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摘要:通过闭环控制进行飞机尾旋自动改出时,由于控制能量不足舵机速率饱和有可能引起振荡问题.本文基
于反步法设计一种抗舵机速率饱和的尾旋自动改出控制方法. 将飞机模型看做角度、角速度和舵机三层级联结
构,首先利用反步法设计角度和角速度层控制律,然后在舵机层控制律根据舵机速率饱和限制约束控制量,同时通
过Lyapunov函数保证闭环系统渐近稳定. 对所得控制方法抗舵机速率饱和的效果进行了分析.以某现代歼击机模
型为对象的仿真试验表明,该方法在舵机存在速率饱和的情况下控制效果明显优于传统动态逆方法与传统反步法.
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Aircraft control for spin-recovery with rate saturation in actuators
LIU Kai, ZHU Ji-hong, FAN Yong

(Department of Computer Science and Technology, Tsinghua University, Beijing 100084, China)

Abstract: In recovering an aircraft from spinning by a closed-loop control system, the saturations in actuator rate due
to insufficient power may cause adverse oscillations of the aircraft motion. To deal with this problem, we propose a control
scheme based on the backstepping method. The aircraft model is developed in three cascading layers: the angle lawyer,
the angular-rate layer and the actuator layer. The control laws for the angle layer and the angular-rate layer are designed
by using the backstepping method. The control law for the actuator layer is designed by constraining the control input
corresponding to the actuator rate limits, and ensuring the stability of the closed-loop system according to a Lyapunov
function. The analysis is given on the control effect of the developed method with actuator rate saturation. Simulation
of the control for a modern fighter aircraft shows superior performances to those obtained by conventional control with
dynamic inversion or backstepping methods.
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1 引引引言言言(Introduction)
反步法[1]与时标分离动态逆方法控制结构相似,

但不需要时标分离假设, 近年来在飞控领域逐渐引
起重视[1–3]. 已有研究多针对飞行器的常规飞行状
态, 本文针对飞机的尾旋状态特别是作动系统存在
速率饱和非线性的情况进行了研究.尾旋是飞机绕
竖直轴快速旋转下降的一种危险运动,是造成飞行
事故的重要因素之一[4]. 传统尾旋改出方法是将控
制舵面置于正确位置并持续足够时间[5], 一般由飞
行员实施.但由于改出过程复杂容易误操纵,一些飞
机也安装了自动改出系统[6], 如图1所示, 系统根据
偏航角速度等飞行状态判断尾旋, 并在飞行员确认
后进行自动改出控制.

由于发生尾旋时飞机运动过程复杂,改出控制律
的设计较为困难.文献 [4]根据动量指标和最优化方
法进行了设计. 文献[7]应用了反馈线性化方法. 文

献[8]使用了滑模控制方法. 尾旋改出往往涉及非线
性求逆问题,因此动态逆方法是一种自然的选择.文
献 [5]针对F--18 HARV模型,首先利用分支分析预测
尾旋状态, 然后应用时标分离动态逆方法进行了改
出.但在只采用气动舵面控制时,受限于方向舵的速
率饱和,将飞机控制到较小迎角会在横侧向引起严
重振荡. 速率饱和使舵机动态与飞机动态的时标分
离不够充分,动态逆控制器会受到较大影响.所产生
的振荡与驾驶员诱发振荡(pilot-induced oscillations,
PIO)相似.

图 1 尾旋自动改出系统结构

Fig. 1 Automatic spin recovery system structure
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在控制律设计中,常常遇到执行器饱和问题.文
献[9]针对线性控制系统,基于线性矩阵不等式(LMI)
和内模控制(IMC)设计了抗饱和(anti-windup)补偿器
以及性能优化方法. 文献 [10]针对非线性动态逆方
法研究了抗饱和技术. 文献 [11]利用双曲函数的有
界特性设计了控制受限下的卫星编队飞行协同控制

方法. 以上研究均针对位置饱和,文献 [12]针对舵机
速率饱和所引起的飞机PIO振荡问题,利用控制分配
方法进行了解决. 本文针对文献 [5]中尾旋改出末段
的振荡问题,基于反步法和控制约束设计了抗舵机
速率饱和的改出控制律,通过降低闭环系统中舵机
层的时标,减小舵机速率饱和的影响.在仿真实验中
与传统动态逆方法和传统反步法进行比较, 结果表
明所设计方法具有更好的控制性能.

