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摘要:针对现代战斗机大迎角飞行时的机翼摇晃预测与抑制问题,根据其主要动态特性建立了新的横侧向多自
由度模型,通过开环分支分析准确预测了机翼摇晃对应的临界迎角. 在此基础上考虑模型不确定性和舵面位置限
幅的影响,利用滤波器动态对跟踪误差进行补偿,设计了一种约束滤波自适应反步控制算法,通过采用补偿误差代
替跟踪误差进行自适应律设计,确保了输入饱和条件下自适应过程的稳定,并结合闭环分支分析实现了对机翼摇晃
运动的有效抑制.六自由度仿真验证了多自由度模型的有效性和控制算法的鲁棒性.
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Prediction and suppression of wing rock using bifurcation analysis
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Abstract: To predict and suppress the wing rock phenomenon appeared at high angle of attack, a new multiple degree-
of-freedom model is first established via reasonable simplifications of lateral dynamics as well as a considerate access
to wing rock’s primary properties. The wing rock motion is then predicted accurately in the open-loop analysis through
using the bifurcation method. On this basis, a robust constraint adaptive backstepping control algorithm is proposed in the
presence of model uncertainties and external disturbances, in which a command filter is introduced to impose magnitude
limit on actuators and the tracking errors are compensated by filter dynamics. Moreover, the tracking errors in adaptive laws
are replaced by compensated errors which renders a stable adaptation process even though the input saturation occurs. The
closed-loop bifurcation analysis show that the wing rock motion is suppressed efficiently. Finally, the effectiveness of the
multiple degree-of-freedom model and robustness of the proposed control algorithm are verified by six-degree-of-freedom
numerical simulation.
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1 引引引言言言(Introduction)
机翼摇晃是一种发生在中到大迎角下的非指令运

动,影响了飞机的起飞/着陆性能,限制了飞行包线,
甚至可能导致飞行安全问题 [1]. 现代战斗机为了提高
机动能力,常处于大迎角飞行状态,而且飞机的重量
逐渐向机身集中,绕纵轴的滚转惯量减小,横向稳定
性降低,导致飞机发生机翼摇晃的可能性大幅增加.
因此,开展机翼摇晃的预测与抑制方法研究具有重要
的现实意义.

机翼摇晃可以从空气的流动机理和飞行状态的时

间历程两个方面进行分析.目前针对机翼摇晃的研究
主要采用第2种方法,即通过理论建模,求解运动方程

对机翼摇晃进行预测,然后设计控制器进行抑制.在
机翼摇晃预测方面,建立合适的数学模型是实现准确
预测的关键,目前描述机翼摇晃所采用的模型包括单
自由度和多自由度模型. 文献[2–3]建立了以滚转角
为状态量的单自由度模型,分析了滚转阻尼导数与机
翼摇晃的关系,通过对比数字仿真和物理实验,在一
定程度上实现了机翼摇晃的预测. 但是该模型只针对
单个机翼的自由滚现象且完全忽略了偏航和俯仰运

动,无法描述整机的机翼摇晃运动.文献[4]基于完整
的战机模型,以滚转角和侧滑角为状态建立了描述机
翼摇晃运动的多自由度模型,并采用奇异摄动理论,
中心流形定理和分支分析方法得出了机翼摇晃的振
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幅和频率的关系.但是该模型参数计算复杂,而且对
状态量有严格的限制,不便于动力学分析.从机理建
模的角度考虑,多自由度模型在理论上能够更准确地
描述机翼摇晃运动,虽然在建模及模型解析方面存在
一定困难,但仍然具有较大的探索空间. 在机翼摇晃
抑制方面,目前研究较为广泛的主要是针对单自由度
模型的非线性控制方法. 文献[5]采用自适应控制对机
翼摇晃进行抑制,由于没有考虑建模误差,所设计的
控制器只是针对固定迎角条件下的机翼摇晃抑制问

