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基于单步最优方法的推力矢量垂直短距飞机过渡过程控制

程志强1,2, 袁夏明1, 王向阳1, 朱纪洪1†

(1. 清华大学计算机科学与技术系，北京 100084；2. 复杂舰船系统仿真重点实验室，北京 100161)

摘 要: 推力矢量垂直短距起降飞机 (V/STOL)具有巡航速度快和起降灵活的特点,近年来受到了广泛的关注.然

而,该型飞机需要经历悬停转平飞和平飞转悬停的过渡过程阶段,期间飞机会面临强耦合、强非线性等控制难题,

使得传统控制器难以胜任.针对上述问题,通过充分考虑执行器的执行能力,提出一种基于单步最优方法的过渡

过程控制策略.所提方法结合推力矢量V / STOL飞机的特点,在确保飞机姿态可控的前提下使飞机水平加速度最

大,同时使三轴承推力矢量喷管转角向目标转角不断靠近,从而以最快的速度完成过渡过程,并进行控制器切

换.仿真实验验证了所提方法具有过渡过程时间短、姿态平稳的优点.
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Transition controller design of thrust-vectored vertical and/or short take-
off and landing aircraft based on single-step optimal method
CHENG Zhi-qiang1,2, YUAN Xia-ming1, WANG Xiang-yang1, ZHU Ji-hong1†

(1. Department of Computer Science and Technology，Tsinghua University，Beijing 100084，China；2. Key Laboratory
of Complex Ship System Simulation，Beijing 100161，China)

Abstract: The thrust-vectored vertical and/or short take-off and landing (V / STOL) aircraft combines the merits of
fast cruise speeds and flexibility, which has attracted much attentions those years. However, the strong coupling and
nonlinearity in transition process of the thrust-vectored V/STOL aircraft make it difficult to design the controller. To
solve this problem, this paper proposes a method which combines the characteristics of the aircraft and ensures that the
horizontal acceleration is maximized while the attitude of the aircraft is controllable. At the same time, the rotation angle
of the three-bearing thrust vector nozzle approaches to the target rotation angle, so that the transition process can be
completed. Through a series of simulation, the performance of proposed method is verified.
Keywords: thrust vector；vertical and / or short take-off and landing aircraft；transition process controller design；
optimal；nonlinear；coupling

0 引 言

近年来,无人机控制与无人机编队飞行[1-2]在业

内引起了广泛关注.其中,垂直短距飞机因兼顾了固
定翼飞机高效的气动效率和传统旋翼飞机起降灵活

的特性,是无人机控制中的研究热点.垂直短距飞机
具有悬停、高速巡航和过渡过程3种飞行状态,其中
过渡过程因具有强非线性和强耦合的特点,传统的线
性控制器难以达到较好的控制效果[3].常见的垂直短
距起降飞机有3种,分别是尾座式飞机、倾转旋翼飞
机和推力矢量垂直短距飞机.其中,推力矢量垂直短
距飞机可用作战斗机,如F-35B,该类型飞机由升力风

扇、三轴承推力矢量喷管和滚转喷管组成.
当前,对于垂直短距飞机过渡过程的研究大多集

中于尾座式飞机和倾转旋翼飞机上.文献 [4]对尾座
式无人机过渡过程控制引入了能量控制的方法.该
方法使用推力控制总能量,并用升降舵进行能量分
配,可以较好地完成过渡过程;文献 [5]提出了一种基
于增益预制的过渡过程轨迹控制方法,其过渡过程
参考轨迹由预训练的人工神经网络给出,由于神经
网络在不同状态分布下具有不同的性能,该方法具有
一定的实用局限性;文献 [6]通过优化水平加速度并
限制高度的变化,离线生成了尾座式无人机的过渡过
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程轨迹,该方法简单直观,具有较强的实用性;文献[7]
针对尾座式飞机,使用最速下降法计算最优过渡过
程轨迹,该方法需要计算拉格朗日乘子的数值解,然
后再求解控制量,计算量大,对机载计算机的计算能
力有较高的要求.通过分析可以看出,尾座式飞机面
临的主要问题是俯仰角大范围变化带来的强非线性,
这与倾转旋翼以及推力矢量垂直短距飞机有本质的

区别.对于倾转旋翼飞机,文献 [8]设计了一种速度控
制器,其原理是根据机翼倾转角和水平速度进行增益
调度.文献 [9]进一步提出了统一速度控制器,该控制
器的优点在于可以同时控制悬停、巡航和过渡过程

