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高超声速飞行器控制研究综述*
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摘 要 高超声速飞行器控制研究主要讨论吸气式高超声速飞行器巡航控制问题和无动力高超声速飞行器返

回再入控制问题. 吸气式的高超声速飞行器主要针对于两种构型: 锥体加速器构型和 X-30 构型, 无动力高超

声速飞行器主要考虑 X-33 和 X-38 构型. 分别对锥体加速器构型、X-30 构型和再入模式的动力学模型和控制

进行了综述, 并指出了近来高超声速飞行器控制研究的热点问题.
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1 引 言

1945 年钱学森先生在论文《论高超声速相似

律》中, 首次提出了高超声速 (hypersonic) 的术语.

一般认为, 气体流动速度马赫数大于 5, 即为高超

声速, 以大于马赫数 5 速度飞行的飞行器被称为

高超声速飞行器. 此时, 飞行器周围流场呈现出高

超声速气体动力学所特有的特征,即薄激波层、黏

性干扰、熵层、高温效应和低密度效应. 20世纪五

六十年代远程弹道导弹的出现、载人飞船的成功

返回以及 X-15 试验机飞行速度超越马赫数 6 等

系列事件, 标志着人类开始进入了高超声速的时

代 [1]. 由于高超声速飞行器所具有的强大的军事

和民事应用前景, 20世纪 80年代初,美、苏、英、

法、德、日、印等国都把探索与发展高超声速技术

作为航空航天领域的一个重要目标, 在世界上掀

起了研究和发展高超声速飞行器的热潮 [2].

高超声速飞行器的关键技术包括推进技术、

材料技术、空气动力学技术和飞行控制技术等. 高

超声速飞行器采用机体 - 发动机一体化的升力体

构型, 加之高超声速以及飞行速度范围大的影响,

使得它的控制器设计具有与亚声速/超声速飞行

器不同的特点 [3,4].

(1) 控制系统的实时性问题

高超声速飞行条件下, 飞行器对控制的响应

速度要求更高.

(2) 控制模式问题

在高超声飞行过程中, 控制面的控制效率与

亚声速/超声速飞行状态相比有了较大的降低. 例

如,在马赫数为 5的飞行条件下,飞行器在 10 000 m

高空相对 100m时下降 1/3以上. 飞行高度更高则

问题更严重, 有可能不能提供足够的控制力矩来

满足飞行器操纵的要求. 控制面较大的偏转又将

引起不希望的气动热. 因而在高超声速飞行器控

制中往往采用控制面和反作用控制系统相结合的

控制手段 [3,4].

(3) 变参数问题

由于工作条件大范围变化, 高超声速飞行器

高低空的气动力特性的巨大差异和质量分布的快

速变化, 导致飞行器的动力学特征和模型参数在

飞行中变化非常显著. 高超声速飞行器在大气层

内飞行时, 由于高超声速气流引起的局部流场中

激波与边界层的干扰, 导致飞行器表面上的局部

压力及热流率的变化, 这些变化直接影响飞行器

的气动力特性 [3,4].

(4) 不确定性问题

高超声速飞行器与亚声速/超声速飞行器相

比有许多不同的飞行特性, 有的方面目前还无法

完全掌握, 使得高超声速动力学呈现强不确定性.

由于缺乏足够的飞行试验以及地面试验设备的不
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足, 高超声速空气动力学和推进力特征很难预测.

发动机与机身一体化构形使得弹性机身、推进系

统以及结构动力学之间的强耦合作用, 导致吸气

式高超声速飞行器的飞行动力学特征非常复杂,

存在很大的不确定性. 在高超声速条件下, 由于

弹体表面烧蚀产生的弹体气动外形变化问题不可

避免, 从而影响到弹体模型. 高超声速飞行器采用

了轻质材料, 在飞行过程中由于气流的扰动等因

素作用极易发生气动弹性振动. 飞行器飞行过程

中的各种复杂的力学过程不可能完全精细地考虑

在用于控制设计的飞行器控制模型中. 而且飞行

过程中往往又会受到各种事先无法完全预知的扰

动. 以上因素直接导致了高超声速飞行器控制系

统的基础结构失真、模型和参数的不确定性 [3,4].

