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燃料消耗下吸气式高超声速飞行器
自适应控制
高刚*，张金鹏，李群生
中国空空导弹研究院，河南 洛阳 471009

摘 要：针对高超声速飞行器纵向动态，考虑飞行器燃料消耗，设计了自适应控制器。首先，基于一个改进的飞行器模型，利

用反馈线性化方法对其进行线性化，进而分析飞行器燃料消耗对线性化动态的影响。基于此分析结果，同时考虑避免控制

律应用过程中可能出现的执行器震颤现象，利用模型参考自适应控制方法，基于Lyapunov函数，为飞行器设计自适应控制

器。稳定性分析表明，在飞行器燃料消耗所引起的不确定下，所设计控制器能够保证跟踪误差全局一致最终有界。仿真结

果表明，在飞行器燃料消耗所引起不确定影响下，所设计控制器具有良好的跟踪效果与鲁棒性。
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高超声速飞行器因其能够快速全球可达，具有巨大的

军事价值和潜在的经济价值，近年来成为各国发展的重点，

如中国的WU-14及美国的HTV-2。相对于普通飞行器，高

超声速飞行器具有巨大的速度优势，更强的载荷携带能力，

以及可能重复使用的特性。另一方面，就军事目的而言，高

超声速飞行器优越的机动性大大增加了其拦截难度。

在采用轻质材料的情况下，高超声速飞行器在快速飞

行过程中由于气流扰动等因素，可能发生气动弹性振动。

考虑冲压发动机与机体的融合构型和高超声速飞行器弹性

机体，推进系统及气动力学之间存在强耦合作用。与此同

时，高超声速飞行器具有高马赫数飞行特性，参数快时变特

征。上述特点使得高超声速飞行器控制具有巨大的挑

战性[1,2]。

高超声速飞行器控制研究集中于具有X-33或X-38构型

无动力高超声速飞行器(NHV)的再入控制[3,4]，及具有锥体加速

器或X-30 构型吸气式高超声速飞行器(AHV)的巡航控制[5,6]。

吸气式高超声速飞行器方面，现有参考文献涉及三个

主要的飞行器模型。其一是美国航空航天局（NASA）兰利

研究中心提出的刚性NASA-LRC模型，主要考察一个具有

锥体加速器构型高超飞行器的纵向动态[5,7]。利用计算流体

力学，第二个包含弹性模态的CSULA-GHV是由加州州立

大学多学科飞行动态及控制实验室提出，它描述了一个全

尺寸 X-30 构型高超声速飞行器的纵向动态[8,9]。利用

Lagrange方程，对于一个X-30构型飞行器的纵向动态，美

国空军研究实验室推导了第三个具有弹性模态的AFRL-

OSU模型[6,10]。

本文研究基于AFRL-OSU模型，其中部分动力学描述

是系统状态及控制输入的隐函数，不具有通常控制器设计

所要求的相对规范的形式。利用曲线拟合方法，几位作者

给出了AFRL-OSU模型的曲线拟合形式[6,11-13]，大大降低了

控制分析的难度，同时保留了原模型的基本动态特征[6]。

采用 AFRL-OSU 模型，参考文献[11]、参考文献[14]、参考

文献[15]中假设弹性模态可以直接测量，将其用于控制反

馈。参考文献[16]利用线性参数时变的建模及控制方法研

究AFRL-OSU模型，参考文献[17]提出高超声速飞行器保

性能控制，参考文献[18]利用T-S模糊控制方法设计保性能

控制器。基于有限的状态信息，参考文献[19]提出输出反

馈控制器。基于反馈线性化系统，参考文献[20]讨论了高
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超声速飞行器的鲁棒最优控制问题。

