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摘　 要：考虑弹性飞机在风干扰作用下乘客乘坐舒适性降低，提出一种基于奇异摄动分解的乘坐品质

控制方法。 针对弹性客机动力学模型，采用奇异摄动理论将模型解耦为刚性慢变子系统和弹性快变

子系统。 考虑刚性子系统的附加时变扰动和气动不确定影响，设计干扰观测器估计扰动项并采用神

经网络处理模型不确定性，将复合估计信息作为前馈补偿并结合俯仰角速率和法向过载跟踪误差反

馈给出自适应鲁棒控制策略。 针对弹性子系统设计非奇异终端滑模控制，实现振动主动抑制。 综合

刚弹子系统控制器设计形成弹性客机乘坐品质控制律，实现附加法向过载和弹性模态的快速抑制收

敛。 基于李雅普诺夫稳定性分析证明了系统的一致终值有界。 仿真结果表明，在离散突风和大气紊

流作用下所提出的控制方法能够降低客机关键位置处的附加法向过载，有效提升弹性客机乘坐品质。
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　 　 为实现节省燃油的经济性目标，现代客机呈现

轻结构、大柔性和低阻尼等特点，气动弹性问题日益

明显［１］。 客机飞行过程中不可避免遭遇不同类型、
强度和方向的风场，造成机体弯曲振动、客机颠簸和

晃动加剧，降低乘客乘坐舒适性，引发驾驶员操纵失

误，对飞行安全构成较大隐患［２］。 为降低风场扰动

对客机飞行安全与机上乘员的乘坐舒适性影响，早
期研究由于工程技术限制，通常只能采取添加机械

弹簧、阻尼器和惯性装置等结构被动抵抗风干

扰［３］。 部分学者提出使用机械网络式减震器［３］、流
体制动器［４］ 等部件实现客机乘坐品质改善。 随着

航空技术发展，借助前后缘襟翼、扰流板［５］ 等非常

规控制面提升乘坐舒适性成为当前工程实际中较为

常见的一种方式。 上述操纵装置通常还承担增加升

力或减缓飞行速度等作用，响应较慢且不能根据风

场特性自适应偏转［６］。
针对已有研究的局限性，部分学者基于常规控

制舵面改善客机乘坐品质。 文献［７］借助非定常气

动力有理函数拟合方法建立时域连续阵风响应方

程，通过控制副翼和升降舵抑制飞机颠簸。 文献

［８］基于状态空间涡格法建立飞行器阵风气动力模

型，并通过鲁棒控制器设计副翼偏转，有效降低气动

弹性系统对阵风扰动的敏感性。 文献［９］针对翼身

融合布局客机操纵性差、抗干扰能力弱等问题，设计

自抗扰控制器控制升降舵，改善乘客乘坐舒适性。
考虑客机实际飞行过程风扰动的影响，部分研

究基于传感器和观测器获得风扰动信息，并通过控

制舵面自适应调节，提升乘坐品质。 文献［１０］利用

多普勒激光雷达传感器测量机头处的风场轮廓，据
此设计 Ｈ∞ 最优控制提升飞机乘坐品质。 文献［１１］
考虑风切变效应建立干扰动力学模型，基于法向过

载反馈设计鲁棒控制器抑制风扰动。 文献［１２］利

用观测器估计风扰动产生的弯矩，设计 Ｈ∞ 控制器

减缓风扰动产生的附加机翼载荷。 文献［１３］通过

观测器估计阵风扰动信息并设计前馈控制器，与翼

根载荷反馈控制器结合组成乘坐品质控制系统。 部

分学者考虑气动弹性［１４⁃１５］ 影响，开展柔性客机乘坐

品质研究。 文献［１６］建立柔性机翼有限元模型并

根据输出反馈和状态观测器进行控制器设计。 文献

［１７］基于阵风扰动下的柔性飞机状态空间方程，设
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计预测控制律改善乘坐品质。 文献［１８］考虑飞行

过程中参数摄动及阵风扰动对弹性机翼气动特性的

影响，建立参数不确定性的线性分式变换模型，并设

计鲁棒控制器抑制机翼颤振。
基于以上分析可知，已有研究忽略弹性模态在

风扰动时带来的附加结构载荷，仅考虑刚体飞机进

行乘坐品质控制器设计，部分研究考虑弹性振动影

响建立刚弹一体化模型，仅依赖模型本身的稳定裕

度使系统趋于稳定，未设计主动反馈控制抑制弹性

模态。 本文建立大型客机刚弹一体化模型，设计基

于奇异摄动分解的乘坐品质控制方法［１９］，该方法将

客机模型解耦为刚性慢变子系统和弹性快变子系

统，并针对 ２ 个子系统分别设计控制器，通过二者共

同作用改善弹性客机乘坐品质。 针对刚性子系统，
考虑风干扰引起的附加过载扰动和气动不确定，采
用神经网络处理气动不确定性，设计扰动观测器估

计风干扰，结合法向过载和俯仰角速率跟踪误差设

计自适应鲁棒控制，针对弹性子系统设计非奇异终

端滑模鲁棒控制抑制振动模态。 仿真结果表明，在
离散突风和大气紊流作用下所提方法能够降低飞机

关键位置处的附加法向过载，实现振动主动抑制并

有效提升弹性客机乘坐品质。

１　 问题描述

１．１　 大型弹性客机动力学模型

考虑如下大型弹性客机动力学模型

ｕ̇ ＝
􀭵Ｆｘ

ｍ
＋ ｒｖ － ｑｗ

ｖ̇ ＝
􀭵Ｆｙ

ｍ
＋ ｐｗ － ｒｕ

ｗ̇ ＝
􀭵Ｆｚ

ｍ
＋ ｑｕ － ｐｖ

ｐ̇ ＝
􀭺Ｍｘ ＋ Ｉｘｚ ｒ̇ － （ Ｉｚｚ － Ｉｙｙ）ｑｒ ＋ Ｉｘｚｐｑ

Ｉｘｘ

ｑ̇ ＝
􀭺Ｍｙ － （ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ）ｐｒ － Ｉｘｚ（ｐ２ － ｒ２）

Ｉｙｙ

ｒ̇ ＝
􀭺Ｍｚ ＋ Ｉｘｚ ｐ̇ － （ Ｉｙｙ － Ｉｘｘ）ｐｑ － Ｉｘｚｑｒ

Ｉｚｚ
ξ̈ ＝ － Ｃξξ ξ̇ － Ｋξξξ ＋ Ｑｅ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１）