2 抗抗抗舵舵舵机机机速速速率率率饱饱饱和和和的的的控控控制制制律律律设设设计计计方方方法法法(Con-
trol law design method insusceptible to actu-
ator rate saturation)
飞机数学模型可表示为




˙̂x = f̂(x̂,u),
x̂ = [VT α β µ p q r ϕ θ ψ X Y Z]T,

u = [δt δa δe δr]T,

(1)

式中: VT, α, β, µ分别表示飞机的速度、迎角、侧滑

角和航迹滚转角, p, q, r分别表示滚转、俯仰和偏航

角速度, ϕ, θ, ψ表示3个姿态角, X , Y , Z表示位置坐

标, δt, δa, δe, δr分别表示发动机油门以及副翼、升降

舵和方向舵偏转角. 飞机在尾旋过程中, α, β, µ均偏

离正常飞行状态的值,因此对这3个量进行控制以实
现改出[5]. 设x = [α β µ]T, y = [p q r]T,将飞机
模型写为如下级联形式[1]:

ẋ = f(x) + g(x)y, (2)

ẏ = h(x,y) + k(x)δ, (3)

式中δ = [δa δe δr]T. 考虑时标差异,在式(2)中将速
度和姿态角看作缓慢变化的参数[1].

设各舵机的输入即期望舵偏角为δc = [δca

δce δcr]T,带宽分别为ωna, ωne, ωnr. 不失一般性,以
一阶惯性环节作为舵机动力学模型,如下:

δ̇ = K1(δc − δ), (4)

式中K1 = diag{ωna, ωne, ωnr}是正定对称矩阵.

设参考输入xr = [αr βr µr]T, 及虚拟控制量
yd和δd,则可定义如下跟踪误差:




x̃ = x− xr,

ỹ = y − yd,

δ̃ = δ − δd.

(5)

对式(5)进行微分并代入式(2)–(4)可得如下开环

误差动力学方程:

˙̃x = −ẋr + f(x) + g(x)(ỹ + yd), (6)
˙̃y = −ẏd + h(x,y) + k(x)(δ̃ + δd), (7)
˙̃
δ = −δ̇d −K1δ + K1δc. (8)

首先不考虑舵机动态特性设计控制律, 针对式
(6)–(7),根据反步法yd和δd需满足

[1]:

−ẋr + f(x) + g(x)yd = −Axx̃, (9)

−ẏd + h(x,y) + k(x)δd =

−Ayỹ −Q−1
y gT(x)Qxx̃, (10)

式中: Ax ∈ R3×3, Ay ∈ R3×3, Qx ∈ R3×3, Qy ∈
R3×3均为对角正定矩阵. 计算可得

yd = g−1(x)[ẋr − f(x)−Axx̃], (11)

δd = k−1(x)[ẏd − h(x,y)−Ayỹ −
Q−1

y gT(x)Qxx̃]. (12)

式(11)–(12)即为传统反步法控制律,分别称为角
度层和角速度层控制律.在此基础上,进一步考虑舵
机速率饱和问题.以方向舵为例,舵机速率饱和模型
结构如图2所示.

图 2 考虑速率饱和的方向舵舵机模型

Fig. 2 Rudder actuator model with rate saturation

设各舵机的速率饱和值为

vl = [vla vle vlr]T,

则图2中限幅器的饱和值为vlr/ωnr,即当|δcr − δr| >

(vlr/ωnr)时方向舵发生速率饱和. 设各舵机对应限
幅器的饱和值为v′l,则有

v′l = [v′la v′le v′lr]
T = K−1

1 vl. (13)

设如下饱和判定函数:

Sdv(l,z) = [Sd(l1, z1) · · · Sd(ln, zn)]T, (14)

Sd(l1, z1) =

{
0, |z1| 6 l1,

1, |z1| > l1,
(15)

式中l = [l1 · · · ln]T为常数向量, 且li > 0, i =
1, · · · , n, z = [z1 · · · zn]T为自变量.