对比无动力高超声速飞行器，吸气式高超声速飞行器

在飞行过程中必然产生燃料消耗，引起飞行器质量及转动

惯量变化[13]。在此前提下，针对吸气式高超声速飞行器控

制问题，现有研究并不充分。针对此问题，考虑燃料消耗引

起的飞行器质量及转动惯量变化，本文研究吸气式高超声

速飞行器的自适应控制问题，在控制律设计过程中注意避

免执行器震颤现象。

1 模型分析
1.1 高超声速飞行器纵向动态

考虑一个 X-30 构型的飞行器，本节中的分析基于

AFRL-OSU模型。对此高超声速飞行器模型，其不稳定性

及控制难点主要体现在纵向运动平面。在无滚转的情况下

解耦于横向动态，飞行器的纵向动态可描述为：

(1)

模型中的气动力和力矩具有形式：

( )

( )

( )

( )( ( ))
2

2

2

2

2

2
, ,

2 0
1 1 1 1

2 0
2 2 2 2 2

1( , , , ) ,
2
1( , , , ) ,
2
1( , , , ) ,
2

1( , , , , ) ( , , , )
2 e

e

e L e

e D e

T

e T M M e

e

L h V V SC

D h V V SC

T h V V SC

M h V z T h V V Sc C C

N N N N

N N N N N

α δ

α α

δα α

α δ ρ α δ

α δ ρ α δ

α ρ α

α δ α ρ α δ

α α

α α δ

=

=

Φ  =                        Φ

Φ   =                   Φ  + +

= + +

= + + +

式中：模型中空气密度满足 ρ̄= ρ0e-
h- h0
hs 。此外，气动升力、阻

力、力矩及发动机推力的曲线拟合表达式可写为：

式中：动压 q̄=
1
2 ρ̄V 2。

以上模型中，包含5个刚性状态变量，即高度h、速度V、

迎角α、俯仰角θ及俯仰角速率Q。同时，模型包含4个弹性

状态变量η1,η̇1,η2,η̇2。以上模型中，输出高度h主要由升降

舵偏转 δe调节，而输出速度 V主要受油门开度Φ的影响。

可以看到，系统中各变量间存在复杂的耦合，如由于系统发

动机与气动外形的相互作用，除推力外，油门开度Φ间接影

响俯仰力矩。另外，对升降舵偏转 δe，其在调节俯仰力矩的

同时，通过相对较弱的耦合间接影响升力、阻力及广义弹性

力。此外由式(1)，刚性状态变量俯仰角速率的动态受弹性

模态的影响，同时广义弹性力依赖于迎角，由此系统弹性模

态及刚性动态间存在耦合。

1.2 面向控制的模型设计

对式（1），升降舵与升力及阻力间存在耦合，由此控制输入

δe会出现在输出h,V的低阶导数中。由于耦合CδeL ,Cδ2eL ,CδeD相对

较弱，可以考虑在控制器设计过程中将其忽略。与此同时，为

避免输入解耦矩阵奇异，考虑油门开度Φ命令实现过程的一个

二阶动态扩展，将弹性模态忽略，可得：

此时，考虑控制输入升降舵偏转 δe及油门开度命令

Φc，利用Matlab符号计算，对输出高度h及速度V求高阶导

数，可以验证式(2)具有满相对度。在此模型中，其状态变

量取为高度h、速度V、迎角α、俯仰角θ、俯仰角速率Q、油门

开度Φ及 Φ̇。选取阻尼系数 ζ = 0.7，固有频率ω= 20，式(2)

中最后一个方程描述真实飞行器中油门开度Φ命令实现过

程中的一个滞后效应，具有现实意义。
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对式(1)或式(2)，其运行区间见表1。

可以验证，对表1给定的运行区间，考虑控制输入升降

舵偏转 δe及油门开度命令Φc，对输出高度 h及速度 V求高

阶导数，式(2)具有非奇异的输入解耦矩阵。

在本文中，式(2)主要用于控制器设计及飞行器稳定性

分析。对所设计控制器仿真验证采用式(1)，其中包含式(2)

