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摘　 要：为了减小高超声速飞行器飞 ／ 发耦合效应对自身的影响，开展了高超声速飞行器飞 ／ 发一体化

控制研究。 建立面向控制的高超声速飞行器飞 ／ 发一体化数学模型。 分别采用非线性动态逆控制与

增量非线性动态逆控制方法，设计了姿态慢变外回路、角速率快变内回路控制算法。 基于包含高超声

速飞行器飞 ／ 发耦合特性的在线本体模型，以操纵交联的形式设计了高超声速飞行器姿态与发动机的

耦合控制方案。 在非线性动态逆控制器中引入参考模型、误差控制、在线估计等模块，保证了高超声

速飞行器的飞行品质和鲁棒性要求。 仿真实验结果表明，采用了非线性动态逆控制设计的飞 ／ 发耦合

控制方案达到了预期的控制性能。
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　 　 高超声速飞行器是指飞行速度大于 ５Ｍａ 的新

型飞行器，具有飞行速度快、突防能力强、作战空域

广、反应时间短等特点［１⁃３］。 目前，高超声速飞行技

术已经成功应用到各国巡航导弹、空天飞机、可重复

使用运载器、无人机等各种类型飞行器的研制

中［４］。 尽管高超声速飞行器具有广阔的应用前景，
但其作为一种高度复杂的飞行器，高超声速飞行器

和发动机之间呈现出极强的耦合性特点，这给飞行 ／
推进系统控制带来了困难与挑战：传统的飞行器和

发动机设计是通过协调确定物理界面以及机械、电
气和通信接口后独立进行的，不考虑相互间的耦合

作用，使得飞机和发动机均难以发挥最大的性能

潜力。
飞 ／发一体化控制 （ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｆｌｉｇｈｔ⁃ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌ，ＩＦＰＣ）技术是综合考虑和充分利用对飞行器

和发动机的控制作用及其相互影响，使飞行器可以

最大限度地发挥其性能潜力，以满足新任务能力的

需求［５］。 由于高超声速飞行器与发动机一体化的

设计方式，导致空气动力学、结构动力学与推进系统

之间存在显著的交叉耦合效应，这在客观上要求对

高超声速飞行器和发动机进行一体化控制。 采用

飞 ／发一体化控制可以提高系统的整体性能，实现飞

行器和发动机的最优匹配，极大地增强高超声速飞

行器的作战能力［６］。
非线性动态逆（ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｄｙｎａｍｉｃ ｉｎｖｅｒｓｉｏｎ ｃｏｎ⁃

ｔｒｏｌ，ＮＤＩ）广泛应用于飞行器非线性控制中［７⁃８］。 文

献［９］针对舰载机人工着舰精确轨迹控制中飞行员

操纵负担重、着舰环境复杂的问题，采用 ＮＤＩ 控制

方法设计了舰载机着舰轨迹控制律。 针对具有输入

饱和的非仿射纯反馈非线性系统，文献［１０］基于奇

异值摄动理论设计了 ＮＤＩ 控制器，该控制器不仅具

有较好的跟踪性能与有效性，还避免了反步法中的
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复杂性爆炸问题。 文献［１１］针对吸气式高超声速

飞行器巡航状态下飞行环境复杂、建模时存在非线

性以及参数摄动等问题，提出了一种非线性动态逆

－滑模控制律改进方法，在 ＮＤＩ 的基础上采用滑模

变结构补偿参数摄动带来的误差。 针对纵列式直升

机存在的强耦合、强非线性、旋翼之间气动干扰大及

非线性模型难以求解问题，文献［１２］设计了基于

ＢＰ 神经网络的动态逆控制器，有效降低了系统超调

量、减小系统响应时间。 针对旋转导弹旋转带来的

横向与纵向之间的交叉耦合效应，文献［１３］利用

ＮＤＩ 方法进行解耦控制，并加入了非线性干扰观测

器，保证了系统的鲁棒性。 实际上，ＮＤＩ 控制方法高

度依赖于所建模型的准确性，在工程实践中难以达

到最理想的控制效果，而增量非线性动态逆（ ｉｎｃｒｅ⁃
ｍｅｎｔａｌ ｎｏｎｌｉｎｅａｒ ｄｙｎａｍｉｃ ｉｎｖｅｒｓｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ，ＩＮＤＩ）控制

