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摘　 要：用改进的反步控制（ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ）和动态控制分配（ｄｙｎａｍｉｃ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｌｌｏｃａｔｉｏｎ，ＤＣＡ）相结合的

方法使某战斗机在不同的飞行条件下能够自适应地跟踪不同的指令。 首先介绍了经典的李雅普诺夫

方法以及经典的反步控制方法，然后提出了适用于一般飞控系统模型的改进反步控制方法，最后针对

一般控制分配方法无法补偿忽略舵机动态的问题，介绍了一种动态控制分配方法，并将其成功应用于

整个闭环系统的设计中。 通过反步法保留了系统中稳定的非线性项，将不稳定的非线性项消去，又通

过动态分配使忽略舵机惯性造成的影响最小。 仿真结果表明所设计的闭环方案具有良好的响应特

性，在不同的飞行条件下均可以实现对指令信号的良好跟踪，并具有一定的鲁棒性。
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　 　 现代飞行控制为研究领域带来了很多有趣并且

富有挑战性的控制问题，其主导动态是非线性的，很
多气动特性也是不确定的，而被控对象的输入又是

具有位置限制和速率限制的。 即便如此，对飞行控

制系统的性能需求却是很高的，飞机需要在较大的

飞行包线内具有较大的稳定裕度，并且要能充分利

用所有的气动舵面和推力矢量控制发挥最大机动控

制能力。 在最近几年，由于在大迎角控制和在通过

跨声速区的快速转化中使用传统的增益规划方

法［１］会遇到很多问题，所以利用非线性的控制方法

在上述极限条件下获得更好的性能已经变得非常

重要。
反馈线性化［２］是一种非线性的设计方法，它可

以明确处理这些类型的非线性动态。 利用非线性反

馈，这些对被控变量产生影响的非线性项会被消去，
之后生成一个期望的闭环系统动态。 这种专门设计

的非线性控制方法开创了用单一控制器跟踪不同飞

行条件下飞行指令的先例。 文献［３⁃４］都成功地在

飞控领域应用了该方法。 为了完成反馈线性化方

法，系统的非线性必须完全知道，包括一些一阶导数

项和二阶导数项。 这就存在一个潜在的问题，因为

在飞控系统中，气动力和气动力矩并不能被精确的

建模。 为了让该方法的鲁棒性提高，朱建文等［５］ 提

出用一种线性鲁棒控制器增广反馈线性化控制器的

方法。 该方法能够依赖不精确的模型信息设计控

制律。
Ｋｒｓｔｉｃ 等［６］提出的反步法为反馈线性化提出了

一种新的设计方法。 用该方法，系统的非线性项在

控制器中不会被完全消去，它会保留对系统期望动

态有利的非线性项。 如何处理这些非线性项是反步

法要考虑的核心问题，如果该非线性项是稳定的，那
么就认为该非线性项是有用的，该项也会在闭环控

制器设计中被保留。 该方法对模型误差具有一定的

鲁棒性，而且能用比较少的控制能量完成控制任务。
Ｈａｎ 等［７］将该方法应用于喷气式发动机的推力矢量

控制中。
经典的反步法解决了鲁棒性的问题，但是作为

反馈线性化方法的一类方法，它并不能处理作动器

冗余的问题。 为了提高性能和安全性，现代飞机大

多具有多操纵面配置，如何利用多个操纵面组合完
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成常规的飞行任务，这就需要研究过驱动系统的控

