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摘要: 针对飞机大迎角机动存在的模型参数不确定问题,提出了一种考虑作动器动态补偿的增量滤波非线性控
制方法. 基于推力矢量飞机姿态控制模型,利用Taylor级数展开和状态导数反馈分别设计了增量形式的气流角和角
速度控制器. 针对低通滤波求取状态导数产生的延迟,通过对控制量进行滤波补偿保证了状态导数反馈和控制量
反馈的时间同步性. 在此基础上分析了作动器动态对角速度闭环控制性能的影响,通过补偿器设计使系统具有期
望的作动器动态,克服了增量式控制方法对作动器高带宽的限制.仿真结果表明本文提出的增量滤波非线性控制方
法具有强鲁棒性和快速动态响应能力.
关键词: 大迎角机动;增量式控制;低通滤波;作动器动态;鲁棒性
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Incremental filtered nonlinear control for aircraft with
actuator dynamics compensation

ZHOU Chi-jun1,2†, ZHU Ji-hong2 , YUAN Xia-ming2 , LEI Hu-min1

(1. Air and Missile Defense College, Air Force Engineering University, Xi’an Shaanxi 710051, China;
2. Department of Computer Science and Technology, Tsinghua University, Beijing 100084, China)

Abstract: To deal with the model uncertainties existed in high angle-of-attack maneuvers situation, a novel incremental
filtered nonlinear control approach with considering the compensation for actuator dynamics is proposed. Based on the
attitude dynamics of thrust vector aircraft, incremental controllers are designed to regulate incidence angles and angular
rates via the Taylor expansion and state derivatives feedback. To handle the delay caused by the acquirement of state
derivatives using low-pass filter, the same filter process is applied to compensate the inputs to guarantee synchronization of
the feedback of state derivatives and control variables. In addition, the closed-loop analysis for angular rates is carried out to
illustrate the effects of actuator dynamics. Moreover, a compensator is developed to achieve the desired actuator dynamics,
which removes the requirements for high-bandwidth actuator inherent in incremental control. The strong robustness and
fast dynamic response performance of the proposed control approach are verified by numerical simulations.
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1 引引引言言言(Introduction)
过失速机动是第四代战斗机的标志性特征之一,

可用于在近距空战中实现机头的快速指向,从而获取
战术优势. 当飞机在大迎角条件下进行大角速率机动
时,其动力学呈现出非线性、非定常和强耦合特征,基
于小扰动理论的线性控制方法难以取得满意的控制

效果[1–2]. 近年来,以动态逆和反步控制为代表的非线
性控制方法成为飞行控制领域的研究热点. 但是这两
种方法依赖于精确的对象模型,对建模误差的鲁棒性
较差. 因此国内外学者将这两种方法与其他控制理论
相结合,开展了大量提高控制系统鲁棒性的研究工作.

文献[3–5]针对参数摄动和结构损伤等因素引起的模
型不确定性,采用神经网络对误差进行自适应补偿.
该方法具有较强的鲁棒性,能够在大迎角条件下实现
飞机姿态的稳定控制,但是控制结构复杂,不易于工
程实现. 为了削弱动态逆和反步控制对模型的依赖,
另一种研究思路则是对这两种方法本身进行改进. 文
献[6]针对作动器故障条件下的重构控制问题,首次提
出了以角加速度反馈为特征的增量式控制方法,极大
地提高了系统的鲁棒性并简化了控制结构. 在此基础
上,文献[7–8]通过Taylor级数展开将动力学方程改写
为增量形式,基于角加速度反馈设计了增量动态逆控
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制算法,并将其应用于小型无人机和卫星的飞行控制
研究.文献[9–10]分别针对导弹的纵向通道和F–16战
斗机大迎角机动控制问题,设计了增量反步控制算法,
与增量动态逆方法相比,由于采用了反步设计思路,
该方法在理论上可以保证由控制器和增量形式的动

力学模型组成的闭环系统具有稳定性.

