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摘　 要：针对吸气式高超声速飞行器进气道不起动引起飞行器气动特性大范围变化，从而导致响应出

现大幅振荡甚至控制系统失稳的问题，提出了一种考虑进气道不起动影响的模型参考自适应控制方

法。 该方法首先针对进气道起动时的模型，设计了基于 ＬＱＲ⁃ＰＩ 方法的姿态控制系统，并以此作为进

气道不起动时的参考模型；当进气道不起动时，在 ＬＱＲ⁃ＰＩ 基准控制器的基础上增加模型参考自适应

控制项，通过跟踪参考模型以提高系统对进气道不起动引起模型偏差的鲁棒性，在进气道出现不起动

的情况下能快速稳定姿态，为进气道再起动提供条件。 最后对所提方法进行了数字仿真，结果表明，
系统在进气道出现不起动时能够快速跟踪控制指令，且稳态误差趋于零，验证了所提方法的有效性。
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　 　 当前吸气式高超声速飞行器技术研究大都关注

在机体 ／推力一体化设计方面［１］，重点解决了飞行

器总体气动与推力系统的匹配问题，随着高超声速

飞行器工程化的不断发展，推力和控制的耦合问题

愈来愈突出。 高超声速飞行器的飞行速域和空域越

来越大，而且还需根据制导指令做爬升、转弯、下压

攻击等机动动作，姿态和马赫数的变化会造成进气

道的不起动，导致气动特性发生剧烈变化引起飞行

器失稳。 超燃冲压发动机进气道的不起动现象已经

引起国内外学者的广泛关注［２］。 李留刚等［３］ 对进

气道不起动状态的信号特征及预警进行了研究。 王

晨曦等［４］对二元高超声速进气道的低马赫数不起

动 ／再起动现象进行了试验研究。 郭帅涛等［５］ 研究

了攻角和马赫数对进气道起动影响的可比拟性。
Ｋｅｌｌｅｙ 等［６］通过对压力信号进行处理来预测进气道

不起动的发生，并用系统辨识的方法建立了进气道

不起动的发动机内部的瞬态模型。 Ｐｅｔｔｉｎａｒｉ 等［７］ 通

过飞控系统可以获得的状态量作为判断进气道不起

动的依据。 Ｍｏｈａｍｍａｄ 等［８］ 通过“Ｂｌｏｗ ｄｏｗｎ”改变

压力来防止进气道不起动的发生。 Ｍｉｃｈａｅｌ 等［９］ 计

算了进气道起动和不起动时的气动数据，分析了起

动和不起动时系统的开环零极点分布，发现两者有

较大变化。 综上所述，目前对进气道不起动问题的

研究多集中在对不起动状态的特性分析、识别、预测

和建模上，而针对进气道不起动时的控制问题研究

较少。
本文针对进气道出现不起动时高超声速飞行器

气动特性发生剧烈变化导致控制系统响应出现振荡

甚至控制系统失稳的问题，提出了一种考虑进气道

不起动影响的高超声速飞行器 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器的模

型参考自适应控制方法。 当进气道处于起动状态

时，基于 ＬＱＲ⁃ＰＩ 方法设计了姿态控制系统，并以此

作为进气道不起动时的参考模型；当进气道出现不

起动状态时，在 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器的基础上进行增广，
即增加随被控对象参数变化而改变的自适应单元，
使得飞行器在存在进气道不起动等不确定性的情况

下系统响应仍能跟踪参考模型的输出响应，从而保

证良好的控制效果。 将上述方法应用于高超声速飞
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行器进气道不起动的控制，通过数字仿真验证了所

提方法的有效性。

１　 高超声速飞行器纵向模型

高超声速飞行器纵向短周期小扰动线性化状态

方程为

ｘ̇ ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ
ｙ ＝ Ｃｘ{ （１）

式中：状态向量 ｘ ＝ ［α 　 ω ｚ］ Ｔ；控制向量 ｕ ＝ δ ｚ；输出

向量 ｙ ＝ α ；系统的系数矩阵分别为

Ａ ＝
－ ａ４ １
－ ａ２ － ａ１
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　 Ｃ ＝ ［１　 ０］

