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考虑动压限制的高超声速飞行器控制系统设计
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摘　 要：针对高超声速飞行器超燃冲压发动机的进气道对飞行动压有比较苛刻的要求，提出一种直接

进行动压反馈的高超声速飞行器控制系统设计方法。 首先，建立了高超声速飞行器动压反馈控制的

动力学模型，并推导了动压控制的状态方程。 然后，利用线性二次型最优控制方法，通过引入动压误

差进行控制对象增广，从而在动压控制回路中引入积分控制，以消除动压跟踪误差，给出了高超声速

飞行器动压控制的控制系统结构。 最后，通过仿真验证了动压控制器具有很好的跟踪性能，考虑存在

气动、推力不确定性因素，飞行器速度出现偏差时，动压控制系统可以自适应地调整飞行高度以保证

对动压指令的跟踪，控制系统具有很好的鲁棒性。
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　 　 随着高超声速飞行器在超燃冲压发动机、热防

护、自主导航等关键技术的突破，高超声速飞行器开

始向着武器化方向发展，各国相继启动了高超声速

武器的演示验证计划，美国 ＤＡＲＰＡ 和空军实验室

先后启动了 Ｘ⁃５１Ａ 高超声速飞行器演示验证实验

以及后续开展的高超声速武器（ＨＡＷＣ）和高超声

速打击计划（ＨＳＳＷ） ［１］。 从文献中可以看出，高超

声速飞行器在进行演示验证飞行试验时，大都采用

跟踪基准弹道的方法，事先通过离线设计好高超声

速飞行器飞行的基准弹道，其基准弹道满足超燃冲

压发动机相关工作条件如进气启动的动压窗口、攻
角变化、马赫数以及高度范围等，验证机控制系统只

需跟踪基准弹道指令，发出相应的控制时序即可。
这种方法控制系统设计简单，易于实现。 但是当存

在超燃冲压发动机推力、飞行器阻力、大气密度变化

时，会造成基准弹道动压变化较大，基至超出超燃冲

压发动机进气道启动的边界，使得燃冲压发动机无

法正常点火工作。
目前，国内外学者在高超声速飞行器研究方面

大都考虑超燃冲压发动机对攻角的约束，以及飞行

器自身的气动不确定性，开展控制系统设计研究提

出高精度姿态控制和针对不确定性的鲁棒控制等控

制方法。 闫杰等［２］针对超燃冲压发动机工作时对

攻角的约束要求，提出高超声速飞行精细姿态控制

方法。 文献［３⁃５］考虑飞行器模型不确定性以及弹

性影响，分别设计了高超声速飞行器的鲁棒控制器，
保证高超声速飞行器在干扰条件下的姿态控制精

度。 文献［６⁃８］把高超声速飞行器纵向模型看作双

输入双输出系统，分别利用升降舵和油门开度作为

输入量设计高超声速飞行器的高度和速度控制系

统，并没有考虑发动机点火工作的约束条件。 尤其

是考虑超燃冲压发动机进气道对动压的约束影响，
进行控制系统设计研究的文献很少。

针对高超声速飞行器超燃冲压发动机对进气道

非常敏感这一问题，提出一种直接进行动压反馈直

接跟踪动压指令的控制方法，以更好地满足超燃冲

压发动机的工作条件。 首先建立了高超声速飞行器

动压控制的动力学模型，推导了动压控制的小扰动

线性化传递函数。 然后，利用线性二次型最优控制

方法，通过引入动压误差进行控制对象增广，在动压

控制回路中引入积分控制，以消除动压跟踪误差，并
给出了高超声速飞行器动压控制自动驾驶仪结构。
最后，通过仿真验证了动压控制器具有很好的跟踪

性能，考虑存在气动、推力不确定性因素，导弹飞行
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速度出现偏差时，动压控制系统可自适应调整飞行

