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摘要：吸气式高超声速飞行器飞行于临近空间环境，飞行速度和高度跨度范围大，气动特性和飞行参数变化剧烈，其

动力学模型存在高非线性、强耦合性和不确定性等特点，同时轨迹设计受热流率、动压以及过载等多项约束，给制导

和控制系统设计带来挑战，成为当前研究的热点。分析了各种吸气式高超声速飞行器制导和控制方法的特点不足。

并针对当前存在的问题和难点，对吸气式高超声速飞行器制导与控制技术发展趋势进行了深入分析。

关键词：高超声速；制导与控制；综述；发展趋势

本文引用格式：王勇，张艳，白辰，等．吸气式高超声速飞行器制导与控制方法综述［Ｊ］．兵器装备工程学报，２０１７（４）：
７２－７６．
Ｃｉｔａｔｉｏｎｆｏｒｍａｔ：ＷＡＮＧＹｏｎｇ，ＺＨＡＮＧＹａｎ，ＢＡＩＣｈｅｎ，ｅｔａｌ．ＲｅｖｉｅｗｏｆＧｕｉｄａｎｃｅａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＡｐｐｒｏａｃｈｅｓｆｏｒＡｉｒＢｒｅａｔｈ
ｉｎｇＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＶｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＯｒｄｎａｎｃｅＥｑｕｉｐｍｅｎｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７（４）：７２－７６．
中图分类号：Ｖ４４８．２ 文献标识码：Ａ 文章编号：２０９６－２３０４（２０１７）０４－００７２－０５

ＲｅｖｉｅｗｏｆＧｕｉｄａｎｃｅａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＡｐｐｒｏａｃｈｅｓ
ｆｏｒＡｉｒＢｒｅａｔｈｉｎｇＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＶｅｈｉｃｌｅ

ＷＡＮＧＹｏｎｇ，ＺＨＡＮＧＹａｎ，ＢＡＩＣｈｅｎ，ＦＵＹｕ，ＴＡＮＰｅｎｇｓｈｕｏ

（ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄａｎｄｈｅｉｇｈｔｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｃｈａｎｇｅｄｒａｍａｔｉｃａｌｌｙ，ｗｈｉｃｈｒｅｓｕｌｔｓｉｎｖｅｒｙ
ｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ｈｉｇｈｌｙｎｏｎｌｉｎｅａｒａｎｄｓｔｒｏｎｇｌｙｃｏｕｐｌｅｄｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，
ｔｈｅｒｅａｒｅｓｅｖｅｒａｌｓｔｒｉｃｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｎｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ｓｕｃｈａｓｔｈｅｒｍａｌｓｐｅｅｄ，ａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｓｔｒｅｓｓ，ｏｖｅｒ
ｌｏａｄｉｎｇａｎｄｓｏｏｎ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｅｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｉｓｅｘｔｒｅｍｅｌｙ
ｃｈａｌｌｅｎｇｉｎｇ．Ｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｄｉｓａｄｖａｎｔａｇｅｓｏｆｅａｃｈｍｅｔｈｏｄｗｅｒｅｔｈｏｒｏｕｇｈｌｙａｎａｌｙｚｅｄ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，
ｔｈｅｆｏｃｕｓｅｓｉｎｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｆｉｅｌｄｗｅｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒｆｕｔｕｒｅｒｅｓｅａｒｃｈ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ；ｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄｃｏｎｔｒｏｌ；ｒｅｖｉｅｗ；ｆｕｔｕｒｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ

　　高超声速飞行器飞行速度快、机动性能好，具有极高的
战略意义［１］。高超声速飞行器通常可分为吸气式高超声速

飞行器和无动力再入高超声速飞行器。其中，吸气式高超声

速飞行器指以超燃冲压发动机为动力，飞行速度大于５倍声
速，在距离地面２０～１００ｋｍ的大气区域内机动飞行的有翼
或无翼飞行器［２－３］。吸气式高超声速飞行器关键技术包括