　 　 当进气道不起动时，飞行器的气动特性发生变

化，状态方程变为

ｘ̇ ＝ Ａｘ ＋ ＢΛ（ｕ ＋ ｆ（ｘ））
ｙ ＝ Ｃｘ{ （２）

式中： ｆ（ｘ） ＝ ΘＴΦ（ｘ） 表示进气道不起动带来的不

确定性；Θ ＝ ［θ １ 　 θ ２］ Ｔ 表示未知的参数矩阵；Φ（ｘ）
为和状态相关的矢量；Λ 表示舵效的变化。

２　 ＬＱＲ⁃ＰＩ 的模型参考自适应控制增
广设计

２．１　 参考模型的建立

首先对系统进行增广，定义

ｅｙ ＝ ｙ － ｙｃｍｄ （３）
式中： ｅｙ 表示系统输出跟踪误差；ｙｃｍｄ 表示需要跟踪

的指令。 定义输出误差的积分为

ｅｙＩ ＝ ∫ｔ
０
ｅｙ（τ）ｄτ （４）

那么得到

ｅ̇ｙＩ ＝ ｅｙ ＝ ｙ － ｙｃｍｄ ＝ Ｃｘ － ｙｃｍｄ （５）
将其和（２）式合并得到

ｘ̇ａｕ ＝ Ａａｕｘａｕ ＋ ＢａｕΛ（ｕ ＋ ｆ（ｘ）） ＋ Ｂｒｅｆｙｃｍｄ

ｙ ＝ Ｃａｕｘａｕ
{ （６）

式中， ｘａｕ ＝ （ｅＴ
ｙＩ 　 ｘＴ） Ｔ 是增广后的状态向量。 增广

后系统的状态矩阵为

Ａａｕ ＝
０　 Ｃ
０　 Ａ
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令 Λ ＝ Ｉ，ｆ（ｘ） ＝ ０ 得到基准增广系统

ｘ̇ａｕ ＝ Ａａｕｘａｕ ＋ Ｂａｕｕ ＋ Ｂｒｅｆｙｃｍｄ

ｙ ＝ Ｃａｕｘａｕ
{ （７）

　 　 再设计基准控制器对基准增广系统进行控制，
对（７）式的第一式进行微分得到

ｘ̈ａｕ ＝ Ａａｕ ｘ̇ａｕ ＋ Ｂａｕ ｕ̇ （８）
令

ｚ ＝ ｘ̇ａｕ ＝
ｅ̇ｙＩ

ｘ̇
æ

è
ç

ö

ø
÷ ， ｖ ＝ ｕ̇ （９）

得到

ｚ̇ ＝ Ａａｕｚ ＋ Ｂａｕｖ （１０）
选取二次性能指标为

Ｊ ＝ ∫∞
０
ｚＴＱｚ ＋ ｖＴＲｖｄｔ （１１）

式中， Ｑ 和 Ｒ 是选择的合适的正定对称阵，那么最

优 ＬＱＲ 解为

ｖ ＝ ｕ̇ ＝ － Ｒ －１ＢＴＰｚ ＝ － （ＫＩ 　 Ｋｐ）
ｅ̇ｙＩ

ｘ̇
æ

è
ç

ö

ø
÷ （１２）

式中， Ｐ 是黎卡提代数方程的唯一对称正定解，即
ＡＴ

ａｕＰ ＋ ＰＡａｕ ＋ Ｑ － ＰＢａｕＲ
－１ＢＴ

ａｕＰ ＝ ０ （１３）
对（１２）式积分得基准 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器为

ｕｂＩ ＝ － ＫＴ
ｘａｕｘａｕ ＝ － ＫＩｅｙＩ － Ｋｐｘ （１４）

　 　 相应的基准 ＬＱＲ 控制框图如图 １ 所示。

图 １　 基准 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制框图

将（１４）式代入（７）式得到参考闭环动态模型为

ｘ̇ｒｅｆ ＝ Ａｒｅｆｘｒｅｆ ＋ Ｂｒｅｆｙｃｍｄ

ｙｒｅｆ ＝ Ｃｒｅｆｘｒｅｆ
{ （１５）

式中

Ａｒｅｆ ＝ Ａａｕ － ＢａｕＫＴ
ｘａｕ 　 Ｃｒｅｆ ＝ Ｃ （１６）

此即为设计的参考模型。
２．２　 模型参考自适应控制设计

当 Λ≠ Ｉ，ｆ（ｘ） ≠ ０ 时，会导致基准控制器的输

出响应振荡甚至控制系统失稳，此时设计自适应单

元对基准控制器进行增广，即总控制输入为基准控

１７１
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制 ｕｂＩ 和自适应增广分量 ｕａｄ 的和［１０］

