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摘 要:为系统揭示气动伺服弹性对空天飞行器稳定性的内在影响并对其进行有效控制,依次开展了空天

飞行器动力学建模、伺服弹性稳定性分析与控制器设计相关研究。首先,建立了包含刚体运动与一阶气动

伺服弹性模态的飞行器纵向动力学模型;其次,分析了一阶弹性模态频率对配平状态的影响,进而通过模型

线性化研究一阶弹性模态频率对开环特性的影响,发现低频弹性模态会导致系统相位裕度急剧下降,当一

阶弹性模态频率为3
 

rad/s时,系统闭环不稳定;最后,针对该失稳机理,设计“极点配置内环与带符号补偿

低通PI外环”控制器,在该控制框架下,闭环系统相位裕度可达39.9°、幅值裕度达到11.57
 

dB。时域仿真

结果表明,所提分层控制结构具有良好的鲁棒性,并能有效克服伺服弹性失稳问题。
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  空天飞行器是一种集航空、航天技术于一身,
突破了传统航空器和航天器无法满足宽速域、大空

域飞行需求的限制,既能满足民用运输需求又能执

行军事任务的载人/无人飞行器
 [1-4]。当前,一些国

家已经在空天飞行器研发领域取得了显著成就,如
美国研制的X-37B试验飞行器、英国的云霄塔空天

飞机等[5-6],已成为展示国家战略威慑力量的重要手

段[7]。但因空天飞行器具有强耦合性、强非线性、极
大不确定性以及显著的弹性效应等,在动力学建

模、稳定性分析以及控制器设计等方面仍存在诸多

问题和挑战[8-9]。
空天飞行器动力学建模对于其系统性能评估、

控制器与制导律设计以及降低研发成本与风险具

有重要意义。在空天飞行器弹性动力学建模方面,
国内外已开展了大量的研究,主要提出以下3种模

型,分别为X-30模型[10]、Winged-cone模型[11]和通

用高 超 声 速 飞 行 器(generic
 

hypersonic
 

vehicle,

GHV)模型[12]。在动力学稳定性分析方面,当前文

献关于弹性振动对飞行器动力学稳定性影响机理

的研究还不够深入,大多仅停留在定性描述,没有

深入到定量分析层面。严晓雪等[13]针对细长体飞

行器气动伺服弹性稳定性分析问题,建立了基于气

动导数法和基于工程面元法的气动伺服弹性稳定

性分析方法,对比了2种方法的适用情况,并量化了

不同马赫数下2种方法的精度差异,但仅以幅值裕

度作为判据,指标选取较为单一,未提及2种方法的

相位裕度差异。Singh等[14]在空天飞行器伺服弹性

稳定性分析方面采用了较为先进的分岔方法,并对

宽速域下的飞行器纵向稳定性进行了系统研究,但
却忽略了空天飞行器在高速、高动压条件下气动-推
力-弹性耦合效应显著的特点,且未讨论系统的可控

性和鲁棒稳定性,也未验证所设计的控制律对稳定

性的影响。Ye等[15]首次系统地将非线性动力学中

的吸引子概念应用于高超声速飞行器滚转稳定性



分析中,并结合相平面法建立了基于非线性微分方

程定性理论的滚转稳定性判据,但实验并未采用真

实的高超声速飞行条件,所有风洞实验均在低速下

完成,并未考虑高超声速下的弹性效应,所得结论

的工程实用性有限。吕达等[16]围绕无尾布局高超

声速飞行器的三通道(俯仰、偏航、滚转)耦合失稳

问题展开研究,提出了三通道耦合失稳判据体系,
与传统判据相比,新增了俯仰-滚转通道静稳定性耦

合判据和三通道动稳定性耦合判据,更加全面地考

虑了通道间的耦合效应,但该判据主要适用于面对

称、无尾布局、侧滑角接近零的飞行器,对于非对称

布局、大侧滑角或具有较强非线性气动特性的飞行

器,其适用性尚未验证,且未考虑高超声速飞行器

在高速飞行中所面临的气动加热和气动伺服弹性

效应,该判据的完整性有待提升。
空天飞行器在爬升段将承受相当大的动压,因

此会产生显著的弹性效应[17],严重影响其飞行稳定

