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摘要摘要 高超声速飞行器是国内外研究的热点问题。综述了高超声速飞行器建模与自主控制问题。阐明了高超声速飞行器的特

点及控制难点，列举了典型的高超声速飞行器模型，从机理推导方法、计算流体力学（CFD）实验方法、模型简化技术和模型验证

技术方面介绍了高超声速飞行器建模的研究进展，从传统滑模控制、高阶滑模控制、反步控制、自适应控制、轨迹线性化控制方面

阐述了高超声速飞行器自主控制的研究进展，探讨了高超声速飞行器仿真平台开发的研究趋势。

关键词关键词 高超声速飞行器；建模；自主控制；仿真平台

高超声速飞行器是指飞行速度超过 5倍音速的飞机、导

弹、炮弹等有翼或无翼飞行器。高超声速技术为集航空、航

天、材料、气动、控制、优化和计算机为一体的多学科交叉研

究领域，高超声速飞行器涉及发动机、结构外形设计、材料研

制、气动受力分析、控制算法开发、优化和计算机等众多技

术[1-6]，是航空航天技术的战略制高点。这种飞行器在距离地

面20~100 km的空域执行特定任务[7]，既有航空技术的优势，

又有航天器不可比拟的优点，既能在大气层内以高超声速进

行巡航飞行，又能穿越大气层进行再入轨道运行，具有很高

的军事和民用价值，是未来进入空间并控制空间，保证控制

优势的关键支柱，同时也是对空间进行大规模开发的载体，

是一种具有广阔开发前景的飞行器。

高超声速飞行器的特点主要体现在 4个方面：模型结构

非线性、模型参数非线性、约束条件非线性等引起的强非线

性特性；机体发动机一体化设计、流固耦合、弹性刚体耦合、

通道耦合等引起的强耦合特性；大空域飞行、高超声速流、质

量变化等引起的快时变特性；未建模动态、数据稀缺、弹性变

形、随机干扰等引起的不确定特性，如图1所示。

图1 高超声速飞行器特性

Fig. 1 Characteristics of hypersonic vehicle
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由于独有的强非线性、强耦合、快时变、不确定等特性，

高超声速飞行器成为国际上一个热点研究问题。近年来，国

内外的研究团队针对高超声速飞行器的控制问题开展了深

入研究，取得了不少理论和实际成果。但是由于自身的复杂

性及外界环境的影响，使得高超声速飞行器平稳控制难以实

现。本文以经典巡航段高超声速飞行器模型为基础，重点关

注并梳理了高超声速飞行器面向控制建模、自主控制与仿真

平台开发等问题的新进展。

1 高超声速飞行器典型模型
目前国际上普遍采用空军实验室基于图2所示X-43A飞

行器构型建立的第一定律模型（first principal model，FPM）。

该模型考虑机体在飞行过程中发生的弹性形变，采用拉

格朗日方程和可压缩流理论建立包含弹性状态的高超声速

飞行器模型，表达形式为[8]
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其中，速度 v、航迹角γ、高度h、攻角α、俯仰角速率 q为5个刚

体状态量；ηi为第 i阶弹性模态；Iyy为俯仰转动惯量；在标准质

量下，弹性结构的阻尼和自然频率分别为 ςm, i 和 ωm, i ；控制输

入通过发动机推力T、升力 L、阻力D、俯仰力矩Myy及广义力

Ni影响飞行器动态。

发动机推力、升力、阻力、俯仰力矩、广义力的表达式为

T≈ q̄Sref( )CT,ϕ( )α ϕ +CT( )α +Cη
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式中，q̄ = 12 ρv2 为动压，ρ 为空气密度；Sref 为参考面积；c̄ 为

纵向参考长度；zT为推力力矩耦合系数。 δe 为升降舵偏角；ϕ

为燃油当量比；CT 为推力系数；CL 为开力系数；CD 为阴力系

数；CM 为力矩系数。

气动系数表达式为
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2 高超声速飞行器面向控制建模研究进展
面向控制建模不同于传统建模思路，是一种面向控制需

求的模型处理工作，一方面需要考虑模型特性表达，另一方

面需要充分考虑控制器设计方法的优势与需求，在协调模型

复杂度和控制方法适用性之间显得尤为重要。高超声速飞

行器面向控制建模问题主要涉及机理推导方法、计算流体力

学（CFD）实验方法、模型简化技术、模型验证技术，其优缺点

如表1所示。

本节将分别从机理推导方法、CFD实验方法、模型简化

技术、模型验证技术4方面阐述目前国内外的研究进展。

2.1 机理推导方法

高超声速飞行器机理建模是从机理上分析飞行器高速

飞行的物理特性，探讨飞行器气动、发动机系统、结构动态及

飞行动态，研究高超声速飞行器动力学行为，能够为飞行器

图2 典型X-43A高超声速验证机

Fig. 2 X-43A hypersonic verification machine

表1 4种建模技术优缺点

Table 1 Advantages and disadvantages of each modeling technology

建模技术

机理推导方法

CFD实验方法

模型简化技术

模型验证技术

优点

从机理上分析物理特性，计算量小

精确分析流场特性及受力

简化模型利于控制器设计及仿真

多角度分析模型可靠性和有效性

缺点

建模不精确

计算量大，计算效率低

难以保证简化模型的准确性

需要完整的模型输入输出信息
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设计、飞行环境、流场特性及控制系统设计等提供理论依据。

