
第 31卷第 12期
2014年 12月

控 制 理 论 与 应 用
Control Theory & Applications

Vol. 31 No. 12
Dec. 2014

吸吸吸气气气式式式高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器考考考虑虑虑控控控制制制约约约束束束的的的设设设计计计优优优化化化

DOI: 10.7641/CTA.2015.40791

陆宇平†, 陈柏屹, 刘燕斌, 肖地波
(南京航空航天大学航天学院,江苏南京 210016)

摘要:为了能够获得性能卓越,可靠的吸气式高超声速飞行器(AHSV)设计,需要考虑其特殊动力学特性及控制
系统的性能约束,研究面向控制系统设计的系统设计优化策略.首先,简要介绍了AHSV第1原理建模与参数化建模
相关的问题与方法;其次,分析了AHSV系统模型与控制系统性能之间的约束耦合特性: 系统模型的不稳定极点及
其左特征向量与控制信号的饱和约束确定了反馈控制系统的零可控区域;系统模型右半平面(RHP)零极点对于反
馈闭环系统灵敏度函数与补灵敏度函数具有峰值约束与带宽限制;最后,考虑系统模型与控制系统约束耦合的特
性,根据选取的总体优化设计目标,介绍了系统本体与控制系统组合优化的相关策略.并简要分析了各优化策略的
实用性及适用范围.对于AHSV考虑控制系统性能约束的优化设计提供了一种研究方法和设计思路.
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Control relevant design optimization for air-breathing hypersonic
vehicle considering performance limitation

LU Yu-ping†, CHEN Bo-yi, LIU Yan-bin, XIAO Di-bo
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Abstract: In order to obtain a class of reliable air-breathing hypersonic vehicle (AHSV), the paper provides system de-
sign optimization strategies for control relevant model based on its unique flight dynamic characteristics and the coupling
with the control system. The first section briefly introduce the main issues and approaches for first principle modeling
and parametric modeling of AHSV. The second part discusses the main coupled constraints between the model and control
performance, and this model has unstable poles and their left eigenvectors, along with control saturation constraints deter-
mining the null-controllable region. In particular, RHP poles and zeros of this model limit the bandwidth and the H∞ norm
of the sensitivity function and the complementary sensitivity function. Based on coupling characteristics and the selection
of overall optimization objective, the following work describes the plant and control system optimization strategies for the
optimal design, witch provides a research methodology and design method for AHSV.
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1 引引引言言言(Introduction)
自从20世纪二三十年代首次提出高超声速飞行技

术(HFT)的概念以来,发展了多种技术机理的高超声
速飞行器(HSV).其研究方向主要分为3类[1]: 准确打
击时敏目标,全球快速到达以及快速进出空间的空天
飞行器. HSV按照动力装置可以分为如下几类: 动力
巡航(如X--15[2], X--43[3]与X--51[4]等),助推滑翔(如
X--33[5], X--37等)与无动力滑翔(如X--23, HTV--2等).
吸气式高超声速飞行技术(AHFT),采用乘波体构

型,装配超燃冲压发动机.相较于传统的火箭推进飞
行器(X--15),具有以下优势: 升阻比大,载荷能力强,
推进效率高,发射窗口宽,结构与操作的代价低等.

2004年美国NASA研制的以超燃冲压发动机为动力的
X--43A[6--8]试飞成功,开启了吸气式高超声速飞行器
(AHSV)的时代.超燃冲压发动机技术的突破使得高
超声速飞行踏上了新的台阶.

然而,随着NASA Hyper-X计划的推进[9],在可靠
稳定的超燃冲压发动机技术的基础上,为保证高超声
速运输的可靠性与效率,还有很多关键技术需要进行
研究[10]. 目前面临最大的问题及挑战即是吸气式高超
声速飞行器特有的动力系统及其构型造成了气动、推

进、结构、控制、轨迹等子系统之间动力学特性的相

互影响.传统飞行器分布式设计的思路很难获得满意
的飞行性能.在保证飞行动力、结构等硬件设施的基
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础上,如何针对于与设定的飞行任务进行飞行器设计,
以达到满意的飞行器性能是目前最关心的问题.

AHSV设计优化的首要任务是建立可靠,高效的
系统参数化模型. AHSV建模研究的内容主要分为两
部分: 根据飞行器的几何结构外形与推进系统参数,
结合高超声速动力学[11]及推进系统相关的学科理论,
得到飞行器的受力情况;根据基本的物理规律与受力
情况推导出飞行器的动力学与运动学方程,得到包括
结构弹性等耦合特性在内的动力学方程组[12]. 前者采
取的主要途径有两种: 一种是结合计算流体力
学(CFD)[13],另一种是根据高超声速气流的特性推导
出的工程估算的方法[14--15]. 两种途径在计算精度与效
率的权衡上各有利弊. 关于动力学方程的建模工作,
大多数学者均是在Bolender与Doman等人研究的基础
上进行改进与发展.包括面向控制弹性高超声速飞行
器的3维模型[16], 6自由度高超声速飞行器动力学面向
控制的模型[17]等. 将两者结合起来,对AHSV的设计
变量进行参数化处理(CST,二次型法等),计算受力情
况(CFD或者工程估算等),并根据设计任务推导出飞
行器的动力学方程的过程,统称为AHSV的参数化建
模[18--19].

根据过去近20年的研究及X–43a飞行器的研制过
程[20--21],传统的顺序分布式设计思路并没有达到很好
的设计效果.主要原因有: AHSV具有不稳定特性,非
最小相位特性与弹性动力学的非线性耦合特征及其

系统模型固有的不确定性;严格的飞行走廊约束与饱
和限制(推进系统的比冲、最大动压、发动机的温度与
压强等). 在飞行器系统设计阶段忽略控制相关的性能
将会导致严重的后果[22]. 故提出飞行器概念设计阶段
结合控制系统建模与分析的研究思路[23--24].

