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摘　 要： 针对推力矢量飞机在非定常气动影响下的机动控制问题，提出一种大迎角俯仰机动的控制器设计方案．采用干扰观

测器方法对机动过程中的非定常俯仰力和力矩进行估计，并在控制端进行俯仰力矩补偿以及适当的升力补偿，建立了统一参

数下飞机线性参变（ＬＰＶ）模型和外部干扰 ＬＰＶ 模型，并基于 ＬＰＶ 模型设计了标称控制器和干扰观测器．从大迎角机动仿真中

可以看出，控制系统能够控制迎角较好地跟踪输入指令，同时对机动过程中存在的非定常干扰能进行有效地抑制．仿真结果表

明利用干扰观测器的方法较其他方法具有更好的控制性能．
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　 　 借助于推力矢量技术和先进的气动布局，现代

战机普遍具备大迎角下机动的能力．然而，当飞机大

迎角机动时，由于气流分离使得气动力呈现高度非

线性，尤其会呈现出非定常迟滞特性，飞行运动将产

生明显的气动超调量和气动力时间滞后响应［１］ ．如
何消除大迎角机动中的非定常气动的影响，具有重

要的实际意义．
国内外学者［２－３］针对非定常现象的建模进行了

深入的研究，然而对于非定常气动对大迎角机动中

飞行动力学的影响以及机动过程中控制器如何抑制

和消除此类影响还需进一步考虑．文献［４］针对非定

常气动对于飞行动力学的影响进行了分析． 文献

［５］在飞控系统设计时考虑了非定常气动力的抑制

问题．为有效抑制机动飞行条件下的非定常气动影

响，本文提出利用干扰观测器的方法来对非定常气

动干扰进行观测和补偿，并进行了机动控制器设计．
干扰观测器方法具有设计灵活、能充分利用干扰的

已知信息等优点，且有较为成熟的理论和应用［６－７］ ．
为了结合干扰观测器进行机动控制器的设计，本文

将飞机模型和非定常气动模型统一描述成以期望迎

角为参数的 ＬＰＶ 形式．ＬＰＶ 模型在飞行器控制中有

较多应用［８］ ．相比于其他方法，本文中采用此类模型



能够有效描述飞机大迎角时的非线性特性，同时又

具有线性系统的形式［９］，便于控制器设计．

１　 机动控制结构

飞机的纵向大迎角机动属于短周期运动，控制

的目的在于对姿态量进行有效控制，而对于飞行速

度只需要保持在一定水平．本文所设计的机动控制

器结构如图 １ 所示，整个控制器分为快回路和慢回

路两个部分，在慢回路中依靠推力控制使得飞机机

动过程中保持一定速度，而快回路中指令的跟踪控

制是设计工作的重点，需要满足以下要求：１）对迎

角指令进行有效跟踪；２）对非定常气动干扰进行有

效抑制．图 １ 中 Ｖ 为飞行速度，α 为迎角，ｑ 为俯仰角

速度，δＴ 为发动机油门，Ｔ 为发动机推力．
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图 １　 控制结构示意

１．１　 指令滤波器

飞机机动过程中，控制系统的性能需要满足文

献［１０］中规定的飞行品质要求．对于纵向短周期机

动，驾驶杆输入指令与飞机响应值之间的等效系统

模型为

ｙｌｏｎｇ

δｓｔｉｃｋ

＝
ω２

ｓｐ

ｓ２ ＋ ２ζｓｐωｓｐｓ ＋ ω２
ｓｐ

． （１）

式中：ｙｌｏｎｇ 为纵向机动控制量；δｓｔｉｃｋ 为驾驶杆输入；
ζｓｐ、ωｓｐ分别为等效阻尼比和自然频率，满足 ωｓｐ ≈
０．０３Ｖｅｑ，０．３５≤ζｓｐ≤１．３；Ｖｅｑ为等效空速．