性,是空天飞行器控制领域的研究热点之一。当

前,多种控制策略已经较为成熟且被逐渐应用到空

天飞行器的控制系统设计中。其中,PID控制实现

方便、结构简单、成本低、效果好、实用性强,适用于

一般控制系统设计[18],成为工程人员设计控制器时

的首选。美国的X-43和X-51等空天飞行器便采用

了增益预置PID控制器[19],但PID控制不完全适用

于存在刚弹耦合效应的空天飞行器控制系统。因

此,鲁棒性更强的滑模控制在空天飞行器中得到了

广泛应用。滑模控制的特点是其控制结构会随时

改变,一旦系统的状态轨迹到达预先设计的滑模面

后,将一直保持在滑模面上运动,此时到达滑模面

的系统状态具有很强的鲁棒性以及期望的动态特

性[20]。Shao等[21]利用滑模控制技术结合自适应神

经网络来有效处理系统参数不确定性和外部扰动

问题,同时设计了速度控制器和高度控制器,以保

证跟踪误差在预设有限时间内收敛到指定区域,在
跟踪精度、收敛时间、控制输入平滑性等方面表现

良好,但控制器设计对模型精度要求较高,且控制

器和性能函数中包含多个设计参数,其参数整定过

程复杂,缺乏系统化的调节指南。鲁棒控制基于状

态空间模型的频率设计方法,从根本上解决了控制

对象模型和外界扰动不确定性问题[8]。Wang等[22]

在已有线性控制器的基础上,引入自适应控制单

元,并结合径向基函数神经网络,在保证控制系统

鲁棒性的同时,改善了系统的快速性和智能化水

平,但模型并未充分考虑空天飞行器的弹性模态。

朴敏楠等[23]针对弹性静不稳定空天飞行器存在的

气动伺服弹性以及强不确定性问题,
 

提出一种综合

相位稳定与线性自抗扰控制的姿态控制器,并采用

H � 非光滑优化技术,对闭环加权性能传递函数进

行 H � 范数优化来整定控制器参数,但该模型过于

简化,从而忽略了空天飞行器在真实飞行环境中的

刚弹耦合效应,可能会影响结论的普适性。模糊控

制不需要依靠精确的姿态控制模型,其利用模糊控

制系统设计的逼近器对模型不确定和未建模动

态进行逼近和补偿[20]。Zuo等[24]针对高超声速

飞行器的轨迹跟踪控制问题,提出了一种创新的

模糊自适应输出反馈控制方法,摒弃了传统的递

推设计框架(如反步法、动态面控制),不依赖飞

行器全状态信息,仅使用输出反馈,更符合实际

工程中部分状态难以精确测量的情况,但该方法

要先假设模糊逼近误差的上界已知或可通过自

适应律估计得到,实际中该上界难以精确获取,
可能会影响控制器的鲁棒性和稳定性。

综上所述,为实现空天飞行器在爬升阶段的稳

定控制,本文开展了空天飞行器气动伺服弹性稳定

性分析与控制器设计研究,考虑了空天飞行器的推

力、气动以及弹性之间的耦合作用,定量分析了弹

性振动对飞行器动力学稳定性的影响规律。同时,
针对考虑弹性振动和刚弹耦合效应的空天飞行器

进行控制器设计,并通过仿真分析验证了所设计控

制方案的有效性。

1 空天飞行器动力学模型

本文采用祝宇[25]提出的纵向动力学模型,将空

天飞行器作为一个梁来考虑[26-27],利用自由梁描述

飞行器气动伺服弹性振动,使得弹性模态与刚体运

动模态之间满足正交性,即刚、弹模态仅通过力和

力矩相互作用,充分考虑了空天飞行器的推力、气
动以及弹性之间的耦合作用。在纵向动力学模型

中,机体的弹性振动可以看作是两端自由的非均匀

弹性梁运动,且梁的质量及抗弯刚度沿长度的分布

由机体结构参数所决定。在机体结构参数不随时

间变化的假定下,且不考虑外力作用时,可以把机

体横向自由振动看作是一系列分量的叠加。
空天飞行器在爬升段的气动伺服弹性特性主

要由其一阶弯曲或俯仰模态主导,本文聚焦于最主

要、最易耦合的低频一阶弹性模态,揭示飞行器伺

服弹性问题的核心机理。同时,一阶弹性模态与刚
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体运动时间尺度相近,易与飞行轨迹、姿态动力学

