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摘　 要:针对飞行器的飞行特点和自身的气动结构ꎬ建立复杂的非线性数学模型ꎬ进行静稳定性和模态特性的分析ꎮ 为

解决高超声速飞行器在吸气爬升段纵向的姿态角抖动问题ꎬ提出控制系统在吸气爬升段要使得对象飞行器保持低动态

特性的理念ꎮ 设计基于角速率阻尼内回路的纵向控制律ꎬ从时域、频域两个方面进行分析ꎬ并进行不确定性仿真ꎬ验证

了其鲁棒性ꎬ最终得出阻尼内回路适用于对象无人机吸气爬升段纵向控制的结论ꎮ
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０　 引言

组合动力原型机采用水平滑跑起飞方式从机

场起飞ꎬ到达安全高度后进入吸气爬升段ꎮ 在吸

气爬升段ꎬ组合动力发动机工作为吸气模态ꎬ以空

气中的氧气作为助燃剂ꎬ消耗携带的燃料提供动

力ꎬ发动机的推力大小和方向不可控ꎮ
因此ꎬ对象飞行器在吸气爬升段纵向控制具

有其独特的控制难点ꎮ 首先需要保证其进气ꎬ从
而保证吸气爬升段的动力安全ꎬ因此要保证迎角

等姿态角在约束范围之内ꎻ其次对象组合动力飞

行器吸气爬升段需要以较大的速度穿过大气密度

大的空域ꎬ因此其动压变化大的同时高度变化也

大ꎮ 由于飞行时间较长ꎬ其燃料的消耗大ꎬ致使飞

行器质心位置变化较大ꎮ 因此需要分析对象飞行

器吸气爬升段升阻比特性、纵向静稳定性和操稳

特性等气动特性ꎬ并针对性地设计出合适的控制

回路以保证其吸气爬升段的稳定飞行ꎮ
本文将首先分析对象飞行器吸气爬升段的推

力特性、升阻比特性和操稳特性ꎬ揭示控制难点后

采用对比指令内回路和阻尼内回路两种增稳回路

方式ꎬ研究探讨适合对象飞行器吸气爬升段的纵

向控制方案ꎮ

１　 建模与对象特性分析

１.１　 对象特性建模

组合动力原型机气动构型和舵面较为复杂ꎬ
且其飞行时间较长ꎬ燃料消耗较大ꎬ质心位置、质
量等变化较大ꎻ组合动力飞行器吸气爬升段飞行

包线大ꎬ速度、高度变化剧烈ꎬ因此动压变化也较

大ꎬ其气动特性变化较大ꎮ 建立高精度的非线性

六自由度模型是对其进行控制和仿真的基础ꎮ 在

考虑大气环境、地球自转影响的同时结合飞行器

的气动数据、推力数据和质量数据ꎬ实时解算飞行

器合力和合力矩ꎬ得到飞行器的实时姿态和位置

信息ꎬ最终实现置信度较高的吸气爬升段全过程

仿真ꎮ
本实验室在飞行器建模软件方面持续开发ꎬ
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现已经形成了一套成熟的通用化建模软件ꎮ 图 １
给出了组合动力飞行器基于该软件仿真的建模结

构图ꎮ 其中 ｕ 表示气动舵面的输入量ꎬＦ 和 Ｍ 表

示需要计算气动数据和推力产生的所有力和力

矩ꎬｙ 表示输出量ꎬ主要是飞行器的位置和姿态角

信息[１]ꎮ
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图 １　 飞行器吸气爬升段非线性数学模型架构