该模型包含 １４ 阶弹性模态 ξ ＝ ［ξ １，ξ ２，…，ξ １４］ Ｔ，６

个状态 Ｘａ ＝ ［ｕ，ｖ，ｗ，ｐ，ｑ，ｒ］ Ｔ 和 ３ 个控制输入 Ｕ ＝
［δ ｅ，δ ａ，δ ｒ］ Ｔ，ξ 表示弹性模态广义坐标，ｕ，ｖ 和 ｗ 分

别表示飞行速度在平均体轴系中三轴方向上的投

影，ｐ，ｑ 和 ｒ 分别表示飞机在平均体轴系下绕三轴转

动的角速率，δ ｅ，δ ａ 和 δ ｒ 分别表示飞机升降舵，副翼

和方向舵，ｍ表示飞机质量，Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ 和 Ｉｘｚ 分别表示

飞机在平均体轴系下绕三轴的转动惯量和交叉惯性

积，Ｃξξ，Ｋξξ 和 Ｑｅ 分别表示广义阻尼矩阵、广义刚度

矩阵和弹性模态广义力，􀭵Ｆ ｉ 和 􀭺Ｍｉ（ ｉ ＝ ｘ，ｙ，ｚ） 分别表

示平均体轴系中三轴方向的合外力和力矩，具体表

达式为

Ｃξξ ＝ ｄｉａｇ（２μ１ω１，２μ２ω２，…，２μ１４ω１４）

Ｋξξ ＝ ｄｉａｇ（ω２
１，ω２

２，…，ω２
１４）

Ｑｅ ＝ 􀭰ｑＳ

ｃＣα
ξ１ α ＋ ｃＣδｅ

ξ１ δｅ
ｃＣα

ξ２ α ＋ ｃＣδｅ
ξ２ δｅ

︙
ｃＣα

ξ１４ α ＋ ｃＣδｅ
ξ１４ δｅ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

􀭵Ｆ ｉ ＝ Ｆ ｉ ＋ Ｆξｉ

􀭺Ｍｉ ＝ Ｍｉ ＋ Ｍξｉ
{ ， ｉ ＝ ｘ，ｙ，ｚ

［Ｆξｘ，Ｆξｙ，Ｆξｚ，Ｍξｘ，Ｍξｙ，Ｍξｚ］ Ｔ ＝ Δｆξ

Δｆξ ＝ 􀭰ｑ Ａξ０ξ ＋ ｌ
Ｖ
Ａξ１ ξ̇ ＋ ｌ

Ｖ
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

Ａξ２ ξ̈ ＋ Ｄξｘａ
é

ë
êê

ù

û
úú

ｘ̇ａ ＝ Ｖ
ｌ
Ｒｘａ ＋ Ｅξ ξ̇

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

式中： μ ｉ 和 ω ｉ（ ｉ ＝ １，２，…，１４） 分别表示弹性模态阻

尼比和自然频率；α 为飞机迎角；􀭰ｑ ＝ （１ ／ ２）ρＶ２ 为动

压；ρ 为空气密度；Ｖ为飞机飞行速度，ｌ为机翼展长；
ｃ 为平均气动弦长；Ｓ 为机翼面积；Ａξ０，Ａξ１ 和 Ａξ２ 均

为弹性模态广义坐标对应的非定常气动力影响系数

矩阵；Ｄξ 为气动力滞后根的状态变量 ｘａ 对应的影响

系数矩阵；Ｒ为气动力滞后根对角阵；Ｅξ 为弹性模态

广义坐标导数系数矩阵；Ｃα
ｉ 和 Ｃδ ｅ

ｉ （ ｉ ＝ ξ １，ξ ２，…，ξ １４）
均表示气动参数；Ｆ ｉ 和 Ｍｉ（ ｉ ＝ ｘ，ｙ，ｚ） 分别表示飞机

平均体轴的气动力与力矩分量；Ｆξ ｉ 和Ｍξ ｉ（ ｉ ＝ ｘ，ｙ，ｚ）
分别表示飞机平均体轴的弹性模态广义力与力矩分

量［２０］。
１．２　 动力学模型变换

考虑弹性客机的法向过载为

ｎｚ ＝
１
ｇ
（ ｗ̇ ＋ ｖｐ － ｕｑ） （２）

　 　 进一步可知

·２３８·
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ｎ̇ｚ ＝
１
ｇ
（ ｗ̈ ＋ ｖ̇ｐ ＋ ｖｐ̇ － ｕ̇ｑ － ｕｑ̇） （３）

　 　 定义 ｘ１ ＝ ｎｚ，ｘ２ ＝ ｑ，并考虑弹性客机受到风场

扰动后时变干扰 ｄｗ 和 ｄｑ，可知

ｘ̇１ ＝ Ａｎｚ ＋ Ｂｎｚ［ξ，ξ̇，ξ̈，ｘａ］ Ｔ

ｘ̇２ ＝ Ａｑ ＋ Ｂｑ［ξ，ξ̇，ξ̈，ｘａ］ Ｔ

ξ̈ ＝ － Ｃξξ ξ̇ － Ｋξξξ ＋ Ｑｅ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（４）

式中： ξ ＝ ［ξ １，ξ ２，…，ξ １４］ Ｔ，ξ̇ ＝ ［ ξ̇１，ξ̇２，…，ξ̇１４］ Ｔ，ξ̈ ＝

［ ξ̈１，ξ̈２，…， ξ̈１４］ Ｔ，其余变量表达式为

Ａｎｚ ＝
１
ｇ [ ｗ̈ ＋

Ｆｙ

ｍ
＋ ｐｗ － ｒｕ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｐ －

Ｆｘ

ｍ
＋ ｒｖ － ｑｗ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｑ ＋

　 ｖ (
Ｍｘ ＋ Ｉｘｚ ｒ̇ － （ Ｉｚｚ － Ｉｙｙ）ｑｒ ＋ Ｉｘｚｐｑ

Ｉｘｘ
) －

　 ｕ (
Ｍｙ － （ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ）ｐｒ － Ｉｘｚ（ｐ２ － ｒ２）