此外, 许多随机干扰因素对飞行器的飞行状

态有着非常大的影响, 对典型的高超声速飞行器

布局而言,长周期模态是欠阻尼 (或不稳定)的,短

周期模态是不稳定的, 其静态稳定边界随着马赫

数的增加降低,并且呈现非最小相位特征 [5]. 吸气

式高超声速飞行器推进系统对于攻角的变化非常

敏感 [6]. 上述特点都使得高超声速飞行器控制的

控制器设计问题非常具有挑战性. 近年来, 国内外

许多学者对高超声速飞行器的控制问题展开了讨

论 [1∼18], 取得了不少成果. 本文旨在对高超声速

飞行器控制相关问题做一个简介, 作为要进行研

究的参考.

2 高超声速飞行器动力学模型

高超声速飞行器控制研究方面的文献主要讨

论吸气式高超声速飞行器巡航控制问题和无动力

高超声速飞行器返回再入控制问题. 吸气式的高

超声速飞行器的动力学模型主要针对于两种构型:

锥体加速器构型和 X-30 构型, 无动力高超声速飞

行器主要考虑 X-33 和 X-38 构型. 本部分并不深

入探讨高超声速飞行器的动力学建模方法, 而是

对其控制器设计中所使用的动力学模型进行综述,

明确各种动力学方程的适用范围, 使得下一部分

的讨论脉络更加清晰.由于 X-33和 X-38的构型不

同, 因此其气动特性有所区别, 除此之外, X-33 和

X-38 再入模式的动力学模型是相同的. 为简便起

见, 不再对这两种构型进行区分, 而统称为再入模

式. 下面分别对锥体加速器构型、X-30 构型和再

入模式的动力学模型进行小结, 文中各量的说明

请见附录.

2.1 锥体加速器构型

吸气式高超声速飞行器控制研究文献主要考

虑的是锥体加速器构型的动力学模型. 锥体加速

器构型与 X-30 构型有着很大不同, 它的前体是轴

对称圆锥形, 喷管部分是锥平截头体, 发动机模块

环绕整个机体. 在文献 [18, 19] 中, 忽略空气动力

学、推力和结构动力学之间的耦合,在机体为刚体

的假设下给出了锥体加速器的包括气动力、气动

力矩、推力系统和刚体转动惯量的数学模型. 文

献 [20] 对文献 [19] 的推力模型进行了修改, 所得

到的高超声速飞行器的动力学模型线性形式为

ẋ = Ax + Bu (1)

其中 A 和 B 为依赖马赫数和高度等飞行条件的

系统矩阵. 它们是针对某一确定的飞行条件, 使用

轨线最优化软件 (POST)[21] 通过对加速器的六自

由度非线性刚体模型仿真得到的. 上述模型解耦

为两个 5 状态的的纵向模型和径侧向模型. 其中

纵向模型的状态和输入为

x = [V α q θ h]T, u = [δeηf ]T

在文献 [20] 中, 当考虑湍流影响时, 模型 (1) 被推

广为

ẋ = Ax + Bu + Ev (2)

其中 v 是表示大气干扰的二维向量, E 是 5×2 的

依赖飞行条件的系统矩阵.

机体发动机一体化构型导致吸气式高超声速

飞行器的推进力对攻角的变化非常敏感, 推进力

摄动又对俯仰力矩产生很大影响 [6]. 在文献 [22]

中进一步考虑了耦合作用, 把攻角对俯仰力矩的

影响参数化为 Cmα 的不确定性. 包含推进力摄动

对俯仰力矩影响的动力学模型为

ẋ = (A + ∆A)x + (B + ∆B)u (3)

其中不确定性 ∆A = ν[0 0 1 0 0]T[0 1 0 0 0],

∆B = 0, ν ∈ {0, 1}. 在文献 [22] 中也给出了包括

弹性和刚体结构模态之间耦合作用的频域模型.