１.２　 静稳定性及模态分析

吸气爬升段组合动力飞行器从海拔 １.１ ｋｍ、
０.８Ｍａ 开始ꎬ飞行到海拔 ２５ ｋｍ、５.０Ｍａ 结束ꎮ 飞

行速度从 ２４０ ｍ / ｓ 增大到 １ ５００ ｍ / ｓꎬ动压参数变

化大ꎬ气动特性变化剧烈ꎮ 此阶段发动机工作于

吸气涡轮模态ꎬ为保证发动机进气ꎬ飞行迎角必须

约束在[－６°ꎬ６°]范围内ꎬ消耗燃料约 ３ ｔꎬ占全部

质量的 １０％ꎬ质量质心变化也较大ꎮ 具体如表 １
所示ꎮ 因此ꎬ对对象飞行器吸气爬升段的气动特

性分析必不可少ꎮ

表 １　 吸气爬升段特征点飞行状态

特征点 马赫数 质量 / ｋｇ 轴向质心 / ｍ 动压 / ｋＰａ

起点 ０.８ ２９ ８００ １４.１ ２８.５

终点 ５.０ ２７ ０００ １３.９ ４４.６

　 　 飞行器的纵向静稳定性指的是飞行器对纵向

姿态扰动的抗扰能力ꎬ即纵向姿态受扰后回到平

衡状态的能力ꎬ一般以俯仰静稳定性导数 Ｃｍα
表示:

Ｃｍα ＝(ｘ
－

ｃｇ－ｘ
－

ａｃ)
∂ＣＬ
∂α

(１)

式中:α 为迎角ꎻＣＬ 为升力系数ꎬｘ
－

ｃｇ和ｘ
－

ａｃ分别表示

飞行器质心、气动焦点在平均气动弦长上的相对

位置ꎬ两者的计算公式如式(２)所示ꎮ

ｘ
－

ｃｇ ＝ ｘｃｇ / ｃ
－

ｘ
－

ａｃ ＝ ｘａｃ / ｃ
－{ (２)

当 Ｃｍα<０时ꎬ飞行器的质心在气动焦点之前ꎬ
在这种情况下ꎬ飞行器是纵向静稳定的ꎬ反之飞行

器纵向静不稳定ꎬ且 Ｃｍα 越大ꎬ相应的静稳定和

静不稳定程度越大ꎮ 升降舵的偏转并不会影响飞

行器静稳定性ꎬ只会影响其俯仰力矩大小[２]ꎮ
图 ２给出了对象飞行器吸气爬升段在不同马

赫数下的基态俯仰静稳定性导数 Ｃｍα随迎角变化

的曲线ꎮ 根据上述分析可以知道ꎬ整个吸气爬升

段飞行器都俯仰静稳定ꎬ其静稳定程度随马赫数

的增加先增大后减小ꎬ变化的转折出现在跨音速

阶段ꎬ在末端随着马赫数接近 ５Ｍａꎬ俯仰静稳定性

越来越差ꎮ
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图 ２　 吸气爬升段基态俯仰静稳定导数曲线

飞行器的动态特性主要体现在模态特性上ꎬ
飞行器的纵向模态由短周期模态和长周期模态组

成ꎬ分别对应纵向运动状态方程的短周期极点和

长周期极点ꎮ 表 ２是吸气爬升段特征点对应的飞

行状态ꎮ

表 ２　 吸气爬升段特征点飞行状态

马赫数 高度 / ｍ 迎角 / (°) 俯仰角 / (°)

０.８ ２ ５００ ３.０００ ０ １９.３４０ ６

１.２ ６ １００ ２.５３５ ５ １１.６１８ ３

２.０ １０ ９００ ２.５４８ ０ １０.２１７ ３

３.０ １４ ８００ ２.４８４ ２ ４.７６０ ２

４.０ １８ ４００ ２.７６７ ７ ４.１２１ ０

５.０ ２１ ３００ ２.８８７ ９ ３.１６３ ３

　 　 设计控制律时主要考虑飞行器的短周期运动

模态ꎬ图 ３直观给出了吸气爬升段对象飞行器典

型状态点的纵向极点分布图ꎮ
可以看出在选取的状态点中ꎬ短周期极点均

位于 Ｓ平面左半平面ꎬ由此可以较为直观地看出

该飞行器在吸气爬升段处于纵向静稳定的状态ꎮ
对象飞行器在跨音速状态下ꎬ其自然频率从

３.８１ ｒａｄ / ｓ增大到 ５.５４ ｒａｄ / ｓꎬ进入超音速状态后ꎬ
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其自然频率持续减小ꎬ直到减小至 １.９６ ｒａｄ / ｓꎬ因
此对象飞行器跨音速时响应速度较快ꎬ随着速度