Ｉｙｙ
) ] ＋ ｄｗ

Ａｑ ＝
Ｍｙ ＋ （ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）ｐｒ － Ｉｘｚ（ｐ２ － ｒ２）

Ｉｙｙ
＋ ｄｑ

Ｂｑ ＝
１
Ｉｙｙ

􀭰ｑ Ａ５
ξ０ 　 （ ｌ ／ Ｖ）Ａ５

ξ１ 　 （ ｌ ／ Ｖ） ２Ａ５
ξ２ 　 Ｄ５

ξ[ ]

Ｂｎｚ ＝

　 􀭰ｑ
ｇ

ｐ
ｍ
Ａ１

ξ０
－ ｑ

ｍ
Ａ２

ξ０
＋ ｖ
Ｉｘｘ

Ａ４
ξ０
－ ｕ
Ｉｙｙ

Ａ５
ξ０

ｌ
Ｖ

ｐ
ｍ
Ａ１

ξ１
－ ｑ

ｍ
Ａ２

ξ１
＋ ｖ
Ｉｘｘ

Ａ４
ξ１
－ ｕ
Ｉｙｙ

Ａ５
ξ１

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｌ２

Ｖ２

ｐ
ｍ
Ａ１

ξ２
－ ｑ

ｍ
Ａ２

ξ２
＋ ｖ
Ｉｘｘ

Ａ４
ξ２
－ ｕ
Ｉｙｙ

Ａ５
ξ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｐ
ｍ
Ｄ１

ξ － ｑ
ｍ
Ｄ２

ξ ＋ ｖ
Ｉｘｘ

Ｄ４
ξ － ｕ

Ｉｙｙ
Ｄ５

ξ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ｔ

式中， Ａｉ
ξ０，Ａ

ｉ
ξ１，Ａ

ｉ
ξ２ 和 Ｄｉ

ξ，ｉ ＝ １，２，４，５ 分别表示 Δｆξ
中 Ｆξｘ，Ｆξｙ，Ｍξｘ 和Ｍξｙ 对应的弹性模态广义力与力矩

系数。
１．３　 奇异摄动分解弹性客机动力学模型

定义 η ＝ λｍ，ηｓ ＝ ξ 和 ηＢｑ ＝ϕ１，其中 λｍ 是Ｋ －１
ξξ

的最小特征根。 则（４） 式变换为

ｘ̇１ ＝ Ａｎｚ ＋ Ｂｎｚ［ξ，ξ̇，ξ̈，ｘａ］ Ｔ ＝

　 Ａｎｚ ＋ Ｂｎｚ［ηｓ，ηｓ̇，ηｓ̈，ｘａ］ Ｔ

ｘ̇２ ＝ Ａｑ ＋ Ｂｑ［ξ，ξ̇，ξ̈，ｘａ］ Ｔ ＝ Ａｑ ＋ ϕ１［ｓ，ｓ̇，ｓ̈，ｘａ］ Ｔ

ηｓ̈ ＝ － Ｃξξηｓ̇ － Ｋξξηｓ ＋ Ｑｅ

ｘ̇ａ ＝ Ｖ
ｌ
Ｒｘａ ＋ Ｅξηｓ̇，ｘａ（０） ＝ ｄｉａｇ（０，…，０）

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（５）

　 　 令 η ＝ ０，则气动力滞后根的状态变量 ｘａ 迭代

后，其值保持为 ０。 忽略弹性模态对刚性慢变量的

影响，则（５） 式可近似写为

ｘ̇１ｓ ＝ Ａｎｚｓ

ｘ̇２ｓ ＝ Ａｑｓ ＋ ϕ１ｓｓ
０ ＝ － Ｋ１ｓｓ ＋ Ｑｅｓ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（６）

式中， Ｋ１ ＝ Ｋξξη，ｓｓ ＝ Ｋ －１
１ Ｑｅｓ。

则刚性慢变子系统变换为

ｘ̇１ｓ ＝ Ａｎｚｓ

ｘ̇２ｓ ＝ Ａｑｓ ＋
􀭰ｑ２Ｓ
Ｉｙｙ
∑
１４

ｉ ＝ １

Ａ５ｉ
ξ０

ω２
ｉ

（ｃＣα
ξｉ α ＋ ｃＣδｅ

ξｉ δｅｓ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（７）

　 　 （７）式可近似写为

ｘ̇１ｓ ＝ ｘ２ｓ ＋ Ｆｎｚ ＋ ｄｗ

ｘ̇２ｓ ＝ Ｆｑ ＋ Ｇｑδｅｓ ＋ ｄｑ
{ （８）

式中

Ｆｎｚ ＝
１
ｇ [

Ｆｙｓ

ｍ
＋ ｐｓｗｓ － ｒｓｕｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｐｓ －

　
Ｆｘｓ

ｍ
＋ ｒｓｖｓ － ｑｓｗｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｑｓ ＋

　 ｖｓ (
Ｍｘｓ ＋ Ｉｘｚ ｒ̇ｓ － （ Ｉｚｚ － Ｉｙｙ）ｑｓｒｓ ＋ Ｉｘｚｐｓｑｓ

Ｉｘｘ
) ＋ ｗ̈ｓ －

ｕｓ (
Ｍｙｓ － （ Ｉｘｘ － Ｉｚｚ）ｐｓｒｓ － Ｉｘｚ（ｐ２

ｓ － ｒ２ｓ ）
Ｉｙｙ

) ] － ｑｓ

Ｆｑ ＝
Ｍｙｓ

Ｉｙｙ
＋

（ Ｉｚｚ － Ｉｘｘ）ｐｓｒｓ
Ｉｙｙ

－
Ｉｘｚ（ｐ２

ｓ － ｒ２ｓ ）
Ｉｙｙ

＋

　 􀭰ｑ２Ｓ
Ｉｙｙ
∑
１４

ｉ ＝ １

Ａ５ｉ
ξ０

ω２
ｉ

ｃＣα
ξｉ α

Ｇｑ ＝
Ｃδｅ

Ｍｙ 􀭰ｑＳｃ
Ｉｙｙ

＋ 􀭰ｑ２Ｓ
Ｉｙｙ
∑
１４

ｉ ＝ １

Ａ５ｉ
ξ０

ω２
ｉ

ｃＣδｅ
ξｉ

　 　 定义快变变量 ｏ１ ＝ ｓ － ｓｓ 和 ο２ ＝ η ｓ̇，新的时间

尺度 Ｔｆ ＝ Ｔ ／ η ，快变子系统可写为

ｄｏ１

ｄＴｆ

＝ ｏ２

ｄｏ２

ｄＴｆ

＝ 􀭰ｑＳＮｆδｅｆ － Ｃξξ η ｏ２ － Ｋ１ｏ１ （９）

式中

Ｎｆ ＝ ｄｉａｇ
λ －１

ｍ

ｗ２
１

ｃＣδｅ
ξ１，

λ －１
ｍ

ｗ２
２

ｃＣδｅ
ξ２，…，

λ －１
ｍ

ｗ２
１４

ｃＣδｅ
ξ１４

æ

è
ç

ö

ø
÷

１．４　 控制目标

基于奇异摄动分解后的刚性子系统和弹性子系
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西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４１ 卷