3种状态,而不必针对不同飞行状态设计不同的控制
器.该型控制器的缺点是过渡过程轨迹由一阶滤波
器生成,缺少优化的过程.另一种鲁棒控制方法由文
献 [10]提出,其过渡过程是由若干配平点组成.而文
献 [11-12]提出了多种基于增广系统的鲁棒控制器,
其特点是使用鲁棒控制的方法设计姿态控制器.倾
转旋翼飞机过渡过程的主要难点是机翼倾转角以及

速度变化对飞机产生的非线性影响,故一般控制方法
会根据这两者设计过渡过程轨迹,并针对不同的状态
设计不同的控制增益.
推力矢量垂直短距飞机在功能上与尾座式飞机

和倾转旋翼飞机在很多地方相似,但该飞机在气动
布局和非线性特性上与倾转旋翼飞机以及尾座式飞

机有很大的差异.首先,在气动布局上,三轴承推力矢
量喷管转角、升力风扇转角和飞行速度都会导致飞

机出现强非线性的特点.如果直接套用倾转旋翼增
益预置与生成轨线的方法,将会导致设计时面临较大
的计算量.为了简化设计,文献 [13]将升力风扇转角
设为常数,但这样势必会导致飞行品质下降.其次,对
于倾转旋翼飞机而言,机翼倾转机构的转动惯量较
大,其响应带宽要明显低于其他执行器,故对于倾转
旋翼飞机过渡过程而言,机翼倾转机构并不参与飞机
姿态的控制.但推力矢量垂直短距飞机的升力风扇

转角和三轴承推力矢量喷管带宽要比涡喷发动机高,
仅使用推力和舵面控制姿态将会取得较差的控制效

果.反之,如果使用三轴承推力矢量喷管转角和升力
风扇进行控制将会面临非线性控制的难题.

本文针对推力矢量垂直短距飞机涡喷发动机低

动态的特点,设计一种单步最优的控制方法.该方法
的思想是为了让飞机过渡过程尽可能的短,飞机应
当在姿态稳定的情况下,具有尽可能大的水平加速
度.本文将飞机水平加速度作为优化目标,同时对优
化变量进行幅值约束,然后使用梯度下降法优化获得
当前时刻满足条件的控制量.通过仿真实验可以发
现,使用该方法计算得出的控制量没有出现执行器饱
和的现象,且整个过渡过程具有时间短、姿态平稳的
优点.

1 推力矢量垂直短距飞机气动建模与分析

本文使用的推力矢量垂直短距飞机模型是F-
35B的9:1缩比模型.图1展示了缩比F-35B战斗机的
布局.本文使用单独的电动涵道作为升力风扇以简
化F-35B复杂的轴承驱动升力风扇动力系统[14].与
真实的F-35B飞机相比,该航模存在的主要不足是巡
航飞行时废重较大,且发动机动态响应较慢.缩比模
型的主发动机由一个三轴承推力矢量喷管和涡喷发

动机组成.图2展示了推力矢量垂直短距飞机纵向推
进系统,其主要参数如表1所示.由于推力矢量垂直
短距飞机滚转喷嘴的存在,飞机纵向状态可以很好地
与横向状态进行解耦[15].本文着重研究推力矢量垂
直短距飞机的纵向状态方程.
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表 1 缩比F-35B主参数

参数 数值

质量m/kg 20
y轴转动惯量 Iyy / kg · m2 5.003 3
机翼面积S / m2 0.610 48
平均气动弦长 c̄ / m 0.570 75
xN/m −0.42
xF /m 0.46
zN/m 0.01
zF /m 0.068

飞机纵向状态变量包括4个变量,即
x = [Vxg Vzg q θ].

其中:Vxg是地面坐标系x轴的速度;Vzg是地面坐标

系z轴的速度,其正方向是指向地面的; q是俯仰角速
度; θ是飞机俯仰角.飞机的控制量为

u = [δe TF δF TN δN ].