增量式控制方法简单直观,对模型不确定性具有
很强的抑制能力,但是其强鲁棒性是建立在精确状态
导数反馈的基础上. 对于飞行控制系统而言,角加速
度信号通常无法直接测量,需要利用角速度或其它飞
行状态信息进行估计.文献[11]利用3个传感器组测量
过载信号,根据几何方法构建角加速度.该方法计算
复杂,应用成本较高. 文献[12–13]分别采用非线性跟
踪微分器和Kalman预报观测器对角加速度进行估计,
但是参数选取困难,且导致控制器的阶次较高. 在实
际系统中,将差分运算和低通滤波相结合是估计角加
速度最常用的方法,但是低通滤波会产生延迟,可能
导致系统出现振荡甚至失稳. 文献[14]对控制量进行
鲁棒补偿,基于Lyapunov方法分析了延迟对闭环系统
稳定性的影响.文献[15]通过对控制量进行滤波补偿,
在一定程度上消除了延迟对控制性能的影响.此外,
增量式控制方法要求作动器具有足够高的带宽,以保
证控制器的输出指令能够迅速实现[16]. 然而作动器带
宽通常有限,如何削弱作动器动态的影响对于增量式
控制方法的工程应用具有重要的研究意义.

基于上述考虑,本文根据飞机大迎角姿态控制模
型分别设计了气流角和角速度增量控制器,通过对控
制量和作动器动态进行补偿,解决了增量式控制方法
存在的状态导数滤波延迟和作动器高带宽限制等问

题,并通过大迎角机动仿真验证了本文所提出的增量
滤波非线性控制方法的有效性.

2 模模模型型型描描描述述述(Model description)
本文以某先进战斗机为研究对象,该飞机具有全

动平尾、蝶形翼和倾斜垂尾多翼面气动布局,不考虑
前后缘襟翼的影响,只通过副翼、升降舵和方向舵进
行气动力控制.飞机的尾部装有两台轴对称推力矢量
发动机,可通过尾喷管的偏转提供大迎角机动控制能
力. 假设飞机为质量分布均匀的刚体且关于机体纵向
平面对称,忽略飞行过程中的质量变化,姿态运动的
动力学方程可以表述为 V̇t

β̇

α̇

=

 0

−rs

qs − ps tanβ

+ΛTbw

Ax+Tx+Gx

Ay+Ty+Gy

Az+Tz+Gz

 ,

(1) ṗsq̇s
ṙs

 =

 rsα̇

0

−psα̇

+ Tbs ·

(c1r + c2p)q + c3(LA + LT) + c4(NA +NT)

c5pr − c6(p
2 − r2) + c7(MA +MT)

(c8p− c2r)q + c4(LA + LT) + c9(NA +NT)

 ,

(2)

其中: Λ = diag{1/m,1/(mVt), 1/(mVt cosβ)}, m为
飞机质量, Vt为飞行速度, α, β分别为迎角和侧滑角,
ps, qs, rs分别为绕稳定轴的滚转、俯仰和偏航角速度,
p, q, r分别为绕机体轴的滚转、俯仰和偏航角速度,
Tbw,Tbs分别为机体轴到风轴和稳定轴的坐标转换矩

阵, Ai, Ti, Gi(i = x, y, z)分别为气动力、推力和重力

在机体轴上的分量, LA,MA, NA分别为气动力产生

的滚转、俯仰和偏航力矩, LT, MT, NT分别为推力产

生的滚转、俯仰和偏航力矩, ci(i=1, 2, · · ·, 9)为惯性
参数,表示形式见文献[17].

推力及其控制力矩通过发动机油门开度和尾喷管

的偏转角度进行调节,可以表示为

Tx = T (cos δyl cos δzl + cos δyr cos δzr) ,

Ty = T (sin δyl + sin δyr) ,

Tz = −T (cos δyl sin δzl + cos δyr sin δzr) ,

LT = T (cos δyl sin δzl − cos δyr sin δzr) yt,

MT = −T (cos δyl sin δzl + cos δyr sin δzr)xt,

NT = −T (sin δyl + sin δyr)xt+

T (cos δyl cos δzl − cos δyr cos δzr) yt,
(3)

其中: T表示单个发动机推力, xt, yt分别为推力作用

点到质心的距离在机体X轴和Y轴上的投影长度,
δyl, δyr分别为左右发动机的侧向偏转角度, δzl, δzr分
别为左右发动机的纵向偏转角度.

