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摘 要: 针对推力矢量飞机大迎角飞行纵向控制,提出一种鲁棒动态逆方法. 对时标分离非线性动态逆的内外回路

控制结构进行修改,通过坐标变换得到一个弱非线性系统;然后对该系统模型的已知部分和不确定部分同时进行小

扰动线性化,转化得到线性不确定系统;在此基础上利用𝜇综合方法设计鲁棒控制器. 该方法能够为非线性动态逆控

制提供鲁棒稳定性和鲁棒性能保证,并可回避时标分离问题.仿真结果验证了所提出方法的有效性.

关键词: 鲁棒控制；非线性动态逆；大迎角；结构奇异值综合；时标分离
中图分类号: TP273；V249 文献标志码: A

Longitudinal control of aircraft with thrust vectoring using robust
dynamic inversion
LIU Kai, ZHU Ji-hong, YU Bo
(Department of Computer Science and Technology，Tsinghua University，Beijing 100084，China．Correspondent：LIU

Kai，E-mail：k-liu@mails.tsinghua.edu.cn)

Abstract: A robust dynamic inversion approach is proposed for the longitudinal control of an aircraft with thrust vectoring

at high angles of attack. The inner-loop-outer-loop control structure of the nonlinear dynamic inversion via time-scale

separation is modified, and a system with weak nonlinearity is obtained through coordination transformation. Then, the

model of this system, including both known and unknown parts, is linearized through little perturbation and translated into a

linear uncertain system, on this basis a robust controller is designed by using the 𝜇-synthesis method. The proposed approach

can guarantee the robust stability and the robust performance of nonlinear dynamic inversion control, and it can also avoid

the need for time-scale separation. Simulation results show the effectiveness of the control approach.
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0 引引引 言言言

先进战斗机要求具备过失速机动能力. 在大迎角

过失速状态, 飞机动力学非线性特性严重, 控制律设

计难以应用传统小扰动线性化方法. 非线性动态逆是

飞控领域研究应用最广泛的一种非线性控制方法,在

工程中也有实际应用, 如X-35 JSF控制律的设计[1].

X-31A推力矢量飞机的控制律中包含惯性耦合补偿、

角速度指令等非线性前馈单元[2],与动态逆方法有一

定近似性.

动态逆方法对模型不确定性较为敏感,大量文献

研究了其鲁棒性问题[3-9]. 文献 [3]利用𝜇综合方法保

证时标分离动态逆控制的鲁棒性,实现了推力矢量飞

机的纵向迎角控制,但时标分离导致必须针对内外回

路分别进行𝜇综合,不利于系统整体分析.文献 [4-5]

也基于𝜇方法,但均不涉及时标分离问题.文献 [6]使

用回路成形方法设计了线性鲁棒动态逆控制器. 文

献 [7]根据随机鲁棒性指标对动态逆控制器参数进行

了优化. 文献 [8]提出了基于蒙特卡罗仿真的随机鲁

棒性评估方法. 文献 [9]利用增量动态逆思想提高了

控制鲁棒性.

飞机在大迎角飞行时,一般采用基于迎角指令的

控制方式,许多文献在设计动态逆控制器时都使用了

基于时标分离的内外回路结构. 本文对这一结构进行

修改, 并用𝜇综合方法设计鲁棒控制器闭合, 能够对

系统整体鲁棒性进行设计和分析,并可回避时标分离

问题.针对某型推力矢量飞机进行仿真研究,验证了
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所设计方法的有效性.

1 推推推力力力矢矢矢量量量飞飞飞机机机纵纵纵向向向模模模型型型

研究对象为某型推力矢量战斗机的纵向模型,与

控制律设计相关的部分如下所示[10]:

𝛼̇ = (1/𝑚𝑉 )(−𝐿−𝑇𝑥 sin𝛼+𝑇𝑧 cos𝛼+𝐺𝑧𝑎)+𝑞, (1)

𝑞 = (𝑀𝑎 +𝑀𝑡)/𝐼𝑦. (2)

其中: 𝛼, 𝑞, 𝑉 分别为飞机迎角、俯仰角速度和空速大

小; 𝛿𝑒, 𝛿𝑝𝑣分别为升降舵偏角和发动机矢量喷口纵向

偏角; 𝐿,𝑀𝑎分别为气动升力和俯仰力矩,有

𝐿 = 1/2𝜌𝑉 2𝑆(𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿𝑞𝑞 + 𝐶𝐿𝑒𝛿𝑒),

𝑀𝑎 = 1/2𝜌𝑉 2𝑆𝑐(𝐶𝑚0 + 𝐶𝑚𝑞𝑞 + 𝐶𝑚𝑒𝛿𝑒);

