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摘要:超机动能力作为第四代战斗机的重要标志性特征,在近距空战中具有极其重要的作用. 针对非线性非定常
气动效应、强耦合和操纵器异构冗余等超机动状态飞机的基本动力学特征,分析了其非线性气动力/力矩、非定常
迟滞效应、参数快时变、惯性耦合和推力矢量等因素给控制系统带来的挑战,总结了超机动飞机的非线性非定常气
动力建模、飞行控制和控制分配的研究现状,给出了一种基于非线性补偿和气动力模型数据库的鲁棒解耦控制策
略,为超机动飞行控制方法的工程应用提供了参考.
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Abstract: Super-maneuverability is a critical feature of the fourth generation fighter, which plays an extremely important
role in dogfight. The nonlinear unsteady aerodynamic effect, channel coupling and heterogeneous manipulator redundant
which exist in the super-maneuver are analyzed. Challenges for control system brought by some special dynamic char-
acteristics are deduced, such as nonlinear aerodynamic force and moment, unsteady hysteresis effect, fast time-varying
parameters, inertial coupling and thrust vector. The research progress of the unsteady aerodynamic force, flight control
and control allocation of super maneuver is summarized. Based on dynamic inversion methodology, a robust decoupling
control strategy that adopted nonlinear compensation and aerodynamic model database is proposed, which could provide a
reference for engineering applications of flight control for super-maneuverable aircraft.
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1 引引引言言言(Introduction)
“超机动”是指迎角超过失速迎角、气动舵面操

纵效率下降甚至失效情况下完成大角速率机动飞行

动作的超常规机动.超机动并不要求很高的过载,通
过拉大迎角(可达70◦以上)并绕速度矢量滚转,从而获
得快速机头指向或快速瞄准能力. 战斗机超机动能力
在空战中具有极其重要的作用,可用于在超视距空战
后的近距离格斗中快速发射和回避格斗导弹,有效地
攻击敌机和保存自己,达到先敌毁伤目标的目的.
目前国外不仅已经实现了“尾冲”、“眼镜蛇”、

“锥子”等简单的机动动作,而且还实现了“Herbst”
机动、“猫鼬”等复杂的机动动作.由于在空战中的
重要作用,超机动能力已经成为第四代战斗机及未来

高性能战斗机不可缺少的重要标志性特征,受到了前
所未有的高度重视,已经在F–22中得到了具体体现.

在超机动过程中,一方面需要突破失速禁区,另一
方面还需要在迎角超过甚至远大于临界失速迎角的

情况完成大角速率机动,飞机的气动力/力矩特性不仅
线性度差、还会出现迟滞现象,其飞行动力学涉及大
范围非线性、非定常及强耦合特性. 与传统的飞行状
态相比,超机动没有典型的配平状态,以平衡点小扰
动线性化和线性控制理论为基础的传统飞行控制方

法面临严峻的挑战.

2 超超超机机机动动动动动动作作作(Super maneuvers)
超视距空战和近距格斗空战是现代和未来战斗机
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空战的两种主要模式. 随着战斗机隐身性能和电子干
扰性能的提高,超视距空战效能的发挥将受到限制,
近距格斗在空战中仍占有相当比例. 为了提高飞机的
敏捷性,使飞行员能快速调转机头、为提高对目标的
击毁概率创造条件,第四代战斗机的飞行迎角已扩大
到60◦,而且还可以在此迎角下实现对飞机的有效控
制,快速改变航向和姿态,对空中格斗及规避威胁十
分有利.

超机动动作很多,图1给出了F–22进行超机动的连
续镜头图片, 3种机动动作依次为“眼镜蛇”机动、
“猫鼬”机动和“Herbst”机动.“眼镜蛇”机动过程

为:驾驶员从水平飞行状态快速拉杆到底,飞机突然
急剧抬头,保持短时间迎角为90◦ ∼ 95◦,瞬时速度迅
速降低,然后驾驶员操纵飞机低头返回到正常的飞行
状态,在机动过程中,飞行高度较初始状态略有上升,
但变化量不大.“猫鼬”机动首先完成一个拉至高点
的“眼镜蛇”动作,然后反向再完成了一个滚动,从而
实现机头调转180◦的目标.“Herbst”机动过程为:驾
驶员操纵飞机动态进入并达到最大迎角,在飞机减速
的过程中,驾驶员操纵飞机绕速度矢量滚转,一直沿
航迹方向旋进直到航向改变180◦为止.“Herbst”机
动可以实现相对于常规飞机极小的转弯半径.

