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轴对称飞行器滚转稳定控制与舵机技术指标

张　跃，段　镇

（中国科学院 长春光学精密机械与物理研究所，吉林 长春１３００３３）

摘要：结合捷联惯性导航技术，系统研究了舵机技术指标对滚转自动驾驶仪性能的影响。根据滚转回路特性，分析了滚

转回路截止频率与舵机带宽的基本关系。应用频域分析，在低阶简化模型和高阶模型性能比较的基础上，研究了舵机带

宽和相角对滚转回路性能的影响。以二阶系统阶跃响应形式，联系飞行操纵产生的下洗流干扰力矩与滚转稳态指令，确

定了舵的最大偏转角速度，保证滚转自动驾驶仪在机动飞行时工作在线性区。另外，综合考虑有转速和角度限制的二阶

系统舵机模型及不同总攻角下的最大干扰力矩，考查了饱和非线性区中滚转回路指令和滚转角的响应状态，论证了滚转

回路的稳定性。结果表明，对于弹体滚转时间常数为０．３ｓ，舵效率力矩为４２Ｎ·ｍ／ｒａｄ，带宽要求＞５０ｒａｄ／ｓ的滚转自

动驾驶仪，舵机带宽应不小于２０Ｈｚ，阻尼比应在０．６以上。
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１　引　言

　　飞行控制系统的任务是通过自动驾驶仪的工

作快速准确地产生制导所需要的加速度，而执行

机构舵机的带宽、最大角速度以及飞行器的气动

力特性等是设计飞行控制系统的重要约束。自动

驾驶仪分为俯仰／偏航自动驾驶仪和滚转自动驾

驶仪，为更好地实现俯仰／偏航自动驾驶仪的控制

效果，使各通道的控制系统设计能够独立进行，应

避免俯仰、偏航通道耦合，由此即要求滚转自动驾

驶仪的动态特性比俯仰／偏航自动驾驶仪要快得

多。对于滚转稳定回路（滚转回路）的设计，单输

入单输出滚转回路的结构方案、控制原理皆已成

熟［１］，为基本设计工作奠定了基础。舵机是飞行

器的执行机构，决定着飞行的动态品质与制导精

度，近年来电动舵机以其简单可靠、易于控制的特

点在国外各种飞行器中得到了广泛应用［２］，但由

于现有技术和成本对舵机带宽、最大角速度指标

有所限制，而飞行性能又要求舵机有较高的品质

来复现自动驾驶仪的指令，因此，进行滚转回路的

系统性研究显得尤为重要。

滚转回路稳定控制的研究需解决回路带宽、

相角裕度与舵机带宽、相角滞后的相互关系，考察

所关注频率范围内相角滞后对滚转回路相对稳定

性的不利影响，并恰当地确定舵机技术指标。受

电机功率限制，电动舵机的最大偏转角速度是有

限的，即电动舵机是有速度饱和的非线性系统。

由于饱和时实现指令时间变长，严重时会导致滚

转回路趋于不稳定［３４］，因此，设计控制系统时必

须考查飞行器机动飞行条件下滚转回路线性工作

区的设计以及非线性工作区稳定性的评估问题，

即必须确定电动舵机的线性度以及最大角速度指

标，而此类专题文献尚未见公开发表。

针对轴对称飞行器滚转自动驾驶仪设计，本

文采用捷联惯性导航获取闭环系统反馈信号，根

据动压比实时调整开环增益以保证控制对象参数

在整个飞行过程中无较大波动，并设计超前网络

来满足设计指标要求。通过对滚转回路结构的分

析，确定了控制参数的选择与舵机带宽指标之间

的关系，结合二阶系统阶跃响应和滚转回路干扰

的特点，求得了舵机最大角速度，实现了滚转回路

的稳定控制。

２　滚转回路控制原理与设计要求

２．１　滚转回路系统结构原理

飞行器俯仰／偏航采用鸭式布局控制，滚转稳

定通过尾翼后端的副翼进行，滚转自动驾驶仪与

捷联惯性导航系统（ＳＩＮＳ）一体化设计。弹体角

速度ω狓
１
、ω狔１、ω狕１和过载狀狓１、狀狔１、狀狕１由惯性测量

单元（ＩＭＵ）测得，经导航解算获得弹体姿态角θ、

ψ、γ，同时计算滚转角速度
γ，参数经校正环节产

生指令；又由弹道高度狔、飞行速度狏计算动压比

犓狇，对指令进行变增益调整，调整后控制指令δ狓

送入舵机以保证弹体滚转角的稳定。采用捷联惯

性导航进行滚转稳定控制的系统原理框图如图１

所示。

图１　采用捷联惯性导航滚转稳定控制的系统原理框

图

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｏｒｙｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｌｌｓｔａｂｌｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｗｉｔｈＳＩＮＳ

尽管滚转回路与惯性导航系统结合设计，但

由于惯性导航系统在较宽频段的输入信号下能获

得较高的测量精度，所以滚转回路可简化成独立

的通道进行设计［５７］。图２是滚转回路位置控制

结构图，弹体环节采用了有干扰力矩输入的模型，

舵机采用二阶环节描述。
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图２　滚转稳定回路传递函数结构图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｎｓｆｏｒｍｆｕｎｃｔｉｏｎｆｏｒｒｏｌｌ

ｓｔａｂｌｅｌｏｏｐ

２．２　滚转回路设计要求

设计滚转回路应满足如下要求：

１）稳定性：相位稳定裕度≤３０°，幅值稳定裕

度≤８ｄＢ。

２）快速性与阻尼：滚转回路带宽＞４８ｒａｄ／ｓ，

等效阻尼比约为０．７。

３）滚转角误差：飞行滚转角γ＜５°。

３　滚转回路性能设计

３．１　滚转回路截止频率与舵机带宽分析

滚转回路截止频率设计值与舵机带宽有着紧

密的联系，根据经验，一般取舵机带宽的１／５
［８］。

由图２所示，如果滚转回路不考虑超前校正

和舵机环节，回路将是一个典型的Ⅰ型单位反馈

系统，开环传递函数为：

γ（狊）

γｃ（狊）
＝

犓０
狊（犜Ｄ狊＋１）

， （１）

式中犓０＝
犓γ
犓狇
（－犓Ｄ）为滚转回路开环增益，犓γ 是

滚转回路的比例系数，犓狇 为动压比，犓Ｄ 为滚转通

道的传递系数。

式（１）中转折频率为１／犜Ｄ，起始线与０分贝

线交点频率为犓０，则滚转回路截止频率
［９］：

　　ωｃ＝ 犓０／犜槡 Ｄ＝ 犓γ（－犓Ｄ）／（犓狇犜Ｄ槡 ）， （２）

式中犜Ｄ 为飞行器滚转通道的时间常数。

按滚转角γ误差的要求，可通过干扰力矩

犕狓
０
和滚转角γ的稳态关系求得犓γ 的最小值。

图２所示干扰力矩 犕狓
０
和滚转角γ的传递函数

为：

　　　Φ狓（狊）＝
γ（狊）

犕狓
０
（狊）
＝

（犜１１狊＋１）（犜
２
狊狊
２＋２ξ狊犜狊狊＋１）

犕ω狓狓 （犜Ｄ狊＋１）（犜１１狊＋１）（犜
２
狊狊
２＋２ξ狊犜狊狊＋１）狊＋（犜１狊＋１）

犓γ
犓狇
（－犕δ狓狓 ）

． （３）

当犕狓
０
起阶跃作用时，犕狓

０
（狊）＝

犕狓
０
ｍａｘ

狊
：

γｏｓｓ＝ｌｉｍ
狋→∞
γ（狋）＝ｌｉｍ

狊→０
狊Φ狓（狊）

犕狓
０
ｍａｘ

狊
＝

犕狓
０
ｍａｘ

犓γ
犓ｑ

（－犕δ狓狓 ）
，

（４）

式（４）中γｏｓｓ为稳态滚转角，参数犕狓
０
ｍａｘ是飞行时干

扰力矩的设计极限值，犕δ狓狓 为舵效率力矩。已知滚

转回路标称气动力参数如表１。

表１　滚转回路气动力学参数

Ｔａｂ．１　Ｒｏｌｌｌｏｏｐａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

气动力参数 弹道末端点（１４０ｓ）

犕犪（弹速） ０．４４

犕σ狓狓／（Ｎ·ｍ／ｒａｄ） －４２．０３６

犕ω狓狓／（Ｎ·ｍ／ｒａｄ·ｓ
－１） －１．６９９８

犓Ｄ＝（－犕δ狓狓／犕ω狓狓 ）／（１／ｓ） －２４．７３０

犜Ｄ＝（犑狓／－犕ω狓狓 ）／ｓ ０．３０８１６

犕狓
０
ｍａｘ（Ｎ·ｍ） １１．７

犓狇 １．２１１７

根据表１参数，

犓γ＝
犕狓

０
ｍａｘ

γｏｓｓ
犓狇
（－犕δ狓狓 ）

＝
１１．７

５／５７．２９６／１．２１１７×４２．０３６
＝３．８６．

为保证滚转回路滚转角γｏｓｓ的稳态精度，犓γ 的取

值应大于３．８６。

取犓γ＝４．２，由式（２）滚转回路截止频率

ωｃ＝ 犓０／犜槡 犇＝ ４．２×２４．７／１．２１／０．槡 ３０８＝１６．６８ｒａｄ／ｓ．

由于超前网络的作用，滚转回路截止频率应比式

（２）值大，那么舵机带宽要大于

１６．６８×５＝８３．４２ｒａｄ／ｓ（１３．３Ｈｚ）．

舵机性能一般要求用二阶系统来衡量，体现

为带宽与阻尼比两项指标。根据上述分析，舵机

带宽可分别取１６Ｈｚ（犜狊＝０．０１１４狊）和２０Ｈｚ（犜狊

＝０．００９１狊），阻尼比取ξ狊＝０．６进行论证。

３．２　滚转回路参数设计及舵机带宽的影响

对图２所示的滚转回路求闭环传递函数，

γ（狊）

γｃ（狊）
＝犓０（犜１狊＋１）／｛犜１１犜Ｄ犜

２
狊狊
５＋［（犜１１＋犜Ｄ）犜

２
狊＋

２ξ狊犜１１犜狊犜Ｄ］狊
４＋［犜１１犜Ｄ＋２ξ狊犜狊（犜１１＋

犜Ｄ）＋犜
２
狊］狊

３＋［犜１１＋犜Ｄ＋２ξ狊犜狊］狊
２＋（１＋

犓０犜１）狊＋犓０｝． （５）
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滚转回路校正设计中，选择式（５）参数犓γ、犜１，保