中忽略的弱耦合及弹性模态。

2 模型不确定性分析
2.1 模型不确定性

在真实的高超声速飞行过程中，由于冲压发动机的燃

料消耗，飞行器质量及转动惯量均会产生显著的变化[13]，其

可表示为：

m=m0 (1+Δm)
I = I0 (1+ΔI)

式中：m0,I0分别为m,I的标称值；|Δm |£ 50%，|ΔI |£ 50%表

示相应变量的加性不确定性，其可记为：

p= [m I]T,Ωp = {p||Δm |£ 50%, |ΔI |£ 50%} (3)

2.2 飞行器的反馈线性化模型

在本节，使用反馈线性化技术，得到一个高超声速飞行

器的线性化模型，其中包含由不确定参数导致的未知动态。

考虑高超声速飞行器纵向式(2)，为消除稳态误差，在系统

中增加积分变量：

h* = ∫
t0

t
h ( )τ dτ,V * = ∫

t0

t
V ( )τ dτ

则式(2)写为：

ż = f (z)+ g (z) v, y* = é
ë
ê

ù
û
ú

h*

V *
(4)

式中：

非线性函数：

对于式(4)，可以验证：

由此，高度积分 h*具相对阶 rh = 5，速度积分V *具相对

阶 rV = 5，此时式(2)具有满相对阶及零内动态。能线性化非

线性式(2)的坐标变换x= T (z)可表示为：

x=[x1 x2 … x9]
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应用此坐标变换，由L4f ( )z h* = L3f ( )z h, L3f ( )z V * = L2f ( )z V，可得：

令：

表1 飞行器运行区间

Table 1 The flight envelope of the vehicle
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及：

F (z)= |F1 ( )z ( )m0,I0
G ( )z = |G1 ( )z ( )m0,I0

(6)

可以验证，标称条件下的输入解耦矩阵G (z)在实际飞

行包线内具有非奇异性。

2.3 模型不确定性分析

考虑由式(3)描述的不确定参数，在以上推导中，G1由

Matlab符号计算得到，其具有表达式：

其中：

G11 (z,p)= 1
2mI (

1
2 ρ0e

-h+ h0
hs V 2S(cos(θ -α)CαL -

sin(θ -α)(2Cα2D α+CαD ))+ sin(θ)(3β'3α2 +
2β'2α+ β'1 )+ cos(θ)(β'3α3 + β'2α2 + β'1α+
β'0 )+ sin(θ)Φ(3β3α2 + 2β2α+ β1 )+ cos(θ)
Φ(β3α3 + β2α2 + β1α+ β0 ))ρ0e

-h+ h0
hs V 2S2ce

G21 (z,p)= 1
2mI (-

1
2 ρ0e

-h+ h0
hs V 2S(2Cα2D α+CαD )+

(3β'3α2 + 2β'2α+ β'1 )cos(α)- (β'3α3 +
β'2α2 + β'1α+ β'0 )sin(α)+ (3β3α2 + 2β2α+
β1 )cos(α)Φ- (β3α3 + β2α2 + β1α+ β0 )
sin(α)Φ ρ0e

-h+ h0
hs V 2S2ce

显然：

可得：

G1 =GΛ,Λ=
é
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ê
êê
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úú
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0
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≥ λ0≥49>0，i=1，2 (7)

这里λi ( × )表示括号内矩阵的第 i个特征值。

3 控制器设计
吸气式高超声速飞行器在飞行过程中的燃料消耗，会

引起飞行器的飞行参数变化。针对这种变化，相比于建立

精确的燃料消耗模型，本节将此参数变化视为一种不确定

因素，基于其对飞行器反馈线性化模型的影响分析，针对高

超声速飞行器的不确定模型设计自适应控制器，同时在控

制律设计过程中注意避免执行器震颤现象。

3.1 控制器设计

由 v= é
ë
ê

ù
û
ú

δe
Φc

，应用静态反馈：

v=G-1 (z)(-F(z)+ u) (8)

那么对式(5)，其可写为：

ẋ= Ax+B(G1 (z)G-1 (z)u+ω(z))
y =Cx

(9)

