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基于反步法的高超音速飞机纵向逆飞行控制

刘燕斌 , 陆宇平
(南京航空航天大学 自动化学院 , 南京 210016)

摘　要 : 针对高超音速飞机纵向运动的数学模型具有严重非线性、不稳定、多变量耦合以及不确定的气动参数等特

点 ,采用非线性动态逆控制与反步法相结合的方法为其设计飞行控制系统.该系统以非线性动态逆控制作为控制内

环 ,通过将非线性的多输入多输出系统进行精确线性化 ,解除了多变量之间的强耦合关系 ;并以反步法作为控制外

环 ,保证系统的全局稳定以及抑制不确定参数的扰动.仿真研究表明 ,所提出的控制方法可以确保高超音速飞机的纵

向稳定性 ,改善其飞行品质.
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Abstract : For the feature that hypersonic vehicle longitudinal motion model is highly nonlinear ,unstable ,multivariable

coupled and includes uncertain aerodynamic parameters , it s flight control system is designed based on the method , in

which nonlinear dynamic inverse control with backstepping is combined. This system applies nonlinear dynamics

inverse control as control inner2loop . The coupled multivariable relations are relieved by accurately linearizing the

nonlinear multi2input2multi2output systems , and backstepping is adopted as control out2loop in order to guarantee

global stability of the system and the effect s of uncertain parameters are attenuated. The simulation studies

demonst rate that the proposed method can ensure the longitudinal stability and improve the flight quality for

hypersonic vehicle.
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1　引　　言
　　高超音速飞机的研究因其重要的战略价值而得

到国外广泛关注 ,随着美国宇航局研制的高超音速

X243A无人驾驶飞机的试飞成功 ,这项研究必将不

断深入.高超音速飞机是指飞行速度在 7 马赫数以

上的高性能飞机 ,在民用航空方面 ,将高超音速飞机

设计成航天飞机可大大缩短飞行时间 ;在军事方面 ,

采用高超音速飞机设计成的侦察机和战斗机具有速

度快、反应时间短、突防能力强等特点 ,从而能有效

地进行高空高速侦察和突防 ,对敌方进行直接打击

或作为远距离突袭武器的发射平台 ,大大提高了远

程作战效能[1 ,2 ] .不仅如此 ,依靠高超音速飞机极高

的飞行高度 ,极快的飞行速度以及较强的侧向机动

性 ,可有效地提高未来侦察机和战斗机的生存能力 ,

使敌方的防空系统难以拦截 ,并能对大量的目标进

行快速迅猛地打击[ 1 ,2 ] .

与常规飞机相比 ,高超音速飞机采用了诸如机

体/发动机一体化等先进技术 ,这使得高超音速飞机

弹性机体、推进系统以及结构动态之间的耦合更强 ,

模型的非线性度也更高 ,而且高超音速飞机飞行高

度和飞行马赫数跨度范围大 ,运行环境非常复杂 ,在

飞行过程中 ,飞行器气热特性和气动特性是剧烈变

化的.传统的控制方法往往将非线性问题作近似线

性化处理[3 ] ,对于低阶的飞机模型可以取得令人满

意的控制效果 ,但对于高超音速飞机模型而言 ,由于

其模型阶数相对较高 ,且气动参数易变 ,从而导致传
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统的控制方法可能不再适用.因此 ,为确保高超音速

飞机在复杂的飞行条件下 ,拥有稳定的飞行特性、良

好的控制性能及强鲁棒性能 ,必须采用新的控制思

维和控制手段来为其设计可行的飞行控制系统.

基于反步法的高超音速飞机纵向逆控制利用动

态逆控制所具有的高度非线性控制能力 ,对其进行

有效的解耦和协调控制 ;在此基础上运用反步法对

控制器进行逐步修正 ,将状态坐标的变化 ,不确定参

数的自适应调节函数和一个已知李雅普诺夫函数的

虚拟控制系统的镇定函数等联系起来 ,以实现系统

的全局调节和跟踪[4 ] ,从而满足高超音速飞机的基

本控制要求.

为了验证上述方法的有效性 ,本文选用某种常

规高超音速飞机的纵向模型作为研究对象 ,仿真研

究在 Matlab/ Simulink下进行 ,通过对仿真结果的

分析 ,验证了基于反步法的动态逆控制对高超音速

飞机纵向模态具有良好的控制性能.

