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摘 要：针对冲压发动机导弹大过载机动控制问题，设计了基于干扰观测器的反演控制器。根据导

弹纵向运动方程建立了过载控制和马赫数控制模型，将模型存在的不确定性和扰动视为总干扰，采用扩

张状态观测器进行精确估计，然后设计了过载回路和马赫数回路的反演控制器，为避免对控制器中的虚

控制量多次求导导致“微分膨胀”，采用反正切跟踪微分器对其进行精确估计，最后采用Lyapunov方法

对控制器的稳定性进行了证明。仿真结果表明，所设计的控制器能够快速稳定地跟踪指令信号，且过载

通道和马赫数通道之间耦合较小，充分验证了所设计控制器的有效性。
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Abstract：A backstepping controller based on disturbance observer was designed for the ramjet missile
high overload maneuver. The overload control model and Mach control model were derived from the longitude mo⁃
tion equations，the uncertainties of control models and the unknown disturbances were regarded as total distur⁃
bance and extended as a new state and estimated precisely by extended states observer，then the backstepping
control laws of the overload loop and the Mach loop using the total disturbance estimation and compensation were
designed. The arctangent-based tracking differentiator was used to estimate the first-order derivatives of virtual
control parameters included in the backstepping control laws in order to avoid the‘differential explosion prob⁃
lem’. Finally the stabilities of control laws were proved based on Lyapunov theory. The simulation results show
that the controllers can track the command signals rapidly，meanwhile the coupling between overload loop and
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Mach loop is very weak，so the effectiveness of the proposed controller is proved for the ramjet missile high over⁃
load maneuver.

Key words：Missile；Ramjet；Backstepping control；Disturbance observer；High overload maneuver；
Tracking differentiator