题,无法保证迎角大范围变化时控制器的鲁棒性. 文
献[3, 6–9]针对单自由度模型中的不确定性,采用智能
控制,非线性状态反馈和不确定性估计等方法设计鲁
棒控制器对机翼摇晃进行抑制,均取得了一定的控制
效果.目前,针对多自由度模型的非线性控制仍然十
分少见.文献[10]建立了表征机翼摇晃运动的5自由度
模型,通过状态变换将其转换为标准形式,采用反馈
线性化和滑模控制相结合的方法在模型参数未知条

件下实现了对机翼摇晃的有效抑制.然而以上研究均
未考虑控制输入存在的物理约束,当飞机大迎角飞行
时,舵面操纵效率较低,舵面饱和会对非指令运动的
抑制和系统的稳定性产生较大影响[11],因此有必要研
究控制约束条件下的机翼摇晃抑制问题.

基于上述考虑,本文根据机翼摇晃的主要动态特
性对横侧向运动方程进行化简,建立了新的便于动力
学分析的横侧向非线性多自由度模型,既降低了模型
的复杂度又实现了对整机机翼摇晃现象的有效描述.
在此基础上,通过采用分支分析方法进行动力学特性
分析,准确预测了机翼摇晃对应的临界迎角. 然后考
虑模型不确定性和舵面位置限幅的影响,通过滤波自
适应反步控制器设计实现了在控制输入受约束条件

下对机翼摇晃运动的有效抑制.

2 机机机翼翼翼摇摇摇晃晃晃数数数学学学模模模型型型(Wing rock model)
本文以F–16战斗机为研究对象,假设飞机为质量

分布均匀的刚体且关于XbOZb平面对称,忽略飞行
过程中的质量变化和地球自转的影响.由于在机翼摇
晃过程中,滚转振荡和偏航振荡占据主导地位,俯仰
运动对其影响较小 [12–13]. 因此,假设纵向运动在机翼
摇晃过程中可以实现稳定控制,采用横侧向运动方程
近似表征机翼摇晃现象.基于以上假设,机翼摇晃的
数学模型可以表述为

β̇= p sinα− r cosα− T

mVt

cosα sinβ −

q̄S

mVt

(CXcosα sinβ−CYcosβ+CZsinα sinβ) +

g

Vt

(sin θ + cos θ sinϕ− cos θ cosϕ),

(1)

ϕ̇= p+ r cosϕ tan θ, (2)

ṗ=
Iz

IxIz − I2xz
q̄SbCl +

Ixz
IxIz − I2xz

q̄SbCn, (3)

ṙ=
Ixz

IxIz − I2xz
q̄SbCl +

Ix
IxIz − I2xz

q̄SbCn, (4)

其中: β, ϕ, p, r分别为侧滑角、滚转角、滚转角速度和
偏航角速度, Vt, α, θ分别为速度、迎角和俯仰角, T为
推力, m为飞机质量, q̄, S, b分别为动压,参考面积和
翼展, g为重力加速度, Ix, Iz, Ixz分别为滚转,偏航转
动惯量及惯性积, CX, CY, CZ, Cl, Cn表示总气动力

和力矩系数,具体形式如下:

CX=CX0 + CXδeδe,

CY=CY0+CYp

pb

2Vt

+CYr

rb

2Vt

+CYδaδa+CYδrδr,

CZ=CZ0 + CZδeδe,

Cl =Cl0 + Clp

pb

2Vt

+ Clr

rb

2Vt

+ Clδaδa + Clδrδr,

Cn=Cn0+Cnp

pb

2Vt

+Cnr

rb

2Vt

+Cnδaδa+Cnδrδr−

CY(xcgr − xcg)
c̄

b
,

(5)
其中: δa, δe, δr分别为副翼,升降舵和方向舵偏转角
度, xcgr, xcg分别表示质心的参考位置和实际位置, c̄
表示平均气动弦长, CX0, CY0, CZ0, Cl0, Cn0表示静态

气动力和力矩系数, CXδe , CYδa , CYδr , CZδe , Clδa ,
Clδr , Cnδa , Cnδr表示操纵系数, CYp, CYr, Clp, Clr,
Cnp, Cnr表示气动阻尼系数. 以上气动系数均为α, β

和δe的非线性函数,可以采用多维插值表格进行描述.