式中：ω(z)=F(z)-G1 (z)G-1 (z)F(z)+G(z)ϑ(z),
ϑ(z)=G-1 (z)（F1 (z)-F(z)）。

系统中状态，输入及输出矩阵具有下面的结构：

A= diag{A1 A2}
B= diag{B1 B2}
C = diag{C1 C2}

(10)

这里子矩阵具有Brunovsky规范形式：
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, B2 =

é

ë

ê

ê
êêê
ê
ù

û

ú

ú
úúú
ú
0
0
0
1

C1 = [ ]1 0 0 0 0 0 0 0 0
C2 = [ ]0 0 0 0 0 1 0 0 0
式(9)中的不确定项满足：

 G-1 ( )z ω ( )z =














G-1 ( )z ( )F(z)-G1 (z)G-1 (z)F(z)+

G(z)ϑ(z) =

 G-1 ( )z F(z)-ΛG-1 (z)F(z)+ϑ(z) £

 I -Λ  G-1 (z)F(z) +  ϑ(z) £ a1ϕ1 (z)

(11)

及

 G-1 ( )z ( )G1 ( )z G-1 ( )z - I =  ( )I -Λ G-1 ( )z £ a1ϕ2 (z)

(12)

这里 × 表示矩阵的Frobenius范数，a1 =max{ I -Λ ,1}
为 一 个 正 常 数 ，ϕ1 (z) 为 任 一 标 量 函 数 满 足 ϕ1 (z)³
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 G-1 (z)F(z) +  ϑ(z) ³ 0，ϕ2 (z)为任一标量函数满足ϕ2 (z)³

 G-1 (z) ³ 0。
对于式(9)，它需要跟踪的参考命令可描述为：

ym =
é

ë
êê

ù

û
úú

ym1
ym2

式中：ym1是5阶可微的，ym2是4阶可微的，令：

xm = [ ym1 ẏm1 y(2)m1 y(3)m1 y(4)m1 ym2 ẏm2 y(2)m2 y(3)m2 ]
T

rm = [ y(5)m1 y(4)m2 ]
T

(13)

这里假设 xmÎ L∞,rmÎ L∞，L∞表示全部有界函数构成的

空间。对于以上参考命令，可写为参考模型：

ẋm =Axm +Brm
ym =Cxm

(14)

这里状态、输入及输出矩阵由式(10)给出，其中状态及

输入矩阵(A,B)是可控的，因此存在一个镇定的矩阵K0及正

定矩阵P,Q满足：

Ac =A+BK0ÎH
ATc P +PAc =-Q

(15)

这里H表示全部Hurwitz 矩阵的集合。考虑反馈线性

化式(9)，其控制输入被不确定项影响，将鲁棒控制器设

计为：

u= rm +K0e+K(t) (16)

式中：rm由式(13)给出，跟踪误差 e= x- xm，K0见式(15)；K(t)
被设计来保证不确定参数下非线性系统(9)的参考命令跟

踪，如：

K(t)= -awG ( )z GT ( )z BTPe
λ0  GT ( )z BTPe

(17)

式中：aw = a1ϕ1 (z)+ a1ϕ2 (z) K0e+ rm 。

此时，跟踪误差 e= x- xm满足 limt®∞ e= 0，由此 limt®∞ (y (t)-
ym (t))= 0。

需要注意的是，式(17)中包含一项
1

λ0  GT ( )z BTPe
，在 e

接近于零时，这一项可能导致执行器震颤[21]。为保证控制

过程不受震颤影响，可行方法是将此项替换为连续信号，如

下所示：

K(t)= -awϕ2 ( )z G ( )z GT ( )z BTPe
ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε

(18)

ȧw =-γσaw + γ
ϕ2 ( )z  GT ( )z BTPe

2

ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε
,aw (t0 )³ 0 (19)