的增加ꎬ其响应速度逐渐变慢ꎮ
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图 ３　 吸气爬升段典型状态点纵向极点分布图

２　 不同控制律结构下的仿真对比

２.１　 基于俯仰角速率指令内回路的俯仰角控制律

俯仰角速率反馈到升降舵会增大纵向阻力力

矩ꎬ俯仰角速率积分反馈能增加纵向静稳定力矩ꎬ
两者同时作用便可将位于右半平面的不稳定极点

拉回左半平面ꎬ将纵向快速发散的模态变成振荡

收敛[３－６]ꎮ 俯仰角速率指令信号由俯仰角偏差产

生ꎬ其控制律如下式所示ꎮ

δｅ ＝ Ｋωꎬｚωｚ ＋ ＫＩ∫(ωｚ － ωｚｃ)ｄｔ

ωｚｃ ＝ Ｋϑ(ϑ － ϑｃ)
{ (３)

各工作点下基于俯仰角速率指令内回路的俯

仰角控制律的参数选择均在线性情况下进行了阶

跃响应验证ꎬ参数选择如表 ３所示ꎮ

表 ３　 各工作点指令内回路参数取值表

马赫数 Ｋϑ Ｋωꎬｚ ＫＩ

０.８ －０.５ ０.１０ １.０

１.２ －０.５ ０.２５ １.０

２.０ －０.５ ０.４５ １.５

３.０ －１.０ ０.７５ １.５

４.０ －１.０ ０.７５ １.０

５.０ －１.０ ０.８０ １.０

　 　 代入 ６自由度仿真中进行基态下的仿真ꎬ绘
制各状态量仿真曲线如图 ４和图 ５ 所示ꎮ 可以看

出使用指令内回路时ꎬ各状态量均存在不同程度

的振荡ꎮ
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图 ４　 吸气爬升段基态指令内回路俯仰角曲线
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图 ５　 吸气爬升段基态指令内回路迎角曲线

这是由于对象飞行器的自然频率 ωｎ 较大时ꎬ
其阻尼比 ξ 过小ꎬ使得系统带宽 ωｂ 过大ꎬ带宽 ωｂ

计算公式如式(４)所示ꎮ

ωｂ ＝ ωｎ １ － ２ξ２ ＋ ２ － ４ξ２ ＋ ４ξ４ (４)
各状态点自然频率、阻尼比和带宽的具体数

值如表 ４所示ꎮ

表 ４　 各工作点动态参数特性

马赫数 ωｎ ξ ωｂ

０.８ ３.８１ ０.１４８ ０ ５.８２８

１.２ ５.５４ ０.０９７ ６ ８.５５０

２.０ ４.７１ ０.０６６ ６ ７.２９５

３.０ ４.０８ ０.０４９ ３ ６.３２８

４.０ ２.４４ ０.０４５ ８ ３.７８６

５.０ １.９６ ０.０４１ １ ３.０４２

　 　 针对对象飞行器吸气爬升段而言ꎬ希望其具有

低动态特性ꎬ即对干扰响应较慢ꎬ具有较小的带宽ꎮ
同时在可控范围内系统拥有较小带宽的前提下ꎬ还
要保证其拥有一定大小的阻尼比ꎮ
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２.２　 基于俯仰角速率阻尼内回路的俯仰角控制律

同样ꎬ阻尼内回路将俯仰角速率反馈到升降舵

会增大纵向阻力力矩ꎬ这将显著提升对象飞行器的

低动态特性ꎮ 其控制律具体表达式如下式所示ꎮ
δｅ ＝Ｋϑ(ϑ－ϑｃ)＋Ｋωꎬｚωｚ (５)

