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微小型变体飞行器建模与控制系统设计

金磊��董晨��王正杰
�北京理工大学 机电学院�北京�棻棸棸棸椄棻�

摘�要�研究了机翼可后掠变形的微小型变体飞行器动力学建模和飞行控制系统设计方法棶通过状态点选取�气
动参数计算和数据拟合插值�建立了变体飞行器的动力学模型棶针对模型的特点�提出了一种以参数空间方法为基

础的变体飞行器飞行控制系统设计方法�通过计算机辅助算法�设计了纵向通道控制系统棶仿真结果表明�所设计

的公共固定增益控制器能够使得变体飞行器在不同飞行阶段始终具备要求的动态特性�具有可行性和工程实

用性棶
关键词�变体飞行器�动力学建模�参数空间方法�飞行控制
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��变体飞行器是一种新概念飞行器�它能够根据

飞行环境和任务的不同�相应改变气动外形�始终保

持最优的飞行状态�以满足在复杂环境中执行多种

任务的要求棶变体飞行器还能够通过连续�光滑的

变形改善空气动力学性能�甚至利用变形辅助或替

代传统操纵面�实现对飞行器的主动控制�有效提高

飞行器的操控性和隐身性�棻�棶目前开展的变体飞行

器项目主要有�棽��美国的任务自适应机翼��������
�����������������项目�主动气动弹性翼�������
��������������������项 目�智 能 机 翼 ������
�����项 目�变 体 飞 机 结 构 �����������������

���������������项目以及欧洲的主动气动弹性飞

行器 结 构 �������������������������������������

棾���研究项目等棶
与常规飞行器相比�变体飞行器最特殊之处在

于飞行中气动外形的改变�这使得其动力学模型是

非线性的�并且具有不确定性�因此变体飞行器的动

力学建模与飞行控制一直被视为关键技术�棾�棶�棶
���������� 等�棿�通过气动参数计算与分析�确定了

海鸥式微小型变体飞行器在执行不同飞行任务时所

对应的最佳气动外形�并设计了不同气动外形下的

飞行控制系统�但并未建立变体飞行器的动力学模



型�也未对变形过程中的飞行控制进行研究棶王旭

刚等�椀�针对可变后掠角的变体巡航导弹�建立了动

力学模型�并利用变结构控制理论设计了飞行控制

系统�但所建模型中没有体现弹翼后掠角改变对气

动参数的影响�且设计的控制系统较为复杂棶
本文针对机翼可后掠变形的微小型变体飞行

器�建立了动力学模型�所建的模型体现出了随气动

外形和飞行条件的连续变化关系�利用参数空间方

法设计了其变形过程中的飞行控制系统�实现了对

微小型变体飞行器简单有效的控制棶

棻�变体飞行器动力学建模

棻灡棻�研究对象

本文所研究的变体飞行器主要参数见表棻�按
尺寸分属于微小型飞行器棶虽然采用传统控制面的

控制方式�但能够通过机翼折叠来改变后掠角大小�
以适应根据不同飞行任务棶该变体飞行器在巡航飞

行时�机翼完全展开�后掠角最小��以获得最佳的气

动效率�在攻击目标时�机翼向后收缩�以大后掠角

俯冲�从而减小阻力�提高突防能力棶飞行器外形如

图棻所示棶

表棻�变体飞行器基本参数

���棶棻�������������������������������������
质量��� 机身长�� 全翼展�� 后掠角����

棸灡椀 棸灡椀椀 棸灡椀 棴棿�棿棸

图棻�变体飞行器示意图

���棶棻��������������������������������������
�

棻灡棽�变体飞行器动力学建模思想

常规飞行器动力学模型的状态空间形式可描

述为�椂�

��椊��棲��� �棻�
式中��和� 为状态矩阵和控制矩阵��和� 为状态

量和控制量棶在给定飞行器的情况下�状态矩阵�
和控制矩阵� 仅与飞行条件有关棶

由于所研究的变体飞行器变形过程缓慢�可以

忽略机翼变形速率引起的不稳定气动效应以及转动

惯量变化率对动力学模型产生的影响棶同时�假设

在固定的气动外形下�变体飞行器可看作刚体�椃�棶
基于以上假设�变体飞行器动力学模型可以表示为

��椊��毺��棲��毺��� �棽�
式中�毺为变体飞行器的变形量�状态矩阵� 和控制

矩阵� 不仅与飞行条件有关�而且是毺的函数棶对

于本文的研究对象�毺代表机翼后掠角大小棶
从式�棽�可看出�当毺为常值�即变体飞行器处

于变形过程中某一点时�可被视为常规飞行器�通过

常规飞行器动力学建模方法来对该气动外形下的变

体飞行器进行建模棶按照这种思想�变体飞行器动

力学模型可以看成无数个常规飞行器动力学模型的

集合�这些常规飞行器的气动外形对应着变体飞行

器变形过程中每一点的气动外形棶由于变体飞行器

变形和飞行条件改变都具有连续性�因此�若要建立

变体飞行器的动力学模型�需得到状态矩阵� 和控

制矩阵� 与变形量和飞行条件的函数关系�然而在

实际情况中只可能得到有限个离散状态所对应的模

型棶针对上述问题�本文通过以下棾个步骤完成对

变体飞行器的动力学建模棶
� 状态点的选取棶状态点是为了进行气动参

数计算所选取的离散点�由气动外形和飞行条件构

成�代表了变体飞行器的离散状态棶在状态点选取

时�通过选取�� 个气动外形和�� 个飞行条件�可产

生�椊���� 个状态点棶飞行条件主要包括飞行速度

和飞行高度�由于微小型飞行器具有飞行高度低�高
度变化范围小的特点�因此在飞行条件选取时�仅考

虑飞行速度对动力学模型的影响棶
� 气动参数的计算棶利用气动力计算软件

��������对所选取的状态点分别进行气动参数计

算�得到各个状态点的气动系数�量纲一化气动导

数棶同时通过三维���软件����������对不同气

动外形下的变体飞行器进行几何建模�得到转动惯

量��参考面积��平均气动弦长焵�棶通过上述参数�
计算得到各个状态点的有量纲气动导数�椂�棶

� 数据拟合插值棶通过对各个状态点有量纲

气动导数进行数据拟合�得到这些参数与气动外形

和飞行条件的函数关系棶
棻灡棾�动力学建模

以飞行器俯仰运动为例�介绍所研究变体飞行

器动力学建模过程棶如果忽略 � 方向力的控制影

响和稳定性导数����常规飞行器俯仰运动的状态

方程为�椃�
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式中状态矩阵和控制矩阵主要由稳定性导数 ���

