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高超声速飞行器控制一体化设计
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摘　　　要：针对高超声速飞行器模型具有气动／推进／控制强耦合和强非线性的特点，提出了一套面向控

制的一体化设计方案．在概念设计阶段，以飞行器控制性能为优化目标，对气动、推进、结构、控制等参数进行

一体化综合优选来设计飞行器．考虑模型生成的保真度要求和计算效率，建立高超声速飞行器参数化的数学

模型，并设计ＬＱＲ（ｌｉｎｅａｒ　ｑｕａｄｒａｔｉｃ　ｒｅｇｕｌａｔｏｒ）跟踪控制器．通过不断调整飞行器构型，比较控制相关的动静态

特性和控制效果，面向控制需求选择新的飞行器构型，并进行了仿真验证．仿真结果表明：控制一体化设计方

法应用于高超声速飞行器概念设计初期可以扩大飞行包线，有效增大失速裕度，减小油耗，提高操纵面效能，

降低发动机壅塞制约，对高超声速飞行器的设计效率和控制性能的提高起到了指导性的作用．
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ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｄｅｓｉｇｎ

　　以超燃冲压发动机为动力的吸气式高超声速
飞行器以其可靠、低廉的天地往返和快速全球可
达的优势成为下一代高超声速天地往返运输系统

研究的重点［１］．从上世纪６０年代初开始，吸气式
高超声速飞行器的研究已经经历了超过６０年的
历史，尽管在该领域已经进行了大量的研究工作，
但是在可行的高超声速运输系统能够实现之前仍

然有很多关键的技术差距需要填补［２］．其中一个
关键的差距就是在飞行器概念设计的初期如何利

用建模和分析工具来帮助此类飞行器进行设计．
高超声速飞行器各个子系统之间存在深层次

的相互作用，比如气动和推进系统的强耦合，气
动－弹性结构相互作用等．多学科强耦合特性要求
高超声速飞行器的设计必须采用一体化设计技

术［３］．目前飞行器的一体化设计思路只是停留在
表面，仍未有统一的定论．文献［３］所构建的一体
化设计方法是采用子系统一体化设计逐级渐进的

方式来对高超声速飞行器进行一体化设计，从机
体／发动机一体化设计逐级渐进到总体／气动／发
动机／循环方式／气动热／冷却系统／弹道／结构／费
用一体化设计．文献［４－５］所构建的一体化设计方
法是通过气动和推进系统迭代，得到飞行器获得
最大飞行包线的最优构型．其中文献［４］将控制学
科引入作为１个子系统分析模块，该模块中只考
虑了条件苛刻飞行状态点的飞行器配重和水平安

定面的大小；文献［５］着重考察了气动和推进系统
对飞行包线的影响，并给出了能获得最大飞行包
线的飞行器构型．文献［３－５］中的都没有以控制为
中心对飞行器进行一体化设计．
与常规飞行器相比，高超声速飞行器采用了

诸如超燃冲压发动机、机体／发动机一体化等先进
技术，在有效提高飞行器升阻比，拓宽飞行范围的
同时，空气动力学、推进系统和结构之间存在强耦
合，运动静不稳定，飞行弹道角动力学具有非最小
相位行为，这些对飞行控制系统研究提出了严峻
挑战［６］．对于更高性能的飞行器而言，如果在概念
设计阶段不引入或者过晚地引入控制环节将大大

增加设计成本和时间．例如，Ｘ－２９试验飞行样机
初始的控制系统设计没有考虑由于轻质材料大量

使用而增加飞行器结构柔性的影响．在控制系统
的设计过程中并没有补偿飞行器增加的柔性，这
导致了控制系统并没有足够的控制权限来补偿飞

行器一阶气动弹性模态．进而直接导致飞行器的
俯仰角速率响应低于工程规范要求，更为重要的
是改变控制系统设计也不能恢复所期望的性

能［７］．如果直到飞行器达到一个相当成熟的构型，
特别是当飞行器各个子系统之间存在强耦合时，
才引入动力学／控制分析，为保证飞行器可控，可
能导致飞行器重新设计，这无疑是一个耗时和代
价巨大的过程．
因此在吸气式高超声速飞行器的概念设计阶

