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摘　 要：吸气式高超声速飞行器飞行过程中舵偏不能过大，攻角、角速率等飞行状态必须满足约束，这
既是超燃冲压发动机工作条件的要求，也是为了减小飞行器状态散布。 针对吸气式高超声速飞行器

进行高度控制时，飞行器状态和舵偏必须满足约束的实际问题，引入指令调节器进行高度回路设计。
基于 ＰＩ＋ＬＱ 方法设计过载控制器，利用高度回路的比例－微分产生过载信号，过载信号经过指令调节

器生成调节指令，过载控制器跟踪该指令完成高度跟踪。 仿真结果表明，该方法设计的控制系统在阵

风干扰情况下能够满足状态约束并实现快速跟踪。
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　 　 吸气式高超声速飞行器是指以超燃冲压发动机

为动力，在大气层内实现飞行速度大于 ５ 倍音速的

飞行器。 超燃冲压发动机性能同马赫、高度、飞行姿

态密切相关，且发动机余量较小，对飞行控制造成了

硬性约束。 该飞行器控制系统的任务是控制飞行器

飞行状态，使其满足超燃冲压发动机的工作条件，同
时快速跟踪指令信号。 长航时高超声速飞行器飞行

轨迹大致可分为助推爬升段、转弯调整段、巡航飞行

段以及下滑飞行段［１］，其中助推爬升段和转弯调整

段可按照基准弹道进行轨迹控制，而巡航飞行段纵

向采用高度控制。 巡航飞行段飞行器可以实现一定

程度的机动，但如果要求飞行器快速机动，如依阶跃

高度指令迅速爬升时，则可能导致飞行器状态超出

约束，或舵偏饱和，使得控制性能变差，甚至造成发

动机无法工作。 因此，高超声速飞行器快速机动时，
如何协调飞行状态及舵偏的约束与实现快速指令跟

踪是一个急需解决的问题。
针对上述问题，国内外的专家学者在高超声速

飞行器控制系统设计方面做出了大量研究：文献

［２］中，Ｍｉｃｈａｅｌ 等人利用参考调节器解决了高超声

速飞行器燃油当量比及舵偏受约束情况下的高度及

速度跟踪问题。 Ａｎｄｒｅａ Ｓｅｒｒａｎｉ 等人在文献［３］中提

出自适应制导控制方法防止了高超声速飞行器制导

过程中舵偏饱和。 Ｚｉｎｎｅｃｋｅｒ 等人在文献［４］中针对

高超声速飞行器滑翔器设计了一个指令调节器配合

自适应控制器跟踪参考信号，避免了执行机构饱和

且防止了阵风饱和。 但都没有考虑受发动机工作条

件限制所必需满足的飞行状态（如攻角、俯仰角速

率）约束。
Ｐｅｔｅｒｓｅｎ Ｃｈｒｉｓｔｏｐｅｒ 等人在文献［５］中，利用了

拓展指令调节器结合预测制导设计了高超声速飞行

器无动力滑翔段的制导控制问题，使得该飞行器能

够避障的同时满足飞行状态约束，取得了良好的效

果。 但与滑翔段制导控制不同，中制导段因发动机

工作使得飞行状态将受到更为严格的约束，同时，飞
行器跟踪预先指定的极小的航迹角（文中取－１°）方
案与飞行器在中制导段快速机动的要求不符。 文献

［６］使用自适应控制方法完成了飞行器在飞行状态

及舵偏约束条件下的指令跟踪，但其高度指令不能

显式表达，且不能实现快速机动。
针对长航时吸气式高超声速飞行器必须对飞行

状态和舵偏进行约束，同时实现快速机动的控制问

题，上述文献或未能充分考虑飞行状态约束，或不能

实现快速机动，为此有必要引入新的控制方案。 本

文提出 ＬＱ 过载控制器和 ＣＧ 指令调节器相结合的

方法进行设计，考虑飞行状态和舵偏约束，同时满足
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飞行器快速机动的要求。