下面讨论锥体加速器构型的高超声速飞行器

的非线性模型. 在文献 [23] 中, 给出了特定飞行条
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件下高超声速飞行器 5 阶纵向动力学模型

V̇ =
T cos α−D

m
− µ sin γ

r2
e

γ̇ =
L + T sinα

mV
− (µ− V 2re) cos γ

V r2
e

ḣ = V sin γ

α̇ = q − γ̇

q̇ = M/Iyy

(4)

其中升力 L,阻力 D,推力 T ,俯仰力矩 M ,以及半

径 re 分别为

L =
1
2
ρV 2SCL, D =

1
2
ρV 2SCD, T =

1
2
ρV 2SCT

M =
1
2
ρV 2Sc̄(Cm(α) + Cm(δe) + Cm(q))

re = h + Re

其中推力系数 CT 是油门设置 δT 的函数. 由于非

线性模型 (4)属于一般非线性形式,难以进行控制

律设计. 在文献 [24] 中引入发动机二阶动力学

δ̈T = δTcom (5)

式 (4), (5)构成高超声速飞行器的 7阶 2输入 2输

出的动力学模型, 输入为 δe 和 δTcom, 输出为 v 和

h. 通过计算, 7 阶动力学模型 (4), (5) 相对阶向量

为 {3, 4}, 因此可以输入输出精确线性化, 为基于

高超声速飞行器非线性动力学的控制律设计奠定

了基础.

2.2 X-30 构型

高超声速飞行器细长几何形状和轻质结构导

致严重的挠性影响, 并且挠性结构具有较低的自

然频率. 虽然锥体加速器构型的数学模型简单且

适于控制律设计,但忽略了挠性作用. 基于 X-30构

型, 文献 [25] 和 [26] 中给出了解析的气动推力/气

动弹力高超声速飞行器的数学模型. 该模型突出

了动力学耦合和控制系统一体化. 控制执行机构

为俯仰控制舵面以及发动机燃料流和扩散面积比

率调节器. 所给出的力和力矩方程如下

X = XA + XT + XE , Z = ZA + ZT + ZE ,

M = MA + MT + ME , Q = QA + QT + QE




∆XA

∆ZA

∆MA

∆QA




= A




∆M∞
∆α

∆q

∆η

∆η̇




+ Ac∆δe




∆XT

∆ZT

∆MT

∆QT




= T




∆M∞
∆α

∆q

∆η

∆η̇




+ T c

[
∆ĀD

∆T0

]




∆XE

∆ZE

∆ME

∆QE




= E




∆M∞
∆α

∆q

∆η

∆η̇




+ Ec

[
∆ĀD

∆T0

]

其中 Ā, T 和 E 是 4×5 的系统矩阵, 其元素分别

为空气动力学、发动机推力和外部喷口的稳定性

导数; Ac 是 4×1 的向量, 其元素为空气动力学的

控制导数; T c 和 Ec 是 4×2的矩阵,包含发动机－

推力和外部喷口的控制导数. 上述矩阵的元素是

大气条件和马赫数等的非线性函数. 基于上述力

和力矩方程, 可以给出吸气式高超声速飞行器的

纵向动力学方程

ẋ = Ax + Bu (6)

其中

x =
[

∆h ∆u ∆α ∆θ ∆q ∆τ1η ∆τ1η̇
]T

u =
[

∆δe ∆ĀD ∆T0

]T

A = T 1 + T 2




c1S11

c1S21 S

c1S31

c1S41




T 3

B = T 2 [Ac T c + Ec] , S = Ā + T + E

c1 =
M∞
2P∞

dP∞
dh

T 1 =




0 0 −u0 u0 0 0 0

0 0 −g 0 0 0 0

0 0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 1

0 0 0 0 0 −ω2
1 −2ζ1ω1
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T 2 =




0 0 0 0

1/m̄ 0 0 0

0 u0/m̄ 0 0

0 0 0 0

0 0 1/Iyy 0

0 0 0 0

0 0 0 ∆τ1/m̄




T 3 =




1 0 0 0 0 0 0

0 1/a∞ 0 0 0 0 0

0 0 1 0 0 0 0

0 0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 0 1/∆τ1 0

0 0 0 0 0 0 1/∆τ1




其中, Si1(i=1∼4), 表示矩阵 A 的第 i 行第 1 列

元素. 文献 [27] 中把上述 X-30 的纵向动力学模

型 (6) 进行了推广, 使其包含了刚体运动、弹性变

形、流体流量、旋转设备、风、地球旋转以及它们

之间的耦合作用.