段有必要提出一套新的设计方案．在概念设计初
期将控制系统和气动、推进、结构等系统形成迭
代，以飞行器控制性能为优化目标，对气动、推进、
结构、控制等参数进行一体化综合优选来设计飞
行器，其总体框架如图１所示．

图１　控制一体化设计方案

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｄｅｓｉｇｎ　ｔｏｏｌ

１　控制一体化设计方案

控制一体化设计方案使得早期引入控制相关

问题的分析成为可能并且提供了有价值的反馈用

来提高飞行器设计性能，其详细流程图如图

２所示．
在概念设计初期，对于给出的飞行器几何学

５２７２
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图２　控制一体化设计流程图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｒｏｌ　ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｄｅｓｉｇｎ　ｆｌｏｗ　ｄｉａｇｒａｍ

外形，利用气动、推进、结构等学科建立面向控制
器设计和评估的参数化模型．对于控制器设计模
型进行开环的动力学分析和控制器设计，进一步
代入到控制器评估模型，评判控制效果．在此基础
上，不断改变飞行器构型，重复上述循环．
在动力学分析模块中，着重考察不同飞行器

构型对控制相关的静态特性（飞行包线、配平迎
角、配平油门、配平水平安定面和升阻比Ｌ／Ｄ）和
动态特性（不稳定性和非最小相位特性）的影响．
在控制器设计和评估模块中，采用经典或现代控

制理论设计控制器，着重考察不同飞行器构型对
控制效果（指令跟踪）的影响．在控制一体化设计
环路中控制相关的静、动态特性和控制效果作为
飞行器设计的约束条件，控制学科在一体化设计
过程中起到了指导性的作用．

２　高超声速飞行器参数化建模

选择典型的乘波体作为高超声速飞行器构

型，如图３所示．

６２７２
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图３　典型的高超声速飞行器纵向外形

Ｆｉｇ．３　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｏｆ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｖｅｈｉｃｌｅ

２．１　气动建模

为了在概念设计初期就进行控制器设计和评

估，则需要选择快速又相对精确的建模理论和技
术［８］．本文利用高超声速空气动力学理论中的斜
激波理论和普朗特－迈耶关系式来估算飞行器表
体激波作用力．对于图３高超声速飞行器构型，飞
行迎角为α，前体相对于机体轴ｘｂ 的下转角为

τ１ｌ，如果气流转折角δｓ＝α＋τ１ｌ＞０°，则采用斜
激波理论来估算飞行器前体表面的压力ｐｓ 和温
度Ｔｓ［９］，即

ｔａｎδｓ＝ ２ｃｏｔβｓ（Ｍａ
２
∞ｓｉｎ２βｓ－１）

Ｍａ２∞（γ＋１－２ｓｉｎ２βｓ）＋２
（１）

Ｍａｓｓｉｎ（βｓ－δｓ）＝
１＋γ－１２ Ｍａ２∞ｓｉｎ２βｓ

γＭａ２∞ｓｉｎ２βｓ－
γ－１槡 ２

（２）

ｐｓ
ｐ∞
＝１＋ ２γ

γ＋１
（Ｍａ２∞ｓｉｎ２βｓ－１） （３）

Ｔｓ
Ｔ∞

＝ ｐｓｐ∞
２＋（γ－１）Ｍａ２∞ｓｉｎ２βｓ
（γ＋１）Ｍａ２∞ｓｉｎ２βｓ

（４）

其中Ｍａ∞，ｐ∞，Ｔ∞ 分别为自由流的马赫数、压强
和绝对温度；Ｍａｓ，ｐｓ，Ｔｓ为分别为气流穿越斜激
波后的马赫数；压强以及绝对温度；γ为比热容
比；βｓ为激波角．
反之，如果气流转折角δｓ＝α＋τ１ｌ＜０°，则飞

