＝ Ｒ２１［－ ａ１１ｓｉｎｈ（ｌ１１（γ

－ － γｄ）） － ａ１２ｓｉｎｈ（ｌ１２χ１ ／ Ｒ１）］；
{
α－
·
＝ χ

２，
χ·
２ ＝ Ｒ２２［－ ａ２１ｓｉｎｈ（ｌ２１（α

－ － αｄ）） － ａ２２ｓｉｎｈ（ｌ２２χ２ ／ Ｒ２）］；
{

ｑ－
·
＝ χ

３，
χ·
３ ＝ Ｒ２３［－ ａ３１ｓｉｎｈ（ｌ３１（ｑ

－ － ｑｄ）） － ａ３２ｓｉｎｈ（ｌ３２χ３ ／ Ｒ３）］．
{
式中：Ｒｉ＞０，ａｉ１＞０，ａｉ２＞０，ｌｉ１＞０，ｌｉ２＞０（ｉ＝１，２，３）；γ

－
、α
－
、ｑ－

均收敛于 γｄ、αｄ、ｑｄ、 χ１、 χ２、 χ３ 均逼近于 γ·ｄ、α
·

ｄ、ｑ
·

ｄ ．

３　 稳定性分析

定义系统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数如下：
Ｗ ＝ ＷＶ ＋ Ｗｈ ＋ Ｗγ ＋ Ｗα ＋ Ｗｑ，

对 Ｗ 进行求导，联合式（１６）、（２１）、（２６）和（３０）以
及速度子系统结论可知

　 　 Ｗ
·

＝ Ｗ
·

Ｖ ＋ Ｗ
·

ｈ ＋ Ｗ
·

γ ＋ Ｗ
·

α ＋ Ｗ
·

ｑ ＝

Ｗ
·

Ｖ － ｋ２Ｖｈ
～ ２ －

ｋ３
Ｖ
γ～ ２ － ｋ４α

～ ２ － ｋ５ ｑ
～ ２ ≤ ０，

即 Ｗ
·

是半负定的．由 ＬａＳａｌｌｅ不变集原理可知，所设计

的控制器能够保证（Ｖ，ｈ，γ，α，ｑ，ϑ＾ Ｔ１，ϑ
＾ Ｔ
２，ϑ

＾ Ｔ
３）全局稳

定，且（Ｖ，ｈ，γ，α，ｑ）收敛到（Ｖｃｍｄ，ｈｃｍｄ，γｃｍｄ，αｃｍｄ，０） ．

４　 仿真结果

为了验证所设计控制器的有效性，针对吸气式

高超声速飞行器非线性模型进行闭环系统仿真．考
虑实际燃油当量比限制在［０，１］范围内，升降舵和

鸭翼限制在±２０°范围内．鸭翼与升降舵进行联动控

制， 满足 ｋｅｃ ＝ －Ｃδｅ
Ｌ ／ Ｃδｃ

Ｌ ，且 Ｎδｅ
ｉ ＋ｋｅｃＮδｃ

ｉ ＝ ０．
仿真初始状态参数见表 １．

表 １　 仿真状态初值

Ｔａｂ．１　 Ｉｎｉｔｉａｌ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

变量
ｈ ／
ｍ

Ｖ ／

（ｍ·ｓ－１）

α ／
（ °）

θ ／
（ °）

ｑ ／

（（°）∙ｓ－１）
ηｉ η

·
ｉ

初值 ２６ ２１２ ２ ３９２ ２．４１９ ２．４１９ ０ ０ ０

　 　 α∗选取为表 １ 中的初始攻角．为了测试控制器

的抗饱和性能，参考指令 Ｖｒｅｆ由幅值分别为 ２７．４ ｍ ／ ｓ
和 １８．３ ｍ ／ ｓ的阶梯信号通过二阶滤波器生成，滤波

器自然频率 ωｆ１ ＝ １ ｒａｄ ／ ｓ，阻尼比 ζｆ１ ＝ ０． ９．其中，
２７．４ ｍ ／ ｓ阶跃指令将会引起燃油当量比饱和．参考

指令 ｈｒｅｆ由幅值为 ６０ ｍ ／ ｓ为的阶跃信号通过二阶滤

波器产生，其滤波器自然频率 ωｆ２ ＝ ０．３ ｒａｄ ／ ｓ，阻尼比

ζｆ２ ＝ ０．９．考虑参数不确定性，将自适应估计参数的初

始值在其真值 ３０％范围内随机选取．控制器参数

取为：
ｋ１ ＝ ２００，ｋ２ ＝ １ × １０ －４，ｋ３ ＝ ５ × １０ －６，ｋ４ ＝ ４，ｋ５ ＝ ８．
　 　 自适应律参数为：
　 　 Γ１ ＝ １ × １０ －６ × Ｉ１６×１６，Γ２ ＝ ０．０１ × Ｉ５×５，Γ３ ＝