�������������� 和控制导数�毮��毮 构成棶这些

气动导数都与飞行条件有关�其意义为前向速度��
沿�轴方向速度��俯仰角速率�和升降舵偏角毮�

的增加所引起的升力�阻力以及俯仰力矩的改变棶
对于变体飞行器�除飞行条件外�气动外形也会

影响气动导数�这里以 �� 为例具体说明棶�� 椊
毠��毠����代表由� 轴方向速度的增加引起的俯

仰力矩的改变�可以表示为如下形式

�� 椊��焵�
���棸

��毩
� �棿�

式中��焵���������毩
分别为参考面积�平均气动弦

长�绕� 轴的转动惯量�动压和稳定性系数棶参考面

积��平均气动弦长焵��转动惯量�� 与气动外形有

关�动压�与飞行条件有关�而稳定性系数��毩
会同

时受到飞行条件和气动外形的影响棶
根据变体飞行器建模思想�在变形过程中�选取

椂种气动外形�后掠角为棴棿��棸��棻棸��棽棸��棾棸��棿棸���
同时选取棿种飞行条件�飞行速度为棻椀�棽棸�棽椀�

棾棸�����这样共产生了棽棿个状态点棶通过对各个

状态点气动参数计算和数据拟合�可以得到气动导

数与气动外形和飞行条件的函数关系棶图棽�图棾分

别给出了变体飞行器俯仰通道稳定性导数和控制导

数的拟合曲面棶
若给定变体飞行器的飞行速度和后掠角�通过

插值�可得到俯仰通道的稳定性导数和控制导数�进
而得到状态矩阵� 和控制矩阵��这样就建立了变

体飞行器的动力学模型棶通过气动导数拟合曲面可

以看出��������� 和�� 随后掠角的增大而增大�
随飞行速度的增大而减小�有相近的变化趋势�然而

�� 的变化趋势与之相反�后掠角和飞行速度的增

大都能使得�� 缓慢减小�控制导数�毮 和�毮 随后

掠角的变化并不明显�但受飞行速度的影响较大棶
总之在飞行过程中�变体飞行器的动力学模型会由

于气动外形和飞行条件的影响�在一定范围内变化棶

图棽�稳定性导数拟合曲面

���棶棽������������������������������������
�

图棾�控制导数拟合曲面

���棶棾����������������������������������
�

棽�参数空间方法的算法理论

控制系统对参数变化的鲁棒性可定义为系统在

一定的�结构�大小�参数摄动下维持某些性能的特

性棶参数空间方法是由鲁棒控制理论发展而来的不

确定系统的极点配置理论�能够解决参数有界不确

定性问题�椄�棶
系统的状态空间描述为

��椊��毴��棲��毴���

�椊��{ 棶
�椀�

式中毴为不确定对象的参数向量�所有的对象常值

毴构成集合毟棶
控制系统动态特性的期望性能可以通过特征值

平面的区域洡 确定棶区域洡 是极点配置的理想区

椄椆椃 北 京 理 工 大 学 学 报 第棾棿卷



域�若系统的特征根处于区域洡 中�则称系统具有

良好的稳定性�洡–稳定性�棶利用参数空间方法设

计控制器的目的就是寻找鲁棒线性状态反馈控制律

�椊棴��� �椂�
将系统的闭环极点配置在区域洡中�椆�棶

对于二阶可控系统�其状态对输入的传递函数

矩阵为

����椊����
����� �椃�

其中
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����椊�棽棲�棻�棲�棻� �椆�
若引入状态反馈

�椊棴���棲������ 椊��棻��棽�� �棻棸�
闭环系统特征多项式可表示为

�����椊����棲������� �棻棻�
若给定理想极点的配置位置�毼�氊���闭环系统特征

多项式可表示为

�����椊�棽棲棽毼氊��棲氊棽
�棶 �棻棽�

通过比较式�椆�和式�棻棸��可以得到无阻尼自然频率

氊��阻尼比毼与状态反馈� 的关系
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��如图棿所示�若给定理想氊��毼的范围�即确定