其中: δe代表升降舵偏角,TF和TN分别代表升力风

扇推力和主发动机推力, δN代表三轴承推力矢量喷
管的纵向偏转角, δF代表升力风扇的偏转角.飞机的
纵向状态方程可以列写为V̇xg = Fx/m, V̇zg = Fz/m,

q̇ = My/Iyy, θ̇ = q.
(1)

其中Fx、Fz和My满足

Fx = (TN cos(δN ) + TF sin(δF )) cos(θ)−
1

2
ρV 2SCL(α, q, δe) sin(γ)−

(TN sin(δN ) + TF cos(δF )) sin(θ)−
1

2
ρV 2SCD(α, q, δe) cos(γ),

Fz =
[
− (TN cos(δN ) + TF sin(δF )) sin(θ)−

1

2
ρV 2SCL(α, q, δe) cos(γ)−

(TN sin(δN ) + TF cos(δF )) cos(θ)+
1

2
ρV 2SCD(α, q, δe) sin(γ)

]
+ g,

My = −TN sin(δN )xN + TN cos(δN )zN+

TF cos(δF )xF + TF sin(δF )zF+
1

2
ρV 2Sc̄Cm(α, q, δe).

(2)

γ是航迹角, ρ是空气密度,V 是真空速,CL、CD和Cm

分别是飞机的升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数.
从式(2)可以看出,系统具有很强的非线性.
本文所有执行器的动态使用一阶惯性环节来建

模,其带宽、位置及速率饱和如表2所示.其中主发

动机推力TN的带宽要小于其他执行器的带宽,这给
控制带来了较大的困难.如果忽视执行器带宽设计
所得控制律,将会出现控制效果退化甚至不稳定的情
况.

表 2 执行器带宽和饱和参数

执行器 带宽 / (rad / sec) 位置饱和参数 速率饱和参数

δe 20 [−30, 30]deg 50 deg/s
TF 20 [0, 120]N 120 N/s
TN 6 [0, 120]N 120 N/s
δF 20 [−5, 45]deg 50 deg/s
δN 20 [0, 96]deg 50 deg/s

为了方便起见,本文用Pi,l、Pi,h、Ri、ki分别表示

第 i个执行器的最大位置、最小位置、最大速率以及

带宽.对于某一特定的飞行状态x0 = [V
(0)
xg , Vzg

(0),

q(0), θ(0)],u(0) = [δe
(0), TF

(0), δF
(0), TN

(0), δN
(0)],式

(2)对u求小扰动线性化后的方程如下:

Fx = Fx
(0) +

5∑
i=1

a1i∆ui,

Fz = Fz
(0) +

5∑
i=1

a2i∆ui,

My = My
(0) +

5∑
i=1

a3i∆ui.

(3)

其中:Fx
(0)、Fz

(0)、My
(0)分别表示在状态x(0)和u(0)

下产生的x轴、z轴的力以及y轴的力矩;∆ui(1 ⩽ i ⩽
5)表示下一时刻执行器状态的改变量; aij(1 ⩽ i ⩽
3, 1 ⩽ j ⩽ 5)分别表示为

a11 = 0, a21 = 0, a31 = 0.5ρV 2Sc̄Cm,

a12 = sin(δF (0) − θ(0)),

a22 = − cos(θ(0) − TF
(0)),

a32 = xF cos(δF (0)) + zF sin(δF (0)),

a13 = TF
(0) cos(δF (0) − θ(0)),

a23 = TF
(0) sin(δF (0) − θ(0)),

a33 = −TF sin(δF )xF + TF cos(δF )zF ,

a14 = cos(δN (0) + θ(0)),

a24 = − sin(δN (0) + θ(0)),

a34 = −xN sin(δN ) + zN cos(δN ),

a15 = −TN
(0) sin(δN (0) + θ(0)),

a25 = −TN
(0) cos(δN (0) + θ(0)),

a35 = −TN cos(δN )xN − TN sin(δN )zN .

(4)

从式 (4)可以看出,将式 (2)线性化的计算量较小,
机载计算机可以承受.
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2 单步最优控制器设计

推力矢量垂直短距飞机的过渡过程具有强耦合、

强非线性的特点.对于起飞过渡过程 (悬停转平飞)
而言,判断过渡过程是否完成的主要依据是水平速度
是否达到巡航速度,以及三轴承推力矢量喷管的转角
是否转平.而对于着陆过渡过程 (平飞转悬停)则恰
好相反,过渡过程完成的标准应当是水平速度足够
低的前提下,三轴承推力矢量喷管的转角为90 ◦.单
步最优控制器的设计思想在于,在每一个时刻都尝试
使水平速度和喷管转角以最快的速度达到预期的值.
与此同时,飞机必须保持一定的高度和一定的俯仰
角,以确保飞机飞行安全.本文使用 θ̃表示在过渡过

