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摘要:钱学森先生1945年在论文《论高超声速相似律》中,首次提出了高超声速(hypersonic)的术语.高超声速飞
行器具有的强大的军事和民事应用前景, 20世纪80年代初,在世界上掀起了研究和发展高超声速飞行器的热潮,其
中高超声速飞行器控制是其关键科学和技术问题之一.高超声速飞行器的研究取得了大量理论成果,与其形成鲜明
对比的是,高超声速飞行器在试飞实验中却遇到了很大困难,例如X–51A, HTV–2. 这种现象不得不引发我们进行深
入思考. 由于高超声速空气动力学研究的局限性,导致目前所建立的高超声速飞行器的动力学模型,与真实系统相
比,其结构和参数不确定性非常大,它从根本上限制了控制理论和方法的研究.并且由于高超声速飞行器动力学模
型的复杂性,导致目前工程应用中的控制方法复杂化. 因此,针对高超声速飞行器控制问题,需要深入开展气动、控
制交叉学科的研究,以及适于工程应用的自适应控制的研究.针对上述问题,我们开展了一定的研究.我们建立了三
轴耦合的高超声速飞行器被控对象类X–20及其气动模型,并结合工程应用,直接针对表格形式的气动模型开展控
制研究.针对强耦合和无解析动力学的控制问题,特征模型理论有其独特优势. 近年来,我们系统研究了基于特征
模型的高超声速飞行器的爬升、滑翔和再入控制问题.本文首先介绍特征模型理论和方法,进而综述和分析基于特
征模型的高超声速飞行器自适应控制的研究进展,并提出进一步需要研究的问题.
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Review of the characteristic model-based hypersonic flight
vehicles adaptive control

MENG Bin†
(Beijing Institute of Control Engineering, Beijing 100190, China)

Abstract: Tsien Hsue-shen proposed the terminology hypersonic in the paper“similarity laws of hypersonic flow”for
the first time in 1945. Hypersonic flight vehicles have strong military and civil application prospects, where the control of
hypersonic flight vehicles is one of the key science and technology problems. The researches of hypersonic flight vehicles
have made great progresses; while there have been great difficulties in the test of them, for example, X–51A and HTV–
2. This phenomenon has to trigger us to think profoundly. The restriction of the research of aerodynamics results in the
current dynamic models with significant uncertainties of structure and parameters compared with the true vehicles, which
restricts fundamentally the research of its control theory and approach. And the complexity of the hypersonic dynamics
results in the complication of the control method in engineering. Hence, for the hypersonic flight vehicle control problem,
we need to the study the interdisciplinary of aerodynamics and control and the adaptive control apt to the engineering.
For the above problems, we have done some researches. A three axes coupling hypersonic flight vehicle model analogy
X–20 and its aerodynamic model were constructed. Combining the engineering, the control was research according to the
table type of aerodynamic data. The characteristic model has the important advantages with strong coupling and without
analytic dynamic equation. In recent years, characteristic model-based control of hypersonic climbing, gliding and reentry
have been researched. In this paper, we shall first introduce the characteristic theory. This review of the characteristic
model-based control of hypersonic flight vehicles is followed. Finally, conclusions and future work are summarized.
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1 引引引言言言(Introduction)
1945年钱学森先生在论文《论高超声速相似律》

中,首次提出了高超声速(hypersonic)的术语.一般认
为,以大于5马赫飞行的飞行器称为高超声速飞行器.

此时,飞行器周围流场呈现出高超声速气体动力学所
特有的特征,即薄激波层、粘性干扰、熵层、高温效应
和低密度效应. 20世纪五六十年代远程弹道导弹的出
现、载人飞船的成功返回以及X–15试验机飞行速度

收稿日期: 2014−09−27;录用日期: 2014−11−17.
†通信作者. E-mail: mengb@amss.ac.cn.
基金项目: 国家自然科学基金资助项目(61273153, 61333008).



第 12期 孟斌:基于特征模型的高超声速飞行器自适应控制研究进展 1641

超过6马赫等系列事件,标志着人类开始进入了高超
声速时代.由于高超声速飞行器所具有的强大的军事
和民事应用前景, 20世纪80年代初,在世界上掀起了
研究和发展高超声速飞行器的热潮.迄今,各航天大
国纷纷制定了高超声速飞行器发展战略,同时,也认
识到发展高超声速飞行器的极大困难,建立了多项高
超声速飞行器基础研究计划. 2013年,美国开展了高
超声速飞行器HTV–2, X–51A和X–37B的试飞实验,
涵盖了高超声速飞行器的滑翔、超燃动力和可重复使

用3个研究热点. 在我国,国家自然科学基金委已经启
动《空天飞行器的若干重大基础问题》和《近空间飞

行器的关键基础科学问题》两项重大研究计划,
973和863也启动了相关专项研究[1],在高超声速关键
科学和技术方面取得了重要进展.
高超声速飞行器的关键科学和技术问题涉及到推