制问题。 上面介绍的控制律的设计方法可以产生一

组总的控制效能（或称虚拟控制量），但是并没有规

定如何利用现代飞机的多操纵面产生的各种组合来

产生该组效能。 在经典的线性二次型控制［８］ 中，控
制效能对各个舵面的分配是用某种优化准则以加权

矩阵的方式完成。 为了完成同样的功能，控制分配

的方法被提出。
Ｄｕｒｈａｍ［９］首次在飞行控制设计中提出利用控

制分配方法求解各控制舵面的偏转量以产生控制律

给定的气动力矩。 如果控制舵面多于 ３ 个，且控制

舵面与气动力矩呈仿射非线性的关系，这就引出了

欠定方程组的求解问题。 一般的求解唯一的控制舵

面组合的方法是利用二次型代价函数最小化为优化

准则以产生理想的力矩。 用该思路求出的最优解具

有闭合解，称为加权伪逆解。
相比经典的线性二次型控制，利用独立的控制

分配模块可以较好地考虑作动器的位置和速率限

制。 如果一个作动器饱和，则通过该分配器在每一

个采样周期求解受限最小二乘问题，可以在不改变

控制器结构和控制器参数的情况下，实时地产生剩

余操纵面的偏转解。 大多数方法是由针对非受限问

题的标准伪逆法演变而来的，它们利用迭代的方式

解决受限的控制分配问题。 但是，广义逆类算法都

不能保证找到最优解。 为了控制器的所需控制效能

输出和分配器的虚拟控制输入相一致，在应用控制

分配方法时，作动器的动态必须被忽略。 为了补偿

忽略作动器动态所带来的影响，让较快的作动器产

生总所需效能的高频成分，在控制分配器中引入了

滤波器，将总的控制效能划分为高频成分和低频成

分。 但是由于加入了滤波器，这些成分将逐个被分

配，所以作动器的全部能力并不能被全部利用，由于

滤波器的带宽限制，很有可能一些作动器始终都不

会被分配。 这就需要引入新的方法完成此目的。
本文旨在导出一种控制方案，能对重量和飞行

条件变化而产生的模型不确定性具有较好的鲁棒

性，也能确保在上述不确定下对驾驶员指令信号的

准确跟踪。 本文提出了一种基于自适应反步和动态

控制分配的指令跟踪方案，应用于三角鸭翼布局的

单发固定翼飞机。 该方案能在不同的飞行条件下和

不同的操纵条件下实现稳定和控制，而且对建模误

差具有一定的鲁棒性。 仿真结果表明，针对非线性

的飞机模型，本文设计的控制器和分配器具有较高

的准确性和鲁棒性，能够补偿不同飞行条件下产生

的模型误差，较为准确地跟踪指令信号。

１　 李雅普诺夫控制理论与控制器模型
描述

１．１　 基于李雅普诺夫理论的控制器设计方法

用李雅普诺夫理论进行控制器设计，考虑系统

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ，ｕ） （１）
　 　 ｘ 为系统状态，ｕ 为控制输入，ｘ ＝ ０ 为控制目

标。 我们需要设计一个控制律

ｕ ＝ ｋ（ｘ） （２）
　 　 使得 ｘ ＝ ０ 为下列闭环系统全局渐进稳定

（ＧＡＳ）的平衡点

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ，ｋ（ｘ）） （３）
　 　 利用基本的李雅普诺夫理论，需要建立李雅普