产生强耦合,从而显著改变系统的平衡特性。一阶

弹性模态频率的微小变化可能会使配平状态发生

非线性跃变,具体表现为飞行器舵偏角、攻角、弹性

位移等关键变量的显著改变。空天飞行器爬升阶

段受力如图1所示。

图
 

1 空天飞行器爬升过程示意

Fig.1 Schematic
 

of
 

the
 

ascent
 

trajectory
 

of
 

an
 

aerospace
 

vehicle

飞行器纵向动力学模型[25]为
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式中:V 为速度;γ 为航迹角;h 为高度;α 为攻角;θ
为俯仰角;q为俯仰角速率;g、m、Iyy 分别为重力常

数、飞行器质量以及俯仰轴转动惯量;g =g0·
[R/(R+h)]2,其中g0 表示重力常数初始值,R 表

示地球半径;ζi、ωi、ηi 分别为第i阶弹性模态的阻

尼比、频率以及广义位移,本文取i=1;L、D、T、M、

Ni 分别为升力、阻力、推力、俯仰力矩以及第i阶弹

性模态的广义力,表达式[28]为
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(2)
式中:e和δ 分别为升降舵偏转角和油门开度,作为

控制输入;q、S、c、z 分别为动压、参考面积、平均气

动弦长、重心到推力中心的距离;ρ=ρ0e-h/85
 

000,其

中ρ0 表示大气密度初始值;η=[η1
  η
·
1]T;CL、CD、

CT、CM 分别为升力系数、阻力系数、推力系数以及

俯仰力矩系数;Cδ
T(α)表示CT(α)对δ 的导数,其

余上标同理;CL(α,e,η)表示CL 与α、e、η 耦合,其
余系数后的括号同理。各系数具体的表达式如下:
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(3)
除了利用气动舵和直接力机构进行机体姿态控

制外,还可以通过发动机控制输入来改变飞行器推进

性能,进而对机体姿态和飞行速度作出调整[29]。

2 空天飞行器伺服弹性稳定性分析

气动伺服弹性作为飞行器柔性动力学的核心

组成部分,显著影响飞行器的开环稳定特性。在高

速机动或大攻角飞行过程中,气动载荷所激发的弹

性振动会通过刚-弹耦合通道反馈至刚体运动,从而

引入额外的相位滞后和动态延迟。此外,若弹性模态

频率与控制带宽接近,极易引发共振或降低系统稳定

裕度,甚至导致闭环不稳定,而低阶弯曲模态频率较

低,更易与刚体模态发生耦合,从而改变系统的极点

分布,诱发振荡发散。因此,深入分析气动伺服弹性

模态对系统稳定性的影响,是准确评估飞行器动态特

性、合理进行结构-控制一体化设计的前提和基础。

2.1 空天飞行器配平特性分析

为系统揭示一阶弹性模态频率对空天飞行器配

平特性的影响规律,在保持飞行条件(如高度、马赫

数、航迹角)一致的前提下,对比分析不同弹性模态频

率下的配平解结构、控制输入需求及内部状态分布,
旨在识别刚体-弹性耦合对飞行器配平特性的影响,
为后续线性化与控制带宽设计提供参数选择依据。
参照祝宇[25]和Singh等[30]研究成果,本文设置飞行

高度h=20
 

km、马赫数Ma=6、航迹角γ=0°,将一阶

弹性模态频率在3~20
 

rad/s范围内[12]取5个样本

点,求解对应的配平状态,结果如表1所示。
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表1 不同一阶弹性模态频率下的配平状态对比

