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摘要 针对六自由度高超声速飞行器的飞行控制问题,本文提出了基于非线性动态逆和线性反馈方

法建立主控制系统, 应用 L1 自适应控制理论设计辅助控制系统以提升控制性能的设计方案. 首先,

对高超音速飞行器模型的速度和姿态角控制通道建立非线性动态逆系统. 在这一基础上, 采用线性

二次型 (linear quadratic, LQ) 方法设计线性反馈控制器, 作为主控制系统完成指令信号的跟踪. 其

次, 应用 L1 自适应控制方法设计辅助控制器, 以提升控制系统在不确定性存在情况下的性能. 仿真

结果显示, 辅助控制系统能有效提升跟踪控制的精度, 提高系统的鲁棒性, 并且在输入扰动、气动参

数不确定性、参数变化、控制功能部分失效等情况下可取得良好的指令跟踪效果.
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1 引言

对高超音速飞行的研究大致可以追溯到一个世纪之前 [1],其最终目标是实现从地面向太空或全球

范围内快速、可靠、高效的物资投送. 继 2004 年美国国家航空航天局的 X-43A 高超音速试验飞行器

成功试飞后, 过去十余年间对高超音速飞行所涉及的科学和工程问题的研究成为了一个热点 [1∼3].

作为高超音速飞行器的子系统之一, 飞行控制系统的设计面临以下挑战: 输入/输出耦合、不稳定

及非最小相位动力学特性、不确定的弹性模态、推力与俯仰力矩的耦合, 以及执行机构饱和等 [3]. 另

一方面, 高超音速飞行对飞控系统的性能提出了更高的要求. 例如, 由于吸气式高超音速飞行器的下

表面为推进系统的一部分, 而攻角、侧滑角对推进系统的工作状态均有显著影响, 因此对机体姿态的

精确控制 (误差 0.1 deg 以内) 是必要的; 组合循环推进系统状态的稳定过渡以及气动热效应的控制,

则对速度的精确控制提出了要求 [4]. 应对上述要求和挑战, 需要具备强鲁棒性、高控制精度的控制

系统.
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非线性动态逆 (nonlinear dynamic inversion, NDI) 为高超音速飞行器控制系统设计提供了一种有

效的方法. 该方法首先由 Snell 等 [5] 于 1992 年提出, 用于高机动性飞机的控制系统设计. 区别于基于

小扰动理论的传统线性化方法, 该方法利用状态反馈以获得实时、精确的模型线性化, 由此, 控制系统

设计可以免去复杂的增益配置,这对大包线的高超音速飞行器而言具有很好的适用性 [6, 7]. 目前,已有

不少研究者将此方法运用于高超音速飞行控制系统的设计之中 [6, 8∼11]. 工程中, 非线性动态逆方法也

已获得了应用, 如美国的 F-35 战机及 X-36 试验飞行器等 [6]. 基于上述背景, 本文采用了非线性动态

逆方法以构建内环控制系统.

自 20 世纪 50 年代以来, 自适应控制在飞行控制领域的应用不断得到研究和发展. 相比于传统的

鲁棒控制方法, 自适应控制方法所需的模型信息更少, 同时该方法在系统存在不确定性以及参数变化

的情况下能有效提升控制器的性能 [12],因此,这一方法在高超音速飞行控制系统的设计中具备一定的

潜力. 但传统的自适应控制方法也存在弊端, 即难以在控制效果和鲁棒性之间找到合适的权衡 [13, 14].