诺夫函数 Ｖ（ｘ）。 如何建立控制律 ｋ（ｘ） 和李雅普诺

夫函数 Ｖ（ｘ） 就是基于李雅普诺夫理论的控制器设

计方法所要考虑的。
一种寻找控制律 ｋ（ｘ） 的直接方法是选择一个

正定的、径向无界函数 Ｖ（ｘ），使得 ｋ（ｘ） 满足

Ｖ̇ ＝ Ｖｘ（ｘ） ｆ（ｘ，ｋ（ｘ）） ＜ ０，　 ｘ ≠ ０ （４）
　 　 满足下式的，一种正定的、径向无界、光滑标量

函数 Ｖ（ｘ） 称为控制李雅普诺夫函数（ｃｌｆ）
ｉｎｆ
ｕ
Ｖｘ ｆ（ｘ，ｕ） ＜ ０，　 ｘ ≠ ０ （５）

　 　 给定该控制李雅普诺夫函数后，我们就可以找

出一种全局稳定的控制律。 事实上，全局稳定控制

律的存在就相当于控制李雅普诺夫函数的存在。 该

定理称为 Ａｒｔｓｔｅｉｎ 定理。
考虑下述仿射非线性系统

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ （６）
　 　 如果控制律选为

ｕ ＝ ｋ（ｘ） ＝ － ａ ＋ ａ２ ＋ ｂ２

ｂ
（７）

　 　 当

ａ ＝ Ｖｘ（ｘ） ｆ（ｘ）
ｂ ＝ Ｖｘ（ｘ）ｇ（ｘ）

　 　 则该控制律使得李雅普诺夫函数的导数为

Ｖ̇ ＝ Ｖｘ（ｘ）（ ｆ（ｘ） ＋ ｇ（ｘ）ｕ） ＝

　 ａ ＋ ｂ － ａ ＋ ａ２ ＋ ｂ２

ｂ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ － ａ２ ＋ ｂ２ （８）

　 　 因此该控制律可以让原点 ｘ ＝ ０ 全局渐进稳定，

８１１
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该李雅普诺夫函数也是控制李雅普诺夫函数（ｃｌｆ）。
该定理称为 Ｓｏｎｔａｇ 定理。

选取最小化的控制效能来满足下式

Ｖ̇ ≤－ Ｗ（ｘ） （９）
　 　 最小化是实时逐点进行的，用（９）式这样的不

等式约束相比（８）式这样的等式约束，能够充分利

用系统中自带的稳定特性。 这样可以避免为达到 Ｖ̇
＝ － Ｗ（ｘ） 而产生的控制效能的浪费。
１．２　 基本的反步控制器方法

基本反步法的核心思想是利用系统的确定状态

作为系统的虚拟控制量。 考虑下面系统

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ，ξ）
ξ̇ ＝ ｕ （１０）

式中， ｘ ∈ Ｒｎ、ξ ∈ Ｒ 是状态变量，ｕ ∈ Ｒ 为控制输

入。 假设 ξ 为控制输入，则假设控制律

ξ ＝ ξｄｅｓ（ｘ） （１１）
　 　 可以使得原点 ｘ ＝ ０ 为全局渐进稳定的平衡状

态。 上式称为虚拟控制律。 下面定理给出了，如何

通过逐步回推，用 ξ ｄｅｓ 和 Ｗ（ｘ） 建立真实控制律 ｕ。
考虑（１０） 式所表示的系统，假设 Ｗ（ｘ） 为控制

李雅普诺夫函数，虚拟控制律（１１） 都为已知，使得

Ｗ̇ ｜ ξ ＝ ξｄｅｓ ＝ Ｗｘ（ｘ） ｆ（ｘ，ξｄｅｓ（ｘ）） ＜ ０，　 ｘ ≠ ０
（１２）

　 　 则增广系统 （１０） 的一个控制李雅普诺夫函

数为

Ｖ（ｘ，ξ） ＝ Ｗ（ｘ） ＋ １
２
（ξ － ξｄｅｓ（ｘ）） ２ （１３）

　 　 而真实控制律为

ｕ ＝ ∂ξｄｅｓ

∂ｘ
（ｘ） ｆ（ｘ，ξ） －

　 Ｗｘ（ｘ）
ｆ（ｘ，ξ） － ｆ（ｘ，ξｄｅｓ（ｘ））

ξ － ξｄｅｓ（ｘ）
＋ ξｄｅｓ（ｘ） － ξ　

（１４）
　 　 使得

Ｖ̇ ＝ Ｗｘ（ｘ） ｆ（ｘ，ξｄｅｓ（ｘ）） －

　 （ξ － ξｄｅｓ（ｘ）） ２ ＜ ０，　 ｘ ≠ ０，ξ ≠ ξｄｅｓ（０）　（１５）
　 　 让原点 ｘ ＝ ０和 ξ ＝ ξ ｄｅｓ（０） 为全局渐进稳定的平