控制系统通过在驾驶杆输入端添加前置指令滤波

器，可以生成满足飞行品质要求的参考指令．大迎角机

动中纵向通道的驾驶杆输入为期望迎角指令 α－ ｓ，经指

令滤波器后，输出参考迎角指令 α－ 进入内环控制系统．
１．２　 慢回路控制器

慢回路控制器的作用是在进行飞机姿态调整时

保持恒定飞行速度，同时兼顾航迹控制．大迎角机动

过程中舵面偏转信号用来控制飞机姿态，因而飞行

速度则主要依靠调节发动机推力调节．这里采用文

献［１１］中的飞行 ／推进耦合器方案来进行速度回路

的控制，控制律中引入迎角反馈以减小迎角改变引

起的速度变化，具体控制律为

δＴ ＝ ＫＶ（Ｖ
－
－ Ｖ） ＋ Ｋα（α

－ － α） ＋ Ｋｓ２∫ＫＶ（Ｖ
－
－ Ｖ）ｄｔ．

式中：δＴ 为发动机油门；Ｖ
－
、Ｖ 分别为期望速度和实际

速度；α－ 、α 分别为期望迎角和实际迎角；ＫＶ、Ｋα、Ｋｓ２

分别为速度、迎角以及积分系数．
１．３　 快回路控制器

快回路控制器由 ＬＰＶ 控制器和动态配平补偿

器组成．飞机在大迎角机动中通常处于动态配平状

态，因此传统的围绕静态平衡点进行线性化获得的

单一线性模型不能很好地近似大迎角机动过程中的

飞行动力学．由于迎角变化范围较大，此时飞行运动

方程的非线性特性必须加以考虑．
动态配平补偿器的作用是根据期望迎角指令求

解动态配平点，并将解得的配平输入值引入控制端

进行偏置补偿，从而将期望指令的跟踪问题转化为

误差系统的镇定问题．通过状态变换方法［１２］，将纵

向快回路非线性动力学方程近似成以下 ＬＰＶ 形式：

ω· ＝ Ａ（θ）ω ＋ Ｂ（θ）δ ＋ Ｂ１（θ）ｄ１ ＋ Ｂ２（θ）ｄ２ ＋ Ｂ３（θ）ｄ３．

（２）
式中：ω∈Ｒ２ 为快回路误差状态；δ∈Ｒ２ 为误差输

入；θ 为调度参数；ｄ１、ｄ２ 分别为非定常升力和俯仰

力矩干扰；ｄ３ 为附加干扰；Ａ （ θ）、Ｂ （ θ）、Ｂ１ （ θ）、
Ｂ２（θ）分别为随参数 θ 变化的相应维数的矩阵．

首先对不包含干扰的标称 ＬＰＶ 误差系统进行

镇定控制器设计，使之具有良好的动态性能和鲁棒

特性．同时，在控制器设计时通过施加幅值约束来保

证多个控制输入能够较好地进行分配．考虑到迎角

等信号在实际测量中存在误差，采用观测器或滤波

器对快回路状态量进行估计．
１．４　 非定常干扰观测器

非定常干扰观测器的作用是对非定常气动干扰

进行观测和补偿，包括基于 ＬＰＶ 模型的干扰观测器

和干扰补偿器．依据动力学建模的思想，可将非定常

气动迟滞现象用一阶微分方程的形式来表示．将系

统（２）中的非定常气动干扰和附加干扰综合成外部

干扰 ｄ，其模型可由以下 ＬＰＶ 系统表示：

ξ· ＝ Ｍ（θ）ξ，ｄ ＝ Ｎξ． （３）
式中：ｄ＝ ｄ１，ｄ２，ｄ３( )Ｔ；Ｎ＝Ｉ；Ｍ（θ）为参数依赖的相应

维数的矩阵；θ 为与飞机 ＬＰＶ 模型相同的调度参数．
基于建立的外部 ＬＰＶ 干扰模型，设计干扰观测

器对系统（２）中的干扰信号进行观测，并在控制端

进行补偿．非定常俯仰力矩干扰对于机动过程有较

大影响，由于其处于力矩通道内，可使用控制力矩全

部抵消；而非定常升力处于升力通道内，对于采用鸭

式布局的推力矢量飞机来说，利用前、后舵面偏转所
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产生的直接力不能完全提供补偿，然而由于其对于