高度以保证对动压指令的跟踪，控制系统具有很好

的鲁棒性。

１　 高超声速飞行器动力学模型

高超声速飞行器的气动外形如图 １所示。

图 １　 高超声速飞行器气动外形

高超声速飞行器采用乘波体构型，超燃冲压发

动机为颌下进气，四片尾舵采用正常式气动布局。
高超声速飞行器纵向通道动力学模型如下：

ｍ ｄｖ
ｄｔ

＝ Ｐｃｏｓα － Ｘ － ｍｇｓｉｎθ

ｍｖ ｄθ
ｄｔ

＝ Ｐｓｉｎα ＋ Ｙ － ｍｇｃｏｓθ

Ｊｚ

ｄωｚ

ｄｔ
＝ Ｍｚ

ｄｘ
ｄｔ

＝ ｖｃｏｓθ

ｄｙ
ｄｔ

＝ ｖｓｉｎθ

ｄϑ
ｄｔ

＝ ωｚ

（１）

　 　 纵向通道法向力、轴向力和俯仰力矩关于攻角、
侧滑角、马赫数及俯仰舵偏角的气动模型为：

ＣＤ ＝ １．７７７ － ０．００４ ９１５α － ０．００４ ９１５β －
　 ０．６３２ １ＭａｄＤ ＋ ０．００１ ５１３Ｍａ·α ＋
　 ０．００１ ５１３Ｍａ·β ＋ ０．０６５ ６７Ｍａ２

Ｃｙ ＝ ０．０００ ５９ － ０．０００ １２２Ｍａ ＋ ０．１７４ １α ＋

　 ０．００４ ７６６α２ － ０．０１１ ８５Ｍａ·α ＋ ０．１１５ ５δｚ ＋
　 ０．０００ ８８α·δｚ － ０．０１８ ８２Ｍａ·δｚ
Ｃｍｚ

＝ － ０．０２９ ４α － ０．０００ ６６８α２ ＋

　 ０．００５ ９６２ Ｍａ·α － ０．０４５ ２５δｚ －

　 ０．０００ ５８３α·δｚ ＋ ０．００７ ４５３Ｍａ·δｚ （２）
　 　 通过系数冻结方法，对高超声速飞行器纵向动

力学模型进行小扰动线性化则可得：
ｄ２ϑ
ｄｔ２

＋ ａ１
ｄϑ
ｄｔ

＋ ａ２α ＝ － ａ３δｚ

ｄθ
ｄｔ

－ ａ４α ＝ ａ５δｚ

ϑ － θ － α ＝ ０

（３）

式中， ａ１ ＝ － Ｍωｚ
ｚ ／ Ｊｚ，ａ２ ＝ － Ｍα

ｚ ／ Ｊｚ，ａ３ ＝ － Ｍδｚ
ｚ ／ Ｊｚ，ａ４ ＝

（Ｐ ＋ Ｙα） ／ （ｍＶ），ａ５ ＝ Ｙδｚ ／ （ｍＶ） 为动力学系数。
因此，可以将动力学模型表示成状态方程形式

ω̇ｚ

α̇
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

－ ａ１ － ａ２
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δｚ （４）

　 　 用气动导数表示法向过载有

ｎｙ ＝
ｑｓＣα

ｙ

ｍｇ
α （５）

式中， Ｃα
ｙ 为导弹升力系数对攻角的偏导数。 将（５）

式代入（４） 式可得到以弹体俯仰角速度 ωｚ 和法向

过载 ｎｙ 为状态的新的状态方程
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（６）
　 　 巡航导弹的动压计算公式为