统，本文控制目标是对刚性慢变子系统设计自适应

鲁棒控制，对弹性快变子系统设计非奇异终端滑模

控制，综合两者设计得到乘坐品质控制律，降低风扰

动下机头、机身和机尾位置处的附加法向过载，提升

弹性客机乘坐品质。

２　 风扰动及乘坐品质评价准则

典型风场扰动包括离散突风和大气紊流。 采用

国军标［２１］中的 １⁃ｃｏｓ 离散突风和大气紊流模型模拟

风干扰影响。
１⁃ｃｏｓ 离散突风模型为

Ｖｗｉｎｄ ＝ ０

Ｖｗｉｎｄ ＝
Ｖｍ

２
１ － ｃｏｓ πτ

ｄｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｖｗｉｎｄ ＝ ０

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

　
ｘ ＜ ０
０ ≤ ｘ ≤ ２ｄｍ

ｘ ＞ ２ｄｍ

（１０）

式中： Ｖｗｉｎｄ 为风速；Ｖｍ 为风速的最大值；ｄｍ 为离散突

风的尺度；τ 为突风空间变量。
冯卡门大气紊流模型的谱密度函数为

　 φ ｕ（ｗ） ＝
２σ ２

ｕ Ｌｕ

πＶ
· １

１ ＋ １．３３９Ｌｕ
ｗ
Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë
êê

ù

û
úú

５ ／ ６ （１１）

　 φ ｖ（ｗ） ＝
２σ ２

ｖ Ｌｖ

πＶ
·

１ ＋ ８
３

２．６７８Ｌｖ
ｗ
Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

１ ＋ ２．６７８Ｌｖ
ｗ
Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë
êê

ù

û
úú

１１ ／ ６ （１２）

φｗ（ｗ） ＝
２σ ２

ｗ Ｌｗ

πＶ
·

１ ＋ ８
３

２．６７８Ｌｗ
ｗ
Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

１ ＋ ２．６７８Ｌｖ
ｗ
Ｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë
êê

ù

û
úú

１１ ／ ６ （１３）

式中：ｗ为角频率；Ｌｕ，Ｌｖ 和 Ｌｗ 为紊流尺度；σ ｕ，σ ｖ 和

σｗ 为紊流速度的均方值。
采用阵风减缓率、乘坐品质准则 Ｃ指标［２２］ 以及

乘坐不舒适指标［２３］ 作为乘坐品质评价准则。
阵风减缓率定义为

η ＝ （ｎ１ － ｎ２） ／ ｎ１ （１４）
式中： ｎ１ 为不加入乘坐品质控制输出的过载响应均

方根值；ｎ２ 为加入乘坐品质控制后输出的过载响应

均方根值。
Ｃ 准则的表达式为

Ｃ ＝ ２ ＋ ７．６􀭵ａｚ ＋ １１．９􀭵ａｎ （１５）
式中： Ｃ 为乘坐舒适性指数；􀭵ａｚ 和 􀭵ａｎ 为大气紊流引

起的乘员所在位置处的法向过载均方根和侧向过载

均方根。 乘坐舒适性指数 Ｃ的取值与乘坐品质的关

系为：２ ≤ Ｃ ＜ ３，乘坐品质为舒适；３ ≤ Ｃ ＜ ４，乘坐

品质为中等；４ ≤ Ｃ ＜ ５，乘坐品质为不舒适；Ｃ≥５，
乘坐品质为非常不舒适。

国军标中乘坐不舒适性指标的表达式为

Ｄｉ ＝ ∫ｆｔ
０．１

Ｗ（ ｆ） ２ Ｔｃｓ（ ｆ） ２Φｕ（ ｆ）ｄｆ[ ]
１ ／ ２

（１６）

式中： Ｄｉ 为乘坐不舒适指标（法向或横向）；Ｗ（ ｆ） 为

加速度加权函数（法向或横向）；Ｔｃｓ（ ｆ） 为乘客位置

处的传递特性；Φｕ（ ｆ） 为冯卡门阵风强度功率谱密

度；ｆ 为客机弹性模态频率；ｆｔ 为截断频率，当 ｆ 高于

截断频率时，在紊流中气动弹性响应不明显。 乘坐

不舒适指标的评价准则如表 １ 所示。
表 １　 乘坐不舒适指标

乘坐不舒适指标 飞行阶段时间 ／ ｈ
均方根紊流强度

超过概率

长航时要求

０．１０ ３．０ 以上 ０．２

０．１３ １．５～３．０ ０．２

０．２０ ０．５～１．５ ０．２

短航时要求 ０．２８ ０．５ 以下 ０．０１

３　 乘坐品质控制器设计

针对奇异摄动分解得到的刚性子系统和弹性子

系统分别进行控制器设计，并将控制输入叠加，共同

组成乘坐品质控制的舵面偏转。
３．１　 刚性慢变子系统自适应鲁棒控制

步骤 １　 定义法向过载跟踪误差 ｅ１ ＝ ｘ１ｓ － ｘ１ｄ，
ｘ１ｄ 为期望法向过载，利用神经网络逼近 Ｆｎｚ，可得法

向过载误差动力学为

ｅ̇１ ＝ ｘ２ｓ ＋ Ｆｎｚ ＋ ｄｗ － ｘ̇１ｄ （１７）
　 　 设计俯仰角速率虚拟控制 ｘ２ｃ 为

ｘ２ｃ ＝ － ｋ１ｅ１ － Ｆ^ｎｚ － ｄ^ｗ ＋ ｘ̇１ｄ （１８）

式中： ｋ１ ＞ ０ 为设计参数；Ｆ^ｎｚ ＝ Ｗ^Ｔ
１θ１（ｘ１ｓ） 为 Ｆｎｚ 的

估计值；Ｗ^１ 为最优权重向量 Ｗ１ 的估计值；ｄ^ｗ 为 ｄｗ

的估计值。
令虚拟控制量 ｘ２ｃ 通过一阶滤波器，可得

κ２ ｘ̇２ｄ ＋ ｘ２ｄ ＝ ｘ２ｃ （１９）
式中： ｘ２ｄ（０） ＝ ｘ２ｃ（０），κ ２ ＞ ０ 为设计参数。

定义俯仰角速率跟踪误差为 ｅ２ ＝ ｘ２ｓ － ｘ２ｄ，法向

过载跟踪误差 ｅ１ 的导数为

·４３８·
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ｅ̇１ ＝ － ｋ１ｅ１ ＋ 􀭹Ｆｎｚ ＋ 􀭹ｄｗ ＋ ｅ２ ＋ ｘ２ｄ － ｘ２ｃ （２０）

