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基于改进动态逆方法的非定常气动力下
过失速机动控制律设计
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摘　 要：针对非定常气动力作用下基于常规动态逆的过失速机动控制时的误差大和迟滞强的问题，提
出了一种实用的改进动态逆控制方法，实现了非定常气动力下过失速机动的精准控制。 首先，基于双

轴耦合大幅振荡下的先进战斗机缩比飞机模型风洞实验数据，通过改进的极限学习机（ＥＬＭ）方法建

立了准确的非定常气动力模型。 其次，基于时标分离的思想，通过在快回路中增加积分环节减小了非

定常气动力引起的控制误差；通过在较慢回路中引入滞后校正环节，消除了非定常气动力引起的控制

迟滞，并结合串接链方法实现了常规气动舵面和推力矢量喷口的偏转分配。 最后，推导了过失速机动

时非定常气动力建模过程中关键变量缩减频率的计算公式，并通过该缩比模型“赫伯斯特”过失速机

动数字仿真，对比验证了新方法的有效性，为后续过失速机动的试飞验证提供了实用可靠的工程

途径。
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　 　 随着航空技术的发展，先进战斗机的研发已成

为各个军事强国的必争领域，美国的 Ｆ２２、中国的歼

２０ 都是其中的佼佼者。 先进战斗机不仅具有超强

的隐身性能，同时也配备先进的航电设备和远距攻

击武器。 但是先进的气动布局和推力矢量的装备，
也给先进战斗机飞行控制带来了诸多挑战，在先进

战斗机超强机动性能的需求下，过失速机动时气动

建模和大迎角控制便是最大的挑战［１］。 在过失速

机动控制时，建立准确的非定常气动力模型是首要

解决的问题；如何消除非定常气动力带来的控制误

差和控制时滞，提出工程实际中易实现的控制方法

是过失速机动控制最终所要解决的问题。
当先进战斗机过失速机动时，流经其机身和机

翼的气流随着飞机迎角的增大，由常规的附着流慢

慢分离，当迎角进一步增大时，分离的气体形成旋

涡，气流漩涡随着迎角的继续增大而慢慢向机身后

部移动，最终在某个大迎角下旋涡破裂。 这些气流

流动现象使得先进战斗机在过失速机动时所受的气

动力具有严重的非线性、迟滞性和耦合性，此时作用

在飞机上的气动力被称之为非定常气动力，与常规

迎角飞行时的气动力差异较大。 因此，常规气动力

模型已不再适用，必须建立准确的非定常气动力模

型。 对于非定常气动力建模方法的研究，由于 ＣＦＤ
处理非定常流较为复杂且效果较差，大迎角气动数

据基本由大幅振荡风洞试验获取。 已有的非定常气

动力建模方法主要分为 ２ 类：单轴振荡和双轴耦合

振荡下的非定常气动力建模，涵盖了非线性代数多

项式模型、一阶微分模型、Ｆｏｕｒｉｅｒ 分析模型、状态空

间模型、模糊逻辑模型、支持向量机模型等其他智能

建模方法［２］。
先进战斗机过失速机动时，飞机模型本身的非

线性以及非定常气动力引起的非线性、迟滞性和耦

合性，这些将给先进战斗机的控制带来诸多困难，因
此采用非线性控制方法是过失速机动控制中必不可

少的途径。 常规的非线性控制方法包括增益调度

法、动态逆方法、反步法、神经网络方法、滑模控制
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等。 文献［３］建立了准确的飞机六自由度非线性模

型，首次提出了利用动态逆方法解决飞机过失速机

动时的控制问题，但是没有考虑非定常气动力对控

制的影响。 文献［４］在建立了非定常气动力模型的

基础上，采用了增益调度的方法实现了过失速机动

控制，并且在小迎角和大迎角区域通过 ＬＰＶ 切换方

法保证了过失速机动控制时的稳定性。 文献［５］讨
论了一种基于神经网络的超机动飞机直接自适应重

构控制方法，在飞机发生舵面故障时神经网络通过

自适应地补偿逆误差，可以快速在线重构控制律，保
持飞机稳定和一定的操纵品质。 文献［６］提出了一

种基于 Ｂ⁃ｓｐｌｉｎｅ 网络和动态面控制方法的过失速机

动飞行控制律设计方法。 针对飞机气动力和力矩的

非线性和不确定性，引入具有学习和记忆功能的 Ｂ⁃
ｓｐｌｉｎｅ 网络，消除了 ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ 设计方法中由于对