ｕ ＝ － ＫＴ
ｘａｕｘａｕ ＋ ｕａｄ ＝ ｕｂＩ ＋ ｕａｄ （１７）

将上式代入原系统（６）式，并利用（１６）式，得
ｘ̇ａｕ ＝ Ａｒｅｆｘａｕ ＋ ＢａｕΛ（ｕａｄ ＋ （Ｉ － Λ －１）ｕｂＩ ＋

　 　 ΘＴΦ（ｘ）） ＋ Ｂｒｅｆｙｃｍｄ

ｙ ＝ Ｃｒｅｆｘａｕ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１８）
令

ＫＴ
ｕ ＝ Ｉ － Λ －１ （１９）

重新定义矢量

Φ－ （ｕｂＩ，ｘ） ＝ （ｕＴ
ｂＩ 　 ΦＴ（ｘ）） Ｔ （２０）

未知参数的增广矩阵为

Θ－ ＝ （ＫＴ
ｕ 　 ΘＴ） Ｔ （２１）

则（１８）式可写为

ｘ̇ａｕ ＝ Ａｒｅｆｘａｕ ＋ ＢａｕΛ（ｕａｄ ＋ Θ－ ＴΦ－ （ｕｂＩ，ｘ）） ＋ Ｂｒｅｆｙｃｍｄ

ｙ ＝ Ｃｒｅｆｘａｕ
{

（２２）

选择 ｕａｄ 用于抵消不确定性 Θ－ ＴΦ－ （ｕｂＩ，ｘ） ，即

ｕａｄ ＝ － Θ－^ ＴΦ－ （ｕｂＩ，ｘ） （２３）

式中， Θ－^ 是自适应参数的矩阵。
状态跟踪误差

ｅ ＝ ｘａｕ － ｘｒｅｆ （２４）
自适应律选为

Θ－^
·

＝ ΓΘ－Φ
－ （ｕｂＩ，ｘ）ｅＴＰｒｅｆＢａｕ （２５）

式中： ΓΘ－ ＝ΓＴ
Θ－ ＞ ０表示自适应速率；Ｐｒｅｆ 是代数李雅

普诺夫方程

ＡＴ
ｒｅｆＰｒｅｆ ＋ ＰｒｅｆＡｒｅｆ ＝ － Ｑｒｅｆ （２６）

的唯一对称正定解。 式中 Ｑｒｅｆ 是所选择的合适的对

称正定矩阵。
矩阵分块

ΓΘ－ ＝
Γｕ ０
０ ΓΘ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ （２７）

式中， （Γｕ，ΓΘ） 表示对不确定性的自适应速率，它
们分别对应于 ｘａｕ 和 Φ（ｘ），则（２５） 式变为

Ｋ^
·

ｕ ＝ ΓｕｕｂＩｅＴＰｒｅｆＢａｕ

Θ^
·
＝ ΓΘΦ（ｘ）ｅＴＰｒｅｆＢａｕ （２８）

总控制输入

ｕ ＝ ｕｂＩ ＋ ｕａｄ ＝ － ＫＴ
ｘａｕｘａｕ － Ｋ^Ｔ

ｕｕｂＩ － Θ^ＴΦ（ｘ）

（２９）

　 　 基准 ＰＩ 控制的自适应增广框图如图 ２ 所示。

图 ２　 基准 ＰＩ 控制的自适应增广框图

其中， Ｋ^ｕ 和 Θ^是自适应增益，其动态由状态跟

踪误差 ｅ ＝ ｘａｕ － ｘｒｅｆ 驱动。 基准 ＰＩ 控制的自适应增

广控制器将在存在进气道不起动带来的不确定性

ｆ（ｘ） ＝ΘＴΦ（ｘ） 和未知舵效变化Λ的情况下迫使系

统输出 ｙ 渐进跟踪参考模型输出 ｙｒｅｆ。
２．３　 模型参考自适应控制稳定性证明

将（２３）式代入（２２）式得

　
ｘ̇ａｕ ＝ Ａｒｅｆｘａｕ － ＢａｕΛ（Θ－^ － Θ－ ） ＴΦ－ ＋ Ｂｒｅｆｙｃｍｄ

ｙ ＝ Ｃｒｅｆｘａｕ
{ （３０）

令参数估计误差的矩阵为

ΔΘ－ ＝ Θ－^ － Θ－ （３１）
　 　 跟踪误差动态由增广开环系统（３０）式减去参

考系统（１５）式得到，即

ｅ̇ ＝ Ａｒｅｆｅ － ＢａｕΛΔΘ－ ＴΦ－ （３２）
选择二次李雅普诺夫候选函数为

Ｖ（ｅ，ΔΘ－ ） ＝ ｅＴＰｒｅｆｅ ＋ ｔｒ（ΔΘ－ ＴΓ－１
Θ－ ΔΘ－Λ） （３３）

对上式求时间的微分得

Ｖ̇（ｅ，ΔΘ－ ） ＝ － ｅＴＱｒｅｆｅ － ２ｅＴＰｒｅｆＢａｕΛΔΘ－ ＴΦ－ ＋

　 ２ｔｒ（ΔΘ－ ＴΓ－１
Θ－ Θ－^

·

Λ） （３４）
对（３４）式应用恒等式

ａＴｂ ＝ ｔｒ（ｂａＴ） （３５）
得到

Ｖ̇（ｅ，ΔΘ－ ） ＝ － ｅＴＱｒｅｆｅ ＋

　 ２ｔｒ（ΔΘ－ Ｔ｛Γ－１
Θ－ Θ－^

·

－ Φ－ ｅＴＰｒｅｆＢａｕ｝Λ） （３６）
因为

Θ－^
·

＝ ΓΘ－Φ
－ （ｕｂＩ，ｘ）ｅＴＰｒｅｆＢａｕ （３７）

则

Ｖ̇（ｅ，ΔΘ－ ） ＝ － ｅＴＱｒｅｆｅ ≤ ０ （３８）

２７１
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这证明了 （ｅ，ΔΘ－ ） 的一致最终有界性。

３　 仿真与分析

为了验证上述考虑进气道不起动的 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控
制器的模型参考自适应控制增广方法的有效性，将
其应用于某一吸气式高超声速飞行器，并进行仿真

验证。
仿真条件设置为：高度 ２６ ｋｍ，马赫数 ６，攻角初

