
第5卷 第6期

2018年11月

导航定位与授时

NavigationPositioning&Timing

Vol.5No.6
November2018

doi:10.19306/j.cnki.2095-8110.2018.06.006

一种飞行器弹性新型控制方法研究
郑勇斌,魏明英

(北京电子工程总体研究所,北京100854)

摘 要:针对新一代飞行器长细比增加和结构复杂等特征带来弹性频率变低、预示精度差的现象,
提出了一种新型弹性控制方法,解决了传统弹性滤波方法带来的控制系统稳定裕度严重不足、机
动能力弱的难题。该方法基于扩维Kalman滤波算法建立了系统方程和输出方程,并进行了仿真。
仿真结果表明,能够实现刚体信息的快速提取,而且系统滞后小,能大幅提升飞行器作战边界和控

制精度。
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Abstract:Basedonthephenomenonoflowelasticfrequencyandlowfrequencypredictionprecision
causedbythecharacteristicssuchasthebigslendernessratioandcomplexstructureofnewairve-
hicles,anewcontrolmethodforair-vehicleelasticityisputforward,whicheffectivelysolvesthe
difficultproblemsofshortstabilitymarginandweakmaneuverabilityofthecontrolsystemwith
traditionalelasticityfilteringalgorithm.Thesystemformulaandoutputformulaareestablishedby
themethodbasedonextendedKalmanfilteringalgorithmandthesimulationiscarriedout.The
resultshowsrapidacquisitionofrigidbodyinformationandlowsystemlags,whichcangreatly
broadenthefightbordersandimprovethecontrolprecisionforairvehicle.
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0 引言

为了扩大飞行器的杀伤范围和提高执行多种

飞行任务的能力,新一代飞行器普遍朝着高速、轻
质化、飞得更远、机动能力强等方面发展,导致飞行

器出现了下列特征:1)装载更多燃料;2)存在多级

飞行器;3)结构上采用复合材料;4)长细比增大;5)
飞行速度更快;6)静不稳定增加。

由此产生了新的问题:

1)长细比增大,多级飞行器质量增加,而且飞

行速度更快,飞行包络线更大,气动加热引起结构

刚度显著下降,导致飞行器弹性频率越来越低;

2)多级飞行器连接方式易带来明显个体差异,
很难保证燃料消耗规律预示精度,而且飞行过程中

结构复合材料存在各向异性的特征,大幅增加了结

构弹性变化的不确定性,导致了飞行器弹性频率变

化与理论预示存在很大差异;

3)静不稳定增加、飞行器大机动能力要求和稳
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定裕度之间矛盾无法协调,严重影响了飞行器的总

体设计。
这些新问题给飞行器弹性抑制和总体设计带

来了严峻挑战,稳定裕度不足和弹性频率预示不准

极易引起系统出现弹性振动现象,影响姿态控制精

度要求,严重时会导致飞行试验失败,而且最重要

的一点是严重影响了飞行器总体作战能力的提升。
目前飞行器传统弹性抑制控制方法是根据飞行

器推进剂预示消耗规律理论计算弹性频率变化规律,
设计时变宽频凹陷滤波器抑制飞行器弹性[1]。通常

串连几个凹陷滤波器,兼容理论预示和飞行过程中的

弹性频率差异,一般差异要求在2Hz范围内。这种

抑制方法是以牺牲系统稳定性和快速性为代价,无法

满足新一代飞行器大机动和高精度的作战需求,使得

高精度快响应的飞行器弹性控制方法成为一个具有

迫切需求而又充满挑战的难题。
国内外其他的弹性控制研究方法主要集中在

利用带通滤波器辨识频率、弹性弹体建模的模型辨

识、自适应滤波器辨识频率[2-4]、利用傅立叶变换计

算弹性频率等方面,在线辨识出弹性频率,然后设

计滤波器加以消除,从而可减小为了兼容弹性频率

散布而带来的系统相位滞后。文献[5]介绍了美国

土星五号通过在线辨识弹性频率,设计自适应弹性

滤波器实现了弹性振动的抑制;文献[6]介绍了利

用波音747飞机气动弹性模型,证明设计自适应滤

波器可以有效提高飞行控制系统的带宽和气动伺

服弹性系统的稳定裕度。文献[7]和文献[8]采用

H ∞ 设计方法处理弹性振动模态的参数以及结构不

确定性,设计目标包括幅相裕度、弹性模态抑制以

及一些时域指标。类似的设计方法也出现在处理

超高声速飞行器弹性模态不确定性的文献[9-11]。
文献[12-14]采用DFT方法找到弹性频率,然后在

线调整滤波器参数实现弹性抑制。文献[15]采用

插值FFT方法辨识出弹性振动信号,从而加以消

除。这些方法建立在高精度弹性频率辨识上,一旦

弹性频率辨识不准,则无法在工程上应用,而且目

前研究结果是基于一定假设基础上得到的,因此在

辨识精度、辨识速度、辨识灵敏度和时延等方面研

究还不够深入,工程应用性不强。
本文在工程上创新性地首次提出一种飞行器

弹性新型控制方法,即飞行器刚体信息高精度快速

提取方法,实现了飞行器弹性抑制和飞行控制。此

方法不同于参考文献中的其他使用方法,不依赖于

弹性频率高精度辨识,工程应用性强,解决了传统

弹性滤波方法带来的控制系统稳定裕度严重不足、
机动能力弱的难题,对静不稳定大的飞行器具有更

好的适应性,而且极大地提升了飞行器作战边界和

控制精度。

1 传统弹性抑制控制方法局限

为了充分抑制飞行器弹性频率,传统弹性抑制

控制方法往往通过设计宽频凹陷滤波器加以抑制,
凹陷滤波器形式如下:

C1(s)=
s2/ω2

2+2×0.25s/ω2+1
s2/ω2

1+2×0.5s/ω1+1
×

s2/ω23+2×0.25s/ω3+1
s2/ω22+2×0.5s/ω2+1

×
s2/ω24+2×0.25s/ω4+1
s2/ω23+2×0.5s/ω3+1

对应滤波器幅相特性如图1所示。

图1 凹陷滤波器幅相特性

Fig.1 Theamplitudeandphasecharacteristicsofnotchfilter

其中,凹陷滤波器1的中心频率为22Hz,在频率

10rad/s处相位滞后6.5°,在频率20rad/s处相位滞后

14°;凹 陷 滤 波 器2的 中 心 频 率 为11Hz,在 频 率

10rad/s处相位滞后17°,在频率20rad/s处相位滞后

36°。弹性频率越低,系统相位滞后越严重,从而使得

飞行器控制幅值裕度和相位裕度越难以协调保证,严
重制约了飞行器总体设计和控制系统设计。

2 扩维滤波控制方法

2.1 模型建立

ω̇z =
Mz

Jz
=az

其中,az 代表角加速度。
弹性变形引起的角速度可以表示为2个频率下

的正弦信号。

v(t)=
b1sin(ω1t+ϕ1)

b2sin(ω2t+ϕ2)
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

(1)
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对式(1)取时间的二阶导数,得

v̈(t)=
-b1ω2

1sin(ω1t+ϕ1)

-b2ω2
2sin(ω2t+ϕ2)

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

(2)

将式(2)写成状态方程的形式为

v̇1(t)

v̇2(t)

v̇3(t)

v̇4(t)

é
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êê
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=

v2(t)

-ω21v1(t)

v4(t)

-ω22v3(t)
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=

0 1 0 0
-ω21 0 0 0
0 0 0 1
0 0 -ω22 0
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v3(t)

v4(t)

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

v̇=AV
其中:

A=

0 1 0 0
-ω2

1 0 0 0
0 0 0 1
0 0 -ω2

2 0
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设x=ωz 为系统状态(刚体角速度),并设增广

状态向量为

X=[x v1 v2 v3 v4]T

则增广系统

ẋ

v̇1

v̇2

v̇3

v̇4
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0 0 0 0 0
0 0 1 0 0
0 -ω2

1 0 0 0
0 0 0 0 1
0 0 0 -ω2

2 0
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az (3)

式(3)可以写成Ẋ=AX+Bu,其中

A=

0 0 0 0 0
0 0 1 0 0
0 -ω2

1 0 0 0
0 0 0 0 1
0 0 0 -ω2

2 0
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1
0
0
0
0
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测量方程写作

z(t)=HX(t)+ζ(t) (4)
其中,z(t)代表陀螺测量值,H =[1 1 0

1 0],此处考虑了弹性变形对角速度信号量测的

影响。ζ(t)是量测噪声,为零均值高斯白噪声过程。
将方程式(3)、式(4)按采样间隔时间T 离散化

得到

X[k+1]=ΦX[k]+Bdu[k]+Γζ[k] (5)

z[k]=HX[k]+ζ[k] (6)
对于增广系统式(5)和式(6),Kalman滤波算

法为

X̂(k+1)=Φ(k)̂X(k)+Βd(k)u(k)+K(k+1)·

[Z(k+1)-H(k+1)Φ(k)̂X(k)]

K(k+1)=P(k+1/k)HT(k+1)[H(k+1)·

P(k+1/k)HT(k+1)+R(k+1)]-1

P(k+1/k)= Φ(k)P(k)ΦT(k)+Γ(k)􀭺Q(k)ΓT(k)

P(k+1)=[I-K(k+1)H(k+1)]P(k+1/k)
初始状态X(0)的协方差矩阵为

P(0)=
Pxx(0) Pxv(0)

Pvx(0) Pvv(0)
é
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ê
ê
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噪声的统计特性为

E{ζ1(k)ζT
1(k)}=N11(k)δkj,E{ζ2(k)ζT

2(k)}=N22(k)δkj
E{ζ1(k)ζT

2(k)}=N12(k)δkj,E{ζ2(k)ζT
1(k)}=N21(k)δkj

则新的动态噪声的协方差阵为

E{ζ(k)ζT(j)}= 􀭺Q(k)δkj =
N11(k) N12(k)