式中： 􀭹Ｆｎｚ ＝􀮃ＷＴ
１θ１（ｘ１ｓ），􀮃Ｗ１ ＝Ｗ１ － Ｗ^１，􀭹ｄｗ ＝ ｄｗ － ｄ^ｗ。

为消除 ｘ２ｄ － ｘ２ｃ 的影响，设计补偿信号为

ｍ̇１ ＝ － ｋ１ｍ１ ＋ ｍ２ ＋ ｘ２ｄ － ｘ２ｃ （２１）
式中： ｍ１（０） ＝ ０，ｍ２ 在步骤 ２ 给出。

定义补偿后的跟踪误差 ｖ１ ＝ ｅ１ － ｍ１ 和 ｖ２ ＝ ｅ２ －
ｍ２，则 ｖ１ 的导数为

ｖ̇１ ＝ － ｋ１ｖ１ ＋ 􀭹Ｆｎｚ ＋ 􀭹ｄｗ ＋ ｖ２ （２２）
　 　 设计预测误差 ｚ１ 为

ｚ１ ＝ ｘ１ｓ － ｘ^１ｓ

ｘ^·１ｓ ＝ ｘ２ｓ ＋ Ｆ^ｎｚ ＋ ｄ^ｗ ＋ ｋｚ１ｚ１
{ （２３）

式中， ｋｚ１ ＞ ０ 为设计参数。
设计自适应更新律为

Ｗ^
·

１ ＝ γ１［（ｖ１ ＋ γｚ１ｚ１）θ１（ｘ１） － ζ１Ｗ^１］ （２４）
式中， γ １ ＞ ０，γ ｚ１ ＞ ０ 和 ζ １ ＞ ０ 为设计参数。

设计扰动观测器为

ｄ^ｗ ＝ Ｐ１（ｘ１ｓ － χ
１）

χ̇１ ＝ ｘ２ｓ ＋ Ｆ^ｎｚ ＋ ｄ^ｗ － Ｐ －１
１ （ｖ１ ＋ γｚ１ｚ１）

{ （２５）

式中： Ｐ１ ＞ ０ 为设计参数。
步骤 ２　 利用神经网络逼近 Ｆｑ，俯仰角速率误

差动力学为

ｅ̇２ ＝ Ｆｑ ＋ Ｇｑδｅｓ ＋ ｄｑ － ｘ̇２ｄ （２６）
　 　 设计刚体慢变子系统升降舵偏转 δ ｅｓ 为

Ｇｑδｅｓ ＝ － ｋ２ｅ２ － Ｆ^ｑ － ｄ^ｑ － ｅ１ ＋ ｘ̇２ｄ （２７）

式中： ｋ２ ＞ ０为设计参数；Ｆ^ｑ ＝ Ｗ^Ｔ
２θ２（ｘ２ｓ） 为 Ｆｑ 的估

计值；Ｗ^２ 为最优权重向量 Ｗ２ 的估计值；ｄ^ｑ 为 ｄｑ 的

估计值。
俯仰角速率跟踪误差 ｅ２ 的导数为

ｅ̇２ ＝ － ｋ２ｅ２ ＋ 􀭹Ｆｑ ＋ 􀭹ｄｑ － ｅ１ （２８）

式中： 􀭹Ｆｑ ＝ Ｆｑ － Ｆ^ｑ，􀮃Ｗ２ ＝ Ｗ２ － Ｗ^２，􀭹ｄｑ ＝ ｄｑ － ｄ^ｑ。
设计补偿信号为

ｍ̇２ ＝ － ｋ２ｍ２ － ｍ１ （２９）
式中， ｍ２（０） ＝ ０。

补偿后的跟踪误差 ｖ２ 的导数为

ｖ̇２ ＝ － ｋ２ｖ２ ＋ 􀭹Ｆｑ ＋ 􀭹ｄｑ － ｖ１ （３０）
　 　 设计预测误差 ｚ２ 为

ｚ２ ＝ ｘ２ｓ － ｘ^２ｓ

ｘ^·２ｓ ＝ Ｇｑδｅｓ ＋ Ｆ^ｑ ＋ ｄ^ｑ ＋ ｋｚ２ｚ２
{ （３１）

式中： ｋｚ２ ＞ ０ 为设计参数。
设计自适应更新律为

Ｗ^
·

２ ＝ γ２［（ｖ２ ＋ γｚ２ｚ２）θ２（ｑ） － ζ２Ｗ^２］ （３２）
式中， γ ２ ＞ ０、γ ｚ２ ＞ ０ 和 ζ ２ ＞ ０ 为设计参数。

设计扰动观测器为

ｄ^ｑ ＝ Ｐ２（ｘ２ｓ － χ
２）

χ̇２ ＝ Ｆ^ｑ ＋ Ｇｑδｅｓ ＋ ｄ^ｑ － Ｐ －１
２ （ｖ２ ＋ γｚ２ｚ２）

{ （３３）

式中， Ｐ２ ＞ ０ 为设计参数。
３．２　 弹性快变子系统非奇异终端滑模控制

针对弹性快变子系统 （ ９） 式， 设计滑模面

ｅ［２４］
ｓ 为

ｅｓ ＝ ｏ１ ＋ １
ｃ２
ｏｐｃ ／ ｑｃ

２ （３４）

式中： ｃ２ ＞ ０为设计参数；ｐｃ 和 ｑｃ 均为正奇数且满足

１ ＜ ｐｃ ／ ｑｃ ＜ ２。
滑模面误差动力学为

ｅ̇ｓ ＝ ｏ̇１ ＋ １
ｃ２
ｏ̇ｐｃ ／ ｑｃ

２ ＝ １
η

[ｏ２ ＋ １
ｃ２

ｐｃ

ｑｃ
ｏｐｃ ／ ｑｃ－１

２ ·

　 （ － Ｃξξ η ｏ２ － Ｋ１ｏ１ ＋ ｇｆδｅｆ） ] （３５）

式中， ｇｆ ＝ 􀭰ｑＳＮｆ。
设计弹性快变子系统舵面偏转 δ ｅｆ 为

δｅｆ ＝ － ｇ －１
ｆ （ － Ｃξξ η ｏ２ － Ｋ１ｏ１ ＋

　 ｃ２（ｑｃ ／ ｐｃ）ｏ２－ｐｃ ／ ｑｃ
２ ＋ ｋｓｓｇｎ（ｅｓ）） （３６）

式中： ｋｓ ＞ ０ 为设计参数。
基于刚性慢变子系统舵面偏转 δ ｅｓ 和弹性快变