虚拟控制反复求导而导致的复杂性问题。 文献［７］
提出了一种具有非定常气动力扰动和输入饱和的飞

行器纵向姿态动力学的鲁棒有限时间机动控制方

案，取得了不错的控制效果。
在非线性控制方法中，动态逆方法采用时标分

离思想，依据不同的带宽实现快慢变量的准确控制，
因此在非线性控制中被广泛应用。 但动态逆方法也

存在模型精度要求高、鲁棒性不强的缺点。 诸多学

者针对这些缺陷设计了改进动态逆方法。 文献［８］
采用非线性动态逆和结构奇异值综合方法设计了过

失速飞行条件下飞控系统控制律，解决了飞控设计

中面临的非线性和鲁棒性问题。 文献［９］提出了一

种新的非线性组合控制系统，结合了多变量单纯形

样条的动态逆控制分配给出了多元样条模型的解析

Ｊａｃｏｂｉ 和 Ｈｅｓｓｉａｎ 的新表达式。 实现了飞机在整个

飞行包线的非线性空气动力学建模，并且这种基于

非线性样条的控制器可应用于飞行包线较大的高性

能飞机的控制。 文献［１０］基于动态逆提出了一种

战斗机大迎角机动非线性鲁棒控制方法，模型的不

确定性和外界噪声均被考虑，且未知的气动力被估

计和补偿，最终结合推力矢量控制取得了不错的鲁

棒性能。 文献［１１］结合 ９ 状态的 ＵＫＦ 滤波和非线

性动态逆方法实现了飞机的矢量滚筒控制。 综上可

见，动态逆方法和其他改进方法结合实现了飞机过

失速机动的控制，并提高了控制精度和控制鲁棒性，
但是这些方法没有考虑非定常气动力引起的控制迟

滞，且在工程实际中较难实现。
本文将基于中国航空工业空气动力研究院的

ＦＬ⁃８ 风洞试验数据［１２］，采用具有较高的建模精度

和较强的鲁棒性能的改进 ＥＬＭ 方法建立双轴耦合

振荡下的非定常气动力模型［１３］。 针对过失速机动

控制时非定常气动力引起的控制误差和控制迟滞，
提出了改进的实用动态逆方法，并推导了缩减频率

的等效公式，结合串接链分配方法实现了先进战斗

机缩比模型“赫伯斯特”过失速机动准确控制。

１　 问题描述

在过失速机动实现过程，对于大迎角数据的获

取是整个气动建模的关键，尤其是双轴耦合振荡下

（模拟类似“赫伯斯特”机动）的风洞试验数据显得

尤为珍贵。 本文采用了中国航空工业空气动力研究

院的 ＦＬ⁃８ 风洞试验装置中缩比模型的风洞数据。
该缩比模型具有先进的气动布局，其可操纵的气动

机构有：左右平尾、左右副翼、左右垂尾、前缘和后缘

襟翼、左右带有推力矢量的发动机，具体参数如下：
机长为 １．１８２ ５ ｍ，翼展为 ０．８４７ ５ ｍ，机翼面积为

０．３０４ ７ ｍ２，平均气动弦长为 ０． ４２６ ９ ｍ，重量为

８ ｋｇ。
对于先进战斗机过失速机动控制，其主要控制

变量为气流角。 气流角和三轴角速率的模型如下

α̇ ＝ ｑ － ｔａｎ（β）（ｃｏｓ（α）ｐ ＋ ｓｉｎ（α） ｒ） ＋
　 （ － Ｌ ＋ Ｍｇｃｏｓ（γ）ｃｏｓ（μ）） ／ ｍＶｃｏｓ（β） ＋
　 （ － Ｔｘｓｉｎ（α） ＋ Ｔｚｃｏｓ（α）） ／ ｍＶｃｏｓ（β） （１）
β̇ ＝ － ｒｃｏｓ（α） ＋ ｐｓｉｎ（α） ＋
　 （Ｙｃｏｓ（β） ＋ Ｍｇｃｏｓ（γ）ｓｉｎ（μ）） ／ ｍＶ ＋
　 （ － Ｔｘｓｉｎ（β）ｃｏｓ（α） ＋ Ｔｙｃｏｓ（β）） ／ ｍＶ －
　 Ｔｚｓｉｎ（β）ｓｉｎ（α） ／ ｍＶ （２）
μ̇ ＝ ｓｅｃ（β）（ｃｏｓ（α）ｐ ＋ ｓｉｎ（α） ｒ） ＋
　 ｛Ｌ（ｔａｎ（γ）ｓｉｎ（μ） ＋ ｔａｎ（β）） －
　 ｍｇｃｏｓ（γ）ｃｏｓ（μ）ｔａｎ（β） ＋
　 （Ｙ ＋ Ｔｙ）（ｔａｎ（γ）ｃｏｓ（μ）ｃｏｓ（β）） ＋
　 （Ｔｘｓｉｎ（α） － Ｔｚｃｏｓ（α））ｔａｎ（γ）ｓｉｎ（μ） ＋
　 （Ｔｘｓｉｎ（α） － Ｔｚｃｏｓ（α））ｔａｎ（β） －
　 Ｔｘｃｏｓ（α）ｔａｎ（γ）ｃｏｓ（μ）ｓｉｎ（β） －
　 Ｔｚｓｉｎ（α）ｔａｎ（γ）ｃｏｓ（μ）ｓｉｎ（β）｝ ／ ｍＶ （３）