机动过程影响较小，因此这里采用部分补偿的方式

来对机动过程进行适当修正．

２　 ＬＰＶ 模型的建立

飞机在大迎角机动过程中的动态特性随着动态

平衡点的迁移而变化．在动态配平中，将速度和推力

等慢变量当作已知量，则动态平衡点由迎角信号唯一

确定，可将快回路动力学方程转化成以迎角信号为调

度参数的 ＬＰＶ 系统．同时机动过程中的非定常气动力

也可表示成以迎角信号为调度参数的 ＬＰＶ 系统，将
控制对象统一成同一种形式有利于控制器的设计．
２．１　 飞机的 ＬＰＶ 模型

考虑纵向快回路非线性飞行动力学方程：

α· ＝ ｑ － １
ＭＶ

（Ｌ ＋ Ｔｘｓｉｎ α － Ｔｚｃｏｓ α） ＋ ｇｃｏｓ γ
Ｖ

，

ｑ· ＝ １
Ｉｙ
（ｍ ＋ ｍＴ） ．

（４）
式中：α 为迎角；ｑ 为俯仰角速度；Ｖ 为飞行速度；γ
为航迹倾斜角；Ｍ 为飞机质量；Ｉｙ 为绕 ｙ 轴的转动惯

量；ｇ 为重力加速度；Ｔｘ、Ｔｚ 分别为 ｘ 轴和 ｚ 轴方向

的推力；Ｌ 为总升力；ｍ、ｍＴ 分别为总气动俯仰力矩

和由推力矢量产生的俯仰力矩．在考虑非定常的情

况下，总气动力和力矩表示为定常项与非定常项之

和，即
Ｌ ＝ Ｌｓｔｅａｄｙ ＋ Ｌｕｎｓｔｅａｄｙ，　 ｍ ＝ ｍｓｔｅａｄｙ ＋ ｍｕｎｓｔｅａｄｙ ．

　 　 这里首先在定常情况下建立标称误差系统的

ＬＰＶ 模型．假定速度 Ｖ 和航迹倾斜角 γ 为已知量，并
将飞机的迎角信号 α 分解为快变部分和慢变部分，即

α ＝ α－ ＋ α～ ． （５）
式中：慢变部分 α－ 为飞机的期望迎角，作为系统的

调度变量；而快变部分 α～ 为实际迎角与期望迎角的

差值，作为误差系统的状态变量．由于机动过程中飞

机始终处于动态平衡点周围，此时飞机的实际迎角

α 近似等于期望迎角 α－ ，即 α～≈０，可得到如下近似：
ｓｉｎ α ≈ ｓｉｎ α－ ＋ ｃｏｓ α－·α～，ｃｏｓ α ≈ ｃｏｓ α－ ． （６）

　 　 对于定常升力和俯仰力矩，采用线性叠加气动

导数模型，并使用冻结系数法，可得：

Ｌｓｔｅａｄｙ ＝ ＱＳ（ＣＬ０（α
－） ＋ ＣＬα（α

－）α～ ＋

　 　 　 ｃ
２Ｖ

ＣＬｑ（α
－）ｑ ＋ ＣＬδｃ（α

－）δｃ），

ｍｓｔｅａｄｙ ＝ ＱＳｃ（Ｃｍ０（α
－） ＋ Ｃｍα（α

－）α～ ＋

　 　 　 ｃ
２Ｖ

Ｃｍｑ（α
－）ｑ ＋ Ｃｍδｃ（α

－）δｃ） ．

（７）

式中：ＣＬ０、ＣＬα、ＣＬｑ、ＣＬδｃ分别为零升力系数、迎角升力

导数、俯仰角速度升力导数、鸭翼升力导数；Ｃｍ０、
Ｃｍα、Ｃｍｑ、Ｃｍδｃ分别为零升俯仰力矩系数、俯仰静稳定

性导数、俯仰阻尼导数、俯仰操纵导数；Ｑ ＝ １
２
ρＶ２ 为

动压；ρ 为空气密度；Ｓ 为机翼参考面积；ｃ 为机翼平

均几何弦长；δｃ 为鸭翼偏转角．
飞机推力矢量产生的力和力矩可表示为：

Ｔｘ ＝ Ｔｃｏｓ δｚ ≈ Ｔ，Ｔｚ ＝ Ｔｓｉｎ δｚ ≈ Ｔδｚ，

ｍＴ ＝ ｘＴＴｚ ≈ ｘＴＴδｚ ．
（８）

式中：Ｔ 为发动机推力；δｚ 为推力矢量偏转角；ｘＴ 为

推力矢量喷嘴到飞机质心之间的距离．
将式（６） ～ （８）代入到式（４）中，可以将非线性

动力学方程化为以下形式：

α·

ｑ·
æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＝ Ａ（α－） α － α－

ｑ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ Ｂ（α－）