衡状态。
这样，递归的应用反步法，针对下面形式的下三

角形式的系统就可以逐个建立全局稳定的控制律

ｘ̇ ＝ ａ（ｘ） ＋ ｂ（ｘ）ξ１

ξ̇１ ＝ ａ１（ｘ，ξ１） ＋ ｂ１（ｘ，ξ１）ξ２

︙

ξ̇ｉ ＝ ａｉ（ｘ，ξ１，…，ξｉ） ＋ ｂｉ（ｘ，ξ１，…，ξｉ）ξｉ ＋１
︙

ξ̇ｍ ＝ ａｍ（ｘ，ξ１，…，ξｍ） ＋ ｂｍ（ｘ，ξ１，…，ξｍ）ｕ

（１６）

　 　 为了成功设计，一个具有全局稳定性的虚拟控

制律 ξ １ ＝ ξ ｄｅｓ
１ （ｘ） 和一个控制李雅普诺夫函数必须

被设计。
１．３　 改进的反步控制器方法

如果系统满足可逆性条件，即 ｂｉ ≠０，且（１０）式
可以表示成仿射非线性的形式，即

ｘ̇ ＝ ａ（ｘ） ＋ ｂ（ｘ）ξ
ξ̇ ＝ ｕ （１７）

　 　 则（１４）式也可以约减为

ｕ ＝ ∂ξｄｅｓ

∂ｘ
（ｘ）（ａ（ｘ） ＋ ｂ（ｘ）ξ） －

　 　 Ｗｘ（ｘ）ｂ（ｘ） ＋ ξｄｅｓ（ｘ） － ξ （１８）
　 　 实际飞行控制系统的动态并不是都像（１６）式

严格仿射非线性化的下三角形式所描述的那样，所
以要将经典反步法应用到飞控系统中，还必须进行

改进。
考虑下面的 ２ 个状态都受控制输入影响的二阶

系统

ｘ̇１ ＝ ψ（ｘ１） ＋ ｘ２ ＋ φ（ｕ）
ｘ̇２ ＝ ｕ （１９）

　 　 如果非仿射项 φ（ｕ） 全局可逆，则设 η ＝ ｘ２ ＋
φ（ｕ） 为输入，在 ｘ１ 子系统中需要首先设计一个能

让 ｘ１ 状态全局稳定的虚拟控制律。 然后利用经典

反步法的思路，可以将虚拟控制律转化为实际控制

律。 但是多数飞控系统的动态并不能保证非仿射项

全局可逆，所以还要继续分析。 为了在这种最一般

的情况下，实现 ｘ１ 子系统的稳定，引入控制律 α ＝
－ ψ（ｘ１） － ｘ１，如果强制让 α 和 η 相等，则 α ＝ ｘ２（０）

＋ ∫ｔ
０
ｕｄｔ ＋ φ（ｕ） 成立。 这样，对该式两边微分可得

ｕ̇ ＝ ∂φ
∂ｕ

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１

（ － ｕ ＋ α̇） （２０）

　 　 对于一般情况， η ≠ α ，则定义如下误差参考

系统

ｚ１ ＝ ｘ１

ｚ２ ＝ η － α ＝ ｘ２ ＋ φ（ｕ） ＋ ψ（ｘ１） ＋ ｘ１ （２１）

９１１
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　 　 则（１９）式变为

ｚ̇１ ＝ － ｚ１ ＋ ｚ２

ｚ̇２ ＝ ｕ ＋ ∂φ
∂ｕ

ｕ̇ － α̇ ＝ ｕ ＋ ∂φ
∂ｕ

ｕ̇ － ｚ１ ＋ ｚ２ ＋ ψ̇（２２）

式中， ψ̇可以被显式地写成
∂φ
∂ｚ１

（ － ｚ１ ＋ ｚ２），利用（２０）

式，针对（２２） 式也可以建立动态补偿器

ｕ̇ ＝ ∂φ
∂ｕ

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１