０．０００ １ × Ｉ１０×１０ ．
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　 　 微分跟踪器参数为：
Ｒ１ ＝ ５，Ｒ２ ＝ １２，Ｒ３ ＝ １４，

ａ１１ ＝ ａ２１ ＝ ａ３１ ＝ ａ１２ ＝ ａ２２ ＝ ａ１３２ ＝ ２，
ｌ１１ ＝ ｌ２１ ＝ ｌ３１ ＝ ｌ１２ ＝ ｌ２２ ＝ ｌ１３２ ＝ ３．

　 　 对未考虑以及考虑输入饱和两种情况的进行仿

真对比，仿真结果如图 ２～８所示．由图 ２、３的仿真曲

线可知，在未确切知道飞行器气动参数时，速度和高

度均具有良好的跟踪效果，超调量很小，且稳态误差

收敛至 ０．图 ４给出了航迹角、攻角和俯仰角速率的

参考指令曲线和实际跟踪曲线，可以看出，航迹角、
攻角和角速率等均能实现对名义参考指令的良好跟

踪，且航迹角、攻角最终到达稳态值，角速率最终收

敛到零，从而验证了控制器的效果．
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图 ２　 速度和速度跟踪误差仿真结果
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图 ３　 高度和高度跟踪误差仿真结果

Ｆｉｇ．３　 Ａｌｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ａｎｄ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｒｒｏｒ

　 　 由图 ５、６可以看出，输入饱和主要出现在燃油

当量比的仿真结果中，且出现在速度指令变化较大

的 ０～１０ ｓ阶段，而升降舵未出现饱和现象，且由图

２可知，在饱和阶段，速度控制跟踪性能受到一定的

影响，出现较大的震荡．同时，综合图 ２、５ 和图 ６ 可

知，与未考虑输入饱和设计相比，本文设计的抗饱和

策略极大程度上减小了燃油当量比饱和时间和指令

幅值，并显著减小了速度跟踪曲线在饱和区的震荡

幅值和震荡时间，能够有效的处理速度指令过快引

起的燃油当量比输入饱和问题．从图 ３、６ 可以看出，
对燃油当量比的饱和处理，可以降低升降舵的震荡

现象，但是对高度跟踪性能影响较小．
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图 ４　 航迹角、攻角和俯仰角速率仿真结果

Ｆｉｇ．４　 Ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｆｌｉｇｈｔ⁃ｐａｔｈ ａｎｇｌｅ， ａｎｇｌｅ ｏｆ ａｔｔａｃｋ ａｎｄ ｐｉｔｃｈ ｒａｔｅ
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图 ６　 升降舵仿真曲线

Ｆｉｇ．６　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｅｌｅｖａｔｏｒ ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

图 ７代表性的给出了不确定性参数 ϑ３（９） ＝
ｚＴＣ１Ｔ＋ｃＣα

Ｍ 的实时估计曲线，可见，在不确定性参数

真值未知的情况，参数估计值能保持有界并较快的

收敛到常值．
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３（９）仿真结果

Ｆｉｇ．７　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ϑ
＾

３（９）

　 　 由图 ８可知，在没有采用鸭翼配合控制情况下，
一阶弹性模态虽然也能保持收敛，但是其震荡幅值

较大，且对刚体运动较为敏感，最后的稳态值也维持

在较大的数值．采用鸭翼配合时，其震荡幅值大幅减

弱，且对刚体运动的变化响应较小，最后的稳态值保

持在较小的幅值，这对于飞行器都是非常有利的．从
图中还可以看出，二、三阶弹性模态受刚体运动影响

较小，能够靠自身的结构阻尼保持稳定．
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图 ８ 弹性模态仿真结果

Ｆｉｇ．８　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｅｌａｓｔｉｃ ｍｏｄｅｓ

５　 结　 论

１）在速度控制设计中考虑了油门实际限幅，所
提出的自适应控制律在油门饱和情况下可以保证系

统李雅普诺夫稳定性，并能有效改善饱和情况下系

统的跟踪性能．
２） 为 解 决 模 型 参 数 不 确 定 性 问 题，根 据

Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论设计了实时参数估计自适应律

和各级虚拟控制指令，根据 ＬａＳａｌｌｅ 不变集原理，采
用所提出的控制策略可保证闭环系统的所有信号都

是稳定的，所有虚拟控制量的跟踪误差能够渐进收

敛，实时参数估计误差是收敛的．通过引入跟踪微分

器获得虚拟控制指令的导数，解决了反步法求导复

杂的问题．
３）本文采用鸭翼和升降舵联动的控制策略避

免了控制舵面对选定弹性模态的激励，从而保证了

弹性模态的能够在较短的时间内迅速收敛．
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