Hovakimyan 与 Cao [14] 提出, 可以通过将自适应估计环路与控制回路解耦来解决这一问题, 并由此发

展了 L1 自适应控制方法. 该方法在取得预期的瞬态/稳态性能的同时, 还确保了快速自适应下控制

系统的鲁棒性. 在高超音速飞行控制领域, 已有研究者采用 L1 自适应方法开展了控制器设计的工作:

Lei 等 [15] 针对 Bolender 和 Doman 发展的高超音速飞行器模型设计了 L1 自适应控制器, 其中, 模型

的弹性模态被视为未建模的动力学, 并通过控制器的自适应律予以应对. Prime 等 [16] 为乘波体构形

的高超音速飞行器纵向动力学模型设计了 L1 自适应控制器. 仿真试验表明, 在控制部分失效、纵向

稳定裕度减小以及时间延迟的情况下, 控制性能虽有所降低, 但系统的稳定性仍能得到保证. Banerjee

等 [17] 为滑翔式高超音速飞行器纵向剖面内的下降段发展了一种控制框架, 主控制器采用动态极点配

置法设计, 进一步, 通过 L1 自适应方法设计辅助控制器, 以消除系统不确定性的影响.

当前,高超音速飞行控制设计主要针对纵向模型,而包含横航向控制的研究数量非常有限 [7, 18∼22].

本文探索了 L1 自适应方法在六自由度高超音速飞行控制中的应用. 控制系统设计思路如下: 首先,采

用非线性动态逆方法完成速度控制通道和姿态角控制通道的输入/输出线性化;进一步,在坐标转换的

基础上分别采用 PI (proportional-integral)和 PID (proportional-integral-derivative)方法设计速度和姿

态角通道的外环控制器; 最后, 利用 L1 自适应方法设计辅助控制器, 以提升系统在参数不确定性条件

下的控制性能和鲁棒性. 仿真结果表明, 辅助控制器提升了系统的控制精度, 同时增强了控制系统的

鲁棒性.

本文的创新点包括: (1) 提出了六自由度高超音速飞行控制的一种新框架, 设计基于非线性动态

逆方法以简化控制系统结构, 并采用 L1 自适应方法以提升控制系统的整体性能和鲁棒性; (2) 仿真试

验中综合考虑了输入扰动、气动参数的不确定性、模型参数变化、控制功能部分失效等情形, 以更接

近实际的仿真环境考察控制系统的综合性能; (3) 利用性能指标分析、比较了传统的线性最优控制方

法和增加 L1 自适应辅助控制系统后两种方案的控制性能, 对工程应用具有一定的参考意义.

本文的后续部分安排如下: 第 2 节介绍了控制系统设计针对的高超音速飞行器模型, 第 3 节阐述

了基于非线性动态逆和线性反馈方法的主控制器设计, 第 4 节对采用 L1 自适应控制方法的辅助控制

系统的设计作了说明, 仿真场景的设置及仿真结果的分析在第 5 节给出, 第 6 节为全文的总结部分.

2 高超音速飞行器模型

控制系统的设计针对 NASA兰利研究中心公布的组合循环动力通用高超音速飞行器模型 (generic

hypersonic vehicle, GHV) 展开. 该模型建立于刚性机体假设, 忽略惯性积, 其气动数据基于理论分析、
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计算流体力学仿真与风洞试验 [23].

以下方程组刻画了飞行器模型六自由度动力学特性 [24]:

V̇ =
T cosα cosβ −D

m
−
(
µ

r2c
− V 2

rc

)
sin γ,

ϕ̇ = p+ q sinϕ tan θ + r cosϕ tan θ,

θ̇ = q cosϕ− r sinϕ,

ψ̇ = q
sinϕ

cos θ
+ r

cosϕ

cos θ
,

ṗ =
1

Ixx

[
(Iyy − Izz)qr + L

]
,

q̇ =
Izz − Ixx
Iyy

pr +
M

Iyy
,

ṙ =
1

Izz

[
(Ixx − Iyy)pq +N

]
.

(1)

气动力及气动力矩由以下表达式计算得到:

L =
1

2
ρV 2SCL, D =

1

2
ρV 2SCD, Y =

1

2
ρV 2SCY,

L =
1

2
ρV 2SbCl, M =

1

2
ρV 2Sc̄Cm − xcgfz, N =

1

2
ρV 2SbCn − xcgfy.