图 1 F–22战斗机进行超机动的连续镜头图片

Fig. 1 Footage pictures of F–22 fighter super maneuvers

超机动动作虽然复杂,但是可以分解为几个基
本的机动动作.以X–31验证机[1]为例,它成功实现
了超机动的3个里程碑动作: 70◦迎角稳定平飞、
70◦迎角绕速度矢量滚转和快速拉起到过失速状态.
通过这3个里程碑动作的叠加可以实现具有实战意
义的“Herbst”机动,如图2所示.

3 超超超机机机动动动动动动力力力学学学特特特征征征(Dynamics of super ma-
neuvers)

3.1 非非非线线线性性性非非非定定定常常常气气气动动动效效效应应应(Nonlinear unsteady
aerodynamic effect)
第三代战斗机的飞行迎角范围主要为0◦ ∼ 30◦,

在该范围内气动升力和迎角呈近似线性关系,而在
第四代战斗机进行超机动的大迎角区域,气动升力
随迎角的增大迅速减小,且相对迎角呈现明显的非

线性特征,如图3所示. 在大迎角飞行区域,飞机的
气动力和力矩同时呈现非线性、非定常和快时变特

性,如图4所示.

大迎角下的非线性非定常气动效应与气流分离

及涡结构动态运动特性紧密相关,大角速度的俯仰
机动会导致绕机体的空气流动在短时间内发生从附

着流到分离产生旋涡、再到旋涡破裂等复杂的流动

过程,尤其是在40◦ ∼ 70◦迎角范围内,气流分离引
起的涡系很不稳定,对外部扰动非常敏感,机身左
右两侧很小的几何不对称可能对涡系产生较大的影

响.通常在30◦ ∼ 40◦迎角范围内,机翼上面涡系的
不对称破裂导致产生不对称的滚转力矩,在50◦ ∼
70◦迎角范围内,机身头部的不对称涡系产生偏航力
矩[2].
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图 2 典型超机动动作与“Herbst”机动示意图
Fig. 2 Typical super maneuvers and Herbst maneuver schematic

图 3 飞机升力特性曲线
Fig. 3 Lift curve of aircraft

图 4 飞机力矩特性曲线
Fig. 4 Moment curves of aircraft

此外,在失速迎角区,由于迎角增加和减小的过
程中气流分离点存在差异,气动力和力矩呈现明显
的迟滞效应[3],如图5所示.

图 5 气动迟滞现象
Fig. 5 Aerodynamic hysteresis

从图5中可以看出,在迎角增加的过程中,由于
旋涡破裂的延迟,使得升力系数的动态值大于相应
迎角下的静态值;而在迎角减小的过程中,由于分
离流重新转换为附着流的过程存在延迟,导致法向
力系数动态值低于相应迎角下的静态值,因此形成
了所谓的大迎角非定常气动力迟滞效应.除法向力
系数以外,俯仰力矩系数也具有类似的迟滞效应.

3.2 通通通道道道间间间的的的强强强耦耦耦合合合作作作用用用(Channel coupling)

第三代战斗机的滚转机动主要是在小迎角范围

内完成的,通道间的耦合作用不突出.对于第四代
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战斗机而言,通常需要在大迎角下进行大角速度滚
转机动,如果飞机绕机体轴滚转,迎角和侧滑角将
发生转换,当滚转角等于90◦时,迎角全部转换为侧
滑角,如图6所示. 在大迎角飞行条件下,气流角之
间的相互转换使运动参数和气动参数出现强烈的耦

合即运动耦合,将导致侧滑偏离使飞机失去控制.
为避免运动参数和气动参数的耦合,现代战斗机通
常采用绕速度轴滚转来取代绕机体轴滚转. 然而在
绕速度轴滚转过程中,由于转动轴和机体惯性主轴
不一致将会产生幅值较大且非线性特征明显的惯性

耦合力矩[1],即“惯性耦合”. 假设机身的质量分布
集中在两端,如果飞机在某个迎角下绕速度轴进行
滚转,惯性耦合将导致飞机上仰,如图7所示. 考虑
到机动过程中模型不确定性，飞行模态转换的暂态

过程以及传感器测量误差不可避免，因此通过控制

飞机绕速度矢量旋转可有效抑制运动耦合，但要完

全避免运动耦合是不可能的，运动耦合与惯性耦合

问题同时存在，飞机各通道间呈现强耦合特性. 运
动学耦合与惯性耦合问题同时存在,飞机各通道间
呈现强耦合特性.

图 6 运动参数和气动参数的耦合
Fig. 6 Coupling of motion parameters and

aerodynamic parameters

图 7 滚转产生俯仰惯性耦合力矩

Fig. 7 Pitching moment induced by rolling

为了进一步阐述惯性耦合产生的机理,下面从
定量的角度对惯性耦合力矩进行分析.