ｑ ＝ ρｖ２

２
（７）

　 　 对（７）式进行微分可得

ｑ̇ ＝ １
２
ρ̇ｖ２ ＋ ρｖｖ̇ （８）

　 　 引入 ｄＨ 对（８）式进行变换得

ｑ̇ ＝ １
２
ｄρ
ｄＨ

ｄＨ
ｄｔ

ｖ２ ＋ ρｖｖ̇ （９）

　 　 根据标准大气密度的计算公式有

ρ ＝ １．２２５ｅ －βＨ （１０）
式中， β ＝ １ ／ ９ ３００， 对 ρ 进行求导得

ｄρ
ｄＨ

＝－ １．２２５βｅ －βＨ ＝ － βρ （１１）

　 　 高超声速飞行器的高度运动学方程为

ｄＨ
ｄｔ

＝ ｖｓｉｎθ （１２）

由（１）式得：

２４
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ｖ̇ ＝ Ｐｃｏｓα － Ｘ
ｍ

－ ｇｓｉｎθ （１３）

θ̇ ＝ Ｐｓｉｎα ＋ Ｙ
ｍｖ

－ ｇｃｏｓθ
ｖ

＝ ｇ
ｖ

Ｐｓｉｎα
ｍｇ
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è
ç

ö

ø
÷

（１４）
　 　 将（１１） ～ （１３）式代入（９）式可得

ｑ̇ ＝ － ｑ βｖ ＋ ２ｇ
ｖ
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÷ （１５）

　 　 通过系数冻结方法，对（１４）式、（１５）式进行小

扰动线性化，得到动压状态方程
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－ ２ｇｑ
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Δｎｙ （１６）

式中， Ｃα
ｘ 为导弹阻力系数对攻角的偏导数。 联立

（５） 式与动压状态方程，可得到高超声速飞行器动

压控制状态方程如下：
ｘ̇ ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ
ｙ ＝ Ｃｘ ＋ Ｄｕ （１７）

式中，状态向量 ｘ ＝ ω ｚ ｎｙ θ ｑ[ ] Ｔ，控制向量 ｕ ＝

δ ｚ，输出向量 ｙ ＝ ｘ ＝ ω ｚ ｎｙ θ ｑ[ ] Ｔ。 其中系数矩

阵为

Ａ ＝

－ ａ１ － ｍｇ
ｑ０ ｓＣα

ｙ

ａ２ ０ ０
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Ｖ０
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　 　 定义测量方程为

ｚ ＝ ｑ ＝ Ｈｘ （１８）
式中， Ｈ ＝ ［０　 ０　 ０　 １］。

２　 高超声速飞行器动压控制系统设计

高超声速飞行器动压控制系统设计的目的是使

得导弹实际飞行动压能够快速精确地跟踪动压指

令，即 （ｑｃ － ｑ） → ０。 定义动压跟踪误差为

ｅ ＝ ｚｃ － ｚ ＝ ｑｃ － ｑ （１９）
式中， ｑｃ 为动压指令。 为使得高超声速飞行器动压

控制系统能够实现对动压的无静差跟踪，需在最优

控制系统中引入动压的积分环节，为此引入一个新

的状态变量 ｅＩ ，定义动压指令跟踪误差积分为

ｅＩ ＝ ∫ｅ（τ）ｄτ （２０）

假定高超声速飞行器的动压指令为一缓变信号，对
原控制对象 ｘ ＝ ω ｚ ｎｙ θ ｑ[ ] Ｔ 进行增广，将动压

指令跟踪误差 ｅ 、动压指令跟踪误差积分 ｅＩ 增广作

为状态向量，得到增广后的状态方程为

ｘ̇１ ＝ Ａ１ｘ１ ＋ Ｂ１ｕ
ｙ１ ＝ Ｃ１ｘ１ （２１）

式中，状态向量 ｘ１ ＝ ω ｚ ｎｙ θ ｅ ｅＩ[ ] Ｔ，输出向

量 ｙ１ ＝ ω ｚ ｎｙ θ ｅ ｅＩ[ ] Ｔ ，增广后的系数矩阵分

别为

Ａ１ ＝

－ ａ１ － ｍｇ
ｑ０ ｓＣα

ｙ

ａ２ ０ ０ ０
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ｍｇ
－ ａ４ ０ ０ ０

０ ｇ
Ｖ０

ｇｓｉｎθ０
Ｖ０

０ ０

０
－ ２ｇｑ０Ｃα

ｘ

Ｖ０Ｃα
ｙ

－ ｑ０ ２
ｇ
Ｖ０

＋ βＶ０( ) ｃｏｓθ０ －
２ｇｓｉｎθ０

Ｖ０
０
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　 　 为了保证高超声速飞行器动压控制系统在动压