ｐ̇ ＝
Ｉｚｚ ｌ ＋ Ｉｘｚｎ
ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ

＋
Ｉｘｚ（ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ ＋ Ｉｚｚ）

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
ｐｑ ＋

　
Ｉｚｚ（ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ） － Ｉ２ｘｚ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
ｑｒ （４）

·４２５·
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ｑ̇ ＝
ｍ ＋ （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）ｐｒ ＋ Ｉｘｚ（ ｒ２ － ｐ２）

Ｉｙｙ
（５）

ｒ̇ ＝
Ｉｘｚ ｌ ＋ Ｉｘｘｎ
ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ

＋
Ｉｘｘ（ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ） ＋ Ｉ２ｚｚ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
ｐｑ －

　
Ｉｘｚ（ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ ＋ Ｉｚｚ）

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
ｑｒ （６）

本文所要解决的问题就是针对上述先进战斗机

非线性模型，考虑到过失速机动时飞机所受的非定

常气动力，将期望的三轴力矩系数合理地分配到常

规气动舵面和推力矢量喷口，实现双轴耦合下的过

失速机动的精准控制。

２　 基于改进动态逆的过失速机动控制
律设计

２．１　 控制框图

围绕本文所要解决的关键问题，本文重点是在

非定常气动力作用下设计控制精度较高的过失速机

动控制律。 整个控制结构框图如图 １ 所示。 首先基

于双轴耦合大幅振荡风洞试验数据，利用改进的

ＥＬＭ 方法，通过离线方式建立准确的非定常气动力

模型；其次，在飞机建模时考虑非定常气动力影响，
而基于常规气动力模型利用改进的动态逆方法设计

通用性强、鲁棒性能好的过失速机动控制律；最后，
由 ＥＬＭ 方法在线解算非定常气动力并在线求取常

规气动舵面和推力矢量喷口的偏转角度，完成“赫
伯斯特”过失速机动仿真验证。

图 １　 非定常气动力作用下过失速机动控制框图

２．２　 非定常气动力建模

本文利用改进的 ＥＬＭ 方法实现双轴耦合非定

常气动力建模。 极限学习机是基于单隐含层前馈神

经网络发展而来。 通常情况下，ｗ 选取为

ｗ ＝

ｗ１１ ｗ１２ … ｗ１ｎ

ｗ２１ ｗ２２ … ｗ２ｎ

︙ ︙ ︙
ｗ ｌ１ ｗ ｌ２ … ｗ ｌｎ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

ｌ ×ｎ

（７）

式中， ｗ ｊｉ 是第 ｉ个输入变量与第 ｊ个隐含神经元的连

接权值。
β 取为

β ＝

β１１ β１２ … β１ｍ

β２１ β２２ … β２ｍ

︙ ︙ ︙
βｌ１ βｌ２ … βｌｍ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

ｌ ×ｍ

（８）

式中， β ｊｋ 为第 ｊ 个隐含神经元与第 ｋ 个输出变量间

的连接权值。
隐含层中的偏置 ｂ 为

ｂ ＝

ｂ１

ｂ２

︙
ｂｌ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

ｌ ×１

（９）

　 　 设 Ｑ 个样本数据其输入 Ｘ 和输出 Ｙ 为

Ｘ ＝

ｘ１１ ｘ１２ … ｘ１Ｑ

ｘ２１ ｘ２２ … ｘ２Ｑ