在获得AHSV系统模型的基础上,进行模型分析
与控制器设计:动力学分析,控制系统分析,轨迹特性
分析等. AHSV对于控制科学提出了很大的挑战[25].
相较于传统的低速飞行器, AHSV需要特别关注航迹
角的控制[26]. 动压、热壅塞等与超燃冲压发动机相关
约束的存在,使得AHSV的飞行走廊十分有限.若在航
迹角控制上出现偏差,飞行器在很短时间内就可能飞
离走廊而导致飞行任务的失败. AHSV在航迹角控制
通道内以不稳定模态与非小相位零点为特征,控制器
饱和(升降舵的偏转)的特性限制了闭环系统可到达的
性能[27--28].

近年来,美国、日本等国的学者针对于高超声速飞
行器多学科耦合的情况,均进行了AHSV多学科设计
优化(MDO)的研究[23, 29--32]. 美国的高超声速计划旨
在研制以超燃冲压发动机为动力系统的下一代空天

飞行器. 根据MDO的设计思路,开发了用于设计下一
代空天飞行器的工具与方法[33]. 美国学者Bowcutt

等人提出考虑推进系统、气动特性、质量分布与内部

容积的MDO,在高超声速巡航任务中对飞行器的几
何外形进行优化以获得最大任务射程. 相较于基准的
飞行器构型,最大射程提高了46%[32]. 日本学者Take-
shi等人结合轨迹优化设计,对于飞行任务获得飞行器
的必要尺寸与最优轨迹以达到最小起飞质量的优化

目标进行飞行器设计[31].
在前人研究的基础上,本文总结出针对于AHSV

考虑控制系统性能约束的系统设计优化思路. 基本结
构如下: 第1节简介HFT发展现况,参数化建模的必要
性和挑战以及AHSV系统设计的面临的主要问题;
第2节介绍了参数化建模的方法及成果,并根据系统
模型提出AHSV的动力学特性;第3节指出AHSV控制
系统设计面临的挑战及其与系统动力学之间的耦合

特性;第4节基于系统模型与控制系统设计的耦合特
性,总结出系统综合设计优化的策略与方法.
2 AHSV模模模型型型描描描述述述(AHSV model description)

AHSV整个系统完整地建模是复杂、艰巨的工作.
为了能够较为完整地描述出主要的物理现象,需要考
虑的主要问题有: 高超声速空气动力学特性[34],不稳
定与粘性特性[35],非线性动力学[12],热效应与弹性动
力学[36],航迹角动力学[26]与推进系统相关问题[37]等.

1) 气动特性: 若假设飞行器周围流场是准稳态的,
气流作用在飞行器上的压强分布可以根据无粘可压

缩流的激波/膨胀波理论[34],采用高超声速工程估算
的方法[14,38]进行计算.将空气认为是量热完全气体,
比热容比γ = 1.4为常量. 基于高超声速无粘流理论
的激波膨胀波理论(SET)发展出了一系列可以用于高
超声速流工程估算的方法: 激波法,切锥法, Dah-
lemBuck法与Pranlte-Meyer法. 并通过实验比较验证
了其可行性[38]. 在准稳态流场的基础上考虑不稳定特
性与粘性影响.由于结构振动造成流场不稳定的影响
根据线性活塞理论进行分析[35]. 粘性阻力采用参考温
度法(参考焓)[39]进行计算.

2) 推进系统:超燃冲压发动机模型的建立对于获
得可靠的飞行器模型至关重要.主要物理现象包括:
压缩段内的激波交互,空气的解离,发动机壁面的热
交换,发动机内壁的摩擦阻力,油气混合特性与有限
化学反应速率等. 但是在建模过程中需要综合考虑各
物理现象对精度及计算效率的影响,以适用于AHSV
的控制模型. 在得到更先进的发动机控制模型之前,
研究中一般采用简化的准一维瑞利流发动机模型[37].
将前体视为单斜面压缩,并假设进气道扰流板可控以
保证激波封口条件.在此基础上,进一步研究了多级
压缩,及激波交互对于发动机模型的影响[40].

3) 结构特性: AHSV的机身/发动机一体化构型设
计,使得飞行器的前体压缩段对于发动机的性能有很
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大影响.在飞行过程中,前体压缩段的颤振等结构特
性会造成前体附面激波的扰动,影响发动机捕获的空
气质量,进而对推进性能造成影响.故研究飞行器的
结构特性重点研究飞行器前体的结构动力学. Bolen-
der在建模过程中将飞行器看成是交点在重心的两个
悬臂梁[12],采用模态假设法[41]进行结构分析.在此基
础上Srikanth等人将飞行器整个机体视为欧拉--伯努
利自由梁进行采用同样的方法进行分析,获得了较为
准确的分析结果[36, 42].

4) 气动热特性: 为了减少飞行器的飞行阻力,一
般采取细长体设计.在高速飞行条件下,这种构型会
使得前缘驻点的热效应显著增加. 实际分析中发现飞
行器受到的阻力与速度的平方成正比,而驻点温度与
飞行速度的3次方成正比. 故飞行器的构型设计首先
会达到热载荷的约束. 在飞行器设计过程中,首先应
考虑飞行器的热效应对于飞行器构型的约束. 热载荷
在飞行过程中的变化对于飞行器的振荡模态和频率

均有一定影响,同样可以通过假设模态法进行估
计[36].

2.1 动动动力力力学学学模模模型型型及及及简简简化化化(Simplified dynamic model)
若要完整地描述飞行的系统模型,需要考虑的因

素有很多. 为了能够将在飞行器设计早期就可以体现
出其控制系统的相关特性,需要对模型进行适当简化.
目前用于控制分析的AHSV几何构型,一般选为二维
的直线几何构型,根据基本的牛顿定理与拉格朗日方
程推导出弹性飞行器3自由度纵向动力学方程[12]:

v̇ =
T cos α−D

m
− g sin γ, (1)

γ̇ =
L + T sinα

mv
− (

g

v
− v

RE + h
) cos γ, (2)

q̇ =
M

Iyy

, (3)

ḣ = v sin γ, (4)

θ̇ = q, (5)

η̈i = −2ζωiη̇i − ω2
i ηi + Ni, i = 1, 2, 3, (6)

其中: L,D, T, M分别表示飞行器所受到的升力、阻

力、推力与俯仰力矩. Ni, ζi, ωi分别表示弹性分析中

的广义力,阻尼系数与自然频率.控制量一般采用升
降舵偏转量(δe),燃油当量比(FER, Φ),其等价于燃烧
室内温度的增加量. 很多文献中将发动机的扩散面积
比与鸭翼偏转也定义为控制量,但在控制器设计中均
没有考虑[43].