（ － ｕ ＋ α̇ ＋ ｖ） ＝

　 ∂φ
∂ｕ

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１

（ － ｕ ＋ ｚ１ － ｚ２ － ψ̇ ＋ ｖ） （２３）

式中， α̇ ＝ － ψ̇ － ｚ̇１。 利用（２２） 式，对李雅普诺夫函

数 Ｖ ＝ １
２
（ ｚ２１ ＋ ｚ２２） 求微分可得

Ｖ̇ ＝ － ｚ２１ ＋ ｚ１ｚ２ ＋ ｚ２ｖ ＝ － ｚ２１ ＋ ｚ２（ ｚ１ ＋ ｖ） （２４）

　 　 令 ｖ － ｚ１ － ｚ２，则 Ｖ̇ ＝ － ｚ２１ － ｚ２２ 负定，可得下列的

三阶系统

ｚ̇１ ＝ － ｚ１ ＋ ｚ２
ｚ̇２ ＝ － ｚ１ － ｚ２

ｕ̇ ＝ ∂φ
∂ｕ

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１

（ － ｕ － ２ｚ２ － ψ̇） （２５）

　 　 该式为一个级联的二阶线性 ｚ 子系统和一个非

线性的 ｕ 子系统。

令 Ｗ ＝ １
２
ｕ２，对两端微分可得

Ｗ̇ ＝ ∂φ
∂ｕ

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１

（ － ｕ２ － ｕ（２ｚ２ ＋ ψ̇）） ≤

　 ∂φ
∂ｕ

æ

è
ç

ö

ø
÷

－１

－ ｕ２

２
－ ｜ ｕ ｜

２
（ ｜ ｕ ｜ － ２ ｜ ２ｚ２ ＋ ψ̇ ｜ ）æ

è
ç

ö

ø
÷

（２６）
　 　 当 ｜ ｕ ｜ ≥２ ｜ ２ｚ２ ＋ ψ̇ ｜ 时，Ｗ̇是负定的，如果 ｚ有

界则 ｕ有界。 对 ｚ子系统而言，Ｖ̇ ＝ － ２Ｖ可以证明 ｚ是
有界而且收敛到 ０ 的。 因此，利用（２３） 式所定义的

控制律可以使（２５） 式所表示的整个系统，在平衡态

ｚ１ ＝ ０，ｚ２ ＝ ０，ｕ ＝ ０ 处全局渐进稳定。

２　 控制分配器的建立

２．１　 基本的控制分配方法

控制分配的核心就是采用何种方法将控制效能

合适地分配到各个舵上，很可能多种方法的系统响

应都是相同的。 该方法的设计自由度就在于何种组

合才算是合适，可以寻找最小化控制能量、对各个舵

面划分优先级等来优化一些静态性能指标。
无论是采用何种方法（比如广义逆类方法、基

于优化的分配方法、串链接法、直接控制分配等）的
分配方法，都是在时域定义，都是一种静态的分配方

法，都是将当前时刻的虚拟控制量（或称控制效能）
静态映射到实际舵指令上去

ｕ（ ｔ） ＝ ｆ（ｖ（ ｔ）） （２７）
２．２　 改进的控制分配方法

引文中提到为了让控制器的所需控制效能输出

和分配器的虚拟控制输入相一致，所以忽略了作动

器动态。 而又为了补偿忽略作动器动态所带来的影

响，让较快的作动器产生总所需效能的高频成分，将
总的控制效能划分为高频成分和低频成分。 这里，
为了在频域中将控制效能合适地分配给各个舵，充
分利用作动器偏转速率在频谱中的不同部分，采用