１　 模型描述及控制器结构

１．１　 高超声速飞行器建模及风干扰模型

采用文献［１］的高超声速飞行器模型数据，该
飞行器采用近似轴对称结构外形，如图 １ 所示。

图 １　 轴对称外形的高超声速飞行器示意图

吸气式高超声速飞行器是指以超燃冲压发动机

为动力，在大气层内实现飞行速度大于 ５ 高超声速

飞行器攻角 α、俯仰角速率 ｑ、以及舵偏角 δｅ 的取值

范围：ａ ∈ ［ － ２°，８°］、ｑ ∈ ［ － １０° ／ ｓ，１０° ／ ｓ］、δｅ ∈
［ － ２０°，２０°］。

高超声速飞行器纵向运动刚体方程如下
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（１）

式中， Ｉｙ 为飞行器绕弹体 ｙ 轴的转动惯量，ｑ 为俯仰

角速度。 各项气动力和力矩由以下关系描述：

Ｌ ＝ １
２
ρＶ２ＳＣＬ（Ｍａ，α，δｅ）

Ｄ ＝ １
２
ρＶ２ＳＣＤ（Ｍａ，α，δｅ）

Ｍｙ ＝
１
２
ρＶ２ＳｃＣＭ（Ｍａ，α，δｅ）

式中， ρ 为大气密度，Ｓ 为参考面积，ｃ 为平均气动弦

长，δｅ 为刚体升降舵偏角。
临近空间飞行器大气风场模型主要由平均风模

型、阵风模型和切变风模型组成。 其中阵风干扰对

高超声速飞行器控制系统影响最大，该扰动直接影

响飞行器在空中的飞行过程。 目前工程上常用的是

全波长“１－ｃｏｓｉｎｅ”离散阵风模型。
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式中，Ｗ为飞行位置 ｙ上所对应的阵风速度；Ｗｍａｘ 为

阵风的幅值；ｄｍ 为阵风层的厚度，也被称为阵风尺

度。 取 ２５ ｋｍ 高度，阵风尺度为 ６０ ｍ 风场模型，得
到该风场条件下阵风幅值为：垂直 ９ ｍ ／ ｓ。 由于高

超声速飞行器机动时速度极大，攻角较小，所以水平

方向突风对飞行器影响可忽略不计。 由阵风引起的

附加风攻角可以简化为 Ｗ ／ Ｖ。

图 ２　 “１－ｃｏｓｉｎｅ”纵向突风模型

１．２　 传统高度控制器设计

高度控制器设计分为 ２ 层，内层使用 ＬＱ 设计

纵向过载控制器，外层使用高度比例加微分控制

（ＰＤ）生成高度误差信号形成过载指令。 对方程

（１）应用小扰动线性化方法，得到飞行器动力学的

状态空间描述，再利用 ＬＱ 最优控制方法设计高超

声速飞行器纵向过载控制系统。 该系统采用最优多

变量比例加积分反馈控制器完成［７］。
考虑高超声速飞行器的小扰动线性化状态空间

方程为：
ｘ̇ｐ ＝ ＡＰｘＰ ＋ ＢＰｕＰ

ｙ ＝ ＣＰｘＰ （３）
式中，状态向量 ｘＰ ＝ ［α，ｑ］，控制向量 ｕｐ ＝ ［δ ｅ］，ｙ ＝
ｎｙ（ ｔ） 假设系统的状态向量完全可测。

·６４９·
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为了实现零稳态跟踪误差，根据内模原理，考虑

在反馈控制系统中加入积分环节，并且利用 ＬＱＲ 最

优控制设计方法来求取最优反馈增益以及积分增

益。 定义跟踪误差为

ｅ１（ ｔ） ＝ ｒ（ ｔ） － ｙ（ ｔ） （４）
式中， ｒ ＝ ［ｈＣ（ ｔ）］ 为参考指令信号。 积分器的输出

定义为：

ｗ ＝ ∫ｔ
０
ｅ１（τ）ｄτ， ｗ̇ ＝ ｅ１（ ｔ） （５）

　 　 将（２）式与（４）式联立，一起构造误差增广系统

如下
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　 　 记 ｘ ＝ ［ｘＴ
Ｐ，ｗＴ］ Ｔ ，则上述系统可以简写成：

ｘ̇ ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ ＋ Ｇｒ （７）
式中，各个矩阵的定义分别为：
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　 　 增广系统误差向量可以定义为：
ｅ ＝ ［ｒ － ＣＰｘｐ］ ＝ Ｍｘ ＋ Ｎｒ （８）
Ｍ ＝ － ＣＰ ０[ ] ， Ｎ ＝ ［Ｉ］ （９）

　 　 因为控制器设计的目标是实现对飞行器纵向过

载指令的跟踪控制，即要求跟踪误差 ｅ（ ｔ） 在控制系

统的作用下在有限时间收敛到零。 为此根据最优控

制理论，提出以下线性二次型指标函数：

Ｊ ＝ １
２ ∫

∞

０
（ｅＴＱｅ ＋ ｕＴＲｕ）ｄｔ （１０）

式中，误差加权矩阵 Ｑ对称正定，控制量加权矩阵 Ｒ
对称正定。 通过求解代数黎卡提方程，得到最优控

制律 ｕ∗ ＝ ＫＰｘｐ ＋ Ｋｗｗ ，系数由黎卡提方程的解

得到。
高超声速飞行器纵向运动 ＬＱ 最优跟踪控制系

统结构图如图 ３ 所示：

图 ３　 高超声速飞行器纵向运动控制系统结构图

　 　 经 过 调 试， 取 加 权 矩 阵 Ｑ ＝
０．１２ ０ ０
０ ０．００１ ０
０ ０ ０．１８

é
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ê
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ù
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，控制量加权矩阵 Ｒ ＝ ３ 得到