进、防热、导航制导和控制等各个方面. 在控制方面,
高超声速飞行器具有与亚声速/超声速飞行器不同的
特点,包括控制系统的实时性、控制模式、变参数、不
确定性和非最小相位等问题.此外,许多随机干扰因
素对飞行器的飞行状态也有着非常大的影响[1–10]. 上
述特点使得高超声速飞行器控制研究非常具有挑战

性,对控制理论提出了许多崭新的研究课题,从而推
动了控制学科的发展.从20世纪80年代起至今,高超
声速飞行器控制得到了广泛而深入的研究,取得了丰
硕的研究成果.从控制理论的角度来看,高超声速飞
行器控制历经了从线性控制、最小相位非线性控制到

非最小相位非线性控制的发展历程,目前的研究热点
包括非最小相位高超声速飞行器控制问题和高超声

速飞行器的热气弹控制问题.与高超声速飞行器控制
理论研究进展形成鲜明对比的是,高超声速飞行器在
试飞实验中却遇到了很大困难,例如X–51A, HTV–2.
这种现象不得不引发我们进行深入思考. 由于高超声
速空气动力学研究的局限性,导致目前所建立的高超
声速飞行器的动力学模型,与真实系统相比,其结构
和参数不确定性非常大.在《高超声速飞行器HTV–2
第二次试飞报告》中指出,“HTV–2在第二次飞行期
间经历了最初的冲击波干扰,超过飞行器设计的100
倍”,“第二次飞行数据证明了从已知的飞行包线推
断和仅从先进的热模型和地面测试不能成功预测马

赫数20气动飞行的严酷现实”[11]. 高超声速飞行器气
动建模问题极大限制了控制理论和方法的研究,并且
由于高超声速飞行器动力学模型的复杂性,导致目前
工程应用中的控制方法复杂化. 因此,针对高超声速
飞行器控制问题,需要深入开展气动、控制交叉学科
的研究,以及适于工程应用的自适应控制的研究.

2005年以来,在吴宏鑫院士的带领下,我们对高超
声速飞行器自适应控制问题开展了系统深入的研究:

1) 由于高超声速飞行器建模的复杂性,目前国际

上已发表的高超声速飞行器气动模型仅有纵向模型.
为了深入研究三轴耦合问题,与中国航天空气动力研
究院合作,建立了高超声速飞行器研究对象类X–20及
其三轴气动模型.

2) 目前国际上已发表的文章大多针对的是被控
对象的解析动力学,它是通过对工作点的气动数据拟
合得到的. 考虑到实际工程需要,我们直接针对气动
数据表格进行控制设计.针对强耦合和无解析模型的
控制问题,特征模型理论具有独特优势.
本文首先介绍基于特征模型的自适应控制理论和

方法,然后围绕高超声速飞行器爬升、滑翔和再入问
题,介绍基于特征模型的高超声速飞行器控制的研究
进展,并提出进一步需要研究的问题.

2 基基基于于于特特特征征征模模模型型型的的的自自自适适适应应应控控控制制制理理理论论论和和和方方方法法法

(Characteristic model-based adaptive control
theory and method)
基于特征模型的自适应控制方法是吴宏鑫院

士20世纪80年代初提出的[12–14],该方法遵循钱学森
先生在《工程控制论》中的思想“只要比较直观的讲

法能够达到目的,我们就不用严密精巧的数学方法来
讨论”[15–16]. 这句话体现了钱先生对于工程实际对象
的复杂性、具体性,以及工程问题特点的深刻认识. 经
过了30多年的研究,基于特征模型的自适应控制方法
不仅在理论上取得了重要进展[17–25],而且在载人飞船
再入升力控制[26]、神舟飞船和天宫一号交会对接控

制[27–28]、电解铝控制[29]等中得到成功应用,其中飞船
返回再入控制的开伞精度达到世界先进水平[18]. 高超
声速飞行器是我国重点发展领域,其控制问题是必须
攻克的关键科学和技术问题之一.围绕该问题,我们
紧密结合工程实际应用,研究了基于特征模型的高超
声速飞行器爬升、滑翔和再入控制问题[30–33],取得了
重要进展.
基于特征模型的自适应控制方法从应用的角度出

发进行自适应控制的研究.从20世纪50年代末期由美
国麻省理工学院提出第一个用于飞行的自适应控制

系统以来,自适应控制理论的研究引起了广泛关注,
取得了丰硕成果和重要进展.然而,自适应控制在实
际中并未得到广泛应用. 其原因在于目前出现的自适
应控制理论在实际工程应用中存在如下问题:一般情
况下,自适应控制系统的暂态响应较差. 特别是在初
始参数误差大的情况下,暂态误差也会很大,需要花
费较长时间校正到满意值.这是由于为了保证自适应
控制系统的稳定性,必须保持较小的参数校正率,这
就决定了随着初始误差的增大,参数校正到满意值所
需时间也会增加;对于高阶线性系统,自适应控制需
要估计的参数个数也是非常多的,从而导致工程设计
非常复杂;由于工程实际中测量和干扰等各种原因,
难以保证参数估计收敛;现有的各种自适应控制方法,
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在实际应用中需要人为调试的参数太多,因此对于不
允许在运行中人为调试的对象不能应用,如航天器控
制;非线性和时变系统的自适应控制,目前还有很大
困难.引起上述困难的重要原因之一是现有的自适应
控制理论以复杂动力学模型为基础[18].
特征模型理论在很大程度上解决了上述问题.其