(2)

气动力参数由以下表达式拟合得到:

CL = CL,α + CL,δa + CL,δe ,

CD = CD,α + CD,δa + CD,δe + CD,δr ,

CY = CY,ββ + CY,δa + CY,δe + CY,δr ,

Cl = Cl,ββ + Cl,δa + Cl,δe + Cl,δr +
rb

2V
Cl,r +

pb

2V
Cl,p,

Cm = Cm,α + Cm,δa + Cm,δe + Cm,δr +
qc̄

2V
Cm,q,

Cn = Cn,ββ + Cn,δa + Cn,δe + Cn,δr +
rb

2V
Cn,r +

pb

2V
Cn,p,

(3)

以上各气动参数的右端项中包含了气动舵面的贡献量. 补充材料中表 S1列出了模型主要参数的定义.

组合循环推进系统的工作模式依据飞行速度划分为以下 3 种: (1) 0 < M 6 2: 涡轮喷气式发动

机; (2) 2 < M 6 6: 冲压/超燃冲压式发动机; (3) 6 < M 6 24: 火箭发动机. 气动参数及推进系统模型

的详细表达式参见文献 [23].

系统状态量为 xhv = [V, ϕ, θ, ψ, p, q, r]T, 控制输入为 uhv = [PLA, δa, δe, δr]
T, 被控输出量为 yhv =

[V, ϕ, θ, ψ]T. 发动机推杆量与舵面偏角的变化受到幅值限制, 其中, 推杆量 0 < PLA < 1, 各舵面偏角

的变化范围为 −20 deg 6 ζ 6 +20 deg.

3 基于非线性动态逆及线性反馈法的主控制器设计

3.1 非线性动态逆系统的建立

非线性动态逆方法利用系统的状态反馈, 可实时得到系统输入输出之间的线性关系 [8]. 对速度通
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道, 式 (1) 已给出推力 T 与速度的一阶导数 V̇ 的关系, 对于给定的速度一阶导数信号, 可得所需推力:

T =
mV̇ +D +m( µ

r2c
− V 2

rc
) sin γ

cosα cosβ
. (4)

对姿态角通道, 计算 ϕ, θ, ψ 的两阶导数, 可得关系式:
ϕ̈

θ̈

ψ̈

 = fEuler +MEuler


L

M

N

, (5)

其中, 右端第 1 项

fEuler

=


Iyy−Izz
Ixx

qr − sinϕ tan θ

(
ϕ̇− Izz−Ixx

Iyy
p

)
r + cosϕ tan θ

(
ϕ̇+

Ixx−Iyy
Izz

p

)
q +

θ̇ (q sinϕ+r cosϕ)

cos2 θ

−(q sinϕ+ r cosϕ)ϕ̇+ cosϕ
Izz − Ixx
Iyy

pr − sinϕ
Ixx − Iyy

Izz
pq

ϕ̇ cosϕ cos θ+ θ̇ sinϕ sin θ

cos2 θ
q − ϕ̇ sinϕ cos θ− θ̇ cosϕ sin θ

cos2 θ
r +

sinϕ

cos θ

Izz−Ixx
Iyy

pr +
cosϕ

cos θ

Ixx−Iyy
Izz

pq

.

(6)

输入矩阵

MEuler =



1

Ixx

sinϕ tan θ

Iyy

1

Izz

0
cosϕ

Iyy
− sinϕ

Izz

0
1

Iyy

sinϕ

cos θ

1

Izz

cosϕ

cos θ

, (7)

对式 (5) 作代数运算, 可得如下控制量的表达式:
L

M

N

 =M−1
Euler



ϕ̈

θ̈

ψ̈

− fEuler

, (8)

注意到矩阵 MEuler 的行列式值 det(MEuler) =
cos−1 θ

IxxIyyIzz
̸= 0, 故满足可逆性条件.