鉴于X-43A飞行器试飞的成功，美国空军实验室从2005
年开始，公开发表了一系列 X-43A机理建模的研究成果。

2005—2007年，Bolender等[9-10]基于X-43A飞行器构型，采用

斜激波和普朗特-迈耶膨胀波理论计算定常空气动力，根据

悬臂梁理论，建立机身梁的振动方程并获取弹性模态，采用

一维可压缩流理论获取推进系统模型，并根据拉格朗日方程

建立了刚体和弹性体耦合的高超声速飞行器动力学模型。

在定常气动力的基础上，Oppenheimer等[11-12]利用活塞理论在

气动模型中加入了非定常效应，分析非定常效应对高超声速

飞行器气动力的影响。2008年，Oppenheimer等[13]又在气动模

型中加入了由气动加热引起的黏性效应，分析黏性力对高超

声速飞行器气动力的影响。此外，Oppenheimer等[14]研究了鸭

翼面和升降舵面上激波和膨胀波交互特性，分析了非定常

力、黏性效应及定常力对飞行器受力的影响[15-16]。并且针对

高超声速飞行器质量和温度的变化，分析了弹性结构固有频

率和振型模态的变化规律[17-18]。2008年，Baumann等[19]为了比

较X-43A六自由度仿真模型和飞行数据，采用蒙特卡洛方

法，分析了加入不确定仿真模型和具体飞行数据的一致性。

空军研究实验室建立的弹性体模型称为第一定律模型（first
principal model），是目前最复杂的高超声速飞行器纵向模型，

后续很多面向控制建模和控制的报道均基于此模型，而对该

模型进行非线性鲁棒控制及非最小相位问题的研究，是近年

研究的热点。天津大学宗群团队[20-24]针对X-43A构型的飞行

器建模进行了较为深入的研究，采用机理推导方法建立了弹

性体高超声速飞行器模型，并进行了一系列模型分析工作 ，

得到了不同飞行条件下高超声速飞行器的气动特性变化规

律，并且分析了高超声速飞行器的黏性效应、气动热弹性效

应及气动伺服弹性效应。

2.2 CFD实验方法

CFD实验是高超声速飞行器气动建模的一种关键手段，

可以与机理分析结合互相验证，也可以独立进行工作，主要

工作目的是通过模拟风洞实验获得高超声速飞行器的气动

数据。

2004年，美国加州州立大学的Keshmiri和Mirmirani针对

高超声速飞行器Winged-Cone模型，在平坦大地假设下建立

了六自由度动力学方程，使用美国国家航空航天局（NASA）
兰利研究中心和罗克韦尔国际公司合作开发的基于CFD的

计算机程序建立气动模型，在不同马赫数、攻角和舵偏角条

件下得到Winged-Cone模型的气动数据（包含升力系数、阻力

系数、侧力系数、滚转力矩系数、俯仰力矩系数、偏航力矩系

数）[25]。Keshmiri等[26]于 2005年将CFD实验获得的气动数据

拟合成力和力矩系数的表达式，并与风洞实验气动数据进行

比对，分析拟合表达式的准确性；并于 2006年将Winged-
Cone 六自由度非线性模型在 5 马赫、65000 英尺（1 英尺=
30.48 cm）飞行条件下进行平衡点线性化，得到状态空间模