理论基础是“全系数之和等于1”[14]. 实际被控对象大
都是连续系统,离散系统是通过各种离散化方法把连
续被控对象离散化得到的. 基于这种认识,“全系数
之和等于1”在一定条件下给出了未知系数线性定常
连续系统的离散化方程的系数的界,揭示了被控对象
差分方程系数的客观规律,为控制设计提供了基础.
在此基础上,为了回答工程控制中的一个基本理论问
题,结合控制模型和控制目标要求的关系,进一步证
明了高阶线性定常系统、二阶仿射非线性系统与二阶

模型的关系.在实际应用中的两个标志性方法,一个
是PID控制器,另一个是Kalman滤波器,它们都被广
泛而成功地应用在众多实际系统中,都能成功对付相
当一大类的非线性系统.但是其稳定性等的证明基本
上都是针对二阶线性模型的. 这是控制理论在实际应
用中普遍存在的问题,也是现有控制理论框架无法解
决的难题[34–35]. 在文献[19]中,对于工程上常见的一
类未知系数线性定常系统

G(s) =
kv

s2
+

m∑
i=1

ki

s + λi

+

h∑
i=1

(
kp+i

s + λp+i

+
k̄p+i

s + λ̄p+i

) +

p∑
i=1

kwi

(s + wi)
2 ,

作者证明在位置保持控制要求下,其输出和输入满足
如下关系:

y(k + 2) = f1(k)y(k + 1) + f2(k)y(k) +

g0(k)u(k + 1) + g1(k)u(k), (1)

其中: u, y分别表示输入和输出; fi(k), gj(k), i = 1,

2, j = 0, 1是慢时变和有界的,且其界可事先确定. 对
于最小相位系统或弱非最小相位系统,式(1)可以简化
为

y(k + 2) = f1(k)y(k + 1) + f2(k)y(k) +

g(k)u(k), (2)

其中fi(k), g(k), i = 1, 2,属于凸闭集

D = {f1, f2, g|1.4331 6 f1 6 1.9974,

− 0.9999 6 f2 6 −0.5134,

0.9196 6 f1 + f2 6 0.9999,

0.003 6 g 6 0.3}. (3)

如果被控对象的控制性能要求与输出的m(m>1)阶
导数相关,则其输出和输入满足m阶线性时变差分方

程,方程的系数是慢时变有界的,其界可事先确定.

在上述理论基础上,吴宏鑫院士提出了特征模型
理论,包括特征建模、参数辨识和全系数自适应控
制3部分(如图1所示).

图 1 基于特征模型的自适应控制示意图
Fig. 1 Schematic of characteristic model-based adaptive control

目前,将模型(2)称为特征模型,但不局限于此,
只要符合下述4个特点都属于特征模型的范畴.特
征模型有如下特点: 1)特征模型的形式和阶次除考
虑被控对象的特征外,主要取决于控制性能要求;
2)特征模型的形式比动力学方程简单,工程实现容
易、方便; 3)在同样输入下,特征模型和被控对象在
输出上是等价的; 4)特征模型与降阶模型不同,它
是把动力学中的高阶信息压缩到几个特征参量之

中,并不丢失信息.在文献[19]的基础上,本文进一
步证明了一般线性定常系统和二阶仿射非线性系统

在一定条件下可以转换成模型(2)[21–22]. 与其他自

适应控制相同,在设计自适应控制之前首先进行参
数辨识,不同点在于需要辨识的是特征模型(2)的系
数,而非原系统的系数,且已经给出了模型(2)的系
数的界式(3). 因此采用带有投影的最小二乘或者梯
度等方法进行辨识. 针对模型(2),投影梯度方法为




Θ̂(k + 1) =

θ̂(k) +
αφ(k)(y(k + 2)− φ(k)Tθ̂(k))

1 + φ(k)Tθ̂(k)
,

θ̂(k + 1) = Π[Θ̂(k + 1)],
(4)
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θ̂(k) = [f̂1 f̂2 ĝ]T为 f1, f2, g的辨识参数, φ(k) =
[y(k + 1) y(k) u(k)]T, 0 < α < 1, Π[Θ̂(k)]表示
投影算子,将Θ̂(k)投影到D中. 特征模型的系数具
有确定的范围,这是基于特征模型的自适应控制成
功应用的关键之一,加合理的限制,是任何工程上
成功应用的自适应控制必须要有的技术措施.利用
辨识参数,设计基于特征模型(2)的全系数自适应控
制u,包括维持跟踪控制u0、黄金分割控制uG、逻辑