文献 [28] 进一步考虑参数变化和模型不确定

性, 重点讨论了不确定性的来源和范围, 并在此基

础上建立了 X-30 构型的不确定模型

ẋ = Ax + Bu, y = Cx + Du (7)

其中

A = Ā +
np∑

i=1

δpiAi, B = B̄ +
np∑

i=1

δpiBi

C = C̄ +
np∑

i=1

δpiCi, D = D̄ +
np∑

i=1

δpiDi

x =
[

h u α θ q η η̇
]T

u =
[

δe ∆ĀD ṁf

]T

y =
[

α qf qa P2 M T nx nz

]T

A 和 B 是系统矩阵, C 和 D 是含有传感器信

息的系统矩阵, Ā, B̄, C̄ 和 D̄ 是 A, B, C 和 D

的标称值; pi (i = 1, · · ·np), 系统的不确定参数,

δpi 是相应的百分比变化; Ai =
∂A

∂δpi
,Bi =

∂B

∂δpi
,

Ci =
∂C

∂δpi
,Di =

∂D

∂δpi

利用复杂的流体力学理论,文献 [29]中得到了

一个包含更多的结构、气动、推力系统耦合项的更

加精确的动力学模型

V̇ =
T cos α−D

m
− g sin(θ − α)

α̇ = −L + T sinα

mV
+ q +

g

V
cos(θ − α)

ḣ = V sin(θ − α)

θ̇ = q

q̇ = (M + ψ̃1η̈1 + ψ̃2η̈2)/Iyy

kiη̈i = −2ζiωiη̇i − ω2
i ηi + Ni−

ψ̃iM/Iyy − ψ̃1ψ̃2η̈i/Iyy, i = 1, 2

(8)

ki = 1 +
ψ̃i

Iyy
, i = 1, 2

ψ̃1 =
∫ 0

−Lf
m̂fξφf (ξ)dξ

ψ̃2 =
∫ La

0
m̂aξφa(ξ)dξ

其中 ζi 和 ωi 分别表示第 i个挠性模态的阻尼和自

然频率, Ni 表示广义弹性力, ηi 和 η̇i 分别表示第 i

阶广义坐标及其导数, m̂f , m̂a 分别表示前体和后

体的质量密度, φf , φa 分别表示前体和后体的模态

振型, Lf , La 分别表示前体和后体的长度. 气动力

和气动力矩的解析表达式非常复杂, 具体形式可

参考文献 [29]. 由于该模型 (8) 难以进行控制器设

计, 文献 [30] 通过对文献 [29] 中气动力和气动力

矩进行近似曲线拟合, 首先得到了高超声速飞行

器的曲线拟合模型 (CFM), 其中, zT 表示推力力

矩耦合系数, 曲线拟合的近似力和力矩方程为

T ≈ Cα3

T α3 + Cα2

T α2 + Cα
T α + C0

T

M ≈ zT T + q̄c̄S[CM,α(α) + CM,α(δe)δe)

L ≈ q̄SCL(α, δe), D ≈ q̄SCD(α, δe)

Ni ≈ Nα2

i α2 + Nα
i α + N δe

i δe + N0
i

CL = Cα
Lα + Cδe

L δe + C0
L,

CD = Cα2

D α2 + Cα
Dα + C

δ2
e

D δ2
e + Cδe

D δe + C0
D

CM,α = Cα2

M,αα2 + Cα
M,αα + C0

M,α, CM,δe
= ceδe

Cα3

T = β1(h, q̄)Φ + β2(h, q̄)

Cα2

T = β3(h, q̄)Φ + β4(h, q̄)

Cα
T = β5(h, q̄)Φ + β6(h, q̄)

C0
T = β7(h, q̄)Φ + β8(h, q̄)

CFM 保留了原始动力学的挠性影响, 发动机和飞

行器之间的耦合, 以及飞行路径角动力学的非最
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小相位行为. 进一步, 通过忽略上述弱耦合 (忽略

Cδe

L , Cδe

D , C
δ2

e

D )、挠性状态和高度状态, 并增加执行

机构动力学, 得到了六阶控制模型

V̇ =
T cos α−D

m
− g sin(θ − α)

α̇ = −L + T sinα

mV
+ q +

g

V
cos(θ − α)

θ̇ = q

q̇ = M/Iyy

Φ̈ = −2ξωΦ̇ − ω2Φ + ω2Φc

(9)

这里, Φ, Φc 分别表示燃料空气混合比及其命令信

号.