︙ ︙ ︙
ｘｎ１ ｘｎ２ … ｘｎＱ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

ｎ×Ｑ

（１０）

Ｙ ＝

ｙ１１ ｙ１２ … ｙ１Ｑ

ｙ２１ ｙ２２ … ｙ２Ｑ

︙ ︙ ︙
ｙｍ１ ｙｍ２ … ｙｍＱ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

ｍ×Ｑ

（１１）

　 　 设激活函数为 ｇ（ｘ），根据 ＳＬＦＮ 的网络结构组

成，则输出 Ｔ 为

Ｔ ＝ ｔ１ ｔ２ … ｔＱ[ ] ｍ×Ｑ

ｔ ｊ ＝

ｔ１ｊ
ｔ２ｊ
︙
ｔｍｊ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

ｍ×１

＝

∑
ｌ

ｉ ＝ １
βｉ１ｇ（ｗ ｉｘ ｊ ＋ ｂｉ）

∑
ｌ

ｉ ＝ １
βｉ２ｇ（ｗ ｉｘ ｊ ＋ ｂｉ）

︙

∑
ｌ

ｉ ＝ １
βｉｍｇ（ｗ ｉｘ ｊ ＋ ｂｉ）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

ｍ×１

ｊ ＝ １，２，…，Ｑ （１２）
式中

·５２５·
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ｗｉ ＝ ｗ ｉ１ ｗ ｉ２ … ｗ ｉｎ[ ]

ｘ ｊ ＝ ｘ１ｊ ｘ２ｊ … ｘｎｊ[ ] Ｔ

则（１２）式可写成

Ｈβ ＝ ＴＴ （１３）
式中， Ｈ 即为 ＳＬＦＮ 的隐含层输出

Ｈ ＝

ｇ（ｗ１ｘ１ ＋ ｂ１） ｇ（ｗ２ｘ１ ＋ ｂ２） … ｇ（ｗｌｘ１ ＋ ｂｌ）

ｇ（ｗ１ｘ２ ＋ ｂ１） ｇ（ｗ２ｘ２ ＋ ｂ２） … ｇ（ｗｌｘ２ ＋ ｂｌ）

︙ ︙ ︙
ｇ（ｗ１ｘＱ ＋ ｂ１） ｇ（ｗ２ｘＱ ＋ ｂ２） … ｇ（ｗｌｘＱ ＋ ｂｌ）

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

Ｑ×ｌ

由 Ｍｏｏｒｅ⁃Ｐｅｎｒｏｓｅ 可推出 β 为

β^ ＝ Ｈ ＋ ＴＴ （１４）
　 　 常规 ＥＬＭ 方法建模精度不高，借助于交叉验证

和增量参数形式，改进后的 ＥＬＭ 方法［１３］ 建模结果

如下所示，其中选择迎角、迎角一阶导数、侧滑角、侧
滑角一阶导数和缩减频率作为 ＥＬＭ 的输入变量，而
三轴力系数和力矩系数作为输出变量。 在 ＥＬＭ 训

练时将上述输入变量作为模型输入，而将三轴力系

数和力矩系数的风洞试验值作为模型训练时的采样

值，以此训练获得模型结构参数。

图 ２　 偏航－滚转耦合振荡下基于改进 ＥＬＭ 方法的

非定常气动力建模结果

从图 ２ 仿真结果可知，改进的 ＥＬＭ 方法可以建

立准确的双轴耦合振荡非定常气动力模型，为后续

过失速机动提供了可靠的气动模型。
２．３　 改进动态逆控制律设计

２．３．１　 快回路改进

对于（４） ～ （６）式中内回路模型，基于仿射非线

性方法可表示为

ｘ̇１ ＝ ｆｆ（􀭵ｘｆ） ＋ ｇｆ（􀭵ｘｆ）ｕ
ｙ１ ＝ ｘ１

（１５）

式中相关变量定义如下

ｘ１ ＝ ｐ ｑ ｒ[ ] Ｔ

􀭵ｘｆ ＝ ［Ｖ，α，β，ｐ，ｑ，ｒ］ Ｔ

ｕ ＝ ［δｅ δａ δｒ δｑｊ δｈｊ… δｘ δｙ δｚ］ Ｔ （１６）

ｆｆ（􀭵ｘｆ） ＝ ｆｐ（􀭵ｘｆ） ｆｑ（􀭵ｘｆ） ｆｒ（􀭵ｘｆ）[ ] Ｔ （１７）

ｆｐ（􀭵ｘｆ） ＝
Ｉｚｚ􀭰ｌ ＋ Ｉｘｚ􀭵ｎ ＋ Ｉｘｚ（ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ ＋ Ｉｚｚ）ｐｑ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
＋

　
（ Ｉｚｚ（ Ｉｙｙ － Ｉｚｚ） － Ｉ２ｘｚ）ｑｒ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ

ｆｑ（􀭵ｘｆ） ＝
􀭺ｍ ＋ （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）ｐｒ ＋ Ｉｘｚ（ ｒ２ － ｐ２）