𝑇 为发动机总推力, 𝑇𝑥 = 𝑇 cos 𝛿𝑝𝑣, 𝑇𝑧 = −𝑇 sin 𝛿𝑝𝑣,

𝑀𝑡 = 𝑇𝑧𝑥𝑡分别为推力分量和俯仰力矩; 𝑚, 𝐼𝑦为质量

和惯量; 𝜌为空气密度; 𝑆为参考面积; 𝑥𝑡为喷口到重

心距离. 为方便控制律设计,将式 (1)和 (2)重写为

𝛼̇ = 𝑓1(𝛼) + 𝑔1(𝛼)𝑞 + 𝑔1𝑒(𝛼)𝛿𝑒 + 𝑔1𝑝(𝛿𝑝𝑣), (3)

𝑞 = 𝑓2(𝛼) +𝑚𝑞(𝛼)𝑞 + 𝑔2𝑒(𝛼)𝛿𝑒 + 𝑔2𝑝(𝛿𝑝𝑣). (4)

考虑模型误差, 设飞机已知模型为 𝑓1(𝛼), 𝑔1(𝛼),

𝑓2(𝛼), 𝑚̂𝑞(𝛼), 𝑔2𝑒(𝛼). 设计目标是在一定的模型不确

定性范围内,使迎角𝛼以确定飞行品质跟踪指令𝛼𝑐.

2 内内内环环环控控控制制制器器器设设设计计计方方方法法法

2.1 控控控制制制分分分配配配

控制分配的作用是在存在冗余操纵器时对期望

控制转矩进行分配,本文采用基于链式法则的分配方

法,设一个伪控制量

𝑢 = 𝛿𝑒 + 𝑔2𝑝(𝛿𝑝𝑣)/𝑔2𝑒(𝛼), (5)

其中 𝛿𝑒的偏转范围为 [𝑏𝑙, 𝑏𝑢]. 则分配算法可写为

𝛿𝑒 =

⎧⎨⎩
𝑢, 𝑏𝑙 ⩽ 𝑢 ⩽ 𝑏𝑢;

𝑏𝑙, 𝑢 < 𝑏𝑙;

𝑏𝑢, 𝑢 > 𝑏𝑢.

(6)

𝛿𝑝𝑣 = 𝑔−1
2𝑝 (𝑔2𝑒(𝛼)(𝑢− 𝛿𝑒)). (7)

将式 (5)代入 (3)和 (4)可得

𝛼̇ = 𝑓1(𝛼) + 𝑔1(𝛼)𝑞 + 𝑔1𝑢(𝛼, 𝑢), (8)

𝑞 = 𝑓2(𝛼) +𝑚𝑞(𝛼)𝑞 + 𝑔2𝑒(𝛼)𝑢, (9)

其中 𝑔1𝑢(𝛼, 𝑢) = 𝑔1𝑒(𝛼)𝛿𝑒 + 𝑔1𝑝(𝛿𝑝𝑣).

2.2 动动动态态态逆逆逆控控控制制制器器器设设设计计计

针对式 (8)和 (9)进行伪控制量𝑢的设计.典型时

标分离动态逆控制器可设计为

𝑞𝑐 = 𝑔1(𝛼)
−1[−𝑓1(𝛼) + 𝑘1(𝛼− 𝛼𝑐)], (10)

𝑢 = 𝑔2𝑒(𝛼)
−1[−𝑓2(𝛼)− 𝑚̂𝑞(𝛼)𝑞 + 𝑘2(𝑞 − 𝑞𝑐)]. (11)

其中: 𝑞𝑐为俯仰角速度指令; 𝑘1, 𝑘2为控制增益.为方

便鲁棒控制器设计和回避时标分离问题,将上述控制

律修改为

𝑞𝑒 = 𝑔1(𝛼)
−1[−𝑓1(𝛼)], (12)

𝑢𝑒 = 𝑔2𝑒(𝛼)
−1[−𝑓2(𝛼)− 𝑚̂𝑞(𝛼)𝑞𝑒], (13)

𝑢𝑝𝑐=𝑔2𝑒(𝛼)
−1[𝑘2(𝑞−𝑞𝑒)−𝑘2𝑔1(𝛼)

−1𝑘1(𝛼−𝛼𝑐)], (14)

𝑢𝑟𝑐 = 𝑔2𝑒(𝛼)
−1𝑣𝑟𝑐, (15)

𝑢 = 𝑢𝑒 + 𝑢𝑝𝑐 + 𝑢𝑟𝑐. (16)

其中: 𝑢𝑝𝑐, 𝑢𝑟𝑐分别为𝑢的比例和鲁棒分量; 𝑣𝑟𝑐为后文

将设计的鲁棒伪控制量; 𝑞𝑒, 𝑢𝑒的作用是抵消非线性

项,获得一个易于鲁棒设计的内环系统.