型，用于后期控制器设计 [27]。2005年，英国帝国理工学院的

Javaid和Serghides使用CFD软件进行了乘波体飞行器的飞行

仿真，分析了在不同高度条件下发动机入口气流限制值和不

同发动机产生的推力值[28]。2005—2006年，美国加州州立大

学教授Mirmirani采用CFD手段进行高超声速飞行器建模。

Mirmirani针对弹性体X-43A模型，通过FLUENT软件给出了

完整的带有气推耦合的气动数据，根据飞行器表面的斜激波

膨胀波特性，采用工程方法对CFD技术的结果进行了验证分

析，并结合机理分析与CFD实验提出了纵向吸气式高超声速

飞行器模型CSULA-GHV，为控制设计与飞行环境仿真提供

了基本条件[29-31]。2007年，Wang等[32]针对乘波体飞行器进行

了巡航段的CFD仿真实验，获得了不同马赫数和攻角条件下

的升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数取值，分析了系数取值

随攻角和马赫数的变化趋势。2009年，美国密歇根大学的

Frendreis等[33-34]针对飞行器三维几何构型，考虑机身弹性弯曲

和扭转及气动-结构-推进之间的耦合效应，采用CFD技术结

合活塞理论，建立了高超声速飞行器弹性体六自由度模型。

2.3 模型简化技术

模型简化广义上是指复杂模型的简单化，本质是建模复

杂度与实际可用性的一种折中与妥协，将最能匹配实际应用

的特性保留下来，通过这些特性能够近似表示整个系统，实

现对系统的认识和改造。

兰克泽斯模型降阶方法和阿诺尔迪模型降阶方法是基于

Krylov子空间的模型降阶方法，前者通过构造互为正交的矩阵

V和W，作为标准列正交向量基底，并将其作用到原始模型上，

投影得到γ阶降阶模型，使降阶模型能够保持原始模型的前2r
个矩；而后者通过构造正交矩阵V，作为标准列正交向量基底，

并将其作用到原始模型上，投影得到 r阶降阶模型。这两种方

法最早见于 Lanczos[35]和Arnoldi[36]发表的论文，并因此得名。

2002年，德国University of Bremen的Salimbahrami和Lohmann
利用线性系统中B矩阵的前（系统的输入输出维数）列来构造

正交投影矩阵V的前m列，并通过迭代计算构造与V正交的W

矩阵，将V和W作为投影矩阵来进行模型降阶[37]，提出一种改

进的兰克泽斯模型降阶方法，并利用B矩阵的各列构造正交投

影矩阵V，提出一种改进的阿诺尔迪模型降阶方法[38]，这两种

方法可以用来解决多输入多输出的大规模系统的模型降阶问

题，可以用于高超声速飞行器模型简化。平衡方法是一种基

于奇异值分解的模型降阶方法，是一种通过选择适当的映射

子空间获得高性能降阶模型的映射性降阶方法。1981年，

Moore[39]提出了线性系统主成分分析的概念，通过系统的可控

性和可观性引入平衡模型降阶方法。2004年，美国Rice Uni⁃
versity的Gugercin和Antoulas讨论了5种平衡方法的特点，对

平衡降阶方法现状进行总结，并提出一种基于系统格莱姆频

域响应的频域权重平衡方法[40]。基于以上模型降阶方法，天津

大学宗群团队提出了一种适用于高超声速飞行器模型的模型

降阶方法，该方法采用基于奇异值分解的投影技术，对高阶的

高超声速飞行器模型进行平衡变换, 进而通过截断获得低阶

的微分方程，方便控制器的设计，达到模型简化的目的[41]。
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2.4 模型验证技术

模型验证工作是建模工作的后续研究内容，一方面，建

模过程会存在误差；另一方面，模型简化过程不可避免地引

入模型误差。此外，由于外界环境的未知因素，如参数误差

和测量误差等，也会造成最终提供给使用者的数学模型偏离

真实系统模型。因此，需要研究模型验证理论评判所建立模

型与真实模型之间差别的大小，并以此评价模型的可靠性。

2001年，NASA德莱顿飞行研究中心的Williams[42]针对高

超声速飞行器X-33模型性能分析需求，首次将蒙特卡洛模

型预测验证方法应用到高超声速飞行器的系统评价领域，利

用蒙特卡洛分析的方法，评价了高超声速飞行器整体系统的

飞行性能。2008年，NASA德莱顿飞行研究中心的Baumann
等 [43]针对临近空间高超声速飞行器X-43A六自由度运动模

型，提出了基于高超声速飞行器不稳定模型的闭环验证思

路。2010，空军工程大学吴静等[44]将改进的灰色关联系数运

用到导弹仿真模型的输出一致性研究当中，阐释了改进灰色

关联系数的优点。2010年，空军工程大学王曙钊等[45]对于灰

色关联系数在模型验证上的仿真应用作了进一步研究，也将

其应用在导弹模型仿真一致性验证上。2003年，美国Sandia
国家实验室的Hills等[46]提出了基于马氏距离度量的假设检

验一致性验证方法，主要运用在航空航天相关的领域当中。

2008年，空军工程大学的李鹤等[47]分别采用窗谱估计和极大

熵谱估计，对飞行模拟器飞行性能进行了频域上的验证，提

出了模型验证方案。2009年，美国空军实验室的Torrez等[48]