方法在保证控制性能的基础上降低了对模型精确度

的要求，应用更加广泛［１４］。
本文以 Ｘ⁃４３Ａ 高超声速飞行器为研究对象，开

展飞 ／发一体化控制方法与控制策略研究。 根据飞 ／
发耦合特性和耦合模型，基于多输入 － 多输出

（ＭＩＭＯ）设计理论和 ＮＤＩ、ＩＮＤＩ 控制方法，分别设计

了姿态外回路 ＮＤＩ 控制器与角速率内回路 ＩＮＤＩ 控
制器，以及高度和速度 ＰＩＤ 控制器，并通过设计操

纵交联的形式对发动机进行耦合补偿，从而形成了

飞 ／发一体化控制策略，保证了高超声速飞行器的飞

行品质和控制器的鲁棒性。

１　 高超声速飞行器模型

针对飞 ／发一体化的控制问题，建立高超声速飞

行器的六自由度非线性运动模型。
高超声速飞行器位置动力学方程为

ｕ̇ ＝ （ ｒｖ － ｑｗ） ＋
Ｆｘ１ ＋ Ｆｘ２

ｍ

ｖ̇ ＝ （ｐｗ － ｒｕ） ＋
Ｆｙ１ ＋ Ｆｙ２

ｍ

ｗ̇ ＝ （ｑｕ － ｐｖ） ＋
Ｆｚ１ ＋ Ｆｚ２

ｍ
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（１）

式中： ｕ，ｖ，ｗ 表示机体坐标系下的速度分量；ｐ，ｑ，ｒ
分别表示滚转角速度、俯仰角速度和偏航角速度；ｍ
表示高超声速飞行器质量；Ｆｘ１，Ｆｙ１，Ｆｚ１ 和 Ｆｘ２，Ｆｙ２，
Ｆｚ２ 分别表示高超声速飞行器所受气动力和发动机

推力在机体坐标系下的分量。
高超声速飞行器位置运动学方程为
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式中， Ｌｄｆ 和 Ｌｂｄ 分别表示北东天坐标系至地心地固

坐标系的转换矩阵，以及机体坐标系至东北天坐标

系的转换矩阵

Ｌｂｄ ＝
ｃｏｓθｃｏｓψ － ｃｏｓϕｓｉｎψ ＋ ｓｉｎϕｓｉｎθｃｏｓψ ｓｉｎϕｓｉｎψ ＋ ｃｏｓϕｓｉｎθｃｏｓψ
ｃｏｓθｓｉｎψ ｃｏｓϕｃｏｓψ ＋ ｓｉｎϕｓｉｎθｓｉｎψ － ｓｉｎϕｃｏｓψ ＋ ｃｏｓϕｓｉｎθｓｉｎψ
－ ｓｉｎθ ｓｉｎϕｃｏｓθ ｃｏｓϕｃｏｓθ
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式中： λ 与 φ 分别表示 ＮＥＤ坐标系原点所处的地理

经度和纬度；ϕ，θ，ψ 分别表示高超声速飞行器的滚

转角、俯仰角和偏航角。
高超声速飞行器姿态动力学方程为

ｐ̇ ＝ １
Ｉｘｘ

［Ｍｘ － （ Ｉｚｚ － Ｉｙｙ）ｑｒ］

ｑ̇ ＝ １
Ｉｙｙ

［Ｍｙ － （ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ）ｐｒ］

ｒ̇ ＝ １
Ｉｚｚ

［Ｍｚ ＋ （ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ）ｑｐ］
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式中： Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ 表示转动惯量；Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ 分别表示

滚转力矩、俯仰力矩和偏航力矩。
高超声速飞行器姿态运动学方程为

ϕ̇ ＝ ｐ ＋ （ｑｓｉｎϕ ＋ ｒｃｏｓϕ）ｔａｎθ

θ̇ ＝ ｑｃｏｓϕ － ｒｓｉｎϕ

ψ̇ ＝ （ｑｓｉｎϕ ＋ ｒｃｏｓϕ）
ｃｏｓθ
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（６）