程中某一时刻的期望俯仰角大小,则在该时刻期望作
用于飞机的合力矩M̃y为

M̃y = k1(k2(θ̃ − θ)− q), (5)

其中k1和k2分别代表可调节的比例增益.为了保证
飞机在过渡过程中不发生触地危险,飞机在z轴的合

力应小于0,即

Fz < 0. (6)

对于起飞过渡过程而言,为了获得最大的前向加
速度,同时三轴承推力矢量喷管能够尽快转到0 ◦,需
要求出一组控制输出u使得下式取得最小值,即起飞
过渡过程的优化目标为

min J = −ρ1Fx + ρ2δN ;

s.t. Fz < 0,

My = M̃y. (7)

其中ρ1和ρ2是大小可调的系数.由于式 (2)中具有较
强的非线性环节,不易直接求解,本文使用线性化之
后的式 (3)进行求解.目标是在解得最优的∆u后,与
当前时刻执行器状态相加得到控制输出

u = ∆u+ u(0). (8)

对于着陆过渡过程而言,目标是获得尽可能大的
负向加速度,同时使得三轴承推力矢量喷管的转角尽
可能接近90 ◦,则着陆过渡过程的优化目标为

J = ρ1Fx − ρ2δN . (9)

为了保证不会让执行器出现位置或速率饱和,需
要对∆u的大小进行限制.位置饱和和速率饱和对
∆u的约束可以表示为

Pi,l − ui
(0) ⩽ ∆ui ⩽ Pi,h − ui

(0), (10)

−Ri/ki ⩽ ∆ui ⩽ Ri/ki. (11)

其中:式 (10)是第 i个执行器的位置约束,它代表控制

输出值不应超过执行器的最大、最小位置;式 (11)是
速率约束,表示∆ui绝对值对应的上界.本文未对式
(10)和 (11)合并处理,原因是希望在控制过程中为执
行器留下充足的控制余量.对于所有的位置饱和,本
文的罚函数设计如下:

cpi =

1/(Pi,h − u
(0)
i −∆ui) + 1/(∆ui + u

(0)
i − Pi,l),

(12)

其中 cpi 表示第 i个执行器的位置饱和罚函数的值.
对于所有的速率饱和,罚函数可以表示为

cri = max(0,∆ui
2 − (Ri/ki)

2), (13)

其中 cri 表示第 i个执行器速度饱和的罚函数数值.
通过仿真实验可以发现,如果数值Ri/ki较大,则可能
会出现执行器变化剧烈的情况.尤其是主发动机TN

的带宽较小,但其相应的Ri/ki却很大,容易导致控制
输出优化结果变化过于剧烈.为了解决该问题,∆u4

的最大绝对值限定与∆u5相同,从而避免Ri/ki过大

带来的问题.对于式 (7)中的不等式,可引入如下罚函
数:

cTz = max(0, Fz). (14)

则对于起飞过渡过程,优化问题转化为

J =

− ρ1Fx + ρ2δN + ρ3

5∑
i=1

ci
p + ρ4

5∑
i=1

ci
r + ρ5cTz,

(15)

其中ρ3、ρ4、ρ5均为可调参数.如果力矢量垂直短距
飞机在过渡过程中姿态不稳,则很容易发生危险.故
接下来重点讨论如何满足力矩的等式约束.本文采
用消元的方法来确保式 (7)中等式约束得到满足.为
了消元,将等式转化为

∆u4 =
1

a34

(
M̃y −My

(0) −
∑
i̸=4

a3i∆ui

)
. (16)

将式 (16)代入到 (15)中,则会剩余一个只含有∆u1、

∆u2、∆u3、∆u5的表达式.通过梯度下降即可求得
当前情况下的单步最优控制量.
对于着陆过渡过程,优化问题转为

J = ρ1Fx − ρ2δN + ρ3

5∑
i=1

cpi + ρ4

5∑
i=1

cri + ρ5cTz.