值 ０°，角速度初值 ０° ／ ｓ。 仿真时不起动模型的不确

定参数设置为 Θ ＝ ［θ １ 　 θ ２］ Ｔ ＝ ［０．１ａ２ － ０．１ａ１］ Ｔ，
Φ（ｘ） ＝ ［α 　 ω ｚ］ Ｔ，Λ ＝ ０．５，即动力学系数 ａ２ 的绝对

值增大 １００％，ａ３，ａ５ 减小 ５０％，ａ４ 减小 １３％，ａ１ 减小

９７％。 起动和不起动情况下动力学系数的具体数值

见表 １。 攻角指令为幅值 １°的阶跃信号。
表 １　 动力学系数

进气道

状态

动力学系数
ａ１ ａ２ ａ３ ａ４ ａ５

起动状态 ０．１１６ －１７．８３９ １９．４６４ ０．０７３ ０．０１１
不起动

状态
０．００４ －３５．６７８ ９．７３２ ０．０６４ ０．００６

为证明所提方法的有效性，将其和 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控

制做以对比。 在 ０～５ ｓ 时间段内，进气道处于起动

状态，控制器为 ＬＱＲ⁃ＰＩ 基准控制；５ ｓ 后进气道变为

不起动状态，仿真模型中加入摄动，控制器仍采用

ＬＱＲ⁃ＰＩ 基准控制的仿真结果如图 ３ 至 ５ 所示，控制

器采用 ＬＱＲ⁃ＰＩ 基准控制加模型参考自适应控制的

仿真结果如图 ６ 至 １１ 所示。

　 　 　 　 　 图 ３　 攻角曲线　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 角速度曲线 图 ５　 舵偏和舵偏角速度曲线

　 　 　 　 　 图 ６　 攻角曲线　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ７　 角速度曲线 图 ８　 舵偏和舵偏角速度曲线

　 　 　 　 图 ９　 估计参数 θ１ 曲线　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １０　 估计参数 θ２ 曲线 图 １１　 估计参数 Ｋｕ 曲线
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　 　 从图 ３ 至 ５ 可以看出，在 ０ ～ ５ ｓ 进气道处于起

动状态时，基准 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制能很好地跟踪指令曲

线，攻角的上升时间 ０．８ ｓ；第 ５ 秒进气道变为不起

动状态后，在基准 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制下攻角、角速度和舵

偏角出现发散趋势。
从图 ６ 至 ８ 可以看出，第 ５ 秒进气道变为不起

动状态时，攻角产生了 ０．０４５°的变化，角速度产生了

０．９° ／ ｓ 的变化，在基准 ＬＱＲ⁃ＰＩ 加自适应控制器的作

用下攻角和角速度能快速收敛到稳态值，基准的

ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制的舵偏只产生了很小的波动，而自适应

控制的舵偏从 ０°变为 ４．５°且很快稳定在 ２．７°，总控

制舵偏从 ０．９２°变为 ５．６６°且很快稳定在 ３．６６°，基准

ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制的舵偏角速度只有 ０．０４° ／ ｓ 的波动，自
适应控制和总控制的舵偏角速度只有不到 ０．２５° ／ ｓ
的波动。 参数 θ１，θ２ 和 Ｋｕ 的估计值收敛，如图 ９ 至

１１ 所示。 从仿真结果可以看出 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制器的模

型参考自适应控制增广方法相比于 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制具

有较强的鲁棒性，对参数不确定性具有很好的控制

效果。

４　 结　 论

本文提出的考虑进气道不起动的 ＬＱＲ⁃ＰＩ 控制

器的模型参考自适应控制增广方法对吸气式高超声

速飞行器进气道不起动引起的模型参数摄动有很好

的控制性能，系统在进气道出现不起动时能够快速

跟踪控制指令，且稳态误差趋于零，可以使得闭环系

统在进气道不起动的情况下快速稳定姿态，为进气

道再起动提供条件。
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