飞机受到的气动力及力矩通过风洞试验数据进行

建模,具体表示形式为

Ax=QS (CX0
+CXqq̄) ,

Ay=QS (CY0
+CYpp̄+CYrr̄+CYδaδa+CYδrδr+η

Y
) ,

Az = QS (CZ0
+ CZqq̄ + CZδeδe + η

Z
) ,

LA = QSb(Cl0+Clpp̄+Clrr̄+Clδaδa+Clδrδr+η
l
) ,

MA=QSc̄(Cm0
+Cmqq̄+Cmδeδe+η

m
)+

c̄Az(xcgr−xcg) ,

NA = QSb(Cn0
+ Cnpp̄+ Cnrr̄ + Cnδaδa+

Cnδrδr+η
n
)−c̄Ay(xcgr−xcg) ,

(4)
其中: Q,S分别为动压和参考面积, b, c̄分别为翼展和
平均气动弦长, xcgr, xcg分别为参考重心和实际重心

的位置, p̄, q̄, r̄分别为无量纲滚转、俯仰和偏航角速
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度, δa, δe, δr分别为副翼、升降舵和方向舵偏转角度,
CX0

, CY0
, CZ0

, Cl0 , Cm0
, Cn0

为静态导数, CXq, CYp,

CYr, CZq, Clp, Clr, Cmq, Cnp, Cnr为阻尼导数, CYδa ,

CYδr , CZδe , Clδa , Clδr , Cmδe , Cnδa , Cnδr为操纵导数,
ηY, ηZ, ηl, ηm, ηn表示非定常气动状态.

非定常气动效应通过辨识大幅振荡试验数据进行

建模,其动态可以用一阶微分方程表示为

η̇
Y
= aYβ̇ − bYηY

,

η̇
Z
= aZα̇− bZηZ

,

η̇
l
= alβ̇ − blηl

,

η̇
m
= amα̇− bmηm

,

η̇
n
= anβ̇ − bnηn

,

(5)

其中: ai, bi(i = Y, Z, l,m, n)均为α或β的多项式函

数,其模型结构及参数见文献[17].

3 增增增量量量滤滤滤波波波控控控制制制器器器设设设计计计(Incremental filtered
controller design)

3.1 增增增量量量滤滤滤波波波控控控制制制算算算法法法 (Incremental filtered con-
trol algorithm)
考虑如下仿射非线性系统

ẋ = f(x) + g(x)u, (6)

在基准点(x0, u0)处进行Taylor级数展开可得

ẋ = f(x0) + g(x0)u0 + g(x)|x=x0
(u− u0) +

∂[f(x)+g(x)u]

∂x

∣∣∣x=x0
u=u0

(x−x0)+H.O.T. (7)

当控制步长足够小时,高阶项H.O.T.可以忽略.
此外,由于控制量u直接引起ẋ变化,然后通过积分反
映为状态x的变化,因此在较短的控制步长内满足
x ≈ x0

[7–16]. 则式(7)可以化简为

ẋ = ẋ0 + g(x)∆u, (8)

其中: ẋ0 = f(x0) + g(x0)u0, ∆u = u− u0.

假设系统的参考指令为xc,则增量式控制算法可
以设计为

∆u = g−1(x)(ẋdes − ẋ0 + ẋc), (9)

其中: ẋdes表示期望动态,前馈补偿项ẋc用于提高系

统的动态响应性能.

考虑到在实际系统中,状态通常可以直接测量得
到,而状态导数则需要通过状态信息提取. 由于测量
的状态含有高频噪声,直接微分会使噪声的影响放大,
而采用跟踪微分器或观测器则会使系统的控制结构

复杂化. 因此本文从工程应用的角度出发,采用二阶
滤波器对状态进行低通滤波以获取近似的状态及其

导数,滤波器的传递函数为

H(s) =
ω2
n

s2 + 2ςωns+ ω2
n

, (10)

其中: s表示Laplace算子, ς , ωn分别为滤波器的阻尼

比和自然角频率.

由于低通滤波会产生延迟,从而给控制系统设计
带来新的误差. 为了消除滤波延迟的影响,对控制量
进行相同的滤波处理,以保证控制器设计过程中反馈
的状态导数和控制量具有时间同步性. 因此将式(8)
中的x0, u0用滤波信号xf , uf代替可得

ẋ = ẋf + g(x)∆u, (11)

其中: ẋf = f(xf) + g(xf)uf , ∆u = u− uf .

设计如下增量式滤波控制算法:

∆u = g−1(x)(ẋdes − ẋf + ẋc). (12)

由式(11)–(12)可知,对控制量进行滤波补偿的本
质是将Taylor级数展开的基准点变换为(xf , uf). 与文
献[7, 10–12]中的增量式控制方法相比,式(12)所示的
增量滤波控制算法极大地简化了控制结构,且具有更
高的工程实用性.