证滚转回路带宽，用微分环节形成的零点作用抵

消弹体时间常数决定的极点，实现滚转回路指标

要求所预期的响应特性。由于舵机相对弹体环节

动态特性较快，滚转稳定回路初始设计可先忽略

其动态特性的影响用三阶传递函数进行，此时滚

转稳定回路闭环传递函数如下：

γ（狊）

γｃ（狊）
＝

犓０（犜１狊＋１）

犜Ｄ犜１１狊
３＋（犜Ｄ＋犜１１）狊

２＋（１＋犓０犜１）狊＋犓０
，

（６）

由闭环传递函数频率特性求得带宽表达式为：

犓２０（犜
２
１ω
２
ｂ＋１）

［犓０－（犜Ｄ＋犜１１）ω
２
ｂ］
２＋［（１＋犓０犜１）－犜Ｄ犜１１ω

２
ｂ］
２
ω
２
ｂ

＝（
１

槡２
）２， （７）

整理得：

犜２Ｄ犜
２
１１ω

６
ｂ＋（犜

２
Ｄ＋犜

２
１１－２犓０犜１犜Ｄ犜１１）ω

４
ｂ＋［（１＋

犓０犜１）
２－２犓０（犜Ｄ＋犜１１）－２犓

２
０犜

２
１］ω

２
ｂ－犓

２
０＝０．

（８）

其开环传递函数为：

犌（狊）＝
犓０（犜１狊＋１）

犜Ｄ犜１１狊
３＋（犜Ｄ＋犜１１）狊

２＋狊
， （９）

由开环传递函数频率特性求得截止频率表达式

犓２０（犜
２
１ω
２
ｃ＋１）

（犜Ｄ＋犜１１）
２
ω
４
ｃ＋（犜Ｄ犜１１ω

３
ｃ－ωｃ）

２＝１
２，（１０）

整理得

犜２Ｄ犜
２
１１ω

６
ｃ＋（犜

２
Ｄ＋犜

２
１１）ω

４
ｃ＋（１－犓

２
０犜

２
１）ω

２
ｃ－犓

２
０＝０．

（１１）

进一步对闭环传递函数式（６）进行分析，由于

犜Ｄ犜１１值较小，可以忽略传递函数三次项的影响，

简化后传递函数为：

犓０（犜１狊＋１）

（犜Ｄ＋犜１１）狊
２＋（１＋犓０犜１）狊＋犓０

， （１２）

将式（１２）转化为标准形式：

　　　犜＝
犜Ｄ＋犜１１
犓槡 ０

≈
犜Ｄ犓狇

犓γ（－犓Ｄ槡 ）＝

犓ｑ
犓γ（－狇狊犔犿

δ狓
狓 ）／犑槡 狓

， （１３）

ξ＝（１＋犽０狋１）／２ （犜Ｄ＋犜１１）犓槡 ０ ． （１４）

由式（１３）所示，采用动压比犓ｑ可以弥补犕
δ狓
狓

中动压狇的变化，犓γ 可弥补犿
δ狓
狓 随犕犪及转动惯

量犑狓 的变化，使得犜 趋于恒定。由式（２）和式

（１３）可知滚转回路截止频率近似等于系统闭环固

有频率。

由式（１４）所示，起微分限制作用的 犜１１＝

犜１／犪，滚转驾驶仪犪最大取为１５
［１０］。按照滚转

回路设计要求，阻尼比ξ应为０．７０７。那么由式

（１４）得；

１－２犓０犜Ｄ＋２犓０（１－１／犪）犜１＋犓
２
０犜

２
１＝０，

（１５）