设 𝑞 = 𝑞 − 𝑞𝑒, 在式 (8)等号右边减去和加上

𝑔1(𝛼)𝑞𝑒,将式 (16)代入 (8)可得

𝛼̇ = 𝑓1(𝛼) + 𝑔1(𝛼)𝑞 + 𝑔1(𝛼)𝑞𝑒+

𝑔1𝑢(𝛼, 𝑢𝑒 + 𝑢𝑝𝑐 + 𝑢𝑟𝑐). (17)

在式 (9)等号两边同时减去 𝑞𝑒,将式 (16)代入 (9)可得

˙̃𝑞 =

𝑓2(𝛼) +𝑚𝑞(𝛼)𝑞 + 𝑔2𝑒(𝛼)(𝑢𝑒 + 𝑢𝑝𝑐 + 𝑢𝑟𝑐)− ∂

∂𝛼
𝑞𝑒𝛼̇ =

𝑓2(𝛼) +𝑚𝑞(𝛼)𝑞 +𝑚𝑞(𝛼)𝑞𝑒+

𝑔2𝑒(𝛼)(𝑢𝑒 + 𝑢𝑝𝑐 + 𝑢𝑟𝑐)− ∂

∂𝛼
𝑞𝑒𝛼̇. (18)

假设不存在模型误差并忽略 𝑔1𝑢, 将式 (12)∼
(15)代入系统 (17)和 (18)可得[

𝛼̇

˙̃𝑞

]
=

[
0 𝑎1

−𝑎2 𝑎3

][
𝛼

𝑞

]
+

[
0 0

𝑎2 1

][
𝛼𝑐

𝑣𝑟𝑐

]
.

其中: 𝑎1 = 𝑔1(𝛼), 𝑎2 = 𝑘2𝑔1(𝛼)
−1𝑘1, 𝑎3 = 𝑚𝑞(𝛼) +

∂

∂𝛼
(𝑔1(𝛼)

−1𝑓1(𝛼))𝑔1(𝛼) + 𝑘2.

将上述系统在时不变设计点进行小扰动线性化,

并将不同设计点下方程系数的变化看作摄动参数,设

计鲁棒控制器使系统具有确定的性能.下面进一步考

虑存在模型不确定性的情况.

3 外外外环环环鲁鲁鲁棒棒棒控控控制制制器器器设设设计计计方方方法法法

3.1 性性性能能能要要要求求求

飞行品质要求以参考模型的形式给出,即
𝛼𝑟(𝑠)

𝛼𝑐(𝑠)
=

9

𝑠2 + 6𝑠+ 9
(19)

满足一级飞行品质要求. 实际迎角应精确跟踪参考模

型输出𝛼𝑟.

3.2 不不不确确确定定定性性性模模模型型型

将系统 (17)和 (18)在时不变设计点 (𝛼, 𝑞, 𝑣𝑟𝑐,

𝛼𝑐) =(𝛼0, 0, 0, 𝛼0)处进行小扰动线性化,设Δ𝛼=𝛼−
𝛼0, Δ𝛼𝑐 = 𝛼𝑐 − 𝛼0,将式 (12)代入 (17)并线性化可得

Δ𝛼̇ =

𝑓1(𝛼0) +
∂

∂𝛼
𝑓1(𝛼0)Δ𝛼+ 𝑔1(𝛼0)𝑞−

𝑔1(𝛼0)𝑔1(𝛼0)
−1𝑓1(𝛼0)− ∂

∂𝛼
(𝑔1𝑔

−1
1 )(𝛼0)𝑓1(𝛼0)Δ𝛼−
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𝑔1(𝛼0)𝑔1(𝛼0)
−1 ∂