T = Cα3

T α3 + Cα2

T α2 + Cα
T α + C0

T

M = zT T + q̄c̄S[CM,α(α) + CM,α(δe)δe]

L = q̄SCL(α, δe)

D = q̄SCD(α, δe)

CL = Cα
Lα + C0

L, CD = Cα2

D α2 + Cα
Dα + C0

D

CM,α = Cα2

M,αα2 + Cα
M,αα + C0

M,α, CM,δe
= ceδe

Cα3

T = β1(h, q̄)Φ + β2(h, q̄)

Cα2

T = β3(h, q̄)Φ + β4(h, q̄)

Cα
T = β5(h, q̄)Φ + β6(h, q̄)

C0
T = β7(h, q̄)Φ + β8(h, q̄)

文献 [31] 中又给出了式 (8) 的简化形式

V̇ =
T cos α−D

m
− g sin(θ − α)

α̇ = −L + T sinα

mV
+ q +

g

V
cos(θ − α)

ḣ = V sin(θ − α)

θ̇ = q,

q̇ = M/Iyy

η̈i = −2ζiωiη̇i − ω2
i ηi + Ni, i = 1, 2, 3

(10)

以某巡航状态作为标称条件,文献 [32]对高超

声速挠性动力学方程 (10) 进行了线性化处理, 得

到参数化的线性形式的动力学方程

ẋrb = A11(µ)xrb + A12(µ)xf + B1(µ)u

ẋf = A21(µ)xrb + A22(µ)xf + B2(µ)u
(11)

其中 xrb, xf , u分别表示刚体状态、挠性状态和控

制输入变量, µ表示由于工作条件和燃料量变化所

引起的质量、重心位置、自然频率变化等不确定性

参数.

2.3 再入模式

由于以姿态角作为输出时高超声速飞行器再

入模式的动力学方程呈现非最小相位行为, 因此

其姿态动力学方程一般以攻角、倾斜角和侧滑角

作为输出. 再入模式姿态动力学方程的绕质心转

动的动力学方程均考虑

Iω̇ = −ΩIω + M c (12)

其中 I 表示惯量矩阵, M c 表示控制力矩, ω =

[p q r]T, p, q, r 分别表示滚动、俯仰和偏航角速

率,

Ω =




0 −r q

r 0 −p

−q p 0




文献 [33]给出 X-33再入模式的姿态运动学方程为

υ̇ = R(·)ω (13)

其中

υ =
[

α β σ
]T

, R(·) =




cos α 0 sinα

sinα 0 − cos α

0 1 0




文献 [34] 给出的再入飞行器 X-38 运动学方程为

α̇ = −p cos α tanβ + q − r sinα tanβ+
sinσ

cos β
[ξ̇ cos θ − φ̇ sin ξ sinγ]+

(λ̇ + ωe)(cos φ cos ξ sin γ − sinφ cos γ)−
cos σ

cos β
[γ̇ − φ̇ cos ξ − (λ̇ + ωe) cos φ sin ξ]

β̇ = p sinα− r cos α+

sinσ[γ̇ − φ̇ cos ξ + (λ̇ + ωe) cos φ sin ξ]+

cos σ[ξ̇ cos γ − φ̇ sin ξ sin γ − (λ̇ + ωe)·
(cos φ cos ξ sin γ − sinφ cos γ)]

σ̇ = −p cos α cos β − q sinβ−
r sinα cos β + α̇ sinβ − ξ̇ sin γ−
φ̇ sin ξ cos γ + (λ̇ + ωe)·
(cos φ cos ξ cos γ + sinφ sin γ)

(14)

λ, φ, ξ, γ 分别表示经度、纬度、方位角和飞行路径

角, ωe 表示地球自转角速率.由于地球自转角速率

远小于飞行器的旋转角速率, 因此方程中与 ωe 对
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应的各项为小量, 同时由于再入过程中轨道动力