　 　 补充方程

·９７８·
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α̇ ＝ ｑ － ｔａｎβ（ｐｃｏｓα ＋ ｒｓｉｎα） －
　 χ̇ｓｉｎμｃｏｓγ ／ ｃｏｓβ － γ̇ｃｏｓμ ／ ｃｏｓβ

β̇ ＝ ｐｓｉｎα － ｒｃｏｓα ＋ χ̇ｃｏｓμｃｏｓγ － γ̇ｓｉｎμ

ì

î
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（７）

式中， α 和 β 分别表示高超声速飞行器的迎角和侧

滑角。
本文中舵面和发动机油门等执行机构回路由二

阶模型表示

Ｅａｃｔ ＝
ω２

ｎ

ｓ２ ＋ ２ξωｎｓ ＋ ω２
ｎ

（８）

式中： ξ ＝ ０．７；ω ｎ ＝ ２５ Ｈｚ。

２　 基于非线性动态逆的控制器设计

２．１　 ＮＤＩ 理论

考虑非线性系统状态方程为

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ
ｙ ＝ ｈ（ｘ）{ （９）

　 　 则控制系统输出方程可表示为

ｙ̇ ＝ ∂ｈ（ｘ）
∂ｔ

＝ ∂ｈ（ｘ）
∂ｘ

ｘ̇ ＝

　 ∂ｈ（ｘ）
∂ｘ

［ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ］ （１０）

　 　 记 ｈｘ ＝
∂ｈ（ｘ）
∂ｘ

，由（１０） 式可构造 ＮＤＩ 控制律

ｕ ＝ ［ｈｘｇ（ｘ）］
－１［ ｙ̇ｄｅｓ － ｈｘ ｆ（ｘ）］ （１１）

式中： ｙ̇ｄｅｓ 为期望指令，由外环线性控制律给出。
显然，构造的 ＮＤＩ 控制律包含控制系统状态参

量的反馈项 ｆ（ｘ），所以控制效果高度依赖被控对象

数学模型的精确程度。
２．２　 ＩＮＤＩ 理论

为提高 ＮＤＩ 控制的鲁棒性，有关学者提出了

ＩＮＤＩ 控制方法，通过计算增量指令来代替总的控制

输入，降低控制律对于被控对象模型的依赖性［１５］。
将（９）式中的系统状态量 ｘ 在［ｘ０，ｕ０］ 的小邻

域内泰勒展开，可得

　 ｘ̇ ≈ ｆ（ｘ０） ＋ ｇ（ｘ０）ｕ０ ＋

　 　 ∂（ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ）
∂ｘ ｘ０，ｕ０

（ｘ － ｘ０） ＋

　 　 ∂ｇ（ｘ）ｕ
∂ｕ ｘ０，ｕ０

（ｕ － ｕ０） ＋ 􀭹Δ（ｘ，ｕ，ｘ０，ｕ０） （１２）

　 　 定义

　 　 　 　 ｘ̇０ ≈ ｆ（ｘ０） ＋ ｇ（ｘ０）ｕ０ （１３）

　 　 　 　 Ａ０ ＝ ∂（ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ）
∂ｘ ｘ０，ｕ０

（１４）

　 　 　 　 Ｂ０ ＝ ∂ｇ（ｘ）ｕ
∂ｕ ｘ０，ｕ０

（１５）

　 　 　 　 Δｘ ＝ ｘ － ｘ０ （１６）