根据非线性动态逆系统生成的 T , L, M 以及 N , 由第 2 节中的推进系统模型及气动力表达式可

得油门推杆 PLA 及各舵面 δa, δe, δr 的偏转角度值.

3.2 坐标变换及线性反馈控制器设计

3.1 小节建立的非线性动态逆系统作为内环控制器生成 T , L, M 与 N 的值, 而其所需的 V̇ , ϕ̈, θ̈

和 ψ̈ 的值由外环控制器确定. 外环控制器设计的第 1 步为坐标变换.

记速度跟踪误差 eV (t) = V (t) − Vr(t), 其中 Vr 为速度指令信号, 再定义速度误差矢量: ξV (t) =

[
∫ tf
t0
eV (t)dt, eV (t)]

T. 根据以上定义, 进一步可得如下误差动力系统方程:

ξ̇V (t) = AV ξV (t) + bV uV (t), (9)
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其中,

AV =

 0 1

0 0

, bV =

0

1

 (10)

分别为系统矩阵和输入矩阵.

uV (t) = V̇ (t)− V̇r(t) (11)

为误差系统的控制输入.

进一步, 可得

V̇ (t) = uV (t) + V̇r(t), (12)

此即为速度通道的外环控制指令信号.

采用 LQ (linear quadratic) 方法求解反馈增益 kV , 可得如下主控制系统速度通道控制律:

uV,b(t) = −kTV ξV (t). (13)

对姿态角控制通道, 以滚转角为例, 类似地可定义 eϕ(t) = ϕ(t)− ϕr(t) 为滚转角的跟踪误差, 并记

ξϕ(t) = [
∫ tf
t0
eϕ(t)dt, eϕ(t), ėϕ(t)]

T 为相应的误差值向量, 则滚转角的误差动力系统也可推导得到. 进一

步, 应用 LQ 方法得到反馈增益 kϕ, 则主控制系统滚转角通道的控制信号为

uϕ,b(t) = −kTϕ ξϕ(t). (14)

详细推导过程从略.

4 系统不确定性及 L1 自适应辅助控制系统设计

第 3 节给出的控制器设计针对的是 “理想模型”, 而工程应用中存在的系统不确定和扰动, 将使

采用上述方法设计的控制器无法实现理想的控制效果.本节将考虑不确定输入增益以及输入扰动的问

题, 并采用 L1 自适应方法设计辅助控制器以消除系统不确定性的影响.

4.1 系统不确定性的引入

系统内部的不确定性与系统外界的干扰普遍存在, 并且通常会在一定程度上导致控制性能的降

低 [25]. 本小节主要考察以下两个因素. (1) 输入增益的不确定性. 它存在于控制器与系统之间, 表现为

真实控制输入与控制器生成指令之间的偏差, 导致控制性能的退化 [26]. (2) 输入扰动. 为外界对控制

信号的干扰, 这一因素普遍存在于真实系统, 并造成控制性能的降低. 考虑到速度与姿态角误差动力

学系统相近, 以下辅助控制系统设计的介绍将主要以速度通道为例展开.

考虑式 (9) 给出的系统, 注意到控制输入 uV (t) 包括两部分: uV (t) = uV,b(t) + uV,a(t), 即主控制

系统和辅助控制系统的控制输入. 代入 3.2 小节得到的主控制系统控制律, 同时引入输入增益的不确

定性与输入扰动后, 可得如下误差动力学系统:

ξ̇V (t) = Am,V ξV (t) + bV
[
ωV uV,a(t) + θTV (t)ξV (t) + σV (t)

]
, (15)

其中 Am,V = AV −bV kV , ωV ∈ R为表征输入增益的未知实数; θTV (t) ∈ R2 为时变参数矢量, θTV (t)ξV (t)

表示与系统状态相关的输入扰动; σV (t) ∈ R 表示外源输入扰动.