当飞机侧滑角为零时,速度轴坐标系的X轴与

稳定轴坐标系的X轴相重合,此时绕速度轴滚转即
为绕稳定轴滚转. 将机体轴转动角速度转换到稳定

轴坐标系,即


ps

qs

rs


 6




cos α 0 sin α

0 1 0
sin α 0 cos α


 .




p

q

r


 (1)

其中: (ps, qs, rs)T和(p, q, r)T分别表示稳定轴坐标
系和机体坐标系的角速度.由惯性耦合产生的上仰

力矩可以表示为

Mic = (Iz − Ix)pr. (2)

当飞机保持迎角恒定并绕速度轴滚转时, α̇ = 0,

qs ≈ 0, ps = Ω̇,同时为了使飞机在滚转过程中不产

生侧滑,要求rs = 0,则有{
p cos α + r sinα = Ω̇,

−p sinα + r cos α = 0.
(3)

通过求解上式可得{
p = ps cos α,

r = ps sinα.
(4)

将式(4)代入式(2)中可得

Mic =
1
2
(Iz − Ix)ps

2 sin(2α). (5)

由式(5)可知,惯性耦合力矩与稳定轴滚转角速度的

平方成正比,且相对迎角呈非线性三角函数关系.

3.3 操操操纵纵纵器器器冗冗冗余余余异异异构构构(Heterogeneous manipulator

redundant)

当飞机接近失速迎角时舵面将完全浸入低能的

失速尾流中,舵面操纵效能急剧下降. 图8为一般战

斗机机动飞行需用值与气动操纵面可用值随着迎角

变化的关系,可见在需要利用推力矢量增强操纵以

实现战斗机的超机动控制.安装有双发动机推力矢

量控制装置的战斗机如图9所示,不考虑推力损失

时,推力矢量产生的操纵力矩为[4]





Mx =
de

2
(Tr cos κr sinσr − Tl sinκr cos σr),

My = le(Tr cos κr sinσr + Tl cos κr sinσr),

Mz =
de

2
(−Tr cos κr cos σr + Tl cos κl cos σl)+

le(Tr sinκr + Tl sinκl),
(6)

其中: de表示两个推力矢量出口中心距离, le表示推

力矢量出口到飞机重心的距离, Tl和Tr分别表示左

侧及右侧发动机推力, κr和κl分别表示两个推力矢

量的侧向偏转角, σr和σl分别表示两个推力矢量的

纵向偏转角.
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图 8 大迎角时俯仰和偏航机动的可用值和需用值
Fig. 8 Available values and values required for pitch and

yaw maneuver at large angle of attack

图 9 推力矢量战斗机
Fig. 9 Thrust vector fighter

由式(6)可知,推力矢量操纵具有耦合、非线性
特征. 推力矢量操纵有别于传统气动舵面,过失速
机动工程中存在异构操纵器分配问题[5].

4 超超超机机机动动动控控控制制制系系系统统统挑挑挑战战战与与与策策策略略略(Challenges
and control strategy of super-maneuverable
aircrafts)

4.1 挑挑挑战战战 1: 气气气动动动力力力/力力力矩矩矩非非非线线线性性性(Nonlinear aero-
dynamic force/moment)
第三代战斗机的正常飞行迎角一般小于30◦,在

此飞行区域内通过平衡点小扰动方法得到的线性模

型能够很好反映真实飞机动力学特征,因此,采用
传统的线性控制方法可以达到较好的控制效果.但

是对于30◦迎角以上的区域,在三代机以往的设计经
验中一直被视为飞行禁区. 为了保证飞行安全,三
代机通常在控制系统设计中采用极限迎角限制器避

免失速,如F–16的飞行迎角限制在25◦以内.在正常
情况下,一旦飞机接近或超过失速迎角,迎角限制
器就会产生动作,控制飞机恢复到非失速区. 但是
迎角限制器只能避免飞机进入失速区域,无法实现
在失速状态下对飞行状态的有效控制.以苏–27为
代表的少数三代机可以通过驾驶员控制实现“眼镜

蛇”机动,但机动动作短暂且无法用于实战,其飞控
系统并不具备超机动控制能力. 为实现超机动飞行,
第四代战斗机需要在失速迎角范围内对飞行状态进

行有效控制,在此飞行区域内,气动力和力矩呈现
强非线性特性. 对驾驶员而言,具有强耦合及非线
性特征的飞机很难操纵，超机动要求通过飞行控制

系统消除非线性因素的影响，并具有较好的操稳特

性,便于驾驶员操纵. 在超机动过程中,飞机没有典
型的配平状态,采用平衡点小扰动方法得到的线性
模型已经不能有效描述飞机的真实动力学特性. 因
此,传统的线性控制方法,如如增益预置在超机动
飞行控制系统设计中已经失效,必须采用先进的非
线性控制方法对系统的非线性进行有效补偿.