Table1 Comparison
 

of
 

trim
 

states
 

under
 

different
 

first-order
 

elastic
 

modal
  

frequencies

ω1/
(rad·s-1)η1

/m α/(°) e/(°) δ/% 配平残差

3 1.16 1.97 -1.39 35.93 6.99×10-14

8 0.41 2.22 -1.84 35.56 4.24×10-14

10 0.26 2.28 -1.94 35.49 5.92×10-14

15 0.06 2.34 -2.06 35.41 2.63×10-15

20 0.03 2.36 -2.08 35.40 8.42×10-11

∞ 0 2.37 -2.10 35.39 1.21×10-15

 注:ω1=�表示刚体情况。

  由表1可知,上述一阶弹性横态频率下配平残

差均保持在10-10 量级以下,表明所有配平点均数

值可靠(相关依据参考文献[31])。随着一阶弹性

模态频率的降低,飞行器的配平特性发生变化,具
体表现如下。

1)弹性位移η1 显著增大。在配平状态下,弹性

结构的静态变形由气动载荷与结构刚度共同决定,
这一趋势不仅验证了弹性模态频率对气动伺服弹

性特性的主导作用,也说明低频弹性效应在空天飞

行器大动压爬升过程中不可以被忽略,必须将其纳

入配平与控制设计中进行考量。

2)攻角α 由2.37°降至1.97°。当结构引入低

频弹性模态后,气动面在气动载荷作用下发生整体

反弯曲柔性变形,导致局部气流相对于机身的实际

攻角大于飞行器整体的几何攻角,这本质上是弹性

变形对升力增益效应的体现。当弹性变形增大了

前体的有效攻角时,在相同升力需求下,几何攻角

应适当减小。

3)升降舵偏转角e从-2.10°增至-1.39°。该

现象表明,低频弹性模态下气动-弹性耦合产生的抬

头力矩被增强,所需补偿舵偏转角减小。在本模型

中,一阶弹性模态主要表现为机身俯仰弯曲变形,
当飞行器处于正攻角飞行状态时,这种变形改变了

局部气流相对于机身的有效迎角分布,尤其在后体

区域,等效攻角减小甚至变为负角度,从而产生附

加的抬头气动力矩,系统通过减小舵偏转角来削弱

低头力矩,从而与增大的弹性抬头力矩达成新的

平衡。

4)油门开度δ 从35.39%增至35.93%。随着

一阶弹性模态频率降低、弹性变形增大,飞行器需

略微增加推力以补偿气动-弹性耦合所引起的阻力

增量。具体而言,气动伺服弹性变形改变了飞行器

的气动外形与压力分布,导致零升阻力增加,为维

持爬升段所需的推力-阻力平衡及能量状态,发动机

油门开度需相应提高。尽管增幅较小,但表明弹性

效应对燃料消耗的影响不可被忽视。

2.2 开环特性分析

本文选取空天飞行器的状态量x=[V γ q
θ h η1 η

·
1]T,控制输入u= e δ  T,飞行器一

阶弹性模态频率ω1 分别为3、10、20
 

rad/s,利用中

心差分法实现非线性模型在配平点的线性化。以

ω1=3
 

rad/s为例,系统矩阵A 和控制矩阵B 分

别为

A=

-7.26 21
 

188 0 -30
 

988 1.01 -142.25 0
6.10×10-6 -0.20 0 0.20 -8.46×10-7 0 0
-1.07×10-12 1

 

700 0 -1
 

700 3.50×10-13 3.24 0
0 0 1 0 0 0 0
0 1.77×107 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 1
0.01 -142.25 71.13 142.25 0 -7.58 -0.12

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(4)

B=

-12.28 0.18
0.04 3.41×106

-12.65 0
0 0
0 0
0 0

39.43 0

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(5)

根据系统矩阵A 计算得到系统特征值为

λ1=-0.199
 

9+4.201
 

5j
λ2=-0.199

 

9-4.201
 

5j
λ3=0.039

 

9+2.633
 

7j
λ4=0.039

 

9-2.633
 

7j
λ5=0
λ6=-0.003

 

7+0.042
 

9j
λ7=-0.003

 

7-0.042
 

9j

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(6)

式中:j为虚数单位。
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同理,分别将一阶弹性模态频率为10
 

rad/s和

20
 

rad/s的刚-弹耦合纵向动力学模型进行线性化,
得到不同弹性模态频率下的系统矩阵和控制矩阵,
再根据系统矩阵计算得到系统特征值,并绘制系统

极点分布图,结果如图2所示。从图2中可以看出,
随着弹性模态频率从20

 

rad/s降至3
 

rad/s时,系
统极点呈现向右迁移、阻尼比减弱、甚至越过虚轴

进入右 半 平 面 的 趋 势,尤 其 在 弹 性 模 态 频 率 为

3
 

rad/s时出现了一对正实部极点,标志着系统由开

环稳定到开环临界稳定,再到开环不稳定的转变。

图2 不同频率下系统极点分布

Fig.2 Pole
 

distribution
 

of
 

the
 

system
 

at
 

different
 

frequencies

根据线性化模型,绘制了3种弹性模态频率下

舵偏-俯仰角速率通道的Bode图,如图3所示。

图3 不同频率下舵偏-俯仰角速率通道Bode图

Fig.3 Bode
 

diagram
 

of
 

elevator
 

deflection-pitch
 

rate
 

channel

at
 

different
 

frequencies
 

从图3中可以看出,随着一阶弹性模态频率ω1

的降低,幅频特性增强、相位裕度减小。由于ω1=
20

 