　 　 　 　 Δｕ ＝ ｕ － ｕ０ （１７）
那么（１２） 式可改写为

ｘ̇ ≈ ｘ̇０ ＋ Ａ０Δｘ ＋ Ｂ０Δｕ ＋ 􀭹Δ（ｘ，ｕ，ｘ０，ｕ０） （１８）
式中： ｘ０ 表示给定的初始状态量；ｕ０ 表示给定的初

始输入量；􀭹Δ（ｘ，ｕ，ｘ０，ｕ０） 表示剩余的高阶项。
忽略高阶项，则（１８） 式可线性近似表示为

ｘ̇ ≈ ｘ̇０ ＋ Ａ０Δｘ ＋ Ｂ０Δｕ （１９）
　 　 当控制律的解算频率足够高时，状态量的增量

Δｘ 相对于控制输入的增量 Δｕ 是高阶小量，因此

Ａ０Δｘ 可以忽略，则
ｘ̇ ≈ ｘ̇０ ＋ Ｂ０Δｕ （２０）

　 　 控制系统输出方程可写为

ｙ̇ ＝ ∂ｈ（ｘ）
∂ｘ

ｘ̇ ≈ ｈｘ（ ｘ̇０ ＋ Ｂ０Δｕ） （２１）

　 　 为使系统的输出满足要求 ｙ̇ ＝ ｙ̇ｄｅｓ，构建增量形

式的逆控制

Δｕ ＝ （ｈｘＢ０）
－１（ ｙ̇ｄｅｓ － ｈｘ ｘ̇０） （２２）

　 　 最后可得到增量 ＩＮＤＩ 控制器的输出为

ｕ ＝ ｕ０ ＋ Δｕ （２３）
　 　 观察（２２）式可知，ＩＮＤＩ 控制律中不显含 ｆ（ｘ），
被控对象模型的相关信息被可测量 ｘ̇０ 代替［１６］。
２．３　 控制器设计

本文根据奇异摄动理论，采用姿态角速率内环

与姿态外环分离的控制方案。 其中，姿态外环控制

系统输入为姿态角误差，输出控制量为姿态角速率

期望值。 由于姿态外环系统中无摄动较大的参数，
且控制系统易由状态方程准确表示，不存在模型的

不确定性，为降低姿态外环控制律解算频率与复杂

度，姿态外环选用 ＮＤＩ 控制。 角速率内环控制系统

存在气动系数等摄动较大的参数，且精确模型建立

较复杂，为保证控制系统鲁棒性，角速率内环选用

ＩＮＤＩ 控制。 同时，通过升降舵偏角与发动机油门操

纵交联的形式进行发动机对高超声速飞行器的耦合

补偿。
为实现速度控制无静差以及高度控制的平滑稳

定，本文对于速度与高度回路分别选用 ＰＩ 控制与串

级 ＰＩＤ 控制律。 控制器的总体结构如图 １ 所示。

·０８８·
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图 １　 飞 ／发耦合控制结构

其中， Ｋ 表示发动机对俯仰通道的操纵交联。
为使俯仰舵偏角增量能够抵消发动机对俯仰通道的

影响，即满足

Ｍδｔ
＋ ＭΔδｅ

＝ δｔ·Ｃδｔ
ｍ ＋ Δδｅ·ＣΔδｅ

ｍ ＝ ０ （２４）
式中， ＣΔδ ｅ

ｍ 和 Ｃδ ｔ
ｍ 分别表示俯仰舵偏角增量和发动机

油门对俯仰力矩的操纵系数。
操纵交联可表示为

Ｋ ＝－ ＣΔδｅ
ｍ ／ Ｃδｔ

ｍ （２５）
　 　 为进一步提高飞行品质和控制器的鲁棒性，在
姿态外 ／内回路控制器内引入参考模型、在线估计、
误差控制器、指令转换、在线模型等模块。 其中，参
考模型为姿态内回路提供平滑合理的指令参考值；
在线估计模块通过处理传感器测得数据，估计所测