子系统舵面偏转 δ ｅｆ，得到乘坐品质改善控制系统的

舵面偏转 δ ｅ ＝ δ ｅｓ ＋ δ ｅｆ。

４　 稳定性分析

定理 １　 考虑刚体慢变子系统（８）式，设计升降

舵偏转（２７）式，自适应更新律（２４）及（３２）式，扰动

观测器 （ ２５） 及 （ ３３） 式，则李雅普诺夫函数 （见

（３７））式中的信号 ｖｉ，􀮃Ｗｉ，ｚｉ，ｋｚｉ，ｉ ＝ １，２ 是一致终值

有界的。
证明 　 选择李雅普诺夫函数 ＶＬ 为

ＶＬ ＝ Ｖ１ ＋ Ｖ２ （３７）
式中

Ｖ１ ＝ １
２
（ｖ２１ ＋ γ －１

１
􀮃ＷＴ

１
􀮃Ｗ１ ＋ γｚ１ｚ２１ ＋ 􀭹ｄ２

ｗ）

Ｖ２ ＝ １
２
（ｖ２２ ＋ γ －１

２
􀮃ＷＴ

２
􀮃Ｗ２ ＋ γｚ２ｚ２２ ＋ 􀭹ｄ２

ｐ）

　 　 则 ＶＬ 的导数为

·５３８·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４１ 卷

Ｖ̇Ｌ ＝ － ｋ１ｖ２１ － ｋ２ｖ２２ ＋ ζ１
􀮃ＷＴ

１Ｗ^１ ＋ ζ２
􀮃ＷＴ

２Ｗ^２ －

　 ｋｚ１γｚ１ｚ２１ － ｋｚ２γｚ２ｚ２２ ＋ 􀭹ｄｗ ｄ̇ｗ ＋ 􀭹ｄｑ ｄ̇ｑ －

　 Ｐ１
􀭹ｄｗ

􀭹Ｆｎｚ － Ｐ２
􀭹ｄｑ

􀭹Ｆｑ － Ｐ１
􀭹ｄ２
ｗ － Ｐ２

􀭹ｄ２
ｑ （３８）

　 　 考虑以下不等式

ζｉ􀮃ＷＴ
ｉ Ｗ^ｉ ≤

１
２
ζｉ‖Ｗｉ‖２ － １

２
ζｉ􀮃ＷＴ

ｉ
􀮃Ｗｉ， ｉ ＝ １，２

􀭹ｄ ｊ ｄ̇ ｊ ≤
１
２
􀭹ｄ２
ｊ ＋ １

２
ｄ２
ｍｊ， ｊ ＝ ｗ，ｑ

－ 􀭹ｄ ｊ
􀭹Ｆ ｊ ≤

υｉ

２
σｉ

􀭹ｄ２
ｊ ＋ １

２υｉ

􀮃ＷＴ
ｉ
􀮃Ｗｉ

式中： σ １ ＝ ‖θ１（ｘ１）‖２；σ ２ ＝ ‖θ２（ｘ２）‖２；υ ｉ ＞ ０

为常数； ｄ̇ ｊ ≤ ｄｍｊ ；ｄｍｊ 为常数。
则（３８） 式可进一步写为

Ｖ̇Ｌ ≤－ ∑
ｉ ＝ １，２

ｋｉｖ２ｉ ＋ Ｒ － ∑
ｉ ＝ １，２

（ζＬｉ􀮃ＷＴ
ｉ
􀮃Ｗｉ ＋

　 ＰＬｉ
􀭹ｄ２
ｊ ＋ ｋｚｉγｚｉｚ２ｉ ） （３９）

式中

Ｒ ＝ １
２ ∑ｉ ＝ １，２

（ζｉ‖Ｗｉ‖２ ＋ ｄ２
ｍｊ）

ＰＬｉ ＝ Ｐ ｉ －
１
２

－ １
２
Ｐ ｉυｉσｉ

ζＬｉ ＝
１
２
ζｉ －

１
２
Ｐ ｉυ

－１
ｉ

　 　 选择控制参数使得 ＰＬｉ ＞ ０ 和 ζ Ｌｉ ＞ ０，可得

Ｖ̇Ｌ ≤－ ｌ ＶＬ ＋ Ｒ （４０）
式中， ｌ ＝ ｍｉｎ｛２ｋｉ，２ＰＬｉ，２ζ Ｌｉ，２ｋｚｉγ ｚｉ｝。

进一步可得

０ ≤ ＶＬ ≤ Ｒ
ｌ

＋ ＶＬ（０） － Ｒ
ｌ

é

ë
êê

ù

û
úú ｅ － ｌ ｔ （４１）

　 　 由（４１）式可知，李雅普诺夫函数（３７）中的信号

是一致终值有界的。
定理 ２　 考虑弹性快变子系统（９）式，设计升降

舵偏转（３６）式，则李雅普诺夫函数（见（４２）式）中

的信号 ｅｓ 是渐进稳定的。
证明 　 选择李雅普诺夫函数 Ｖｆ 为

Ｖｆ ＝
１
２

η ｅｓｅＴ
ｓ （４２）

　 　 对 Ｖｆ 求导可得

Ｖ̇ｆ ＝ － （１ ／ ｃ２）（ｐｃ ／ ｑｃ）οｐｃ ／ ｑｃ－１
２ ｋｓｓｇｎ（ｅｓ）ｅｓ

　 ≤－ （１ ／ ｃ２）（ｐｃ ／ ｑｃ）οｐｃ ／ ｑｃ－１
２ ｋｓ‖ｅｓ‖ （４３）

当 ｏ２ ≠０，由于 １ ＜ ｐｃ ／ ｑｃ ＜ ２，因此 ｏｐｃ ／ ｑｃ－１
２ ＞ ０，

故 ｅｓ 是渐近稳定的，故 ｏ１ 和 ｏ２ 有界，进一步可知弹

性模态 ξ 有界。

５　 仿真分析

算例飞机为某大型双发民用运输客机，其空载

质量为 ４０ ３０５．９ ｋｇ，绕质心俯仰转动惯量为 Ｉｘｘ ＝
１．０４７ × １０６ ｋｇ·ｍ２，Ｉｙｙ ＝ ２．４５７ × １０６ ｋｇ·ｍ２ 和 Ｉｚｚ ＝