rad/s和ω1=10
 

rad/s都属于频率较高的情况,
此时所造成的弹性效应很小,所以两条曲线基本是

重合的。当弹性模态频率降至3
 

rad/s时,舵偏-俯
仰角速率通道的Bode图中0

 

dB穿越处的相位接近

-180°,相位裕度已经接近0°。结合图2分析可知,
当一阶弹性模态频率为3

 

rad/s时,系统存在右半平面

极点,此时弹性效应造成的不稳定模态起主导作用,舵
面微小的激励即可引起系统发散,传统的频域控制器

完全失效,必须采用主动抑制或状态反馈控制。

3 控制器设计

为进一步提升飞行器在大尺度低频弹性模态

影响下的操纵性能,本节聚焦于控制器结构选型、
参数整定与性能权衡,结合增益/相位裕度、瞬态响

应速度与稳态精度等指标,系统探索适用于空天飞行

器的控制策略,旨在实现快速响应与稳定裕度之间的

平衡,支撑总体设计对控制系统的高可靠性和裕度

要求。
鉴于高超声速飞行器爬升过程中气动、弹性与

推进系统参数的强时变性,本节选取典型配平工作

点,开展精细化控制器设计与参数优化。在开展控

制器设计前,必须充分考虑本系统所面临的多重参数

耦合与动态特殊性,这些约束直接决定了控制结构选

型与参数整定的可行性边界,主要考虑以下两种特殊

情形。

1)气动-弹性耦合不稳定模态。建模中预设的

一阶弹性模态频率为3
 

rad/s,在与刚体俯仰运动及

气动力耦合后,在线性化模型中表现为特征值λ3=
0.039

 

9+2.633
 

7j、λ4=0.039
 

9-2.633
 

7j,阻尼比

为0.013
 

3,导致系统整体呈现不稳定的特性。该

耦合模态引入了明显的相位滞后,这是相位裕度减

小的主要原因。

2)弱阻尼极低频模态。特征值λ1=-0.199
 

9+
4.201

 

5j、λ2=-0.199
 

9-4.201
 

5j,对应弱阻尼振

荡,虽然该模态稳定,但其阻尼比仅为0.047
 

5,其
极弱阻尼要求外环控制器避免采用高积分增益,以
防止潜在的低频振荡被激发。

3.1 能控性分析

在设计状态反馈控制器前,需首先对飞行器线

性化纵向动力学模型的能控性进行严格分析,以确

保所选控制输入能够有效激发全部状态变量,特别

是关键的不稳定模态与弹性模态。
构造能控性矩阵C 为

C= B AB A2B … An-1B  ,n=7 (7)
经计算,能控性矩阵C 的秩为7,表明系统完全

能控,系统可任意配置极点。进一步对其进行模态

能控性分析,检查控制输入对各模态(尤其是不稳
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定模态和低阻尼模态)的激励强度,确认这些关键

模态是否能被控制输入有效激励。对状态矩阵A
进行特征分解可得

A=VΛV-1 (8)
式中:Λ=diag(λ1,λ2,…,λn),其中λi 为系统特征

值;V=[v1v2 … vn]为右特征向量矩阵,其中vi

均为列向量;记W=V-1= w1 w2 … wn  T,其列

向量wi 为左特征向量,满足

wT
ivj=δij,wT

iA=λiwT
i (9)

式中:δij 为克罗内克尔符号。
引入模态坐标z=Wx,则系统在模态坐标下解

耦近似为

z
·
i=λizi+(wT

iB)u (10)
由式(10)可得,输入对第i个模态的激励强度

完全由向量wT
iB 决定。

模态坐标z的本质是将原始物理状态投影到由

左特征向量wi 张成的模态空间中,其中每个zi 代

表系统在第i个模态上的幅值或参与程度。原始系

统x
·
=Ax+Bu 中,所有状态通过A 相互耦合。通

过z=Wx 变换,可以找到一个视角,在该视角下系

统的动态是解耦的,即第i个模态zi 只与自己的特

征值λi 以及控制输入在该模态上的投影wT
iB 有关,

不同模态之间完全没有交叉耦合。
定义第i个模态能控性因子μi 为

μi=‖wT
iB‖2= ∑

n

j=1

(wT
ibj)2 (11)