学为长周期运动, 姿态运动为短周期运动, 轨道运

动比姿态远动慢得多,因此方程中与 θ̇, ξ̇, λ̇, φ̇对应

的各项为小量. 将方程中与 ωe, θ̇, ξ̇, λ̇, φ̇对应的各

项视为不确定性, 得到简化的姿态运动方程

α̇ = −p cos α tanβ + q − r sinα tanβ + ∆f1

β̇ = p sinα− r cos α + ∆f2

σ̇ = −p cos α cos β − q sinβ − r sinα cos β + ∆f3

(15)

其中 ∆fi(i = 1, 2, 3) 为不确定项.

3 高超声速飞行器控制设计

针对上一节所给出的动力学模型, 本节对文

献中出现的高超声速飞行器控制律设计方法进行

综述. 平行于上一节, 下面分别针对锥体加速器构

型、X-30 构型和再入模式进行简介.

3.1 锥体加速器构型

文献 [20] 是高超声速飞行器线性控制律设计

的里程碑. 控制目的是飞行器稳定以及精确跟

踪速度和高度命令信号, 同时保证攻角偏差少于

0.5◦, 并且使得控制能量最小化. 攻角的限制可以

减小对推进性能的影响.

在所有状态是可量测, 只有较小传感器噪声

污染的假设下,针对动力学方程 (2),利用直接 H∞
回路整形和 DK 迭代 µ 综合方法设计了 3 类控制

器: 基于标称系统的 H∞ 控制器以及基于不确定

系统的 H∞ 控制器和 µ 最优控制器. 所设计的控

制器均具有如下形式

ẋc = Acxc + Bc

[
yT Vc hc

]T
, u = Ccxc

其中 Vc 和 hc 分别是 V 和 h 的命令跟踪信号. 仿

真结果表明, µ最优控制器满足所有鲁棒控制以及

性能要求, H∞ 控制器不能满足要求, 即使在不加

输入不确定性的情形下, H∞ 控制器对外部干扰也

是非常敏感的.

基于不确定性模型 (3), 文献 [22] 中考虑上

述同样问题, 设计了固定低阶控制器, 以避免高阶

控制器所带来的执行问题. 通过仿真, 对全阶控制

器、截断控制器和固定阶控制器的性能进行了比

较, 仿真结果表明, 固定低阶控制器优于截断控制

器,其性能与全阶控制器非常接近.但是,该设计方

法要求已知一个被控对象的初始镇定控制器, 因

此难以实施.

针对线性模型 (1), 文献 [35] 中讨论了基于

H∞ 发展的 Shapiro 特征结构配置技术, 但没有考

虑模型不确定性和外部干扰. 重点是对 (1) 的长

周期和短周期模式进行解耦. 仿真结果表明这种

新的基于 H∞ 的特征结构配置方法是有效的.

针对非线性模型 (4), 文献 [23,24] 引入了非线

性随机鲁棒控制方法, 减少了设计的保守性. 其困

难在于难以对不确定性进行参数化, 从而形成不

确定向量. 同样针对非线性模型 (4), 文献 [36] 引

入了自适应滑模控制设计方法, 也可以在一定程

度上减少线性系统鲁棒控制的保守性. 在该文献

中, 对包含非线性模型 (4) 的一类非线性系统, 发

展了一套新的自适应滑模控制方法. 该控制器的

自适应结构可有效处理参数不确定性, 并且利用

非线性滑模观测器对不可量测状态进行估计. 仿

真结果表明所提出的控制器在对某些系统参数适

度假设下一般来说是成功的.

由于高超声速飞行器的控制设计要求具有实

时性, 因此要求所设计的控制器简单易行, 适合于

工程设计要求. 特征建模和基于特征模型的全系

数自适应控制方法是本文第一作者在 20 世纪 80

年代提出的系统动力学和控制设计要求相结合的

一种建模和控制器设计方法. 经过 20 多年的研

究, 该方法在理论和应用上均取得了重要进展, 形

成了一套完整的实用性很强的自适应控制理论和

方法. 该方法在载人飞船再入升力控制、复杂挠

性卫星自适应控制等问题中已得到深入研究. 特

别是该方法的理论思想和工程要点被创造性地应

用于飞船返回再入控制, 其开伞精度达到世界先

进水平. 近来, 分别针对高超声速飞行器的爬升、

巡航和再入段的基于特征模型的全系数控制设计

问题, 已开展了较为深入的研究 [37∼47].