针对非线性气动力和力矩的补偿控制,可以采
用在线气动数据库及所建立的非线性气动模型,结
合气动舵面及推力矢量的控制效能,依靠配平舵面
及推力矢量的偏转在一定程度上消除系统的非线

性. 考虑到横侧向气动模型由于非对称因素可能存
在较大的建模误差且对参数变化比较敏感,在非线
性补偿的基础上,可以通过引入侧滑角变化率的反
馈信号增大阻尼以提高稳定性.
4.2 挑挑挑战战战 2: 非非非定定定常常常迟迟迟滞滞滞效效效应应应(Unsteady hysteresis

effect)

至今,国内外的气动力模型大多都是在线性叠
加原理的基础上建立的,通常采用静导数和动导数
来描述，其气动力/力矩通常采用单自由度运动获
得的结果进行线性叠加. 该气动力/力矩模型在迎角
小于失速迎角时,能够较为准确地描述飞机的真实
气动特性,经过长期考验是可用的. 但是当迎角大
于失速迎角时,其气动力/力矩具有明显的迟滞效
应,试验表明，传统叠加模型不再成立，特别是存
在多自由度运动时. 近年来,针对非定常迟滞效应
的建模成为学术研究的一个重要方向,传统的阶跃
函数、傅里叶变换和状态空间等方法也取得了许多

新进展[6],但是这些方法仍然具有一定的局限性,缺
乏表征迟滞效应的泛化能力,导致气动建模存在一
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定的模型不确定性,从而提高了对控制器的鲁棒性
要求.

针对非定常迟滞效应所带来的模型不确定性问

题,可以考虑将本质上非线性和时变的建模误差近
似为线性参数摄动,在此基础上设计鲁棒控制器.
如果难以达到期望的控制效果,则需要建立更为准
确的用于描述迟滞效应的非定常气动模型直接采用

基于迟滞模型的非线性控制方法进行迟滞补偿,消
除其不利影响.考虑到飞机的角加速度信号包含模
型信息,因此可以利用角加速度反馈对模型不确定
性进行补偿.但是飞机一般情况下不会安装角加速
度传感器，因此角加速度信号无法直接测量得到,
因此需要对角速度测量信号进行滤波估计或采用高

增益观测器进行观测[7]. 基于角加速度反馈的不确
定性补偿不依赖系统的精确气动模型,可以显著提
高控制器的鲁棒性[8].

4.3 挑挑挑战战战 3: 动动动力力力学学学/运运运动动动学学学参参参数数数快快快时时时变变变(Fast
time-varying parameter)

第三代战斗机的飞行迎角范围较小,机动能力
有限,在小迎角条件下,飞机的动力学/运动学参数
耦合小,当采用状态反馈进行动态逆控制器设计时,
可以忽略传感器测量、信号传输及作动器等因素引

起的时间延迟对状态反馈和系统稳定性的影响.而
对于第四代战斗机,通常需要在飞行迎角超过甚至
远大于临界失速迎角的情况下完成大角速度机动飞

行. 在机动过程中,机体表面的空气流动会随着飞
行姿态的变化产生附着流分离和旋涡破裂等复杂的

流动过程,导致气动力和力矩产生剧烈变化,飞机
的飞行状态变化迅速,动力学/运动学参数耦合明显
且快时变，信号测量及控制上的时间延迟可能会对

控制器的鲁棒性和系统的稳定性产生较大影

响[9–11].

针对系统动力学/运动学参数快时变问题,可以
采用前馈方式对非线性气动力矩和惯性耦合力矩进

行补偿,提升系统的动态特性,减小飞机通道间的耦
合.此外,也可以考虑采用基于气动数据库的预测
控制方法克服参数快时变的影响[12]: 根据飞机当前
的状态,基于气动数据库对飞机未来时刻的状态进
行预测,通过反馈预测的飞行状态对系统的非线性
进行预先补偿,可以避免因动力学/运动学参数快时
变引起的控制偏离,实现对非指令运动的有效抑制.