精确跟踪的情况下，所付出的舵偏量尽可能小，因此

提出以下线性二次型最优性能指标函数

ｍｉｎＪ ＝ ∫∞
０
｛ｅＴＱｅ ＋ ｕＴＲｕ｝ｄｔ （２２）

３４
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式中，误差加权矩阵 Ｑ ≥ ０，控制量加权矩阵 Ｒ ＞
０。 线性二次型最优控制的目的是求解最优控制

ｕ∗，使得系统的二次型性能指标函数取极小值。 此

时最优解对应的微分黎卡提方程为

ＡＴ１Ｐ ＋ ＰＡ１ － ＰＢ１Ｒ
－１ＢＴ１Ｐ ＋ Ｑ ＝ ０ （２３）

　 　 求解最优控制的黎卡提方程，可以给出满足该

性能指标为极小值的 ＬＱＲ最优控制解为

ｕ∗ ＝ δｚ ＝ － Ｋｘ１ ＝ － Ｋ

ωｚ

ｎｙ

θ
ｅ
ｅＩ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（２４）

式中， Ｋ ＝ Ｒ －１ＢＴ１Ｐ。
对输出方程进行坐标变换可得

ｘ１ ＝ Ｃ －１
１ ｙ１ （２５）

式中， Ｃ －１
１ ＝ Ｃ１ ＝ Ｉ。 因此可将状态反馈转化为输出

反馈有

ｕ∗ ＝ δｚ ＝ － Ｋｙ１ ＝ － Ｋωｚ Ｋｎｙ Ｋθ Ｋｅ ＫｅＩ[ ]

ωｚ

ｎｙ

θ
ｅ
ｅＩ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（２６）
高超声速飞行器动压控制系统结构如图 ２所示。

图 ２　 高超声速飞行器动压控制结构框图

３　 高超声速飞行器动压控制系统性能

仿真

假设高超声速飞行器超燃冲压发动机点火工作

时飞行高度 Ｈ＝ ２２ ｋｍ，飞行速度 Ｍａ＝ ５．４，超燃冲压

发动机工作时动压边界为 ８０±５ ｋＰａ，动压的边界随

着马赫数的升高而减小，因此动压指令是一条理想

的曲线。 在该飞行条件下，高超声速飞行器动力学

模型为

Ａ ＝

－ ０．２４８ ４ ０．２８２ ４ ０ ０
３０．４５８ ８ － ０．２０１ ８ ０ ０
０ ０．００６ ６ － ０．００２ ６ ０
０ ５．２５７ ３ － ２１８５ ２ ０．００２ ６

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

Ｂ ＝

－ ４１．２６２ １
０
０
０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

， Ｃ ＝

１ ０ ０ ０
０ １ ０ ０
０ ０ １ ０
０ ０ ０ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

　 　 增广后的系数矩阵为

Ａ１ ＝
－ ０．２４８ ４ ０．２８２ ４ ０ ０ ０
３０．４５８ ８ － ０．２０１ ８ ０ ０ ０
０ ０．００６ ６ － ０．００２ ６ ０ ０
０ ５．２５７ ３ － ２１８５ ２ ０．００２ ６ ０
０ ０ ０ １ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

Ｂ１ ＝
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０
０
０
０

é
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ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
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ú
ú
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， Ｃ１ ＝

１ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
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　 　 选择最优控制加权阵 Ｑ，Ｒ 如下

Ｑ ＝

１００ ０ ０ ０ ０
０ １００ ０ ０ ０
０ ０ １０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ２ × １０ －４

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

， Ｒ ＝ １ × １０５

根据方程 （ ２３），可以求得最优控制阵 Ｋ 如表 １
所示。
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表 １　 动压控制系统增益