1 引 言

冲压发动机在比冲方面比固体火箭发动机具有

明显优势，被视作下一代空空导弹、反舰导弹、反辐

射导弹的首选动力装置。采用冲压发动机作为动力

装置的导弹，由于进气道的存在使得弹体、推进、姿

态之间存在强耦合关系。此外地面试验获得的导弹

气动特性和发动机推力特性也与实际情况存在一定的

差异，因此冲压发动机导弹控制系统设计具有快时变、

强非线性、强耦合、强不确定性、多约束等特点［1-3］。采

用冲压动力的战术导弹在攻击目标时往往需要做大攻

角机动飞行，然而大攻角机动会导致冲压发动机推力

急剧减小，推力减小导致导弹速度减小，为满足过载指

令需求，速度的减小会导致攻角进一步增加，这种姿态

和动力之间的强耦合、强非线性无疑增加了控制系统

的设计难度；此外攻角快速变化时进气道前方的流场

也会急剧变化，这种瞬态变化导致的气动干扰很难建

模并在控制系统模型中得以体现。为此设计能够有效

抑制冲压发动机导弹大机动时的强耦合、不确定性影

响的鲁棒姿态控制系统就显得尤为必要。

冲压发动机作为一种吸气式发动机，其性能与

导弹飞行状态存在强耦合关系，这使得其动力学模

型表现出强非线性和强不确定性。吸气式飞行器飞

行空域宽、外部环境复杂多变，同时气动和推进系统

之间存在强耦合关系，这使得其动力学模型表现出

强非线性和强不确定性。这使得吸气式飞行器控制

器的设计是一项极具挑战性的工作，为此国内外学

者针对吸气式飞行器的姿态控制问题，反馈线性化

控制［4］、动态逆控制［5］、滑模控制［6-7］、自适应控制［8］、

动态面控制［9］、预测控制［10］、反演控制［11-17］等非线性

控制方法进行了深入研究，其中反演控制是一种处

理不确定性非线性系统的有效方法。文献［12］针对

包含参数摄动和外界扰动的高超声速飞行器纵向控

制问题，设计了一种基于非线性干扰观测器的终端

滑模反演控制器，采用跟踪微分器对系统的不确定

项和虚控制量微分进行估计与补偿，实现了存在未

知干扰和参数不确定性情况下对飞行器纵向速度和

高度的精确稳定跟踪。文献［13］针对具有未知干扰

和输入饱和与死区特性的大气层内拦截弹的姿态控

制问题，设计了反演控制器并采用非线性干扰观测

器对总干扰进行估计和补偿，取得了较好的效果。

文献［14］针对弹性吸气式高超声速飞行器纵向控制

问题，提出了一种基于扰动观测器的反演控制方法，

同时采用扰动观测器对虚控制量的微分进行估计，避

免了“微分爆炸”。文献［15］针对参数摄动情况下的

高超声速飞行器纵向控制问题，设计了一种基于非线

性干扰观测器的反演鲁棒控制器，实现了对轨迹的精

确稳定跟踪。文献［16］提出了一种基于跟踪微分器

的鲁棒反演控制方法，利用跟踪微分器对虚控制量

的微分进行滤波，并构造了非线性干扰观测器对模

型的不确定项进行估计以增强控制器的鲁棒性。

本文针对存在干扰和模型不确定性的冲压发动

机导弹纵向平面内的大过载机动控制和马赫数控制

问题，基于导弹纵向动力学方程和考虑了冲压发动

机安全工作边界的发动机推力模型，采用精确线性

化方法建立了导弹过载控制和马赫数控制数学模

型，针对模型中的干扰和不确定性采用扩展状态观

测器进行精确估计，然后基于反演控制思想设计了

控制器，并采用 Lyapunov方法对控制器的稳定性进

行了证明，最后通过仿真验证所设计控制器的有

效性。

2 纵向运动动力学模型

2.1 纵向运动动力学方程

导弹纵向平面运动数学模型［18］为

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

Ṁa = (P cos α - D - mg sin θ ) / (mV a )
θ̇ = (P sin α + L - mg cos θ ) / (mV )
α̇ = ωz - θ̇
ω̇ z = Mz /Jz
ẋ = V cos θ
ḣ = V sin θ
ny = (P sin α + L ) / (mg )

（1）

式中 m，V，α，θ，Ma，h，ωz，g，V a分别为导弹质量、

速度、攻角、俯仰角速度、马赫数、飞行高度、俯仰角

速度、重力加速度和声速；P，L，D，Mz，Jz 分别为发动

机推力、升力、阻力、俯仰力矩以及导弹沿着 z轴的转

动惯量。

气动力和气动力矩的具体表达式为
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L = (C 0L + Cα
L α + Cδz

L δz + CMa
L Ma )qS0

D = (C 0D + Cα
D α + Cδz

D δz + CMa
D Ma )qS0

Mz = (Cα
Mz
α + Cδz

Mz
δz + C-ω z

Mz
ωz L0 /V )qS0 L0

（2）

式中 q = 0.5ρV 2；S0和 L0分别为动压、参考面积、

参考长度；δz 为俯仰舵偏角；C 0L，Cα
L，C

δz
L，CMa

L ，C 0D，Cα
D，

CMa
D ，Cα

Mz
，Cδz

Mz
，C

-ω z
Mz
为气动系数。

2.2 冲压发动机推力模型

冲压发动机推力是飞行高度、马赫数、攻角、燃

油流量的函数，具体可描述为如下形式

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

P = P (h,Ma,α,a f )
a f = q a / (q fR 0 ), a f ∈ [ a f min ,a f max ]
q a = q a (h,Ma,α )
a f min = a fmin (h,Ma,α )
a f max = a f max (h,Ma,α )