下面的方法来完成此目的

ｕ（ ｔ） ＝ ｆ（ｖ（ ｔ），ｕ（ ｔ － Ｔ），ｖ（ ｔ － Ｔ），
　 　 ｕ（ ｔ － ２Ｔ），ｖ（ ｔ － ２Ｔ），…） （２８）

　 　 该方法在对当前虚拟控制量 ｖ（ ｔ） 映射到实际

舵指令 ｕ（ ｔ） 上时，还会参考前一时刻的虚拟控制量

ｖ（ ｔ － Ｔ） 和实际舵指令 ｕ（ ｔ － Ｔ），所以实际上该方法

每一步的实际舵指令 ｕ（ ｔ） 都是动态生成的，故称为

动态控制分配方法。
该方法本质上属于基于优化的分配方法，是常

规 ｌ２ 范数优化控制分配方法的延伸，它在目标函数

中采用了额外的项来惩罚作动器速率，从而该算法

能够根据作动器速率的不同完成分配任务。 该序列

优化问题可以表示为

ｕ（ ｔ） ＝ ａｒｇｍｉｎ
ｕ（ ｔ）∈Ω

‖Ｗ１（ｕ（ ｔ） － ｕｓ（ ｔ））‖２ ＋

　 ‖Ｗ２（ｕ（ ｔ） － ｕ（ ｔ － Ｔ））‖２

Ω ＝ ａｒｇｍｉｎ
ｕ（ ｔ）≤ｕ（ ｔ）≤􀭵ｕ（ ｔ）

‖Ｗｖ（Ｂｕ（ ｔ） － ｖ（ ｔ））‖ （２９）

式中， ｕ∈Ｒｍ 为实际舵指令，ｕｓ ∈Ｒｍ 为期望的稳态

实际舵指令，ｖ∈Ｒｋ 为虚拟控制输入，Ｂ∈Ｒｋ×ｍ 为控

制效能矩阵，Ｗ１，Ｗ２，Ｗｖ 是相应维度的加权方阵。
其中，‖·‖ ＝ ‖·‖２ 表示 ｌ２ 范数。 该序列优化问

题首先考虑位置和速率限制，且最小化由Ｗｖ 加权的

虚拟控制量误差，实际可行控制量集合 Ω 被给定。
然后在该集合中选出使由 Ｗ１ 和 Ｗ２ 加权的代价函

数最小的控制输入解 ｕ（ ｔ）。 该方法不仅比较位置

误差 ｕ（ ｔ） － ｕｓ（ ｔ），而且比较作动器的速率 ｕ（ ｔ） －
ｕ（ ｔ － Ｔ）。

假定加权矩阵 Ｗ１ 和 Ｗ２ 是对称阵，且满足 Ｗ ＝
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Ｗ２
１ ＋ Ｗ２

２ 为非奇异矩阵，则代价函数 ‖Ｗ１（ｘ －
ｘ１）‖２ ＋ ‖Ｗ２（ｘ － ｘ２）‖２ 与代价函数 ‖Ｗ（ｘ －

ｘ０）‖ 等价，式中 Ｗ ＝ Ｗ２
１ ＋ Ｗ２

２ ，ｘ０ ＝ Ｗ －２（Ｗ２
１ｘ１

＋ Ｗ２
２ｘ２）。
则（２９） 式有以下闭合解

ｕ（ ｔ） ＝ Ｅｕｓ（ ｔ） ＋ Ｆｕ（ ｔ － Ｔ） ＋ Ｇｖ（ ｔ） （３０）
式中

Ｅ ＝ （Ｉ － ＧＢ）Ｗ －２Ｗ２
１

Ｆ ＝ （Ｉ － ＧＢ）Ｗ －２Ｗ２
２

Ｇ ＝ Ｗ －１（ＢＷ －１） ＋

“ ＋” 代表示矩阵的伪逆操作，Ａ ＋ ＝ ＡＴ（ＡＡＴ） －１。
如果作动器未出现饱和，则该分配算法具有线

性滤波器的形式

ｕ（ ｔ） ＝ Ｆｕ（ ｔ － Ｔ） ＋ Ｇｖ（ ｔ） （３１）
　 　 该滤波器的的频域特性由加权矩阵 Ｆ 和 Ｇ 共

同决定。
下面给出本方案整个闭环系统的框图，如图 １

所示。

图 １　 本方案整个闭环系统的框图

　 　 图中 ＰＤ 控制器负责消除添加在反步控制器输

入端的常值持续扰动，转换器负责将机体轴的变量

转换到需要的气流轴上，并输出对应的 ＤＣＭ 阵以备

反步控制器使用。

３　 仿真验证

本文采用某鸭翼布局战斗机的非线性模型进行

Ｍａｔｌａｂ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 仿真验证。
按照 １．３ 节所述的方法设计反步法控制器，首