764



中国科学 :信息科学 第 49 卷 第 6 期

4.2 L1 自适应辅助控制系统设计

本小节将给出辅助控制系统设计中应用的 L1 自适应控制理论的简要介绍. 该控制器的框架由状

态估测器、快速自适应律、带低通滤波器的控制律组成. 对于这一理论的详细介绍, 可参考文献 [14].

L1 自适应控制设计的目标是保证系统输出有效跟踪给定的指令信号.设计基于以下 3条假设 [14]:

(1) 未知参数 θV (t) 和 σV (t) 一致有界; (2) 参数随时间的变化率一致有界; (3) 不确定输入增益的上下

界已知. 需要指出的是, 作为对真实物理系统输入扰动的表述, θV (t) 与 σV (t) 以及相应时间变化率的

有界性自然地得到保证; 对于输入增益, 尽管精确的上下界信息无法获得, 但可在设计中为其设定较

大的界限以提高系统应对增益不确定性的能力.

对 4.1 小节提出的误差动力学系统, 考虑以下状态估测器:

˙̂
ξV (t) = Am,V ξ̂V (t) + bV

[
ω̂V (t)uV,a(t) + θ̂TV (t)ξV (t) + σ̂V (t)

]
, ξ̂V (0) = [0, 0]T, (16)

其中, 自适应估计 ω̂V (t), θ̂V 和 σ̂V (t) 由以下自适应律得到:

˙̂
θV (t) = ΓV Proj

[
θ̂V (t),−ξ̃TV (t)PV bV ξV (t)

]
, θ̂V (0) = [0, 0, 0]T,

˙̂σV (t) = ΓV Proj
[
σ̂V (t),−ξ̃TV (t)PV bV

]
, σ̂V (0) = 0,

˙̂ωV (t) = ΓV Proj
[
ω̂V (t),−ξ̃TV (t)PV bV uV,a(t)

]
, ω̂V (0) = 1,

(17)

其中 ξ̃V (t) , ξ̂V (t) − ξV (t) 表示对系统状态的估计误差, ΓV ∈ R+ 为自适应率, PV 为代数 Lyapunov

方程 AT
m,V PV + PVAm,V = −QV 的解 (QV 为任意对称正定矩阵), Proj 为投影算符, 其具体定义可参

考文献 [14] 的附录部分.

控制信号由以下控制律生成:

uV,a(s) = −k1DV (s) [η̂V (s)− kgV rV (s)], (18)

其中 rV (s) 与 η̂V (s) 分别为 η̂V (t) , ω̂V (t)uV,a(t) + θ̂TV (t)ξV (t) + σ̂V (t) 以及参考信号 rV (t) 的 Laplace

变换, kgV , −1/(cTVA
−1
m,V bV ). k1 ∈ R+ 为反馈增益, DV (s) 为严格真分的传递函数, 并可由此得到以

下严格真分且稳定的传递函数:

CV (s) =
ωV k1DV (s)

1 + ωV k1DV (s)
, ∀ωV ∈ ΩV0 , (19)

且有 CV (0) = 1. 考虑到本问题中控制系统的设计目标为对速度指令的跟踪, 因此取 rV (t) = 0, 且控

制律可相应简化如下:

uV,a(s) = −k1DV (s)η̂V (s). (20)

式 (16), (17), (20) 定义了本文所采用的 L1 自适应控制器. 图 1 所示为本文提出的控制系统设计

方案的整体结构框图.

为保证闭环系统状态和输入的稳定性, 文献 [14] 证明, 所设计的控制器应当满足以下 L1 范数

条件:

||GV (s)||L1LV < 1, (21)

其中

LV , max||θV ||1, θV ∈ ΘV ; HV (s) , (sI −Am,V )
−1
bV ; GV (s) , HV (s) (1− CV (s)) . (22)
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Figure 1 Conceptual block diagram of the proposed control scheme
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图 2 速度、姿态角指令信号

Figure 2 Reference trajectories. (a) Vr, (b) ϕr, (c) θr, and (d) ψr

考虑到跟踪控制的性能, 同时在满足 L1 范数的约束条件下, 折衷选取 DV (s) =
1

s(s+1) , k1 = 20.