行器的前体表面出现膨胀波，利用普朗特－迈耶关
系式可以用来估算飞行器前体表面的压力，令

δ＝－δｓ，穿过膨胀波的气体参数 （Ｍａｓ，Ｔｓ，ｐｓ）
如下［１０］：

ν（Ｍａ∞）＝

γ＋１
γ－槡 １ａｒｃｔａｎ

γ＋１
γ－１

（Ｍａ２∞ －１槡（ ））－
ａｒｃｔａｎ　 Ｍａ２∞ －槡（ ）１ （５）

ν（Ｍａｓ）＝ν（Ｍａ∞）＋δ （６）

ｐｓ
ｐ∞
＝
１＋γ－１２ Ｍａ２∞

１＋γ－１２ Ｍａ

烄

烆

烌

烎
２
ｓ

γ
γ－１

（７）

Ｔｓ
Ｔ∞

＝
１＋γ－１２ Ｍａ２∞

１＋γ－１２ Ｍａ２ｓ
（８）

其中ν（Ｍａ）为普朗特－迈耶函数，其值决定于气
体的比热容比γ和气流的马赫数Ｍａ．
一旦机身前体斜坡的压力值ｐｓ 通过斜激波

理论或普朗特－迈耶关系得到，我们就能够计算出
作用在飞行器上的空气动力．由图２所示，前体斜
坡上的压力能够分解为机体轴ｘ和ｚ上的气动力
分量

Ｆｘ，ｆ＝－ｐｓＬｆｔａｎτ１ｌ （９）

Ｆｚ，ｆ＝－ｐｓＬｆ （１０）
其中Ｌｆ是前机身的长度（与机体轴ｘ平行）．因
此，由于前机身斜坡的气动力引起的俯仰力矩为

Ｍｆ＝ｚｆＦｘ，ｆ－ｘｆＦｚ，ｆ （１１）
（ｘｆ，ｚｆ）为前体的气动中心位置相对于飞行器重
心的坐标．
同理，飞机上表面的气动力和力矩 Ｆｘ，ｕ，

Ｆｚ，ｕ，Ｍｕ；下表面力和力矩Ｆｘ，ｎ，Ｆｚ，ｎ，Ｍｎ；后体产
生气动力和力矩Ｆｘ，ａ，Ｆｚ，ａ，Ｍａ；操纵面力和力矩

Ｆｘ，ｃｓ，Ｆｚ，ｃｓ，Ｍｃｓ可以通过斜激波理论和普朗特－迈
耶关系式得到．
根据力的合成原理，作用在高超声速飞行器

机体轴ｘ和ｚ上的气动力为

Ｆｘ ＝Ｆｘ，ｆ＋Ｆｘ，ｕ＋Ｆｘ，ｎ＋Ｆｘ，ａ＋Ｆｘ，ｃｓ （１２）

Ｆｚ ＝Ｆｚ，ｆ＋Ｆｚ，ｕ＋Ｆｚ，ｎ＋Ｆｚ，ａ＋Ｆｚ，ｃｓ （１３）

　　俯仰气动力矩为

Ｍ ＝Ｍｆ＋Ｍｕ＋Ｍｎ＋Ｍａ＋Ｍｃｓ （１４）

　　一旦有了机体轴ｘ和ｚ 上的气动力Ｆｘ 和

Ｆｚ，通过坐标系转换，得到气动升力和阻力

Ｌ＝Ｆｘｓｉｎα－Ｆｚｃｏｓα （１５）

Ｄ＝－Ｆｘｃｏｓα－Ｆｚｓｉｎα （１６）
而对应的俯仰力矩仍为Ｍ．

２．２　推进系统建模

超燃发动机模型示意图如图４［９］．所采用的
发动机模型分３个部分：扩散室、燃烧室、内喷管，
分别对应图４中的①，②，③部分．对在扩散室和
内部喷嘴的流体做一维等熵流的假设．而燃烧室
内的流体以在恒定面积管中具有热增加的一维流

