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摘　要: 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。应用非线性动态逆的目的就是对过失速机动飞行条件下高度非线性的飞

机动力学进行线化;从而围绕线性的快逆回路应用结构奇异值综合方法设计相应的鲁棒控制器, 以提供对驾

驶员指令的鲁棒跟踪。所设计的飞控系统将达到期望的飞行品质,确保系统对过失速机动飞行过程中因非定

常气动力效应引起的系统参数摄动鲁棒性良好。高逼真度、非线性的仿真验证了这一点。
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Abstract: A flight contr ol system is developed for an air craft perf orming poststall maneuver . The methods of

nonlinear dynamic inversion and structured singular v alue synthesis ar e combined to address both the nonlin-

earity and robust ness problems o f flight at po st st all maneuver conditions. T he purpo se of the nonlinear dy-

namic inver sion contr ol is to linearize the highly nonlinear v ehicle r esponse at poststall maneuver conditions.

Str uctur ed singular value synthesis is used to design an robust contr oller fo r t he linear ized fa st inver sion

lo op, which pro vides robust tr acking to pilot commands. T he r esulting flig ht contro l sy st em achieves desir ed

fly ing qualities and gua rantees g ood r obustness t o uncert ainties induced by unsteady aerodynamics effects in

poststall maneuver ing . This is demonstr ated by high fidelit y nonlinear simulation results.

Key words: st ructured singular v alue synthesis; nonlinear dynamic inversion; flig ht contro l sy stem;

robustness; poststall maneuver

　　众所周知, 过失速机动能力是决定现代空战

胜负的关键性因素之一。过失速飞行条件下综合

飞行/推力矢量控制系统的设计问题则是国内外

学者研究的一个重点。从 80年代末开始, Snell等

学者成功地应用非线性动态逆方法完成了超机动

飞机飞控系统的非线性设计,而未能解决相应设

计的鲁棒性问题及大迎角机动状态下的建模误差

则是该方法的一个缺憾 [ 1～3] ; 之后直至 90年代中

期, Banda 等人首创了非线性动态逆结合结构奇

异值综合的设计方法, 真正做到了鲁棒、非线性控

制系统的设计, 较好地适应了过失速机动飞行强

非线性、模型参数摄动大的特点,其不足在于对过

失速机动条件下模型摄动的处理过于简单[ 4～7]。

和国外相比, 国内的工作还存在一些差距, 特别是

在鲁棒非线性飞行控制研究方面。因此,本文将重

点研究如何采用非线性动态逆和结构奇异值综合

方法设计过失速飞行条件下飞控系统控制律, 解

决飞控设计中面临的非线性和鲁棒性问题。另外,

在设计中利用了非定常气动力微分方程模型来处

理相应的非定常气动力效应问题。文献[ 8]详细介

绍了如何应用非线性动态逆方法进行战机过失速

机动飞行条件下的非线性飞行控制律设计过程,

本文将在此基础上应用结构奇异值综合方法解决

动态逆控制律所面临的鲁棒性问题[ 9]。

1　结构奇异值综合方法简介

�分析结合 H ∞综合就形成了 �综合。如图 1

图 1　�综合框架

Fig. 1　�-synth es is st ructu re

所示的 �综合框架问题,其中互联结构 P 分块为

P =
P11　P12

P21　P22
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这样,从 V
′
到 E

′
的传递函数可以表示成以下的线

性分式变换

F l( P, K) = P11 + P12K( I - P22K) - 1
P21

�综合问题归结为寻找一个稳定的控制器 K 使得

‖F l ( P, K )‖�≤ 1

　　需要指出的是: �综合问题并不像标准 H ∞

优化控制问题那样可以利用直接状态空间解法得

到完整的解析解,解决 �综合问题的合理方法是
将 �综合问题转化成:寻找稳定的控制器 K和尺

度矩阵 D使得‖DF l ( P, K )D- 1‖∞≤1。

对于这样的 �综合问题, 一种解决方法就是

在保持对方固定的条件下交替地寻求使上式最小

的控制器 K和尺度矩阵 D: 对于固定的 D 而言,

上式的左边是一个标准 H ∞优化控制问题, 可以

根据前面介绍的方法求得控制器 K ;对于固定的

K而言, 上式的左边可以作为 D 上的一个凸优化

问题在每一个频率下最小化,然后用一稳定且逆

也稳定的有理传递函数匹配得到最后的 D。这种

方法就是所谓的 D-K 迭代方法。对于 D和 K 而

言,关于每个参数的优化问题都具有个体凸性, 但

这并不能保证整个优化问题是联合凸性的; 且这

种迭代也不能保证全局最优性, 尽管如此, 这种方

法多次成功地应用表明 D-K迭代方法是一种比

较理想的解决 �综合问题的方法。

2　非线性飞机动力学模型

飞机的全方位六自由度非线性刚体动力学模

型可由以下状态方程组表述。

V
·

=
1
m

[ co s�co s ( T x+ Cxq
-
S ) + sin ( T y+

Cyq
-
S ) + sin�cos ( T z + C zq

-
S ) ] - gsin!