对代数 Lyapunov 方程, 取 QV = I3×3. 最后, 取 ΓV = 10000 作为自适应增益.

5 仿真及结果分析

5.1 仿真场景设置

仿真的初始条件为配平巡航状态 (h = 33528 m, V = 4637.9 m/s), 随后, 高超音速飞行器模型执

行速度与姿态角的指令跟踪. 指令跟踪信号如图 2 所示.

在 t = 20 s 时刻, 给出 +300 m/s 的速度阶跃指令; 与此同时, 在 t = 20 s, t = 70 s, 以及 t = 120 s

时刻, 分别给出 +0.5 deg, −1 deg, 及 +0.5 deg 的航迹角阶跃指令; +0.4 deg, −0.8 deg, 及 +0.4 deg

的俯仰角阶跃指令; +0.3 deg, −0.6 deg, 及 +0.3 deg 的偏航角阶跃指令. 以上速度指令通过滤波器

FV (s), 姿态角指令通过滤波器 Fσ(s) 后生成参考轨迹, 作为高超音速飞行器模型跟踪的目标. 用于生

成参考轨迹的滤波器, 其形式给出如下:

FV (s) =
ωv1

s+ ωv1

ω2
v2

s2 + 2ϵvωv2s+ ω2
v2

,

Fσ(s) =
ωs1

s+ ωs1

ω2
s2

s2 + 2ϵsωs2s+ ω2
s2

,

(23)
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表 1 仿真试验条件设置

Table 1 Simulation scenarios

Test case Scenario

I Nominal condition

II Input disturbances

III Aerodynamic uncertainties

IV Parametric variations

V Reduced control functionality

VI Combination of the uncertainties of Case II-V

表 2 气动参数比例系数的变化范围

Table 2 Bounds of the uncertain aerodynamic coefficients

Element of error vector Error bounds (3σ limits)

ϵCα
L,α

[0.8, 1.2]

ϵCα
D,α

[0.83, 1.17]

ϵCM
Y,β

[0.85, 1.15]

ϵC0
l,p

[0.6, 1.4]

ϵCα
m,α

[0.83, 1.075]

ϵC0
m,q

[0.6, 1.4]

ϵC0
n,r

[0.6, 1.4]

其中, ωv1 = 0.8, ωv2 = 0.12, ϵv = 1, ωs1 = 1, ωs2 = 0.15, ϵs = 1.

为了便于仿真结果的分析与比较, 后续的仿真试验均采用上述参考轨迹. 为考察控制方案在不同

条件下的性能, 设计了包含 6 种情况的试验组. 如表 1 所示为 6 种试验情况中的条件设置.

试验情形中加入的输入扰动通过基准值为 0 且符合连续正态分布的信号生成, 扰动直接迭加到

控制器生成的控制输入信号. 迭加至油门推杆值与各气动舵面的扰动信号 σPLA 与 σζ 的 3σ 范围为

σPLA = [−0.3, 0.3], σζ = [−1, 1] deg.

如表 2 所示, 不确定的时变气动参数包括升力系数、阻力系数、侧力系数、滚转角阻尼、纵向稳

定性系数、俯仰角阻尼, 以及偏航角阻尼. 气动参数不确定性可组合表示为以下形式:

ẽ =
[
ϵCα

L,α
, ϵCα

D,α
, ϵCM

Y,β
, ϵC0

l,p
, ϵCα

m,α
, ϵC0

m,q
, ϵC0

n,r

]T
, (24)

其中的每一元素作为相应气动参数的比例系数, 基准值为 1 并且符合正态分布, 各元素的 3σ 范围在

表 2 中已给出. 在仿真试验中, 上述气动参数的基准值分别乘以相应的比例系数以模拟气动参数的不

确定性 [17].