注注注 1 与文献[12,14]中建立的多自由度模型不同,式

(1)–(4)保留了横侧向运动的非线性特性,减小了小扰动线性

化带来的模型误差,并在一定程度上考虑了纵向运动对横侧

向通道的影响,这对于分析不同迎角条件下的机翼摇晃动态

特性是非常有利的.

3 机机机翼翼翼摇摇摇晃晃晃的的的预预预测测测(Wing rock prediction)
3.1 开开开环环环分分分支支支分分分析析析(Open-loop bifurcation analysis)
考虑到分支分析方法可以计算非线性动力学系统

随控制参数变化的平衡面和分支面,进而揭示系统的
全局动力学特性,因此采用分支分析方法对系统的动
力学特性进行分析[15].

首先在3200 m高度, 0.18 Ma速度下以水平直线飞
行为基准状态对飞机的六自由度运动方程进行配平,
得到的纵向配平结果为{

α = 30.2◦, δe=−8.3◦,

T = 39699.0 N, q̄=1491.6 Pa.
(6)

在分支分析过程中,纵向参数δe, T, q̄取式(6)中的
配平值,假设θ = α,以α为控制参数,用连续算法求
解式(1)–(4)的定常解,得到系统在开环条件下,即δa
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=δr=0◦时的平衡图如图1所示.

图 1 系统的开环分析平衡图

Fig. 1 Equilibrium of states in the open-loop analysis

图1中,实线表示稳定的平衡解,虚线表示不稳定
的平衡解,粗实线表示稳定的周期解的最大幅值,五
角星表示Hopf分支点,空心圆圈表示叉形分支点. 由
图可知,当迎角小于0.52 rad(约30◦)时,系统只有一个
稳定的平衡解,当迎角超过0.52 rad后,系统发
生Hopf分支,原来稳定的平衡解失稳,并分叉出一个
稳定的周期解,对应机翼摇晃运动.随着迎角的继续
增加,机翼摇晃的幅值逐渐增大,当迎角超过0.61 rad
后,稳定的周期解迅速退化为不稳定的平衡解. 此外,
当迎角处于0.7∼0.75 rad时,系统还存在一个随侧滑
角和滚转角周期变化的不稳定分支.

3.2 开开开环环环分分分支支支分分分析析析(Open-loop simulation)
为了验证开环分支分析的结果并考察所建立的多

自由度模型能否反映飞机的真实运动特性,当飞行速
度为0.18 Ma时,在2950 m和3250 m高度分别对飞机
的六自由度运动方程进行配平,得到迎角分别为29.4◦

和30.4◦的两个特征点,将这两个特征点的参数作为系
统状态的初值,纵向运动通过飞行控制律实现稳定控
制,仿真步长取0.01 s,给侧滑角和滚转角分别加入幅
值为3◦和4◦的初始扰动,仿真结果如图2–5所示.

图 2 α = 29.4◦时的纵向状态响应

Fig. 2 Longitudinal state responses at α = 29.4◦
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图 3 α = 29.4◦时的横侧向状态响应

Fig. 3 Lateral state responses at α = 29.4◦

图 4 α = 30.4◦时的纵向状态响应

Fig. 4 Longitudinal state responses at α = 30.4◦

图 5 α = 30.4◦时的横侧向状态响应

Fig. 5 Lateral state responses at α = 30.4◦

从图中可以看出,当迎角为29.4◦时,虽然β, ϕ均

受到扰动,但是经过较长时间的振荡后仍然能够收敛
到平衡点(0◦, 0◦). 当迎角增加到30.4◦时,横侧向状态
在初始扰动的影响下,经过一段时间的过渡过程后,
振荡的幅值和频率均保持不变,系统形成稳定的极限
环,此时飞机进入机翼摇晃阶段. 由此可知,机翼摇晃
对应的临界迎角介于29.4◦∼30.4◦之间,这与开环分
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支分析的结果是相吻合的. 因此,所建立的横侧向多
自由度模型能够反映飞机的真实运动特性并有效地

表征机翼摇晃现象,通过分支分析可以实现对机翼摇
晃临界迎角的准确预测.