由于需要在保证小带宽的情况下尽可能增大阻

尼比ꎬ因此将阻尼比 ξ ＝ ０.５~０.６作为依据进行后续

的调参ꎮ 从表 ３可以看出其带宽最大在１.２Ｍａ工作点

附近ꎬ因此下面以该工作点为例进行内外回路调参ꎮ
１)角速率反馈增益设计

计算得到俯仰角速率到升降舵的传递函数为

Δωｚ

Δδｅ
＝ １７.８６８ｓ(ｓ＋０.６９７ ５)(ｓ－０.０２４ ８３)
(ｓ２－０.０２５ ８３ｓ＋０.００１ １４５)(ｓ２＋１.０８２ｓ＋３０.７２)

ꎮ

绘制其根轨迹如图 ６ 所示ꎬ随着反馈增益

Ｋωꎬｚ的增大ꎬ短周期共轭极点左移ꎬ短周期稳定性

变好ꎬ短周期阻尼增大ꎻ长周期共轭极点向实轴靠

近ꎬ随后靠近虚轴ꎮ
绘制俯仰角速率到升降舵和俯仰角到升降舵

的 Ｂｏｄｅ图对比如图 ７所示ꎮ 从图中可以看出ꎬ俯
仰角速率低频段斜率为正ꎬ表明传函中存在微分

环节ꎬ因而反馈俯仰角速率相当于在原点处配置

了一个 ０点ꎬ使得极点在增益 Ｋωꎬｚ增大时向其移

动ꎮ 中频段俯仰角速率的带宽相对较大ꎬ响应较

快ꎮ 因此加入俯仰角速率反馈可以有效增大系统

阻尼比ꎬ改善系统动态性能ꎮ
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图 ６　 俯仰角速率到升降舵根轨迹

原系统阻尼为 ０.０９７ ６ꎬ由于想要保证加入控

制后系统阻尼比取值在 ０.５~０.６之间ꎬ在此取 Ｋωꎬｚ

为 ０.３ 和 ０.４ 分别对应于短周期阻尼为 ０.５５ 和

０.６９两种情况ꎬ进行后续项参数设计ꎮ
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图 ７　 俯仰角速率和俯仰角到升降舵 Ｂｏｄｅ 图

２)俯仰角反馈增益设计

图 ８ 是俯仰角到升降舵的根轨迹图及相位

图ꎮ 可以看到俯仰角增益 Ｋϑ 越大ꎬ系统短周期

阻尼比越小ꎬ阶跃响应反应速度变快ꎬ带宽越大ꎮ
当 Ｋϑ 过大时ꎬ极点移动至右半平面ꎬ系统发散ꎮ
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图 ８　 Ｋωꎬｚ ＝０.３ 时的俯仰角到升降舵根轨迹

取 Ｋϑ ＝０.１ꎬ对应系统阻尼比为 ０.５３ꎬ绘制出在

该取值下的俯仰角阶跃响应曲线如图 ９所示ꎮ
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图 ９　 Ｋωꎬｚ ＝０.３、Ｋϑ＝０.１ 时俯仰角阶跃响应曲线
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从图 ９可以看出ꎬ系统调节时间过长ꎬ动态性

能较差ꎮ 但是ꎬ在整个制导控制系统中ꎬ俯仰角姿

态控制为内回路ꎬ制导律结构为外回路ꎬ为了跟踪

飞行轨迹ꎬ没必要过度追求内回路的时域和频域

特性ꎬ内外回路配合才能有优越的轨迹跟踪性能ꎮ
因此需要在非线性情况下进行仿真才能最终确定

参数取值的优劣性ꎮ
重复上述调参过程ꎬ对轨迹线上各个工作点

进行控制律调参ꎬ给出标称轨迹典型工作点的参

数设计值如表 ５所示ꎮ

表 ５　 标称轨迹典型工作点的参数设计

马赫数 迎角 / (°) Ｋϑ Ｋωꎬｚ

０.８ ３.０００ ０ ０.３ ０.１

１.２ ２.５３５ ５ ０.１ ０.３

２.０ ２.５４８ ０ ０.４ ０.５

３.０ ２.４８４ ２ ０.５ ０.６

４.０ ２.７６７ ７ ０.３ １.１

５.０ ２.８８７ ９ ０.５ ０.９

　 　 代入 ６自由度仿真中进行基态下的仿真ꎬ绘
制各状态量仿真曲线如图 １０ 和图 １１ 所示ꎮ 可以

看出使用阻尼内回路时ꎬ各状态量相较于使用指

令内回路有明显优化ꎮ
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图 １０　 吸气爬升段基态阻尼内回路俯仰角曲线
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图 １１　 吸气爬升段基态阻尼内回路迎角曲线