试验情形中引入的参数变化如表 3 所示. 考虑的参数包括模型质量 m, 惯性矩 Ixx, Iyy, Izz, 参考

面积 S, 平均气动弦长 c̄, 机翼翼展 b. 其中模型质量随仿真时间增加而均匀减小, 惯性矩为质量的拟

合函数 [23],余下 3个参数服从连续正态分布.表 3中, t为仿真进行的时间, Tsim 为仿真试验的时间总

长, ηvar = 0.5, 即质量在仿真段结束时质量减小了一半.

执行机构的部分失效由真实控制输入与控制系统输出指令的比例值描述. 从仿真时间的 t = 20 s

开始, 油门控制部分失效, 仅能调节到指令值的 70%; 从 t = 120 s 开始, 各舵面仅能偏转到指令值的
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表 3 参数变化描述

Table 3 Parametric variations

Parameter Time-varying changes

m m(t) = (1− ηvar
Tsim

t)m0

Ixx Ixx(t) = −7.8809× 10−5m2 + 25.8857m− 6.9683× 105

Iyy Iyy(t) = −8.289× 10−4m2 + 266m− 7.3048× 106

Izz Izz(t) = Iyy(t)

S S(t) = ϵSS0, ϵS ∈ [0.85, 1.15]

c̄ c̄(t) = ϵc̄c̄0, ϵc̄ ∈ [0.85, 1.15]

b b(t) = ϵbb0, ϵb ∈ [0.85, 1.15]
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图 3 试验情形 I 中的跟踪误差

Figure 3 Tracking performance in test case I. (a) V , (b) ϕ, (c) θ, and (d) ψ tracking

20%.

5.2 仿真结果

图 3所示为线性反馈控制方案和加入辅助控制系统后的控制方案在标准状况下的跟踪性能.在速

度指令跟踪中, 线性反馈控制方案的跟踪误差保持在 0.2 m/s 内; 加入辅助控制系统后, 跟踪效果得到

了进一步提升, 最大跟踪误差减小到 0.03 m/s 以内. 在各姿态角指令跟踪中, 同样可以观察到辅助控

制系统对跟踪精度的提升.

图 4 所示为控制输入随仿真时间的变化图像. 在整个仿真时间段内, 两种控制方案中各控制输入

的变化均保持了稳定性且在饱和范围之内, 无振荡现象发生.

如图 5和 6所示为两个控制方案在试验情形 II中的跟踪误差图线.由图中的振荡可见,各控制方案

均受到了输入扰动的影响.主控制器下速度跟踪误差达到了 5 m/s,姿态角跟踪误差达到了 1×10−2 deg

量级. 基于 L1 自适应方法的辅助控制系统仍对系统的控制精度有较大的提升.

试验情形 II 中两个控制方案的控制输入如图 7 和 8 所示. 从油门推杆值信号的变化情况看, 主

控制器信号最大振荡幅值超过 0.3, 加入 L1 自适应辅助控制系统后, 对输入扰动的有所抑制, 信号振

荡幅值减小到 0.2 左右. 从各舵偏角的变化情况看, 辅助控制系统对两个升降副翼控制通道发挥了明
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图 4 试验情形 I 中的控制输入

Figure 4 Control inputs in test case I. (a) PLA, (b) δa, (c) δe, and (d) δr
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Figure 5 Tracking performance in test case II. (a) V and (b) ϕ tracking
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Figure 6 Tracking performance in test case II. (a) θ and (b) ψ tracking
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Figure 7 Control inputs in test case II. (a) PLA and (b) δa
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图 8 试验情形 II 中的控制输入

Figure 8 Control inputs in test case II. (a) δe and (b) δr

显的扰动抑制作用.