4 机机机翼翼翼摇摇摇晃晃晃的的的抑抑抑制制制(Wing rock suppression)
由于气动参数摄动导致模型不可避免存在建模误

差,不失一般性,将机翼摇晃模型(1)–(4)表述为{
ẋ1 = f1 +Hx2 +D1θ1,

ẋ2 = f2 +Gu+D2θ2,
(7)

其中: x1=(β, ϕ)T, x2=(p, r)T, u=(δa, δr)
T,D1θ1,

D2θ2表示模型不确定性, θ1 = ∆CY, θ2 = (∆Cl,

∆Cn)
T, f1 = (fβ, fϕ)

T, f2 = (fp, fr)
T, fβ , fϕ, fp,

fr, H , G, D1, D2的表示形式如下:

fβ = − 1

mVt

(q̄SCX0 + T −mg sin θ) cosα sinβ+

1

mVt

(q̄SCY0 +mg cos θ sinϕ) cosβ−

1

mVt

(q̄SCZ0 +mg cos θ cosϕ) sinα sinβ,

fϕ = 0,

fp =
Iz

IxIz − I2xz
q̄Sb(Cl0 +

b

2Vt

Clpp+
b

2Vt

Clrr)+

Ixz
IxIz − I2xz

q̄Sb(Cn0 +
pb

2Vt

Cnp +
rb

2Vt

Cnr)−

Ixz
IxIz − I2xz

q̄Sc̄(xcgr − xcg)CY,

fr =
Ixz

IxIz − I2xz
q̄Sb(Cl0 +

b

2Vt

Clpp+
b

2Vt

Clrr)+

Ix
IxIz − I2xz

q̄Sb(Cn0 +
pb

2Vt

Cnp +
rb

2Vt

Cnr)−

Ix
IxIz − I2xz

q̄Sc̄(xcgr − xcg)CY,

H=

q̄SbCYp cosβ

2mV 2
t

+sinα
q̄SbCYr cosβ

2mV 2
t

−cosα

1 cosϕ tan θ

 ,

G=
q̄Sb

IxIz−I2xz

[
IzClδa+IxzCnδa IzClδr+IxzCnδr

IxzClδa+IxCnδa IxzClδr+IxCnδr

]
,

D1=[q̄S cosβ/(mVt) 0]
T
,

D2=
q̄Sb

IxIz − I2xz

[
Iz Ixz
Ixz Ix

]
.

注注注 2 考虑到飞机的姿态主要通过舵面偏转产生的力

矩进行控制,因此在控制器设计过程中忽略舵面偏转产生的

气动力对姿态的直接影响,即认为气动力操纵系数CXδe ,

CYδa , CYδr , CZδe均等于零. 但是在仿真过程中,仍然采用包

含非零气动力操纵系数的六自由度模型对控制器的鲁棒性进

行验证.

控制的目标是在模型不确定性和舵面位置限幅的

影响下,通过设计约束滤波自适应反步控制器,使系
统在跟踪给定参考指令的同时实现对机翼摇晃运动

的有效抑制.为便于控制器设计,首先给出以下假设.

假假假设设设 1[16] 对于矩阵H , G,存在常数κ1,κ2>0,
使得∥H∥6κ1, ∥G∥6κ2对任意的(Vt,α,β,ϕ,θ,δe)∈
Ω1⊂R6均成立,其中Ω1表示包含原点的紧集.

首先定义如下跟踪误差:

e1 = x1 − x1r, (8)

e2 = x2 − x2r, (9)

其中: x1r=(βr, ϕr)
T为参考输入指令, x2r=(pr, rr)

T

为经过滤波处理的虚拟控制指令.

