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摘 要: 针对某型高超声速飞行器纵向巡航段模型对高度和速度的机动控制问题,研究并比较了采用吸气式超燃冲

压发动机与火箭发动机作动力的飞行控制方法上的不同;重点分析了机体-推力耦合特性、高度-速度耦合特性以及

超燃冲压发动机工作状态对飞行姿态的巨大影响;提出了油门和升降舵的协调控制方法,并进行了线性二次型控制

律设计.通过仿真验证了该设计方法的有效性.
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Abstract: Based on the longitude cruise model of a hypersonic vehicle, the control of the altitude and velocity response

is studied. Firstly, the airbreathing ramjet engine is contrasted with rocket engine and the differences of control method in

between are proposed. The airframe-propulsion and altitude-velocity integration are mainly analyzed. Then the integrated

control of thrust and elevator is proposed, and the control law is designed by linear quadratic regulator. Finally, simulations

results show the effectiveness of the proposed methods.
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1 引引引 言言言

吸气式高超声速飞行器已经成为航空航天技术

领域的重要发展方向之一.由超燃冲压发动机和乘波

体气动布局结构所带来的机体-推力一体化设计思想

更是当前研究的技术热点和难点. 文献 [1-2]对吸气

式超燃冲压发动机给出了较为详尽的分析. [2]基于

大量的气动插值数据, 对机体-推力的一体化特性进

行了定性和定量的分析研究. [3-4]给出了基于高超声

速飞行器的随机鲁棒设计方法和线性二次型设计方

法. [5-6]给出了基于高超声速飞行器的𝐻∞鲁棒控制

方法. 然而,上述文献没有从控制角度对高超声速飞

行器机体-推力耦合特性进行深入研究, 未给出高效

实用的工程控制方法.

本文基于吸气式超燃冲压发动机与乘波体高超

声速飞行器机体-推力耦合特性分析研究, 提出适合

于工程应用的气动舵面与推力操纵一体化设计的协

调控制方法,并重点研究了在飞行高度的操纵与飞行

速度的调节方面,高度-速度耦合与机体-推力耦合对

控制规律设计带来的影响.

2 机机机体体体-推推推力力力耦耦耦合合合特特特性性性分分分析析析
吸气式乘波体高超声速飞行器与普通飞行器的

最大区别在于,吸气式超燃冲压发动机与乘波体机身

的一体化设计所产生的机身-推力耦合作用. 吸气式

超燃冲压发动机的工作状态不仅会改变推力大小,还

能引起升力的变化,最主要的是会对俯仰力矩产生显

著的影响.这些结论可以从下面某型高超声速飞行器

的试验数据分析中得到.

以某型高超声速飞行器飞行包线中巡航段的运
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动分析为例. 选择水平无侧滑飞行为基准运动 (𝜙 =

0, 𝛽 = 0 ).纵向运动状态变量选用速度𝑉 ,弹道倾角 𝜃,

仰角速度在弹体坐标系的分量𝜔𝑧和𝜗, 高度ℎ, 高度

积分 𝐼ℎ, 以及油气比 𝛿𝑡, 升降舵偏角 𝛿𝑧 . 即运动状态

向量为𝒙T = [𝑉, 𝜃, 𝜔𝑧, 𝜗, ℎ, 𝐼ℎ, 𝛿𝑡, 𝛿𝑧],控制向量𝒖T =

[𝛿𝑡𝑐, 𝛿𝑧𝑐],飞行器纵向运动方程如下:⎧⎨⎩

𝑚
d𝑉

d𝑡
= 𝐹𝑥 −𝑚𝑔 sin 𝜃,

𝑚𝑉
d𝜃

d𝑡
= 𝐹𝑦 −𝑚𝑔 cos 𝜃,

𝐽𝑧
d𝜔𝑧

d𝑡
= 𝑀𝑧,

d𝜗

d𝑡
= 𝜔𝑧,

dℎ

d𝑡
= 𝑉 sin 𝜃,

d𝐼ℎ
d𝑡

= ℎ− ℎ∗,

𝛿̇𝑡 = − 1

𝑇𝛿𝑡

𝛿𝑡 +
𝐾𝛿𝑡

𝑇𝛿𝑡

𝛿𝑡𝑐,

𝛿̇𝑧 = − 1

𝑇𝛿𝑧

𝛿𝑧 +
𝐾𝛿𝑧

𝑇𝛿𝑧

𝛿𝑧𝑐.