可以采取两种途径对系统模型进行简化: 一是在
建模过程中对于飞行状态到受力情况的映射进行简

化;二是在在研究特定问题时可以对系统动力学模型
进行降阶处理.

在系统模型的基础上采用多项式近似模型对于飞

行状态到受力情况的映射进行简化. 首先要分析影响
气动力与力矩的主要飞行状态参数有哪些. 比如遵循
高超声速动力学马赫数无关的原则,可以认为所受升
力仅为攻角α和舵偏δe有关,可以采用一次多项式进
行近似;对阻力系数采用α与δe的二次多项式进行近

似;由于推进系统内复杂的物理过程,推力系数的近
似模型比较难以获得. 简化模型将其看作为α与Φ的

函数[44--45],但并没有获得较好的近似结果.更为复杂
的近似模型考虑了弹性模态与散射面积[46]并增加

了Ma的影响[47];俯仰力矩系数一般认为是推力系数,
与气动特性的线性组合,气动特性采用α与δe的一次

多项式的近似模型. 这同样也表现了系统的输入/输出
耦合特性.

系统动力学模型的降阶处理与所研究的控制问题

相关.比如研究航迹角的动力学特性,可以首先忽略
弹性模态,只考虑航迹角、姿态角与姿态角速率的微
分关系.如此处理可以将系统模型将为3阶系统进行
分析与设计[42]. 为了能够进一步具体地了解高超声速
控制模型的动力学特性,将其在指定配平状态进行线
性化. 之后进行线性系统的特性分析与响应的控制器
设计[48],同时在整个配平范围内对于系统线性模型的
动态变化进行分析与设计.

2.2 动动动力力力学学学模模模型型型的的的主主主要要要特特特性性性(The main characteris-
tics of dynamic model)

AHSV的飞行动力学特征与传统飞行器有很大不
同.主要原因在于采用了机身/发动机紧密结合的乘波
体结构;另一方面,飞行器细长的构型造成低结构模
态,与刚体模态存在一定耦合.特殊的动力学特征主
要表现在俯仰控制与速度控制中. 当选取飞行速度与
航迹角作为控制输出时, AHSV的纵向刚体模型以不
稳定的零点动力学为特征,且具有较低的推力控制裕
度.

AHSV动力学的主要特征及问题如下:

1) 输入/输出耦合:飞行速度的控制与FER相关;
飞行姿态(航迹角)的控制与升降舵相关[46]. 同时,由
于吸气式高超声速飞行器发动机的特殊布局,在产生
推力的同时会对飞行器的姿态造成影响.即FER对于
飞行器航迹角控制之间存在耦合关系;并且姿态的改
变对于推进系统的性能也具有显著影响,即升降舵对
于飞行速度之间也存在耦合关系.

2) 不稳定/非最小相位: 典型的AHSV在升降舵
对FPA的控制通道上具有非最小相位(RHP零点)特性.
该RHP零点限制了闭环系统的带宽(BW)[48]. 另一方
面,超燃冲压发动机的安装位置若在飞行器质心之后,
会导致固有的俯仰不稳定性. 针对于不稳定的非最小
相位航迹角动力学, Bolender与Doman提出一种增加
鸭翼的备选方案[26],在此基础上可以采用动态反演法
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对其进行控制器设计.但由于热结构等特性的约束,
具体实现上有一定限制;

3) 时变动力学特性: 系统的非线性模型与飞行条
件密切相关.具体而言就是飞行器的俯仰稳定性与非
最小相位零点在飞行器的配平区域变化比较明显;

4) 弹性模态的不确定性即其与推进系统的耦合:
系统模型中的弹性动力学根据欧拉--伯努利自由梁理
论,采用假设模态法进行建模. 采用3个弹性模态用于
近似结构动力学,并假设阻尼比为ζ = 0.02[36].

5) 控制饱和约束: 对于不稳定的飞行器而言,控
制饱和约束需要特别考虑.包括两种非线性饱和情况:
升降舵最大偏转与发动机热壅塞(FER = 1)[34]: 若燃
料在燃烧室内注入过多,使得燃烧室内增温过高,燃
烧室出口气流速度将会减至1马赫. 进一步的增温会
导致发动机的关闭.

对于不稳定系统,当控制器具有具有饱和约束时,
会限制闭环系统的零可控区域的范围[49].

3 基基基于于于控控控制制制系系系统统统性性性能能能的的的模模模型型型分分分析析析 (Per-
formance based model analysis)
AHSV模型分析主要研究在吸气式走廊中,飞行

器的平飞稳态(配平)特性与动态特性是如何改变的.
控制系统设计需要特别考虑的因素是为了防止热壅

塞的输入控制约束,其推力裕度的大小限制了加速度
的上限.飞行器的非最小相位零点限制了航迹角闭环
的可达带宽,且升降舵偏转与FER在航迹角控制通道
的耦合特性影响航迹角的跟踪性能.

除此之外,还需要考虑系统模型的鲁棒性. 系统的
不确定性主要分为两类: 结构(参数)不确定性与非结
构(动态)不确定性. 结构不确定性是指系统模型的某
些参数存在不确定性;非结构不确定性是指系统模型
本身的不确定性. 可以通过频域方法进行表示,分为
乘性(输出)摄动模型与逆乘性(输入)摄动模型[50].

3.1 控控控制制制系系系统统统性性性能能能指指指标标标的的的选选选取取取(Performance selec-
tion of control system)
控制系统分析与设计中需要考虑的基本问题主要

包括: 闭环内部稳定性,跟踪参考信号能力,消除扰动
与测量误差的能力与系统模型的鲁棒性. 故控制系统
性能指标的选取,需要针对于这些问题进行考虑.