先，在气流坐标系下定义的，所需要的期望角加速度

信号为

ω̇ｄｅｓ
ｗ ＝ （ａ１ 　 ａ２ 　 ａ３） Ｔ

ａ１ ＝ ｋｐ（ｐｒｅｆ
ｗ － ｐｗ）

ａ２ ＝ － ｋｑ（ｑｗ ＋ ｋαｃｏｓβ（α － αｒｅｆ） ＋

　 １
ｍＶＴ

（ － Ｌ（αｒｅｆ，β，ｐ，ｑ，ｒ，δ） ＋

　 ｍｇ３（αｒｅｆ，β，θ，φ）））

ａ３ ＝ ｋｒ － ｒｗ ＋ ｋββ ＋ １
ＶＴ

ｇｃｏｓθｓｉｎφæ

è
ç

ö

ø
÷

ｇ３ ＝ ｇ（ｓｉｎαｓｉｎθ ＋ ｃｏｓαｃｏｓφｃｏｓθ） （３２）

式中， ｋｐ，ｋｑ，ｋｒ，ｋα，ｋβ 为设计参数，在 ａ２ 的计算中，
忽略了发动机推力 ＦＴ 对 α̇ 的影响。 而在升力计算

中，考虑了机体轴角速度 ｐ，ｑ，ｒ 和气动舵面 δ 的影

响，这样做可以减轻 ＰＤ 控制器的工作负担。
由于定义控制分配的输入信号类型为三轴的力

矩系数，所以需要将上面的角加速度信号先转换为

三轴力矩信号

Ｔ ＝ ＩＴｂｗ（α，β） ω̇ｄｅｓ
ｗ ＋ ω × Ｉω （３３）

　 　 再将三轴力矩信号转换为三轴力矩系数信号

ｖ ＝ （Ｃ ｌ 　 Ｃｍ 　 Ｃｎ） Ｔ ＝ １
Ｓ􀭰ｑ

ｄｉａｇ（ｂ，􀭰ｃ，ｂ） －１Ｔ （３４）

　 　 按照 ２．２ 节所述的方法设计动态控制分配器，
将上述力矩系数信号转换为舵指令。

令 ｐｗ －ｒｅｆ 在 ８ ～ １２ ｓ 之间阶跃为 ５０° ／ ｓ，α ｒｅｆ 在 ６
～ １０ ｓ 之间阶跃为 ５°，β ｒｅｆ 始终为 ０°。 仿真时，所有

参数都是在 ０．５Ｍａ，１ ０００ ｍ 的飞行条件下整定的，
为了进行对比说明，所有控制结构不变、参数也不

变，对 ０．２２Ｍａ，２００ ｍ，０．８Ｍａ，５ ０００ ｍ 的飞行条件也

进行了仿真。 仿真结果如图 ２ 所示。
令 γ ｒｅｆ 在 １～２ ｓ 之间沿斜坡增大到 ３０°，仿真结

果如图 ３ 所示。
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　 　 　 图 ２　 不同飞行条件下机动指令跟踪控制的响应曲线 图 ３　 不同飞行条件下航迹倾斜角

指令跟踪控制的响应曲线

　 　 为了试验控制器对飞机质量变化的鲁棒性，在
标称飞行条件下（Ｍａ ＝ ０．５，ｈ ＝ １ ０００ ｍ），分别测试

飞机质量为 ０．３∗标称质量、１．０∗标称质量、１．５∗
标称质量的情况下，飞机对指令信号的响应情况。

　 　 　 　 　 图 ４　 不同空重下机动指令跟踪控制的响应曲线 图 ５　 不同空重下航迹倾斜角指

令跟踪控制的响应曲线

　 　 上述仿真结果表明，无论是机动指令跟踪控制

还是航迹倾斜角跟踪控制，采用本方案设计的控制

系统，经过一次参数整定之后，无论飞行条件如何变

化，飞机质量如何变化，其所有控制参数都不需要再

次整定，控制系统均能够有效并准确地跟踪指令信

号，所以该控制器是自适应的非线性控制器，且具有

一定的鲁棒性。 实验结果达到了设计要求。

４　 结　 论

现代飞机大多具有多操纵面配置，而战斗机的

飞行包线也是非常大的，如何让飞控系统自适应各

种飞行条件、各种空重，准确地跟踪驾驶员给出的指

令，充分发挥飞机全部的机动性能，这一愿景是飞控

系统设计人员的毕生追求。 本文主要以多操纵面战

斗机为对象，研究了改进反步控制器与改进控制分
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配器相结合的设计方法，主要考虑在不同飞行条件

下、不同空重条件下，飞机能否稳定地跟踪指令信

号。 应用本方案可以较好的跟踪飞机指令，从而实

现飞行控制系统对准确性和鲁棒性的兼顾。
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