超燃冲压发动机、机体发动机一体化设计、热防护与材料、高

超声速空气动力、高超声速飞行制导与控制等［４］。由于吸气

式高超声速飞行器机体推进结构一体化设计、飞行空域广、

速度和高度跨度范围大，动力学模型具有强非线性、高耦合

性和不确定性等特点，其制导和控制系统设计面临许多难点

和挑战，成为当前控制学科研究的热点。

１　吸气式高超声速飞行器飞行特点

吸气式高超声速飞行器具有高非线性、强耦合性、不确

定性和多约束的特点［５］。



１．１　高非线性
１）吸气式高超声速飞行器飞行于临近空间环境，飞行

速度和高度跨度大，大气压力和密度变化大，气动特性随飞

行参数变化剧烈，非线性特性明显［１］；

２）舵机等执行机构存在饱和、死区等非线性特性。
１．２　强耦合性

１）吸气式高超声速飞行器采用超燃冲压发动机为动力
装置，发动机性能与飞行高度、速度、姿态等参数密切相关，

同时发动机推力特性直接影响飞行状态，即动力与飞行状态

间耦合严重［３］；

２）吸气式高超声速飞行器一般为细长体外形，其固有
频率和结构刚度较低，易造成显著的弹性变形，影响超燃冲

压发动机进气道和喷管的气流，影响飞行器动力学特性和发

动机推力，即机体、动力、结构动态间耦合严重［４］；

３）吸气式高超声速飞行器通常采用面对称构型和大机
动飞行模式，导致其三通道姿态运动间耦合强；

４）气动加热导致材料性能与刚度下降，影响飞行器结
构模态频率和模态振型，进而通过气动伺服热弹性问题影响

飞行控制，即气动热、结构动力学、控制间存在耦合。

１．３　不确定性
１）高超声速流的薄激波层、高熵层、黏性干扰、高温效

应以及低密度流导致飞行器气动特性的严重不确定性；

２）气动加热导致结构振型和固有振动频率变化，结构
动力学存在不确定性；

３）临近空间环境复杂多变，大气干扰存在不确定性。
１．４　多约束

１）吸气式高超声速飞行器由于在大气层内长时间飞
行，飞行速度快，飞行器热力学环境十分恶劣，为保证飞行器

热防护、飞行器机体载荷等要求，对飞行热流率、动压以及过

载等约束严格［３］；

２）针对轨迹优化问题，高超声速飞行器往往具有航路
点、禁飞区等约束；

３）吸气式高超声速飞行器控制执行机构存在运动速
率、舵面偏转范围等能力约束；

４）吸气式高超声速飞行器飞行速度快，对机载计算机
计算量和计算速度提出了较强的约束。

２　制导方法

在制导方法方面，目前多数研究侧重于高超声速无动力

滑翔飞行器再入阶段，针对打击地面目标、各种约束下制导

方法进行研究，在吸气式高超声速飞行器制导方面研究相对

较少［１］。针对高超声速无动力滑翔飞行器再入制导，总体而

言，制导方法可分为标准轨迹制导法、预测制导法以及混合

制导法［６］。

２．１　标准轨迹制导法
在飞行器的机载计算机中，预先装订符合各种再入约束

和终端约束的再入标准轨迹参数。飞行器飞行过程中，由于

大气环境差异、气动系数不确定性等原因，实际轨迹会偏离

标准轨迹，飞行中制导系统将实际轨迹与标准轨迹进行比

较，产生控制指令［３］。标准轨迹制导法简单、计算速度快，标

准轨迹气动热、过载等特性较优，但鲁棒性和适应性较差、制

导精度低，灵活性较差。

标称轨迹制导步骤包括轨迹规划和轨迹跟踪。轨迹规