灵敏度函数S与补灵敏度函数T (闭环传递函数)
与控制系统设计的闭环性能与系统鲁棒性密切相关.
S表示了闭环系统中抑制扰动的能力; T表示了控制

器跟踪参考信号与抑制测量噪声的能力. 同时系统乘
性摄动模型的鲁棒稳定性与S相关,逆乘性摄动模型
的鲁棒稳定性与T相关.故闭环系统的S与T可以作为

反馈控制系统的性能指标.

Bode首先称S为灵敏度,是因为它给出了闭环传

递函数T关于被控对象模型G误差的灵敏度[51]:

S =
dT /T
dG/G

, (7)

灵敏度函数S与补灵敏度函数T的相关性质：

1) S与T具有互补约束S + T = I . 理想情况下希
望S足够小,使得系统对指令和扰动均有较小的控制
误差. 同时希望T小到可以避免对噪声的敏感. 由该
互补约束可以看出,在任意频率上, |S(jω)|与|T (jω)|
不能同时小于0.5,且之差至多为1;

2) 当对象模型G(s)具有RHP零极点时,存在内插
约束. 若 p为被控对象G(s)的一个RHP极点,则有
T (p) = 1, S(p) = 0成立;若z为被控对象G(s)的一
个RHP零点,则有T (z) = 0, S(z) = 1. 该等式约束称
为内插约束.

根据控制系统的所关心的主要问题,结合S与T ,
可以选择如下闭环系统的性能指标:

1) 零可控区域:系统状态x0称为是零可控的,若
存在有限时间tf与容许控制u(t),使得状态轨迹满
足x(0) = x0,x(tf) = 0,所有零可控状态的集合称
为系统的零可控区域.可以看出,若系统本身是稳定
的,其零可控区域为整个状态空间. 零可控区域仅限
制在系统不稳定模态的方向,且与容许控制u(t)相
关[27, 49].

2) 闭环带宽: 考虑到系统的响应速度,需要研究
闭环系统的带宽频率.带宽可定义为使控制有效的频
率范围.一般有3种定义: S的幅频特性|S(jω)|自下向
上第一次穿越−3dB时,对应的频率为闭环带宽ωB;
开环传递函数|L(jω)|首次自上向下穿越1时的频率
为增益穿越频率ωC; T的幅频特性|T (jω)|自上向下第
一次穿越−3dB时,对应的频率为闭环带宽ωBT.
这3种频率均可以用来表示闭环系统的带宽,且
有ωB < ωC < ωBT.

对于跟踪性能而言: 考虑跟踪误差e = −Sr,只要
相对误差|e|/|r| = |S|较小就可以认为反馈控制是有
效;将ωB与ωC作为反馈系统的闭环带宽均是合理,有
效的. 理论与实践证明, ωBT并不是很好的闭环性能

指标[51].

3) 灵敏度边界: 灵敏度函数与补灵敏度函数的峰
值MS,MT(H∞范数)决定了闭环系统的鲁棒性. 为了
保证闭环系统的鲁棒性,峰值必须要足够小. 实践证
明,当MS与MT的值大于4时,控制系统的鲁棒性很
差[51].

4) 鲁棒零可控区域:状态x0称为是鲁棒零可控

的,若存在鲁棒控制器产生容许控制信号u(t),使得
状态轨迹满足x(0) = x0, lim

t→∞
x(t) = 0,所有鲁棒零

可控状态的集合称为鲁棒零可控区域.注意到鲁棒可
控区域对于控制信号进行了进一步的限制,所以其是
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零可控区域的子集,且与控制系统设计有关.

根据以上性能指标,结合系统模型进行分析.在保
证灵敏度边界的情况下,系统模型的RHP零极点会对
系统的闭环带宽施加限制.在下一节会定量的指出限
制幅度;对于零可控区域,仅考虑的是控制信号的饱
和约束,与控制律的设计无关.故可以选择系统模型
的RHP零极点位置与零可控区域作为系统模型优化
的性能指标.将闭环系统的灵敏度边界,闭环带宽与
鲁棒零可控区域作为控制器设计的性能指标,并且可
以发现系统模型对于控制器的耦合特性体现在约束

条件中.

3.2 系系系统统统模模模型型型对对对于于于控控控制制制系系系统统统性性性能能能指指指标标标的的的影影影响响响

(Coupling between the system model and per-
formance)
尾控高超声速飞行器以不稳定模态与非小相位零

点为特征,具有控制饱和的动力学特性限制了系统可
到达的性能.主要分为分为开环系统性能限制(系统模
型性能)与闭环系统性能限制(控制设计性能).由上一
节的讨论可以发现,飞行器自身的动力学特性(称为系
统模型或者本体特性)对闭环控制系统的性能存在着
约束耦合特性. 具体而言即是系统模型的零极点分布
与不稳定极点对应的左特征向量对闭环控制系统的

性能具有一定约束.

1) 系统模型RHP平面零极点对于闭环系统性能
的影响:

波特积分约束(第一水床定理): 对于开环稳定且
相对阶大于1的系统,其灵敏度函数必定满足积分关
系(8);对于不稳定对象,为保证闭环系统稳定,不稳定
极点p的存在会增加灵敏度的峰值,则灵敏度函数需
要满足关系(9).w ∞

0
ln |S(jω)|dω = 0, (8)

w ∞
0

ln |S(jω)|dω = π
∑

Re(p). (9)

对于具有RHP零点的对象,灵敏度函数还需要满
足一个附加的积分关系,称为加权灵敏度积分(第2水
床定理)[51]: 假设对象具有单个RHP零点(或一对复零
点)z,且具有Np个RHP极点pi. 为保证闭环系统稳定,
灵敏度函数必须满足:
w ∞

0
ln |S(jω)| × w(z, ω)dω = π × ln

Np∏
1

∣∣∣∣
pi + z

p̄i − z

∣∣∣∣.
(10)

RHP零点z若为实数,选取的权函数为式(11);若
为一对复数x± iy,选取的权函数为式(12):

w(z, ω) =
2z

z2 + ω2
, (11)

w(z, ω) =
x

x2 + (y − ω)2
+

x

x2 + (y + ω)2
. (12)

若期望S在某个频率范围足够小以抑制扰动对于

输出的影响,根据波特积分约束,必会造成在某个频
率之上S大于1. 这种效应称为水床效应.而对于开环
不稳定系统,其值可能更大.考虑到系统的鲁棒性,需
要限制S的峰值在合理范围内.