∀
·

=
1

mVcos![ ( sin�sin�- cos�co s�sin ) ( T x+

Cxq
-
S ) + cos�cos ( T y+ Cyq

-
S ) -

( cos�sin�sin + sin�cos�) ( T z + C zq-S ) ]

!
·

=
1

mV
[ ( sin�cos�sin + cos�sin�) ( T x+ Cxq

-
S) -

sin�cos ( T y+ Cyq
-
S ) + ( sin�sin�sin -

co s�cos�) ( T z + C zq
-
S) ] -

gcos!
V

p
·

= [ I z ( L + LT ) + I zx ( N + N T ) + I z x ( I z+ I x-

I y) p q+ ( I y I z- I
2
z- I

2
z x ) qr ] ( I x I z- I

2
z x )

q
·

=
M + M T + ( I z- I x ) p r+ I z x ( r

2
- p

2
)

I y

r
·

= [ I z x( L + L T ) + I x ( N + N T ) + ( I
2
x- I x I y+

I
2
zx ) p q+ I z x ( I y- I z- I x ) qr ] ( I x I z- I

2
zx )

�
·

= q- tan ( pcos�+ rsin�) + gco s�cos!
V cos +

cos�
mV cos ( T z - C zq

-
S) -

sin�
mV cos ( T x+ Cxq

-
S)

 
·

= p sin�- r cos�+ g
V

sin�cos!+ cos 
mV

( T y+ Cyq
-
S)

-
sin 
mV

[ cos�( T x+ Cxq-S ) + sin�( T z+ C zq-S) ]

�
·

=
1

cos ( pco s�+ r sin�) -
g
V

co s!cos�tan +

　
co s co s�tan!

mV
( T y+ Cyq-S ) +

tan!sin�+ tan 
mV

·

　　[ sin�( T x+ Cxq
-

S ) - cos�( T z+ C zq-S ) ] -

　　
tan!co s�sin 

mV
[ cos�( T x+ Cxq-S ) +

　　sin�( T z+ C zq
-
S ) ]

各状态变量的变化在时间上有明显差异, 故

可用奇异摄动理论将状态变量划分层次,其中迎

角 �、侧滑角  和速度滚转角 �为慢变量, 滚转角

速度 p、俯仰角速度 q 和偏航角速度 r 为快变量,

速度 V、航迹方位角 ∀ 和航迹倾角 !为极慢变量。

3　鲁棒非线性控制律设计

按前述非线性飞机动力学模型应用非线性动

态逆方法进行非线性控制律设计,详见文献[ 8]。

应用非线性动态逆的目的就是对过失速机动飞行

条件下高度非线性的飞机动力学进行线化; 从而

可以围绕线性的内环回路应用结构奇异值综合方

法对选定的设计点设计相应的静态鲁棒角速度控

制器。最后, 将所设计的静态鲁棒角速度控制器和

非线性动态逆内、外环控制律有机地结合起来, 构

成所需的鲁棒非线性控制律,如图 2所示。

下面将着重介绍如何应用结构奇异值综合方

法进行鲁棒控制器的设计, 即图 2中的鲁棒角速

度控制器的设计。鲁棒角速度控制器设计是在显

模型跟踪框架下应用结构奇异值综合方法进行

的。鲁棒角速度控制器设计模型如图 3所示。控

制的目的是: 通过设计适当的鲁棒角速度控制器

K ,在满足加权的控制输出 z a(Wa 为对应的加权矩

阵)不超过偏转限制的前提下,使得实际输出与理

想输出之间的加权误差 zp ( Wp 为对应的加权矩

阵)最小,这里的实际输出是指带参数不确定性的

飞机对象模型 P 在控制输入 u 和不确定性输入

矢量 u# 作用下的输出( p , q 和 r ) ,理想输出是指

理想模型在角速度指令( p c, qc 和 rc)作用下的输

出。因为采用了显模型跟踪技术,角速度指令响应

的理想模型是根据期望的飞行品质要求来确定

的,换句话说,飞行品质要求反映在角速度指令响
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图 2　鲁棒非线性控制律结构图