2　高超音速飞机模型
　　某常规高超音速飞机在平衡巡航飞行条件下

(V = 4 590 . 3 m/ s , h = 33 528 m ,γ = 0 deg , q =

0 deg/ s) 的运动模型方程为[5 ]

V
·

=
Tcosα- D

m
-
μsinγ

r2 , (1)

Ûγ =
L + Tsinα

mV
-

(μ - V 2 r) cosγ
V r2 , (2)

Ûh = V sinγ, (3)

Ûα = q - Ûγ, (4)

Ûq = M yy / I yy . (5)

其中

L = 0 . 5ρV 2 s CL , (6)

D = 0 . 5ρV 2 s CD , (7)

T = 0 . 5ρV 2 s C T , (8)

M yy = 0 . 5ρV 2 s�c [ CM (α) +

　　　CM (δe) + CM ( q) ] , (9)

r = h + R , (10)

CL = 0 . 620 3α, (11)

CD = 0 . 645 0α2 + 0 . 004 337 8α+

　 　0 . 003 772 , (12)

CT =
0 . 025 76β,β< 1 ,

0 . 022 4 + 0 . 003 36β,β> 1 ,
(13)

CM (α) = - 0 . 035α2 + 0 . 036 617α+

　　　　5 . 326 1 ×10 - 6 , (14)

CM ( q) = (�c/ 2V ) q( - 6 . 796α2 +

　　　　0 . 301 5α- 0 . 228 9) , (15)

CM (δe) = ce (δe - α) . (16)

　　发动机动态可以描述为二阶系统模型[6 ]

β̈= - 2ξωnÛβ - ω2
nβ+ω2

nβc . (17)

　　参数值及其不确定性范围为[7 ]

m = m0 (1 +Δm) , (18)

I yy = I0 ( I +ΔI) ×106 , (19)

s = s0 (1 +Δs) , (20)

�c = �c0 (1 +Δ�c) , (21)

ce = ce0 (1 +Δce) , (22)

ρ=ρ0 (1 +Δcρ) ×10 - 4 . (23)

其中

|Δm | ≤0 . 02 , |ΔI | ≤0 . 01 , |Δs | ≤0 . 02 ,

|Δ�c | ≤0 . 01 , |Δce | ≤0 . 01 , |Δcρ | ≤0 . 02 .

(24)

　　控制输入为发动机节流阀调定值βc 和升降舵

偏转δe ;输出为飞行速度 V 和飞行高度 h.

3　基于反步法的逆控制原理
　　高超音速飞机的控制问题是指利用操纵面和

发动机的控制量 ,使高超音速飞机在一定的时间域

内能较好地跟踪指令信号 ,同时能够保证飞行航迹

与飞行姿态之间的协调运动.稳定性、控制性能以及

鲁棒性是高超音速飞机控制所主要关心的问题.

非线性动态逆控制是设计高超音速飞机飞行控

制系统的一种新方法 ,通过全状态反馈的线性化处

理 ,将高超音速飞机的非线性模型进行完全或者局

部线性化.其过程为 :对上述的高超音速飞机纵向模

型的输出飞行速度 V 和飞行高度 h采用全状态反馈

进行线性化处理 ,即飞行速度 V 和飞行高度 h 方程

分别微分 n和 m 次 ,直到控制输入发动机节流阀值

βc 或升降舵偏转δe 出现在微分式子中 ,亦即在最后

微分式子中 ,控制输入发动机节流阀值βc 或升降舵

偏转δe 的因子至少有一个不为零[7 ,8 ] .有

V
·

= f V ( x) , V̈ =ω1 Ûx/ m ,

V
⋯

= (ω1 ẍ + Ûx TΩ2 Ûx) / m ;
(25)

Ûh = f h ( x) , ḧ = V
·

sinγ+ V Ûγcosγ,

h
⋯

= V̈ sinγ+ 2V
·

Ûγcosγ - V Ûγ2 sinγ+ Vγ̈cosγ,

h
(4)

= V
⋯

sinγ+ 3V̈ Ûγcosγ -

　　　3V
·

Ûγ2 sinγ+ 3V
·
γ̈cosγ -

　　　3V Ûγγ̈sinγ - VÛγ3 cosγ+ Vγ
⋯
cosγ.

(26)

在式 (26) 中

Ûγ = fγ( x) , γ̈ =π1 Ûx ,

γ
⋯

=π1 ẍ + Ûx TΠ2 Ûx .
(27)

其中 : x = [V 　γ　α　β　h]T , f V ( x) 和 fγ( x) 分别

为式 (1) 和式 (2) 右边表达式的缩写 ,ω1 =

5 f V ( x) / 5 x ,Ω2 = 5ω1 / 5 x ,π1 = 5 fγ( x) / 5 x ,Π2 =

413
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5π1 / 5 x.