图 9∼12所示为试验情形 IV引入参数变化时的仿真结果.主控制器在 t = 155 s后的时间段内,速

度及姿态角跟踪误差均出现大幅振荡, 且随时间增大未能收敛至稳定值, 直至控制系统进入失稳状态,

仿真中止. 相比之下, 加入辅助控制器后, 各输出量的跟踪误差均能稳定收敛, 控制系统保持在稳定工

作状态. 在控制输入变化曲线中, 也可观察到主控制系统各控制信号在 t = 155 s 均出现了在输入上

下限之间振荡的现象. 在本试验中, 参数变化带来了控制系统与模型不匹配的现象 (model mismatch),

从而造成了跟踪精度的下降甚至系统的失稳, 对比仿真结果, L1 自适应辅助控制器有效提高了控制系

统应对参数变化的能力.

以上展示了具有代表性的 3组试验结果,情形 III,情形 V及情形 VI中的跟踪误差曲线及控制输

入图线, 以及各仿真试验中控制方案性能指标的比较见补充材料.
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Figure 9 Tracking performance in test case IV. (a) V and (b) ϕ tracking
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Figure 10 Tracking performance in test case IV. (a) θ and (b) ψ tracking
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图 11 试验情形 IV 中的控制输入

Figure 11 Control inputs in test case IV. (a) PLA and (b) δa
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图 12 试验情形 IV 中的控制输入

Figure 12 Control inputs in test case IV. (a) δe and (b) δr

6 总结

针对六自由度高超音速飞行器飞行控制问题, 本文提出了基于非线性动态逆的 L1 自适应控制系

统设计. 控制方案设计的思路为: 首先在非线性动态逆的基础上采用 LQ 方法设计线性反馈主控制器,

随后设计 L1 自适应辅助控制器以应对系统不确定性和扰动对控制系统的影响. 该方案避免了复杂的

增益配置, 从而使得设计过程得到简化, 另外, 外环控制系统设计所基于的误差动力系统与模型无关,

因此该方案易于移植到其他高超音速飞行器的控制系统设计中. 该方案的预期性能在仿真试验中得到

了验证: 辅助控制系统在快速自适应下提升了主控制系统的跟踪控制性能, 并且系统的输入和输出稳

定收敛. 进一步, 所提控制方案在考虑输入扰动、参数不确定性、控制功能部分失效等情形的试验组

中展示了良好的鲁棒性. 综合各组仿真试验的结果, 可得出如下结论: 该控制方案对系统不确定性和

输入扰动具有较好的抑制作用, 在参数不确定性的条件下能保持跟踪控制的精度和系统的鲁棒性.

补充材料 补充材料包括以下内容: (1) 高超音速飞行器动力学模型主要变量及参数表; (2) 仿真

试验情形 III, V 及 VI 中的跟踪误差曲线及控制输入图线; (3) 试验情形 I 中高超音速飞行器的三维

运动轨迹; (4) 各仿真试验中控制方案性能指标的比较. 本文的补充材料见网络版 infocn.scichina.com.

补充材料为作者提供的原始数据, 作者对其学术质量和内容负责.
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L1 adaptive control augmentation for a six-degree-of-freedom hy-
personic vehicle model

Qi CHEN* & Jianliang AI
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Abstract In this paper, we present the design of an L1 adaptive control augmentation system for a six-degree-of-

freedom generic hypersonic vehicle model. We focus on addressing system uncertainties, which lead to undesired

performance if not properly addressed in the control design. The design begins with the development of a nonlinear

dynamic inversion system as the inner-loop controller, which achieves linearization between system inputs and

outputs. Linear feedback controllers are then designed as a baseline control system. In addition, the L1 adaptive

control architecture is used to develop augmentation setups to enhance the control performance of the baseline

controllers in the presence of system uncertainties and disturbances. The simulation results demonstrate that

the proposed augmentation scheme improves the overall control performance and enhances the robustness of the

control system.

Keywords hypersonic flight control, nonlinear dynamic inversion, L1 adaptive control, disturbance and uncer-

tainty, tracking control
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