∂𝛼
𝑓1(𝛼0)Δ𝛼+ 𝑔1𝑢(𝛼0, 𝑢𝑒(𝛼0))+

∂

∂𝛼
𝑔1𝑢(𝛼0)Δ𝛼+

∂

∂𝑝
𝑔1𝑢(𝛼0)𝑝+

∂

∂𝑣𝑟𝑐
𝑔1𝑢(𝛼0)𝑣𝑟𝑐 +

∂

∂𝛼𝑐
𝑔1𝑢(𝛼0)Δ𝛼𝑐. (20)

将式 (13)代入 (18)并线性化可得

˙̃𝑞 =

𝑓2(𝛼0) +
∂

∂𝛼
𝑓2(𝛼0)Δ𝛼+𝑚𝑞(𝛼0)𝑞 +𝑚𝑞(𝛼0)𝑞𝑒(𝛼0)+

∂

∂𝛼
𝑚𝑞(𝛼0)𝑞𝑒(𝛼0)Δ𝛼+𝑚𝑞(𝛼0)

∂

∂𝛼
𝑞𝑒(𝛼0)Δ𝛼+

𝑔2𝑒(𝛼0)𝑔2𝑒(𝛼0)
−1[−𝑓2(𝛼0)− 𝑚̂𝑞(𝛼0)𝑞𝑒(𝛼0)]−

∂

∂𝛼
(𝑔2𝑒𝑔

−1
2𝑒 )(𝛼0)𝑓2(𝛼0)Δ𝛼−

𝑔2𝑒(𝛼0)𝑔2𝑒(𝛼0)
−1 ∂

∂𝛼
𝑓2(𝛼0)Δ𝛼−

∂

∂𝛼
(𝑔2𝑒𝑔

−1
2𝑒 𝑚̂𝑞)(𝛼0)𝑞𝑒(𝛼0)Δ𝛼−

𝑔2𝑒(𝛼0)𝑔2𝑒(𝛼0)
−1𝑚̂𝑞(𝛼0)

∂

∂𝛼
𝑞𝑒(𝛼0)Δ𝛼+

𝑔2𝑒(𝛼0)𝑔2𝑒(𝛼0)
−1[𝑘2𝑞 − 𝑘2𝑔1(𝛼0)

−1𝑘1(Δ𝛼−Δ𝛼𝑐)]+

𝑔2𝑒(𝛼0)𝑔2𝑒(𝛼0)
−1𝑣𝑟𝑐−

∂

∂𝛼
𝑞𝑒(𝛼0)Δ𝛼̇− ∂2

∂𝛼2
𝑞𝑒(𝛼0)𝛼̇∣𝛼0Δ𝛼. (21)

将式 (20)和 (21)改写为参数摄动形式,不确定参

数来源于两部分,一部分来自模型误差,定义如下:

𝛿𝑓1 = 𝑓1(𝛼0)− 𝑓1(𝛼0),

𝛿∂𝑓1 =
∂

∂𝛼
𝑓1(𝛼0)− ∂

∂𝛼
𝑓1(𝛼0),

𝛿𝑔1 = [𝑔1(𝛼0)− 𝑔1(𝛼0)]𝑔1(𝛼0)
−1,

𝛿∂𝑑𝑔1 =
∂

∂𝛼
(𝑔1𝑔

−1
1 )(𝛼0),

𝛿∂𝑓2 =
∂

∂𝛼
𝑓2(𝛼0)− ∂

∂𝛼
𝑓2(𝛼0),

𝛿𝑚𝑞 = 𝑚𝑞(𝛼0)− 𝑚̂𝑞(𝛼0),

𝛿𝛼 =
∂

∂𝛼
(𝑚𝑞 − 𝑔2𝑒𝑔

−1
2𝑒 𝑚̂𝑞)(𝛼0),

𝛿∂𝑑𝑔2𝑒 =
∂

∂𝛼
(𝑔2𝑒𝑔

−1
2𝑒 )(𝛼0).

另一部分来自设计点的变化, 具体不再列出.如果在

不同设计点分别进行设计,则最终控制器需要进行调

度;如果将设计点的变化看作不确定性, 则在整个飞

行包线内只设计一个鲁棒控制器,本文也采用这种方

式. 虽然该方式会增加控制器的保守性,但从本文设

计和仿真结果看, 能够取得满意的效果.在不同应用

场景, 可能需要在保守性和调度工作量间进行权衡.