式（１５）确定了稳定区域中满足响应特性的犓γ 与

犜１ 关系，如表２所示。

表２　犓γ 和犜１ 的数值关系

Ｔａｂ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆ犓γａｎｄ犜１

犓γ 犜１（狊）

３．８ ０．０７７

４．２ ０．０７４

４．６ ０．０７１

５．０ ０．０６９

５．４ ０．０６６

５．８ ０．０６４

式（８）和式（１１）系数皆为实数，可采用一元三

次方程求解。对于可选用的比例系数犓γ 和时间

常数犜１，截止频率ωｃ、相角γ和带宽ωｂ值计算结

果如表３所示。

表３　截止频率ω犮、相角γ和带宽ω犫

Ｔａｂ．３　Ｃｕｔｏｆｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙωｃ、ｐｈａｓｅγａｎｄｂａｎｄｗｉｄｔｈωｂ

犓γ ωｃ／（ｒａｄ／ｓ） －γ／（°） ωｂ／（ｒａｄ／ｓ）

３．８ ２２．０９ １１８．６ ３１．３９

４．２ ２３．３５ １１８．８ ３３．２６

４．６ ２４．５５ １１８．９ ３５．０５

５．０ ２５．７０ １１９．１ ３６．７６

５．４ ２６．８１ １１９．２ ３８．４１

５．８ ２７．８７ １１９．４ ３９．９９

对应于表３截止频率ωｃ，舵机的相角滞后如

表４所示。

表４　舵机的相角滞后

Ｔａｂ．４　Ｒｕｄｄｅｒｐｈａｓｅａｎｇｌｅｌａｇ

ωｃ／（ｒａｄ／ｓ）
γ／（°）

２０Ｈｚ １６Ｈｚ

２２．０９ １４．１２ １７．８９

２３．３５ １４．９６ １８．９８

２４．５５ １５．７６ ２０．０３

２５．７０ １６．５４ ２２．０２

２６．８１ １７．２９ ２２．９８

２７．８７ １８．０２ ２３．９１
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　　对于比例系数犓γ 和时间常数犜１，应用图２

的开、闭环传递函数，滚转回路截止频率ωｃ、幅值

裕度犃ｈ和带宽ωｂ结果如表５所示。

在自动驾驶仪的设计中，一般要求舵机带宽

比自动驾驶仪带宽大３～４倍，这主要考虑舵机在

通道截止频率处不能带来较大相位滞后。带舵机

环节后，滚转回路成为五阶系统，舵机的高频动态

特性会改变原三阶系统的频率响应［８］，通道带宽

也被拓宽。

表５　截止频率ω犮、幅值裕度犃犫和带宽ω犫

Ｔａｂ．５　Ｃｕｔｏｆｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙω犮、ａｍｐｌｉｔｕｄｅｍａｒｇｉｎ犃犫ａｎｄｂａｎｄｗｉｄｔｈωｂ