３．３６５ × １０６ ｋｇ·ｍ２。 以机头为参考坐标系原点，位
置特性的主要参数如表 ２ 所示；各阶弹性模态的阻

尼比为 ０．０１，自然频率如表 ３ 所示。 在进行仿真测

试时，算例飞机的初始状态设置为：速度 ２５０ ｍ ／ ｓ，
高度为 １ ５００ ｍ，配平攻角为 ２． ７８°。 舵机特性为

１０ ／ （ ｓ＋１０），舵面偏转速率限制为 １５° ／ ｓ，位置限制

为±３０°。
表 ２　 算例飞机的位置特性主要参数 ｍ

机头驾驶舱坐标 机身坐标 机翼翼根坐标 机尾坐标

Ｘ＝ ５．４３２
Ｙ＝ ０．０００
Ｚ＝ －０．６９１

Ｘ＝ ２０．６００
Ｙ＝ ０．０００
Ｚ＝ －０．６９１

Ｘ＝ ２０．６００
Ｙ＝ ０．０００
Ｚ＝ －０．６９１

Ｘ＝ ３０．７７４
Ｙ＝ ０．０００
Ｚ＝ －０．６９１

表 ３　 算例飞机的 １４ 阶弹性模态自然频率

序号 频率 ／ Ｈｚ 模态说明

１ ２．６７３ 机翼对称一弯

２ ３．２４０ 机翼反对称一弯

３ ４．８０７ 机身垂直一弯

４ ５．０１５ 机身侧向一弯

６ ６．２１２ 机翼对称二弯

７ ６．８９９ 机翼面内反对称一弯

８ ７．２３３ 机翼面内对称一弯

９ ８．０８２ 平尾反对称一弯

１０ ８．２２１ 机翼面内对称二弯

１１ ９．９８３ 平尾对称一弯

１２ １０．０６０ 机翼面内反对称二弯

１３ １０．５６０ 高阶模态

１４ １１．３２０ 高阶模态

参考国军标［２１］，设定 １⁃ｃｏｓ 离散阵风的阵风尺

度为 ５０ ｍ，阵风强度为 １５ ｍ ／ ｓ；设定大气紊流沿机

体轴三轴的风干扰强度参数分别选取轻扰动和中等
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扰动，轻扰动的风干扰强度为 σｗ ＝ １．５ ｍ ／ ｓ，σｕ ＝σｖ ＝
２．１２ ｍ ／ ｓ，紊流尺度为 Ｌｕ ＝ ２Ｌｖ ＝ ２Ｌｗ ＝ ５３０ ｍ；中等扰

动风干扰强度为 σｗ ＝σｕ ＝σｖ ＝ ６．４ ｍ ／ ｓ，紊流尺度为

Ｌｕ ＝ ２Ｌｖ ＝ ２Ｌｗ ＝ ５３０ ｍ。
仿真步长和仿真周期分别设置为 ０．０１ 和 ２０ ｓ。

仿真过程中，飞机从初始时刻即遭遇风扰动。 对于

弹性快变子系统，控制器参数设置为 ｃ２ ＝ １，ｋｓ ＝ ３，
ｐｃ ＝ ５和 ｑｃ ＝ ３。 对于刚性慢变子系统，控制器参数设

置为 ｋ１ ＝ ２ 和 ｋ２ ＝ ４，一阶滤波器参数设置为 κ２ ＝
０．０２，更新律参数设置为 γｉ ＝ １，γｚｉ ＝ １，ζｉ ＝ ０．００１ 和

ｋｚｉ ＝ ０．１，ｉ＝ １，２，扰动观测器参数设置为 Ｐ１ ＝ ２．３ 和

Ｐ２ ＝ １．２。
为验证所提方法的有效性，本文所提基于奇异

摄动分解的乘坐品质控制方法记为“ＲＩＤ⁃ＦＬＥ”，而
传统只反馈刚体状态，不反馈弹性模态的乘坐品质

控制方法记为“ＲＩＤ”，不加入乘坐品质控制记为

“ＯＲＩ”。 客机处于阵风尺度为 ５０ ｍ 的 １⁃ｃｏｓ 离散阵

风下，飞机机头、机身、机翼翼根和机尾处的过载响

应结果如图 １ 所示。

图 １　 客机关键位置处的法向过载（１⁃ｃｏｓ 阵风）

　 　 由仿真结果可知，２ 种乘坐品质控制策略均能

够减缓风扰动时客机的过载，针对客机各个位置的

法向过载峰值， “ ＲＩＤ” 方法的减缓效果分别为

９．２３％，８．４３％，９．５５ ％和 １３．１６％。 “ＲＩＤ⁃ＦＬＥ”方法

的减缓效果为 ３６．２％、７０．２％、６６．２９％和 ３１．５８％，对

阵风减缓效果更好。
客机处于轻扰动和中等扰动大气紊流干扰下，

客机机头、机身、机翼翼根和机尾处的过载响应结如

图 ２ 和图 ３ 所示。

图 ２　 客机关键位置处的法向过载（轻扰动大气紊流）
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图 ３　 客机关键位置处的法向过载（中等扰动大气紊流）

