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摘要:提出了高超声速飞行器的模糊自适应控制方法. 根据飞行器纵向模型的特点,分别设计了基于动态逆的速
度控制器和基于Backstepping的高度控制器,模糊自适应系统用来在线辨识飞行器模型由于气动参数的变化而引起
的不确定性,采用Lyapunov理论设计的自适应律保证了系统的稳定性与指令跟踪的精确性. 仿真使用了高超声速
飞行器的纵向模型对算法进行了验证,得到了较满意的控制效果.
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Abstract: An adaptive fuzzy control strategy is proposed for the hypersonic aircraft. The dynamic inversion velocity
controller and the Backstepping attitude controller are designed respectively based on the characteristics of the hypersonic
vehicle model. The adaptive fuzzy system is then developed to identify the uncertain plant model in the presence of large
variations in the aerodynamic parameters. The adaptation law designed by using Lyapunov theory guarantees the system
stability and tracking accuracy. The longitudinal model of a hypersonic vehicle is used in demonstrating the effectiveness
of the proposed strategy. Simulation results show the expected tracking performance.
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1 引引引言言言(Introduction)
高超声速飞行器是1个高度非线性的多变量系

统.受到飞行高度、马赫数高和飞行条件的影响,飞
行器对外形、空气动力学参数以及大气条件的变化

非常敏感. 目前比较普遍的方法是采用微分几何理
论的动态逆或基于动态逆的控制策略[1∼7], 如鲁棒
控制[1,2]、滑模控制[3] 和神经网络自适应控制[4,5]等

方法,但是,基于微分几何的方法在输入输出线性化
的过程中需要系统解析的数学模型,得到的线性化
模型包含有复杂的高阶李导数函数,不易于系统鲁
棒性的分析.
虽然高超声速飞行器的外形、马赫数和飞行条

件与传统的飞行器有很大区别,但可借鉴传统飞行
控制器的设计方法,而基于Backstepping[8]的自适应

控制策略却是传统飞行控制乃至一类复杂非线性系

统控制比较有效的方法. 文献[9∼11]研究了不确定
非线性系统和飞行系统的Backstepping控制器设计
方法, 文献[12]使用神经网络为战斗机的飞行控制
设计了Backstepping自适应重构系统,使飞机在出现
舵面故障时能够在线重构控制律,保持稳定并维持
一定的控制品质.
本文根据高超声速飞行器模型阶次高,参数变化

大的特点,给出了模糊自适应控制器的设计方法,对
给定的速度指令跟踪,采用动态逆控制方法;对给定
的高度指令, 采用Backstepping方法. 系统中的未知
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项由模糊自适应系统进行补偿,仿真说明算法在速
度和高度控制中具有较好的跟踪性与鲁棒性.

2 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器的的的模模模型型型及及及其其其严严严反反反馈馈馈形形形

式式式(Hypersonic vehicle model and its strict-
feedback form)
高超声速飞行器是具有六自由度的复杂非线

性系统, 本文只考虑高超声速飞行器纵向模型
的Backstepping控制器设计, 但本文的方法对于六
自由度高超声速飞行器的控制具有普遍意义.

2.1 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器的的的纵纵纵向向向模模模型型型(Longitudinal
model of hypersonic vehicle)

高超声速飞行器如图1所示,图中: Xb, Yb和Zb表

示机体坐标, Xi为参考坐标, 其通用的纵向模型如
下:

V̇ =
T cos α−D

m
− µ sin γ

r2
, (1)

γ̇ =
L + T sinα

mV
− µ− V 2r cos γ

V r2
, (2)

ḣ = V sin γ, (3)

α̇ = q − γ̇, (4)

q̇ = Myy/Iyy. (5)

式中:

L = qSCL,

D = qSCD,

T = qSCT ,

Myy = qSc[CM(α) + CM(δE) + CM(q)],

r = h + Re,

CL = 0.6203α,

CD = 0.6450α2 + 0.0043378α + 0.003772,

CT =
{

0.02576β, β < 1,

0.0224 + 0.00336β, β > 1,

CM(α)=0.035α2+0.036617α+5.3261× 10−6,

CM(q)=(c/2V )q(−6.796α2+0.3015α−0.2289),

CM(δE) = ce(δE − α),

式中: q = ρV 2/2为气动压力, V , γ, h, α, q分别表

示飞行器的速度、航迹倾角、高度、攻角和俯仰角

速度; T , D, L 和Myy分别表示推力、阻力、升力和

俯仰转动力矩; m, Iyy, S, µ和Re分别表示飞行器的

质量、俯仰转动惯量、参考气动面积、重力常数和地

球半径, c和ce为常数. 控制量为舵偏角δE和油门开

度β. 发动机动态模型为,

β̈ = −2ξωnβ̇ − ω2
nβ + ω2

nβc, (6)

式中βc为控制器的输出控制指令.

注注注 1 由式 (1)∼(5)可以看出,速度的变化主要与油门

的开度 β相关,见式 (1),而高度的变化主要与舵偏角 δE 相

关,见式 (2)∼(5), 因此我们将速度控制器与高度控制器分

开设计,前者采用动态逆控制,后者采用 Backstepping方法,

对于模型中的未知项,采用模糊自适应系统在线辨识. 以下

高超声速飞行器模型的严反馈形式是针对式(2)∼(5)而言

的.

图 1 高超声速飞行器纵向模型示意图
Fig. 1 The configuration of longitudinal model of

hypersonic vehicle

2.2 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器模模模型型型的的的严严严反反反馈馈馈形形形式式式(Hypers-
onic vehicle model in strict-feedback form)

为得到高超声速飞行器模型的严反馈形式,作如
下假设:
假假假设设设 1 式(2)中的推力项T sinα远远小于升力

项L,可认为T sinα ≈ 0.
假假假设设设 2 高超声速飞行器的飞行速度变化较慢,

且变化范围较小.
由图1,俯仰角θp = α+γ. 定义x = [x1, x2, x3]T,

x1 = γ, x2 = θp, x3 = q, u = δE , 根据假设,
式(2)∼(5)可改写为严格反馈形式:

ẋ1 ≈ f1(x1, V ) + g1(V )x2, (7)

ẋ2 = f2 + g2x3, (8)

ẋ3 = f3(x2, x3, V ) + g3(V )u. (9)

式中:

f1(x1, V ) = −µ− V 2r cos γ

V r2
− g1(V )γ,

f2 = 0,

f3(x2, x3, V ) = qSc[CM(α) + CM(q)− ceα]/Iyy,

g1(V ) = qS × 0.6203/(mV ),

g2 = 1,

g3(V ) = qScce/Iyy.

假假假设设设 3 f1(x1, V ), f3(x2, x3, V ), g1(V )和g3(V )为
光滑函数,存在常数gi1 > gi0 > 0,使gi1 > gi(V ) >
gi0 > 0且ġi(V )/g2

i (V ) ≈ 0, i = 1, 3.
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3 模模模糊糊糊自自自适适适应应应控控控制制制设设设计计计(Fuzzy adaptive con-
troller design)

3.1 Backstepping高高高度度度控控控制制制(Attitude controller de-
sign via Backstepping method)

Backstepping控制是针对一类严反馈系统而言,
控制信号由一系列虚拟控制量递归计算得到, 控制
器设计是基于Lyapunov稳定性理论进行的, 能够保
证闭环系统的所有信号是一致终值有界的.

1) 由于式(3)在航迹角变化的范围之内−90◦ 6
γ < 90◦为精确的一一对应的非线性映射(实际上航
迹角的变化远远小于这个范围),因此可通过式(3)的
逆变换,将给定的理想高度指令转换成理想的航迹
角指令来设计高度跟踪控制器,

γd = arcsin
[
kP(h− hd) + kI

∫
(h− hd)dt

V

]
. (10)

式中: kP > 0, kI > 0为常数.
2)定义z1 = x1 − x1d, 其中x1d = γd. 对z1进行

微分得

ż1 = f1(x1, V ) + g1(V )x2 − ẋ1d. (11)