若实际的系统模型记为Ḡ,而获得的系统模型
为G. 逆乘性扰动模型(13)与乘性扰动模型(14)具有
如下形式:

Ḡ = G(I + ∆)−1, (13)

Ḡ = (I + ∆)G, (14)

其中∆表示稳定的传输函数,且满足幅频约束条件:

∀ω, σ̄(∆(jω)) 6 w(ω).

对于任意满足逆乘性不确定性式(13)的控制对象,
闭环反馈系统是稳定的充要条件是:

∆ = 0, ∀ω, σ̄(S(jω)) 6 1/wS(ω). (15)

对于任意满足乘性不确定性式(14)的控制对象,闭环
反馈系统是稳定的充要条件是

∆ = 0, ∀ω, σ̄(T (jω)) 6 1/wT(ω). (16)

逆乘性与乘性不确定性的幅频约束有时也称为权

函数. 通过选取权函数wS(ω)与wT(ω)来界定S与T

的上界可以保证闭环系统的鲁棒稳定性.

对于SISO系统,由于系统模型不确定性而确定的
闭环反馈系统稳定的充要条件可以记为:

wP(ω)S(jω) 6 1, (17)

wT(ω)T (jω) 6 1. (18)

峰峰峰值值值界界界限限限制制制 根据第2水床公式(10), RHP零点z

意味着|S|的峰值不可避免. 根据内插约束,可知S主

要受到RHP零点z的限制,峰值界MS > |wP(z)|; T

主要受RHP极点p的限制,峰值界MT > |wT(p)|.
带带带宽宽宽限限限制制制 若系统具有非最小相位零点z和(或)不

稳定极点p. 根据闭环稳定的充要条件(17),可以选取
1/wS(ω)作为S的上界. 根据内插约束,权函数必须满
足|wS(z) < 1|. 实际的控制系统中一般关心低频的控
制情况,所以给定低频的最小带宽ω∗B,最大峰值M与

稳态误差A,即可以确定权函数的基本形状.若取A =
0,MS = 2时,至少要求:

ω∗B 6 0.5z. (19)

同理,根据闭环稳定的充要条件(18). 可以选取
1/wT(ω)作为T的上界且满足|wP(p) < 1|. 在MT =
2时,要求:

ω∗BT > 2p. (20)

考虑到通过S与T定义的带宽的差异ωB < ωBT,
减小ωBT的同时也在减小ωB. 则根据以上讨论,若
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以ωB定义系统的带宽可以发现RHP零点z限制了闭环

系统最小带宽的上限,而RHP极点限制了其下限.

2) 系统模型不稳定极点的左特征向量与控制饱
和约束对于闭环系统性能的影响:

对于存在控制饱和约束的LTI系统：

ẋ(t) = Ax(t) + Bu(t). (21)

系统的容许控制集定义为:对于任意时间控制信号的
幅值都在约束条件内所有控制信号的集合

Um = {u(t) : ū− 6 u(t) 6 ū+,∀t ∈ R}. (22)

若控制信号u(t) ∈ Um,则称其为容许控制信号.

定定定理理理 1 若n阶方阵A具有m个非零特征值λ1,

λ2, · · · , λm,相应的特征向量(右特征向量)为ξ1, ξ2,

· · · , ξm,左特征向量为η1, η2, · · · , ηm(左右特征向量
均为单位向量). 则对应于特征值λi的左特征向量ηi正

交于除特征向量ξi外,其余各特征向量组成的子空间:

{ηi}⊥ span{ξ1, ξ2, · · · , ξm}\ {ξi}, i = 1, · · · ,m,

(23)

即对应于不同特征值的左右特征向量相互正交.

证证证 记ξi为对应于特征值λi的特征向量. 则有Aξi

= λiξi. ηj为对应于特征值λj的左特征向量,且λj 6=
λi. 则有ηjA = λjηj .

λjλi(ηj · ξi) = λjηj · λiξi = ηjA
2ξi =

ηjλ
2
i ξi = λ2

i (ηj · ξi), (24)

因为λj 6= λi,故ηj · ξi = 0,即对应于不同特征值的
左右向量相互正交. 除λj外对应的特征向量张成的子

空间记为Ss,不同特征值对应的特征向量线性无关,
故该空间的基为各特征向量. 已知对应于不同特征值
的左右特征向量相互正交,即ηj 正交于空间Ss的基,
故ηj与子空间Ss正交.

定定定义义义 1 (稳定子空间与不稳定子空间) LTI系
统的稳定极点对应的特征向量张成的子空间,称为稳
定子空间(稳定模态),记为Ss. 与稳定子空间正交的子
空间称为不稳定子空间(不稳定模态),记为Us.

推推推论论论 1 根据定理1,不稳定子空间是由系统不
稳定极点对应的左特征向量张成的子空间.

对于系统的整个状态空间S,有

S = Ss + Us.

系统状态在稳定子空间的投影称为系统状态的稳

定分量;在不稳定子空间上的投影称为不稳定分量.

定定定义义义 2 (控制梯度和发散梯度) 根据LTI系统
(21),控制梯度定义为Bu. 控制梯度在系统不稳定模
态中的分量称为控制速率:不稳定极点p对应的左特

征向量η表示了系统不稳定状态的发散方向,不稳定

极点的实部表示了发散速率,发散梯度记为pη.