δｃ
δｚ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＋ ｆ（α－）， （９）

其中

Ａ（α－） ＝
－ ＱＳ
ＭＶ

ＣＬα（α
－） － Ｔ

ＭＶ
ｃｏｓ α－ １ － ＱＳｃ

２ＭＶ２ＣＬｑ（α
－）

ＱＳｃ
Ｉｙ

Ｃｍα（α
－） ＱＳｃ２

２ＩｙＶ
Ｃｍｑ（α

－）

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

，

Ｂ（α－） ＝
－ ＱＳ
ＭＶ

ＣＬδｃ（α
－） Ｔ

ＭＶ
ｃｏｓ α－

ＱＳｃ
Ｉｙ

Ｃｍδｃ（α
－）

ｘＴＴ
Ｉｙ

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

，

ｆ（α－） ＝
－ ＱＳ
ＭＶ

ＣＬ０（α
－） － Ｔ

ＭＶ
ｓｉｎ α－ ＋ ｇｃｏｓ γ

Ｖ
ＱＳｃ
Ｉｙ

Ｃｍ０（α
－）

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

．

　 　 现设计动态配平补偿器，根据动态配平以及舵

面分配条件，同时令式（９）左边为零，可得：
α ＝ α－，δｃ ／ ｋｃ ＝ δｚ ／ ｋｚ，

０
０

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ Ａ（α－） α － α－

ｑ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ Ｂ（α－）

δｃ
δｚ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＋ ｆ（α－） ．

（１０）

式中：ｋｃ、ｋｚ 分别为舵面分配系数．式（１０）为包含未

知量 α，ｑ，δｃ，δｚ 的线性方程组，当 α－ 给定后，可通过

求解得到动态平衡点的配平输入值和状态值：
δ－ ｃ ＝ δ－ ｃ（α

－），δ－ ｚ ＝ δ－ ｚ（α
－），ｑ－ ＝ ｑ－（α－） ． （１１）

　 　 一方面动态配平补偿器按照式（１１）进行设计，
另一方面，由于 ｑ－（α－ ）为 α－ 的可导函数，对其求时间 ｔ
的导数可得

ｑ－
· ＝ （∂ｑ－（α－） ／ ∂α－） α－

·
． （１２）

　 　 通过令 ｑ～ ＝ ｑ－ｑ－，δ～ ｃ ＝ δｃ－δ
－
ｃ，δ

～
ｚ ＝ δｚ－δ

－
ｚ，可得误差系
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统的方程为

α～
·
＋ α－

·

ｑ～
· ＋ ｑ－

·

æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷
＝ Ａ（α－）

α～

ｑ～
æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＋ Ｂ（α－）

δ
～

ｃ

δ～ ｚ

æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷
． （１３）

　 　 将式（１２）代入系统（１３），可得到纵向快回路系

统的 ＬＰＶ 形式为

α～
·

ｑ～
·

æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷
＝ Ａ（α－）

α～

ｑ～
æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＋ Ｂ（α－）

δ～ ｃ
δ～ ｚ

æ

è

ç
ç

ö

ø

÷
÷
－

α－
·

∂ｑ－（α－）
∂α－

α－
·

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
．（１４）

　 　 注　 式（１４）表示的 ＬＰＶ 模型中最后一项为参

数动态项，这样处理的目的是为了更精确地描述原

方程的非线性特性，使得模型更为可靠．文献［１３］中
也考虑了这一动态项，并采用状态变换法将其变换

为与内部状态有关的准 ＬＰＶ 项，而在本文中通过式

（５）的处理，可将非线性模型转化为以快变误差信

号 α～ 为状态量，以慢变期望信号 α－ 为外部调度量的

ＬＰＶ 模型，此时参数动态项只与调度信号 α－ 有关．
在控制器设计时，将参数动态项当作附加干扰

处理，即令

ｄ３ ＝ α－
·
，Ｂ３ ＝ － １ － ∂ｑ－（α－）

∂α－
æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

．

　 　 图 ２ 给出了一组典型条件下的 ｑ－ （α－ ）和
∂ｑ－（α－ ）
∂α－

的曲线，在控制器设计时可通过查表或拟合等方式

获得相应曲线．
0.4

0.2

0

-0.2

0.04

0.02

0

-0.02

0 40 80

0 40 80

q(
α)
/((
?)
?s

-1
)

累q
(α
)/累

α

α/(?)

α/(?)

(a)q(α)~α曲线-- -

累q(α)
累α

~α曲线(b)
--
- -

-

-

-
-
-

-

图 ２　 给定条件下 ｑ－（α－ ）和∂ｑ－（α－ ）
∂α－

曲线

２．２　 干扰的 ＬＰＶ 模型

系统（２）中的外部干扰包括非定常气动干扰和

附加干扰，需要分别进行建模，并统一表示成式（３）

所示的复合干扰模型．非定常气迟滞现象是由于流

场条件变化而产生的，因而非定常气动力表现为时

间的函数．在对其进行建模时，通用的方法是采用一

阶线性或非线性微分方程的形式进行表征．文献

［１４］在进行纵向非定常气动力建模研究时，将其表

示为以下形式的参数依赖的一阶微分方程：

Ｃ·Ｌ，ｕｎｓｔｅａｄｙ ＝ － ｂＬ（α）ＣＬ，ｕｎｓｔｅａｄｙ － ａＬ（α）α
·，

Ｃ·ｍ，ｕｎｓｔｅａｄｙ ＝ － ｂｍ（α）Ｃｍ，ｕｎｓｔｅａｄｙ － ａｍ（α）α
·．

（１５）

式中：ＣＬ，ｕｎｓｔｅａｄｙ、Ｃｍ，ｕｎｓｔｅａｄｙ分别为非定常气动力和力矩

系数；ｂＬ（α）、ａＬ（α）、ｂｍ（α）、ａｍ（α）分别为依赖于迎

角的模型参数．文献［１５］给出了一组非定常升力和

俯仰力矩模型参数，如图 ３ 所示．
1

0

-1

-2

-3
0 40 80

α/(?)

a L

15

10

5

0

-5

1.0

0.5

0

-0.5

-1.0

3.0

2.5

2.0

1.5

1.0

α/(?)

α/(?)

α/(?)

b L
a m

b m

0 40 80

0 40 80

0 40 80

(a)aL~α曲线

(b)bL~α曲线

(c)am~α曲线

(d)bm~α曲线

图 ３　 非定常俯仰力矩模型参数［１５］
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模型（１５）具有参数为迎角信号 α 的 ＬＰＶ 系统

