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基于非线性干扰观测器的变几何进气道

飞行器自适应模糊控制

窦立谦1, 毛 奇1†, 苏沛华1, 胡超芳1,2

(1. 天津大学电气自动化与信息工程学院，天津 300072；
2. 系统控制与信息处理教育部重点实验室，上海 200240)

摘 要: 可移动唇罩式变几何进气道高超声速飞行器是指飞行器发动机前端设有一个能沿着来流方向前后平移
的唇罩,从而能够实现飞行器的最大气流捕获,以提高发动机的机动性能.针对变几何进气道飞行器强非线性以
及存在参数不确定性等特点,提出一种基于非线性干扰观测器的自适应模糊控制策略.首先,基于反步思想将变
几何进气道飞行器模型分解为速度子系统和高度子系统,并将其转化为严反馈形式控制系统;其次,利用模糊逻辑
系统并结合自适应技术在线逼近模型参数不确定项;再次,采用非线性干扰观测器补偿模糊系统逼近误差和飞行
器建模误差;最后,通过仿真结果表明所设计的控制器能对飞行器速度和高度参考指令实现准确、稳定地跟踪,并
验证了变几何进气道飞行器的优势.
关键词: 可移动唇罩；高超声速飞行器；自适应模糊控制；非线性干扰观测器；参数不确定；跟踪控制
中图分类号: V448.2 文献标志码: A

Adaptive fuzzy control for air-breathing hypersonic vehicle with variable
geometry inlet based on nonlinear disturbance observer
DOU Li-qian1, MAO Qi1†, SU Pei-hua1, HU Chao-fang1,2

(1. School of Electrical and Information Engineering, Tianjin University，Tianjin 300072，China；2. Key Laboratory
of System Control and Information Processing，Ministry of Education，Shanghai 200240，China)

Abstract: The variable geometry inlet air-breathing hypersonic vehicle (VGIAHV) with movable translating cowl refers
to a vehicle that has a lip in the forefront of scramjet inlet, and it is helpful to achieve the maximum capture of air
stream and dramatically improve the aerodynamic performance. Considering the characters of high nonlinearity and
parameter uncertainties of VGIAHV, an adaptive fuzzy control strategy based on nonlinear disturbance observer (NDO) is
proposed in this paper. Firstly, the dynamic model of the VGIAHV is decomposed as a velocity subsystem and an altitude
subsystem based on the backstepping method, and it is transformed into a strict form model. Then, the fuzzy logic system
(FLS) combined with the adaptive technique is introduced to approximate the uncertainty terms online. Furthermore, the
nonlinear disturbance observer is employed to estimate and compensate the approximation errors of the fuzzy system and
modeling errors of the vehicle. Simulation results demonstrate the effectiveness of this designed controller in tracking
velocity and altitude commands of the vehicle accurately and stably, and show the advantages of the variable geometry
inlet for the VGIAHV.
Keywords: movable translating cowl；hypersonic vehicle；adaptive fuzzy control；nonlinear disturbance observer；
parameter uncertainty；tracking control

0 引

吸气式高超声速飞行器一般是指在临近空间内

能够实现大于5马赫速度飞行,且能在大气层中完成
远程飞行的一类飞行器.因其兼具航空和航天器的
特点,且能实现高速巡航和突防、空天自主往返等多

种飞行任务和飞行环境,故在航空航天和民用领域都
有着很大的发展潜力和应用前景[1-2].然而,由于高超
声速飞行器在大范围飞行包线内以高马赫数飞行,其
在飞行过程中对机体工况的变化和飞行环境的改变

非常敏感,飞行器极易受到气动力参数变化的影响;
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加之高超声速飞行器采取机身发动机一体化的独特

外形设计,导致飞行器系统呈现强非线性和强耦合性
特点[3-4].因此,高超声速飞行器的飞行控制系统设计
变得极具挑战性．

传统的定几何进气道飞行器(fixed geometry inlet
air-breathing hypersonic vehicle, AHV-FGI)在低马赫
飞行或者飞行加速度较大的情形下,进气道无法捕获
足够的自由来流,从而影响发动机机动性能[5].由于
变几何进气道可以通过改变进气道的几何形状而大