为了避免传统反步控制存在的“计算膨胀”问题,
采用二阶滤波器对虚拟控制指令x̄2r进行滤波,得
到x2r及ẋ2r,滤波器采用如下形式表示:

ẍ2r + 2ςωnẋ2r + ω2
nx2r = ω2

nx̄2r, (10)

其中: ς, ωn分别表示滤波器阻尼比和自然角频率,滤
波器初始状态满足x2r(0) = x̄2r(0).

考虑舵面位置限幅对控制的影响,在控制器设计
过程中采用带有位置饱和函数的指令滤波器对控制

指令ū进行滤波,确保滤波后的舵偏角指令u始终处

于执行机构可实现范围内,滤波器动态表示为

¨u =2ςωn{
ωn

2ς
[satM(ū)− u]− u̇}, (11)

其中: ū,u分别表示滤波器输入和输出信号,
satM(·)表示舵面位置饱和函数,滤波器初始状态满
足u(0) = ū(0).

由于滤波器动态导致输出信号x2r,u与输入信

号x̄2r, ū之间存在误差,尤其是当控制指令ū超出舵

面最大偏转角度限制时,滤波器输入与输出之间的误
差迅速增大,从而对系统的稳定性和控制效果产生较
大的影响,因此引入滤波器动态对跟踪误差进行补偿.

定义补偿误差:

ε1 = e1 − ξ1, (12)

ε2 = e2 − ξ2, (13)

其中: ε1=(ε11, ε12)
T, ε2=(ε21, ε22)

T, ξ1, ξ2为补偿
滤波器动态,可以采用如下形式描述:

ξ̇1=−A1ξ1−K1

w t

0
ξ1dt+H(x2r−x̄2r), (14)

ξ̇2=−A2ξ2−K2

w t

0
ξ2dt+G(u−ū), (15)

其中: A1,A2为正定矩阵, K1,K2为正定对称矩阵.
对式(8)求导可得

ė1=f1+He2+H(x2r−x̄2r)+Hx̄2r+D1θ1−ẋ1r.

(16)
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设计虚拟控制指令x̄2r:

x̄2r =H−1 (−f1 + ẋ1r −Hξ2 −A1e1)−

H−1(K1

w t

0
e1dt+D1θ̂1), (17)

其中: θ̂1表示θ1的估计值,式中最后两项为鲁棒补偿
项,可用于抑制常值干扰和模型不确定性的影响.

由式(12)(14)(16)–(17)可得

ε̇1 = Hε2 −A1ε1 −K1

w t

0
ε1dt−D1θ̃1, (18)

其中θ̃1 = θ̂1 − θ1. 对式(9)求导可得

ė2 = f2 +G(u− ū) +Gū+D2θ2 − ẋ2r.

(19)

设计鲁棒控制律ū:

ū=G−1
(
−f2 + ẋ2r −HTε1 −A2e2

)
−

G−1(K2

w t

0
e2dt+D2θ̂2), (20)

其中θ̂2表示θ2的估计值.

由式(13)(15)(19)–(20)可得

ε̇2=−HTε1−A2ε2−K2

w t

0
ε2dt−D2θ̃2, (21)

其中θ̃2 = θ̂2 − θ2.

针对式(17)(20)中的参数估计值设计自适应律
˙̂
θ1 = Λ1(D

T
1 ε1 − µ1θ̂1), (22)

˙̂
θ2 = Λ2(D

T
2 ε2 − µ2θ̂2), (23)

其中: Λ1 > 0, Λ2 = ΛT
2 > 0, µ1, µ2 > 0.