划为多约束优化问题，即在满足气动热、动压、过载等各种约

束条件下得到使飞行器性能指标最优的飞行状态参数。在

轨迹规划方面，主要方法包括基于阻力加速度剖面的再入制

导方法［７－１２］、考虑准平衡滑翔的再入制导方法［１３］等。美国

阿波罗计划中使用了基于阻力加速度剖面规划再入轨迹的

标准轨迹法，其核心思想为将各种约束条件转化为阻力加速

度－速度再入走廊，并通过调解飞行器攻角和侧滑角跟踪参
考阻力加速度剖面［７］。在该方法基础上，后续研究又针对纵

向和横向加速度剖面同时规划［８－９］、基于阻力加速度和能量

剖面的轨迹规划［１０］、基于剩余航程的加速度剖面更新［１１］、

倾侧角反转策略［１２］等方面进行了完善。考虑准平衡滑翔的

再入制导方法则基于平衡滑翔条件，将相关约束转化为倾侧

角－速度再入走廊［１３］。在轨迹规划方面，以实际飞行状态

为初值的在线轨迹规划方法成为当前研究热点，常用方法包

括直接打靶法［１４］、最优规划法［１５］、序列二次规划法［１６－１７］等。

轨迹跟踪从方法上可分为线性跟踪和非线性跟踪。线性

跟踪控制方法为对轨迹状态的直接跟踪，包括 ＰＩＤ控制［１８］、

线性二次调节器（ＬｉｎｅａｒＱｕａｄｒａｔｉｃＲｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＱＲ）［１９］、伪谱
法［２０］等。非线性轨迹跟踪法充分考虑动力学模型中的非线

性因素，实现对标准轨迹参数如阻力加速度等的渐进跟踪，

通常采用反馈线性化［２１］、自适应控制［２２］、滑模控制［２３］等方

法。从轨迹跟踪策略方面而言，轨迹跟踪又可分为纵横向分

离制导和纵横向同时制导［２４］。其中，纵向制导往往采用攻

角和倾侧角实现；在横向轨迹跟踪方面，目前主要包括倾侧

角反转控制逻辑［２５］、横向参考轨迹跟踪［２６］等。其中，倾侧

角反转控制往往依据剩余航程、横向航程等信息，设计倾侧

角反转位置或时间，实现横向跟踪［２５］；横向参考轨迹跟踪则

直接对参考轨迹进行跟踪［２６］。

２．２　预测制导法
预测制导法通过实时计算再入轨迹落点和理论落点的

误差，结合最大过载和最大热流等约束，产生控制指令，消除

实际轨迹的预报落点与理论落点位置之间的偏差，实现飞行

器制导。其优点为落点精度高、对再入初始条件不敏感，缺

点为需要在线实时计算、对机载计算机性能要求高。

其中，落点预测方法分为数值预测方法和解析预测方

法［６］。其中，解析预测方法对初始条件不确定具有一定的鲁

棒性，但推导较为繁琐，前期研究主要集中在模型条件合理

简化下的精确解析模型推导方面，包括弹道解析解［２７］、终段

速度和射程解析预测［２８］、三维解析解［２９］等。数值预测方法

实施起来比较容易，但由于要对运动方程进行积分，计算速

度较慢，对机载计算机要求较高，常用方法包括龙格 －库塔
积分法［２０］、牛顿迭代法等。随着弹载计算机性能不断增强，

目前研究逐渐向数值预测方法转移。

预测制导法方面，目前研究方向包括快速准确积分算
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法［３０］、多约束下轨迹预测方法［３１］、初始条件大范围散布下