积分控制uI和逻辑微分控制uD:

u = u0 + uG + uI + uD, (5)

u0(k) =

yr(k)− f̂1(k)yr(k)− f̂2(k)yr(k − 1)
ĝ(k)

, (6)

uG(k) =

− l1f̂1(k)e(k) + l2f̂2(k)e(k − 1)
ĝ(k)

, (7)

uI(k) = uI(k − 1)− kIe(k), (8)

uD(k) = −kDe(k), (9)

其中: yr(k)为跟踪目标函数,

l1 = 0.382, l2 = 0.618,

e(k) = y(k)− yr(k),

kI =

{
kI1, e(k)(e(k)− e(k − 1)) > 0,

kI2, e(k)(e(k)− e(k − 1)) 6 0,

kI1 >> kI2 > 0, kD = cD

√
lD∑

j=0
|e(k)| > 0,

kI1, kI2, cD, lD为所需调整的参数. 黄金分割自适
应控制律是本方法中特有的一种反馈控制律.式
(6)−(9)是针对不同的控制目标提出的,针对不同的
具体问题,在控制设计时对式(6)−(9)进行适当的选
择.我们也开展了稳定性研究.文献[23–25]给出了
基于特征模型的自适应控制的稳定性的条件.针对
具体高超声速飞行器被控对象,文献[32–33]给出了
稳定性条件.特征模型理论为高阶复杂对象进行低
阶控制器设计提供了依据,为自适应控制理论和实
际应用相结合提供了一条新的技术途径,有效地解
决了参数估计未收敛到“真值”时自适应控制系统

的稳定性问题.

3 基基基于于于特特特征征征模模模型型型的的的高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器控控控制制制研研研

究究究进进进展展展(Review of the characteristic model-
based hypersonic flight vehicles control)
本节针对具体的高超声速飞行器对象,介绍基

于特征模型的自适应控制设计方法,包括高超声速
飞行器的爬升、滑翔和再入3部分内容.

3.1 X–34的的的爬爬爬升升升控控控制制制[30](Climbing control of X–
34)

3.1.1 预预预备备备知知知识识识和和和问问问题题题描描描述述述 (Preliminaries and
problem formulation)

跨大气层飞行器X–34如图2所示. X–34由载机
携带到高度7 km(0.7 Mach)进行投放,飞行器投放
后,火箭发动机点火,飞行器迅速拉起,进行迅速爬
升,到75 km(7.5 Mach),燃油消耗完后,发动机停机,
进入无动力爬升阶段,达到预定高度,最后进行无
动力下降. 火箭发动机推力大小为240 kN,其方向
在俯仰平面内±15◦范围内是可以调整的. 控制输入
包括舵面和RCS(偏航和滚转方向控制),舵面为升
降舵、机身襟翼和减速板.笔者所在团队与航空部
门合作根据文献[36–37]中的气动数据建立了气动
数据表.

图 2 X–34外形

Fig. 2 X–34 shape

这里主要考虑X–34有动力爬升段(2.5 Mach到
7.5 Mach)的纵向控制问题.由于在高空段空气密度
急剧减少,使得在高空爬升段的控制问题与一般飞
机有着很大不同.通过对动力学和气动数据进行仔
细分析,可以看出高空爬升段设计中主要面临如下
困难: 1)高度和速度协调控制问题.跨大气层飞行
器爬升段的任务目标是在经历动力上升和无动力上

升后,因热防护材料的限制,飞行高度应能超过预
先制定的高度范围,飞行速度则应小于机体结构限
制的最大马赫数要求. 因此如何实现高度和速度协
调控制是本设计的一个难点; 2)长周期不可直接控
制问题.通过对飞行器动力学方程进行估算可知,
在高空高速的范围内,空气密度急剧减小,由于在
速度变量和爬升角变量动力学中动压是控制输入的

系数,从而导致控制输入失去作用,使得这两个变
量难以控制.也即,高空范围内存在外环长周期不
能直接控制的问题; 3)如何针对短周期变量,设计
合适的控制目标,以实现爬升段的控制,也是面临
的问题之一; 4)爬升过程中气动特性变化剧烈,并
出现了反效现象,难以对其气动系数进行拟合,以
得到动力学方程的解析表达式,因此难以利用现代
控制方法进行控制律设计.
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考虑圆形旋转地球情形下飞行器纵向动力学方

程[38]:

V̇ = − µ

r2
sin γ +

(P cos α−D)
m

+ ω2
Er sin γ,

V γ̇ = −(
µ

r2
− V 2

r
) cos γ +

(P sinα + L)
m

+

2ωEV + ω2
Er cos γ,

ḣ = V sin γ,

q̇ =
My

Iy
,

α̇ = q − γ̇.

变量说明请参见文献[30]. 在爬升过程中,由于巨大
的发动机推力,飞行器重心、质量和惯矩随时间剧
烈变化,变化曲线请参见文献[30].