大地提升发动机的性能,激发了许多学者将变几何进
气道应用于高超声速飞行器的研究,这也成为高超声
速飞行器的一个研究热点.目前,变几何进气道主要
有:美国X-43A使用的旋转唇罩式变几何进气道[6],
日本ATREX计划使用的轴对称式变几何进气道[7],
法国ONERA机构提出的平移唇罩式变几何进气道
等方案[8-9].实验研究表明,变几何进气道对高超声速
飞行器的气动性能影响显著.文献 [10]基于一种低
阶控制模型,分析了3种变几何进气道的性能;文献
[11]使用CFD(computational fluid dynamics)技术,对
一种定几何混压式轴对称超声速进气道进行了数值

分析;文献 [12]设计了二元变几何进气道的气动方案
与调节规律.
虽然可移动唇罩结构能够有效扩大飞行器的速

度调节范围,有利于AHV系统的加速控制,但飞行器
唇罩的移动会引起气动力和力矩的不确定变化,特别
是推力会产生较大变化.此外,系统存在一些其他未
知干扰,例如风扰、不确定结构力等,影响飞行器跟踪
控制性能.因此,在此情形下传统的控制方法与技术,
例如滑膜控制方法[13-14]、动态面控制方法[15]、鲁棒控

制方法[1]、自适应控制方法[2,16]等,对于AHV-VGI系
统不能消除参数不确定性的影响,对飞行器的跟踪控
制性能不利.
本文在分析变几何进气道工作原理的基础上,考

虑飞行器模型存在参数不确定情形的跟踪问题,提
出一种基于非线性干扰观测器的自适应模糊控制策

略.首先,采用模糊逻辑系统对模型中不确定时变项
进行在线近似;其次,利用非线性干扰观测技术在线
补偿模糊系统逼近误差和飞行器建模误差,并引入一
阶低通滤波器以简化虚拟控制量求导运算;再次,基
于Lyapunov理论证明闭环系统的一致有界性;最后,
通过仿真验证所设计的控制器的有效性,同时表明变
几何进气道飞行器在控制性能上的优势.

1 变几何进气道飞行器模型描述

1.1 可移动唇罩模型建立

在巡航飞行过程中,自由来流会沿着飞行器机体
折转从而被进气道捕获.在一定范围内,自由来流捕

获量越多,发动机燃料的燃烧效率越高.可移动唇罩
设置在发动机进气道的前端,能够沿着自由来流的方
向前后移动.如图1所示,可移动唇罩向前移动L1的

距离,飞行器则能够额外捕获D2区域的自由来流,从
而实现对整个D区域的自由来流捕获.因此,飞行器
可以根据飞行需求进行前后调节唇罩伸长量以捕获

适当的进气量,进而提高飞行器发动机性能.
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图 1 可移动唇罩原理

由图1可以得到如下几何关系式:

L1 = Lf − (Lf tan τ1l + h) cot(θs − α). (1)

其中:L1为唇罩伸长量,Lf = 47 ft为飞行器前体长
度, τ1l = 6.2◦为前体下转角,h = 3.5 ft, θs为激波
角, δs = α+ τ1l为斜激波角,α为飞行器攻角.
由式 (1)可知,唇罩伸长量L1为 θs和α的函数.

由文献 [17]可知,激波角是关于飞行马赫数Ma和攻
角的函数.在本文中,通过曲线拟合方式得到唇罩伸
长量 l̂的解析表达式为

l̂ ≈ Cα
l · α+ Cα2

l · α2 + CMa
l · Ma + C0

l , (2)

其中Cα
l 、C

α2

l 、C
Ma
l 、C

0
l 为拟合系数,其具体参数值见

表1.