针对含有大范围变化的惯性和气动参数的非

线性、多变量、不稳定的高超声速飞行器纵向动力

学模型 (4),对于在高度为 33 km和马赫数 15巡航

飞行状态下跟踪 0.6 km高度变化和 30m/s速度变

化的控制目标,设计了基于特征模型的内 -外环控

制律. 仿真结果表明, 所设计的控制律不仅可以实

现系统的跟踪目标, 而且可以保证攻角满足一定

的约束条件, 达到了理想的跟踪控制效果 [44].

文献中也提出了很多其它的高超声速飞行控

制方法, 但这些文献忽略了机体/发动机 /弹性耦

合作用以及模型不确定性特征, 只是关注于基于

现有的高超声速动力学模型的特定控制技术的仿
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真研究, 其中有基于线性模型的模型参考自适应

控制方法 [48]、最优或次优控制方法 [49]、基于遗传

算法的方法 [50] 和神经网络方法 [51] 等.

3.2 X-30 构型

近几年来, 挠性吸气式高超声速飞行器的控

制问题得到普遍关注. 文献 [52] 针对线性化模型

(8), 设计了两种基于线性二次调节器技术的控制

器, 并针对原始动力学模型进行了仿真, 验证了所

设计控制律在一定巡航条件下的有效性. 但是基

于线性模型的控制器设计方法需要增加增益调度

环节, 增加了设计复杂性.

针对控制模型 (9), 文献 [30] 提出了一种基于

近似反馈线性化的非线性控制设计方法. 在该设

计中, 尽管为了满足反馈线性化的条件, 控制模型

(9) 忽略了挠性动力学和某些耦合项, 但仿真表明

该设计对大量包线可以实现稳定跟踪. 但是由于

所设计的控制律过于复杂, 因此难以对其稳定性

和鲁棒性能进行解析分析.

进一步, 针对控制模型 (10), 文献 [53,54] 提出

了一种基于动态逆和反推组合的鲁棒自适应非线

性控制设计方法, 获得了对于高度和速度参考曲

线的鲁棒跟踪能力和对攻角的定点调节能力. 该

模型保留了飞行路径角的非最小相位行为、挠性,

以及推力 - 机体的耦合等动力学的主要特征, 这

些特性给控制律的设计带来了很大的困难. 但稳

定性证明仅为针对简化的控制模型给出的, 因此

尚有很多问题有待研究.

3.3 再入模式

飞行器以高超声速进入地球大气层, 再入段

姿态控制的任务是使飞行器跟踪由制导回路提供

的攻角和倾斜角指令, 同时使侧滑角保持在零值

附近. 由于再入飞行包络大, 其马赫数和动压在大

范围内变化, 且由于高速再入, 姿态运动的各通道

间存在强耦合关系, 飞行器的气动特性不能精确

获知, 这些因素使再入段的姿态控制变得异常复

杂, 线性控制方法无法满足期望的性能. 在这种情

况下, 非线性控制设计方法已广泛应用于再入姿

态控制器设计.

文献 [33]基于式 (12), (13)对 X-33飞行器采用

内外环的结构设计滑模控制器. 对内环和外环分

别设计滑动面, 当系统实现滑动运动时, 即实现了

内环角速度间的解耦和外环姿态角间的解耦. 该

文献未考虑姿态运动学方程中存在的不确定性.

反馈线性化已广泛应用于再入姿态控制器设

计. 基于时间尺度分离的概念, 文献 [55] 针对升力

式再入飞行器设计反馈线性化控制器, 跟踪标准

轨道的制导指令. 其设计过程分为两步: 对运动方

程求逆和对执行机构求逆. 针对动力学方程 (12)

和 (15), 文献 [56] 将反馈线性化和比例积分微分

(proportion integral differential, PID) 相结合, 对再

入飞行器设计控制器, 跟踪期望攻角和 X 轴角速

率. 由于反馈线性化通过抵消系统的非线性特性

并用期望的动态特性来代替, 因此不同形式的期

望动力学对闭环系统的性能产生不同的影响. 为

此, 文献 [57] 对 4 种不同形式的期望动力学对再

入飞行系统的影响进行了定量分析.