式中:bj 是B 矩阵的第j 个列向量,其对应系统的

第j个通道。若μi≈0,说明该模态几乎不受控制输

入影响,即使极点配置也无法镇定;若μi 显著大于0,
则可通过状态反馈有效调节该模态的阻尼与频率。

根据以上定义,计算得到不稳定模态和弱阻尼

模态的能控性因子分别为1.48和2,表明不稳定模

态能控性良好,可对其进行有效镇定,而对于弱阻

尼模态可施加有效阻尼,适合采用极点配置法进行

镇定。

3.2 控制器设计

针对空天飞行器伺服弹性系统存在的开环不

稳定、弹性模态耦合等问题,设计极点配置内环与

带宽受限PI外环的串级结构,主动抑制气动伺服弹

性所引发的系统不稳定。
内环镇定层以纵向线性化模型x

·
=Ax+Bu 的

全状态反馈为基础,采用极点配置方法对系统进行

初步镇定,其核心目标是快速抑制开环不稳定模

态,并对弱阻尼极低频模态施加适度阻尼,从而避

免控制激励引发共振或相位滞后加剧。内环极点

配置采用的状态反馈控制律为

u=-Kx (12)
式中:K∈R1×n 为待设计的反馈增益矩阵。利用

Matlab的place函数计算得到增益矩阵为

K=place(A,B,Λd)

=
0 4.5 0.7 -4.5 0 0 0
2.7 3

 

003.4 82.6 -356.2 0 1 3.3
􀭠
􀭡

􀪁
􀪁 􀭤

􀭥

􀪁
􀪁

(13)
式中:Λd= [λd1λd2 … λdn]为 期 望 闭 环 极 点

向量[30]。
通过极点配置,系统闭环极点分布如图4所示,

系统特征值的最大实部为-0.021
 

5,系统由不稳定

状态转为稳定状态。

图4 闭环极点分布

Fig.4 Closed-loop
 

pole
 

distribution

在完成内环极点配置、实现伺服弹性系统初步

镇定的基础上,外环控制器的作用是实现对俯仰角

指令的稳态跟踪。经过极点配置,原系统转化为一

个稳定的、非最小相位的等效子系统,其外环控制

输入到俯仰角的传递函数为

G(s)=
-0.15s-0.3
s2+0.5s

(14)

设计带符号补偿的比例-积分控制器为

C(s)=-kp1+
1
Tis  (15)

式中:kp=0.8;Ti=1.2。为提升系统的鲁棒性,同时

抑制高频噪声并避免外环PI控制器在极低频段因积

分作用过强而激发残余弹性模态,在PI控制器后引

入一阶低通滤波器,组成带宽受限PI控制器,表达

式为

CLPF(s)=-kp1+
1
Tis  · ωf

s+ωf
(16)

式中:ωf=0.4
 

rad/s为低通滤波器的截止频率,用
于限制外环有效带宽。滤波器极点(-0.4)位于被

控对象极点(-0.5)右侧,从而在频率上先于被控
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对象极点起作用,避免低频增益无限上升。
在带宽受限PI控制器下,系统开环传递函数为

LLPF(s)=CLPF(s)G(s)=
0.04(1.2s+1)(s+2)
s2(s+0.4)(s+0.5)

(17)

图5给出了俯仰通道的Bode图。该俯仰通道

在3
 

rad/s附近存在一个明显的谐振峰,反映出系

统中仍然存在低频气动伺服弹性模态,但其峰值位

于0
 

dB以下,表明低通滤波器在控制中发挥了重要

作用,该模态在开环状态下不具备放大能力,不会

因输入激励而自激发散。整体幅频特性从低频高

增益平滑过渡至高频衰减,显示出良好的带宽控制

与抗高频干扰能力。截止频率为0.41
 

rad/s,远低

于气动伺服一阶弹性模态频率(3
 

rad/s),避开了高

频谐振区,系统相位裕度达到39.9°,幅值裕度经计

算可达11.57
 

dB,能够满足工程要求。

图5 俯仰通道Bode图

Fig.5 Bode
 

diagram
 

of
 

pitch
 

channel

图6和图7分别给出了俯仰通道的灵敏度函数

和补灵敏度函数的Bode图,以定量描述闭环系统

对外部扰动和模型不确定性的敏感程度。其中,灵
敏度函数为

Ms=
1

1+G(s)C(s)
(18)

补灵敏度函数为

Mt=
G(s)C(s)
1+G(s)C(s)

(19)