３　 鲁棒性验证仿真

俯仰角控制律设计完毕后ꎬ需要在线性模型

设计完成的基础上进行 ６ 自由度非线性仿真ꎬ验
证各种不确定下的控制鲁棒性ꎬ为了验证新设计

参数下阻尼内回路控制系统的鲁棒性ꎬ断开制导

回路单对控制回路进行单项极限偏差仿真验证ꎬ
纵向偏差项如表 ６所示ꎮ

表 ６　 综合仿真不确定性参数

不确定性名称 不确定值

初始质量 / ｋｇ ±３００

质心轴向位置 / ｍｍ ±３０

ｚ 轴转动惯量 / (ｋｇｍ２) ±１５

轴向力系数 / ％ ±１０

法向力系数 / ％ ±１０

俯仰力矩系数 / ％ ±３０

大气密度 / ％ ±１０

风场 / (ｍ / ｓ) ±８０

推力 / ％ ±３

流量 / ％ ±５

　 　 图 １２、图 １３和图 １４ 给出了加入偏差不确定

性后仿真结果中的高度－马赫数曲线、俯仰角曲线

和迎角曲线ꎮ 对仿真曲线进行总结分析ꎬ可以得

出以下结论:
１)对象飞行器吸气爬升段采用俯仰角速率阻

尼内回路的纵向控制方案可以有效增加系统阻

尼ꎬ使得飞行器从高动态特性向低动态特性转变ꎬ
在偏差仿真验证下均能有效控制俯仰角跟踪

指令ꎻ
２)俯仰角控制方案可靠有效ꎬ能够实现进入

马赫数－高度窗口的任务ꎬ且马赫数－高度仿真曲

线相对集中ꎬ与标称轨迹的偏差较小ꎮ
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图 １２　 偏差仿真高度－马赫数曲线
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图 １３　 偏差仿真俯仰角曲线
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图 １４　 偏差仿真迎角曲线

综上ꎬ阻尼内回路经过调参设计后控制效果

基本满足小迎角飞行轨迹ꎮ

４　 结语

组合动力原型机在吸气爬升段过程中ꎬ在跨

音速阶段呈现出高动态特性ꎬ这使得俯仰角指令

内回路不再适用ꎬ恰恰是结构简单的俯仰角阻尼

内回路可以有效增大系统阻尼ꎬ从而减小带宽ꎬ使
得飞行器保持低动态特性ꎬ在飞行过程中保持其

姿态角的稳定性ꎬ从而保证在偏差仿真情况下完

成飞行任务ꎮ
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降速率的指令内回路结构ꎬ增加了对象自旋翼机

对高度差的敏感度ꎬ提高了其抗风性能ꎬ并根据其

桨盘纵倾通道控制灵敏性ꎬ将高度差反馈到该控

制通道上ꎬ进一步减少了干扰对高度和速度产生

的耦合影响

最后ꎬ通过搭建 ６自由度模型、非线性仿真实

验进行风干扰、质量质心等干扰测试ꎬ仿真结果验

证了当前解耦策略具有一定的鲁棒性ꎬ提高了无

人机空中段的飞行性能ꎮ
在实际的应用中ꎬ需要具体分析自旋翼机

的敏感特性ꎬ找出耦合较为严重或者干扰下易

发散的状态ꎬ将其作为反馈量反馈到操纵通

道ꎬ并对比不同控制结构的效果ꎬ从而设计合

适的解耦策略ꎮ
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