控制梯度可以理解为:控制作用下系统状态在状
态空间内的变化速度.若系统模型本身是稳定的,在
不施加任何控制作用的情况下,系统的任意初值均是
可以稳定到原点的. 即稳定系统的零可控区域为整个
状态空间.
对于不稳定系统,若系统状态初值在系统的稳定

子空间内,则系统是自稳定的. 控制镇定的主要目的
是使得系统的状态轨迹在不稳定子空间内的分量趋

于零. 控制信号的镇定能力可以通过计算控制速率进
行定量分析.控制速率越大则镇定能力越强. 要保证
闭环系统在全局范围内的稳定,控制速率必须要大于
发散速率.
在没有输入控制信号约束的条件下,可以找到某

个足够大的控制幅度uM使得控制速率大于发散速率.
若控制信号具有幅值约束,其控制速率小于发散速率,
则系统的零可控区域在不稳定模态上具有限制.当系
统的初值超出该区域就会导致闭环系统状态的发散.
以具有不稳定极点的SISO系统为例,若系统具有

单个不稳定实极点p,对应的左特征向量为η. 定义状
态空间中的超平面: η · x = 0,称为中心超平面. 对于
单个不稳定极点的情况,中心超平面就是系统的稳定
子空间. 控制速率为η · bu,发散速率为p. 若控制速率
大于发散速率(η · bu > p),则闭环系统的零可控区间
为整个状态空间. 否则系统的零可控区域可以记为:

SNC =
{

x|ηbū−
p

< ηx <
ηbū+

p

}
. (25)

记系统SNC的边界为

NCR =
η · b
p

ū = kNCRū.

则全状态零可控的条件可以记为NCR > 1. 当
NCR大于1时,闭环系统是全状态零可控的. 控制能
力可以用kNCR进行表示,其值越大,则NCR达到1的
速度越快,需要的控制输入幅度越小;当系统存在输
入控制信号的饱和约束时,有可能使得系统
的NCR无法达到1,即不满足系统全状态零可控条件,
如图1所示. 此时,对系统所能承受的扰动能力具有约
束限制,当系统的扰动幅度在不稳定模态的分量大
于NCR,则会导致系统不稳定.

图 1 NCR的几何解释

Fig. 1 Graphic expression of NCR
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综上所述,若被控对象具有不稳定极点与非最小
相位零点时,会对系统闭环所能达到的带宽具有限制,
同时影响了闭环系统的鲁棒性;系统不稳定极点对应
的左特征向量定义系统状态空间中的中心超平面(稳
定模态)η · x = 0. 控制器的饱和约束在不稳定模态上
施加了限制.当不满足系统全状态零可控的条件时,
对于系统状态扰动的程度有所约束.

4 系系系统统统设设设计计计优优优化化化策策策略略略与与与算算算法法法(Strategy and
algorithm of system design optimization)
为了能够获得系统性能优越的飞行器,分布式设

计使各子系统性能最优. 对于系统间高度耦合的
AHSV来说,往往无法达到总体性能最优的目的. 针
对于其多学科耦合的特性,可以采取多学科设计优化
MDO或者一体化优化(多目标优化). MDO强调的是
各子系统(气动、结构、热防护、推进等)之间的相互作
用[30],主要在系统模型的建模阶段进行考虑,其耦合
特性通过系统模型主要体现在优化问题的约束中;多
目标优化强调的是各个子系统优化目标之间的耦合.
有别于传统飞行器分布式设计的思路,对于AHSV的
设计需要开发出一种集成耦合的设计方法与工具. 因
此对于该类飞行器的设计与建模提出了严峻的挑

战[52]. 为了保证飞行器的稳定性与可操纵性,针对于
控制系统的一体化设计显得尤为重要[53].

AHSV系统设计优化面对的首要问题是系统模型
的复杂性. 为了能够获得高效、可靠,用于系统设计优
化的系统模型,需要在以有的参数化模型的基础上进
行相应的简化处理(近似模型). 可以采用响应表面法
(RSM)[54]与径向基函数网络(RBFN)[31]等方法,对飞
行器的设计参数、飞行状态和气动特性(或者相应的
性能指标)进行近似处理,在保证可靠性的情况下获得
近似模型.

AHSV系统设计优化的另一个主要问题是系统设
计总体目标的确定与子系统耦合关系的确定. 面向控
制系统性能的飞行器设计优化主要分为两个子系统:
系统模型(本体特性)与控制系统.系统模型与控制设
计的耦合性从物理特性上而言一直存在. 根据系统的
总体目标是否考虑本体特性,可以将耦合特性分为两
类: 一种是在优化设计的约束条件上进行耦合;另一
种是在设计优化的目标上进行耦合.

设计约束的耦合处理相对来说较为简单,在不存
在设计目标的耦合的情况下,可以进行解耦处理. 可
以采用顺序结构,将约束条件转化为系统模型的优化
指标进行优化,在扩大了控制系统可行域的基础上进
行控制系统优化.

设计目标的耦合处理较为复杂. 首先需要确定系
统设计参数对于非系统优化目标的耦合程度,以确定
耦合设计参数. Brusher和Kabamba等人根据优化目标

与系统模型设计参数集的映射关系,定量的确定了系
统模型设计参数与优化目标的耦合关系[55--56].

系统本体设计与控制设计总体优化与两者单独优

化的不同,主要体现在系统模型对于控制系统设计的
耦合作用. 具体反映在控制系统设计的对象为系统模
型,系统模型的动力学特性与约束将会对控制系统设
计造成影响.研究对象发生改变,则优化结果很可能
不同.若系统优化目标本身由两部分组成: 系统本体
优化目标与控制器优化目标.即系统优化(system
optimization, SO)为多目标优化问题时,可以采用加
权求和的方法将各优化目标进行标量化处理. 根据多
目标优化的特性,其优化解集必为Pareto集. 而系统目
标可分离的特殊性,使得系统优化SO可以分解为本体
优化(plant optimization, PO)与控制器优化(control
optimization, CO)两个子问题.