(1)

其中: ℎ∗为高度指令, 𝐹𝑥和𝐹𝑦为弹体轴上的前向和

纵向合力 (不含重力), 𝑀𝑧为俯仰力矩, 这 3个量随

攻角和油气比变化的试验数据曲线如图 1所示. 考

虑到某型高超声速飞行器的飞行包线特点, 在巡航

段选取合适的设计点得到相应的配平状态: 𝑀𝑎 =

6.2, 𝐻 = 24 000m, 𝜃 = 0.0 ˚, 𝑚 = 1400 kg;此时的配

平状态为: 𝛼 = 1.3 ˚, 𝛿𝑧 = 3.2 ˚, 𝛿𝑡 = 0.36.

选取油气比和升降舵的模型为具有限幅的一阶

惯性环节,时间常数为 0.03,比例系数为 2. 可将非线

性方程 (1)写成标准的线性状态方程的形式

𝑥̇ = 𝐴𝑥+𝐵𝑢+Cℎ∗, (2)

𝑨 =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

−0.004 −0.004 7 0 −9.825
0 −0.116 7 0 0.116 7

−0.000 2 −12.023 0 12.023

0 0 1 0

0 1 862.4 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

→

←

0 0 10.529 −0.062 2
0 0 0.003 0.000 1

0 0 −10.43 −0.386 9
0 0 0 0

0 0 0 0

1 0 0 0

0 0 −33.33 0

0 0 0 −33.33

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
,

𝑩 =

[
0 0 0 0 0 0 66.67 0

0 0 0 0 0 0 0 66.67

]T

,

𝑪 =
[
0 0 0 0 0 −1 0 0

]T
.
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图 1 飞行器𝑭𝑥, 𝑭𝑦和𝑴𝑧变化曲线

结合上述高超声速飞行器的试验数据和纵向运

动状态方程, 对吸气式高超声速飞行器机体-推力耦

合特性有如下的分析结论:

1) 油气比和攻角对超燃冲压发动机工作状态

的影响最为显著. 油气比可以直接影响发动机后体

喷气的力度与方向,当油气比增大时,后体喷气力度

增大,产生的推力和升力都会增大,同时也会产生附

加的低头力矩, 这点从上面给出的合力曲线可以看

出;油气比增大时,飞行器的𝐹𝑥增大, 𝐹𝑦增大, 𝑀𝑧减

小,这也可从线性化后的𝑨阵中看到. 𝑉̇ 关于 𝛿𝑡的偏

导数为 10.529, 说明增大油气比可以增大飞行速度;

𝜔̇𝑧关于 𝛿𝑡的偏导数为−10.43, 说明增大油气比可以

减小俯仰力矩.

2)飞行器姿态即攻角变化也会影响发动机的工

作状态,从而间接地影响发动机后体喷气的力度与方

向,这是吸气式超燃冲压发动机与乘波体气动布局特

点所决定的;当攻角增大时,前体捕获进气增多,在同

样油气比条件下,由后体喷气产生的升力和推力都会

越大,这点同样可以从合力曲线中看到.

3)吸气式乘波体高超声速飞行器速度和高度的
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耦合作用非常显著.当增加油气比加速时,推力和升

力都会增大,但同时也增大了低头力矩,会使攻角减

小. 因为速度变化远远慢于攻角变化,所以攻角减小

会使气动升力减小, 且减小幅度明显大于因油气比

增大而带来的升力增加. 在巡航段由于此时升力减

小,使得重力处于优势,导致纵向速度向下,故而导致

高度减小.

吸气式乘波体高超声速飞行器的净推力通常较

小,当爬高机动时,因为重力抵消推力的分量增大,会

明显减小速度的增量,所以高度和速度的耦合影响较

大.

综上所述, 由于吸气式超燃冲压发动机工作

时, 增大油气比可以增加速度的同时产生低头力矩,

即飞行器在加速飞行时会产生低头运动.这一显著的

差别使得两类高超声速飞行器在控制方式上存在着

明显地不同,这点将在后面部分进行详细论述.

3 飞飞飞行行行控控控制制制系系系统统统设设设计计计

超燃冲压发动机对飞行器姿态有较大的影响,并

且高度和速度的耦合作用明显. 因此,在进行飞行控

制系统设计时需要考虑到油气比和升降舵的耦合作

用和互相协调,放弃采用油气比控制速度、升降舵来

控制飞行高度的解耦控制方法,而采用适合于工程应

用的油气比和升降舵操纵一体化设计的协调控制方

法[5-8].

3.1 控控控制制制律律律设设设计计计

选择最优二次型全状态反馈控制器结构, 采用

SRAD优化设计[4,7-8]. 系统的状态方程为

𝑥̇ = 𝐴𝑥+𝐵𝑢+𝑪ℎ∗. (3)

其中, 状态变量𝑥为各个状态的变化量, 即相对应于

平衡点处的变化值,因此可选初始状态为平衡点,则

所有的响应都是基于平衡点的响应.选取如下形式的

加权矩阵:

𝑸 = diag[ 𝑞𝑣 𝑞𝜃 𝑞𝜔𝑧 𝑞𝜗 𝑞ℎ 𝑞𝐼ℎ 𝑞𝛿𝑡 𝑞𝛿𝑧 ],

𝑹 = diag[ 𝑟𝛿𝑡 𝑟𝛿𝑧 ].