（3）

式中 a f，q a，q f分别为余气系数、空气流量、发动机

燃油流量；R 0为常数；a f min，a f max为冲压发动机在不同

工况下余气系数的允许范围。

从图 1，2可以看出，在高度、马赫数一定的情况

下，小攻角对空气流量和发动机推力影响不显著；而

攻角较大时空气流量显著减小，相应的发动机推力也

明显减小。由此可见，冲压发动机导弹在进行大过载

机动时，发动机推力将表现出明显的非线性特征。

发动机推力可通过改变燃油流量来实现，燃油

流量调节系统可描述为一个二阶系统，即

q̈ f = -2ξωn q̇ f - ω 2
n q f + ω 2

n q fref （4）

式中 ξ和 ωn分别为二阶系统的阻尼和频率，分别

取 ξ = 0.4，ωn = 100，q fref为发动机供油流量调节器指

令信号。

2.3 纵向控制模型

式（1）~（4）给出了导弹纵向运动数学模型，下面给出纵

向控制模型。定义状态变量X = [ ny ωz Ma p1 p2 ]T，控制量

U = [ δz q fref ]T，输出 Y = [ ny Ma ]T，其中 p1 = P，p2 = ṗ1。
控制系统设计目标为设计适当的过载和马赫数控制律，

使得系统在存在参数不确定性和外部扰动情况下，仍然

够渐进稳定地跟踪参考输入Y ref = [ nyref Ma ref ]T。
为了开展控制器设计，采用精确线性化方法对

导弹纵向平面内动力学方程进行线性化。对状态变

量 X求导可得

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï

ï

ï
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ï

ï

ï
ïïï
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ï

ï

ï

ï

ṅ y = [ Ṗ sin α + P cos αα̇ +
(Cα

L α̇ + Cδz
L δ̇ z + CMa

L Ṁa )qS0 ] / (mg ) -
(P sin α + L )q f / (m2 g )

ω̇ z = [ (mα
z α + m-ω z

z ωz L0 /V ) + mδz
z δz ] qS0 L0 /Jz

Ṁa = (P cos α - D - mg sin θ ) / (mV a )
ṗ1 = Ph ḣ + PMa Ṁa + Pα α̇ + Pa f ȧ f

ṗ2 = (Ph ḣ + PMa Ṁa + Pα α̇ )′ + Pa f ä f

（5）

根据式（3）中第 2式可得

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ȧ f = q̇ a / (R 0 q f ) - q a q̇ f / (R 0 q2f )
ä f = ( q̇a / (R 0 q f ) )′ - q̇ f (qa / (R 0 q2f ) )′ -

(qa / (R 0 q2f ) ) q̈ f
（6）

将式（6）代入式（5），可得

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ṅy = f1 + g1ωz

ω̇ z = f2 + g2 δz
Ṁa = f3 + g3 p1
ṗ1 = p2
ṗ2 = f4 + g4 qyref

（7）

式中

g1 = (Pα sin α + P cos α + Cα
L qS0 ) / (mg )

g2 = mδz
z qS0 L0 /Jz

g3 = cos α/ (mV a )
g4 = Pa f (-q a /R 0 /q2f ) (ω 2

n q fref )
f1 = [ Ph ḣ + PMa Ṁa + Pa f ( q̇a / (R 0 q f ) -

q a q̇ f / (R 0 q2f ) ) sin α + Cδz
L qS ref δ̇ z ] / (mg ) -

g1 (ny - g cos θ ) g/V - (P sin α + L )q f / (m2 g )
f2 = (mα

z α + m-ω z
z ωz L0 /V )qS0 L0 /Jz

f3 = -(D + mg sin θ ) / (mV a )
f4 = (Ph ḣ + PMa Ṁa + Pα α̇ )′ + Pa f ( q̇a / (R 0 q2f ) )′ -

q̇ y (qa / (R 0 q2f ) )′ - q a / (R 0 q2f ) (-2ξωn q̇ f - ω 2
n q f )

（8）
Fig. 2 P vs a f (at h=10km, Ma=3.0)

Fig. 1 qa vs Ma (at h=10km, Ma=3.0)
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考虑式（7）中的模型不确定性，可以表示为