表 1 变几何进气道飞行器气动参数值

气动参数 值 气动参数 值

Cα
l −0.280 4 Cα2

l 0.0281

CMa
l −3.151 C0

l 31.611

Cα
L 0.015 7 CMa

L 5.45e-05

Cδe

L 0.006 6 C0
L 0.004 6

Cα
D 1.28e-04 Cα2

D 3.59e-04

Cδe

D −1.97e-10 C
δ2
e

D 4.37e-05

Cαδe

D 9.78e-05 CMa
D −5.32e-04

C0
D 0.013 3 Cα

T 0.032 8

CMa
T 0.002 6 C0

T −0.152 0

Cϕα
T 0.315 2 CϕMa

T −0.703 0

Cϕ
T 8.922 7 Cα

M 0.006 4

CMa
M −0.002 2 Cδe

M −0.014 0

Cϕ
M −0.007 2 C0

M 0.051 0

Cα
L,l 9.02e-05 CMa

L,l −1.317e-04

C0
L,l 0.001 2 Cα

D,l 1.844e-05

CMa
D,l −1.003 7e-05 C0

D,l 5.121e-05

Cα
T,l 0.002 5 CMa

T,l −0.004 5

C0
T,l 0.059 6 Cα

M,l 1.529e-05

CMa
M,l 4.303e-05 C0

M,l −2.53e-04



1674 控 制 与 决 策 第34卷

1.2 高超声速飞行器动态模型

1.2.1 高超声速飞行器纵向模型

通用的高超声速飞行器刚体模型可以由飞行器

的5个刚性状态量 (速度V、高度h、航迹角γ、攻角α

和俯仰角速率Q)来描述,即

V̇ = (T cosα−D)/m− g sin γ,

ḣ = V sin γ,

γ̇ = (T sinα+ L)/(mV )− g cos γ/V,

α̇ = Q− γ̇,

Q̇ = M/Iyy.

(3)

其中:m、Iyy、g分别为飞行器的质量、转动惯量和重
力加速度,L、D、T和M分别代表飞行器所受升力、

阻力、推力和俯仰力矩. AHV-VGI与AHV-FGI数学
模型的不同之处在于, AHV-VGI的气动力会受到唇
罩伸长量的影响,其气动力的表达式如下:

L = q̄S · (CL + Cl
L · l̂),

D = q̄S · (CD + Cl
D · l̂),

T = q̄ · (CT + Cϕ
T · ϕ+ Cl

T · l̂),

M = q̄Sc̄ · (CM + Cl
M · l̂) + zTT.

(4)

其中: q̄ = 1/2ρV 2为气动压; ρ、S、̄c、zT分别表示空
气密度、平均气动弦长、参考面积和推力臂;CL、CD、

CM、CT为飞行器气动系数,Cl
L、C

l
D、C

l
M、C

l
T为可移

动唇罩引入的不确定项,其拟合表达式为

CL = Cα
Lα+ CMa

L Ma + Cδe
L δe + C0

L,

CD = Cα
Dα+ Cα2

D α2 + Cδe
D δe + C

δ2e
D δ2e+

Cαδe
D αδe + CMa

D Ma + C0
D,

CT = Cα
Tα+ CMa

T Ma + C0
T r,

Cϕ
T = Cϕα

T α+ CϕMa
T Ma + Cϕ

T ,

CM = Cα
Mα+ CMa

M Ma + Cδe
Mδe+

Cϕ
Mϕ+ C0

M ,

Cl
L = Cα

L,lα+ CMa
L,l Ma + C0

L,l,

Cl
D = Cα

D,lα+ CMa
D,lMa + C0

D,l,

Cl
T = Cα

T,lα+ CMa
T,l Ma + C0

T,l,

Cl
M = Cα

M,lα+ CMa
M,lMa + C0

M,l.

(5)

式(5)中气动系数的具体参数值详见表1.
1.2.2 高超声速飞行器模型转化

首先给出如下假设.
假设1 飞行器模型 (3)中的T sinα项的值相对

于升力L非常小,可以忽略不计.
基于假设1,将AHV模型 (3)转化为如下严反馈

形式的控制系统:

V̇ = (gV +∆gV )ϕ+ fV +∆fV + (f l
V +∆f l

V )l̂,

ḣ = V sin γ,

γ̇ = (gγ +∆gγ)α+ fγ +∆fγ + (f l
γ +∆f l

γ)l,

α̇ = gαQ+ fα +∆fα + (f l
α +∆f l

α)l,

Q̇ = (gQ +∆gQ)δe + fQ +∆fQ + (f l
Q +∆f l

Q)l.

(6)

其中

gV = q̄Cϕ
T cosα/m,

fV = q̄[CT cosα− S(Cα
Dα+ Cα2

D α2+

CMa
D Ma + C0

D)]/m− g sin γ,

f l
V =

q̄

m
[(Cl

T cosα− SCl
D)l̂ − S(Cδe

D δe+

C
δ2e
D δe

2 + Cαδe
D αδe)],

gγ = q̄SCα
L/(mV ),

fγ = q̄[S(CMa
L Ma + C0

L)]/(mV )g cos γ/V,

f l
γ =

q̄

mV
[(Cl

T sinα+ SCl
L)l̂ + (Cα

T sinα+

Cφα
T ϕ sinα)α],

gα = 1,

fα = −gγα− fγ ,

f l
α = −f l

γ ,

gQ = q̄Sc̄Cδe
M/Iyy,

fQ = q̄[Sc̄(Cα
Mα+ CMa

M Ma + C0
M ) + zTCT ]/Iyy,

f l
Q =

q̄

Iyy
[(zTC

l
T + Sc̄Cl

M ) + Sc̄Cϕ
Mϕ+ zTC

ϕ
Tϕ].

f l
i (i = V, γ, α,Q)表示可移动唇罩引入的非线性不

确定项,∆gi、∆fi、∆f l
i表示模型参数摄动引起的不

确定项.
在本文中,变几何进气道高超声速飞行器控制系

统设计的主要目标是考虑飞行器模型(6)存在参数摄
动量情形,设计合理的燃料当量比ϕ和升降舵偏角δe,
使得飞行器在纵向平面内能够实现对速度和高度参

考指令yd = [Vd, hd]稳定、准确的跟踪.