根据式 (4) , (5) 和 (17) ,α和β的二阶微分可表

示为[7 ,8 ]

α̈ = α̈0 + ( ceρV 2 s�c/ 2 I yy )δe , (28)

β̈=β̈0 +ω2
nβc . (29)

其中

α̈0 = 0 . 5ρV 2 s�c [ CM (α) +

　　　CM ( q) - ceα]/ I yy - γ̈, (30)

β̈0 = - 2ξωnÛβ - ω2
nβ. (31)

　　令 ẍ0 = [V̈ 　γ̈　α̈0 　β̈0 　ḧ]T ,U = [βc 　δe ]T ,

于是 ,输出飞行速度 V 的 3次微分和飞行高度 h的 4

次微分可表示为[7 ,8 ]

V
⋯

h
(4)

=
V
⋯

0

h
(4)
0

+
b11 b12

b21 b22

βc

δe

= F0 + BU .

(32)

式中[7 ,8 ]

V
⋯

0 = (ω1 ẍ0 + Ûx TΩ2 Ûx) / m , (33)

h
(4)
0 = 3V̈ Ûγcosγ - 3V

·
Ûγ2 sinγ+ 3V

·
γ̈cosγ -

　　　3V Ûγγ̈sinγ - V Ûγ3 cosγ+

　　　(ω1 ẍ0 + Ûx TΩ2 Ûx) sinγ/ m +

　　　V cosγ(π1 ẍ0 + Ûx TΠ2 Ûx) , (34)

b11 = (ρV 2 scβω2
n / 2 m) cosα, (35)

b12 = - ( ceρV 2 s�c/ 2 mI yy ) ( Tsinα+

　　　Dα - Tαcosα) , (36)

b21 = (ρV 2 scβω2
n / 2 m) sin (α+γ) , (37)

b22 = ( ceρV 2 s�c/ 2 mI yy ) [ Tcos (α+γ) +

　　　Lαcosγ+ Tαsin (α+γ) - Dαsinγ] , (38)

Dα = 5D/ 5α, Lα = 5L/ 5α,

Tα = 5 T/ 5α, cβ = 5cT / 5β.
　　由式 (32) 可知 ,对飞行速度 V 和飞行高度 h分

别微分 3和 4次 ,控制输入βc 和δe 出现在最后的微

分式子中 ,且微分次数之和等于系统的阶数 (系统的

阶数为 7) ,因此高超音速飞机纵向模型是可以完全

线性化的[9 ,10 ] .

考虑式 (32) ,若 B 是非奇异的 ,令

V
⋯

h
(4)

=
SV

S h

= S , (39)

于是高超音速飞机的逆模型为[9 ,10 ]

U = B - 1 ( S - F0 ) . (40)

　　定义 eV = V - V d , XV = [ eV ,ÛeV , ëV , e
⋯

V ]T ,其中

V d 为飞行速度指令信号.于是可得

XV 1 = eV ,

ÛXV 1 = ÛeV = XV 2 ,

ÛXV 2 = ëV = XV 3 ,

ÛXV 3 = e
⋯

V = XV 4 = V
⋯

- V
⋯

d .

(41)

　　利用反步法 ,对式 (41) 的每一步进行状态坐标

的变化 ,使得式 (41) 和一个已知李雅普诺夫函数的

虚拟控制系统的镇定函数联系起来[11 ,12 ] .定义 3 个

误差变量

ZV 1 = XV 1 ,

ZV 2 = XV 2 - τV 1
( XV 1

) ,

ZV 3 = XV 3 - τV 2
( XV 1 , XV 2

) ,

(42)

其中τV i
( i = 1 ,2) 为虚拟反馈 ,式 (42) 本质上为一

微分同胚 ,因此镇定式 (41) ,只需镇定式 (42) 即可.

于是对于 ZV 1 求导 ,有

ÛZV 1 = XV 2 = - CV 1 ZV 1 + CV 1 XV 1 + XV 2 . (43)

　　对于 ZV 1 定义李雅普诺夫函数 W V 1 = 0 . 5 Z2
V 1 ,

取τV 1 = - CV 1 ZV 1 ,其中 CV 1 > 0 ,则

ÛZV 1 = - CV 1 ZV 1 + ZV 2 ,

ÛZV 2 = XV 3 -
5τV 1

5 ZV 1

ÛZV 1 =

　　　XV 3 + J V 2
( ZV 1 , ZV 2

) ,

ÛWV 1 = - CV 1 Z2
V 1 + ZV 1 ZV 2 .