Fig. 2　Robu st , n on linear cont rol law

图 3　鲁棒角速度控制器设计模型

Fig. 3　Design model of robus t angular rate cont roller

应理想模型中。权阵的取值是根据系统的设计要

求来确定的, 具体的要求包括:系统动态品质的要

求、鲁棒性的要求和抗干扰能力的要求等[ 10]。

理想模型取为

p
p c
　

q
qc
　

r
r c

T

=
3

s + 3
I 3×3

两个权阵分别取为

Wp = 0. 1 s + 30
s + 0. 03

I 3×3　Wa = 0. 01I 3×3

　　权阵Wp的加权对象是实际对象输出和理想

模型输出之间的误差, 具有低频段增益大, 高频段

增益小,故选择一惯性环节、一微分环节和一比例

环节组成; 权阵 Wa 的加权对象是执行机构的行

为,为了使所设计的控制器的阶次尽可能的低, 因

而选择其为常数。

根据文献[ 9]中介绍的参数不确定性建模知

识,导出带参数不确定性的飞机对象模型如下, 模

型中参数含义详见文献[ 9]。

x
�= Ax + Bu + B#u#

y # = C#x + D#U#
　
y = Cx

u# = #y #
　　根据本文算例开始设计鲁棒角速度控制器

K。� 针对广义受控对象 Pic设计相应的 H ∞控制

器,初选正数 !的上界为 100,下界为 0. 1,迭代得

到最后的 != 9. 0460> 1(不满足设计要求) ,控制

器的阶次为 11阶, 等于广义受控对象的阶次; �
进行 �分析和拟合, 为此应定义相应的块对角结

构,拟合的阶次为 3, 5, 5, 4, 3, 5, 2, 2, 3, 8和 4, 并

第一次得到尺度矩阵 D, 从而构造新的受控对象

Pic1 ;  针对受控对象 P ic1设计相应的 H ∞控制器,

初选 !的上界为 10,下界为 0. 1,迭代得到最后的

!= 2. 2213> 1(不满足设计要求) , 控制器的阶次

为 99阶; !进行 �分析和拟合, 拟合的阶次为 2,

2, 2, 3, 4, 3, 2, 2, 3, 3和 5,得到新的尺度矩阵 D1 ,

从而构造新的受控对象 P ic2 ;如此反复迭代, 最后

在第 4 次进行 H ∞控制器设计时得到的 != 0.

8477< 1(满足设计要求) ,对应的控制器的阶次为

73阶。

4　仿　真

为了验证所设计的鲁棒非线性控制律, 本节

分别就气动力数据模型没有计及和计及非定常气

动力效应[ 2]的情况进行了 180°过失速机动转弯仿

真,为方便计, 以符号 A 代表未计非定常气动力

效应的情形,以符号 B 代表计及非定常气动力效

应的情形。最后的仿真结果部分如图 4所示。图

4中虚线表示控制指令, 实线表示 A 的仿真结果,

点划线表示 B 的仿真结果。

总的说来, A、B 的仿真结果非常接近, 除了

B 中俯仰推力矢量偏转比 A 稍有增大外,大部分

变量的响应情况在整个机动过程中都很一致, 特

别是在 7s 到 14s 迎角指令急剧变化,非定常气动

力效应最显著, 与仅采用动态逆方法设计的系统

比较,效果仍很好,详见文献[ 9]。仿真结果说明所

设计的控制律确实具有良好的鲁棒性,即使在过

失速机动飞行非定常气动力效应非常显著的情况

下,仍能达到设计的期望值。

5　结　论

采用结构奇异值综合方法结合非线性动态逆

理论进行飞机过失速机动的控制律综合,提出了

一种新的内/外环动态逆控制律和鲁棒角速度控

制器的结合方案,很好地解决了两种控制方法所

用飞机动力学模型的协调性,由此得出鲁棒非线

性控制律,高逼真度、非线性的仿真结果表明所设

计的控制律在计及非定常气动力效应的条件下仍
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能获得令人满意的控制效果。

图 4　180°过失速机动转弯 A、B仿真结果比较(鲁棒非线性控制律)

Fig. 4　Compar ison of result s A and B -180°post stall maneuver
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