针对高超声速飞行器发动机模型，研究了在不同飞行条件下

推力的敏感性；通过固定马赫数不变并计算偏导数的方法，

研究了在攻角变化情况下，推力变化范围；进而固定攻角不

变，研究了在马赫数变化情况下，推力变化范围。2010年，美

国怀俄明大学的Brian等[49]采用求取导数的方法研究了高超

声速流模型对相关参数的敏感性。2009年，奥地利因斯布鲁

克大学土木工程学院的Oberguggenberger等[50]研究阿里亚娜

欧洲空间组织运载火箭在不同载荷不同飞行条件下，参数敏

感性问题；采用蒙特卡洛仿真实验方法进行了 100次随机采

样，研究了17个输入参数的不确定，应用基于方差的Sobol敏
感性分析方法，进行了参数敏感性分析。基于以上模型验证

方法，天津大学宗群团队[1]建立了一套包含定性、时域定量、

频域定量和安全域分析的模型验证理论体系，适用于高超声

速飞行器模型验证工作。

2.5 研究展望

针对高超声速飞行器建模的研究，尽管已经取得了显著

的成果，但仍然有一些问题亟待解决。

高超声速飞行器建模未来的研究方向包括以下几点。

1）解决模型精确度带来的相关问题。在建立高超声速

飞行器系统模型过程中，经常需要对飞行器进行精确的动力

学分析，并且需要将建模与控制分开进行考虑。而基于精确

动力学分析的建模方法，会带来两方面的问题：一方面会使

得数学模型十分复杂，加大了实际控制设计的难度；另一方

面，如果模型精确度不够高或者模型具有时变性，也会增加

硬件组成控制器的难度。针对控制器设计问题，传统的控制

器设计大多是在数学模型基础上进行设计，从而使得高超声

速飞行器模型的精确度直接影响着控制系统的性能好坏。

诸多的工程实践中，包括航空航天工程在内，由于各种因素

所导致的对象参数变化，使得相对应的数学模型无法精确地

描述对象的基本性能，最终导致设计的控制系统与最初期望

的控制指标不匹配。在高超声速飞行器面向控制建模的过

程中，不能过多地忽略模型信息，因为模型信息的缺失，可能

会对闭环控制系统带来威胁，会影响到控制的性能及系统的

稳定性。控制器设计问题尽量以改变飞行器模型形式的方

式来进行，改变模型形式的方式可以充分利用模型的信息，

不再遵循扰动处理的思路，同时稳定刚体模型中的零动态。

这种思路的好处在于不会导致模型信息丢失，可以有效解决

模型形式和控制方法之间存在的矛盾，方便控制器的设计。

因此，充分考虑模型精确度带来的相关问题，是高超声速飞

行器建模过程中的重点研究方向之一。

2）解决模型中的各种耦合问题。由于高超声速飞行器/
发动机耦合动力系统中存在的强耦合作用，飞行器/发动机经

常会运行在进气道不起动、燃烧室超温等多个安全边界附

近，这使得飞行器/发动机可能会越界，从而导致飞行的失

败。同时，由于高超声速飞行器气动参数的时变特性以及参

数的摄动范围较大，而姿态系统与气动力的耦合会对姿态系

统本身产生影响，但以目前的状况来说，在控制器的设计中，

气动力对姿态的耦合影响这一因素并未被考虑在内，这就导

致了在实际工程的应用中，控制器最终的控制效果不好。这

说明现有的建模与控制方法还不能满足实际工程的需要，急

需一个新的具有解耦特性的控制器。因此，建立高超声速飞

行器的六自由度非线性模型及气动参数模型，分析模型中的

耦合特性具有十分重要的意义。

3）解决非最小相位问题。非最小相位系统是指包含不

稳定零动态的系统，是十分特殊的一种系统。前人研究发

现，对于控制设计来说，非最小相位的特性十分重要，如果设

计不合理，就可能导致内部动态发散、系统失控等严重后

果。非最小相位特性可能由高超声速飞行器在巡航段的飞

行过程中产生的升降舵-升力耦合所导致：升降舵会使飞行

器的升力受到影响，产生抬头力矩的同时升力则会下降，导

致飞行器爬升时会出现一种先降后升的反向效应。从数学

模型的角度来看，升降舵-升力耦合使得系统存在非最小相

位特性，因为升降舵在高度状态的较低阶导数中提前出现，

系统的相对阶会被降低，使得系统中存在不稳定零动态。传

统非线性控制方法的直接使用受到了非最小相位特性的限

制，使得稳定控制器的设计成为主要问题。动态逆方法的使

用受到不稳定零动态的限制：动态逆方法线性化了系统的输

入输出，但同时导致零动态变成了不可观的部分，零动态会

随着输出精确跟踪的实现而发散。因此，考虑高超声速飞行

器中不稳定零动态的影响，实现非最小相位系统的稳定跟踪
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控制将是未来的研究热点。