最优 控 制 律 ｕ∗ ＝ － ３．４１８ １ － ０．５１３ ５[ ] ｘｐ ＋
（ － ０．２４４ ９）ｗ。 Ｋｈ ＝ ０．０５，Ｋｄ ＝ ０．２，选取这组参数

时，对应系统的攻角、俯仰角速率响应均较小。 结果

见第四部分中仿真结果图（ｓｙｓｔｅｍ ｗｉｔｈｏｕｔ ＣＧ）。 由

图中可以看出，飞行器迅速跟踪高度指令，舵偏满足

要求。 但攻角最大达到了 ９．８５°，超出了超燃冲压发

动机的工作要求；俯仰角速率最大达到 １９．７４° ／ ｓ，大
的俯仰角速率除了会引起发动机进气口附近流场的

急剧变化，影响发动机工作效率，同时由于吸气式高

超声速飞行器纵向通道原本就呈现静不稳定特性，
也增加了飞行风险。 因此，必须引入新的设计方法，

将姿态约束、姿态角速率约束、舵偏约束等作为设计

约束加入控制器设计，进而使高超声速飞行器的姿

态控制系统能够满足发动机工作条件，实现精细姿

态控制的要求，本文引入指令调节器解决该问题。

２　 指令调节器（ＣＧ）设计

指令调节器可以实时检测系统状态和控制输

入，将系统状态、控制输入等约束作为设计约束在设

计阶段予以充分考虑。 指令调节器于文献［７］中首

次提出，文献［８］将其用于飞行器的姿态控制，增强

了飞行器的安全性、提升了舒适性。 本文所使用 ＣＧ
结构如图 ４ 所示。

虚线框中描述的为包含控制器和被控对象的稳

·７４９·
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图 ４　 指令调节器结构

定回路。 令 ｘ（ ｔ） ＝
ｘｐ（ ｔ）
ｗ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

有：

ｘ（ ｔ ＋ １） ＝ Φｘ（ ｔ） ＋ Ｇｇ（ ｔ）
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（１１）

ｘ（ ｔ） ∈ Ｒｎ 是包含了控制对象和控制器的状态向

量，ｇ（ ｔ） 是 ＣＧ 的输出，在不存在约束情况下 ｇ（ ｔ） ＝
ｒ（ ｔ）。 ｃ（ ｔ） ∈ Ｃ，表示受约束的向量，Ｃ 为描述约束

的集合，且Ｃ是一个凸紧集。 其中，Φ（ ｔ） 、Ｇ（ ｔ） 由闭

环 稳 定 回 路 求 得，Ｈｙ ＝ ［ ０ ０ Ｃｐ］，ｃ（ ｔ） ＝

［ ａ ｑ ｕ］ Ｔ，ＨＣ ＝
１ ０ ０
０ １ ０

－ Ｋｐ１ － Ｋｐ２ － Ｋｗ
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ê
êê

ù

û
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，Ｌ ＝
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，。 Ｃ ＝ ｛（ｘ１，ｘ２，ｘ３） ｜ ｘ１ ∈ ［ － ２，８］，ｘ２ ∈

［ － １０，１０］，ｘ３ ∈ ［ － ２０，２０］｝。
系统满足以下条件：
１） 系统（１１） 是一个渐进稳定系统。
２） 系统（１１） 是无偏的。 即

Ｈｙ（Ｉ － Φ） －１Ｇ ＝ Ｉｍ。 （１２）
　 　 ＣＧ 在每一个当前时刻 ｔ，找到一个指令 ｇ（ ｔ） 是

当前状态 ｘ（ ｔ） 和参考信号 ｒ（ ｔ） 的函数，使得 ｇ（ ｔ）
是 ｒ（ ｔ） 在约束下的最佳近似。 记作：

ｇ（ ｔ）： ＝ ｇ（ｘ（ ｔ），ｒ（ ｔ）） （１３）
　 　 同时，还应满足如下条件：１）当 ｒ（ ｔ） → ｒ 时，
ｇ（ ｔ） → ｒ^，其中 ｒ^ 是 ｒ 在约束下的最大允许输出值；
２）ＣＧ 有限时间收敛。 在无偏条件下， 跟踪常值