根据文献[36–37]中X–34有动力爬升典型飞行
轨迹,设计了α和q的跟踪曲线[30]. 为简化设计,固
定推力沿飞行器体轴方向,并且由气动数据可知,当
襟翼为−15◦时可以提供最大力矩,这里固定襟翼为
−15◦. 按照实际要求[36–37],升降舵幅值限制为
−30◦到20◦,变化率限制为±60◦/s以内.本节考虑存
在不确定性情形下,设计受限升降舵偏角,跟踪α

和q的参考曲线.

3.1.2 基基基于于于特特特征征征模模模型型型的的的自自自适适适应应应控控控制制制设设设计计计 (Charac-
teristic model-based adaptive control design)

由上可知, X–34的爬升控制属于时变非线性系
统的受限控制问题,加之其气动系数是表格形式,
因此无被控对象的解析动力学模型. 针对该问题,
考虑设计基于特征模型的自适应控制,包括特征建
模,参数辨识和自适应控制.在线性系统特征建模
理论的基础上[21],首先建立X–34的特征模型.

定定定理理理 1 当采样周期较小时, α和q满足如下特

征模型:

α(k + 2) =

f11(k)α(k + 1) + f12(k)α(k) + g1(k)DE,

q(k + 2) =

f21(k)q(k + 1) + f22(k)q(k) + g2(k)DE,

其中: fij , gi, i, j = 1, 2满足式(3), DE表示舵偏角.

利用投影梯度方法(4)辨识fij , gi, i, j = 1, 2,并
投影到式(3)内,辨识结果记为f̂ij(k), ĝi(k), i, j =
1, 2. 进而设计自适应控制律(5),这里仅采用了黄金
分割控制和逻辑积分控制:

DE = u1 + u2, ui = uGi + uIi, i = 1, 2, (10)

uGi(k) = − l1f̂i(k)ei(k) + l2 f̂ i2(k)ei(k − 1)
ĝi(k)

,

i = 1, 2,

uIi(k) = uIi(k − 1)− kIiei(k), i = 1, 2,

其中: e1(k) = α(k)− αr(k), αr(k)表示攻角跟踪
曲线, e2(k) = q(k),其他参数参见文献[7–8].

笔者与合作者对上面的设计进行了数学仿真验

证. X–34数学仿真模型采用WGS84地球模型和重
力加速度模型,考虑不同地理位置平均海平面与椭
圆地球的差异.设计了控制律(10). 仿真结果表
明[30],所设计的控制律实现了爬升目标和高度和速
度的协调控制,满足过载限制要求. 当存在不确定
性时,对于攻角和俯仰角速率都有很好的跟踪效果.
可见,针对复杂控制问题,基于特征模型的控制方
法设计简单,具有良好的控制效果.

3.2 类类类X–20滑滑滑翔翔翔控控控制制制[31–32](Gliding control of ana-
logy X–20)

3.2.1 预预预备备备知知知识识识和和和问问问题题题描描描述述述 (Preliminaries and
problem formulation)

由于高超声速飞行器公开发表的气动数据较少,
一般仅有俯仰平面的气动数据. 为了更加深入地开
展高超声速飞行器的研究,笔者所在团队与中国航
天空气动力技术研究院合作,参照高超声速飞行器
X–20构造了高超声速飞行器外形,称为“类X–20”,
如图3所示.

图 3 类X–20飞行器外形示意图

Fig. 3 Schematic of analogy X–20 shape

类X–20具有4个独立的控制舵面,即左、右副翼
和左、右偏航舵. 两个副翼同步偏转时,主要产生俯
仰通道的控制作用;两个副翼差动偏转时,主要产
生滚转通道的控制作用;两个偏航舵同步偏转时,
主要产生偏航通道的控制作用. 中国航天空气动力
技术研究院利用工程建模方法对类X–20进行了气
动建模,给出了高度为20∼80 km,马赫数为5∼25的
三轴气动数据,为高超声速飞行器的控制研究提供
了基础[39]. 各项气动系数均建模为基本量和由舵偏
产生的气动系数增量的和,具体形式如下:

Ci =
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Ci0(H, Ma, α, β) + ∆Ci,δe(H, Ma, α, β, δe) +

∆Ci,δr(H, Ma, α, β, δr)+∆Ci,δφ
(H, Ma, α, β, δφ),

其 中: i = a, y, n, mx, my, mz;Ca, Cy, Cn, Cmx,

Cmy, Cmz分别表示轴向力系数、侧向力系数、法向

力系数、滚转力矩系数、俯仰力矩系数和偏航力矩

系数; Ci0表示各项气动系数基本量,是高度、马赫
数、攻角和侧滑角的函数; ∆Ci,j , j = δe, δr, δφ表示

由舵j产生的相应气动系数Ci的增量,是高度、马赫
数、攻角、侧滑角和舵偏j的函数. 这里气动系数均
为表格形式.