根据式(8)对控制律(11)–(12)进行修正,实际控制
律需满足

−δ̇d −K1δ + K1δc =
−K2K1δ̃ −K3Svl −Q−1

δ kT(x)Qyỹ, (16)

式中: Qδ ∈ R3×3为对角正定矩阵, K2 ∈ R3×3,
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K3 ∈ R3×3, S ∈ R3×3满足

K2 = I3×3 −K3, (17)

K3 = diag{(1− ρ1)κ1, (1− ρ2)κ2, (1− ρ3)κ3},
0 < ρi < 1, i = 1, 2, 3, (18)

κ = [κ1 κ2 κ3]T = Sdv(v′l, δ̃), (19)

S = diag{sgn δ̃a, sgn δ̃e, sgn δ̃r}, (20)

式中: I3×3为单位矩阵, sgn(·)为符号函数; κ为根据

δ̃得出的饱和判定结果; ρ = [ρ1 ρ2 ρ3]T和vl的作用

是在发生速率饱和时减小闭环系统舵机层的时标,
见后面分析.

由式(13)(16)计算可得

δc = K−1
1 [δ̇d −Q−1

δ kT(x)Qyỹ]−K2δ̃ −
K3Sv′l + δ. (21)

该式称为舵机层控制律. 则完整控制律由式(11)–
(12)(21)组成,结构如图3所示. 图中xr和ẋr可通过将

控制指令xc串接低通滤波器得到; ẏd和δ̇d可通过解

析计算获得[1],也可采用指令滤波器法得到[13].

图 3 所设计控制律结构框图

Fig. 3 Block diagram of the developed control law

将式(11)–(12)(21)代入式(6)–(8)中可得如下闭环
误差动力学方程:

˙̃x = −Axx̃ + g(x)ỹ, (22)
˙̃y = −Ayỹ −Q−1

y gT(x)Qxx̃ + k(x)δ̃, (23)
˙̃
δ = −K2K1δ̃ −K3Svl −Q−1

δ kT(x)Qyỹ. (24)

下面对式(21)的作用及闭环系统稳定性进行分
析.

3 机机机理理理及及及稳稳稳定定定性性性分分分析析析(Mechanism and stabil-
ity analysis)
当式(19)中κ = [0 0 0]T时,由式(17)–(18)可得

K3 = 03×3, K2 = I3×3,

代入式(21)(24)可得此时的舵机层控制律与对应的
误差动态有如下形式:

δc = K−1
1 [δ̇d −Q−1

δ kT(x)Qyỹ]− δ̃ + δ,

(25)
˙̃
δ = −K1δ̃ −Q−1

δ kT(x)Qyỹ. (26)

设cy = Q−1
δ kT(x)Qyỹ, 仿真可知cy相对K1δ̃数

值较小(增大Qδ也可减小cy), 因此式(25)–(26)可近
似为

δc = K−1
1 δ̇d − δ̃ + δ, (27)

˙̃
δ = −K1δ̃. (28)

可见式(28)中误差动态的带宽与舵机带宽一致.
由于K1数值较大, 因此在式(27)中一般K−1

1 δ̇d相对

−δ̃ + δ = δd较小,故式(27)接近直接以δd作为舵机

输入.

以方向舵δr为例对速率饱和的情况进行分析.式
(27)–(28)中对应于δr有

δcr = ω−1
nr δ̇dr − δ̃r + δr, (29)

˙̃
δr = −ωnrδ̃r. (30)

如果降低误差动态(30)的带宽将降低对δr响应速

度的要求,从而减小舵机速率饱和的影响.最直接的
方法如下式所示:

˙̃
δr = −ρ3ωnrδ̃r. (31)

式(30)在|δ̃r| 6 v′lr(κ3 = 0)时成立, 而式(31)应
在|δ̃r| > v′lr(κ3 = 1,即根据δ̃r判断发生速率饱和)时
成立. 由式(8)可得对应于(31)式的舵机层控制律为

δcr = ω−1
nr δ̇dr − ρ3δ̃r + δr. (32)

比较式(29)与式(32),显然当δ̇dr较小时, ρ3的存在

可以减小控制输入δcr相对δr的变化幅度, 使速率饱
和程度降低,甚至不发生饱和,如果此时控制律能够
保证闭环系统渐近稳定, 那么系统的状态和控制量
都会向平衡点收敛,从而系统有可能进入稳定状态.