了区域洡�通过式�棻棾��就能够在以�棻��棽 为横纵坐

标的状态反馈增益平面中找到一个与区域洡 对应

的反馈增益区域�棻棸棻棻�棶

图棿�区域洡和对应的反馈增益区域

���棶棿�洡�������������������������������������������
�

对于参数有界不确定系统�系统模型与不确定

对象的参数向量毴有关棶指定的区域洡�对于不同常

值毴�投影在状态反馈增益平面上的区域也是不同

的棶但是�不同常值毴所对应的状态反馈区域可能

存在重合的部分�该重合区域称为公共控制器参数

空间�处于公共控制器参数空间中的状态反馈增益

能够使得参数有界不确定系统具备所要求的动态

特性棶

棾�变体飞行器控制策略

棾灡棻�变体飞行器飞行策略

根据变体飞行器飞行任务的不同�将其飞行过

程可分为巡航段�过渡段和俯冲段棶变体飞行器在

巡航段�机翼完全展开�以棻椀���的速度定高飞行�
在过渡段�后掠角逐渐增大至棿棸��此时仍然保持速

度和高度�当变形完成后�进入俯冲段�以指定的俯

仰角加速俯冲棶
棾灡棽�俯仰控制系统设计

图椀为变体飞行器俯仰角控制系统框图棶内回

路为增稳回路�采用俯仰角速率�攻角双重反馈结

构�以增加系统的稳定性�改善系统的动态特性�椄��
外回路采用俯仰角控制�以确保姿态角的控制精度棶

图椀�变体飞行器俯仰角控制回路

���棶椀�������������������������������������������������
���������

�

将变体飞行器的外形参数和飞行条件视为有界

不确定参数棶具体地说�将后掠角和飞行速度看作

不确定参数毴�将后掠角和飞行速度的变化范围看

作不确定参数的集合毟�这样就可以利用参数空间

方法设计变体飞行器增稳回路控制器棶
参照良好动态品质极点区域配置原则�椄��对微

小型变体飞行器短周期飞行品质�区域洡�作如下

要求

棸灡椂�毼�棻灡棽�

棻棽�氊� �棻椄{ 棶
�棻棿�

��在巡航段和过渡段�将后掠角看作不确定参数�
选取椀 种飞行状态 �后掠角为 棴棿��椃��棻椄��棽椆��

棿棸���在俯冲段�将飞行速度看作不确定参数�选取

椀种飞行状态�飞行速度为棻椀�棻椂�棻椃�棻椄�棻椆�棽棸��

��棶根据参数空间方法基本理论�利用计算机辅助

设计�编写 ������程序�针对巡航段�过渡段和俯冲

段�分别绘制不同后掠角和飞行速度下状态反馈增

益平面中对应的区域�如图椂所示�这些区域的交集

即是公共控制器参数空间棶
在公共控制器参数空间中选取增稳回路状态反

馈增益 � 时�为减小舵偏量楛�楛�需给出较小的

椆椆椃第椄期 金磊等�微小型变体飞行器建模与控制系统设计



� �考虑到实现时的不精确�所选反馈增益应远离

交集区域边界�椄�棶根据上述原则�选取状态反馈控

制律��椊�棴棸灡棾棿�棴棸灡棽椂�作为巡航段�过渡段和

俯冲段的公共状态反馈增益棶

图椂�公共控制器参数空间

���棶椂�������������������������������
�

棿�计算机仿真

为验证所选取的控制器参数能否满足变体飞行

器动态特性的要求�选取了变体飞行器的棿种飞行

状态�

� 巡航段�飞行速度 棻椀����后掠角 棴棿��

� 过渡段�飞行速度棻椀����后掠角棽棸��� 俯冲

段�飞行速度棻椀����后掠角棿棸��� 俯冲段�飞行速

度棽棸����后掠角棿棸�棶针对每个状态�分别利用

������对俯仰通道内回路和外回路进行仿真棶其

中�内回路输入为椀�升降舵偏角阶跃信号�输出分

别为俯仰角速率�和攻角毩�外回路输入为单位阶

跃信号�输出分别为俯仰角毴和升降舵偏角毮�棶
图 椃 给 出 了 增 稳 回 路 状 态 反 馈 增 益 �棻 椊

棴棸灡棾棿��棽椊棴棸灡棽椂�俯仰角控制增益�毴椊棴棾灡椀的

动态仿真曲线棶

图椃�动态响应曲线

���棶椃����������������������
�

��通过仿真曲线可以看出�利用参数空间方法设

计的公共固定增益控制器�能够使得不同飞行状态

下变体飞行器的短周期状态量�攻角�俯仰角速率�
调节时间短�超调量符合要求棶系统对俯仰角指令

的响应迅速�无超调�具有良好的动态特性棶参数空

间方法较好地解决了变体飞行器过渡段的大尺度变

形和俯冲段的飞行速度一定范围变化给飞行控制带

来的问题�同时�所设计的控制器结构简单�对于微

小型变体飞行器具有较强的可行性和工程实用性棶

椀�结�论

以机翼后掠角可变的微小型变体飞行器为研究

对象�通过状态点选取�气动参数计算�数据拟合插

值�建立了其动力学模型�模型体现了随气动外形和

飞行条件的连续变化关系棶针对变体飞行器飞行过

程中的变形和飞行条件的改变�提出了一种以参数

空间方法为基础的变体飞行器飞行控制系统设计方

法�通过计算机辅助算法�设计了变体飞行器俯仰通

道控制系统棶仿真结果表明�参数空间方法能够较

好解决变体飞行器飞行参数变化时控制系统的设计

问题棶所设计的公共固定增益控制器使得变体飞行

器在不同的飞行阶段始终具备要求的动态特性�避
免了因飞行器变形和飞行条件改变对控制器参数重
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含控制分配的积分滑模主动容错控制方法

王发威��董新民��窦和锋��陈勇
�空军工程大学 航空航天工程学院�陕西�西安�椃棻棸棸棾椄�

摘�要�针对重构故障不匹配情况下的多操纵面飞机控制问题�提出了一种基于控制分配的积分滑模主动容错方

法棶采用一种新的在线控制分配律简化了滑模控制律设计�设计了积分滑模控制律以保证指令重分配时系统的稳

定性�在重构故障匹配和不匹配情况下�推导并证明了含控制分配律的系统整体闭环稳定性棶仿真结果验证了所设

计控制器的性能�有效实现多操纵面飞机的快速平稳控制棶
关键词�多操纵面飞机�控制分配�积分滑模容错控制

中图分类号���棽椃棾��棽棿椆灡棻���文献标志码�����文章编号�棻棸棸棻灢棸椂棿椀�棽棸棻棿�棸椄灢棸椄棸棻灢棸椂
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��������������������������������������������������������������������������灢���������������

��近年来�多操纵面飞机的主动容错控制问题得

到了广泛关注�棻�棶主动容错控制方法有滑模�神经

网络�模型参考自适应等�其中�控制分配与滑模相

结合的混合控制成为多操纵面飞机主动容错控制的

研究趋势�棽棿�棶利用控制分配在故障条件下不需改

变控制律及滑模控制鲁棒性的优点������ ����
等�椀椆�针对执行器故障做了一系列主动容错控制研

究�但其设计的滑模控制律结构复杂难以实现�且其

稳定性分析并未包含具体的控制分配律棶
作者在文献�椀 椆�基础上�主要研究在故障诊

断存在误差情况下�提出一种新的在线控制分配律�
该分配律不需要对虚拟控制律进行复杂变换�从而

简化了控制律的设计�在重构故障匹配和不匹配情

况下�推导并证明了含新控制分配律的整体控制系

统闭环稳定性棶

棻�控制分配律及故障变换方程

棻灡棻�问题描述

假设当发生执行器故障�系统模型能够写为
�����椊�����棲�����棴���������� �棻�

式中����������������椊������棻��棽���
���为执行器残存矩阵�棸����棻���椊棸时�第�个

执行器正常工作�棸椉���棻时�第�个执行器出现

故障棶
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