3.2 基基基于于于增增增量量量滤滤滤波波波算算算法法法的的的飞飞飞机机机姿姿姿态态态控控控制制制 (Attitude
control using incremental filtered algorithm)
基于时标分离原理,飞机的姿态控制结构可以划

分为角度控制回路和角速度控制回路分别进行设计.
为了适应大迎角机动控制需求,选择气流角和绕稳定
轴的旋转角速度分别作为角度和角速度回路的状态

变量.

由于飞机的姿态主要通过力矩进行控制,因此在
控制器设计过程中忽略执行机构偏转产生的气动力

对姿态的直接影响.将式(1)在基准点(Ωf , ω̄f)处进

行Taylor级数展开,化简后得到增量形式气流角动态

Ω̇ = Ω̇f +G1∆ω̄, (13)

其中: Ω = (α, β)
T, ω̄ = (qs, rs)

T, Ωf , ω̄f分别为Ω,
ω̄的滤波信号, G1 = diag{1,−1}, ∆ω̄ = ω̄ − ω̄f .

由式(12)–(13)可知,增量角速度指令可设计为

∆ω̄ = G−1
1 [K1(Ωc −Ω)− Ω̇f + Ω̇c], (14)

其中: K1 > 0为气流角控制增益, Ωc = (αc, βc)
T为

气流角参考指令.

则期望的角速度指令为

ω̄d = ω̄f +∆ω̄. (15)

对于角速度动态(2),在基准点(ωf , δf)处进行Tay-
lor级数展开,经过化简可得

ω̇ = ω̇f +G2∆δ, (16)

其中:

ω = ( ps, qs, rs)
T, δ = (δa, δe, δr, δyl, δyr, δzl, δzr)

T,

ωf , δf分别为 ω, δ的滤波信号, G2为控制矩阵, ∆δ =

δ − δf .
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期望的增量控制指令可以设计为

∆δd = G+
2 [K2(ωc − ω)− ω̇f + ω̇c], (17)

其中: G+
2表示G2的伪逆矩阵, K2 > 0为角速度控制

增益, ωc = (psc, ω̄
T
c )

T表示角速度参考指令, ω̄c为

ω̄d的指令滤波信号.由于计算 ˙̄ωd的解析表达式难度

较大,因此采用与式(10)形式相同的指令滤波器
对ω̄d进行滤波,通过选择合适的滤波器参数以保
证 ˙̄ωd ≈ ˙̄ωc.

由式(14)和(17)可知,控制器中不包含静态导数和
阻尼导数等模型信息,因此,与传统的动态逆和反步
控制方法相比,增量式控制方法削弱了控制器设计对
模型的依赖,从而在一定程度上提高了系统的鲁棒性.

考虑到增量滤波控制方法采用的基准控制量为滤

波后的执行机构实际偏转量,满足位置和速率限制.
但是当该反馈信号接近饱和时,有必要对增量控制指
令进行约束,以减轻作动器负担. 因此设计如下饱和
控制逻辑:

∆δi=



0, δif > δmax − Tsδ̇max且∆δid>0,

δif 6 δmin − Tsδ̇min且∆δid<0,

Tsδ̇max, δmin < δif < δmax − Tsδ̇max且

∆δid > Tsδ̇max,

Tsδ̇min, δmin − Tsδ̇min < δif < δmax且

∆δid < Tsδ̇min,

∆δid, 其他,
(18)

其中: ∆δi,∆δid, δif(i=1, 2, · · ·, 7)分别为∆δ,∆δd和

δf的分量, δmax, δmin分别为相应的执行机构最大和最

小偏转位置, δ̇max, δ̇min分别为相应的执行机构最大和

最小偏转速率, Ts为控制步长.

由式(16)–(18)可知,执行机构偏转指令为

δc = δf +∆δ. (19)

综上所述,基于增量滤波非线性控制方法的姿态
控制结构如图1所示,图中e−Tss为单位控制步长的纯

时延, x = (ΩT,ωT)T表示飞行状态.

图 1 基于增量滤波控制方法的姿态控制结构框图
Fig. 1 Structure of attitude control based on incremental filtered method

3.3 角角角速速速度度度闭闭闭环环环控控控制制制分分分析析析(Closed-loop analysis
for angular rate system)
考虑到角速度回路处于系统的最内环,控制矩

阵摄动和作动器动态的影响尤为突出,因此本节主
要针对角速度回路进行分析,其闭环控制结构如图2
所示. 图中: H(s)=IH(s)为滤波器传递函数, I表
示单位矩阵, A(s)表示作动器传递函数, ω̇k=

K2(ωc−ω)+ω̇c, G
p
2=G2+∆G2, ∆G2为控制矩

阵摄动, d表示外界干扰.