定义Lyapunov函数

V1=
1

2
εT
1 ε1+

1

2
εT
2 ε2+

1

2
(
w t

0
ε1dt)

TK1

w t

0
ε1dt+

1

2
(
w t

0
ε2dt)

TK2

w t

0
ε2dt+

1

2
θ̃1Λ

−1
1 θ̃1 +

1

2
θ̃T
2 Λ

−1
2 θ̃2. (24)

对式(24)求导,联立式(18)(21)可得

V̇1 =

εT
1 (−A1ε1−D1θ̃1)+εT

2 (−A2ε2−D2θ̃2) +

θ̃1Λ
−1
1

˙̃
θ1 + θ̃T

2 Λ
−1
2

˙̃
θ2 =

−εT
1A1ε1 − εT

2A2ε2 − µ1θ̃1θ̂1 − µ2θ̃
T
2 θ̂2 6

−λmin(A1)∥ε1∥2−λmin(A2)∥ε2∥2−
µ1

2
θ̃21 +

µ1

2
θ21 −

µ2

2
∥θ̃2∥2 +

µ2

2
∥θ2∥2 6

−λmin(A)∥ε∥2 − µ1

2
θ̃21 −

µ2

2
∥θ̃2∥2 + C1,

(25)

其中:

λmin(A) = min[λmin(A1), λmin(A2)] ,

ε = (εT
1, ε

T
2 )

T,

C1 =
µ1

2
θ21 +

µ2

2
∥θ2∥2.

因此由Lyapunov稳定性定理可知,系统的补偿误
差最终收敛于原点附近的邻域内:

Ω2 = {ε| ∥ε∥ 6
√

C1

λmin(A)
}. (26)

根据舵面偏转是否出现饱和可以将闭环系统的稳

定性分为以下两种情况分别进行讨论:

1) 当控制指令ū不超过舵面最大偏转角度时,对
于给定的任意时刻t1及τ1, τ2 > 0,存在滤波器自然角
频率ωn,使得当t > t1时,补偿滤波器(14)–(15)的输
入满足[17]

∥x2r − x̄2r∥ 6 τ1, ∥u− ū∥ 6 τ2. (27)

定义如下Lyapunov函数:

V2=
1

2
ξT
1 ξ1+

1

2
ξT
2 ξ2+

1

2
(
w t

0
ξ1dt)

TK1

w t

0
ξ1dt+

1

2
(
w t

0
ξ2dt)

TK2

w t

0
ξ2dt. (28)

对上式求导,并将式(14)–(15)(27)代入可得

V̇2=

−ξT
1 [A1ξ1 −H(x2r − x̄2r)]− ξT

2 [A2ξ2−
G(u− ū)] 6
−λmin(A1)∥ξ1∥2+τ1∥H∥ ∥ξ1∥−λmin(A2)∥ξ2∥2+
τ2 ∥G∥ ∥ξ2∥ 6
−[λmin(A1)−

τ1
2
]∥ξ1∥2−[λmin(A2)−

τ2
2
]∥ξ2∥2 +

τ1
2
κ2
1 +

τ2
2
κ2
2 6

−λmin(A
′)∥ξ∥2 + C2, (29)

其中:

λmin(A
′)=

min[λmin(A1−
τ1
2
I), λmin(A2−

τ2
2
I)],

ξ = (ξT
1 , ξ

T
2 )

T, C2 =
τ1
2
κ2
1 +

τ2
2
κ2
2.

根据Lyapunov稳定性定理可知,补偿滤波器动态
最终收敛于原点附近的邻域内:

Ω3 = {ξ| ∥ξ∥ 6
√

C2

λmin(A′)
}. (30)

由式(26)(30)可知,跟踪误差一致最终有界,收敛于与
不确定性上界和控制器参数有关的邻域内:

∥ei∥6∥εi∥+∥ξi∥6
√

C1

λmin(A)
+

√
C2

λmin(A′)
.