将x2作为z1-子系统的虚拟控制量, 选取x2d
.= x2作

为z1-子系统的理想控制输入, 同时选择Lyapunov函
数, Vz1 = (1/2)z2

1 ,则有

V̇z1 = z1ż1 = z1[f1(x1, V )+ g1(V )x2d− ẋ1d]. (12)

因此存在反馈控制使z1-子系统为渐近稳定的,

x2d = −k1z1−g−1
1 (V )f1(x1, V )+g−1

1 (V )ẋ1d. (13)

式中k1 > 0为常数, 则V̇z1 6 k1g10z
2
1 6 0. 由

于g−1
1 (V )f1(x1, V )和g−1

1 (V )未知,采用模糊自适应
系统进行辨识. 本文定义θ̃i = θ̂i− θ∗i , i = 1, 3,其中,
θ̂i, θ∗i和θ̃i分别为模糊系统自适应估计参数、理想参

数和参数估计误差,且有, ||θ∗i || 6 θM
i , θM

i > 0为常
数. 取Z1 = [x1, V ]T, 则z1-子系统理想的虚拟控制
输入为

x2d =−k1z1−θ∗T1 ξ1(Z1)+σ∗T1 ψ1(V )ẋ1d+ε11+ε12.

(14)

式中ε11, ε12为模糊系统θ∗T1 ξ1(Z1)和σ∗T1 ψ1(V )对未
知项g−1

1 f1(x1, V )和g−1
1 (V )的逼近误差, 则z1-子系

统的虚拟控制输入为

x2d = −k1z1 − θT
1 ξ1(Z1) + σT

1 ψ1(V )ẋ1d. (15)

定义z2 = x2 − x2d, ε1 = ε11 + ε12且|ε1| 6 εM
1 ,

εM
1 > 0为常数,式(11)为

ż1 = g1(V )[θ∗T1 ξ1(Z1)− σ∗T1 ψ1(V )ẋ1d +

z2 + x2d + ε1] =

g1(V )[θ̃T
1 ξ1(Z1)− σ̃T

1 ψ1(V )ẋ1d +

z2 − k1z1 + ε1]. (16)

取Lyapunov函数:

V1 =
1

2g1(V )
z2
1 +

1
2
θ̃T
1 Γ−1

11 θ̃1 +
1
2
σ̃1Γ

−1
12 σ̃1. (17)

式中Γ11和Γ12为正定对角矩阵. 对V1微分,并考虑假
设3,得

V̇1 =
z1ż1

g1(V )
− ġ1(V )z2

1

2g2
1(V )

− θ̃T
1 Γ−1

11 θ̇1 − σ̃T
1 Γ−1

12 σ̇1 =

−k1z
2
1 +z1z2+z1ε1+θ̃T

1 [z1ξ1(Z1)−Γ−1
11 θ̇1]−

σ̃T
1 [z1ψ1(Z1)ẋ1d − Γ−1

12 σ̇1]. (18)

取如下自适应控制律

θ̇1 = Γ11[z1ξ1(Z1)− δ11θ1],
σ̇1 = Γ12[−z1ψ1(Z1)ẋ1d − δ12σ1].

(19)

式(19)中的δ-修正法用来抑制自适应参数的漂移,
δ11 > 0, δ12 > 0为常数. 式(19)代入式(18)得,

V̇1 = z1z2 − k1z
2
1 + δ11θ̃

T
1 θ1 + δ12σ̃

T
1 σ1 + z1ε1 =

z1z2 − k1z
2
1 + δ11θ̃

T
1 (θ∗1 − θ̃1) +

δ12σ̃
T
1 (σ∗1 − σ̃1) + z1ε1 6

z1z2 − [−d1 + k1(||z1|| − εM
1 /(2k1))2 +

δ11(||θ̃1||−θM
1 /2)2+δ12(||σ̃1||−σM

1 /2)2]. (20)

式中

d1 = (εM
1 )2/(4k1) + δ11(θM

1 )2/4 + δ12(σM
1 )2/4,

式中的耦合项 z1z2将在下一步设计中消除.
3) 由于式(8)在飞行器纵向飞行时是精确的对

应关系, 不存在任何的不确定性, 因此定义z3 =
ż2 + λz2, λ > 0为常数,取z3的微分得

ż3 = z̈2 + λż2. (21)

由z2的定义,将式(8)(9)代入式(21)得

ż3 = f3(x2, x3, V ) + g3(V )u− ẍ2d + λż2. (22)

则,控制输入为
u =−z1 − k3z3 − g−1

3 (V )f3(x2, x3, V )+
g−1
3 (V )(ẍ2d − λż2).