来表征．考虑化学当量比作为发动机的输入量．
在扩散室，应用连续方程（质量守恒）计算扩

７２７２



航　空　动　力　学　报 第２７卷

图４　超声速燃烧冲压喷气发动机简图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｅｎｇｉｎｅ

散室出口的马赫数Ｍａ２，温度Ｔ２ 和压强ｐ２［９］：

１＋γ－１２ Ｍａ（ ）２２
γ＋１
γ－１

Ｍａ２２
＝Ａ２ｄ

１＋γ－１２ Ｍａ（ ）２１
γ＋１
γ－１

Ｍａ２１
（１７）

Ｔ２ ＝Ｔ１
１＋γ－１２ Ｍａ２１

１＋γ－１２ Ｍａ

烄

烆

烌

烎
２
２

（１８）

ｐ２ ＝ｐ１
１＋γ－１２ Ｍａ２１

１＋γ－１２ Ｍａ

烄

烆

烌

烎
２
２

γ
γ－１

（１９）

这里Ａｄ＝Ａ２／Ａ１是扩散室面积比．进一步得到燃
烧室入口处的驻点温度

Ｔｔ２ ＝ １＋γ－１２ Ｍａ（ ）２２ Ｔ２ （２０）

燃烧室中采用液氢（ＬＨ２）作为燃料，用ｆ表征液
氢与空气的油气比，用ｆｓｔ表征液氢与空气的恰当
油气比，则燃烧室燃烧的化学当量比可以定义

为＝
ｄｅｆ
ｆ／ｆｓｔ．则燃烧室温度的增量由下式决定［８］：

ΔＴ＝ΔＴ（Ｔｔ２，，Ｈｆ，ηｃ，ｃｐ，ｆｓｔ）＝
ｆｓｔ
１＋ｆｓｔ（ ） Ｈｆηｃ

ｃｐ
－Ｔ（ ）ｔ２ （２１）

其中Ｈｆ为液氢（ＬＨ２）的分解热，ηｃ 为燃烧室的
效率，ｃｐ 为空气的比定压热容，ｆｓｔ为液氢与空气
的恰当油气比．一旦获知了燃烧室的温度增量

ΔＴ，根据经典的一维瑞利流关系（式（２２）），可以
得到燃烧室出口的马赫数 Ｍａ３，温度 Ｔ３ 和压
强ｐ３［７］．

Ｍａ２３ １＋γ－１２ Ｍａ（ ）２３
（γＭａ２３＋１）２

＝

Ｍａ２２ １＋γ－１２ Ｍａ（ ）２２
（γＭａ２２＋１）２

＋
Ｍａ２２

（γＭａ２２＋１）［ ］２ ΔＴＴ２
（２２）

Ｔ３ ＝Ｔ２
１＋γＭａ２２
１＋γＭａ（ ）２３

２　 Ｍａ３
Ｍａ（ ）２

２

（２３）

ｐ３ ＝ｐ２
１＋γＭａ２２
１＋γＭａ（ ）２３ （２４）

　　因为假设超声速燃烧冲压喷气发动机的内喷
管是等熵的，所以可将扩散室面积比Ａｄ改成内喷
管面积比Ａｎ＝Ａｅ／Ａ３，依照式（１７）～式（１９）可
以得到内喷管出口的气体参数 （Ｍａｅ，Ｔｅ，ｐｅ）．忽
略燃料的流量，利用冲量定理得到发动机的推力
公式［１１］

Ｔ＝ｍａ（Ｖｅ－Ｖ∞）＋
（ｐｅ－ｐ∞）Ａｅ－（ｐ１－ｐ∞）Ａｉ （２５）

其中ｍａ为通过发动机的空气的流量，Ｖｅ 为发动
机的出口流速，Ｖ∞ 为自由流的流速，ｐｅ是发动机
内喷管出口平面的压力，Ａｉ是发动机进气道的面
积，Ａｅ是内喷管出口平面的面积．

２．３　结构动力学建模

为了研究作为调节对象的弹性飞行器的特

性，通常用非均匀的弹性梁代替飞行器的弹体．
Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ－Ｅｕｌｅｒ梁的弯曲振动微分方程为［１２］

ρＡ
２ω
ｔ２ ＋

２

ｘ２
ＥＩ

２ω
ｘ（ ）２ ＝ｆ－ｍｘ （２６）

ｆ（ｘ，ｔ）和ｍ（ｘ，ｔ）分别表示单位长度梁上分布的
横向外力和外力矩．利用模态叠加法对方程进行
求解：使振动方程的作用力为０，求解各阶固有频
率ωｉ和固有振型Φｉ（ｘ）．引入主坐标变换［１３］