(31)

2) 当控制指令超过舵面最大偏转角度时,控制的
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首要目标是保持自适应过程的稳定[18]. 由式(26)可知,
无论舵面偏转是否达到饱和,补偿误差始终收敛于原
点附近较小的邻域内.因此通过在参数估计过程中采
用补偿误差代替跟踪误差进行自适应律设计,可以有
效避免舵面饱和对自适应过程的影响.当舵面偏转达
到饱和时,由于控制器产生的力矩指令无法通过执行
机构完全实现,此时跟踪误差会迅速增大.然而,考虑
到x2r − x̄2r和u− ū均为有界信号[18],因此补偿滤波
器动态ξ1, ξ2均为有界值,根据式(12)–(13)可知,跟踪
误差e1, e2均有界,但是该界限与舵面饱和时间密切
相关,舵面饱和持续时间越长,跟踪误差的上界越大.

注注注 3 对于式(26)(28)(31),选择较大的A1, A2可以保

证较小的收敛区域,但是过大的A1, A2也可能会激发系统的

未建模动态. 因此参数的取值需要根据系统的稳定性和控制

效果进行折中选取.

5 仿仿仿真真真分分分析析析(Simulation analysis)
5.1 闭闭闭环环环分分分支支支分分分析析析(Closed-loop bifurcation analysis)
针对约束滤波反步控制器(17)(20),自适应律(22)

(23)和横侧向多自由度模型(1)–(4)组成的闭环系统,
采用分支分析方法对其动力学特性进行分析.假设副
翼和方向舵的最大偏转角度分别为21.5◦, 30◦. 控制
器参数的取值分别为

A1 =diag{3, 3}, A2=diag{6, 6},
K1 = diag{0.1, 0.1}, K2 = diag{0.2, 0.2},
Λ1 = 400, Λ2 =diag{0.05, 1},
µ1 =µ2 =5,

滤波器参数为ς=0.8, ωn=20 rad/s,其余仿真参数
与开环分支分析保持一致.通过分支分析得到引入控
制器后的闭环系统在零参考输入(βr = 0◦, ϕr = 0◦)
时的平衡图如图6所示.

由图可知,当迎角在0∼0.98 rad范围内变化时,原
开环系统存在的随侧滑角和滚转角周期变化的不稳

定分支左移到0.45∼0.5 rad迎角之间,由于在该迎角
区域内系统的零平衡解是稳定的,系统的状态不受该
分支的影响.因此,通过鲁棒约束滤波自适应反步控
制,系统的稳定区域大幅度增加,在迎角小于
0.98 rad范围内,系统的状态最终能够收敛到零附近,
开环系统存在的极限环消失,机翼摇晃得到了有效抑
制.当迎角大于0.98 rad(约56.5◦)后,系统发生分叉,
该区域内唯一存在的零平衡解失稳,闭环系统具有不
稳定性. 此时由于飞机处于大迎角飞行状态,气动舵
面操纵效率较低且受到幅值限制,无法提供足够的控
制能量,需要引入推力矢量辅助控制以提供足够的力
矩保证闭环系统的稳定性.

图 6 系统的闭环分析平衡图

Fig. 6 Equilibrium of states in the closed-loop analysis
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5.2 闭闭闭环环环仿仿仿真真真验验验证证证(Closed-loop simulation)
为了验证闭环分支分析的结果,对闭环系统的控

制效果进行仿真分析.系统的初始状态与闭环分支分
析保持一致,在仿真的初始时刻分别给侧滑角和滚转
角加入幅值为3◦和4◦的小幅扰动,侧滑角指令βc始终

保持为零,迎角和滚转角指令表示为:

αc=30.2◦, ϕc=0◦, t < 5 s,

αc=30.2◦, ϕc=4◦, 5 s 6 t < 8 s ,

αc=23.8◦+0.8t, ϕc=4◦, 8 s 6 t < 10 s,

αc=23.8◦+0.8t, ϕc=−4◦, 10 s 6 t < 15 s,

αc=23.8◦+0.8t, ϕc=0◦, 15 s 6 t < 20 s.

(32)

在仿真过程中,首先将指令信号xc=(αc, βc, ϕc)
T

通过一个二阶滤波器进行预先处理,得到实际的参考
输入信号xr = (αr, βr, ϕr)

T及其导数ẋr,二阶滤波器
可以表示为

xr(s)

xc(s)
=

ω2
d

s2 + 2ς0ωds+ ω2
d

, (33)

其中: ς0 = 1, ωd = 2 rad/s.