2 基于NDO的自适应模糊控制器设计
在飞行器模型 (3)和 (6)中,控制系统输入分别为

ϕ和 δe,系统输出为V 和h.其中,速度变化与ϕ有关,
而高度主要由δe控制,因此,本文将分别设计速度子
系统控制器和高度子系统控制器.
假设2 假设飞行器速度和高度参考跟踪指令

信号Vd和hd连续光滑有界,且其高阶导数均连续有
界.
假设3 系统增益函数gk及其导数 ġk均为连续

光滑有界的,即存在正常数 ḡk、gdk ,使得0 < |gk| ⩽
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ḡk, 0 < |ġk| ⩽ gdk, k = V, γ,Q.
在模型 (6)中,∆gi、∆fi、∆f l

i表示由系统参数摄

动引起的不确定项.为确保飞行器系统的跟踪控制
性能,本文将采用模糊逻辑系统并结合自适应技术在
线逼近模型中不确定函数项.模糊逻辑系统的输出
表示为

yf = θTξ(x). (7)

其中:x = [x1, · · · , xn] ∈ Rn和θ ∈ RM为有界参数

向量; ξ(x) = [ξ1(x), · · · , ξM (x)] ∈ RM为模糊基函

数向量,且有

ξj(x) =

n∏
i=1

µAj
i
(xi)

M∑
j=1

[ n∏
i=1

µAj
i
(xi)

] .
µA(xi)为xi的隶属度函数,M为模糊建模规则数.

定理1 f(x)为紧集Ω内的光滑连续函数,则对
于任意的ε > 0,都存在一个如式 (7)所示的模糊逻辑
系统使得

sup
x∈Ω

|f(x)− θTξ(x)| ⩽ ε

成立[18].其中ε为模糊系统逼近误差.

2.1 速度控制器设计

定义速度跟踪误差 Ṽ = V −Vd,并利用FLS在线
逼近模型的不确定项∆fV +∆f l

V · l̂,即

∆fV +∆f l
V · l̂ = θ∗T

V ξV + εV . (8)

其中:θ∗
V 为最优参数向量, εV 为模糊系统的逼近误

差.类似地,在高度子系统中,θ∗
i 为最优参数向量, εi

为模糊系统的逼近误差, i = V, γ, α,Q.
假设4 模糊逻辑系统的逼近误差εi有界,即存

在常数 ε̄i > 0,使得 |εi| ⩽ ε̄i.
为了保证控制系统的跟踪精度,将逼近误差 εV

视为系统扰动的一部分,则速度子系统的扰动项
DV = εV + ∆gV · ϕ.由速度跟踪误差定义得到如
下动态方程:

˙̃V = gV · ϕ+ fV + f l
V · l̂ + θ∗T

V ξV +DV − V̇d. (9)

注1 本文考虑的系统扰动项Di(i = V, γ, α,Q)

随时间的变化很慢,即可认为Ḋi ≈ 0.
因未知扰动项DV 会影响系统的跟踪控制性能,

故设计如下的NDO在线检测DV 并进行补偿:
D̂V = zV + βV V,

żV = −βV zV − βV [gV · ϕ+ fV +

f l
V · l̂ + θ̂T

V ξV + βV V ].

(10)

其中: D̂V 、̂θV 分别为DV、θ
∗
V 的估计值, zV 为NDO的

状态量,βV > 0为待设计参数.
定义扰动估计误差为D̃V = DV − D̂V ,模糊逻辑

系统的估计误差为 θ̃V = θ̂V − θ∗
V ,则有

˙̂
DV = − βV D̂V + βiDV − βV θ̃

T
V ξV =

βV D̃V − βV θ̃
T
V ξV . (11)

类似地,有D̃i = Di − D̂i, θ̃i = θ̂i − θ∗
i ,其中 i = γ,

α,Q相应参数将在高度子控制器中呈现.
假设5 系统扰动估计误差D̃i有界,即存在正常

数D̄i,使得 |D̃i| ⩽ D̄i.
将飞行器速度子系统的控制量ϕ设计为

ϕ = g−1
V [−kV Ṽ − fV − f l

V · l̂ − θ̂T
V ξV − D̂V + V̇d],

(12)

其中kV > 0为待设计参数.
参数向量 θ̂V 的自适应更新率选取为如下形式:

˙̂
θV = µV [ξV (Ṽ − βV D̃V )− cV θ̂V ], (13)

其中µV > 0和cV > 0为待设计参数.