ω（ｘ，ｔ）＝∑
＋∞

ｉ＝１
Φｉ（ｘ）ηｉ（ｔ） （２７）

其中ηｉ（ｔ）为第ｉ阶固有振型对应的广义坐标．利
用固有振型的正交化进行化简，并引入黏性阻尼
的影响，得到弹性高超声速飞行器关于广义坐标

ηｎ（ｔ）的归一化微分方程
［１４］

η̈ｎ（ｔ）＋２ζωｎηｎ（ｔ）＋ω
２
ｎηｎ（ｔ）＝ｆｎ（ｔ）／ｍｎ

（ｎ＝１，２，３，…） （２８）

其中ｆｎ（ｔ）＝∫
ｌ

０
［ｆ（ｘ，ｔ）Φｎ（ｘ）＋ｍ（ｘ，ｔ）Φ′ｎ（ｘ）］ｄｘ

为振型力，ｍｎ ＝∫
ｌ

０
ρＡΦ

２
ｎ（ｘ）ｄｘ为振型质量．这里

对应的ｆ（ｘ，ｔ）和ｍ（ｘ，ｔ）分别是气动力及气动力
矩的分布．

２．４　非线性动力学模型

考虑地球的曲率影响，假设推力方向沿发动
机轴线且与机身轴线平行．以燃烧室燃料的化学
当量比和操纵面转角δｅ作为输入，考虑１阶气
动弹性模态，并选定飞行的状态变量Ｘ ＝ ［ｖ，α，

ｑ，ｈ，θ，η１，η
·
１
］Ｔ．其中５个刚体模态：速度ｖ，迎角

α，俯仰角速度ｑ，高度ｈ，俯仰角θ；２个弹性模态：

８２７２
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η１，η
·
１．采用拉格朗日法推导得到其纵向模型的非
线性方程组为［９］

ｖ· ＝ Ｔｃｏｓα－Ｄ（ ）ｍ －ｇｓｉｎ（θ－α）

α
·
＝－ Ｌ＋Ｔｓｉｎα（ ）ｍｖ ＋ｑ＋

ｇ
ｖ －

ｖ
Ｒｅ＋（ ）ｈｃｏｓ（θ－α）

ｑ＝Ｍ＋ＴｚｔＩｙｙ
ｈ＝ｖｓｉｎ（θ－α）
θ＝ｑ

η̈１ ＝－２ζω１η
·
１－ω２１η１＋ｆ１（ｔ）／Ｍ

烅

烄

烆 １

（２９）

其中ｇ＝ｇ０
Ｒｅ
Ｒｅ＋（ ）ｈ

２

，Ｒｅ为地球半径，是引力常

量，ｇ０为海平面的重力加速度，ｍ和Ｉｙｙ分别为高
超声速飞行器质量及其沿ｙ轴的转动惯量．Ｌ，

Ｄ，Ｔ，Ｍ 分别为升力、阻力、推力和俯仰力矩，由
前述气动、推进、结构系统建模得到．ｚｔ为重心对
推力线的垂直距离．
依上述建模过程可知，当飞行器参数发生改

变时，能迅速地反映到动力学方程中，为飞行器概
念研究阶段动力学分析和控制器设计的比较研究

提供的快捷且相对准确的建模方式．

３　模型动力学分析

３．１　高超声速飞行器静态特性比较研究仿真

对于飞行器设计者而言，飞行包线越大则飞
行器相应的活动范围就越大．配平迎角α越小则
飞行器的失速裕度越大（即如果迎角过大将会导
致气流分离和升力损失）．过大的发动机输入将会
使得油耗增大，而且也使得发动机的推力裕度变
小．另外，过大的舵面偏转不仅影响舵面的使用裕
度，而且在高超声速飞行中大的舵偏会对热防护
系统带来更多的挑战．升阻比是衡量飞行器品质
的一个重要指标，此值愈大愈好．因此，在飞行器
设计的过程中要选择较大的飞行包线和升阻比，
较小的配平迎角、发动机输入和舵偏的构型．
飞行包线随乘波体下倾角τ１ｌ的变化趋势如