(44)

　　对于 ZV 1 , ZV 2 定义李雅普诺夫函数 W V 2 =

0 . 5 Z2
V 1 + 0 . 5 Z2

V 2 , 取 τV 2 = - ZV 1 - CV 2 ZV 2 -

J V 2
( ZV 2 , ZV 2

) ,其中 CV 2 > 0 ,则

ÛZV 2 = - ZV 1 - CV 2 ZV 2 + ZV 3 ,

ÛWV 2 = - CV 1 Z2
V 1 - CV 2 Z2

V 2 + ZV 2 ZV 3 ,
(45)

ÛZV 3 = XV 4 - ∑
2

i = 1

5τV 2

5 ZV i

ÛZV i
=

　　　XV 4 + J V 3
( ZV 1 , ZV 2 , ZV 3

) . (46)

　　对于 ZV 1 , ZV 2 , ZV 3 定义李雅普诺夫函数W V 3 =

0 . 5 Z2
V 1 + 0 . 5 Z2

V 2 + 0 . 5 Z2
V 3 = W V 2 + 0 . 5 Z2

V 3 ,于是

ÛWV 3 = ÛWV 2 + ÛZV 3 ZV 3 =

- CV 1 Z2
V 2 - CV 2 Z2

V 2 + ZV 2 ZV 3 + ÛZV 3 ZV 3 . (47)

　　对于式 (47) ,取ÛZV 3 = - CV 3 ZV 3 - ZV 2 ,其中 CV 3

> 0 ,得

ÛWV 3 = - CV 1 Z2
V 1 - CV 2 Z2

V 2 - CV 3 Z2
V 3 < 0 . (48)

　　因此式 (42) 是指数渐近稳定的 ,即式 (41) 也是

指数渐近稳定的[12 ,13 ] .

将 XV 4 = V
⋯

- V
⋯

d和ÛZV 3 = - CV 3 ZV 3 - ZV 2 代入

式 (46) ,经整理得

V
⋯

= V
⋯

d - CV 3 ZV 3 - ZV 2 -

J V 3
( ZV 1 , ZV 2 , ZV 3

) . (49)

513
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　　同理定义 eh = h - hd , X h = [ eh ,Ûeh , ëh , e
⋯

h ,

e
(4)
h ]T ,可以求得

h
(4)

= h
(4)
d - Ch4 Zh4 - Zh3 -

J h4
( Zh1 , Zh2 , Zh3 , Zh4

) . (50)

　　将式 (49) 和 (50) 代入式 (39) 和 (40) 可求得控

制输入 U ,于是其总的控制框图如图 1所示 ,其中

y d =
V d

hd

, S =
SV

S h

,U =
βc

δe

, y =
V

h
,

y d 为指令信号 , y为输出.

图 1　总的控制系统结构

4　仿真与分析
　　以本文第 1节所述的高超音速飞机模型为仿真

对象 ,结合 Matlab 的仿真工具 Simulink ,在 V =

4 590 . 3 m/ s , H = 33 528 m , γ = 0 deg , q = 0

deg/ s的平衡条件下 ,假定从 0时刻起分别给定飞行

速度指令及飞行高度指令为V c = 30 m/ s和 hc = 70

m ,以第 2节中所述的控制方法对模型进行仿真 ,选

取 CV 1 = 0 . 5 , CV 2 = 1 , CV 3 = 0 . 1 , Ch1 = 2 , Ch2 = Ch3

= Ch4 = 0 . 02 ,经过 50 s以后得到其仿真曲线图如

图 2～ 4所示.

图 2　对飞行速度指令 V d = 30 m/ s的响应

图 3　对飞行高度指令 hd = 70 m的响应

从图 2～ 4中可以看出 ,飞行速度和飞行高度

都能快速跟踪到各自的指令值 ,并且飞行迎角、推力

及升降舵偏转角位移在飞行进入稳态状态后都趋近

于各自的稳态值 ,说明基于反步法的逆控制对高超

音速飞机纵向模态具有较好的控制性能 ,能确保高

图 4　前 50 s的迎角、推力以及舵偏角

超音速飞机的安全飞行.此外 ,该控制系统解除了高

超音速飞机输入 / 输出变量之间的强耦合 ,维持了

飞行轨迹与飞行姿态之间协调运动 ,并且基本抑制

了式( 24) 中不确定性模型参数的干扰 ,显示了该控

制系统具有良好的鲁棒性能.

5　结 　　语
　　与亚音速和超音速飞机相比 ,高超音速飞机的

飞行特点是飞行包线范围大 ,飞行条件极其复杂 ,因

此 ,良好的控制系统是其安全飞行的保障.从本文可

以看出 ,高超音速飞机纵向运动模型的控制器设计

过程已相当复杂 ,当进一步考虑横侧向和纵向耦合

的模型时 ,控制问题将变得更加复杂 ,但随着控制理

论的不断发展 ,特别是新的控制思维和控制手段的

引入 ,高超音速飞机的控制问题终究会得到解决.高

超音速飞机控制所要达到的最终目的是在大的飞行

包线范围内 (包括高超音速范围) ,高超音速飞机器

能像常规飞机一样 ,沿任意的飞行轨迹飞行.
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