2.2 高度控制器设计

由模型 (6)可知,飞行器高度h与航迹角γ一一对

应,因此,基于反步设计思想可将高度指令hd转化为

航迹角指令γd,即

γd = arcsin
[−kh(h− hd) + ḣd

V

]
, (14)

其中kh > 0为待设计参数.
假设6 航迹角指令γd及其导数 γ̇d、γ̈d均为连

续光滑有界函数.
Step 1:定义航迹角跟踪误差 γ̃ = γ− γd.类似地,

模型不确定项通过FLS在线逼近,∆fγ + ∆f l
γ · l̂ =

θ∗T
γ ξγ + εγ .航迹角子系统扰动项可表示为Dγ =

εγ +∆gγ · α.
对航迹角跟踪误差求导,可得

˙̃γ = gγ · α+ fγ + f l
γ · l̂ + θ∗T

γ ξγ +Dγ − γ̇d. (15)

设计如下NDO在线检测并补偿Dγ :
D̂γ = zγ + βγγ,

żγ = −βγzγ − βγ [gγ · α+ fγ+

f l
γ · l̂ + θ̂T

γ ξγ + βγγ].

(16)

其中: D̂γ、̂θγ分别为Dγ和θ∗
γ的估计值, zγ为NDO的

状态量,βγ > 0为待设计参数.
设计航迹角子系统的虚拟控制量为

ᾱd = g−1
γ [−kγ γ̃ − fγ − f l

γ · l̂ − θ̂T
γ ξγ − D̂γ + γ̇d],

(17)

其中kγ > 0为待设计参数.选取参数向量 θ̂γ自适应

更新率为
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˙̂
θγ = µγ [ξγ(γ̃ − βγD̃γ)− cγ θ̂γ ], (18)

其中µγ > 0和cγ > 0为待设计参数.
为简化虚拟控制量的求导运算, ᾱd通过如下一

阶低通滤波器(时间常数为η1)求得其估计值αd:

η1α̇d + αd = ᾱd, ᾱd(0) = αd(0). (19)

Step 2:定义攻角跟踪误差 α̃ = α−αd.对于模型
不确定项,采用FLS在线逼近,则有∆fα + ∆f l

α · l̂ =
θ∗T
α ξα + εα.攻角子系统扰动项为Dα = εα.
对攻角跟踪误差求导后可得

˙̃α = Q+ fα + f l
α · l + θ∗T

α ξα +Dα − α̇d. (20)

设计如下NDO对Dα在线检测并进行补偿:
D̂α = zα + βαα,

żα = −βαzα − βα[Q+ fα + f l
α · l̂+

θ̂T
αξα + βαα].

(21)

其中: D̂α、̂θα分别为Dα和θ∗
α的估计值, zα为NDO的

状态量,βα > 0为待设计参数.
攻角子系统的虚拟控制量设计为

Q̄d = −gγ γ̃ − kαα̃− fα − f l
α · l̂ − θ̂T

αξαD̂α + α̇d,

(22)

其中kα > 0为待设计参数.选取参数向量 θ̂α自适应

更新率为

˙̂
θα = µα[ξα(α̃− βαD̃α)− cαθ̂α], (23)

其中µα > 0和cα > 0为待设计参数.
虚拟控制量 Q̄d可通过如下一阶低通滤波器 (时

间常数为η2)求得其估计值αd:

η2Q̇d +Qd = Q̄d, Q̄d(0) = Qd(0). (24)

Step 3: 定义俯仰角速率跟踪误差 Q̃ = Q − Qd,
并利用FLS在线逼近模型中的不确定项,则有∆fQ +

∆f l
Q · l̂ = θ∗T

Q ξQ + εQ.俯仰角速率子系统的扰动项
为DQ = εQ +∆gQ · δe.
对俯仰角速率跟踪误差求导后可得

˙̃Q = gQ · δe + fQ + f l
Q · l + θ∗T

Q ξQ +DQ − Q̇d.