图５所示（选择飞行动压范围为１９～９０ｋＰａ，马赫
数范围为６～１２）．
图５中实线、虚线和点划线分别是下倾角

τ１ｌ＝６°，７°，８°时的飞行包线上限．从图５可以看
出：在基准高度和马赫数下，飞行包线随下倾角

τ１ｌ的增大而减小．限于篇幅，配平迎角α、配平化
学当量比、配平舵偏δｅ和升阻比Ｌ／Ｄ随乘波体

下倾角τ１ｌ的变化趋势，以及静态特性随发动机位
置（进气道入口到乘波体鼻尖的距离）和操纵面面
积的变化趋势图本文中没有给出，但在３．３节给
出了相应结论．

图５　飞行包线随下倾角τ１ｌ的变化关系

Ｆｉｇ．５　Ｌｅｖｅｌ－ｆｌｉｇｈｔ　ｔｒｉｍｍａｂｌｅ　ｒｅｇｉｏｎ　ｖｓ．ｌｏｗｅｒ

ｆｏｒｅｂｏｄｙ　ａｎｇｌｅτ１ｌ

３．２　高超声速飞行器动态特性比较研究仿真

飞行器设计者为了提高飞行器的机动性经常

可能要增大飞行器的不稳定性．然而必须指出，要
想得到越大的不稳定性就会导致越大的使飞行器

稳定的闭环控制系统的带宽下限．这有可能和结
构（气动弹性）及执行机构动态特性相矛盾，这是
因为提高了闭环控制系统的带宽下限可能使得其

与结构、执行机构的频带交叉，从而使控制失稳．
同样地，飞行器设计者为了增加制导回路的带宽
会增大右半平面零点．当然同样必须指出结构弹
性模态及执行机构的动态特性将限制控制系统能

够达到的带宽．因此，关于不稳定性和非最小相位
行为在飞行器设计过程中越早被考虑越好．以升
降舵作为输入，航迹倾斜角作为输出，仿真得到相
应的右半平面极点（ＲＨＰ）和零点（ＲＨＺ）由图６
和图７给出．
从图６和图７中可以看出：在给定高度和马

赫数下，表征不稳定性的飞行器右半平面极点和
非最小相位特性的飞行器右半平面零点随下倾角

τ１ｌ的增大而增大．限于篇幅，右半平面极点和零
点随发动机位置Ｌｆ和舵面大小Ｓｅ的变化趋势本
文中没有列出，但在３．３节给出了相应结论．

３．３　比较研究总结

飞行器尺寸参数（乘波体下倾角τ１ｌ，发动机
位置Ｌｆ和舵面大小Ｓｅ）对在控制相关的静态特
性和动态特性的影响总结如下表１所示．

９２７２
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图６　右半平面极点随下倾角τ１ｌ的变化图

Ｆｉｇ．６　Ｐｏｌｅｓ　ｖｓ．ｌｏｗｅｒ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ　ａｎｇｌｅτ１ｌ

图７　右半平面零点随下倾角τ１ｌ的变化图

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ　ｚｅｒｏｓ　ｖｓ．ｌｏｗｅｒ

ｆｏｒｅｂｏｄｙ　ａｎｇｌｅτ１ｌ

表１　飞行器参数比较研究总结

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ　ｏｆ　ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ　ｔｒａｄｅ－ｏｆｆ　ｓｔｕｄｉｅｓ