(17)

但由于着陆过渡过程开始时,三轴承推力矢量喷管
转角为0◦,此时a34绝对值极小,容易产生数值计算问
题,故消元转换可针对∆u5进行,即
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∆u5 =
1

a35

(
M̃y −My

(0) −
∑
i ̸=5

a3i∆ui

)
. (18)

同理,在式 (18)代入 (17)后,可针对目标函数直接使
用梯度下降法计算得出.
在计算导数时,如果当前控制量接近饱和,则 cpi

可能出现数值过大的问题.为了解决该问题, cpi 对
∆ui的导数计算方法如下所示:

∂cpi
∂∆ui

=



4− 1/(∆ui + u
(0)
i − Pi,l)

2,

if Pi,h − 0.5 ⩽ ∆ui + u
(0)
i ;

1/(Pi,h − u
(0)
i −∆ui)

2 − 4,

if Pi,l + 0.5 ⩾ ∆ui + u
(0)
i ;

1/(Pi,h − u
(0)
i −∆ui)

2 − 1/(∆ui+

u
(0)
i − Pi,l)

2, otherwises.

(19)

该计算方法限制了∂cpi /∂∆ui的最大绝对值,使之避
免出现数值计算问题.
考虑到机载计算机计算能力有限,按照本文设计

方法,每周期仅迭代10次便可获得较为理想的效果,
进一步的仿真验证将在下节展开.最后,需要确定过
渡过程控制器与平飞控制器以及悬停控制器之间的

切换条件.对于起飞过渡过程而言,考虑到升降舵效
率在过渡过程中不断变大,切换条件应当由最低空速
和最大升力风扇推力组成.该条件可以用下式表示:

Vxg > 30m/s and TF < 20N. (20)

如果飞机的飞行状态达到切换条件,则飞机应
当切换为平飞控制器.该条件意味着过渡过程控制
切换平飞控制器时,三轴承推力矢量喷管转角离0 ◦

可能还有一定距离.事实上,在达到该条件后,切换控

制器并不会对飞机飞行安全造成威胁.原因是在过
渡过程刚开始时,三轴推力矢量喷管垂直于机体轴,
其推力TN产生的低头力矩主要由升力风扇推力TF

产生的抬头力矩抵消.当TF足够小时,TN产生的低

头力矩已主要由升降舵抵消.当切换为平飞控制器
后, δN会快速减小,随之TN产生的低头力矩也会快

速减小.此时升降舵控制效率已足够大,且其带宽较
高,故足以快速补偿δN减小产生的力矩变化.在此过
程中飞机的俯仰角虽有一定的波动,但不会危及飞行
安全.

着陆过渡过程切换条件为

Vxg < 10m/s and δN > 80◦. (21)

该条件限定了在着陆过渡过程中,如果速度足够低,
δN足够接近90 ◦,便可切换为悬停控制器.

3 仿真实验

对于起飞过渡过程,优化的主要参数取值为 ρ1

= 1, ρ2 = 1.5, ρ3 = 2, ρ4 = 10, ρ5 = 0.1;参考俯仰
角θ = 0;比例增益k1 = 2, k2 = 5;而对于着陆过渡
过程而言,优化参数为ρ1 = 0.2, ρ2 = 0.5, ρ3 = 2,

ρ4 = 2, ρ5 = 0.01;参考俯仰角为θ = 25;比例增益与
起飞过渡过程相同.着陆过渡过程采取较大的俯仰
角是为了依靠空气阻力进行减速.在求导后,本文以
0.01的步长迭代 10次得到最终的优化结果,而平飞
控制器和悬停控制器都由线性控制器进行控制.为
了模拟噪声对控制器的影响,本文引入ADIS16488
传感器噪声作为加速度计和陀螺的标准噪声.为了
对比,本文实现了文献 [8]中的过渡过程控制器.仿真
结果如图3∼图6所示.考虑到仿真结果图中每张子
图的图例都相同,故仅在第一幅子图中加入图例.
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图 3 起飞过渡过程状态变化
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从图5和图6可以看出,本文提出的控制器可以
在 9.7 s左右完成过渡过程.相比较而言,文献 [8]中
的控制器用了20 s才完成过渡过程,且其空速依然较
慢.在着陆过渡过程控制中,本文提出的控制器需要
12.5 s完成过渡过程,较鲁棒LPV方法有较大的优势.

4 结 论

本文提出了一种针对推力矢量垂直短距飞机的

过渡过程控制方法.该方法将水平加速度和三轴承
推力矢量转角设为优化目标,在限制掉高和姿态的前
提下,通过梯度下降法计算得到控制增量.为了考虑
执行器动态可能对控制带来的影响,首先线性化控制
对象,并设置反映执行器执行能力的罚函数,使得控
制量变化始终不超过执行器的执行能力.该方法具
有简单直观、物理意义明确的优点.通过与文献 [10]
的仿真结果对比,验证了本文方法具有良好的平稳性
和动态特性.
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