具体来讲, PO的优化目标记为e(d),设计变量为
系统的设计变量d,故为静态优化问题.一般可以采用
非线性规划的理论进行求解. 其数学表示可以记为

min
d

e(d)

s.t. h(b) = 0, g(b) 6 0. (26)

CO的优化目标记为J(x,u),设计变量为映射关
系u(t),故为动态优化问题.其数学表示可以记为

min
u

J(x,u)

s.t. ẋ = f(x,u), g(u) 6 0. (27)

若将SO的优化目标定为子目标的加权代数和:

Q(d,xd,u) = wpe(d) + wcJ(x,u),

则SO的数学表示可以记为：

min
d,u

Q(d,x,u)

s.t. h(d) = 0, g(d) 6 0,

ẋ = fd(x,u), g(u) 6 0. (28)

考虑系统模型对控制系统设计目标的耦合性,具
体而言即是系统模型设计参数d以系统动力学特性的

形式对于控制器系统设计施加了系统状态的动态约

束ẋ = fd(x). 控制系统设计形式对于控制器系统设
计施加了系统状态的动态约束ẋ = fd(x). 控制系统
设计是为了获得系统状态x与控制量u之间的映射关

系u(t) = u(x, t). 针对于某个系统设计d1的最优控

制律u∗1应用到另一个系统d2可能并不是最优解. 针
对于这种耦合情况,通常的优化策略主要分为两种:
全局(并行)优化和分级优化. 其中分级优化又分为顺
序结构,迭代结构和嵌套结构[57].

全局优化策略的主要思想是同时将系统模型的设

计变量d与控制律u作为设计变量. 采用相应的优化
方法求解公式(28)中描述的SO问题.鉴于全局优化的
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复杂性与非解析性,一般采用具有全局寻优特性的智
能优化算法,包括微分进化法(DE)[58]与遗传算法

(GA)[59]等.

分级优化的优化策略如图2所示,方框上部表示优
化问题的约束条件,下部表示优化目标.

(a) 顺序结构

(b) 迭代结构

(c) 嵌套结构

图 2 优化策略

Fig. 2 Strategies for plant

从系统框图中可以看出:顺序结构与迭代结构并
没有考虑SO优化目标中的加权系数. 顺序结构与迭
代结构优化的必要条件并不是系统优化的必要条件,
而嵌套结构的必要条件是的[57].

1) 顺序结构在对本体优化的过程中没有考虑控
制律的影响,得到无控制律限制的本体全局最优解d.
在此基础上进行最优控制律的设计.故顺序结构主要
考虑PO,在得到PO的最优解d∗,作为SO的最优解;

2) 迭代结构在对本体优化的过程中加入了控制
律的限制.寻找这样的本体设计参数d,使得在该系统
模型下控制系统的性能指标优于系统本体设计参数

可行域中任意一点,同时取此时本体设计参数作为最
优解. 作为SO系统的最优解. 故迭代结构主要考虑

CO,在得到CO的最优解u∗情况下的d∗,作为SO的最
优解;

3) 嵌套结构中的外环选取SO的性能指标,将控制
律u0作为参数,对系统本体参数d进行优化. 在获得
优化系统对系统本体参数d进行优化. 在获得优化系
统

优化策略的选取与系统目标的设定及子系统的耦

合特性有关. 若系统总体性能指标设定为PO与CO优
化目标的加权和,可以采用嵌套结构与并行结构;若
系统总体的性能指标是以系统本体特性为重点,可以
采用顺序结构;若是以控制器系统设计为终点,可以
采用迭代结构. 根据系统设计参数对于控制系统性能
的耦合特性分析,若表现为约束耦合,则可以将约束
条件转化为PO的优化目标,采取顺序结构进行优化分
析;若表现时目标耦合,则可以采取嵌套结构或者全
局优化策略.

图 3 考虑控制约束的系统设计优化框图
Fig. 3 Schedule of control relevant system design

optimization

针对于AHSV的设计优化问题,为了保证系统性
能的可靠性,在设计初期将系统的控制系统设计考虑
在内就需要采用系统总体优化策略(如图3). 为了保
证AHSV控制系统的稳定性,鲁棒性与时域特性,
CO的优化目标可以选择为系统的零可控区域,闭环
系统灵敏度函数与补灵敏度函数的峰值(H∞范数),系
统带宽与鲁棒零可控区域等. 根据之前讨论的AHSV
系统模型对于控制系统性能指标的影响,可以发现系
统模型RHP零极点对于控制系统S与T的峰值界和闭

环带宽具有约束耦合,不稳定极点及其对应的左特征
向量确定了控制系统的零可控区域.鲁棒零可控区域
为系统零可控区域的子集,故同样表现为约束耦合.
可以选择分级优化策略中的顺序结构. 一般来说,本
体特性优化可以采用非线性规划理论相关的优化算

法,控制系统设计优化可以利用线性矩阵不等式
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(LMI)的相关理论进行处理.

5 实实实例例例分分分析析析(Example)
根据第3节讨论的系统模型对于控制系统性能指

标的影响.为了提高飞行器在巡航段镇定控制的性能,
可以通过提高系统模型的零可控区域来实现. 同时,
考虑系统模型对于控制系统设计的约束耦合限制,选
取闭环系统的设计带宽作为控制系统的约束. 采取
第4节中讨论的分级优化策略中的顺序结构,将系统
的零可控区域作为本体优化的性能指标,在保证飞行
器巡航段获得最大抗扰动能力的同时,考察系统模型
对于闭环系统性能(如系统带宽)的约束限制.

参考Bolender等人的吸气式高超声速二维模型[12]

(如图4所示). 其中主要的气动设计参数为前体长度
Lf ,发动机长度Ln,压缩角 τl,上倾角 τu,控制面位
置 (xcs, zcs)与 控 制 面 大 小Scs. 巡 航 条 件 设 为
Ma 8,26 km.

图 4 AHSV的基准构型

Fig. 4 Baseline configuration of AHSV

选取压缩角、上倾角、控制面大小与控制面位置

作为优化的设计变量. 其中前3个具有箱约束,其取值
范围如表1所示,对于控制面的位置,要保证其在飞行
器的后体内,故以控制面的横坐标距机体尾端的距
离Lcs与后体长度La的比例作为设计变量rx,以控制
面的纵坐标距当前横坐标下机身上部的距离Hcs与当

前横坐标下机身的厚度Ha的比例作为设计变量rz(如
图5所示).