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ṅ y = f ͂1 + g1ωz

ω̇ z = f ͂2 + g2 δz
Ṁa = f ͂3 + g3 p1
ṗ1 = p2
ṗ2 = f ͂4 + g4 qyref

（9）

其中 f ͂i为包含建模误差和未知扰动的总扰动和，

具体表达式为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

f ͂1 = f1 + Δf1 + Δg1ωz + d1
f ͂2 = f2 + Δf2 + Δg2 δz + d2
f ͂3 = f3 + Δf3 + Δg3P + d3
f ͂4 = f4 + Δf4 + Δgg qyref + d4

（10）

式中 Δfi，Δgi为建模误差，di为未知扰动。

3 控制器设计

3.1 扩张状态观测器（Extended states observer，ESO）

由于实际控制模型式（9）中包含建模误差、未知

外界干扰等不确定性影响，在控制系统设计时，可通

过 建 立 扩 张 状 态 观 测 器 对 系 统 总 扰 动 进 行 精 确

估计。

考虑如下，受未知扰动非线性不确定性系统

ì
í
î

ẋ1 = ξ1 ( x1 ,t ) + ηu
y = x1 （11）

式中 ξ1 (⋅)为包含建模误差、未知干扰等在内的总

扰动和。

假设 1：式（11）中系统总干扰 ξ1 (⋅)及其导数 w 1有

界，且存在正常数M使得，| w | 1 ≤ M成立。

将系统总干扰 ξ1 (⋅)记为扩张状态 x2，则式（10）可

改写为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ẋ1 = x2 + ηu
ẋ2 = w 1
y = x1

（12）

针对式（12）设计如下扩张状态观测器，有

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ï
ïï
ï

ï

z͂1 = z1 - x1
z͂2 = z2 - x2
ż1 = z2 - β1 fal ( )z͂1 ,a1 ,δ1 + ηu
ż2 = -β2 fal ( )z͂1 ,a2 ,δ2