系统 (20)和 (21)中包含常值项,看作外部扰动 𝑑(𝑡) ∈
𝑹2×1. 最终将内环系统改写为如下不确定形式:[

Δ𝛼̇

˙̃𝑞

]
= 𝐴

[
Δ𝛼

𝑞

]
+𝐵[𝑣𝑟𝑐 Δ𝛼𝑐 𝑑]T, (22)

其中𝐴 ∈ 𝑹2×2, 𝐵 ∈ 𝑹2×4包含摄动参数.

3.3 鲁鲁鲁棒棒棒控控控制制制器器器设设设计计计

𝜇综合方法能够较方便地与飞行品质要求相结

合,因此使用该方法设计鲁棒控制器. 系统结构如图 1

所示. 图 1中, 虚拟舵机的作用是近似舵机的动态特

性. 滤波器𝑊𝛼和𝑊act的选取决定了对控制系统输出

信号的限制情况. 𝑊𝛼的稳态增益和带宽分别根据期

望的迎角跟踪误差范围和跟踪带宽选取. 𝑊act的设

计需要根据舵机饱和限制与控制效率计算鲁棒伪控

制信号的饱和限制,并在此基础上选取恰当的稳态增

益和带宽. 设计点信息的引入会导致控制律需要调

参,因此应尽量避免,不直接使用迎角指令和反馈,而

是选择Δ𝛼 −Δ𝛼𝑐, Δ𝛼 − 𝛼𝑟作为控制器输入,在具体

实现中可用𝛼− 𝛼𝑐, 𝛼− 𝛼𝑟代替.
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图 1 𝜇综合控制器结构

4 设设设计计计结结结果果果与与与数数数字字字仿仿仿真真真

在式 (14)中选取比例增益 𝑘1 =−2, 𝑘2 =−10.针

对系统 (22),首先选取𝛼0=5∘, 10∘, 20∘, 30∘, 40∘共 5个

设计点估算气动系数的摄动范围, 并结合不同设计

点的模型信息计算系统 (22)中不确定参数的范围,由

俯仰角和空速大小变化引起的方程系数变化也看作

不确定性.然后进行D-K迭代求解控制器, 𝑊𝛼选择

一个带宽为 1 rad/s、稳态增益为 20的低通滤波器,设

计得到一个 36阶的控制器, 鲁棒闭环性能边界为

0.959 7, 满足鲁棒稳定性和鲁棒性能要求.经过降阶

得到一个 10阶控制器, 分析可知最差情况下闭环增

益上界为 0.944 3,满足性能要求.

在气动系数中引入如下模型误差:

𝐶𝐿0 = 𝐶𝐿0 + sin
(
𝛼
180

π

π

10
+

π

2

)
, (23)

𝐶𝑚0 = 𝐶𝑚0 + 0.2 sin
(
𝛼
180

π

π

10

)
, (24)

𝐶𝑚𝑞 = 4𝐶𝑚𝑞, 𝐶𝑚𝑒 = 0.8𝐶𝑚𝑒, (25)

其中𝐶𝐿0, 𝐶𝑚0, 𝐶𝑚𝑞, 𝐶𝑚𝑒为已知气动系数.

对动态逆方法和本文所提出的鲁棒动态逆方法

进行仿真. 飞机初始以 4.5∘迎角保持平飞,迎角指令

在前 5 s同配平值; 5 s后逐渐增大到 40∘,同时油门指

令变为 1; 10 s后, 迎角指令逐渐恢复到初始配平值.

仿真结果如图 2所示. 图 2中, DI表示纯粹动态逆控

制器的仿真结果, RDI表示鲁棒动态逆控制器的仿真

结果,“标称”表示控制律中使用准确飞机模型,“带

误差”表示控制律中所使用模型包含如式 (23)∼ (25)
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所示的误差.
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图 2 大迎角飞行仿真曲线

由图 2中迎角的响应情况可见,当存在模型误差

时,动态逆控制器效果较差,并产生振荡,而鲁棒动态

逆控制器的结果与参考迎角基本重合,满足性能要求.

5 结结结 论论论

非线性动态逆方法对系统不确定性较为敏感,且

飞控中常用的时标分离方法会使得系统闭环分析难

以进行,因为作为稳定性和性能前提的时标分离假设

并没有定量的衡量方法.本文针对推力矢量飞机的纵

向迎角控制提出了一种鲁棒动态逆方法,以解决上述

两个问题,并能够提供与飞行品质要求紧密结合的分

析途径,便于工程应用. 该方法可推广至飞机六自由

度动力学模型.
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