N21(k) N22(k)
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
úδkj

把提取出的刚体角速度信息引入过载控制,至
此就建立了扩维滤波控制方法。

2.2 可观性分析

可观性是扩维滤波渐近稳定的基本条件。

O=

H
HA
HA2

HA3

HA4
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=

1 1 0 1 0
0 0 1 0 1
0 -ω2

1 0 -ω2
2 0

0 0 -ω2
1 0 -ω2
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1 0 ω4
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é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Rank(O)=5
所以系统是可观的。

2.3 可控性分析

O1= [B AB A2B A3B A4B ]=

1 0 0 0 0
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
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ê
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ê

ù

û
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Rank(O1)=1
所以系统不完全可控,不能任意配置极点。

3 数学仿真与分析

采用扩维滤波控制方法搭建过载控制仿真模

型,与传统弹性滤波控制方法进行比较分析。

3.1 弹性抑制效果分析

假设飞行器一阶弹性频率为11Hz,按照传统弹

性滤波器抑制方法设计了宽频凹陷滤波器,并比较

了弹性频率预示精度2Hz和4Hz差异经弹性滤波

器后输出信息,如图2~图4所示。
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图2 频率拉偏下经传统滤波器后输出信息

Fig.2 Theoutputoftraditionalfilterwith

biasofelasticfrequency

图3 频率拉偏下经扩维滤波器后输出信息

Fig.3 TheoutputofextendedKarmanfilterwith

biasofelasticfrequency

图4 不同滤波器下过载跟踪响应曲线

Fig.4 Theoverloadresponsecurveswithdifferentfilters

从上述曲线可以看出,传统弹性滤波控制方法

在频率散布下弹性抑制能力较弱,扩维滤波控制方

法对弹性频率散布不敏感;而且弹性频率越低,传
统滤波器带来的相位滞后越严重,严重影响了过载

跟踪响应,系统出现振荡,而扩维滤波控制方法下

过载跟踪品质良好。
另外一点需要说明的是,采用传统弹性滤波控

制方法控制参数设计具有很大的局限性,难以协调

刚体裕度和弹性裕度,因此系统往往响应较慢,且
系统容易因稳定裕度不足出现振荡发散;而采用扩

维滤波控制方法控制参数设计具有更大的灵活性,
系统响应快且平稳,尤其适合飞行器弹性频率预示

不准或者弹性频率发生跳变的情况。

3.2 系统性能分析

工程应用时需分析陀螺输出噪声模型、角加速

度计噪声模型、系统方程参数变化、输出方程参数

变化、误差协方差初值、噪声协方差初值、增益矩阵

初值、延时等对弹性抑制效果和系统性能的影响。
本文暂以陀螺输出噪声和角加速度计噪声开

展性能分析。

1)陀螺输出噪声影响分析

考虑陀螺输出包括弹性分量1(°)/s以及动态

环境下角运动噪声方差0.5(°)/s,得到下列仿真曲

线,如图5~图7所示。从曲线可以看出,陀螺输出

经传统弹性滤波器后,依然含有陀螺角运动噪声信

息,表现形式为低频振荡,经过控制通道计算导致

执行机构中也含有低频振荡信息,严重时会导致系

统发散;而扩维滤波控制方法能够很好地提取刚体

信息,对陀螺角运动噪声不敏感。

图5 陀螺输出信息

Fig.5 Theoutputofgyro

图6 陀螺输出经不同滤波器后信息

Fig.6 Theoutputofgyrowithdifferentfilters
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图7 不同滤波器下控制通道指令曲线

Fig.7 Thecontrolloopinstructioncurvewithdifferentfilters

2)角加速度计输出噪声影响分析

考虑角加速度计噪声方差30(°)/s2 的新型滤

波方法的效果,如图8~图10所示。从曲线可以看

出,角加速度计噪声对过载跟踪响应影响较小。图

10表明扩维滤波控制方法实现了刚体信息的快速

提取,且滞后小于15ms,有利于提高系统响应快

速性。

图8 角加速度输出曲线

Fig.8 Theoutputcurveofangularacceleration

图9 角加速度噪声对过载响应影响曲线

Fig.9 Theoverloadresponsecurvewith

angularaccelerationnoise

图10 经不同滤波器陀螺输出曲线

Fig.10 Thegyrooutputcurvewithdifferentfilters

4 结论

综上所述,得到下列结论:

1)扩维滤波控制方法不同于传统工程上应用

的弹性频域抑制方法和参考文献中的弹性频率辨

识方法,是一种弹性时域控制方法,可以从噪声和

弹性信息中高精度快速提取出刚体信息进行控制;

2)扩维滤波控制方法能够解决传统弹性滤波

方法带来的控制系统稳定裕度严重不足、机动能力

弱的难题,尤其适合弹性频率低、弹性频率预示精

度差的静不稳定大的飞行器控制;

3)扩维滤波控制方法能够提高控制系统的快

速性,控制参数设计具有更大的灵活性,能增强系

统稳定裕度和飞行器机动性能,有利于提升飞行器

作战边界和控制精度。
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