飞行器状态量；误差控制器通过设计合适的控制增

益，实现期望的误差动态响应特性；指令转换模块将

角加速度期望值转换为力矩期望值；在线模型用于

在线计算控制律中所需要的矩阵。 以姿态外环操纵

指令 ｙｏ
Ｃｍｄ、角速率内环操纵指令 ｙｉ

Ｃｍｄ、传感器反馈量

ｚ 作为外环和内环控制器输入信号，ｕＣｍｄ 作为控制器

的输出信号。 详细的姿态内、外回路控制器结构图

如图 ２ 和图 ３ 所示。

图 ２　 姿态外环 ＮＤＩ 控制器结构

图 ３　 角速率内环 ＩＮＤＩ 控制器结构

下面对姿态控制器的子模块进行详细设计：
１） 参考模型

参考模型结构如图 ４ 所示，其中 τ 为时间常数。

图 ４　 参考模型

外环参考模型以姿态操纵输入指令 ｙｏ
Ｃｍｄ，即滚

转角ϕＣｍｄ、攻角αＣｍｄ 和侧滑角 βＣｍｄ 为输入，提供平滑

参考指令和扩展状态 ϕｒｅｆ，α ｒｅｆ，β ｒｅｆ，ϕ̇ｒｅｆ，α̇ｒｅｆ，β̇ｒｅｆ。
内环参考模型以角速率指令 ｙｉ

Ｃｍｄ，即滚转角速

度指令 ｐＣｍｄ、俯仰角速度指令 ｑＣｍｄ 和偏航角速度指

令 ｒＣｍｄ 为输入，为姿态内回路提供平滑参考指令和

扩展状态 ｐｒｅｆ，ｑｒｅｆ，ｒｒｅｆ，ｐ̇ｒｅｆ，ｑ̇ｒｅｆ，ｒ̇ｒｅｆ。
２） 误差控制器

误差控制器根据参考指令 ｙｏ
ｒｅｆ，ｙｉ

ｒｅｆ 和状态反馈

量 ｙ^ｏ，ｙ^ｉ，采用 ＰＩ 控制。 定义外环误差为 ｅϕ，ｅα，ｅβ，
内环误差为 ｅｐ，ｅｑ，ｅｒ，可得外、内环误差控制律：

外环误差控制律可表示为

ｙｏ
ｅｃ ＝

ϕ̇ｅｃ

α̇ｅｃ

β̇ｅｃ

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

＝
ｋϕ

ｋα

ｋβ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｅϕ
ｅα
ｅβ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

　 ∫ｔ
０

ｋｉϕ
ｋｉα

ｋｉβ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｅϕ（τ）
ｅα（τ）
ｅβ（τ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｄτ （２６）

　 　 内环误差控制律可写为

ｙｉ
ｅｃ ＝

ｐ̇ｅｃ

ｑ̇ｅｃ

ｒ̇ｅｃ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
ｋｐ

ｋｑ

ｋｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｅｐ
ｅｑ
ｅｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

　 ∫ｔ
０

ｋｉｐ
ｋｉｑ

ｋｉｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｅｐ（τ）
ｅｑ（τ）
ｅｒ（τ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｄτ （２７）

　 　 其中，控制增益可根据系统可控能力、时间尺度

分离原则和执行机构 ／操纵机构动力学特性进行优

化设计。
３） 指令转换

将角加速度作为角速率内环直接被控状态量

时，根据 ＩＮＤＩ 控制原理，需实时获取当前角加速度，

·１８８·
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为避免直接测量角加速度时存在噪声及延迟的问

题，本文选择力矩作为角速率内环直接被控状态量，
因此需将角加速度期望值转换为力矩期望值。 指令

转换模块通过欧拉方程可得出力矩期望值 Ｍｄｅｓ

Ｍｄｅｓ ＝ ｙ^ｉ × Ｉｙ^ｉ ＋ Ｉｙ̇ｉ
ｄｅｓ （２８）

式中， Ｉ 表示机体转动惯量矩阵。
４） 在线模型

在计算外、内环控制量输出时，根据模型与控制

律的不同，需要在线计算不同的矩阵。
对于姿态外环，其控制系统状态方程为

ｙ̇ｏ ＝ Ａ１ ＋ Ｂ１ｙｉ
Ｃｍｄ （２９）

　 　 根据 ＮＤＩ 控制原理，姿态外环控制输出为

ｙｉ
Ｃｍｄ ＝ Ｂ^ －１

１ （ ｙ̇ｏ
ｄｅｓ － Ａ^１） （３０）

Ａ^１ ＝

ｆ^ϕ（􀭵ｘ）

ｆ^α（􀭵ｘ）

ｆ^β（􀭵ｘ）

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

＝

０
ｕ^ｗ·^ － ｗ^ｕ·^

ｕ^２ ＋ ｗ^２

ｖ·^（ ｕ^２ ＋ ｗ^２） － ｖ·^ｕ^ｖ^ － ｗ·^ｗ^ｖ^
（ ｕ^２ ＋ ｖ^２ ＋ ｗ^２） ２ ｕ^２ ＋ ｗ^２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（３１）