4）解决弹性振动建模及控制问题。高超声速飞行器不

属于纯刚体，飞行器飞行过程中会产生弹性振动，这些振动

的激励源来自于舵面控制力、气动力、横侧向推力以及发动

机在工作过程中产生的额外振动激励。传感器测量到上述

固有的振动信息之后，由控制系统反馈到了舵系统，导致飞

行控制系统的控制精度受到影响。超燃冲压发动机需要良

好进气，但弹性振动问题极大影响姿态的精细控制，导致精

细控制姿态无法保证，进而会对发动机的工作品质产生影

响，甚至会导致飞行的失败。因此，在高超声速飞行器飞行

控制系统的设计过程中，弹性振动建模及控制问题是需要考

虑的问题之一。

3 高超声速飞行器自主控制研究进展
高超声速飞行器是一个高度非线性的系统，线性控制方

法很难克服系统中非线性因素、状态耦合、扰动、参数变化及

状态约束等影响，因此难以取得好的闭环控制性能。现有的

高超声速飞行器的非线性控制方法主要有传统滑模控制、高

阶滑模控制、反步控制、自适应控制、轨迹线性化控制等，各

自优缺点如表2所示。

表2 5种非线性控制方法优缺点

Table 2 Advantages and disadvantages of each control method

控制方法

传统滑模控制

高阶滑模控制

反步控制

自适应控制

轨迹线性化控制

优点

具有很好的鲁棒性，响应速度快

鲁棒性强，精度高且动态性能强

程序化、结构化且实用性较强

可以很好地处理参数不确定性

系统误差动态特性指数稳定

缺点

具有抖震现象

参数的选取复杂，存在奇异问题

求导过程中方程项数过多

估计参数并不收敛到其真实值

鲁棒性随系统不确定性增加而降低

3.1 传统滑模控制

滑模控制（sliding mode control，SMC）本质上是一类特殊

的非线性控制，且非线性表现为控制的不连续性。因此，针

对非线性系统，滑模控制有着良好的鲁棒性。

北京航空航天大学无人机飞行器研究所的邵星灵和王

宏伦针对高超声速飞行器再入姿态跟踪问题，采用了一种新

颖的混合控制框架，结合了基于观测器的滑模控制（SMC）与

轨迹线性化控制（TLC），在控制约束下存在多个不确定性的

情况下，可以确保HRV的高精度的抖动自由跟踪性能[51]。东

南大学自动化学院孙海滨等针对具有外部扰动的吸气式高

超生速飞行器（AHV）的纵向模型的跟踪控制问题，通过引入

有限时间积分滑模模型，为AHV的纵向模型设计了一种新的

有限时间控制方法，该控制方法使速度和高度在有限时间内

跟踪参考信号[52]。哈尔滨工业大学吴立刚团队[53]对于研究吸

气式高超声速飞行器小扰动问题，使用了线性滑模面和自适

应控制结合的控制器，仿真结果表明对于不确定边界未知的

情况下仍然能保持系统稳定。天津大学的宗群团队[54]针对高

超声速飞行器不确定问题，使用了积分滑模控制器，仿真结

果表明该控制器输出很好地跟踪了输入信号。

3.2 高阶滑模控制

滑模控制器的形式是非线性的，这会导致高频抖振的产

生。在实际问题中，控制器和执行机构无法实现高频切换，

滑模控制的工程应用受到了很大限制。很多学者提出了高

阶滑模的概念，以减少滑模抖振的影响，同时它还保持了普

通滑模控制鲁棒性的优点。

Tournes等[55]针对飞行器模型和发动机模型中存在大量

不确定亚轨道飞行的超音速滑翔机，采用高阶滑模控制方

法，保证了系统的控制性能和鲁棒性。天津大学的宗群

等[56-58]针对吸气式高超声速飞行器模型，运用反馈线性化方

法得到线性模型，设计高阶滑模控制器。文献[56]分环设计

了有限时间收敛滑模控制器，文献[57]根据多输入多输出拟

连续高阶滑模理论，设计控制器，两篇文献都结合了自适应

控制，在该方法下，不需要知道不确定上界。文献[58]在此基

础上，考虑部分状态反馈，运用高阶滑模观测器估计攻角和

航迹角，设计了部分状态反馈滑模控制器。2013年，天津大

学的田栢苓等[59]基于齐次性理论，在不确定上界的情况下，设

计自适应高阶滑模控制器，并运用Monte-Carlo仿真验证了控

制器的鲁棒性。北京理工大学Wang等[60]针对缺少参数和有

额外扰动的再入飞行器姿态控制问题，提出了一种三阶滑模

控制器，仿真结果表明该控制器有着良好的跟踪精度。华中

科技大学的Zhang等[61]针对高超声速飞行器提升稳定性减小

抖颤的问题提出了一种高阶滑模跟踪控制的方法，仿真结果

证明该方法是有效的。

3.3 反步控制

反步法是一种由前往后递推的设计方法，运用了静态补

偿的思想，前面的子系统需要后面的子系统虚拟控制才能达

到镇定。该方法在高超声速飞行器及临近空间空天飞行器

控制上得到良好的运用。

华中科技大学的Zhang等[62]针对高超声速飞行器中的配

错不确定性问题，利用反步法设计指数滑模控制器，仿真结

果表明在工作中有良好效果。北京航空航天大学的邵星灵

等[63]针对使用一种新型微分器的高超声速飞行器中的姿态跟
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踪控制问题，采用反步鲁棒轨迹线性化控制方法进行研究，