但采用式(32)的一个问题是, 当跟踪误差δ̃r在

|δ̃r| 6 v′lr和|δ̃r| > v′lr之间变化时, 控制律(29)与(32)
之间的切换会不连续,因此考虑如下控制律:

δcr = ω−1
nr δ̇dr − ρ3δ̃r − (1− ρ3)(sgn δ̃r)v′lr + δr,

(33)

其中−(1−ρ3)(sgn δ̃r)v′lr项使得该式与式(29)之间可
连续过渡.且当|δ̃r| > v′lr时下式成立:

0 < ρ3 + (1− ρ3)(sgn δ̃r)v′lr/δ̃r < 1. (34)

控制律(33)在数值上接近式(32), 且同样可减小
控制输入的变化幅度, 因此具有与式(32)近似的效
果.由式(33)所得闭环误差动态为

˙̃
δr = −ρ3ωnrδ̃r − (1− ρ3)ωnr(sgn δ̃r)v′lr. (35)

显然式(33)和误差动态(35)在考虑cy后分别与

式(21)和式(24)一致.

闭环系统的渐近稳定性可由如下备选Lyapunov
函数保证:

V (x̃, ỹ, δ̃) = (1/2)(x̃TQxx̃ + ỹTQyỹ + δ̃TQδδ̃).

(36)
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当(x̃, ỹ, δ̃) 6= (0,0,0)时有V > 0. V的时间导

数为

V̇ (x̃, ỹ, δ̃) = x̃TQx
˙̃x + ỹTQy

˙̃y + δ̃TQδ
˙̃
δ =

x̃TQx[g(x)ỹ −Axx̃] +

ỹTQy[k(x)δ̃ −Ayỹ −Q−1
y gT(x)Qxx̃] +

δ̃TQδ[−K2K1δ̃ −K3Sv′l −Q−1
δ kT(x)Qyỹ] =

−x̃TQxAxx̃− ỹTQyAyỹ − δ̃TQδK2K1δ̃ −
δ̃TQδK3Sv′l. (37)

根据式 (17) – (19), K2为对角正定矩阵, 因此有
δ̃TQδK2K1δ̃ > 0;根据式(13)v′l每个分量都大于零,
又根据式(18)–(20),有δ̃TQδK3Sv′l > 0.因此有V̇ 6
0,当且仅当(x̃, ỹ, δ̃) = (0,0,0)时有V̇ = 0,因此根
据Lyapunov稳定性理论闭环系统(22)–(24)渐近稳定.

4 数数数字字字仿仿仿真真真(Digital simulation)
根据文献数据,针对F--18 HARV的尾旋自动改出

进行数字仿真验证. 飞机模型(1)中的气动数据参考
文献[14–15],推力模型使用一阶惯性环节近似[5]. 舵
机模型包含速率与位置饱和.

尾旋改出从本质上讲可分为3个阶段: 消除飞机
自转(主要阶段)、俯冲增加飞行速度、飞机拉起到平
飞,其中第一阶段最为重要.本文通过将迎角、侧滑
角和航迹滚转角控制到期望值(某平飞状态下的值),
实现消除自转.

4.1 尾尾尾旋旋旋状状状态态态(Spin state)
使用分支分析和延续算法工具[7]对飞机模型(1)

进行分析,预测其存在稳定振荡的尾旋状态,开环仿
真如图4所示.