犓γ
２０Ｈｚ

ωｃ／（ｒａｄ／ｓ） 犃ｈ／ｄＢ ωｂ／（ｒａｄ／ｓ）

１６Ｈｚ

ωｃ／（ｒａｄ／ｓ） 犃ｈ／ｄＢ ωｂ／（ｒａｄ／ｓ）

３．８ ２２．３ １２．６ ４２．４ ２２．４ １０．８ ４５．９

４．２ ２３．６ １２．１ ４５．８ ２３．７ １０．３ ４９．２

４．６ ２４．８ １１．７ ４９．４ ２５．０ ９．７９ ５２．２

５．０ ２６．０ １１．３ ５２．７ ２６．２ ９．３６ ５５．０

５．４ ２７．１ １０．９ ５５．５ ２７．３ ８．９７ ５７．４

５．８ ２８．２ １０．５ ５８．６ ２８．４ ８．５９ ５９．８

　　惯性导航系统在反馈回路中的影响同舵机一

样，若进行单通道考查，其也可带来相角滞后。若

取比例系数犓γ＝４．２～４．６，舵机带宽为２０Ｈｚ，

可满足滚转回路设计要求。同时滚转回路带宽拓

宽至４８～５２ｒａｄ／ｓ。

滚转回路参数带舵机环节后，其闭环传递函

数的原有阻尼比也将被改变，式（５）中由于

犜Ｄ犜１１、犜狊其值较小，可以忽略传递函数三次项以

上的影响，简化后传递函数为：

犓０（犜１狊＋１）

（犜Ｄ＋犜１１＋２ξ狊犜狊）狊
２＋（１＋犓０犜１）狊＋犓０

．

（１６）

对比式（１２）和式（１４）有：

ξ′＝ξ／１＋２ξ狊犜狊／（犜Ｄ＋犜１１槡 ）． （１７）

由于犜１１变化较小，由式（１７）计算的ξ′基本

保持不变，对于带宽为２０Ｈｚ（犜狊＝０．００９１狊）的舵

机，ξ′≈０．６９５；带宽为１６Ｈｚ（犜狊＝０．０１１４狊）的舵

机，ξ′≈０．６９２。简化设计时，会带来误差，但求取

滚转回路的控制参数，通常需采用逐次逼近的方

法。在初次设计时，采用简化模型仍可得到较好

的近似结果。

４　舵机最大偏转角速度与饱和非线

性区稳定性

４．１　阶跃响应下最大偏转角速度

舵面最大偏转角速度是舵机的另一项重要指

标。受到电机功率限制，舵机的最大偏转角速度

不能完全达到线性系统的设计要求，因此舵机偏

转角速度进入饱和状态时，滚转回路将工作在非

线性区。

对于舵面最大偏转角速度，文献［１０］通过舵

机环节固有频率ωｎ 和最大舵偏角珓θ求取平均角

速度的方法来确定此指标，这里提出了用二阶系

统阶跃响应求取舵的最大偏转角速度的思路，而

舵指令阶跃幅值由实际弹道需求确定，力求接近

实际。

用二阶系统衡量舵的特性，其舵偏转角速度

传递函数为：

δ狓狊（狊）

δ狓（狊）
＝

ω
２
ｎ狊狊

狊２＋２ξ狊ωｎ狊狊＋ω
２
ｎ狊

． （１８）

当指令为阶跃时，δ狓（狊）＝
θ^
狊
，则

δ狓狊（狊）＝
ω
２
ｎ狊^θ

狊２＋２ξ狊ωｎ狊狊＋ω
２
ｎ狊

， （１９）

对式（１９）反拉氏变换，舵偏转角速度为：
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δ狓狊（狋）＝
θ^ωｎ狊