制导方法［３２］、获取预测轨迹后制导律［３３－３５］等，常用制导律

包括倾侧角反转逻辑［３３］、纵横向轨迹同时跟踪［３４］、奇异摄

动理论和虚拟目标导引［３５］等。

２．３　混合制导法
标准轨迹制导法和预测制导法各有优缺点，为满足高超

声速飞行器多任务需求，亦可将两种方法相结合，即混合制

导。一种混合制导思路为：对全程飞行轨迹进行离线规划得

到标准轨迹，将标准轨迹进行分段得到若干航路点，在航路

点之间进行在线预测校正制导［３６］。目前混合制导方面研究

包括倾侧角动态调整制导律［３７］、基于最优控制的混合制

导［３８］、基于高斯伪谱方法的分段预测混合制导方法［３９］等。

３　控制方法

在吸气式高超声速飞行器控制方面，变增益控制、线性

变参数等线性控制方法，反馈线性化、动态逆、自适应控制、

滑模变结构等非线性控制方法，反演控制等直接控制方法，

以及神经网络、模糊控制、预测控制和人工智能等现代控制

方法均有应用。

３．１　变增益控制
变增益控制方法将飞行包络划分为不同区域，针对各区

域，基于小扰动线性化原理，将飞行器运动模型线性化，采用

经典线性控制理论对各单点开展控制器设计，然后通过插值

等方式获取全包络控制律［２］。该方法技术成熟、简单、可靠，

在工程实践中得到了广泛应用。但吸气式高超声速飞行器

存在高非线性和强耦合特性，由于变增益控制器按开环设

计，当系统动态特性或扰动特性明显时，无法满足所有点的

稳定性或控制精度要求。美国高超声速飞行验证机 Ｘ－３３
采用的即为基于ＰＩＤ的变增益控制［５］。

３．２　线性变参数
线性变参数控制（ＬｉｎｅａｒＰａｒａｍｅｔｅｒＶａｒｉｎｇ，ＬＰＶ）方法是

通过选择适当的调度参数，在参数空间内将非线性系统的状

态空间矩阵表示为调度参数的连续函数，从而使被控对象的

时变非线性模型转换为具有线性形式的ＬＰＶ模型，从而基于
线性系统设计方法设计控制器［４０］。该方法是一种保证系统

稳定性和动态性能的变增益技术。设计相对简单，技术比较

成熟，不受计算机运算速度的限制。当飞行器动态特性和扰

动特性过于显著时，控制效果较差，鲁棒性有限。

３．３　反馈线性化
反馈线性化（ＦｅｅｄｂａｃｋＬｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ）方法针对高超声速