灵敏度函数描述的是闭环系统在面对外部扰

动(输出端扰动)和模型不确定性时,其输出偏离理

想值的程度。补灵敏度函数描述系统对指令的跟

踪能力和高频噪声的放大程度。

图6 灵敏度函数Bode图

Fig.6 Bode
 

diagram
 

of
 

sensitivity
 

function

图7 补灵敏度函数Bode图

Fig.7 Bode
 

diagram
 

of
 

complementary
 

sensitivity
 

function
 

由图6和图7可得,灵敏度峰值为1.56,补灵敏

度峰值为1.57,均小于一般工程要求(2.0),表明控制

器鲁棒性可以被接受。系统对建模误差具有良好的

容忍度,在指令跟踪过程中不会因高频噪声或未建模

动态产生剧烈振荡,即使存在小幅结构模态漂移(如
谐振峰位置或幅值微变),闭环性能也不会急剧恶化。

3.3 时域仿真分析

对俯仰角通道施加单位阶跃指令(θcmd=0.1
 

rad),
仿真时长50

 

s,以充分观察弹性振动模态的衰减特

性,其闭环阶跃响应过程如图8所示。由图8可得,
系统状态上升时间tr=2.81

 

s、峰值时间tf=7.22
 

s、
调节时间ts=20.61

 

s、稳态误差σ=0,曲线后期无明

显持续振荡,表明弹性振动模态已被有效抑制。

图8 俯仰角阶跃跟踪响应

Fig.8 Pitch
 

angle
 

step
 

tracking
 

response
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为检验系统在实际飞行扰动中的稳定性,在

t=0
 

s时给俯仰角速度q施加大小为0.05
 

rad/s的

扰动(模拟阵风),则该扰动下俯仰通道响应过程如

图9所示。

图9 扰动下俯仰角阶跃跟踪响应

Fig.9 Pitch
 

angle
 

step
 

tracking
 

response
 

under
 

disturbance

从图9中可以看出,在初始俯仰角速度扰动下,
系统仍能在25

 

s内恢复稳态。在扰动力矩持续作

用期间,曲线后期的稳态误差仍为0,表明PI外环

有效抑制了常值扰动。施加初始俯仰角速度扰动

时,弹性模态在初始阶段被显著激发,但随后逐渐

被抑制,最终衰减为0。
飞行器俯仰运动所产生的惯性力与气动力突

变,将直接作用在弹性结构上,这些力在频域上包

含宽频成分,若其中包含弹性模态频率,就会引发

飞行器机体发生共振。本文在内环设计时,将所有

开环不稳定和弱阻尼模态重新配置,最终闭环系统

中所有极点的实部均小于0。因此,任何初始扰动

所引起的模态响应都会呈指数趋势衰减。Shao
等[21]利用滑模控制方法来对飞行器姿态进行控制,
在跟踪控制效果上,虽然滑模控制能够对飞行器的

姿态进行跟踪,但由于滑模控制所固有的振荡特

性,飞行器的状态与控制输入在初期会出现明显的

快速振荡,不利于工程实现。Wang等[22]和朴敏楠

等[23]利用鲁棒自适应控制方法对高超声速飞行器进行

姿态控制,仿真结果表明,鲁棒控制方法能够有效应对

飞行过程中的扰动问题,但对俯仰角速率的稳态跟踪

误差始终难以消除。
综上所述,在内环极点配置、外环PI控制和低

通滤波相结合的控制框架下,俯仰通道不稳定与弱

阻尼模态得到有效镇定和改善,飞行器能够实现阶

跃指令的鲁棒跟踪和对初始扰动的有效抑制。

4 结论

本文针对空天飞行器的气动伺服弹性稳定性

问题,建立了刚-弹耦合的动力学模型,根据配平状

态在不同一阶弹性模态频率下进行了稳定性分析,
得到了飞行器的开环特性,并提出了极点配置内环与

带符号补偿的低通PI外环的串级控制结构,主要结论

如下。

1)通过稳定性分析,揭示了开环系统的不稳定

源于弹性效应所造成的不稳定模态。随着一阶弹

性模态频率ω1 的降低,幅频特性增强、相位裕度减

小。当一阶弹性模态频率降至3
 

rad/s时,相位裕

度接近0°,系统出现了一对正实部极点,此时弹性

效应造成的不稳定模态起主导作用,舵面微小的激

励即可造成系统发散。

2)设计了极点配置内环+带符号补偿的低通

PI外环的串级控制结构,内环通过全状态反馈主动

镇定不稳定模态并增强弱阻尼弹性模态的阻尼,外
环采用带符号补偿的PI控制器,以校正系统负增益

特性,实现稳定与适度跟踪。

3)本文时域仿真分析验证了闭环系统的性能

指标,系统状态上升时间tr=2.81
 

s、峰值时间tf=
7.22

 