τ１ｌ增大 Ｌｆ后移 Ｓｅ增大

飞行包线 减小 减小 增大

配平迎角α 减小 减小 略微增大

配平化学当量比 增大 增大 减小

配平舵面δｅ 增大 增大 减小

配平升阻比 减小 减小 增大

右半平面极点 增大 增大 减小

右半平面零点 增大 增大 几乎不变

４　控制器设计与评估

以小扰动线性化后的模型（３０）作为控制器设
计模型

ｘｐ ＝Ａｐｘｐ＋Ｂｐｕ

ｙｐ ＝Ｃｐｘｐ
ｚｐ ＝Ｈｐｘ
烅
烄

烆 ｐ

（３０）

其中ｘｐ［Δｖ，Δα，Δｑ，Δｈ，Δθ，Δη１，Δη１］
Ｔ为状态

向量，ｕ ［Δ，Δδｅ］Ｔ 为控制向量，ｙｐ 为观测向
量，ｚｐ＝ ［ΔｖΔｈ］Ｔ 为跟踪期望指令的输出量．
为了精确跟踪指令信号，将上述跟踪问题转

化为标准调节问题，从而利用ＬＱＲ理论为飞行
器设计最优控制器．定义指令信号ｒ（ｔ）和指令输
出ｚｐ的误差为ｅ１ ＝ｒ－Ｈｐｘｐ，令误差积分ｘ２ ＝

∫
ｔ

０
ｅ１（τ）ｄτ，代入系统（３０）得到扩维系统

ｘｐ
ｘ（ ）２ ＝ 　Ａｐ ０

－Ｈｐ
烄

烆

烌

烎０
ｘｐ
ｘ（ ）２ ＋ Ｂｐ

　（ ）０ ｕ＋ ０（）Ｉｒ
（３１）

令ｘ （ｘｐｘ２）Ｔ，可以将系统（３１）写成
ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｇｒ （３２）