（13）

根据文献［19］，当干扰 ξ1 (⋅)及其导数 w 1有界时，

选取适当参数 βi，ai，δi( i = 1，2 )可使的观测误差 z͂1，z͂2

趋近于零，即 z2可以准确估计系统总干扰 x2。

3.2 过载回路控制器设计

针对过载通道数学模型，有

ì
í
î

ïï

ïï

ṅy = f ͂1 + g1ωz

ω̇ z = f ͂2 + g2 δz （14）
定义 ωzref为俯仰角速度参考输入，过载和俯仰角

速度跟踪误差为

ì
í
î

e1 = nyref - ny
e2 = ωzref - ωz

（15）

对式（15）求导，可得

ì
í
î

ïï

ïï

ė1 = ṅ yref - f ͂1 - g1ωz

ė2 = ω̇ zref - f ͂2 - g2 δz （16）

针对式（16）中的总干扰 f ͂1，f ͂2，分别建立 ESO观

测器对其进行估计，并定义总干扰 f ͂1 和 f ͂2 的估计值

为 z1 和 z2，估计误差为 ε1 = z1 - f ͂1，ε2 = z2 - f ͂2。基于

反演设计思想，可取虚控制量 ωzref 和实际控制量 δz
分别为

ì
í
î

ïï
ïï

ωzref = g-11 ( ṅyref - z1 + k1 e1 )
δz = g-12 ( ω̇ yref - z2 + k2 e2 ) （17）

为避免对上式中过载参考指令 nyref 和虚控制量

ωzref 求导，采用下述反正切跟踪微分器（Arctangent-
based tracking differentiator，ATD）可以对一阶微分进

行精确估计［20］。

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

ẋ͂1 = x͂2
ẋ͂2 = R2 [- l1 || x͂1 - x1 b - arctan ( x͂1 - x1 ) -

l2 || x͂2 /R b arctan ( x͂2 /R ) ]
（18）

式中 l1，l2，R，b为大于零待设计参数；x1为待估计

参数；x͂1，x͂2为 x1及其微分的估计值。

定义 ṅ yref和 ω̇ zref的估计值为 n͂̇ yref，ῶ̇ zref，估计误差分

别为 ϕ 1 = ṅ yref - n͂̇ yref，ϕ 2 = ῶ̇ zref - ω̇ zref。从而最终的控

制律为

ì
í
î

ïï
ïï

ωzref = g-11 ( n͂̇ yref - z1 + k1 e1 )
δz = g-11 ( ῶ̇ yref - z2 + k2 e2 ) （19）

下面证明控制器的稳定性，选取 Lyapunov函数

V1 = 12 e21 +
1
2 e22 （20）

对其求导，并将式（15）、（19）代入，可得
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V̇1 = e1 ė1 + e2 ė2 =
e1 ( ṅyref - f ͂1 - g1ωz ) +
e2 ( ω̇ zref - f ͂2 - g2 δz ) =
e1 [ ṅyref - f ͂1 - ( n͂̇ yref - z1 + k1 e1 ) + g1 e2 ] +
e2 [ ω̇ zref - f ͂2 - ( ῶ̇ yref - z2 + k2 e2 ) ] =
-k1 e21 - k2 e22 + g1 e1 e2 +
e1 (ε1 + ϕ 1 ) + e2 (ε2 + ϕ 2 ) ≤
-k1 e21 - k2 e22 + g1| e1 | | e2 | +
| e1 | | ε1 | + | e1 | | ϕ 1 | + | e2 | | ε2 | + | e2 | | ϕ 2 |

（21）
利用 Young不等式，可以进一步得到

V̇1 ≤ -k1 e21 - k2 e22 + g12 ( e21 + e22 ) + 12 ( e21 + ε21 ) +
1
2 ( e21 + ϕ 2

1 ) + 12 ( e22 + ε22 ) +
1
2 ( e22 + ϕ 2

2 ) ≤
-( k1 - g12 - 1) e21 - ( k2 - g12 - 1) e22 +
1
2 (ε21 + ϕ 2

1 + ε22 + ϕ 2
2 ) ≤ -ℏV1 + 2d21max

（22）
其中 ℏ1 = min { k1 - g12 - 1，k2 - g12 - 1 }，d1max 为

ESO估计误差 ε1，ε2和微分跟踪器估计误差 φ 1，φ 2的

上界，记为 d1max = max { | ε1 |，| ϕ 1 |，| ε2 |，| ϕ 2 | }。求

解上式可得到

V1 ( t ) ≤ V1 ( 0 ) e-ℏ1 t + 2d21max∫ 0t e-( t - τ ) dτ ≤
V1 ( 0 ) e-ℏ1 t + 2d21max (1 - e- t ) ≤
V1 ( 0 ) e-ℏ1 t + 2d21max

（23）

根据式（20）可得 V1 ≥ 0.5e2i ( i = 1，2 )，由此进一

步可以得到

| ei | ≤ 2V1 , lim
t → ∞ | ei | ≤ limt → ∞ 2V1 ≤ 2 d1max（24）

由上式可以看出，由于 V1 ( 0 )和 d1max 有界，因此

过载跟踪误差 e1和角速度跟踪误差 e2也是最终一致

有界的［21］，系统稳定性得证。此外，通过选择适当的

参数，可使得 e1，e2满足期望的精度要求。

3.3 马赫数回路控制器设计

针对马赫数回路数学模型

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

Ṁa = f ͂3 + g3 p1
ṗ1 = p2
ṗ2 = f ͂4 + g4 qyref

（25）

定义 p1，p2 的参考输入分别为 p1ref，p2ref，从而 Ma，

p1，p2的跟踪误差为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

e3 = Ma ref - Ma
e4 = p1ref - p1
e5 = p2ref - p2

（26）

对上式求导可得

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

ė3 = Ṁa ref - ( f ͂3 + g3 p1 )
ė4 = ṗ1ref - p2
ė5 = ṗ2ref - ( f ͂4 + g4 qyref )