4.4 挑挑挑战战战 4: 惯惯惯性性性耦耦耦合合合(Inertial coupling)
在大迎角下,飞机绕速度轴的滚转能力已经成

为超机动的基本要素.为了在近距空战中快速瞄准

目标,四代机往往需要通过绕速度轴的快速滚转改
变机头的指向[13]. 在绕速度轴滚转机动过程中,俯
仰通道会产生与滚转角速度的平方成正比的惯性耦

合力矩,该力矩严重削弱了飞机的操纵效能,如果
俯仰通道无法产生足够的控制力矩用于抵消惯性耦

合引起的上仰力矩,飞机将产生非指令运动,并引
起俯仰稳定性的恶化. 需要注意的是,绕速度矢量
轴的快速滚转运动不仅会在俯仰通道产生惯性耦

合,同时也会在偏航通道产生惯性耦合力矩,使飞
机发生侧滑偏离,恶化偏航稳定性. 因此,需要研究
消除惯性耦合力矩的非线性控制方法.

对于惯性耦合力矩,如果飞机的惯性参数和姿
态角速度可以准确地测量得到,通过实时求逆运算
可以对惯性耦合力矩进行精确补偿,从而实现解耦
控制.然而在实际飞行过程中,飞机的质量和质心
位置随燃料的消耗会逐渐发生改变[14],同时飞机的
姿态角速度也不可避免存在测量误差[15],因此需要
在考虑惯性耦合力矩补偿误差的基础上分析耦合的

结构特征,明确解耦设计的前提条件,根据闭环系
统系统的稳定性和飞行品质判断解耦设计的有效

性. 当解耦的控制效果无法满足系统的鲁棒稳定性
和飞行品质要求时,即认为系统不能进行解耦设计.
此时需要综合考虑稳定性、鲁棒性和飞行品质等方

面要求,进行多输入多输出系统的耦合设计,实现
对强耦合系统的综合协调控制[6].

4.5 挑挑挑战战战 5: 推推推力力力矢矢矢量量量控控控制制制(Thrust vector control)
推力矢量控制的引入提高了飞机的操控能力,

但同时也对飞机控制系统的设计带来了新的挑

战[17–18]. 首先,推力矢量的引入改变了飞机的动力
学模型,推力矢量不同于传统的气动操纵舵面,其
本身动力学模型较为复杂,而且与飞机机体之间会
产生耦合作用. 其次,气动舵面和推力矢量共同使
用带来了控制中的过驱动问题,需要多操纵器协同
控制.再次,推力矢量对飞机的姿态和气流角等状
态都有较大影响,一方面由于推力方向会发生变化,
推力和推力力矩更加复杂;另一方面推力矢量会对
飞机周围流场产生影响,使飞机气动特性发生较大
变化[19–22]. 因此,为有效利用推力矢量进行超机动
飞行控制,需要对控制分配、推力矢量对飞机气动
特性的影响等一系列问题进行深入的研究.
5 超超超机机机动动动动动动力力力学学学建建建模模模与与与控控控制制制方方方法法法研研研究究究现现现状状状

(Progress of dynamics modeling and flight
control)
超机动主要涉及三方面的基础科学和关键技术:

非线性非定常空气动力学、推力矢量技术和非线性

飞行控制理论和方法. 本节针对超机动动力学及控
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制的,阐述非线性非定常气动力建模、非线性飞行
控制方法及控制分配方法的研究现状.

5.1 非非非线线线性性性非非非定定定常常常气气气动动动力力力建建建模模模(Nonlinear and un-
steady aerodynamic modeling)
动力学建模对飞行控制律设计至关重要,当飞

机在大迎角下飞行时,飞机的动力学模型为多变
量、时变非线性系统,图10为超机动战斗机动力学
模型结构图. 只有建立飞机精确的模型,控制律设
计才能有的放矢. 如果模型不精确,所设计的控制

律在应用时往往效果变差. 基于常规气动系数及气
动导数的建模方法已不能完全表达非线性非定常气

动特性. 目前,已有大量工作研究了非线性非定常
气动建模方法,但主要还停留在理论研究层面. 较
具代表性的工作包括美国NASA的Klein, Murphy等
提出的阶跃响应函数方法,俄罗斯中央气动研究院
的Goman, Khrabrov[6]等提出的状态空间方法. 这
些方法都有着较大的应用潜力,已经有若干研究工
作开始将其与控制律的设计及分析相结合.