ｇ（ ｔ） ＝ ｗ 情况下，系统稳态解有：
ｘｗ： ＝ （ Ｉ － Φ） －１Ｇｗ

ｙｗ： ＝ Ｈｙ（ Ｉ － Φ） －１Ｇｗ
ｃｗ： ＝ Ｈｃ（ Ｉ － Φ） －１Ｇｗ ＋ Ｌｗ （１４）

　 　 在不考虑扰动的情况下，一个足够小的常数 δ
＞ ０，构成集合：

Ｃδ： ＝ Ｃ ～ Ｂδ

ｗδ： ＝ ｛ｗ ∈ Ｒｍ：ｃｗ ∈ Ｃδ｝ （１５）
式中， Ｂδ 是一个以 δ 为半径，以原点为圆心的球

域。 特别地，我们假设 ｗδ 是所有稳态解满足约束并

具有裕度 δ。 ＣＧ 在每一个当前时刻选取一个指令

ｖ（·） ≡ｗ，满足ｗ∈ｗδ，使得过程动态演化满足约束

且有限时间收敛，并满足指令ｗ与参考指令 ｒ距离最

小，并实施这个指令。 在下一个时间周期，获取新测

量的状态后重复上述步骤。 定义集合 ｖ（ｘ） 如下：
ｖ（ｘ） ＝ ｛ｗ ∈ ｗδ：ｃ（ｋ，ｘ，ｗ） ∈ Ｃｋ，∀ｋ ∈ Ｚ ＋｝

（１６）

ｃ（ｋ，ｘ，ｗ）： ＝ ＨＣ Φｋｘ ＋ ∑
ｋ－１

ｉ ＝ ０
Φｋ－ｉ－１Ｇｗ( ) ＋ Ｌｗ

（１７）
ｃ（ｋ，ｘ，ｗ） 表示从初始状态 ｘ，在常数指令 ｗ作用下，
经过 ｋ个时间间隔后的被约束量的状态。 存在 ｖ（ｘ）
⊂ｗδ 非空，则该集合表示所有从初始状态 ｘ出发，过
渡过程满足约束的指令 ｗδ 的子集。 选取二次函数

作为指标，则 ＣＧ 的输出是如下受约束二次最优问

题的解：

ｇ（ ｔ） ＝ ａｒｇ ｍｉｎ
ｗ∈ｖ（ｘ（ ｔ））‖ｗ － ｒ（ ｔ）‖２

Ψ （１８）

式中， Ψ是正定对称矩阵。 本文中取 Ψ为单位阵。

３　 仿真结果及分析

为了验证上述 ＣＧ 调节器对高超声速飞行器的

有效性，利用该方法对高超声速飞行器进行高度指

令跟踪控制仿真分析。 取飞行器的初始状态［１］为：

状态名称 状态值

速度 Ｖ０ ／ （ｍ·ｓ－１） １ ７９５

高度 Ｈ０ ／ ｍ ２５ ０００

攻角 α０（°） ２．０

俯仰角速率 ｑ ／ （（°）·ｓ－１） ０

飞行器控制系统结构如图 ５ 所示，对比加入 ＣＧ
和没有 ＣＧ 的控制系统进行仿真，爬升高度 １００ ｍ。

·８４９·
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图 ５　 高超声速飞行器纵向运动 ＣＧ＋ＬＱ 控制系统结构图

仿真结果如下：

图 ６　 仿真结果对比图

　 　 由仿真结果可以看出，没有 ＣＧ 调节器的系统

攻角和俯仰角速率都明显超出了约束，舵偏虽然没

有超出约束，但是舵偏变化较为剧烈。 经过 ＣＧ 调

节的参考指令信号较无 ＣＧ 调节的平缓，飞行器攻

角保持在－２° ～７．１５°之间，俯仰角速率保持在－１０° ～
１０° ／ ｓ 之间，舵偏保持在－２．２° ～ ８．４°之间。 ２ 种方案

飞行器高度最终都能收敛到指令高度，区别在于经

过 ＣＧ 调节的系统由于受飞行状态的限制前期上升

较无 ＣＧ 系统慢，后期较无 ＣＧ 系统快，并产生

０．７３％的超调。 无 ＣＧ 调节的系统调节时间 １０．９５
ｓ，有 ＣＧ 调节的调节时间为 ５．４７ｓ。 由结果可知，ＣＧ
调节器能够有效地调节指令，使飞行器实现快速轨

迹跟踪且满足各项指标约束。

４　 结　 论

本文提出的方案针对高超声速飞行器飞行状态

和舵偏约束情况下实现快速机动的问题，取得了良

好的控制效果。 但 ＣＧ 调节器的引入大大增加了飞

控系统的运算量，难以实时应用，其算法只有经过简

化或加以改进才能真正用于飞行控制，如何获取更

加快速的飞行控制指令调节器将是后续研究的

重点。

·９４９·
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