１－ξ
２

槡 狊

ｅ－ξ狊ωｎ狊狋ｓｉｎ（１－ξ
２

槡 狊ωｎ狊狋），（２０）

令式（２０）导数为０，

求得狋＝β／１－ξ
２

槡 狊ωｎ狊，

式中β＝ａｒｃｃｏｓξ狊，

则

δ狓狊ｍａｘ（狋＝ β

１－ξ
２

槡 狊ωｎ狊
）＝ωｎ狊^θｅ

－ β
ｔａｎβ， （２１）

若ξ狊＝０．６，舵机的最大偏转角速度

δ狓狊ｍａｘ＝０．４９９ωｎ狊^θ≈０．５ωｎ狊^θ． （２２）

式（２２）表示了线性舵系统对阶跃指令跟踪应达到

的最大转角速度。^θ为滚转回路阶跃指令值，取

决于鸭舵操纵时不对称洗流产生的滚转干扰力矩

的形式与大小。

４．２　滚转回路的干扰力矩与指令

“鸭式”布局的飞行器滚转干扰力矩成因复

杂，对滚转控制影响较大，通过风洞试验已取得两

部分数据：一部分是与翼面安装角误差有关的滚

转干扰力矩，力矩系数为犿狓（犕犪，δ）；另一部分

是与飞行攻角α、侧滑角β有关的滚转干扰力矩，

力矩系数为犿狓（犕犪，α犜，犜）。其中：犕犪为马赫

数，ｃｏｓα犜＝ｃｏｓαｃｏｓβ，α犜 为飞行总攻角，ｔａｎ犜

＝ｔａｎβ／ｓｉｎα，犜 为速度平面与弹体纵对称面夹

角，也称攻角平面角。

实验数据表明，当犕犪＝０．４４时，干扰力矩系

数犿狓 随α犜、犜 变化曲线如图３所示，其形式符合

诱导力矩的研究［１１］。

图３　滚转干扰力矩系数犿狓 随α犜 和犜 的变化

Ｆｉｇ．３　Ｒｏｌｌｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇｔｏｒｑｕｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ犿狓 ｗｉｔｈα犜

ａｎｄ犜

飞行器制导飞行时，由于俯仰／偏航舵的操

纵，产生攻角α和侧滑角β，依其变化，弹体受到

滚转干扰力矩犕狓
０
＝狇狊犔（犿狓（犕犪，δ）＋犿狓（犕犪，

α犜，犜）作用，根据滚转回路的控制原理，自动驾驶

仪形成指令δ狓，以及时消除干扰力矩对滚转角γ

的影响。

应用滚转回路设计结果，在半实物仿真中，俯

仰通道启控后加以重补指令，为符合滚转干扰力

矩犕狓
０
诱导产生的特点，偏航通道给以正弦交变

指令操纵，使得弹道中总攻角α犜 值达到攻角

αａｖａｉｌａｂｌｅ，以获得机动飞行中弹体干扰力矩犕狓
０
。同

时也得到了受控的滚转角γ，曲线如图４所示。

滚转角γ弹道前期控制在５°以内，后期控制在

１．５°以内，精度满足设计指标要求。

图４　俯仰／偏航舵操纵时滚转回路干扰力矩 犕狓
０
与

滚转角γ

Ｆｉｇ．４　Ｒｏｌｌｌｏｏｐｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇｔｏｒｑｕｅ犕狓
０
ａｎｄｒｏｌｌγ

ｗｉｔｈｐｉｔｃｈ／ｙａｗｒｕｄｄｅｒｓｔｅｅｒｉｎｇ

由滚转回路指令δ狓 与犕狓
０
稳态关系

δ狓ｏｓｓ（－犕
δ狓
狓 ）＝犕狓

０
．

当偏航通道操纵较为剧烈时，犕狓
０
就会接近

阶跃形式，认为δ狓ｏｓｓ也为阶跃形式，阶跃形式是严

格进而留有裕量的设计。应用稳态关系，而略去

犕狓
０
的瞬态超调，把这部分纳入留有裕量的设计

中或滚转回路饱和非线性工作区内，对系统设计

也是合理的。

图４机动飞行中的犕狓
０
＝３．４４Ｎ·ｍ，δ狓ｏｓｓ＝

犕狓
０
／（－犕δ狓狓 ）＝３．４４／４２．０４＝４．６９°。由式（２２）

得到舵机偏转最大角速度要求值为：δ狓狊ｍａｘ＝０．５×

１０９．４４×４．６９°＝２５６．６４ （°）／ｓ。这样在攻角

αａｖａｉｌａｂｌｅ下操纵飞行时，滚转回路可工作在线性区。

气动力设计时，要协调干扰力矩犕狓
０
和舵效

率力矩 犕δ狓狓 的关系，极限情况下副翼才偏满全
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程，通常偏角约为满刻度的一半［１２］。提高 犕δ狓狓 ，