Ｂ^１ ＝
ｇ^ϕ（􀭵ｘ）
ｇ^α（􀭵ｘ）
ｇ^β（􀭵ｘ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝

１ ｓｉｎϕ^ｔａｎθ^ ｃｏｓϕ^ｔａｎθ^

－ ｕ^ｖ^
ｕ^２ ＋ ｗ^２ １ － ｗ^ｖ^

ｕ^２ ＋ ｗ^２

ｗ^

ｕ^２ ＋ ｗ^２
０ － ｕ^

ｕ^２ ＋ ｗ^２

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（３２）

　 　 根据速度估计值 ｕ^，ｖ^，ｗ^，加速度估计值 ｕ·^，ｖ·^，ｗ·^

和姿态角估计值 ϕ^，θ^，在线计算 Ａ^１ 和 Ｂ^１ 矩阵，代入

到（３０） 式即可得到控制指令 ｙｉ
Ｃｍｄ。 本文中的速度、

加速度、姿态角等估计值由在线估计模块中带测量

误差的传感器测量得出。
对于角速率内环，其控制系统状态方程为

Ｍ ＝ Ａ２ ＋ Ｂ２ｕＣｍｄ （３３）
　 　 根据 ＩＮＤＩ 控制原理，Ａ２ 矩阵不需要建模及在

线求解，姿态外环控制输出为

ｕＣｍｄ ＝ ｕ０ ＋ Δｕ ＝ ｕ０ ＋ Ｂ －１
２ （Ｍｄｅｓ － Ｍ^） （３４）

式中， ｕ０ 为上一时刻的舵偏量， 由在线估计模块

得出。
发动机推力与高超声速飞行器姿态之间已通过

操纵交联实现了抵消解耦，因此 Ｍ^ 矩阵可由空气动

力矩矩阵表示

Ｍ^ ＝

Ｑ^Ｓｌｓ Ｃ^ ｌ

Ｑ^Ｓｌｌ Ｃ^ｍ

Ｑ^Ｓｌｓ Ｃ^ｎ

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

（３５）

式中： Ｑ^表示动压估计值；Ｓ表示特征面积；ｌｓ 和 ｌｌ 表

示特征长度；Ｃ^ ｌ，Ｃ^ｍ，Ｃ^ｎ 表示气动力矩系数估计值，
可由气动仿真、插值表查表法得出。

Ｂ^２ 矩阵可由单向小扰动数值法得出

Ｂ^２ ＝
ｇ^ｐ（􀭵ｘ，􀭵ｕ）
ｇ^ｑ（􀭵ｘ，􀭵ｕ）
ｇ^ｒ（􀭵ｘ，􀭵ｕ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝

∂Ｍ^ｘ

∂δａ

∂Ｍ^ｘ

∂δｅ

∂Ｍ^ｘ

∂δｒ
∂Ｍ^ｙ

∂δａ

∂Ｍ^ｙ

∂δｅ

∂Ｍ^ｙ

∂δｒ
∂Ｍ^ｚ

∂δａ

∂Ｍ^ｚ

∂δｅ

∂Ｍ^ｚ

∂δｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（３６）

　 　 分别在线计算 Ｍ^ 和 Ｂ^２ 矩阵，可得控制指令增

量 Δｕ，根据（３４） 式进一步可求得控制指令 ｕＣｍｄ。

３　 仿真分析

根据建立的具有耦合特性的飞 ／发一体化模型，
以及所设计的飞 ／发一体化控制策略，对基于 ＮＤＩ、
ＩＮＤＩ 的高超声速飞行控制器的有效性进行仿真飞

行验证。 仿真初始条件如如表 １ 所示。 β，ϕ，ｑ，ｐ，ｒ，
δ ｒ，δ ａ 为 ０。

表 １　 仿真初始条件

状态量 初始值

Ｈ ／ ｋｍ ２５．５

Ｖ ６．０Ｍａ

α ／ （°） ３．３８

δｅ ／ （°） ３．５４

δＴ ／ ％ ５４．５６

３．１　 纵向通道仿真

在本小节中，假设高超声速飞行器以 ６Ｍａ 速度

在 ２５．５ ｋｍ 高度飞行，高度回路设置斜方坡指令，侧
滑角指令为 βｃ ＝ ０°，滚转角指令为 ϕｃ ＝ ０°，仿真结果

如图 ５ 所示。 其中，黑色虚线为控制器指令（Ｃｍｄ）
曲线，蓝色虚线为经典 ＰＩＤ 控制仿真曲线，红色实

线为 ＩＮＤＩ 控制仿真曲线。

·２８８·
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图 ５　 纵向通道仿真结果

　 　 由图 ５ 可知，在飞行高度方面，当高超声速飞行

器高度指令为稳定保持 ２５．５ ｋｍ 平飞时，ＩＮＤＩ 控制

的跟踪效果优于经典 ＰＩＤ 控制，且 ＩＮＤＩ 控制高度误

差峰值较经典 ＰＩＤ 控制更小；在飞行速度方面，
ＩＮＤＩ 控制较经典 ＰＩＤ 控制速度误差峰值更小，速度

跟踪响应的稳态与快速性也更好；在高超声速飞行

器姿态方面，迎角变化曲线与发动机油门量的变化

曲线趋势接近，表明纵向的动态响应过程引起了速

度通道的扰动变化。 此外，在高超声速飞行器纵向

运动过程中，侧滑角、滚转角变化很轻微，表明在高

超声速飞行下，飞行器的纵向运动没有引起明显的

横航向扰动响应。
综上所述，ＩＮＤＩ 控制方法可较好地实现高超声

速飞行器纵向通道间与发动机的耦合控制。 纵向控

制及解耦效果方面，ＩＮＤＩ 控制策略在解耦效果、快
速性、稳态误差性能方面，都优于经典 ＰＩＤ 控制，且
在同等性能条件下，ＩＮＤＩ 控制策略避免了复杂的增

益调度设计过程。
３．２　 横向通道仿真

在本小节中，假设高超声速飞行器以 ６Ｍａ 速度

·３８８·
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在 ２５．５ ｋｍ 高度飞行，侧滑角指令为 βｃ ＝ ０°，滚转回 路设置为斜方坡指令，仿真结果如图 ６ 所示。

图 ６　 纵向通道仿真结果

　 　 图 ６ 中黑色虚线为控制器指令（Ｃｍｄ）曲线，蓝
色虚线为经典 ＰＩＤ 控制仿真曲线，红色实线为 ＩＮＤＩ
控制仿真曲线。 由图 ６ 可知，在滚转角指令跟踪方

面，ＩＮＤＩ 控制无明显超调量，跟踪精度优于经典

ＰＩＤ 控制；在飞行高度与速度方面，ＩＮＤＩ 控制的高

度误差与速度误差均小于经典 ＰＩＤ 控制；在高超声

速飞行器姿态方面，迎角变化趋势与油门杆增量变

化趋势相同。 为实现精确耦合控制，ＩＮＤＩ 控制的横

航向用舵量比经典 ＰＩＤ 控制大。
综上所述，相较于经典 ＰＩＤ 控制，ＩＮＤＩ 控制方

法对高超声速飞行器横向强耦合作用控制性能

更佳。

４　 结　 论

针对高超声速飞行器飞行过程中的飞 ／发间耦

·４８８·
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合效应对自身的影响，本文在建立的高超声速飞行

器飞 ／发一体化数学模型基础上，基于奇异摄动理

论，将控制系统分解为角速率内回路和姿态外回路，
对外、内回路采用 ＮＤＩ、ＩＮＤＩ 方法分别进行控制回

路设计；然后，为增强控制系统的鲁棒性，在控制器

中引入了在线估计、误差控制器、在线模型、参考模

型等模块；最后，通过仿真验证了控制算法能有效实

现飞 ／发耦合控制，降低耦合效应对高超声速飞行器

自身的影响，且相比经典 ＰＩＤ 控制，本文所设计的

控制方法具有更快的响应速度与更高好的控制

精度。
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