(25)

设计如下NDO在线检测并补偿DQ:
D̂Q = zQ + βQQ,

żQ = −βQzQ − βQ[gQ · δe + fQ+

f l
Q · l̂ + θ̂T

QξQ + βQQ].

(26)

其中: D̂Q、θ̂Q分别为DQ和θ∗
Q的估计值, zQ为NDO

的状态量,βQ > 0为待设计参数.
将高度子系统的实际控制量δe设计为如下形式:

δe = g−1
Q [−α̃− kQQ̃− fQ − f l

Q · l̂−

θ̂T
QξQ − D̂Q + Q̇d]. (27)

其中: kQ > 0为待设计参数;参数向量 θ̂Q的自适应更

新率选取为

˙̂
θQ = µQ[ξQ(Q̃− βQD̃Q)− cQθ̂Q], (28)

µQ > 0和cQ > 0为待设计参数.

3 稳定性分析

定理2 对于AHV-VGI的控制系统 (6),满足假
设1∼假设4,飞行器速度和高度子系统的控制律分
别选取为式 (12)和 (27),航迹角和攻角子系统的虚拟
控制量分别选取为式 (17)和 (22),并设计系统参数向
量的自适应律分别为式(13)、(28)、(18)和(23),则飞行
器闭环控制系统可以实现半全局一致有界稳定.
证明 定义滤波器的估计误差为 y1 = αd −

ᾱd, y2 = Qd − Q̄d.对估计误差求导并结合式 (19)和
(24),有

ẏl = −yl/ηl +Bl(·). (29)

其中: l = 1, 2;B1(·) = − ˙̄αd;B2(·) = − ˙̄Qd.
由文献 [19]易知,B1(·)、B2(·)均有界,这里取其

上界分别为M1和M2,且有 |Bl(·)| ⩽ Ml.
选取Lyapunov函数为

W = WV +Wγ +Wα +WQ. (30)

其中

WV =
1

2
Ṽ 2 +

1

2
D̃2

V +
1

2µV
θ̃T
V θ̃V ,

Wγ =
1

2
γ̃2 +

1

2
D̃2

γ +
1

2µγ
θ̃T
γ θ̃γ +

1

2
y21 ,

Wα =
1

2
α̃2 +

1

2
D̃2

α +
1

2µα
θ̃T
α θ̃α +

1

2
y22 ,

WQ =
1

2
Q̃2 +

1

2
D̃2

Q +
1

2µQ
θ̃T
Qθ̃Q.

对WV 求关于时间的一阶导数,则有

ẆV = Ṽ ˙̃V + D̃V
˙̃DV +

1

µV
θ̃V

˙̂
θV . (31)

将式(9)、(11)和(13)代入式(31),可得

ẆV =

Ṽ (−kV Ṽ − θ̃T
V ξV + D̃V )− βV D̃

2
V +

βV θ̃
T
V ξV D̃V + θ̃T

V [ξV (Ṽ − βV D̃V )− cV θ̂V ] =

− kV Ṽ
2 + Ṽ D̃V − βV D̃

2
V − cV θ̃

T
V θ̂V .

考虑如下不等式:
−cV θ̃

T
V θ̂V ⩽ −1

2
cV ∥θ̃V ∥2 +

1

2
cV ∥θ∗

V ∥2,

Ṽ D̃V ⩽ 1

2
Ṽ 2 +

1

2
D̄2

V .

(32)
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经整理

ẆV ⩽ −
(
kV − 1

2

)
Ṽ 2 −

(
βV − 1

2

)
D̄2

V −

1

2
cV ∥θ̃V ∥2 +

1

2
cV ∥θ∗

V ∥2 ⩽

− rV WV +mV . (33)

其中: rV = min{2kV − 1, 2βV − 1, cV µV } > 0,mV =
1

2
cV ∥θ∗

V ∥2 > 0.
对Wγ求时间的一阶导数,则有

Ẇγ = γ̃ ˙̃γ + D̃γ
˙̃Dγ +

1

µγ
θ̃T
γ
˙̂
θγ + y1ẏ1. (34)

结合式(11)、(15)、(18)和不等式(32),类似地可得

Ẇγ ⩽

γ̃gγα̃+
1

2
g2γy

2
1 − (kγ − 1)γ̃2 −

(
βγ − 1

2

)1
2
D̄2

γ−

1

2
cγ∥θ̃γ∥2 +

1

2
cγ∥θ∗

γ∥2 −
y21
η1

+ |y1B1|.