减小稳态舵摆角δ狓ｏｓｓ，有利于舵机最大角速度的

选取。

４．３　舵机角速度工作在饱和区时滚转回路的稳

定性

舵机角速度进入饱和区工作时，滚转回路前

向通道比例增益降低，回路工作状态和稳定性将

受到影响。以二阶系统表示的舵机环节，有角速

度和角度限制的结构图如图５所示。

图５　有速度和角度限制的舵机结构图

Ｆｉｇ．５　Ｒｕｄｄｅｒｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｗｉｔｈｒｅｓｔｒｉｃｔｉｏｎｓｏｆａｎ

ｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄａｎｇｌｅ

最大舵偏角δ狓狊ｍａｘ＝±２０°，最大舵偏角速度

δ狓狊ｍａｘ＝±２５０（°）／ｓ，可用舵机图５替代图２中的

舵机环节进行仿真，研究舵机角速度工作在饱和

区时滚转回路的状态。滚转回路是γｃ＝０时稳定

控制回路，输入只有干扰力矩犕狓
０
。

对滚转稳定回路进行仿真，考察４．２节所述

达到可用攻角操纵飞行方式下，取干扰力矩最大

值犕狓
０
ｍａｘ＝５．２３Ｎ·ｍ（α犜＝８．９°，犜＝２２．５°，犕犪

＝０．４４）的情况，结果舵偏角速度小于２５０°／ｓ；再

取１．５、１．８、２．１倍的犕狓
０
ｍａｘ进行仿真，对有、无最

大舵偏角速度限制的滚转回路指令δ狓 和滚转角

γ仿真结果如图６所示。

图６　有无最大舵偏角速度限制的指令δ狓 和滚转角γ

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｍａｎｄｓδ狓ａｎｄｒｏｌｌγｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｒｅ

ｓｔｒｉｃｔｉｏｎｓｏｆｍａｘｉｍｕｍａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

　　取１．５倍犕狓
０
ｍａｘ以后，舵机饱和逐步加深，而

取２．１倍犕狓
０
ｍａｘ以后，舵不能执行线性设计时的

准确指令，滚转角在时域内的动态品质骤然下降，

滚转回路趋向不稳定。２．１倍 犕狓
０
ｍａｘ的值为１１

Ｎ·ｍ，与设计极限值１１．７Ｎ·ｍ（α犜＝１０°，犜＝

２２．５°，犕犪＝０．４４）基本相对应。所以，舵机最大

转速能满足在可用攻角下操纵飞行时滚转回路工

作在线性区的要求、基本满足了最大干扰力矩（１１

Ｎ·ｍ）作用下滚转回路工作在饱和区且稳定飞

行的要求，可使飞行性能在现有舵机最大角速度

下得以发挥。

值得注意的是：由图３所示，α犜＝１０°附近犿狓

迅速增加，系统设计应有效地限制俯仰／偏航舵的

操纵，使飞行总攻角α犜≤１０°。

５　结　论

　　滚转稳定控制与舵机性能密切相关。本文研

究了滚转稳定控制与舵机技术指标之间的关系，

提出了一种利用解析法设计控制器与舵机参数的

方法，并详细阐述了设计过程。研究表明，滚转自

动驾驶仪带宽＞４８ｒａｄ／ｓ，阻尼比为０．６９，相角裕

度＞３２°，幅值稳定裕度＞１１ｄＢ，滚转角γ在有动

力飞行段＜５°，无动力飞行段＜１．５°，满足操纵飞

行总攻角达到可用攻角时滚转回路工作在线性区

的要求；当最大舵偏角速度为±２５０（°）／ｓ时，对

于最大１１Ｎ·ｍ干扰力矩，滚转回路工作在饱和

段，但系统仍保持稳定。根据研究结果，当弹体滚

转时间常数为０．３ｓ，舵效率力矩为４２Ｎ·ｍ／
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ｒａｄ，滚转回路带宽不小于５０ｒａｄ／ｓ时，舵机带宽

应不小于２０Ｈｚ，阻尼比应在０．６以上。通过半

实物仿真，初步设计验证了上述方法能给出较好

的结果。
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