（27）

针对式（27）中的总干扰 f ͂3，f ͂4分别建立 ESO观测

器对其进行估计，定义总干扰 f ͂3，f ͂4的估计值 z3，z4，估

计误差为 ε3 = z3 - f ͂3，ε4 = z4 - f ͂4。取虚控制量 p1，p2

和实际控制量 qyref分别为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

p1ref = g-13 ( Ṁa ref - z3 + k3 e3 )
p2ref = ṗ1ref + k4 e4
qyref = g-14 ( ṗ2ref - z4 + k5 e5 )

（28）

同样的，对上式中 Ṁa ref，ṗ1ref，ṗ2ref应用跟踪微分器

式（18）进行估计。定义 Ṁa ref，ṗ1ref，ṗ2ref 的估计值为

M͂̇a ref，p͂̇1ref，p͂̇2ref，估计误差为

ϕ 3 = M͂̇a ref - Ṁa ref
ϕ 4 = p͂̇1ref - ṗ1ref
ϕ 5 = p͂̇2ref - ṗ2ref

（29）

从而最终的控制律为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

p1ref = g-13 ( M͂̇a ref - z3 + k3 e3 )
p2ref = p͂̇1ref + k4 e4
qyref = g-14 ( p͂̇2ref - z4 + k5 e5 )

（30）

为了证明控制器的稳定性，选取 Lyapunov函数

V2 = 12 e23 +
1
2 e24 +

1
2 e25 （31）

对其求导，并将式（27），（28）代入，可得

V̇2 = e3 ė3 + e4 ė4 + e5 ė5 =
e3 ( Ṁa ref - f ͂3 - g3 p1 ) + e4 ( ṗ1ref - p2 ) +
e5 ( ṗ2ref - f ͂4 - g4 qyref ) =
e3 [ Ṁa ref - f ͂3 - ( M͂̇a ref - z3 + k3 e3 ) + g3 e4 ] +
e4 [ ṗ1ref - ( p͂̇1ref + k4 e4 ) + e5 ] +
e5 [ ṗ2ref - f ͂4 - ( p͂̇2ref - z4 + k5 e5 ) ] =
e3 (ϕ 3 + ε3 - k3 e3 + g3 e4 ) +
e4 (ϕ 4 - k4 e4 + e5 ) + e5 (ϕ 5 + ε4 - k5 e5 ) =
-k3 e23 - k4 e24 - k5 e25 + g3 e3 e4 + e4 e5 +
e3 (ϕ 3 + ε3 ) + e4ϕ 4 + e5 (ϕ 5 + ε4 )

（32）

利用 Young不等式，可以进一步得到
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V̇2 ≤ -k3 e23 - k4 e24 - k5 e25 + g32 ( e23 + e24 ) +
1
2 ( e24 + e25 ) +

1
2 ( e23 + ϕ 2

3 ) + 12 ( e23 + ε23 ) +
1
2 ( e24 + ϕ 2

4 ) + 12 ( e25 + ϕ 2
5 ) + 12 ( e25 + ε24 ) =

-( k3 - g32 - 1) e23 - ( k4 - g32 - 1) e24 -
( k5 - 1) e25 + 0.5 (ϕ 2

3 + ε23 + ϕ 2
4 + ε24 + ϕ 2

5 ) ≤
ℏ2V 2 + 2.5d22max

（33）

其中 ℏ2 = min { k1 - g12 - 1，k2 - g12 - 1，k5 - 1 }，
d2max为 ESO估计误差 ε3，ε4和微分跟踪器估计误差 ϕ 3，

ϕ 4，ϕ 5的上界，记d2max = max { | ε3 |， || ϕ 3 ， || ε4 ， || ϕ 4 ， || ϕ 5 }。
求解上式可得到

V2 ( t ) ≤ V2 ( 0 )e-ℏ2 t + 2.5d22max∫ 0t e-( t - τ ) dτ ≤
V2 ( 0 )e-ℏ2 t + 2.5d22max (1 - e- t ) ≤
V2 ( 0 )e-ℏ2 t + 2.5d22max