矩阵Ａ，Ｂ，Ｇ为系统（３１）对应位置矩阵．定义系统
（３２）新的误差向量如下：

ｅ＝
ｒ－Ｈｐｘｐ
ｘ

烄

烆

烌

烎２
＝
Ｉ（）０ｒ＋

－Ｈｐ ０

　０（ ）Ｉｘ＝Ｍｒ＋Ｈｘ （３３）

　　取二次型性能指标

Ｊ＝ １２∫
∞

０
（ｅＴＱｅ＋ｕＴＲｕ）ｄｔ （３４）

其中Ｑ＝ＱＴ ≥０，Ｒ＝ＲＴ ＞０，将式（３３）代入式
（３４）可得

Ｊ＝ １２∫
∞

０
（ｘＴＨＴＱＨｘ＋２ｒＴ　ＭＴＱＨｘ＋

ｒＴ　ＭＴＱＭｒ＋ｕＴＲｕ）ｄｔ （３５）

　　利用标准解法［１５］，可得标准 Ｒｉｃｃａｔｉ方程和
伴随向量方程

Ｐ＝
－ＰＡ－ＡＴＰ－ＨＴＱＨ＋ＰＢＲ－１　ＢＴＰ （３６）

ｇ＝ （ＰＢＲ－１　ＢＴ－ＡＴ）ｇ－（ＨＴＱＭ ＋ＰＧ）ｒ
（３７）

　　若 （Ａ，Ｂ）可控，（Ａ，槡Ｑ）可观，则式（３６）有
唯一正定解Ｐ ＞０（Ｐ ＝０）．于是可以得到控
制律［１５］

ｕ＝－Ｋｘｘ－Ｋｒｒ （３８）

０３７２
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其中

Ｋｘ ＝Ｒ－１　ＢＴＰ （３９）

Ｋｒ＝ （ＰＢＲ－１　ＢＴ－ＡＴ）－１（ＨＴＱＭ ＋ＰＧ）
（４０）

　　现将非线性模型（２９）作为控制器评估模型．
注意到控制律（３８）是小扰动线性化之后的控制
律，代入评估模型的控制律为

［，δｅ］Ｔ ＝ ［＊，δ＊ｅ ］Ｔ－

Ｋｘ（Δｖ，Δα，Δｑ，Δｈ，Δθ，Δη１，Δη
·
１）Ｔ－Ｋｒｒ

（４１）
其中上标＊表示配平点的输入值．
高超声速飞行器在ｈ＝２６ｋｍ，Ｍａ＝８的巡航

任务中，做加速爬升机动（速度和高度增加值ｖ＝
２００ｍ／ｓ，ｈ＝３００ｍ），比较不同飞行器构型下的控
制效果和输入随时间的变化．选择乘波体下倾角

τ１ｌ＝５°，７°，９°，速度、高度的指令跟踪效果及燃料
化学当量比和舵面偏转δｅ随时间的变化如图８
和图９所示．
从图８和图９可知，当改变下倾角情况下，该

控制器对飞行速度和飞行高度都有良好的控制效

果，但是发动机输入和舵面偏转大小相差较大．当
下倾角较大时，燃料化学当量比（油耗）和舵面
偏转δｅ也较大．因此在飞行器设计过程中要适当
减小下倾角，这将有利于避免发动机壅塞和舵面
饱和的情况发生．同理，选择不同的发动机位置和
升降舵面积可得，该控制器对于不同的发动机位
置和升降舵面积都有良好的控制效果，但是前移
发动机和增大升降舵面积有利于避免发动机壅塞

和舵面饱和的情况发生（限于篇幅图未列出）．

图８　不同下倾角下速度指令跟踪

Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｍｍａｎｄ　ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｏｗｅｒ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ　ａｎｇｌｅｓ

图９　不同下倾角下高度指令跟踪

Ｆｉｇ．９　Ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｃｏｍｍａｎｄ　ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｌｏｗｅｒ　ｆｏｒｅｂｏｄｙ　ａｎｇｌｅ

根据３．３节控制相关的静态特性和动态特性
的总结结果以及上一节的控制评估比较结果可知

乘波体下倾角τ１ｌ应适当减小，发动机位置Ｌｆ应
适当前移，升降舵面积Ｓｅ 应适当增大．对照原飞
行器构型参数，选择新的飞行器构型：乘波体下倾
角τ１ｌ＝５．２°，发动机位置Ｌｆ＝１３．２ｍ，升降舵面
积Ｓｅ＝２ｍ２．根据本节所设计的ＬＱＲ指令跟踪控
制器，在飞行器巡航状态，作加速爬升机动时的速
度和高度指令跟踪效果以及燃料化学当量比和
舵面偏转δｅ随时间的变化如图１０和图１１所示，
其中速度指令跟踪的下图虚线表示的是发动机壅

塞时的燃料化学当量比．

图１０　新构型和初始构型的速度指令跟踪

Ｆｉｇ．１０　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｍｍａｎｄ　ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ　ｏｆ　ｎｅｗ　ａｎｄ

ｉｎｉｔｉａｌ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

从图１０可以看出在该控制律下，相比较初始
构型，新构型和初始构型对于速度指令的跟踪效

１３７２
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图１１　新构型和初始构型的高度指令跟踪

Ｆｉｇ．１１　Ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｃｏｍｍａｎｄ　ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ　ｏｆ　ｎｅｗ　ａｎｄ

ｉｎｉｔｉａｌ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

果都比较好，两者没有明显的优劣．但是，燃料化
学当量比在随时间的变化过程中越小，这也意
味着新构型的飞行器的燃料消耗越少．而且进一
步可以从图中可知在仿真初始阶段，新构型处于
发动机热壅塞的范围更小，因此新构型相比初始
构型受发动机热壅塞的制约更小．从图１１可以看
出，在高度指令跟踪时，新构型和初始构型对于高
度指令的跟踪效果也都比较好，并无明显的优劣．
但是，升降舵的偏转δｅ在随时间变化的过程中最
大舵偏转和稳态时舵偏转都比初始构型要小，因
此新构型能有效提高舵面的控制效能，降低外界
环境对控制作用的要求．

５　结　论

对于高超声速飞行器存在多学科、强耦合、非
线性等问题，本文提出了一套面向控制的一体化
设计方案．采取工程估算的方法建立高超声速飞
行器参数化模型，进行了改变乘波体下倾角、发动
机位置和操纵面面积的比较研究．进一步设计

ＬＱＲ控制器，比较了不同飞行器外形对控制效果
的影响，并给出了工程建议．最后，面向控制需求
选择了一种新的飞行器外形，并进行了仿真验证．
该项工作在高超声速飞行器概念阶段，对减少设
计次数，提高飞行器各性能指标、明确设计思路和
方向起着指导性的作用．
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