Ｋωｚ
Ｋｎｙ Ｋθ Ｋｅ ＫｅＩ

－０．４６１ ５ －０．１４７ ４ －５７．５９３ ８ ０．００３ ２ ４．４７×１０－５

图 ３～图 ６给出了动压控制系统的阶跃响应仿

真结果。 从图 ３ 可以看出，本文所提出的控制系统

的阶跃响应上升时间为 １．５ ｓ，并且实现的对动压指

令的无静差跟踪。

　 　 　 　 图 ３　 动压阶跃响应曲线　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 俯仰角速度响应曲线 图 ５　 法向过载响应曲线

图 ６　 弹道倾角响应曲线

　 　 为验证动压控制系统的可行性，在高超声速飞

行器六自由度非线性数学模型进行仿真验证。 假定

超燃冲压发动机工作时飞行高度 Ｈ＝ ２２ ｋｍ，飞行速

度 Ｍａ＝ ５．４１，初值动压为 ８４ ｋＰａ，其比基准动压指

令上偏 Δｑ＝ ３ ｋＰａ，超燃冲压发动机点火后，高超声

速飞行器在动压控制系统的作用下跟踪动压指令巡

航飞行。 为了验证控制系统在扰动作用下的鲁棒

性，在飞行过程中，分别考虑发动机推力 ΔＰ ＝ ±１０％
的偏差和气动阻力 ΔＣＤ ＝ ±１５％的偏差。 选定无扰

动状态、能量上偏（ΔＰ ＝ ＋１０％且 ΔＣＤ ＝ －１５％）和能

量下偏（ΔＰ＝ －１０％且 ΔＣＤ ＝ ＋１５％）３ 种典型条件进

行六自由度仿真，其结果如图 ７～图 １２所示。

　 　 　 　 　 图 ７　 飞行动压曲线　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ８　 飞行高度曲线 图 ９　 飞行马赫数曲线
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　 　 　 　 图 １０　 飞行法向过载曲线　 　 　 　 　 　 　 　 图 １１　 飞行攻角曲线 图 １２　 飞行俯仰舵偏角曲线

　 　 从仿真结果可以看出，高超声速飞行器动压控

制系统在存在超燃冲压发动机推力 ΔＰ ＝ ±１０％偏差

和气动阻力 ΔＣＤ ＝ ±１５％偏差的情况下，仍然能够实

现对动压指令的无静差跟踪（见图 ７）。 此外，采用

动压控制，导弹可以实现高度与速度的自适应调节，
当超燃冲压发动机推力正拉偏 １０％时且气动阻力

负拉偏－１５％时，导弹的飞行速度马赫数比基准条

件的马赫数增大约 ０．３２Ｍａ，如图 ９ 所示，而飞行高

度会自动爬高约 ０．７ ｋｍ 以保证飞行器动压不变如

图 ８所示。 同理当超燃冲压发动机推力存在负 １０％
偏差且气动阻力正 １５％偏差时，导弹的飞行速度比

基准条件低约 ０．３２Ｍａ，此时，导弹会自动降低飞行

高度 ０．７ ｋｍ，以保证超燃冲压发动机的正常工作条

件。 图 １０与图 １１分别给出了 ３种条件下导弹法向

过载和攻角曲线，图中发动机负拉偏条件下导弹的

攻角较小，法向过载却较大，其原因是由于负拉偏时

飞行器的马赫数变小，导弹的法向力系数随马赫的

减小而增大引起的。 图 １２ 给出 ３ 种条件下导弹的

升降舵偏角曲线，导弹在拉偏条件下用舵量较小，俯
仰舵偏角均大于－７°。

４　 结　 论

本文针对高超声速飞行器超燃冲压发动机进气

道对动压约束的问题，提出了一种直接对飞行动压

进行闭环控制系统设计方法，当存在发动机推力等

不确定性因素，引起飞行速度变化时，动压控制系统

能够自适应地调整飞行高度，以实现对动压指令的

精确跟踪，从而保证了在存在不确定因素时，超燃冲

压发动机的可靠工作。 仿真结果验证该方法的正

确性。
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