考虑平面地球的前提下,根据飞行器六自由度
动力学模型,利用攻角和侧滑角与本体速度的关系,
可以得到飞行器动力学方程如下[38]:



φ̇ = ωx1 + ωy1 sinφ tan θ + ωz1 cos φ tan θ,

θ̇ = ωy1 cos φ− ωz1 sin φ,

ϕ̇ = ωy1 sinφ/ cos θ + ωz1 cos φ/ cos θ,

ω̇x1 =
Jy1 − Jz1

Jx1
ωy1ωz1 +

Mx1

Jx1
,

ω̇y1 =
Jz1 − Jx1

Jy1
ωx1ωz1 +

My1

Jy1
,

ω̇z1 =
Jx1 − Jy1

Jz1
ωx1ωy1 +

Mz1

Jz1
,

α̇ = ωy1 − (ωx1 cos α + ωz1 sinα) tan β+

g
cos α cos φ cos θ + sin α sin θ

V cos β
+

cos αQz1 − sinαQx1

mV cos β
,

β̇ = −ωz1 cos α + ωx1 sinα+

g(sinφ cos θ + sin γ sinβ)
V cos β

+

Qy1 cos β − (Qx1 cos α + Qz1 sinα) sin β

mV
,

(11)

其中气动力与气动力矩表达式如下:

Qx1 = −1
2
ρV 2StCa,

Qy1 =
1
2
ρV 2StCy,

Qz1 = −1
2
ρV 2StCn,

Mx1 =
1
2
ρV 2StltCmx,

My1 =
1
2
ρV 2StltCmy,

Mz1 =
1
2
ρV 2StltCmz.

升力L与阻力D由轴向力与法向力合成,其表达式

分别为

L = −Qz1 cos α + Qx1 sinα =
1
2
ρV 2St(Cn cos α− Ca sin α),

D = −Qz1 sinα−Qx1 cos α =
1
2
ρV 2St(Cn sinα + Ca cos α).

变量说明请见文献[32]. 控制目标是在存在不确定
性下,设计舵偏角,跟踪攻角和滚转角曲线,并使侧
滑角保持在0附近.

3.2.2 基基基于于于特特特征征征模模模型型型的的的自自自适适适应应应控控控制制制设设设计计计(Character-
istic model-based adaptive control design)

由上可见,类X–20的滑翔控制属于强耦合不确
定非线性控制问题,并且无解析动力学方程. 针对
上述问题,我们开展了多项基于特征模型的自适应
控制设计研究,包括基于特征模型的补偿控
制[31]、基于解耦特征模型的自适应控制[32]和基于

多输入多输出特征模型的自适应控制等. 仿真结果
表明,上述3种方法均能较好的实现控制目标.由于
基于解耦特征模型方法更为简单,适于工程应用,
这里介绍该方法.

基于特征模型的自适应控制包括非线性系统的

特征建模、参数辨识和控制3部分内容.记

u1(k) = δy(k), u2(k) = δz(k), u3(k) = δx(k),

y1(k) = α(k), y2(k) = β(k), y3(k) = φ(k).

根据非线性系统特征建模理论[22],建立式(11)的解
耦特征模型:

yi(k + 2) = fi1(k)yi(k + 1) + fi2(k)yi(k) +

gi0(k)ui(k), i = 1, 2, 3, (12)

其中: fij , gi0(j = 1, 2)为时变有确定界的系数,其
界可以按照非线性系统特征模型理论计算,在数学
仿真中,一般取为式(3). 利用投影梯度法辨识方
法(4)辨识特征模型(12)的系数,参数辨识结果用相
应变量上方加“∧”表示.

三通道均设计基于特征模型的单输入单输出自

适应控制

ui(k)=(1−λi3)u′i(k) + λi3ui(k − 1), i = 1, 2, 3,

(13)

它是由当前控制u′i(k)与前一步控制量ui(k − 1)通
过平滑得到,当前控制

u′i(k) = u0i(k) + uGi(k) + uDi(k)

为维持跟踪控制律u0i(k)、黄金分割控制律
uGi(k)和逻辑微分控制律uDi(k)之和,它们的具体
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表达式为



u0i(k) =

yir(k + 1)− f̂i1yir(k)− f̂i2yir(k − 1)
ĝi0 + λi1

,

uGi(k) = − l1f̂i1ei(k) + l2f̂i2ei(k − 1)
ĝi0 + λi2

,

uDi(k) =

− cDi

√
lDi∑
n=1

|ei(k − n)|(ei(k)− ei(k − 1)),

(14)

其中: yir(k)表示相应参考曲线, ei(k) = yi(k)−
yir(k),其他参数参见式(6)−(9). 上述设计与式(5)
有一定区别,增加了平滑控制和调节参数λi1, λi2.
平滑控制是为了减小控制舵面的抖动,参数用以调
节稳定性[23].

对控制律(13)进行了数学仿真. 根据气动数据建
立数学仿真模型,设计控制律(13),在存在不确定性
下进行了数学仿真,不确定性包括: 1)气动力矩系
数偏差: ±30%; 2)气动阻尼力矩系数偏差: ±50%;
3)转动惯量偏差: ±10%; 4)大气密度偏差: 45 km
高度以下取±15%, 70 km高度以上取±30%, 45 km
∼70 km高度按线性插值.通过仿真可见所设计的控
制律实现了控制目标,具有较强鲁棒性.