Ｉｙｙ

ｆｒ（􀭵ｘｆ） ＝
Ｉｘｚ􀭰ｌ ＋ Ｉｘｘ􀭵ｎ ＋ （ Ｉｘｘ（ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ） ＋ Ｉ２ｚｚ）ｐｑ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
＋

　
Ｉｘｚ（ Ｉｘｘ － Ｉｙｙ ＋ Ｉｚｚ）ｑｒ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
（１８）

式中，􀭰ｌ，􀭺ｍ，􀭵ｎ 表示机体所受的三轴力矩，且不包含操

纵力矩。 ｇｆ（􀭵ｘｆ） 为操纵效能矩阵，且每个角速度回

路相应的值为

ｇｐｉ（􀭵ｘｆ） ＝
ＩｚＣ ｌｉ ＋ ＩｘｚＣｎｉ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
􀭰ｑＳｂ

ｇｑｉ（􀭵ｘｆ） ＝
Ｃｍｉ

Ｉｙｙ
􀭰ｑＳｃ

ｇｒｉ（􀭵ｘｆ） ＝
ＩｘＣｎｉ ＋ ＩｘｚＣ ｌｉ

ＩｘｘＩｚｚ － Ｉ２ｘｚ
􀭰ｑＳｂ （１９）

　 　 在控制律设计时，期望的三轴角速率为

ｐ̇ｄ

ｑ̇ｄ

ｒ̇ｄ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝
ωｐ ０ ０
０ ωｑ ０
０ ０ ωｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｐｃ － ｐ
ｑｃ － ｑ
ｒｃ － ｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（２０）

式中： ｐｃ，ｑｃ，ｒｃ 为期望快回路输入信号，由外回路计

算得到；ω ｐ，ω ｑ，ω ｒ 为带宽参数。
采用基于串接链分配方法的动态逆快回路设计

思想：期望的三轴力矩系数先通过常规气动舵面偏

转产生，如果常规舵面达到速度或位置限制，剩余的

期望力矩系数再由推力矢量产生，这样可避免推力

矢量发动机长时间处于工作状态，延长推力矢量发

动机寿命。
由上述表达式可知：常规动态逆方法在快回路

ｐ̇ｄ ｑ̇ｄ ｒ̇ｄ[ ] Ｔ 的计算时只是偏差乘以带宽。 考虑

到非定常气动力带来的控制误差， 本文提出在

ｐ̇ｄ ｑ̇ｄ ｒ̇ｄ[ ] Ｔ 的计算中引入积分环节，在非定常气

·６２５·
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动力和常规气动力偏差较大时，该快回路控制律仍

可取得较好的控制精度。 （２０） 式可写为

ｐ̇ｄ

ｑ̇ｄ

ｒ̇ｄ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝
ωｐ ０ ０
０ ωｑ ０
０ ０ ωｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｐｃ － ｐ
ｑｃ － ｑ
ｒｃ － ｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

ωｐｉ∫（ｐｃ － ｐ）

ωｑｉ∫（ｑｃ － ｑ）

ωｒｉ∫（ ｒｃ － ｒ）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

（２１）
式中， ω ｐｉ，ω ｑｉ，ω ｒｉ 分别为三轴角速率误差的积分

系数。
从上述分析可知，对快回路的改进仅仅是改变

了对象和控制系统对消之前的三轴角速率的期望

值，对于对消部分仍是保持常规动态逆的形式。
２．３．２ 较慢回路改进

较慢回路主要控制 α，β，μ，其输入是慢回路的

控制律解算输出 α ｃ，β ｃ，μ ｃ，较慢回路输出 ｐｃ，ｑｃ，ｒｃ。
较慢回路可重写为

ｘ̇２ ＝ ｆｍ（􀭵ｘｍ） ＋ ｇｍ１（􀭵ｘｍ）ｘ１ ＋ ｇｍ２（􀭵ｘｍ）ｕ
ｙ２ ＝ ｘ２ （２２）

式中

ｘ１ ＝ ［ｐ，ｑ，ｒ］ Ｔ

ｘ２ ＝ ［α，β，μ］ Ｔ

􀭵ｘｍ ＝ ［Ｖ，γ，α，β，μ］ Ｔ （２３）
（２２）式包含耦合气动力、内回路和外回路关系及操

纵力。 ｆｍ（􀭵ｘｍ） 为含耦合气动力

ｆｍ（􀭵ｘｍ） ＝ ｆα（􀭵ｘｍ） ｆβ（􀭵ｘｍ） ｆμ（􀭵ｘｍ）[ ] Ｔ （２４）
式中

ｆα（􀭵ｘｍ） ＝ ｛ － 􀭵Ｌ ＋ Ｍｇｃｏｓ（γ）ｃｏｓ（μ） －
　 Ｔｘｓｉｎ（α） ＋ Ｔｚｃｏｓ（α）｝ ／ ｍＶｃｏｓ（β）
ｆβ（􀭵ｘｍ） ＝ ｛Ｍｇｃｏｓ（γ）ｓｉｎ（μ） － Ｔｘｃｏｓ（α）ｓｉｎ（β） ＋