(23)

同样, 采用模糊自适应系统在线辨识未知非线性项
g−1
3 (V )f3(x2, x3, V )和g−1

3 (V ),取Z3 = [x2, x3, V ]T,
则理想的控制输入为
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u =−z1 − k3z3 − θ∗T3 ξ3(Z3) +

σ∗T3 ψ3(V )(ẍ2d − λż2) + ε31 + ε32. (24)

式中ε31, ε32为模糊系统θ∗T3 ξ3(Z3)和σ∗T3 ψ3(V )对未
知项g−1

3 f3(x2, x3, V )和g−1
3 (V )的逼近误差, 则系统

的控制输入为

u =−z1 − k3z3 − θT
3 ξ3(Z3) +

σT
3 ψ3(V )(ẍ2d − λż2). (25)

将式(25)代入式(22)得

ż3 = g3(V )[θ̃T
3 ξ3(Z3)−σ̃T

3 ψ3(V )(ẍ2d−λż2)−
z1 − k3z3 + ε3]. (26)

式中: ε3 = ε31 + ε32且|ε3| 6 εM
3 , εM

3 > 0为常数,设
计如下自适应控制律:

θ̇3 = Γ31[z3ξ3(Z3)− δ31θ3],
σ̇3 = Γ32[−z3ψ3(Z3)(ẍ2d − λż2)− δ32σ3].

(27)

式中: δ31 > 0, δ32 > 0为常数, Γ31和Γ32为正定对角

矩阵. 选取系统的Lyapunov函数:

V3 = V1 +
1

2g3(V )
z2
3 +

1
2
θ̃T
3 Γ−1

31 θ̃3 +

1
2
σ̃3Γ

−1
32 σ̃3. (28)

对式(28)进行微分,并整理得

V̇3 6 d− [k1(||z1|| − εM
1 /(2k1))2 +

δ11(||θ̃1||−θM
1 /2)2+δ12(||σ̃1||−σM

1 /2)2]−
[k3(||z3|| − εM

3 /(2k3))2 +

δ31(||θ̃3||−θM
3 /2)2+δ32(||σ̃3||−σM

3 /2)2]. (29)

式中:

d = d1 + d3,

d3 = (εM
3 )2/(4k3) + δ31(θM

3 )2/4 + δ32(σM
3 )2/4.

设:

Ωzi
= {zi

∣∣∣||zi|| 6 εM
i /(2ki))2 +

√
d/ki },

Ωθi
= {θi

∣∣∣||θi|| 6 (θM
i /2)2 +

√
d/δi1 },

Ωσi
= {σi

∣∣∣||σi|| 6 (σM
i /2)2 +

√
d/δi2 },

i = 1, 3.

如果zi, θ̃i和σ̃i分别在紧集Ωzi
, Ωθi
和Ωσi

之外, 则
V̇3 6 0,这说明zi, θ̃i和σ̃i是一致终值有界的,可知x,
θi和σi是有界的. 根据虚拟控制量的定义和期望轨
迹及其导数的有界性, 可知x2d和u是有界的, 因此,
闭环系统的所有信号都是有界的.