　 　 由仿真结果可知， “ ＲＩＤ⁃ＦＬＥ” 方法相较于

“ＲＩＤ” 方法能够使客机关键位置处的过载更加

平稳。
轻扰动大气紊流引起的客机机头、机身、机翼翼

根和机尾处的阵风减缓率如表 ４ 所示。 由表 ４ 可

知，当客机受到轻扰动大气紊流后，在客机机头、质
心、机尾和机翼翼根处，采用“ＲＩＤ⁃ＦＬＥ”方法的减缓

率相较于“ＲＩＤ”方法均有所提升，在机尾位置处减

缓效果提升最大，达到 １１．２％。
表 ４　 大气紊流（轻扰动）减缓率 ％

控制器 机头过载 机身过载 机尾过载 机翼过载

ＲＩＤ ４８．５７ ５８．７６ ４５．５７ ５９．０５
ＲＩＤ⁃ＦＬＥ ５９．３９ ６０．７５ ５６．７７ ６０．９０

中等扰动大气紊流引起的客机机头、机身、机翼

翼根和机尾处的阵风减缓率如表 ５ 所示。 由表 ５ 可

知，当客机受到中等扰动大气紊流后，在客机机头、
质心、机尾和机翼翼根处，采用“ＲＩＤ⁃ＦＬＥ”方法的减

缓率相较于“ＲＩＤ”方法均有所提升，在机身位置处

减缓率提升最大，达到 ３１．６７％。
表 ５　 大气紊流（中等扰动）减缓率 ％

控制器 机头过载 机身过载 机尾过载 机翼过载

ＲＩＤ ３２．１８ ３５．５０ ２９．１３ ３５．７９
ＲＩＤ⁃ＦＬＥ ５２．９６ ６７．１７ ４５．２０ ６７．２６

为准确评价算例飞机的乘坐品质，分别列举无

乘坐品质控制、传统“ＲＩＤ” 方法以及本文提出的

“ＲＩＤ⁃ＦＬＥ”方法进行评估，处于中等大气紊流下客

机关键位置处的乘坐品质 Ｃ 准则以及乘坐不舒适

指标如表 ６ 和表 ７ 所示。
表 ６　 大气紊流（中等扰动） Ｃ 准则

控制器 机头 质心 机尾 机翼翼根

ＯＲＩ ３．０１６ ４ ３．１２４ ０ ３．０５０ ５ ３．１１８ ６
ＲＩＤ ２．６８９ ４ ２．７２５ ０ ２．７４４ ５ ２．７１８ ２

ＲＩＤ⁃ＦＬＥ ２．４７８ １ ２．３６９ ０ ２．５７５ ６ ２．３６６ ２

由表 ６ 可得，处于中等扰动大气紊流影响下，无
乘坐品质控制时客机乘坐品质 Ｃ 准则为“中等”，采
用乘坐品质控制的客机能够改善 Ｃ 准则数值，从
“中等”改善为“舒适”，而本文所提的“ＲＩＤ⁃ＦＬＥ”方
法的 Ｃ 准则指标更小、改善效果更优。

表 ７　 大气紊流（中等扰动） 乘坐不舒适指标

控制器 机头 质心 机尾 机翼翼根

ＯＲＩ ０．２１１ ５ ０．２５８ ７ ０．２２６ ０ ０．２５６ ２
ＲＩＤ ０．０９７ ３ ０．１０７ ６ ０．１１３ ５ ０．０２８ １

ＲＩＤ⁃ＦＬＥ ０．０４６ ８ ０．０２７ ９ ０．０６７ ８ ０．０２７ ５

由表 ７ 可得，客机受到中等扰动大气紊流影响

时，采用乘坐品质控制的客机能改善乘坐不舒适指

标。 且本文所提的“ＲＩＤ⁃ＦＬＥ”方法相较于“ＲＩＤ”方
法，能将客机关键位置处的乘坐不舒适性指标降低

至小于 ０．１，满足长航时等级一标准。
客机处于中等扰动大气紊流时，定义 ｑｄ ＝ ｘ^２ｓ 为

俯仰角速率估计值，ｑ 为真实值，Δｑ ＝ ｑｄ － ｑ。 定义

ｎｚｄ ＝ ｘ^１ｓ 为法向过载估计值，ｎｚ 为 真 实 值，Δｎｚ

＝ ｎｚｄ － ｎｚ。
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图 ４　 俯仰角速率、法向过载估计与估计误差

　 　 通过图 ４ 可知，在扰动观测器和神经网络作用

下，自适应更新律实现了法向过载和俯仰角速率的

准确估计。 由图 ５ 可知，乘坐品质控制中升降舵偏

转处于合理范围之内。 图 ６ 为部分弹性模态示意

图，在“ＲＩＤ⁃ＦＬＥ”方法控制下相关弹性模态最终收

敛到稳态值。

图 ５　 升降舵偏转　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ６　 部分弹性模态

　 　 综上所述，所提出的基于奇异摄动分解的乘坐

品质控制策略能够在风扰动下有效降低弹性客机过

载波动，提升客机机头、机身、机尾和机翼翼根位置

处乘客的乘坐品质。

６　 结　 论

本文针对大型弹性客机乘坐品质提升研究基于

奇异摄动分解的自适应鲁棒控制方法。 主要研究内

容总结如下：
１） 采用奇异摄动方法对飞机进行刚弹模态解

耦，忽略弹性模态广义速度和加速度的影响得到飞

机刚性慢变子系统，引入新的时间尺度得到飞机弹

性快变子系统。
２） 针对刚性慢变子系统，借助扰动观测器估计

附加扰动并采用神经网络处理模型不确定性，结合

法向过载和俯仰角速率跟踪误差设计自适应鲁棒控

制器，针对弹性快变子系统设计终端滑模控制器，结
合 ２ 个子系统的控制输入组成乘坐品质控制律。

３） 通过李雅普诺夫定理对系统稳定性进行了

分析，仿真结果表明所提方法在客机受到 １⁃ｃｏｓ 阵

风或中等扰动大气紊流影响下，对关键位置处的阵

风减缓效果为 ３１．５８％和 ４５．２％，弹性客机乘坐品质

由“中等”改善为“舒适”，满足乘坐不舒适性指标中

的长航时等级一标准。
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