　 􀭵Ｙｃｏｓ（β） ＋ Ｔｙｃｏｓ（β） －
　 Ｔｚｓｉｎ（β）ｓｉｎ（α）｝ ／ ｍＶ

ｆμ（􀭵ｘｍ） ＝ ｛􀭵Ｌ（ｔａｎ（γ）ｓｉｎ（μ） ＋ ｔａｎ（β）） ＋

　 （􀭵Ｙ ＋ Ｔｙ）ｔａｎ（γ）ｃｏｓ（μ）ｃｏｓ（β） －
　 ｍｇｃｏｓ（γ）ｃｏｓ（μ）ｔａｎ（β） ＋
　 （Ｔｘｓｉｎ（α） － Ｔｚｃｏｓ（α））ｔａｎ（γ）ｓｉｎ（μ） ＋
　 （Ｔｘｓｉｎ（α） － Ｔｚｃｏｓ（α））ｔａｎ（β） －
　 Ｔｘｃｏｓ（α）ｔａｎ（γ）ｃｏｓ（μ）ｓｉｎ（β） －
　 Ｔｚｓｉｎ（α）ｔａｎ（γ）ｃｏｓ（μ）ｓｉｎ（β）｝ ／ ｍＶ （２５）

ｇｍ１（􀭵ｘｍ） 为 ｘ１ 与 ｘ̇２ 的运动学关系，表示为

ｇｍ１（􀭵ｘｍ） ＝

－ ｃｏｓαｔａｎβ １ － ｓｉｎαｔａｎβ
ｓｉｎα ０ － ｃｏｓα
ｃｏｓα
ｃｏｓβ

０ ｓｉｎα
ｃｏｓβ

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

（２６）

ｇｍ２（􀭵ｘｍ） 为操纵力部分，通常情况下飞机舵面操纵

力矩数值远大于操纵力数值，取 ｇｍ２（􀭰ｘｍ） ＝ ０，从而该

回路的控制是不精确的。
同样，较慢回路的期望信号表示为

α̇ｄ

β̇ｄ

μ̇ｄ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
ωα ０ ０
０ ωβ ０
０ ０ ωμ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