得到满意的跟踪性能和很好的鲁棒性。空军工程大学防空

反导学院的王鹏飞等[64]对于具有执行器约束的弹性吸气式高

超声速飞行器，提出了自适应模糊反步法跟踪控制。结果表

明，当输入饱和时，该算法比常规算法有更好的性能。2012
年，天津大学的宗群团队[65]在设计高超声速飞行器的控制器

中使用了反步的方法，在实际过程中，飞行器的攻角和航迹

角难以测量，文章中设计了一种非线性观测器，该控制器能

对攻角与航迹角实时预测，并结合反步法得到一种动态输出

反馈控制器，最后证明了该控制器闭环稳定。俄亥俄州立大

学的 Fiorentini等 [66]运用了自适应律对气动参数和飞行器质

量等不确定参数进行估计，文章在飞行器高度控制中采用了

反步法。文献[67]使用了动态面结合径向基神经网络的控制

方法对模型中的不确定进行估计。2014年，宗群等[68]对文献

[67]中的方法进行改进，运用最小参数法对神经网络的权值

进行估计，减轻了神经网络学习过程的计算量，并且在控制

器中加入了一个子系统以防执行器执行过程中出现饱和。

反步法设计过程简单，实现相对容易，与动态逆方法相比，设

计过程中可以直接使用Lyapunov函数保障系统的稳定性；同

时，反步法在设计非线性控制器时更加灵活。

3.4 自适应控制

自适应控制方法是一种能修正自己的特性以适应对象

和扰动的动态特性变化的控制方法。由于高超声速飞行器

的快时变特性，自适应方法在其控制中起到重要作用。

澳大利亚昆士兰大学的Banerjee 、德国慕尼黑工业大学

的Wang、Baur、Holzapfel和美国康列狄格大学的Che和Cao针
对高超声速滑翔机中的下降阶段纵向轨迹控制问题，采用L1
自适应控制加大纵向气动力的方法进行研究，得到L1增强控