s、调节时间ts=20.61
 

s、稳态误差σ=0,无明显

持续振荡,表明一阶弹性模态已被有效抑制;在俯仰角

速度扰动下,系统仍能在25
 

s内恢复稳态,且误差仍为

0,表明PI外环有效抑制了常值扰动,满足工程需求。
本文在建立空天飞行器纵向动力学模型时,主

要考虑了刚体运动与一阶气动伺服弹性模态的耦

合效应。当扩展至高阶弹性模态时,模型会更接近

真实弹性体,但高阶模态参数(频率、阻尼)不确定

性更大,会降低控制性能,甚至可能导致系统不稳

定,这就要求控制器具有更强的鲁棒性[32]。未来,
将会开展刚体与高阶模态耦合的控制问题研究,同
时解决空天飞行器模型不确定条件下的飞行控制

问题,利用扰动观测器来估计飞行器在飞行过程中

所受到的扰动[33],并结合卡尔曼滤波来设计滤波

器,从而在线估计系统的状态参数[34],并通过施加

更复杂、更随机的扰动来验证系统的性能。
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and
 

Controller
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Aerospace
 

Vehicles
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Hongjie1,LI
 

Yu2*,SHANG
 

Yiming1,XU
 

Baohua2,CAI
 

Guangbin1

(1.
 

Rocket
 

Force
 

University
 

of
 

Engineering,
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China
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Technology,
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100074,
 

China)

ABSTRACT:
 

To
 

systematically
 

elucidate
 

the
 

intrinsic
 

effects
 

of
 

aero-servo-elasticity
 

(ASE)
 

on
 

the
 

stability
 

of
 

aero-
space

 

vehicles
 

and
 

facilitate
 

effective
 

control,
 

this
 

study
 

investigated
 

aerospace
 

vehicle
 

dynamics
 

modeling,
 

ASE
 

stability
 

assessment,
 

and
 

controller
 

design.
 

First,
 

a
 

longitudinal
 

dynamics
 

model
 

was
 

developed
 

by
 

integrating
 

rig-
id-body

 

motion
 

with
 

the
 

first-order
 

ASE
 

modes.
 

Second,
 

the
 

influence
 

of
 

the
 

first-order
 

elastic
 

mode
 

frequency
 

on
 

the
 

vehicle
 

trim
 

state
 

was
 

examined.
 

Furthermore,
 

following
 

model
 

linearization,
 

the
 

impact
 

of
 

this
 

frequency
 

on
 

the
 

open-loop
 

dynamic
 

characteristics
 

was
 

evaluated.
 

The
 

results
 

reveal
 

that
 

low-frequency
 

elastic
 

modes
 

induce
 

a
 

sharp
 

decrease
 

in
 

the
 

system
 

phase
 

margin.
 

Specifically,
 

the
 

closed-loop
 

system
 

becomes
 

unstable
 

when
 

the
 

first-
order

 

elastic
 

mode
 

frequency
 

reaches
 

3
 

rad/s.
 

Finally,
 

to
 

mitigate
 

this
 

instability
 

mechanism,
 

a
 

controller
 

compri-
sing

 

a
 

“pole-placement
 

inner
 

loop
 

and
 

sign-compensated
 

low-pass
 

PI
 

outer
 

loop”
 

is
 

developed.
 

With
 

this
 

control
 

framework,
 

the
 

closed-loop
 

system
 

achieves
 

a
 

phase
 

margin
 

of
 

39.9°
 

and
 

a
 

gain
 

margin
 

of
 

11.57
 

dB.
 

Time-domain
 

simulation
 

results
 

demonstrate
 

that
 

the
 

proposed
 

hierarchical
 

control
 

architecture
 

exhibits
 

good
 

robustness
 

and
 

ef-
fectively

 

addresses
 

ASE-induced
 

instability.
KEYWORDS:aerospace

 

vehicle;
 

aerodynamic
 

servoelastic
 

stability
 

control;
  

pole
 

placement;
 

gain
 

margin;
 

phase
 

margin
(编辑:刘建民)
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