图 2 角速度闭环控制结构框图
Fig. 2 The closed-loop control structure of angular rate

为便于控制性能分析,假设气动舵面和尾喷管

均具有相同的动态,则有A(s) = IA(s). 由图2可知,
ω̇e到ω̇的传递函数为

TFω̇e→ω̇ = G+
2

A(s)(G2 +∆G2)

I −A(s)H(s)e−Tss
=

(I +G+
2 ∆G2)A(s)

1−A(s)H(s)e−Tss
, (20)

则ω̇k到ω̇的传递函数可以表示为

TFω̇k→ω̇ =
TFω̇e→ω̇

I + TFω̇e→ω̇H(s)e−Tss
=

(I +G+
2 ∆G2)A(s)

I +G+
2 ∆G2A(s)H(s)e−Tss

. (21)

同理, d到ω̇的传递函数可以表示为

TFd→ω̇ =
I

I + TFω̇e→ω̇H(s)e−Tss
=

I
[
1−A(s)H(s)e−Tss

]
I +G+

2 ∆G2A(s)H(s)e−Tss
. (22)

当不考虑控制矩阵摄动时,即∆G2 = 0,则式
(21)–(22)可以化简为
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TFω̇k→ω̇ = IA(s), (23)

TFd→ω̇ = I
[
1−A(s)H(s)e−Tss

]
. (24)

由式(23)–(24)可知,角速度回路的闭环控制性
能与作动器动态、补偿滤波器动态和控制步长密切

相关.对于低频输入信号,由于A(s)和H(s)均具有

低通滤波特性,其稳态增益为1,动态响应性能与带
宽成正比,带宽越高,动态响应时间越短. 因此对于
角速度控制,作动器和补偿滤波器的动态越快,控
制步长越短,角速度跟踪误差的收敛效果越好,系
统对外界干扰的抑制能力越强,这与增量式控制方
法对于作动器和控制步长的要求是一致的.

4 作作作动动动器器器动动动态态态补补补偿偿偿设设设计计计(Compensation for
actuator dynamics)
由于在实际系统中,作动器的带宽通常是有限

的,当作动器带宽低于时标分离要求的最低带宽时,
由作动器动态产生的相位滞后可能会对系统的控制

效果甚至稳定性产生影响.因此,为了保证系统的
控制性能,考虑对作动器的动态进行补偿.假设实
际的作动器动态可以表示为

τ δ̇ + δ = δf , (25)

其中: τ表示作动器时间常数, δf表示作动器输入信
号(补偿器的输出信号).实际的作动器参数见表1.

表 1 作动器参数
Table 1 The parameters of actuators

作动器 时间常数 位置限幅/(◦) 速率限幅/((◦) · s−1)

副翼 0.05 ±20 80
升降舵 0.05 ±20 100
方向舵 0.05 ±25 120
尾喷管 0.05 ±20 60

假设系统期望的作动器动态为

τdδ̇d + δd = δc, (26)

其中: τd表示期望的作动器时间常数, δd为期望的
作动器输出信号, δc为控制器输出的控制指令.

定义作动器补偿误差e = δ − δd,由式(25)–(26)
可知,误差动态可以表示为

ė =
δf
τ

− δ

τ
+

δd
τd

− δc
τd

. (27)

为保证误差收敛, δf可以设计为

δf = τ(−k3e+
δ

τ
− δd

τd
+

δc
τd

) =

τ [(k3 −
1

τd
)δd − (k3 −

1

τ
)δ +

δc
τd

], (28)

其中k3 > 0为补偿器增益.

作动器动态补偿结构框图如图3所示.

图 3 作动器动态补偿结构框图

Fig. 3 Structure of compensation for actuator dynamics

考虑到通过饱和控制逻辑模块处理后的控制指

令δc不超过作动器位置和速率限制,因此由图3可
知,经过作动器动态补偿后的系统等效作动器传递
函数可以表示为

TFδc→δ= I
[

1

τds+1
(k3−

1

τd
)+

1

τd
]

τ

τs+1

1+
τ

τs+1
(k3−

1

τ
)

=

I
1

τds+ 1
. (29)

由式(29)可知,通过选取较小的参数τd可以保证

补偿后的等效作动器具有较高的带宽,从而满足时
标分离要求. 但是τd不宜取值过小,否则可能导致
系统出现振荡[18]. 由此可知,通过对作动器动态进
行补偿,克服了增量式控制方法对作动器高带宽的
限制,进一步提高了该方法的工程实用性.