制器在基本控制存在不确定操作时能成功还原闭环性能[69]。

澳大利亚的阿德莱德大学的Prime等[70]针对乘波类高超声速

飞行器中的纵向动力学问题，采用L1纵向自适应控制的方法

进行研究，得到 L1自适应对于载入飞行器是一个有效的方

法，即使在特定条件下缺少性能，但在总体上飞行器能保持

稳定。美国麻省理工学院Wiese等[71]针对高超声速飞行器中

的控制有效性、重心的纵向位置和空气动力学系数的不确定

问题，采用自适应增强、增益调节基本LQR-PI控制器方法进

行研究，该控制器可以提供稳定的跟踪性能。南京航空航天

大学姜斌团队[72]针对参数不确定的高超速飞行器纵向动力学

问题，采用自适应输出反馈容错控制器进行研究，该控制器

有着良好的容错能力。南京航空航天大学自动化学院焦鑫

等[73]针对高超声速飞行器切换过程中的稳定性和平滑性进行

研究，提出了一种新的自适应切换控制，保证了高超声速飞

行器在切换过程的稳定性和平滑性。北京航空航天大学邵

星灵等[74]针对高超声速飞行器在控制约束和多扰动情况下的

制导和控制问题，运用统一增强轨迹线性化控制（TLC）框架

下的参考跟踪方法，制导和控制性能良好。中国科学院自动

化研究所的蒲志强等[75]针对弹性吸气式高超声速飞行器结构

具有明显的不确定性问题，提出一种新的非线性不确定模

型，结果表明系统具有较强的鲁棒性。空军工程大学防空反

导学院卜祥伟等[76]针对具有参数不确定性受约束的弹性吸气

式高超声速飞行器（FAHV），提出基于神经近似的鲁棒自适

应控制方法。在存在不确定参数、外部干扰和控制输入约束

的情况下，所述控制策略有效。西北工业大学航空航天飞行

动力学国家重点实验室的许斌[77]对于高超声速飞行器在未知

动态输入非线性，提出了具有鲁棒自适应神经控制，对于具

有弹性影响的姿态子系统的控制具有良好的性能。

3.5 轨迹线性化控制

轨迹线性化的设计思想为首先利用开环的被控对象的

输入输出逆映射，将轨迹跟踪问题转化为一个时变非线性的

跟踪误差调节的问题，然后设计闭环的状态反馈调节律，以

获得满意的控制性能。

2006年，俄亥俄州立大学Adami等[78]首次将轨迹线性化

控制方法应用于临近空间飞行器纵向运动方程中。首先，建

立平衡点的查询表，在不同的飞行高度和飞行速度条件下，

配平飞行器模型以计算该查询表，然后采用拟合的方法用解

析表达式表示配平数据。根据上述的平衡点查询表，运用分

配策略将轨迹线性化方法用于飞行纵向、刚体模型中。该方

法采用了时变的特征值，避免了将固定特征值用于时变动力

学系统时可能导致的不可靠结果问题。南京航空航天大学

姜长生团队[79]针对TLC不能很好地解决临近空间飞行器在飞

行过程中的建模误差和外界干扰等不确定因素而导致的性

能下降甚至失效的问题，运用非线性干扰观测器对系统中存

在的不确定进行估计，其输出用以设计新的补偿控制律，从

而改善当前轨迹线性化方法的控制性能。文献[80]运用鲁棒

自适应轨迹线性化方法，实现飞行控制系统设计。利用单隐

层神经网络的逼近能力，在线估计系统中存在的不确定性，

其中神经网络输出用抵消不确定性对轨迹线性化方法控制

性能的影响。鲁棒自适应控制器能够克服逼近误差，并保证

闭环系统有良好的控制性能。北京航空航天大学的邵星灵

等 [81]针对高超声速飞行器中的有界不确定性的姿态跟踪问

题，采用轨迹线性化控制和自抗扰控制结合的方式，使得飞

行器在姿态跟踪方面有良好的表现。

3.6 研究展望

针对高超声速飞行器自主控制技术的研究，也存在一些

亟待解决的问题。高超声速飞行器自主控制未来的研究方

向包括以下几点。

1）解决控制方法综合问题。如本文第 3节所介绍，目

前，现有的高超声速飞行器的非线性控制方法主要有传统滑

模控制、高阶滑模控制、反步控制、自适应控制、轨迹线性化

控制等，上述控制方法分别具有各自的优点和缺点。多种控

制方法的综合是当前控制理论研究的趋势所在，高超声速飞

行器的控制不再是使用单一的一种控制方法，而是将多种控

制理论和方法结合运用，通过这种组合的方式来弥补某一种

控制方法的不足，扬长避短，从而达到更好的控制效果。高
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超声速飞行器的飞行是一个跨度范围巨大的过程，包括上升