的形式，为了与建立的飞机模型（１４）具有统一的调

度参数，将模型中实际迎角信号 α 用期望迎角 α－ 替

换，并分别将非定常升力和俯仰力矩系数记为 ｄ１ 和

ｄ２，则对式（２）有

Ｂ１ ＝ － ＱＳ
ＭＶ

０æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

， Ｂ２ ＝ ０ ＱＳｃ
Ｉｙ

æ

è
ç

ö

ø
÷

Ｔ

，

进一步建立附加干扰 ｄ３ 的模型，根据指令滤波器

（１）可以将 ｄ３ 的模型近似为

ｄ
　·

３ ＝ － ２ζｓｐωｓｐｄ３ ．
　 　 将非定常干扰模型和附加干扰模型联立，可表

示成式（３）中的 ＬＰＶ 模型形式，其中参数为

θ ＝ α－，Ｍ（θ） ＝

－ ｂＬ（α
－） ０ － ａＬ（α

－）

０ － ｂｍ（α
－） － ａｍ（α

－）
０ ０ － ２ζｓｐωｓｐ

æ

è

ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷÷

．

　 　 经过以上处理，干扰模型和飞机模型具有统一

调度参数，便于在统一框架下设计控制器和干扰观

测器．由于 ＬＰＶ 模型具有微分包含的结构，对模型

的精确性依赖较小，因此基于 ＬＰＶ 模型设计干扰观

测器相比直接基于非线性系统具有较强的鲁棒性．

３　 基于 ＬＰＶ 系统的设计方法

干扰观测器方法具有高增益观测器分离原理的

优点，即允许把设计过程分解为两个步骤，首先设计

一个状态反馈控制器，以稳定标称系统并满足性能

设计要求，再使用干扰观测器对系统中的干扰进行

观测，并在控制端加以补偿．由于系统模型和干扰模

型都是 ＬＰＶ 形式，因此在设计中将相应定理扩展至

ＬＰＶ 系统．
首先，针对以下标称 ＬＰＶ 系统为

ω· ＝ Ａ（θ）ω ＋ Ｂ（θ）δ， （１６）
设计状态反馈控制器δ１ ＝Ｋω．假设参数 θ 属于紧集

Ω，给定 σＫ＞０，如果对于所有 θ∈Ω，存在对称正定

矩阵 Ｑ 和矩阵 Ｙ，使得

（Ａ（θ）Ｑ ＋ Ｂ（θ）Ｙ） ＋ （Ａ（θ）Ｑ ＋ Ｂ（θ）Ｙ）Ｔ ＋ ２σＫＱ ＜ ０，
（１７）

则控制矩阵可设计为 Ｋ ＝ ＹＱ－１，使得闭环系统是渐

进稳定，设计参数 σＫ 的作用是保证系统有较快的

收敛特性．另外，为使得控制舵面偏转较小，应用以

下输入有界条件：
δｍａｘＩ Ｙ
Ｙ Ｑ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＞ ０，

式中 δｍａｘ为最大舵面偏转值．同时考虑到迎角信号在

测量中存在误差，在控制器实施时采用其估计值代

替测量值，即δ１ ＝Ｋω
　 ＾ ．

其次，针对由外部系统（３）产生的干扰信号，可
设计以下形式的干扰观测器：

ζ· ＝ （Ｍ（θ） ＋ Ｌ［Ｂ１（θ） Ｂ２（θ） Ｂ３（θ）］Ｎ）·
　 　 （ζ － Ｌω） ＋ Ｌ（Ａ（θ）ω ＋ Ｂ（θ）δ），

ξ＾ ＝ ζ － Ｌω，

ｄ＾ ＝ Ｎξ＾ ．
（１８）

　 　 当给定 σＬ＞０，如果对于所有 θ∈Ω，存在对称正

定矩阵 Ｐ 和矩阵 Ｘ，使得

（ＰＭ（θ） ＋ Ｘ［Ｂ１（θ） Ｂ２（θ） Ｂ３（θ）］Ｎ） ＋

（ＰＭ（θ） ＋ Ｘ ［Ｂ１（θ） Ｂ２（θ） Ｂ３（θ）］Ｎ）Ｔ ＋ ２σＬＰ ＜ ０，

（１９）
则观测器增益 Ｌ 可设计为 Ｌ ＝ Ｐ－１Ｘ．为了保证观测

器尽快收敛，需要设计较大衰减率 σＬ ．
注　 对式（１７） 和式（１９） 的求解可采用网格

法［１６］或凸包法［１７］，将无穷个不等式转化为有限个．
若所观测干扰和系统输入满足匹配条件，可直

接在输入端进行补偿．在实际工程中，为了保证系统

的输入在合理范围内，干扰信号需要乘以适当的系

数矩阵 Ｆ：

δ２ ＝ － Ｂ－１（θ）Ｆ（Ｂ１（θ） ｄ＾ １ ＋ Ｂ２（θ） ｄ＾ ２ ＋ Ｂ３（θ） ｄ＾ ３），
δ ＝ δ１ ＋ δ２ ．

（２０）

４　 大迎角机动中的设计过程

将所设计的控制器方案应用于非定常气动条件

下，飞机的大迎角俯仰机动过程，并通过仿真对控制

效果进行验证．仿真中飞机的模型选用 Ｘ－３１，具备

推力矢量装置和鸭式布局，采用文献［１５］中给出的

模型来反映非定常迟滞现象．飞机的指令为图 ４ 中

实线所示的方波信号，命令飞机作迎角 ５０°快速上

仰和下俯机动．指令滤波器设计参数选择为：ωｓｐ ＝ ２，
ζｓｐ ＝ ０．７５，图 ４ 中虚线为经滤波后的指令信号．

α/
(?
)