图 4 飞机尾旋状态仿真曲线

Fig. 4 Simulation curves of an aircraft in spin

图4(a)中, 航迹滚转角µ(绕速度矢量滚转角)在
±180◦间振荡,此时速度矢量接近竖直方向,可见飞
机在绕竖直轴旋转;迎角α在77◦ ∼ 86◦之间,而仿真
中俯仰角(图中未显示)较小,因此飞机处于正向平尾
状旋态; 图4(b)中, 偏航角速度r在−113∼−120 (◦)/s
之间,可见旋转一周约需3 s.

4.2 改改改出出出结结结果果果(Recovery result)
从图4中的尾旋状态进行改出,初始高度5000 m.

选择将迎角控制到0.3 rad(约17◦), 并使飞机定直平
飞,因此选取控制期望值xc = [0.3 0 0]T;在该状态
下进行配平,得到油门δt = 0.5,作为改出时的油门
指令.

使用3种不同控制方法进行改出, 分别是: 文献
[5]中的动态逆方法(DI); 基本反步法(BS), 以式(12)
中δd作为控制输入; 本文所设计方法, 称为抗舵机
速率饱和的反步法(BSRS).在式(11)–(12)(21)中分别
取Ax = 2I3×3, Ay = 10I3×3,

Qx = Qy = Qδ = I3×3, ρ = [0.1 0.1 0.1]T.

改出过程中状态响应曲线和舵面偏转情况分别如

图5和图6所示.
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图 5 3种方法进行飞机尾旋改出的状态响应曲线
Fig. 5 Response curves of aircraft states for spin recovery

using three methods

图 6 3种方法进行飞机尾旋改出的舵面偏转情况
Fig. 6 Deflections of aircraft control surfaces for spin

recovery using three methods

由图5和图6可知3种方法均能够消除飞机自转,
迎角、侧滑角和航迹滚转角都被控制到期望值附近.
但是DI控制器在改出末段(15 s之后)产生较严重的
横侧向振荡, 尤其方向舵大幅度摆动. 图6中, 在大

约25 s之后, 升降舵和副翼已不再发生饱和,而方向
舵仍存在速率饱和,因此是产生振荡的关键因素,这
点通过将方向舵的速率饱和限制值扩大、仿真可发

现振荡基本消失得到验证.

BS控制器也受到舵机速率饱和的影响, 在改出
后横侧向仍有小幅振荡, 尤其方向舵振幅较大. 而
BSRS控制器则较好的改善了控制效果,消除了振荡
问题,在尾旋改出之后无论状态还是舵偏角都较快
的收敛到稳态.

4.3 ρ的的的作作作用用用(The effect of ρ)
系数ρ对BSRS控制器消除舵机速率饱和的影响

起到重要作用, 通过仿真比较不同ρ值的控制效果.
分别取ρ = [0.1 0.1 0.1]T, ρ = [0.3 0.3 0.3]T, ρ =
[0.5 0.5 0.5]T.图7给出了较能表现横侧向振荡特征
的偏航角速度和方向舵仿真曲线. 可见随着ρ1, ρ2,
ρ3的减小方向舵振荡程度也变小,当ρ = [0.1 0.1
0.1]T时已基本无振荡. 当ρ继续减小到接近零时,控
制效果会受到舵机位置饱和的影响, 因此ρ不能过

小,当ρ过小时需要在控制律中进一步考虑位置饱和

问题.

图 7 BSRS控制器在不同ρ值下的性能比较

Fig. 7 Performance comparison under different values of ρ for

BSRS controller

5 结结结论论论(Conclusions)
1) 本文在传统反步法所设计控制律的基础上,

根据舵机最大偏转速率约束控制量, 使闭环系统在
舵机与飞机内回路时标接近情况下, 仍有可能进入
吸引域从而收敛到稳态, 所获得控制律对由舵机速
率饱和所引起的振荡问题具有较强的鲁棒性.

2) 尾旋改出过程中飞机状态量大幅度变化, 舵
面偏转幅度也较大,因此不可避免出现速率饱和问
题,传统动态逆方法或传统反步法受其影响会产生
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横侧向振荡,尤其方向舵产生大幅振荡,本文方法较
好解决了这一问题.
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