（34）

根据式（31）可得 V2 ≥ 0.5e2i ( i = 3，4，5)，由此进

一步可以得到

| ei | ≤ 2V2 , lim
t → ∞ | ei | ≤ limt → ∞ 2V2 ≤ 5

2 d2max（35）
由上式可以看出，由于 V2 ( 0 )和 d2max 有界，因此

跟踪误差 e3，e4，e5也是最终一致有界的，系统稳定性

得证。同时，通过选择适当的参数，可使得跟踪误差

e3，e4，e5满足期望的精度要求。

图 3给出了整个控制系统的原理图。从图中可

以看出，本文设计的冲压发动机导弹大过载机动反

演控制器采用了 ESO观测器来估计系统的扰动，采

用了 ATD跟踪微分器来估计参考输入的一阶微分，

以避免“微分爆炸”。

4 仿真分析

4.1 仿真条件设置

假 设 导 弹 飞 行 初 始 参 数 为 ：导 弹 质 量

m = 900kg，飞行速度 V = 885m/s，高度 h = 10km，弹

道倾角 θ = 0°，俯仰角和攻角 ϑ = α = 1.3°，舵偏角

δz = 0°，qy = 1.1kg/s。
控制器参数设置如下：

k1 = 7, k2 = 0.4, k3 = 100, k4 = 3, k5 = 60
β11 = 2000, β21 = 10002
β21 = 2000, β22 = 10002
β31 = 10, β32 = 25
β41 = 2000, β42 = 10002
aij = 0.5, δij = 0.3, i = (1, 2 ), j = (1,⋯ ,4 )
R = 5, b = 0.8, lij = 2, i = (1, 2 ), j = (1,⋯ ,5)
为了考察控制器性能，进行两个仿真试验：

（1）考核标称情况下，过载通道和马赫数通道跟

踪指令情况。

（2）考核气动参数和发动机参数摄动情况下，过

载通道和马赫数通道跟踪指令情况。

4.2 仿真1

首先考察马赫数通道指令响应情况，控制指令

设置如下

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

Ma ref = ì
í
î

3.0, t ∈ [ 0,5) ∪ [15,30 ]
3.2, t ∈ [ 5,15)

nyref = 1, t ∈ [ 0,30 ]
（36）

仿真结果如图 4~10所示。从图 4可以看出导弹

马赫数能够很好地跟踪指令，没有超调量，稳态误差

约为 0.002。马赫数由 3.0上升到 3.2的时间为 11.6s，
这主要是冲压发动机推力裕量较小，在导弹加速过

程中 a f一直处于最小值 1.1，即发动机处于最大允许

供油状态（图 5）。此外，从图 7和图 8可以看出，在导

弹加速和减速过程中，导弹过载 ny和舵偏 δz仅在马赫

数变化率较大的地方发生较大变化，其他时间幅值

都较小，这表明所设计的控制器较好地实现了马赫

数通道和过载通道的解耦。此外，从图 7还可以看

出，在导弹加速和减速过程中，导弹飞行高度变化较

小，这主要是由于在机动过程中导弹过载变化不大。

Fig. 3 Framework of ny control and Ma control strategy for ramjet missile
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图 8中攻角发生明显变化，这主要是导弹飞行速度变

化后，导弹维持巡航飞行所需的配平攻角也发生相

应变化。从图 9和图 10中可以看到，导弹做加减速

机动时，马赫数通道的扰动比较大，而过载通道的扰

动比较小，这是因为机动过程中导弹攻角变化不大，

主要是发动机燃油流量快速变化导致马赫数通达扰

动较大。

下面考察过载通道指令响应情况，控制指令设

置如下，仿真结果如图 11~17所示。

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

Ma ref = 3.0, t ∈ [ 0,30 ]

nyref =
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

1, t ∈ [ 0,5) ∪ [13,30 ]
10, t ∈ [ 5,9 )
-10, t ∈ [ 9,13)