ϕ (z)=ϕ1 (z)+ϕ2 (z) K0e+ rm

式中：γ及σ表示某些正常数，函数ϕ1 (z) ,ϕ2 (z)及参数 a1见

式(11)及式(12)，信号 rm由式(13)定义。

对于具有满相对阶及可逆输入解耦矩阵（式(6)）的非

线性系统（式(4)），考虑不确定参数（式(3)），如果矩阵K0、正

定矩阵 P,Q设计为满足条件式(15)，那么控制律式(8)、式

(16)与式(18)保证跟踪误差 e= x- xm全局一致最终有界。

3.2 稳定性分析

对非线性系式(4)，应用鲁棒控制律式(8)、式(16)与式

(18)，由反馈线性化模型式(9)减去式(14)，得到误差动态系统：

ė= Ace+B (G1 ( )z G-1 ( )z K ( )t +ω ( )z +

)( )G1 ( )z G-1 ( )z - I ( )K0e+ rm

考虑Lyapunov函数：

V = eTPe+ 1
λ0γ

(a1 -λ0aw )2

令：

W =ω (z)+ (G1 (z)G-1 (z)- I) (K0e+ rm )
可给出Lyapunov 函数的导数：

V̇ = ėTPe+ eTPė- 2
γ
(a1 -λ0aw )ȧw =

(Ace+B (G1 (z)G-1 (z)K (t)+W)) TPe+
eTP (Ace+B (G1 (z)G-1 (z)K (t)+W))=
-eTQe+ 2eTPB (G1 (z)G-1 (z)K (t)+W)
-
2
γ
(a1 -λ0aw )ȧw =-eTQe+ 2eTPB

(G1 (z)G-1 (z)
-awϕ2 ( )z G ( )z GT ( )z BTPe
ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε

+W)-
2
γ
(a1 -λ0aw )ȧw

注意到自适应律式(19)及aw (t0 )³ 0，由其通解：

aw =e-γσ(t- t0)aw (t0 )+ ∫
t0

t e-γσ(t-τ) γ ϕ2 ( )z  GT ( )z BTPe
2

ϕ ( )z  GT ( )z BTPe +ε
dτ

可得aw (t)³ 0, t³ t0。考虑式(7)，可得：

V̇ =-eTQe- 2eTPBG1 ( )z G-1 ( )z
awϕ

2 ( )z G ( )z GT ( )z BTPe
ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε

+

2eTPBW -
2
γ
(a1 -λ0aw )ȧw £-eTQe- 2λ0awϕ

2 ( )z  GT ( )z BTPe
2

ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε
+

2eTPBW -
2
γ
(a1 -λ0aw )ȧw

接下来，由不等式：
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 G-1 ( )z W £   G-1 ( )z ω ( )z +  G-1 ( )z ( )G1 ( )z G-1 ( )z - I

 K0e+ rm £ a1ϕ1 (z)+ a1ϕ2 (z) K0e+ rm = a1ϕ (z)

给出：

V̇ £-eTQe-
2λ0awϕ2 ( )z  GT ( )z BTPe

2

ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε
+ 2 G-1 ( )z W

 GT ( )z BTPe -
2
γ
(a1 -λ0aw )ȧw £-eTQe-

2λ0awϕ2 ( )z  GT ( )z BTPe
2

ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε
+ 2a1ϕ ( )z  GT ( )z BTPe -

2
γ
(a1 -λ0aw )ȧw,=-eTQe+ 2 GT ( )z BTPe

( - λ0awϕ2 ( )z  GT ( )z BTPe
ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε

+ a1ϕ (z))- 2γ (a1 -λ0aw )ȧw =
-eTQe+

2(a1 -λ0aw )ϕ2 ( )z  GT ( )z BTPe
2

ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε
+

2a1εϕ ( )z  GT ( )z BTPe
ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε

-
2
γ
(a1 -λ0aw )ȧw =

-eTQe+ 2(a1 -λ0aw ) ( ϕ2 ( )z  GT ( )z BTPe
2

ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε
-
ȧw
γ )+

2a1εϕ ( )z  GT ( )z BTPe
ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε

考虑自适应律式(19)及
ϕ ( )z  GT ( )z BTPe
ϕ ( )z  GT ( )z BTPe + ε

< 1,可以

得到：

V̇ £-eTQe+ 2σaw (a1 -λ0aw )+ 2a1ε
令 ā= a1 -λ0aw,可给出：

由此可得：

V̇ £-eTQe-
σā2

λ0
+
σa21
λ0

+ 2a1ε£-λVV +λε (20)