3.2.3 黄黄黄金金金分分分割割割控控控制制制的的的闭闭闭环环环稳稳稳定定定性性性(Closed loop
stability of golden-section control)

特征模型的系数是有界时变的,这里利用线性
区间时变系统理论给出黄金分割控制下的稳定性条

件.

考虑高超声速飞行器姿态动力学方程(11),其线
性离散化系统具有如下形式:




α(k + 2) =

f̄11(k)α(k + 1) + f̄12(k)α(k)+

ḡ1(k)δα(k) + f̄1(β, φ),

β(k + 2) =

f̄21(k)β(k + 1) + f̄22(k)β(k)+

ḡ2(k)δβ(k) + f̄2(α, φ),

φ(k + 2) =

f̄31(k)φ(k + 1) + f̄32(k)φ(k)+

ḡ3(k)δφ(k) + f̄3(α, β).

(15)

按照特征模型的思想可知式(15)的系数均有界. 在
黄金分割控制(14)控制下,可以得到式(15)的闭环
系统为

X(k + 1) = A(k)X(k) + F (x1, x2, x3), (16)

其中:

X(k) = [α(k) α(k + 1) β(k) β(k + 1)

φ(k) φ(k + 1)]T,

A(k) =




A1(k) 0 0
0 A2(k) 0
0 0 A3(k)


 ,

Ai(k)=

[
0 1

f̄i2 − kil2f̂i2 f̄i1 − kil1f̂i1

]
, i=1, 2, 3,

F = [0 f̄1 0 f̄2 0 f̄3]T,

ki =
ḡi

ĝi0 + λi2
, i = 1, 2, 3.

定定定理理理 2 考虑高超声速飞行器线性离散化动力

学系统(15),在黄金分割控制律(14)控制下,闭环系
统为式(16). 如果存在一个采样时间h0使得

X(k + 1) = A(k)X(k)

是指数稳定的,则当采样周期h 6 h0时,式(16)局部
指数稳定.

3.3 航航航天天天飞飞飞机机机类类类飞飞飞行行行器器器再再再入入入控控控制制制[33](Space
shuttle-like flight vehicles reentry control)

3.3.1 预预预备备备知知知识识识和和和问问问题题题描描描述述述 (Preliminaries and
problem formulation)

飞行器的返回再入过程,指的是飞行器沿其运
行轨道直接进入、或者离开其原运行轨道沿转变后

的轨道进入地球大气层,并通过大气用大气减速,
安全降落到地球上的过程. 再入过程中存在多种随
机干扰源和不确定因素,例如质量特性及其变化,
包括: 质量、质心、转动惯量及惯量矩变化、结构的
振型和频率的变化等;敏感器测量和安装误差;发
动机推力变化、推力偏心和推进剂晃动;航天器内
外部各种扰动力矩,主要有气动扰动力矩、质量排
出力矩、陀螺进动扰矩及电磁干扰力矩等;环境不
确定性,包括大气密度偏差,风、气动特性偏差;初
始条件偏差等. 这些因素使得航天器不能按理想的
轨迹飞行. 为了减少这些因素的影响,要求再入制
导和控制系统具有鲁棒性和自适应性[40].

航天飞机类再入飞行器纵平面运动方程为



ḣ = v sin θ,

v̇ = −ρSCDv2

2m
− g sin θ,

θ̇ =
ρSCLv

2m
cos σ − g cos θ

v
+

v cos θ

r
,

(17)

其中变量说明请参见文献[33],本部分考虑在一定
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不确定性下,设计制导律σ,跟踪参考阻力加速度曲
线.

3.3.2 基基基于于于特特特征征征模模模型型型的的的自自自适适适应应应制制制导导导律律律设设设计计计

(Characteristic model-based adaptive guid-
ance law design)

飞行器再入时速度非常高,当跟踪的参考阻力
加速度斜率突然改变时,将会出现过冲现象.本部
分针对转折点处的超调问题,提出了非线性黄金分
割控制律,通过增大微分项的系数,加大系统的阻
尼比,从而使得跟踪过程快速收敛.

基于特征模型的自适应控制包括特征建模、参

数辨识和自适应控制3部分. 首先建立特征模型. 定
义输入和输出分别为u = (CL/CD) cos σ和y = aD,
其中aD表示阻力加速度.利用特征建模理论可以建
立式(17)的特征模型:

y(k + 2) = α1(k)y(k + 1) + α2(k)y(k) +

β(k)u(k), (18)

其中:
α1(k) = 2 + a1(k)∆T + a0(k)∆T 2,

α2(k) = −1− a1(k)∆T,

β(k) = b(k)∆T 2,

a1(t) =
2ȧD0

aD0

− 2aD0

v0
,

b(t) = (−2g

v2
0

− 1
hs

)a2
D0

,

a0(t) = − ȧ2
D0

a2
D0

− 2ȧD0

v0
− 6a2

D0

v2
0

+

2g2

v2
0

− 2g
r0
− v2

0

hsr0
+

g
hs

+
C̈D0

CD0

−

Ċ2
D0

C2
D0

− 4gaD0

v2
0

u0 − 2aD0

hs
u0.