为了验证控制器的控制效果,将本文所提出的约
束滤波自适应反步控制方法与传统自适应反步控制

方法进行比较,同时在侧向力系数,滚转力矩系数和
偏航力矩系数中分别加入0.005, 0.01, 0.005的气动参
数不确定性,控制效果对比如图7–9所示,采用本文所
提出的控制方法的控制效果如图10–12所示.
图7–9中: Case 1表示本文提出的鲁棒约束滤波自适
应反步控制方法, Case 2表示不考虑约束和滤波误差
补偿的传统自适应反步控制方法, Case 3表示不考虑
不确定性补偿的约束滤波反步控制方法.

从图7–9中可以看出,与其他两种方法相比,本文
所提出的鲁棒约束滤波自适应反步控制方法具有更

好的控制效果.侧滑角和滚转角存在的初始扰动在控
制的作用下迅速得以消除,系统的状态均能够收敛到
平衡点附近较小的邻域内.虽然迎角在大于机翼摇晃
临界迎角的区域内连续变化,但是滚转角在模型不确
定情况下仍然能够实现对给定指令的稳定跟踪,系统
原有的极限环消失,表明机翼摇晃运动得到了有效抑
制.由图10–11可知,在10∼12 s之间,由于副翼和方向
舵的偏转达到了饱和,侧滑角和滚转角均出现了一定
的跟踪误差,但是通过引入滤波器动态对跟踪误差进
行补偿,使得补偿误差仍然处于原点附近很小的邻域
内.从图9中可以看出,由于采用了补偿误差代替跟踪
误差进行自适应律设计,参数估计过程几乎不受舵面
饱和的影响,通过对模型不确定性进行补偿可以保证
较好的控制效果.而对于传统自适应反步控制方法,
由于采用跟踪误差进行自适应律设计,使得自适应过
程受到舵面的直接影响.当舵面偏转达到饱和时,跟

踪误差迅速增大导致参数估计误差也急剧增大,进而
产生更大的舵偏量和跟踪误差,尤其是当自适应参数
的取值较大时,容易导致系统不稳定.

图 7 横侧向参考指令跟踪曲线

Fig. 7 Time histories of lateral commands tracking

图 8 副翼和方向舵舵偏角响应

Fig. 8 The deflections of aileron and rudder

图 9 不确定参数估计

Fig. 9 Estimation of uncertain parameters
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图 10 角度子系统跟踪误差,滤波器动态和补偿误差
Fig. 10 The tracking errors, filter dynamics and compensated

errors in angular subsystem

图 11 角速度子系统跟踪误差,滤波器动态和补偿误差
Fig. 11 The tracking errors, filter dynamics and compensated

errors in angular rate subsystem

图 12 纵向状态响应

Fig. 12 Longitudinal state responses

6 结结结论论论(Conclusions)
机翼摇晃的预测与抑制是飞机大迎角非线性动力

学分析与控制的重要研究方向.本文的研究结果表明
所建立的横侧向多自由度模型能够有效描述机翼摇

晃运动,通过开环分支分析能够实现对机翼摇晃临界
迎角的准确预测,所设计的鲁棒约束滤波自适应反步
控制器可以有效抑制机翼摇晃运动,并且在模型不确
定和控制受约束条件下具有较强的鲁棒性和较好的

控制效果.但是机翼摇晃作为一种复杂的非线性运动,
其产生机理和作用形式仍然是值得深入研究的课题,
建立既能准确表征机翼摇晃现象又便于开展动力学

分析的数学模型是机翼摇晃预测和抑制研究亟待解

决的关键问题.本文的研究揭示了系统初始状态偏离
平衡位置较小情况下的动力学特性,机翼摇晃涉及的
鞍点和吸引域等复杂的非线性动力学特性分析将是

下一步的研究重点.
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