加速、巡航以及再入大气层的过程，这就涉及多个控制器的

切换和平稳过渡问题。由于高超声速飞行器飞行过程的这

种复杂性，导致单一控制律无法始终保证飞行器的稳定性和

鲁棒性，所以必然需要多种控制律的应用，而多种控制律的

应用则会带来控制器的切换问题。因此，将各种控制理论的

优点进行综合，把现有的控制方法进行交叉融合，探索能在

工程上适用的控制策略，针对飞行器的特性来设计具有更高

效率的组合控制器，将是未来高超声速飞行器控制理论研究

的重点。

2）解决智能控制理论和方法的拓展应用问题。智能自

主控制是高超声速飞行器控制技术发展的大趋势，由于飞行

环境的气动参数变化幅度较大，将智能控制方法合理运用，

可以为高超声速飞行器设计相对应的智能自主控制器。目

前流行的智能控制方法大多可以在飞行器控制领域得到应

用，例如多智能体系统理论，将是该领域中的一种重要尝

试。之所以可以使用多智能体系统技术，是因为高超声速飞

行器自主控制系统在逻辑上和物理上存在分布特性，从而可

以依此来设计相应的飞控系统体系结构。可见，将智能控制

的理论及方法应用于高超声速飞行器的自主控制过程中，将

是未来研究的热点话题。

3）解决多目标优化控制方法问题。高超声速飞行器在

飞行过程中不但需要跟踪角度轨迹和角度指令，在一些情况

下也需要准确地跟踪飞行器高度变化、飞行速度变化及位置

矢量变化，因此可以将其看作是一个多目标优化的控制问

题。在建立多目标优化的高超声速飞行器模型过程中，应当

把飞行系统的设计要求同飞行器在空中的飞行环境进行综合

考虑，选取适当的目标函数。在多目标优化计算的过程中，优

化信息在模型中进行信息的传递以及数据的切换，设计最优

的控制方案。因此，充分考虑高超声速飞行器飞行过程中的

各种指标，实现多目标优化控制是自主控制的发展方向。

4）解决不确定扰动情况下的控制理论方法问题。无论

采用何种控制方法，不仅要跟踪给定角度指令和角度轨迹，

同时也要确保高超声速飞行器在高速飞行过程中的稳定。

如果想要实现上述功能，就必须将各种外在扰动情况考虑进

去。由于高超声速飞行器模型大多没有将飞行过程中所受

到的干扰考虑在内，而各种扰动往往难以避免且无法预知，

这就致使飞行器的控制系统基础结构失真，由此带来了模型

和参数的不确定性。真实有效地描述飞行器飞行过程中各

种具有不确定性的外界干扰，研究不确定扰动状况下的控制

方法是一个重要的研究方向。

4 高超声速飞行器仿真平台研究进展
针对高超声速飞行器强非线性、强耦合、快时变、不确定

等特性，开发适用的仿真平台对高超声速飞行器研究具有十

分重要的意义，可以有效缩短试验周期，降低试验成本。

2002年，NASA德莱顿飞行研究中心以F-18，F-15以及

X-38和X-43A的相关飞行过程任务为研究对象，提出了一

套飞行训练评估仿真系统 [82]，进行飞行过程中的安全性研

究。图3为该系统数据显示界面。

2006年，NASA兰利研究中心针对通用飞行器，基于Mat⁃
lab进行了二次开发，设计与实现了MASCOT软件[83]，用于飞

行器控制系统设计及稳定性分析，仿真界面如图4所示。

2006年NASA艾姆斯（AMES）研究中心针对在回路的飞

行仿真模拟任务，开发了空天研究实验系统[84]，该系统实现了

在回路仿真，飞行过程评估等相关的功能，图5所示为AMES
研究中心开发的系统界面和数据分析界面图。

2007年，美国弗吉尼亚理工大学面向多种飞行器提出了

基于仿真的验证测试技术，并在此基础上搭建了仿真平台[85]，

以模拟的形式对飞行器飞行过程进行评估验证，仿真平台演

示效果如图6所示。

天津大学宗群团队[86]为了更好地验证高超声速飞行器模

型的正确性和控制方法的基本性能，搭建了高超声速飞行器

数字化仿真平台。仿真平台硬件上由 dSPACE实时仿真机、

仿真主控计算机和视景仿真计算机组成；在软件上由仿真平

台主控软件及视景仿真软件组成，仿真平台的总体结构如图

7所示。

仿真平台主控软件将多线程的Matlab Engine集成到软

件中，实现对 Simulink仿真模型及控制方法的调用及修改等

功能；利用 dSPACE提供的 Clib函数库及 TRC文件解析，将

图3 德莱顿中心设计开发的仿真软件界面

Fig. 3 A simulation software interface for the Dryden Center
图4 兰利中心设计开发的仿真软件界面

Fig. 4 A simulation software interface for
the Langley Center
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dSPACE实时仿真集成到主控软件中，从而可以通过主控软

件实现实时仿真和在线调参功能；通过在程序中集成MySQL
提供的API，实现通过主控软件对数据库的添加删除等操作，

其中数据库中包含了仿真中用到的模型和控制方法的相关

信息，以及仿真生成的实验数据信息[87]；仿真平台同时还集成

了定量性能评估功能，根据实时仿真过程中得到的仿真数

据，通过AHP层次分析法对仿真结果进行定量分析，从而对

模型和算法的改进提供参考[88]。在主控软件的基础上，将视

景仿真软件加入仿真平台，从而提供直观逼真的视景显示效

果。视景仿真软件通过3ds MAX建立飞行器模型；基于MFC

库和OGRE 图形引擎开发场景编辑工具，实现场景的生成；

通过UDP协议与主控计算机进行通信，将仿真数据传递给视

景计算机，实现飞行器模型的数据驱动；通过OpenGL技术实

现飞行器及环境的渲染和优化，提高场景的真实度。视景仿

真软件以动画方式提供可视化飞行演示，使仿真结果更加生

动形象[89]。主控软件实时仿真曲线图及视景软件显示如图8
所示。

针对高超声速飞行器仿真平台的研究，未来的研究方向以

软件更新为主。随着高超声速飞行器理论研究的不断深入，软

件仿真也应与时俱进，软件工具的更新换代，可以使仿真平台

图8 仿真曲线及视景显示

Fig. 8 Simulation curve and visual display diagram

图5 AMES中心设计开发的仿真软件界面

Fig. 5 A simulation software interface for the AMES Center
图6 飞行教学任务验证仿真软件效果图

Fig. 6 Simulation software for flight
teaching task verification

图7 仿真平台总体结构示意

Fig. 7 Overall structure of the simulation platform
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的开发变得更加高效。目前，一些新型的软件技术正在被广泛

使用，例如C#编程语言、WPF用户界面、Unity 3D引擎技术

等。新技术的应用可以带来更快的运算速率、更加美观的UI
界面以及更加逼真的视景仿真效果等。因此，使仿真平台的搭

建符合软件更迭的趋势，是未来仿真平台的发展方向。

5 结论
从面向控制建模、自主控制、仿真平台3个方面介绍了高

超声速飞行器研究的新进展。高超声速飞行器是当今国内

外研究的热点问题，已经取得了一定的研究进展，但是仍有

许多问题亟待解决。在未来的研究中，模型、控制、仿真依然

是高超声速飞行器研究领域的三大关键问题，需要相关研究

团队综合考虑，在现有的理论及实际基础上开展深入的研

究，取得更大的研究成果。
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New development of modeling and autonomous control for
hypersonic vehicle

AbstractAbstract Hypersonic vehicle is a hot topic at home and abroad. In this paper, the modeling method and autonomous control issue of
hypersonic vehicles are reviewed. First, the characteristics and control difficulties of hypersonic vehicle are briefly described. Secondly,
typical hypersonic vehicle models are presented. Thirdly, the research progress of modeling of hypersonic vehicles is introduced from four
aspects: mechanism deduction method, CFD experimental method, model simplification technique, and model verification technique.
Fourthly, the research progress of autonomous control for hypersonic vehicles are stated, including the traditional sliding mode control, high-
order sliding mode control, back-stepping control, adaptive control and trajectory linearization control. The research of simulation platform
for hypersonic vehicle is briefly introduced as well. In the end, some prospects and conclusions are given.
KeywordsKeywords hypersonic vehicle; modeling; autonomous control; simulation platform
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