最优控制代价函数为

𝐽 =
1

2

w ∞
0

(𝒙T𝑸𝑥+ 𝑢T𝑹𝑢)d𝑡, (4)

解得反馈

𝑲 = 𝑅−1𝑩T𝑷 . (5)

其中𝑷 为常值正定矩阵,它是以下黎卡提代数方程的

唯一解:

𝑷𝑨+𝑨T𝑷 − 𝑷𝑩𝑹−1𝑩T𝑷 +𝑸 = 0. (6)

最优控制为

𝒖 = −𝑲(𝒙− 𝒗), (7)

其中𝒗为指令.

3.2 性性性能能能指指指标标标要要要求求求与与与控控控制制制指指指令令令设设设计计计

控制系统的性能指标如表 1所示.

表 1 系统响应性能指标

编号 权值 性能指标

1 10 系统稳定性

2 0.1 高度响应调节时间小于 10 s

3 0.1 高度响应上升时间 6 s

4 0.1 高度响应延迟时间 5 s

5 0.1 高度响应超调量小于 5%

6 0.1 高度响应无逆反

7 0.1 高度响应攻角变化小于 5 ˚

8 0.1 高度响应速度变化小于 1 m / s

9 0.1 高度响应舵偏变化小于 20 ˚

10 0.1 速度响应调节时间小于 20 s

11 0.1 速度响应上升时间 12 s

12 0.1 速度响应延迟时间 10 s

13 0.1 速度响应超调量小于 5%

14 0.1 速度响应无逆反

15 0.1 速度响应攻角变化小于 0.5 ˚

16 0.1 速度响应高度变化小于 5 m

17 0.1 速度响应油气比变化小于 0.64

考察表 1所示 17个指标的加权值, 即需要设计

出一个既能满足高度响应要求,又能满足速度响应要

求的控制律.下面给出高度和速度机动时的指令.

在做高度机动时,高度响应为 100 m,指令为

𝒗 = [ 0 0 0 0 100 0 0 0 ]T. (8)

在做速度机动时,速度响应为 100 m/s.如何给出速度

指令,对控制律设计有着很大的影响.因为油气比变

化范围有限,为 0.3∼1,并且基准点油气比为 0.36,所

以油气比变化量为−0.06∼0.64.

如果指令为

𝒗 = [ 100 0 0 0 0 0 0 0 ]T, (9)

则当: 1) 反馈系数较大、油气比处于饱和控制时, 虽

然速度响应很快,但是高度和攻角较大,并且设计出

的控制律不能满足高度响应的性能指标.

2) 反馈系数较小、油气比处于非饱和控制但速

度响应很慢时,控制律同样不能满足高度响应的性能

指标.

综合以上因素可以发现, 直接给出 100 m/s的指

令是不合适的, 所以在给出速度指令时, 可以限制指

令的幅度, 速度指令和当前速度的最大差为 10 m/s.

这样,所设计出的控制律,既可以有较快的速度响应,

又可以保证较小的高度、攻角变化,同时可以满足高

度响应的要求.

4 仿仿仿真真真分分分析析析

针对飞行器在平衡点处线性化得到的状态方

程, 选择最优二次型全状态反馈控制器, 采用 SRAD
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图 2 速度机动仿真图
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图 3 高度机动仿真图

优化设计,得到𝑸,𝑹阵如下:

𝑸 = diag[4.5 105 9.6× 103 104

4× 10−3 4× 10−3 0 0],

𝑹 = diag[5× 102 5].

解得线性反馈阵为

𝑲 =

[
0.03 −49.4 −4.33 −9.7
−0.88 −173.4 −16.9 −36.2 →

← −0.01 −0.003 0.7 0.03

−0.04 −0.01 2.7 0.1

]
.

速度响应和高度响应仿真如图 2和图 3所示.

5 结结结 论论论

通过以上分析可以发现, 机体 –推力耦合与速

度 –高度耦合,是吸气式乘波体高超声速飞行器的特

性. 因此对其进行合理建模与特性分析是十分必要

的. 同时,屏弃传统的由油气比控制速度、升降舵来控

制飞行高度的解耦控制方法,采用适合于工程应用的

油气比和升降舵操纵一体化设计的协调控制方法,是

十分重要和有效的. 此外,在工程上如何实现高超声

速飞行器一体化控制设计,除了油气比和升降舵的协

调控制依然是重点和难点外,仍需进行很多基础性的

研究工作.
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