3.2 动动动态态态逆逆逆速速速度度度控控控制制制(Velocity controller design
via dynamic inversion)

将式(1)改写为

V̇ = fV (x1, x2, x3, V ) + gV (x1, x2, V )βc. (30)

式中gV (x1, x2, V ) > 0. 给定有界跟踪轨迹Vd和V̇d,
系统的动态逆控制律为

βc =−kV zV + g−1
V (x1, x2, V ) ·

[−fV (x1, x2, x3, V )+V̇d]. (31)

式中zV = V − Vd.
对于未知非线性项g−1

V (x1, x2, V )[−fV (x1, x2,

x3, V ) + V̇d]采用模糊系统进行补偿, 取ZV =
[x1, x2, x3, V, V̇d],则模糊自适应控制器为

βc =−kV zV + θT
V ξV (ZV ), (32)

θ̇V = ΓV [zV ξ3(ZV )− δV θV ]. (33)

容易证明系统的跟踪误差与参数估计误差是一致终

值有界的.

4 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
对高超声速飞行器在高度h = 110000 ft, 速度

为15马赫巡航条件下的飞行情况进行仿真研究,飞
行器仿真模型的参数见文献[3],控制的目标是要求
飞行器跟踪给定的高度指令和速度指令. 本文给出
了以下3种情况的仿真结果,

1) 速度阶跃Vc = 100 ft/s,高度h = 110000 ft.
2) 高度阶跃hc = 2000 ft,速度V = 15060 ft/s.
3) 高度变化为幅值2000 ft,周期80 s的方波信号,

速度V = 15060 ft/s.
选取如下线性系统作为指令的参考模型,即

hd/hc =(ωn1ω
2
n2)/[(s+ωn1)(s2+2ςωn2s+ω2

n2)],

Vd/V c = ωn1/(s + ωn1).

式中: ωn1 = 5 rad/s, ωn2 = 1 rad/s, ς = 0.7,
s为Laplace算子. 取

X = [x1, x2, x3, V, V̇d]T, x1 ∈ [−0.03, 0.03],

x2 ∈ [−0.5, 0.5], x3 ∈ [−0.5, 0.5],

V ∈ [14500, 15500], V̇d ∈ [−30, 30],

其隶属度函数为:
µF1j

= 1/{1 + exp[ζj(Xj + υj)]},
µF2j

= exp{−[(Xj + ζj)/υj]2},
µF3j

= exp[−(Xj/υj)2],
µF4j

= exp{−[(Xj − ζj)/υj]2},
µF5j

= 1/{1 + exp[−ζj(Xj − υj)]}.
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式中: j = 1, · · · , 4,隶属度函数参数ζj, ζj, υj和υj的

选择要均匀地覆盖输入变量空间. 控制器的参数为:

kP = 0.1, kI = 0.01,

k1 = 1, k3 = 2, λ = 2,

Γ11 = Γ12 = diag{10}.Γ31 = Γ32 = diag{2},
δ11 = δ12 = δ31 = δ32 = 0.1, kV = 0.01,

ΓV = diag{5× 10−4}, δV = 0.1,

自适应参数的初始值为[0,0.01]区间的随机数. 仿真
结果如图所示, 说明所设计的控制器不但有较好的
阶跃响应效果,对周期信号也有较好的跟踪性能.仿
真中, T sin α/(mV)的最大值约为3e−5, L/(mV)的
最小值约为1e−3,说明前文中的假设是合理的.

图 2 速度阶跃变化(15060∼15160 ft/s)时的仿真结果
Fig. 2 Simulation results of velocity step response

(15060∼15160 ft/s)

图 3 高度阶跃变化(110000∼112000 ft)时的仿真结果
Fig. 3 Simulation results of altitude step response

(110000∼112000 ft)

图 4 高度方波变化时的仿真结果
Fig. 4 Simulation results of altitude tracking with

square wave trajectory
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5 结结结论论论(Conclusion)
本文根据高超声速飞行器纵向模型的结构,采用

了Backstepping方法进行控制器的设计,对于系统的
不确定性参数和外界干扰, 采用模糊自适应系统进
行在线的辨识, 参数自适应律是由Lyapunov理论设
计的,因此,设计的控制器适合于高超声速飞行器复
杂的飞行条件和大范围变化的气动参数. 文中对系
统的稳定性进行了理论分析,证明了闭环系统的所
有信号都一致终值有界. 最后对飞行器进行了高度
和速度指令跟踪的仿真研究,得到了较为理想的控
制效果.
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