令λmin ( × ) ,λmax ( × )表示括号内矩阵的最小及最大特征

值，式（20）中常数λV,λε具有以下形式：

λV =min ( λmin ( )Q
λmax ( )P

,γσ)，λε = σa21λ0 + 2a1ε
当时间趋于无穷，式(20)给出：

V ( )t £ e-λV (t- t0)V(t0 )+ ∫
t0

t e-λV (t- τ)λεdτ= e-λV (t- t0)V(t0 )+

λε
λV

(1- e-λV (t- t0))® λε
λV

这就表明对任意 δ > 0，存在 T > 0，由此对任意 t> T，有

|V (t)- λελV |£ λε δλV ，此时V (t)£
λε
λV

(1+ δ)。接下来，令：

Ωe =

ì

í

î

ïï
ïï
e| e £ ( λε ( )1+ δ

λVλmin ( )P )
1
2ü

ý

þ

ïï
ïï

同时注意到对 t> T，有：

λmin (P) e 2 £ eTPe+ 1
λ0γ

(a1 -λ0aw )
2
=V (t)£

λε
λV

(1+ δ)
跟踪误差 e在有限时间内收敛到剩余集Ωe，这表明跟

踪误差 e= x- xm全局一致最终有界。

4 仿真
选取参考文献[6]给出的高度参考命令及速度参考命

令，验证所设计控制器的有效性及鲁棒性。在满足约束式

(3)，其中 |Δm |£ 50%，|ΔI |£ 50%的前提下，执行以下 25 轮

Monte Carlo 仿真，每次仿真中不确定参数m,I随机取值。

叠加25轮仿真结果，高超声速飞行器的高度及速度跟踪性

能如图1（1ft=0.3048m）~图3所示。

在所执行的25轮Monte Carlo仿真中，在不确定参数质

量及转动惯量影响下，所设计自适应控制器实现了期望的

高度及速度指令跟踪效果，表明所设计控制器的有效性及

鲁棒性。

5 结论
对高超声速飞行器，考虑其纵向动态模型，在复杂耦
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图1 飞行器高度跟踪性能

Fig.1 The altitude tracking performance
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合，不确定参数的影响下，本文考虑其参考命令跟踪控制问

题。为降低问题复杂性，对高超声速飞行器纵向模型进行

反馈线性化。考虑燃料消耗导致的模型不确定参数，分析

此线性化模型，并基于分析结果设计了自适应控制器，同时

在控制律设计过程中注意避免执行器震颤现象。基于

Lyapunov函数的稳定性分析结果表明，所设计控制器能保

证跟踪误差全局一致最终有界。基于高超声速飞行器的非

线性模型进行数值仿真，结果表明所设计控制器具有良好

的参考轨迹跟踪控制性能，实现了期望的鲁棒性。
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Abstract: This paper focuses on adaptive controller design for the longitudinal model of an air-breathing hypersonic

vehicle (AHV) subject to fuel consumption. The feedback linearization method is firstly employed for a modified AHV

model, and dynamic effect caused by fuel consumption on the linearized model is analyzed. Based on these analyses

in order to avoid the actuator chattering phenomenon, using model reference control method, an adaptive controller is

designed using the Lyapunov method, and stability analysis suggests that reference command tracking error of the

AHV under parameter uncertainties due to fuel consumption globally, uniformly and ultimately. Finally, simulations

demonstrate that the adaptive controller achieves desired tracking performance and good robustness under fuel

consumption of the vehicle.
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