下标0表示各量对应于标称轨道的取值, ∆T表示采

样周期, α1, α2, β ∈ D, D在式(3)中给出定义.利用
投影梯度算法(4)辨识参数α1, α2, β,辨识结果记
为α̂1, α̂2和β̂. 进而设计基于特征模型(18)的自适应
控制

u(k) = u0(k) + uNL(k) + uI(k) (19)

包括维持跟踪控制

u0(k) =
−äD0 +

ȧ2
D0

aD0

− 2
aD0 ȧD0

v0
− 2a3

D0

v0
2

+
2aD0g

2

v0
2

− 2aD0g
r0

− aD0v0
2

hsr0
+

aD0g
hs

+
aD0C̈D0

CD0

− aD0Ċ
2
D0

C2
D0

2ga2
D0

v0
2

+
a2

D0

hs

,

非线性微分黄金分割控制

uNL(k) =

−[kp(k)y(k)+KD(k, y(k))(y(k)−y(k − 1))],

kp(k) = [l1α̂1(k) + l2α̂2(k)]/β̂(k),

KD(k, y(k)) = kd(k)(η1|y(k)|µ + η2),

kd(k) = −l2α̂2(k)/β̂(k)

和逻辑积分控制

uI(k) ={
u∗I (k), v1 −∆vb 6 v 6 v1 + ∆va,

0, 其他,

u∗I (k) = −kI

k∑
i=k−N

y(i),

kI ={
kI1, y(k)[y(k)− y(k − 1)] > 0,

kI2, y(k)[y(k)− y(k − 1)] < 0,

其中: v1表示参考阻力加速度曲线在第1个转折点
处的速度, η1 > 0, η2 > 0, µ, N, ∆va > 0, ∆vb >

0, kI1 > kI2 > 0为待调节参数.

3.3.3 非非非线线线性性性黄黄黄金金金分分分割割割控控控制制制的的的稳稳稳定定定性性性(Stability of
nonlinear golden section control)

这里基于时变Lyapunov稳定性理论给出在式
(19)控制下式(18)的稳定性条件.首先给出假设条
件.

假假假设设设 1 假设0 < εb 6 β(k)/β̂(k) 6 2.

假假假设设设 2 |y(k)|µ < M , M为常数界.

定义

f1(k) = −α1(k) +
β(k)

β̂(k)
[l1α̂1(k) + l2α̂2(k)−

l2α̂2(k)(η1|y(k)|µ + η2)],

f2(k)=−α2(k)+
β(k)

β̂(k)
[l2α̂2(k)(η1|y(k)|µ+η2)],

∆f1(k) = f1(k + 1)− f1(k),

∆f2(k) = f2(k + 1)− f2(k),

∆(f2
1 (k)) = f2

1 (k + 1)− f2
1 (k),

∆(f2
2 (k)) = f2

2 (k + 1)− f2
2 (k).

定定定理理理 3 如果假设1和2成立,则在非线性微分
黄金分割自适应控制(19)控制下,式(18)一致渐近
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稳定的充分条件为

N1(k)
2

−
√

q11(k)q22(k)− δ̄ < −ε1∆f1(k) <

N1(k)
2

+
√

q11(k)q22(k)− δ̄,

∆(f2
1 (k)) <

−f2
2 (k + 1) + (1 + 2ε1 − δ2)f2

1 (k + 1)−
f4
1 (k + 1) + δ2 − δ1 − δ22,

∆(f2
2 (k)) < (1− δ2)f2

2 (k + 1)−
f2
1 (k + 1)f2

2 (k + 1) + δ1 − δ11,

其中: 0<δ1 <δ2, 0<δ11, 0 < δ22, 0 < δ̄ < δ11δ22,

0 < ε1 <
δ1√
3M1

, M1为|f1(k)|的上界,

N1(k)=−2p12(k+1)−2[p12(k+1)f2(k+1)−
p22(k + 1)f1(k + 1)f2(k + 1)],

p11(k) = f2
2 (k) + δ1,

p12(k) = ε1f1(k),

p22(k) = f2
1 (k) + δ2,

q11(k) = p11(k)− p22(k + 1)f2
2 (k + 1),

q12(k) = p12(k) + p12(k + 1)f2(k + 1)−
p22(k + 1)f1(k + 1)f2(k + 1),

q22(k) = p22(k)− p11(k + 1) +

2p12(k + 1)f1(k + 1)−
p22(k + 1)f2

1 (k + 1).

4 总总总结结结(Conclusions)
本文综述和分析了变参数、强耦合和强不确定

性高超声速飞行器基于特征模型的自适应控制的研

究进展.将进一步研究非最小相位系统基于特征模
型的控制理论和方法,以及考虑热气动弹性影响的
高超声速飞行器的制导和控制问题.
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