反馈线性化技术应用于飞行器设计时, 要求

零动态是稳定的. 针对于零动态不稳定情形, 一般

采用近似反馈线性化技术或输出重定义技术. 由

于再入模式飞行包线大, 一般采用反作用控制系

统/气动舵面相结合的执行机构配置方式, 包括纯

反作用控制方式、纯气动控制方式、反作用控制系

统/气动舵面相结合方式. 当仅使用升降舵控制时,

倾斜角动力学出现近似非最小相位行为.文献 [58]

采用输出重定义和鲁棒极点配置技术, 以保证零

动态的稳定性.

由于反馈线性化技术要求全部状态可量测,

并且缺乏鲁棒性. 文献 [34,58∼61]将非线性反馈技

术和模型参考控制技术、神经网络、模糊控制、自

适应反步控制等相结合以获得对不确定性的鲁棒

性.

4 结 语

本文对高超声速飞行器控制研究现状进行了

综述. 高超声速飞行器的控制问题是当前控制界

研究的热点之一, 虽然取得了一定进展, 但从总体

而言, 由于各种鲁棒控制设计方法难以满足具有

较大不确定性的高超声速飞行器的设计要求, 加

之传统自适应控制在实际应用中存在的固有问题,

使得现有高超声速控制器具有高度的保守性, 尚

有许多理论和应用方面的问题需要解决. 纵观国

内外研究现状, 近来高超声速控制方面研究热点

主要集中于挠性吸气式高超声速飞行器的巡航控

制问题和无动力飞行器再入机动控制问题. 鉴于

高超声速飞行器具有强非线性、时变性、强耦合性

和不确定性的特点,作者认为将特征建模、智能与

自适应控制相结合的控制理论和方法, 有望解决

飞行器控制的上述困难, 提高飞行器控制的性能,



第 6 期 吴宏鑫等 : 高超声速飞行器控制研究综述 763

并成为一种行之有效宜于工程实现的控制理论与

方法.
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附 录

符号和缩略词说明

a∞ 未受扰声速 ĀD 出口/ 入口扩压器比

c̄ 参考长度 CD 阻力系数

CL 升力系数 Cm 俯仰力矩系数

Cm(q) 与俯仰角速度相关的俯仰力矩系数 Cmα ∂Cm/∂α

Cm(α) 与攻角相关的俯仰力矩系数 CT 推力系数

Cm(δe) 与升降舵偏差相关的俯仰力矩系数 fs 氢气化学计量比, 0.029

h 飞行器高度 m 飞行器质量

Iyy 飞行器 y 轴单位宽度转动惯量 m̄ 单位宽度飞行器质量

ṁair 空气流速 ṁf 燃料流速

M 俯仰力矩 M∞ 飞行器飞行马赫数

nx x 轴加速度 nz z 轴加速度

P 压力 p 滚转角速率

q 俯仰角速率 r 偏航角速率

Q 广义弹性力 re 距离地球中心径向距离

Re 地球半径, 20, 903, 500 ft S 参考机翼面积

T0 燃烧室温度 T 推力

u 沿飞行器 x 轴速度 V 飞行器速度

X 沿飞行器 x 轴力 Z 沿飞行器 z 轴力
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符号和缩略词说明 (续)

α 攻角 β 侧滑角

σ 倾斜角 γ 飞行路径角

δe 俯仰控制舵面偏差 δt 油门设置

ζ1 第一振型阻尼比 η 广义弹性系数

ηf 燃料等价比,
ṁf

fsmair
θ 俯仰角

µ 重力常数 ρ 空气密度

ω1 第一振型自然频率 P2 燃烧室入口压力

∆τ1 前体弹性模 ∆τ2 后体弹性模

qa 俯仰角速度 (飞行器后体) qf 俯仰角速度 (飞行器前体)

下标 A 与空气动力学有关 下标 E 与外喷口有关

下标 T 与推力有关 下标 0 配平条件

下标 ∞ 自由流条件
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