αｃ － α
βｃ － β
μｃ － μ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（２７）

　 　 可求得快回路的期望输入为

ｐｃ

ｑｃ

ｒｃ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝ ｇ －１
ｍ１（􀭵ｘｍ）

α̇ｄ

β̇ｄ

μ̇ｄ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

－
ｆα（􀭰ｘｆ）
ｆβ（􀭰ｘｆ）
ｆμ（􀭰ｘｆ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

（２８）

式中， α̇ｄ，β̇ｄ 和 μ̇ｄ 为期望较慢回路动态响应。 本文

中，α ｃ，β ｃ，μ ｃ 均 是 由 指 令 信 号 产 生， 其 中 Ｋ ＝
ｄｉａｇ（ωα，ω β，ω μ）。

由于非定常气动力的作用，导致常规动态逆方

法控制结果具有严重的迟滞性，其主要原因是相位

滞后造成的。 因此，可采用串联滞后校正装置改善

常规动态逆方法控制结果的迟滞性。 根据上述分

析，基于动态逆方法较慢回路的期望系统可写为

α̇ｄ

β̇ｄ

μ̇ｄ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｇｃ（ｓ）

ωα ０ ０
０ ωβ ０
０ ０ ωμ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

αｃ － α
βｃ － β
μｃ － μ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（２９）

式中， Ｇｃ（ｓ） 为滞后校正装置

Ｇｃ（ｓ） ＝ Ｇα（ ｓ） Ｇβ（ ｓ） Ｇμ（ ｓ）[ ] ＝
ｓ ／ ωＣα ＋ １
ｓ ／ ωＤα ＋ １

ｓ ／ ωＣβ ＋ １
ｓ ／ ωＤβ ＋ １

ｓ ／ ωＣμ ＋ １
ｓ ／ ωＤμ ＋ １

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（３０）

　 　 改进后的较慢回路输出为

ｐｃ

ｑｃ

ｒｃ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝ ｇ －１
ｍ１（􀭵ｘｍ）Ｇｃ（ｓ）

ωα ０ ０
０ ωβ ０
０ ０ ωμ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

αｃ － α
βｃ － β
μｃ － μ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

－ ｇ －１
ｍ１（􀭵ｘｍ）

ｆα（􀭵ｘｍ）
ｆβ（􀭵ｘｍ）
ｆμ（􀭵ｘｍ）

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（３１）

　 　 将（３１）式带入（２２）式可得

α̇

β̇
ｕ̇

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝
ｆα（􀭵ｘｍ）
ｆβ（􀭵ｘｍ）
ｆμ（􀭵ｘｍ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋ ｇｍ１（􀭵ｘｍ）
ｐｃ

ｑｃ

ｒｃ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝

α̇ｄ

β̇ｄ

μ̇ｄ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（３２）
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　 　 综上可知，在加入串联滞后校正环节后不会改

变原有动态逆方法较慢回路的对消性，并且极大地

削弱了较慢回路的相位滞后现象。
２．３．３　 稳定性证明

·快回路

将快回路控制律带入（１５）式可得

ｘ̇１ ＝ ｆｆ（􀭵ｘｆ） ＋ ｇｆ（􀭵ｘｆ）（ｇ
－１
ｆ （􀭵ｘｆ）（ ｘ̇１ｄ － ｆｆ（􀭵ｘｆ））） ＝

ωｐ ０ ０
０ ωｑ ０
０ ０ ωｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｐｃ － ｐ
ｑｃ － ｑ
ｒｃ － ｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