飞行器非线性模型，基于微分几何理论，通过输入输出反馈

线性化，将非线性系统的动态特性转换成线性动态特性，用

期望的动态去消除或取代系统中存在的不完整或不期望的

动态［２］，采用成熟的线性系统理论进行控制器的设计。该方

法不同于传统小扰动线性化，将非线性系统精确线性化，包

括泰勒公式的高阶项。反馈线性化方法要求系统能建立精

确的数学模型，不具备对参数和模型变化的鲁棒性［４１］。在

采用反馈线性化对系统进行线性化后，也可采用最优控制、

滑模控制等方法设计控制器，提高系统性能。

３．４　动态逆方法
动态逆方法对被控对象的非线性时变耦合特性进行精

确建模，构成在线的时变控制器使系统成为伪线性系统，然

后用线性系统理论完成控制器的设计［４２］。该方法比较简

单，适合非线性、强耦合、多变量和时变系统的控制，要求非

线性模型能够动态求逆，对模型误差敏感，鲁棒性不强。由

于高超声速飞行器精确非线性建模比较困难，限制了其应

用。由于用于动态逆计算的模型存在不确定性因素，导致逆

误差的存在，所以需考虑逆误差补偿问题［４３］。

３．５　自适应控制
自适应控制方法是一种控制器参数能够在线自适应变

化，控制律根据对象的动态特性进行调整的控制方法［４４］，分

为直接自适应控制和间接自适应控制两类。直接自适应控

制直接整定系统参数，间接自适应控制在线辨识系统参数，

进而设计控制器。目前趋势为将智能控制方法和自适应控

制理论结合［４５］。自适应控制方法主要用于参数时变或者参

数具有不确定性的多变量系统，综合解耦、辨识以及控制设

计的过程。多变量自适应控制方法需在线对被控对象的数

学模型进行辨识，使算法复杂度高，飞控计算机压力增大。

３．６　滑模变结构控制
滑模变结构控制方法通过设计滑模面和切换控制使系

统沿滑模面运动。该方法对系统参数摄动和外部干扰具有

良好适应性和强鲁棒性，广泛应用于飞行器不确定性控制

中［４６］。与自适应方法相比，无需系统在线辨识，减少了机载

计算机工作量。由于切换存在时间滞后、空间滞后以及惯性

影响，在滑模面上会出现锯齿形轨迹，即抖振问题。

３．７　反演控制
反演控制方法是一种将微分几何理论与李亚谱诺夫稳

定性理论结合起来的控制方法，不依赖于求逆的非线性系统

自适应控制方案，将复杂的非线性系统分解成不超过系统阶

数的子系统，每个子系统设计李亚谱诺夫函数和中间虚拟控

制律，一直反推到整个系统，从而实现系统全局稳定或跟

踪［４７］。该方法优点在于对系统非线性约束条件要求低，缺

点在于每一步需对虚拟控制律进行重新计算，设计过程

复杂。

４　发展趋势分析

４．１　制导姿控一体化设计
吸气式高超声速飞行器一般采用乘波体外形，其超燃冲

压发动机进气道通常位于机体腹下部，为保证发动机正常进

气，要求飞行器在跟踪标准飞行轨迹时，全程保持正攻角飞

行；超燃冲压发动机点火及工作过程对飞行器飞行参数要求

严格，对控制精度提出了较高要求。此外，由于高超声速飞

行器飞行速度快，轨迹参数变化快，与传统弹道式飞行器相

比，制导与姿控间耦合关系要强烈得多，传统制导姿控回路

独立设计方法可能无法实现系统总体性能指标最优，需开展

制导姿控一体化设计［３，４，６］。
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目前工程上常采用倾斜转弯（Ｂａｃｋｔｏｔｕｒｎ，ＢＴＴ）控制技
术解决发动机进气和轨迹跟踪问题，其主要思路为当出现负

过载弹道时，先控制飞行器绕ｘ轴滚转，产生负过载，在转弯
过程中实现侧滑角为零，并保持飞行攻角为正。但采用该方

法时仍需解决运动学耦合、惯性耦合以及控制耦合问题［４］。

４．２　多约束条件下制导与控制
高超声速飞行器飞行包线大、飞行参数变化剧烈，导致

分离、热防护、结构、动力等各系统的设计工况均较为恶劣。

反之而言，即各系统均会对飞行轨迹和姿态参数等提出相应

的反约束。如何实现多约束条件下精确打击与稳定飞行，提

高飞行器综合性能指标，成为制导与控制系统设计需解决的

问题［１－５］。

４．３　轨迹在线重规划
吸气式高超声速飞行器往往要求飞行器制导系统具备

在线实时轨迹重规划能力。由于飞行器模型不确定性、高非

线性以及强耦合性等特点，在不同初始条件下，满足各种设

计约束的轨迹在线规划需求给制导系统设计带来了挑战，亟

需结合现代控制理论与智能优化算法开展快速智能轨迹优

化方法研究［１３］。

４．４　气动伺服热弹性问题
目前已有文献中，考虑气动伺服热弹性的控制方法相对

较少。由于高超声速飞行器细长体外形特性，其弹性对控制

的影响不可忽略。另一方面，由于气动加热导致热力学特性

变化，引起材料特性变化，导致系统结构模态频率变化，进而

影响飞行控制。后续吸气式高超声速飞行器控制方法研究

中，有待进一步分析气动伺服热弹性影响以及解决方法［４８］。

５　结束语

吸气式高超声速飞行器具有的高非线性、强耦合性、不

确定性和多约束等特点，给制导与控制系统设计带来了巨大

挑战，使其成为当前控制学科研究的热点。目前大部分研究

尚停留在方法设计和仿真分析阶段，离实际工程应用存在一

定差距。本文系统介绍了吸气式高超声速飞行器制导和控

制方法，分析了各种方法的优缺点，并对吸气式高超声速飞

行器制导与控制技术发展趋势进行了展望。
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