图 10 战斗机超机动动力学模型

Fig. 10 Dynamic model of super-maneuverable fighters

1) 基于气动导数的准定常方法.
早期对非定常气动特性进行建模时,会引入加

速度导数或迎角和侧滑角变化率的导数,以修正常
规准定常导数来近似非定常气动效应.但是修正效
果较为有限,仅能在小幅度和低频运动的情况下有
较好的近似效果, Dunca和Etkin分别从时域和频域
研究了加速度导数的应用范围.许多文献研究了对
常规气动导数模型的扩展,使之能够更为准确的表
征非定常气动效应.较为重要的方法是引入与频率
相关的气动导数,这些导数是飞机等效运动频率的
函数. Lan等[23]提出了扩展多项式模型：将气动模

型表达为飞行状态的非线性多项式形式,而多项式
系数则与飞机运动频率有关. Brandon等[24]针对

F–16XL风洞模型,较为全面地描述了频率相关气动
导数的定义与应用. 这类方法能够较为准确地模拟
受迫振荡风洞试验中的非线性非定常气动效应,但
存在的一个问题是,较难确定飞机在实际飞行过程
中的等效运动频率.

2) 线性非定常方法.
不管气动导数模型如何扩展、具有何种形式,都

只能是一种“准定常”(quasi-steady)气动模型. 许
多研究工作对“非定常”气动建模方法进行了探索.
作为建立非定常气动模型的第一步工作,首先通过
小扰动运动假设,将气动模型作为线性系统来进行
处理有一定的现实意义.线性化假设适用于小幅运
动,并且方便于对非定常气动特性进行初步分析.线
性非定常气动模型主要有4类,在基于线性化假设
的前提下,这4类方法是等价的,其中比较有实际意
义的3类是: 拉普拉斯域–气动传递函数(aerodyna-
mic transfer function, ATF).利用传递函数来表达气
动力与飞行状态如迎角之间的关系[25]. 状态空间表
示–一阶线性微分方程组. 俄罗斯中央空气动力研
究院的Goman与Abramov在1994年首次提出利用
状态空间方法建立大迎角气动模型[26],是较具代表
性的一项工作,之后Goman等进行了许多后续的完
善工作,此后许多其他研究者的工作也在此基础上
进行. 时域–阶跃响应函数 (indicial response func-
tion, IR).利用细化的阶跃响应来建立非定常气动模
型,美国NASA Langley研究中心的Klein等[27]给出

了阶跃响应函数的一阶形式,这一方法也是较具代
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表性的一项工作,以后有许多工作在此基础进行了
完善和扩展.

3) 非线性非定常方法.

在线性形式的状态空间方法中,使用线性微分
方程来描述表示气流特征的内部变量,而针对非线
性非定常气动建模的扩展中,将内部变量的微分方
程修改为非线性形式,则所建立模型能够较好的表
征非线性非定常气动特性[28]. Klein等[29]提出了基

于阶跃响应函数的非线性非定常气动模型辨识方

法. 与状态空间方法相似,也是使用多项式来拟合
非定常气动模型中的非线性因素.辨识算法采用极
大似然估计方法. 建模方法中的关键是确定多项式
的形式, Klein等给出了一种分步回归方法,但是过
程较为繁琐,因此如何确定非定常气动模型中非线
性的表征形式是建模的重要内容. Nielsen工程研究
公司 (Nielsen Engineering & Research Inc)[30]根据

Klein等建立的非线性阶跃响应函数方法开发了软
件工具包Indicial Prediction System (IPS),能够利用
试验数据对非线性非定常气动效应进行建模.
Oliveira-Neto等[31]利用基于状态空间表示的非定

常气动建模方法建立了一个三角翼飞机的翼摇模

型. 利用Navier-Stokes方程可以充分描述飞机气动
力,但是以目前的计算方法和计算能力还无法在飞
行动力学仿真环境中准确地解算Navier-Stokes方
程,因此需要探索更为实际和简化的气动建模方法,
以能够与动力学方程相结合. Oliveira-Neto等提出
了一种比较有效的建模方法,在该方法中,假设飞
机气动模型可表示为多个升力面气动模型的合成,
每个升力面都有对应的气动系数,参考Goman等提
出的状态空间方法,建立每个升力面的气动系数模
型. 所有气动力系数相加即获得整体的气动力系数,
所有气动力系数乘以对应的力臂并相加即获得整体

的气动力矩系数.

5.2 非非非线线线性性性飞飞飞行行行控控控制制制方方方法法法(Nonlinear flight control)
现代战斗机超机动控制方法的研究始于20世

纪80年代,国内外开展了大量理论与试验研究.随
着超机动验证机项目的展开,大量的研究工作以具
备超机动能力的X–31, F–18 HARV等飞机为对象,
探索和研究了先进非线性控制方法在飞行控制律设

计中的应用,典型方法如非线性动态逆,以及与其
相结合的鲁棒控制和自适应控制等方法. 几种典型
超机动验证机的研究历程如图11所示.