由于

|y1B1| ⩽
y21M

2
1

2ω
+

ω

2
, (35)

其中w为一正数,且能找到一个正数对(ω, ω0)使得

1

η1
=

1

2
ḡ2γ +

M2
1

2ω
+ ω0. (36)

经整理,得到

Ẇγ ⩽ − (kγ − 1)γ̃2 −
(
βγ − 1

2

)
D̄2

γ − 1

2
cγ∥θ̃γ∥2−

ω0y
2
1 + γ̃gγα̃+

1

2
cγ∥θ∗

γ∥2 +
ω

2
⩽

− rγWγ + γ̃gγα̃+mγ . (37)

其中: rγ = min{2kγ − 2, 2βγ − 1, cγµγ , 2ω0} > 0,mγ

=
1

2
cγ∥θ∗

γ∥2 +
ω

2
> 0.

对Wα求关于时间的导数,则有

Ẇα = α̃ ˙̃α+ D̃α
˙̃Dα +

1

µα
θ̃T
α
˙̂
θα + y2ẏ2. (38)

结合式(11)、(20)、(23)和不等式(32),类似地可得

Ẇα ⩽

− (kα − 1)α̃2 −
(
βα − 1

2

)
D̄2

α − 1

2
cα∥θ̃α∥2−(

υ0 −
1

2

)
y22 + α̃Q̃− α̃gγ γ̃ +

1

2
cα∥θ∗

α∥2 +
υ

2
⩽

− rαWα + α̃Q̃− α̃gγ γ̃ +mα. (39)

其中: rα = min{2kα − 2, 2βα − 1, cαµα, 2υ0 − 1} >

0;mα =
1

2
cα∥θ∗

α∥2 +
υ

2
> 0; υ、υ0为正数,且满足

1

η2
=

M2
2

2υ
+ υ0. (40)

对WQ求关于时间的导数,则有

ẆQ = Q̃ ˙̃Q+ D̃Q
˙̃DQ +

1

µQ
θ̃T
Q
˙̂
θQ. (41)

类似地,结合式 (11)、(25)、(28)和不等式 (32),并经整
理,得到

ẆQ ⩽ − α̃Q̃−
(
kQ − 1

2

)
Q̃2 −

(
βV − 1

2

)
D̄2

Q−

1

2
cQ∥θ̃Q∥2 +

1

2
cQ∥θ∗

Q∥2 ⩽

− rQWQ − α̃Q̃+mQ. (42)

其中: rQ = min{2kQ − 1, 2βQ − 1, cQµQ} > 0,mQ

=
1

2
cQ∥θ∗

Q∥2 > 0.
综上证明,整理后可得

Ẇ = ẆV + Ẇγ + Ẇα + ẆQ ⩽ −rW +m. (43)

其中: 0 < r < min{rV , rγ , rα, rQ},m = mV +mγ +

mα +mQ > 0.这意味着在区域W (Ṽ , γ̃, α,Q, θi, y1,

y2) = p内, Ẇ ⩽ −rp + m.假设 r > m/p,则在
W (t) = p区域上有 Ẇ (t) ⩽ 0.如果W (0) ⩽ p,则
对于∀t ⩾ 0都有W (t) ⩽ p成立.因此,控制系统跟踪
误差在如下紧集内一致有界:

Ω(Ṽ , γ̃, α,Q, θi, y1, y2|W ⩾ m/p). (44)

求解式(44),可得

0 ⩽ W (t) ⩽ m

r
+
[
W (0)− m

r

]
e−rt, (45)

即 lim
t→∞

W (t) ⩽ m/r,显然W (t)是半全局一致有界

的.通过选取合适的控制参数,系统跟踪误差可限定
在一个任意小的领域内,进而所设计的AHV-VGI控
制系统的跟踪性能和稳定性能得以保证. 2
4 仿真结果

为了验证所设计控制策略的有效性和系统跟踪

性能,应用所提出的控制方法对变几何进气道高超声
速飞行器纵向模型进行仿真实验.飞行器的初始速
度取为V = 7Ma,初始高度取为h = 75 000 ft,飞行
器模型的气动参数具体值见表1.并选取如下线性模
型作为指令的参考模型:

WV (s) =
1

(s+ ωn1
)(s2 + 2ζ1ωn2

s+ ω2
n2
)
.