5 仿仿仿真真真分分分析析析(Simulation analysis)
为了考察增量滤波非线性控制方法的指令跟踪

效果,采用大迎角机动进行仿真验证. 在仿真过程
中,以高度2000m、速度120m/s条件下的配平值作
为飞机的初始飞行状态,仿真步长为5ms,控制器增
益分别为K1=diag{3, 3}, K2=diag{8, 8, 8},指令
滤波器和补偿滤波器的阻尼比均取为1,自然角频率
分别为20 rad/s和50 rad/s,期望的作动器时间常数
取0.0167. 考虑状态测量过程中的传感器特性,在气
流角和角速度中分别加入标准差为0.25◦和0.1 (◦)/s
的高斯白噪声. 为了说明滤波补偿和作动器动态补
偿的优势,图4给出了本文所提出的控制方法和不
考虑滤波补偿及作动器动态补偿情况下的指令跟踪

效果对比,图5–6为本文方法对应的控制量.
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图 4 指令跟踪效果(标称条件)
Fig. 4 Commands tracking (nominal condition)

图 5 气动舵面偏转角度
Fig. 5 The deflections of aerodynamic effectors

图 6 推力及发动机尾喷管偏转角度
Fig. 6 Thrust and deflections of engine nozzles

由图4–6可知,当在控制器设计中不考虑低通滤
波和作动器的影响时,纵向和横侧向之间的耦合、

滤波产生的延迟和作动器动态引起的相位滞后等因

素导致飞机在机动过程中出现了很大的跟踪误差甚

至可能失稳. 通过对滤波延迟和作动器动态进行补
偿,在标称条件下,本文所提出的控制方法可以实现
对参考指令的稳定跟踪. 由于噪声的影响,气动舵
面和发动机尾喷管均出现了一定程度的抖动现象,
但是其偏转位置和速率均处于合理的范围内;在
2 s∼16 s之间,发动机推力的增加可以为大迎角机动
提供足够的控制能量.

为了验证控制方法的鲁棒性,采用增量动态逆
方法和反步控制方法进行对比分析,其中增量动态
逆控制考虑了滤波补偿和作动器动态补偿,反步控
制考虑了作动器动态补偿,这两种控制器的控制增
益和对应的滤波器参数均与上一节中的参数设置保

持一致.考虑到增量式控制方法仍然需要使用控制
矩阵,因此加入如下两种摄动:第1种为静态导数和
阻尼导数摄动,该摄动与控制矩阵无关,第2种为操
纵导数和推力摄动,即控制矩阵摄动.两种摄动条
件下的指令跟踪效果对比如图7–8所示.

图 7 指令跟踪效果(静态导数与阻尼导数摄动−40%)
Fig. 7 Commands tracking (−40% perturbation of static and

damping derivatives)



600 控 制 理 论 与 应 用 第 34卷

图 8 指令跟踪效果(控制矩阵摄动−30%)
Fig. 8 Commands tracking (−30% perturbation of control

matrix)

从图7–8中可以看出,与反步控制方法相比,增
量式控制方法明显具有更强的鲁棒性,在模型参数
大幅摄动条件下仍然能够实现对参考指令的稳定跟

踪,并且跟踪误差较小. 与增量动态逆方法相比,本
文提出的增量滤波非线性控制方法由于在控制器设

计中增加了参考指令的前馈补偿,因而具有更快的
动态响应能力.

6 结结结论论论(Conclusions)
本文针对飞机大迎角机动过程中模型参数不确

定性较大的问题,采用增量式控制方法实现了飞机
姿态的稳定控制,并且在一定程度上消除了控制器
设计对模型的依赖. 通过对控制量和作动器动态进
行补偿,克服了状态导数滤波延迟和作动器高带宽
限制等问题.控制器设计过程简单,便于工程实现.
仿真结果验证了本文所提出的增量滤波非线性控制

方法的强鲁棒性和快速动态响应能力. 考虑到该方
法仍然需要使用控制矩阵,因此下一步工作将研究
如何消除对控制矩阵的依赖,以进一步提高系统的
鲁棒性.
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