t/s

60

40

20

0

0 5 10

滤波前
滤波后

图 ４　 大迎角机动指令

首先进行标称控制器的设计，将飞机模型化简

为式（３）中的 ＬＰＶ 形式，并采用式（１７）进行控制矩
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阵 Ｋ 的计算．在进行线性矩阵不等式计算时采用网

格法，将 ０°～８０°的迎角空间按 ５°间隔取 １７ 个节点

进行计算，即同时满足 １７ 个线性矩阵不等式．设计

参数 σＫ 和计算结果如下：

σＫ ＝ ３，Ｋ ＝
－ ２．７２ － ７．０３
－ １１６．４０ － ２８．００

æ

è
ç

ö

ø
÷ ．

　 　 标称控制器作用下的系统响应曲线如图 ５ 所

示，从图 ５ 中可以看出，在不存在非定常气动影响

的情况下，标称控制器能够较好地控制飞机完成

上仰和下俯机动；当存在非定常气动力时，飞机的

上仰机动过程出现振荡和超调，但是非定常气动

力对飞机下俯过程的影响则不明显．因此，采用干

扰观测器对非定常气动干扰进行观测和补偿是十

分必要的．

非定常
定常

α/
(?
)

t/s

60

40

20

0

0 5 10

图 ５　 标称控制器迎角响应

　 　 进一步进行干扰观测器和补偿器设计，针对近

似的外部干扰模型（３），设计如式（１８）所示的干扰

观测器，并采用式（１９）获得观测器增益 Ｌ，在计算过

程中选取与上述相同的节点，设计参数 σＬ 和计算结

果如下：

σＬ ＝ ５，Ｌ ＝
２．０１ － ０．１４
－ ３．７５ － ０．２５
１１．３６ － １．２８

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
．

　 　 当观测出非定常干扰 ｄ＾ １、ｄ
＾
２ 和附加干扰 ｄ＾ ３

后，采用式（２０）进行控制端的补偿．由于产生的直

接力有限，为了防止产生较大的补偿输入，需要设

计适当的系数矩阵 Ｆ 在力矩补偿和升力补偿之间

进行协调．通过观测值补偿后，飞机机动的迎角响

应曲线如图 ６（ａ）所示，可以看出，干扰所产生的超

调和振荡基本被消除．图 ６（ ｂ） ～ ６（ ｄ）显示干扰观

测器既能够对非定常气动干扰以及附加干扰进行

观测．
为了进行对比，针对 ＬＰＶ 系统（３）采用 Ｈ¥ 方

法进行非定常条件下飞行控制器的设计，仿真结果

如图 ７ 所示．从图 ７ 中的迎角响应曲线可以看出，Ｈ¥

控制器能够控制飞机完成机动，并且对非定常干扰

进行有效抑制．当相比于干扰观测器方法，Ｈ¥ 控制

器对于上仰机动的响应较慢，同时由于采用高增益

反馈使得舵面容易产生饱和．
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图 ６　 干扰观测器方法迎角响应与干扰估计
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图 ７　 干扰观测器方法与 Ｈ¥ 方法仿真结果对比

５　 结　 论

１）通过设计干扰观测器，能够有效地对大迎角

机动中非定常力矩干扰进行观测和补偿．由于干扰

观测器具有分离特性，因此可对其独立设计，工程应

用较为灵活．
２）通过将飞机模型和干扰模型转化为 ＬＰＶ 形式，

便于统一设计标称控制器和干扰观测器．干扰观测器方

法能够充分利用干扰的已知的模型信息，因而相比于

Ｈ¥ 等干扰抑制方法，其具有控制代价小的优点．
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