其中:ωn1
= 0.1, ωn2

= 0.3, ζ1 = 30.
飞行器的参考速度和高度指令选为 Vd =

8Ma, hd = 76 000 ft,并考虑系统参数摄动不确定性
为0.2时 (即∆ = 20%)飞行器的跟踪控制性能.仿真
中,采用以高斯型隶属度函数为主的模糊逻辑系统逼
近参数不确定项,分别选取如下:

µA1
i
(xi) = 1/{1 + exp[−0.17× (xi − 61)]},

µA2
i
(xi) = exp{−[(xi + 40)/22]2},

µA3
i
(xi) = exp[−(xi/22)

2],

µA4
i
(xi) = exp{−[(xi − 40)/22]2},
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µA5
i
(xi) = 1/{1 + exp[−0.17× (−xi − 61)]}.

控制器设计参数分别选取为: kV = 0.5, µV =

1, cV = 1, βV = 1.2; kγ = 3, µγ = 1, cγ = 1, βγ =

1.8; kα = 0.2, µα = 1, cα = 1, βα = 0.7, η2 =

0.1; kQ = 1.2, µQ = 1, cQ = 1, βQ = 1;滤波器时
间常数选择为η1 = 0.1, η2 = 0.1.同时,为了验证控
制系统的鲁棒性能,在120 s ⩽ t ⩽ 150 s时间段内,
针对飞行器模型 (6)加入阶跃扰动dV = 2 ft/s, dγ =

0.03 deg, dα = 0.03 deg, dQ = 0.03 deg /s.
注2 考虑飞行器在巡航飞行阶段,外界扰动对

速度V 影响较大,对航迹角γ、攻角α和俯仰角速率Q

影响较小,因此,仿真中dV 取值相对于dγ、dα, dQ较

大.
注3 所有控制器参数均为正数,且参数的选取

均应使得飞行器控制系统满足定理1,并满足rV , rγ ,

rα, rQ > 0;mV ,mγ ,mα,mQ > 0.
仿真结果如图2∼图7所示.其中:图2∼图4为

系统在20%不确定情形下采用带有观测器和无干扰
观测器控制策略的变几何进气道飞行器仿真结果;
图 5∼图 7为变几何进气道飞行器和定几何进气道
仿真结果对比.
由图2和图3可以看出,系统存在20%的参数不

确定性情形下,采用带有干扰观测器的自适应模糊控
制策略时,控制系统能够较快地实现速度和高度参考
指令的准确跟踪,且参考指令跟踪性能优于无干扰观
测器的控制方法.当在飞行器模型加入阶跃扰动时,
无干扰观测器的控制效果变得较差,而所提出的控制
器仍能快速响应指令变化,并实现稳定跟踪参考指令
且调节过程较为平稳,其速度和高度跟踪精度也高于
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和升降舵偏转角响应曲线

无干扰观测器的控制方法.同时,图4表明,带有观测
器控制方法能够以较小的燃油当量比和升降舵偏转

角给飞行器提供控制输入,且其控制输入变化较为平
滑.
由图 5∼图 7可知,所设计的控制器能使AHV-

VGI系统以较高的精度跟踪参考指令信号.相比于
AHV-VGI系统模型, AHV-FGI系统的控制效果较差,
其速度和高度跟踪误差较大.这是由于飞行器出现
了油门饱和的情况 (如图 7燃油当量比响应曲线所
示),这会使得发动机在加速阶段无法提供足够的推
力,从而使得系统跟踪性能变差.而在同样的情形下,
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AHV-VGI由于能够调节可移动唇罩伸缩距离,其发
动机进气道能够捕获更多的自由来流,促进燃料充分
燃烧,提升了发动机的机动性能,从而保证飞行器的
跟踪控制性能.
通过以上仿真分析可以看出:本文所提出的控

制策略能使高超声速飞行器系统具有良好的跟踪控

制性能和较强的鲁棒性能;相比于传统的定几何飞
行器,变几何进气道飞行器能有效提升发动机的机动
性能.

5 结 论

针对可移动唇罩式变几何进气道高超声速飞行

器的模型特点并考虑飞行器存在气动参数摄动的情

形,本文采用带有非线性干扰观测器的自适应模糊控
制方法分别对飞行器的速度和高度子系统设计控制

器.利用模糊逻辑系统对模型中不确定项进行在线
自适应逼近,并设计了非线性干扰观测器以补偿系统
逼近误差,保证控制系统的跟踪性能.同时,采用一阶
滤波器简化了高度子系统控制设计中的虚拟量求导

运算.仿真结果表明:所设计的控制策略能够实现飞
行器对速度和高度参考指令稳定、准确的跟踪且具

有较强的鲁棒性;基于该控制系统, AHV-VGI能够有
效防止油门饱和现象的产生,提升了飞行器的机动性
能.
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