ωｐｉ∫（ｐｃ － ｐ）

ωｑｉ∫（ｑｃ － ｑ）

ωｒｉ∫（ ｒｃ － ｒ）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

（３３）
（３３）式可分为 ３ 个通道，以俯仰通道为例

ｑ̇ ＝ ωｑ（ｑｃ － ｑ） ＋ ωｑｉ∫（ｑｃ － ｑ） （３４）

　 　 基于拉普拉斯变换，（３４）式可写为

ｓｑ ＝ ωｑ（ｑｃ － ｑ） ＋ ωｑｉ（ｑｃ － ｑ） ／ ｓ （３５）
　 　 整理可得

ｑ
ｑｃ

＝
ωｑｓ ＋ ωｑｉ

ｓ２ ＋ ωｑｓ ＋ ωｑｉ

（３６）

　 　 由此可见，基于改进动态逆方法的快回路可等

效为一个二阶环节。 对于该二阶环节， ２ξω ｎ ＝ ω ｑ，
ω ２

ｎ ＝ ω ｑｉ，其中 ω ｎ 为二阶系统自然频率，ξ 为二阶系

统阻尼比。 分析可得：在选择控制律参数时只要保

证该等效二阶环节的极点在负半平面，即可使内回

路稳定。 滚转通道和偏航通道证明过程相似。
·较慢回路

将较慢回路输出带入（２２）式，且忽略 ｇｍ２（􀭵ｘｍ）
后可得

ｘ̇２ ＝ Ｇｃ（ｓ）

ωα ０ ０
０ ωβ ０
０ ０ ωμ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

αｃ － α
βｃ － β
μｃ － μ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（３７）

同样，将（３１）式分为 ３ 个通道，以迎角通道为例

α̇ ＝ Ｇα（ ｓ）ωα（αｃ － α） （３８）
基于拉普拉斯变换，（３８）式可写为

α
αｃ

＝
ωＤαωα

１
ωＣα

ｓ ＋ ωＤαωα

ｓ２ ＋ ωＤα

ωα

ωＣα

＋ １
æ

è
ç

ö

ø
÷ ｓ ＋ ωＤαωα

（３９）

　 　 由此可见，基于改进动态逆方法的较慢回路也

可等效为一个二阶环节。 对于该二阶环节， ２ξω ｎ ＝

ωＤα

ω α

ωＣα

＋ １
æ

è
ç

ö

ø
÷ ，ω ２

ｎ ＝ ωＤα

ω α

ωＣα
。 分析可得：在选择控

制律参数时只要保证该等效二阶环节的极点在负半

平面，即可使较慢回路稳定。 侧滑角通道和航迹滚

转角通道证明过程相似。
２．４　 等效缩减频率推导

在大幅振荡风洞试验中，迎角和迎角的导数变

化规律为

α ＝ α０ ＋ αｍｓｉｎ（ωｔ）
α̇ ＝ ωαｍｃｏｓ（ωｔ） （４０）

式中， α０ 是迎角初值；αｍ 为大幅振荡幅值；ω为角速

度，ω 可由（４０） 式推导得出

ω ＝ ｜ α̇ ｜

α２
ｍ － （α － α０） ２

（４１）

结合缩减频率 ｋ 定义

ｋ ＝ ２πｆｃ
Ｖ

（４２）

　 　 将（４１）式带入（４２）式，且 ω ＝ ２πｆ ，可推导得出

缩减频率的等效公式为

ｋ ＝ ｜ α̇ ｜ ｃ

Ｖ α２
ｍ － （α － α０） ２

（４３）

需要明确的是：对于（４３）式，俯仰－滚转耦合振荡下

的缩减频率计算较为准确，其他振荡形式下的等效

缩减频率计算，只在一定的迎角变化范围内也适用。

３　 仿真验证

基于上述改进动态逆方法设计的过失速机动控

制律，在 Ｖ＝ ３０ ｍ ／ ｓ，Ｈ＝ １ ０００ ｍ 下的平飞状态下实

现“赫伯斯特”机动。
对于改进的动态逆方法纵向主要参数为 ω α ＝

３．５，ωＣα ＝ ０．０２５，ωＤα ＝ ０．２，ω ｑ ＝ １２．０，ω ｑｉ ＝ ２．０，横侧

向主要参数为：ω β ＝ ２．０，ωＣβ ＝ ０．０５，ωＤβ ＝ ０．４，ω μ ＝
３．０，ωＣμ ＝ ０．０１６，ωＤμ ＝ ０．１，ω ｐ ＝ １０．０，ω ｐｉ ＝ １．０，ω ｒ ＝
１０．０，ω ｒｉ ＝ １．０。 整个“赫伯斯特” 机动的仿真结果

如图 ３ ～ １３ 所示，且与文献［３］中的常规动态逆方

法进行了对比。

·８２５·
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　 　 　 　 图 ３　 迎角曲线图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 航迹滚转角曲线图 图 ５　 平尾偏转角曲线图

　 　 　 　 图 ６　 副翼偏转角曲线图　 　 　 　 　 　 图 ７　 方向舵偏转角曲线图 图 ８　 前缘襟翼曲线图

　 　 　 　 图 ９　 后缘襟翼曲线图　 　 　 　 　 　 图 １０　 矢量喷口滚转偏转角曲线图 图 １１　 矢量喷口偏航偏转角曲线图

图 １２　 矢量喷口俯仰偏转角曲线图

　 　 分析上述仿真结果：在大迎角下，即便处于舵机

模型的物理限制下，常规气动舵面偏转幅度较大，且
在迎角较大情形下常规舵面偏转达到了饱和限制，
此时推力矢量喷口偏转逐渐增大。 但是，即使在气

动参数变化较为剧烈的情形下，基于改进动态逆方

图 １３　 “赫伯斯特”机动三维轨迹图

法与常规方法相比取得了不错的控制效果，其控制

精度较高，且迎角和航迹滚转角控制基本无滞后现

象。 在整个“赫伯斯特”机动中，高度仅变化了２０ ｍ
即实现了飞机 １８０°转弯，基于改进动态逆的仿真三

维轨迹更加贴合实际。

·９２５·
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为了验证本文所提方法的鲁棒性能，考虑气动

建模的不确定性，在三轴气动力系数和气动力矩系

数中加入了不同幅值（０．０５，０．０２，０．１，０．０１，０．０１）的
不同初始相位的正弦形式的气动扰动，基于本文提

出的改进动态逆方法获得的最终的赫伯斯特控制结

果如图 １４～１５ 所示。
从仿真结果可知，当气动参数存在一定范围内

的扰动时，本文提出方法仍能取得一定的控制效果，
迎角和航迹滚转角仍能较好地跟踪上目标曲线。 对

于扰动值更大的情况，则需从鲁棒性能入手，设计具

有较高鲁棒性能的过失速控制律。

图 １４　 气动参数扰动下迎角跟踪对比曲线图

图 １５　 气动参数扰动下航迹滚转角

跟踪对比曲线图

４　 结　 论

本文在双轴耦合大幅振荡风洞试验数据的支撑

下，通过改进 ＥＬＭ 方法建立了准确的非定常气动力

模型，基于改进的动态逆方法并结合串接链分配方

法实现了先进布局飞机常规气动舵面和推力矢量喷

口偏转的分配，并且削减了非定常气动力引起的控

制误差和控制迟滞，最终实现了“赫伯斯特”机动的

仿真验证，为后续大迎角试飞验证提供了实用控制

方法。
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