图 5 控制面位置参数设计变量示意

Fig. 5 Graphic expression for the position of control surface

表 1 优化设计参数的取值范围
Table 1 Range of design parameters

设计参数 τl/(◦) τu/(◦) Scs/m2 rx rz

取值范围 4∼10 2∼6 0.5∼3 0.2∼0.8 0.2∼0.8

为了提高飞行器在巡航段的抗扰动能力,根据
第3节中分析可知,系统模型的零可控区域与其密切
相关,并且以kNCR定量的反应了闭环系统的镇定能

力. 故选取ASHV系统模型的kNCR作为本体优化的性

能指标.采用PSO优化算法. 优化结果如图6所示. 基
准构型与优化构型的设计参数参见表2,两种构型下
的系统性能与优化指标参见表3.

图 6 AHSV基准构型与优化构型比较

Fig. 6 Baseline and optimal configuration of AHSV

表 2 AHSV气动设计参数对比
Table 2 Comparison of geometry design parameters

气动参数 τl/(◦) τu/(◦) rx rz Scs/m2

基准构型 6.20 3 0.4552 0.2163 1.58
优化构型 5.08 2 0.2000 0.3634 3.00

表 3 AHSV本体性能指标对比
Table 3 Comparison of performance metric

性能指标 k∗NCR MS/MT ωBmax δeTrim/(◦)

基准构型 0.5604 2.7981 4.23 11.1
优化构型 3.9906 1.6448 4.36 3.9

注: *为优化目标.

从优化结果可以看出,在新构型下能够显著提高
ASHV巡航段闭环系统的镇定能力. 在升降舵对于航
迹角的控制通道中,输入控制信号(升降舵偏转)的幅
值达到û = 0.2506(约为14◦)可以使得闭环系统满足
全状态零可控的条件.同时,巡航条件下优化后的构
型的配平舵偏在3.9◦,若飞行器的舵偏的饱和限制在
(−30◦, 30◦)则可以全状态零可控的条件;而在原始构
型条件下满足该条件的幅值要达到û = 1.784(102◦),
并且配平舵偏在11.1◦,则在该气动参数的设计下,无
法满足闭环系统的全状态零可控.

除此之外,比较优化构型与基准构型的闭环系统
的频域性能,可以发现飞行器系统的灵敏度边界有所
降低. 根据系统性能极限理论[60]可以知道,在该开环
系统设计下的闭环系统,其闭环灵敏度的峰值可以达
到更小,即鲁棒性可以提高的范围增大,该结果与提
高系统的零可控区域相一致;比较闭环系统的时域性
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能,飞行器模型的RHP零点有一定增加,提高了闭环
系统可达的带宽,根据系统模型与控制性能的耦合关
系可以知道. 开环系统RHP零点的存在必然存在闭环
响应的下超调,为了减小下超调量的幅度,闭环系统
调节时间与RHP零点的乘积必须要足够大,使得闭环
系统响应的调节时间不能太快(系统的闭环带宽具有
上限).若系统的RHP零点增大,则使得闭环系统在满
足一定调节时间的同时,减小了系统阶跃相应的下超
调量. 对于巡航段的飞行器的稳态控制性能也是有所
提高. 但是以系统的零控区域作为性能指标对于闭环
带宽限制的改善并不明显.

从以上结果可以看出:若飞行器的任务设计巡航
条件为Ma8, 26 km,在考虑控制性能约束的设计优化
策略下得到的飞行器设计外形相较于基准构型而言,
升降舵面积增大,并且距飞行器重心的相对距离变大.
使得升降舵上所受到的力及产生的力矩更大,从而获
得更强的控制能力,但是在升降舵/航迹角控制通道中
仍然存在不稳定的非最小相位动力学.

6 结结结论论论(Conclusion)
根据大量学者针对于AHSV系统设计的研究,总

结出AHSV设计面临的主要问题.其特殊的机身/发动
机一体化结构给系统建模工作带来了巨大的挑战.系
统模型主要以不稳定的非最小相位动力学为特征,发
动机的安装位置使得飞行器的姿态(航迹角)控制与速
度控制具有耦合特性,控制器的饱和特性(升降舵舵偏
与FER的限制)对于AHSV控制系统的设计也增加了
难度.为了能够获得性能优越的AHSV,需要在其设计
早期考虑控制系统的性能,重新定位一种更加先进,可
靠的设计方法.

针对于基于控制系统能行AHSV的设计优化,需
要首先分析AHSV系统模型与控制系统设计之间的耦
合特性. 主要表现在: 系统模型的不稳定极点及其左
特征向量与控制信号的饱和约束确定了反馈控制系

统的零可控区域.该区域限制了系统状态扰动的范围,
反应了控制系统的稳定性;系统模型RHP零极点对于
反馈闭环系统灵敏度函数与补灵敏度函数的峰值约

束与带宽限制,峰值约束反应了控制系统的鲁棒性,
带宽约束反应了控制系统的响应速率.

目前分析的系统模型与控制器设计耦合特性均表

现为设计约束的耦合,可以采用分级优化中的顺序策
略对系统模型与控制器设计分别进行设计优化. 通过
系统模型优化获得的AHSV的设计参数即是考虑到控
制性能的设计参数.

AHSV的设计优化工作是一项艰巨且重要的工作.
在大量学者的不懈努力下, AHSV飞行器参数化建模,
模型特性分析,控制系统设计优化, MDO设计优化等
工作均取得了一定的进展. AHSV飞行器建模工作,还

需要研究更加可靠的,立体的发动机,气动模型. 在此
基础上,研究开发可用于多种新概念飞行器的设计优
化的一套通用,高效,可靠的参数化建模方法与分析
工具. 进一步分析飞行器系统模型,控制系统,轨迹特
性等的耦合特性及其具体影响,在此基础上研究出面
向任务性能,综合各系统性能的设计优化方法.
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