图 11 几个超机动验证机研究历程[32–40]

Fig. 11 History of several super-maneuverable demonstrator[32–40]

X–31采用了基于非线性动态逆的飞行控制方

法,基于时标分离方法[41],将飞行控制系统划分为

快慢两个回路,解决了动态逆对系统输入输出数量

关系的要求, X–31的控制律结构如图12所示. 在该

控制律作用下, X–31成功实现了超机动的3个里程

碑动作及“Herbst”机动[32–34].

针对动态逆方法对模型误差鲁棒性差的问题,

F–18 HARV采用结构奇异值综合与非线性动态逆



1658 控 制 理 论 与 应 用 第 31卷

相结合的鲁棒控制方法进行了飞行控制律设计,所

获得的控制系统对模型参数摄动具有较好的鲁棒

性. F–18 HARV的控制律结构如图13所示. 逆系统

的设计通过存储在飞控计算机中的气动数据插值表

进行实时计算,试飞结果表明利用该方法能够在较

短的设计周期内,得到具有期望飞行品质的控制

律[35–36].
美国联合攻击机F–35的飞行控制律设计也采用

了非线性动态逆方法,通过模块化思想,实现了用
于满足飞行品质的控制律设计与飞机动力学解耦控

制相对独立,控制律结构如图14所示. F–35沿用了
F–22在控制律设计中所使用的飞行品质规范,获得

了良好的机动性能[42].

图 12 X–31验证机控制律结构
Fig. 12 Control law structure of X–31 demonstrator

图 13 F–18非线性动态逆控制器结构

Fig. 13 Structure of Nonlinear dynamic inversion control law of F–18 fighter

图 14 F–35战斗机飞行控制律

Fig. 14 Control law of F–35 fighter

5.3 控控控制制制分分分配配配方方方法法法(Control allocation)
控制分配方法主要包括: 非优化控制分配方法

和优化控制分配方法. 以广义逆法为代表的非优化
控制分配方法,具有计算量小、易于实现等优点,但
是难以充分发挥各操纵面的效能.以二次规划方法
为代表的优化控制分配方法以位置、速率约束等因

素作为约束条件,以评估控制目标和操纵器操纵量
的代价函数为优化目标,然后求解优化问题获得分
配结果,目前该方法应用较为广泛[43–45].
超机动过程中,操纵器包括了气动舵面及推力

矢量,它们具有不同的动态特性,因此存在冗余异

构操纵器分配问题.气动舵面及推力矢量受到物理
限制,在对期望的控制指令进行操纵器分配时,必
须考虑操纵器位置和速率约束. 针对操纵器动态特
性差异问题,文献[46–48]研究了动态控制分配方法,
该方法以操纵器位置、速率及动力学方程作为约束

条件,以指令和系统响应的误差为优化指标,通过
求解二次优化问题获得分配结果.文献[47–50]研究了

预测控制分配方法,将模型预测控制的基本思想引
入控制分配中. 其中,文献[50]针对已知跟踪曲线的
系统,由动态逆方法得到操纵力矩跟踪曲线,以此
作为操纵器系统的跟踪曲线,设计基于模型预测控



第 12期 朱纪洪等: 飞机超机动状态动力学特征及对控制系统的挑战 1659

制方法. 该方法对于跟踪曲线确定的系统,可以消
除操纵器动态差异,针对高超音速飞行器的控制效
果比较理想.

6 超超超机机机动动动控控控制制制方方方法法法设设设想想想(A strategy of flight
control for super maneuver)
超机动控制作为一个闭环增稳非线性控制问题,

可以采用动态逆等方法进行解决,通过控制器设计

消除非线性的影响,使飞机内环动力学呈现线性系
统特性. 目前,先进飞行控制系统采用基于李导数
的动态逆控制(输入输出反馈线性化)方法进行内环
非线性控制器设计[51–52]. 主要设计过程包括: 获得
被控对象的逆系统;通过非线性反馈实现输入输出
解耦线性化;对解耦后的线性系统设计鲁棒线性控
制器. 动态逆控制系统的结构如图15所示.

图 15 动态逆控制系统结构图

Fig. 15 System structure of dynamic inversion control

采用动态逆方法进行控制器设计需要比较精确

的模型数据,通过逆系统设计将非线性系统转化为
线性系统.然而,在大迎角超机动过程中,系统的非
线性、非定常及强耦合特性导致控制器设计所使用

的模型与飞机真实的动力学模型之间存在较大的差

异.因此,需要针对超机动的动力学特征研究具有
强鲁棒性的逆系统设计方法,使得系统在存在的非
线性、强耦合及模型不确定性的情况下仍然具有较

好的鲁棒稳定性和期望的飞行品质.