（37）

从图 11可以看出，导弹能够快速地跟踪大过载

指令，过载指令从 1上升到 9.5的时间为 0.43s，且无

超调量，稳态误差<0.01；同时从图 12可以看出，在导

Fig. 4 Command and tracking of Ma Fig. 9 Estimation of z3 and z4 under Ma control

Fig. 6 Response of q f and qa under Ma control

Fig. 8 Response of α and δz under Ma control

Fig. 7 Response of ny and Δh under Ma control

Fig. 5 Response of a f and P under Ma control Fig. 10 Estimation of z1 and z2 under Ma control

Fig. 11 Command and tracking of ny
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弹跟踪过载指令过程中，舵偏没有抖振现象。从图 13
可以看出，在导弹跟踪过载指令过程中，马赫数有明

显的下降，这不是过载通道和马赫数通道耦合造成

的，而是过载通道对马赫数通道影响的正反馈特性

造成的。导弹做大过载机动时，导弹攻角快速增

大，这使得冲压发动机进气道能捕获的进气量下降

（图 15），根据公式（3），即使余气系数 a f一直处于最

小值 1.1（图 14），发动机最大供油量也会减小，相应

的发动机推力减小、导弹速度下降；而速度下降，又

需要进一步增加攻角才能跟踪指令过载。因此冲压

发动机导弹长时间大过载机动会使得导弹速度快速

下降，直至超出发动机工作范围。此外，从图 13中可

以看出，导弹在过载机动时导弹的飞行高度出现明显

变化，根据式（1）有 ḧ = V̇ sin θ + V cos θθ̇ ≈ ny ( g cos θ )，
从式中可以看出，大过载机动过程中由于 ny 和弹道

倾角 θ均不为零，因此大过载机动过程中高度变化是

正常的。从图 16，图 17可以看出，导弹做大过载机动

时，过载通道和马赫数通道扰动量都比较大，这主要

是气动参数和发动机性能参数都对攻角敏感，攻角

的快速变化会使得这两个通道的扰动显著增加。

4.3 仿真2

假定气动参数 Cα
L，C

δz
L，CMa

L ，Cα
D，CMa

D ，Cα
Mz
，Cδz

Mz
，C

-ω z
Mz
，

推力 P摄动 ±20%，定义参数为标称情况值为仿真

Case 1，参数摄动+20%为仿真 Case 2，参数摄动-20%
为仿真 Case 3，下面分别考察过载通道和马赫数通道

在参数摄动情况下的阶跃指令响应情况。

从图 18，19可以看出，在参数摄动情况下控制

器仍然具有良好的控制性能；其中参数摄动对马

赫数指令跟踪的上升时间影响比较明显，这主要

是由于冲压发动机推力裕度较小，在马赫数增加

过程中始终处于最大供油状态，因此不能通过增

加燃油流量来来使得导弹在气动参数和发动机参

数 摄 动 的 情 况 下 仍 保 持 基 本 一 致 的 指 令 跟 踪

特性。

Fig. 17 Response of z3 and z4 under ny control

Fig. 16 Response of z1 and z2 under ny control

Fig. 15 Response of q f and qa under ny control

Fig. 14 Response of a f and P under ny control

Fig. 13 Response of Ma and Δh under ny control

Fig. 12 Response of α, δz and ωz under ny control
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5 结 论

针对冲压发动机导弹做大过载机动控制问题，

基于反演控制方法设计了过载通道和马赫数通道的

控制器，并采用干扰观测器对系统中的干扰进行补

偿，仿真结果验证了所设计的控制器的有效性，并得

到如下结论：

（1）控制器能够快速准确跟踪过载和马赫数控

制指令，且通道之间耦合较小，舵面和供油量均不存

在抖振现象。

（2）控制器在气动参数和发动机参数摄动的情

况下仍然具有良好的鲁棒性和控制性能。

（3）ESO观测器能够对系统中的扰动进行有效估

计，将估计值动态补充到控制器中可以显著提高控

制器抗扰动能力和系统鲁棒性能。
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