针对大迎角超机动飞行存在的非线性、非定常

及强耦合问题,设想采用一种基于气动数据库的非
线性解耦控制方法进行鲁棒控制律设计.系统的总
体控制框图见图16. 其中,气动数据库是基于风洞
试验和飞行试验中不同状态点飞机的气动数据和飞

行参数建立的,通过插值计算可以实现飞机在线实
时状态的查询.控制器由力矩补偿模块、线性控制
器、鲁棒控制补偿器和力矩分配模块4部分组成.

控制的流程为:首先,根据飞机的当前飞行状态,
通过查询飞行气动数据库得到消除非线性非定常气

动力矩和惯性耦合力矩所需的控制输入量,通过力
矩补偿模块对其进行实时补偿;然后,针对补偿后
的线性系统,设计线性控制器进行控制,从而实现
预期达到的状态;最后,利用期望的参考模型,通过
鲁棒控制补偿器对飞行品质和飞行性能加以闭环控

制,使得系统具有良好的操稳特性[53–54].

在图16所示的控制结构中,气动数据库、力矩补
偿模块、力矩分配模块与飞机动力学组成伪控制对

象,线性控制器与伪控制对象串联组成闭环系统,
在理想情况下该系统是线性或者是弱非线性的,通
过鲁棒控制补偿对闭环系统与理想模型输出误差进

行调节,强制使闭环系统联合鲁棒控制补偿器逼近
参考模型,从而克服逆系统对建模误差敏感的问题.
以姿态角速度为跟踪目标时,如果不考虑力矩

分配问题,当控制器设计所使用的对象模型与实际
飞机模型精确匹配时,则伪控制对象为3个解耦的
线性子系统[55]. 当然在实际飞行中,飞机的动力学
模型不可避免会存在建模误差,伪控制对象仍带有
一定的通道间耦合和非线性. 将线性控制器与伪控
制对象组成的闭环系统与参考模型作差,得到系统
误差，针对该系统误差进行鲁棒控制即得到鲁棒控

制补偿器. 该方法将闭环跟踪性能的设计与模型不
确定性的鲁棒补偿分离,简化了控制结构和设计过
程.
在传统的动态逆控制方法中,为实现系统的线

性化需要通过状态反馈抵消飞机动力学模型中的所

有非线性项,如气动力/力矩相关项、惯性耦合项和
重力项等. 其中,部分项非线性特征强烈,使用线性
方法难以处理,如惯性耦合项等,必须抵消以利于
控制器设计;但是气动力矩中的阻尼项反映了飞机
本身固有的阻尼特性,有利于控制系统的动态性能,
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没有必要消除.因此,在逆系统设计的过程中,保留
气动力矩阻尼项,通过非线性补偿得到一个弱非线
性系统,该系统可以看作是一个包含时变参数的线
性系统.这种处理方法最大的好处就是保留了一部

分对象特征即气动阻尼特性,因此在采用鲁棒控制
等方法进一步设计外环控制器时,不仅可以降低控
制器设计的保守性,而且付出的控制代价低,便于
工程实现.

图 16 总体控制结构框图

Fig. 16 Overall control structure diagram

以迎角和侧滑角为跟踪目标时,一种方式是首
先实现角速度的精确跟踪,然后在此基础上根据奇
异摄动理论实现外回路跟踪,因此,可以在角速度
控制的基础上进一步设计外回路控制律[56]. 另一种
方式是直接针对迎角和侧滑角动态设计逆系统,需
要对迎角和侧滑角微分方程进行再次微分,在控制
器设计过程中需要使用的反馈信号包括迎角和侧滑

角的导数信号,而不包括角速度信号.但是,从实际
传感器角度而言,迎角和侧滑角导数信号显然不如
角速度信号测量精确,而且可信度较低. 因此,逆系
统只针对角速度微分方程设计,在此基础上利用时
标分离进一步设计迎角和侧滑角跟踪控制器.

7 结结结论论论(Conclusions)
飞机超机动状态动力学特征包括非线性非定常

特征、运动耦合、惯性耦合和操纵器异构冗余等,国
内外针对该非线性、强耦合和模型不确定性系统开

展了多种控制方法的研究,并在多型验证机上进行
了试验验证. 基于逆系统方法的方法是当前的普遍
思路,传统的动态逆方法对模型精度要求高,难以
应用于快时变系统控制,本文给出的基于非线性补
偿和气动力模型数据库的鲁棒解耦控制提供了一种

解决思路,可以为超机动飞行控制方法的工程应用
提供参考.
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