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摘 要： 组合飞行器分离前后，主机焦点和重心会发生突变，其姿态受分离影响亦会发生剧烈变化。针对该问

题，研究适用于组合飞行器的飞行控制方法，建立包含跟踪信号的被控对象模型，采用鲁棒伺服思想发展适用

于组合飞行器的纵/横航向飞行控制律，该控制律由制导回路/角度外回路和角速率内回路组成，通过在角速率

内回路中引入积分环节来提高系统对外界扰动的鲁棒性。通过频域法分析闭环系统特性，并在考虑多种误差

源的情况下通过时域蒙特卡洛仿真验证控制律的有效性和鲁棒性。开展组合飞行器验证性飞行试验，结果表

明：飞行过程中主机与子机安全分离、全程姿态可控，进一步验证了本文鲁棒伺服飞行控制律的可行性。
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Abstract： The neutral point， center of gravity and flight attitude of the carrier aircraft will change dramatically after 
the separation of the combined aircraft. Aiming at this problem， this paper studied a flight control method suitable 
for combinational aircraft and carrier aircraft. The state space model including tracking signal is established， and the 
longitudinal/lateral heading flight control law suitable for the composite aircraft is developed by using the robust ser⁃
vo. The control law is composed of guidance loop/angular outer loop and angular rate inner loop， and the robust⁃
ness of the system to external disturbances is improved by integrating in the inner loop of the angular rate. The 
closed-loop system characteristics are analyzed using the frequency domain method， and the validity and robustness 
of the control law are verified by Monte-Carlo simulation in time-domain under consideration of various error sourc⁃
es. Finally， a verification flight test of the combined aircraft is carried out. During the flight， the carrier aircraft and 
the child aircraft are separated safely， and the attitude is controllable throughout the flight. This further verifies the 
reliability of the robust servo flight control law proposed in this paper.
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0　引  言

组合飞行器是一种新型概念飞行器，其内涵

是将多种不同功能的飞行器组合成一体协同飞

行，可有效实现优势互补。

国外很早就开展过组合飞行器的相关研究，

如二战后美国进行的翼尖耦合与拖曳试验［1-3］，由

于当时无法突破技术瓶颈和空中加油技术的冲

击，该项研究停滞了 40 多年。直到 21 世纪，美国、

德国、英国、中国等相继开始了组合飞行器的相关

研究。国外研究人员提出分布式飞行阵列（Dis⁃
tributed Flight Array）、链翼组合飞行器（Wingtip 
Chained Combined Aerial Vehicle）、元飞行器（Me⁃
ta Aircraft）等组合飞行器概念，开展了组合飞行控

制、柔性连接结构、多体运动建模控制、互联系统

重构等关键技术问题的研究［4-11］。国内的相关研

究集中在翼尖连接组合式飞行器，尚处于概念研

究和技术探索阶段。An C 等［12］设计了多机翼尖铰

接组合式飞行器，通过翼尖铰接机构连接组合，开

展三机地面预铰接飞行试验；杨延平等［13］开展了

平行翼间并联式组合体构型研究，采用柔性机构、

磁性机构进行连接组合，开展多架小型模型组合

飞行试验；周伟等［14］、Wu M J 等［15］也开展过类似

试验。

已有的研究大多集中于翼尖组合形式，这种

形式在组合飞行时存在不稳定的相对滚转模态，

控制律设计需要额外考虑相应的增稳措施，该组

合形式分离前后重心和焦点变化很小，纵向稳定

控制的难度不大，已有的研究大都采用常规的 PID
控制器［11-12］。Lavreysky 等［16］对鲁棒伺服控制理论

开展了探索，并成功应用于空中无人加油试验中，

本文继续研究适用于组合飞行器的纵向/横航向

鲁棒伺服控制律。

本文研究的组合飞行器为后缘对接布局形

式，主机左右机翼后缘通过伸缩分离机构分别与 2
架子机机翼前缘连接在一起，主机为翼身融合体

布局，子机为飞翼布局。该布局飞行器分离前后

主机重心和焦点变化剧烈，对控制律的设计提出

了较大挑战。基于鲁棒伺服理论，在角速率控制

回路中引入角速率误差积分的反馈，使飞行控制

系统跟踪恒定指令的同时对外界恒定干扰具有鲁

棒性，以实现分离前后主机的稳定平滑控制，并通

过仿真和飞行试验来验证控制律的有效性。

1　问题描述

研究对象为组合式飞行器，2 架小飞翼（后文

均称子机）挂载在大后掠三角翼飞机（后文均称主

机）后缘处，组成完整的组合体飞行器。

组合体飞行时，子机舵面处于锁死状态，不参

与飞行控制，防止飞行过程中子机舵面干扰组合

体控制。组合体依靠主机舵面进行控制，此时组

合体飞机静稳定度较大，如表 1 所示。安全分离

后，控制对象由组合体变为单独主机，重心前移，

静稳定度变化近 50%，如表 2 所示。控制对象纵向

特性变化较为剧烈，对控制系统的鲁棒性提出了

较高要求。

2　鲁棒伺服控制律设计

不失一般性，考虑如下有限维线性时不变状

态空间模型［17］：

{ ẋ= Ax+ Bu+ Ew
y= Cx+ Du

（1）

其中未知有界扰动为w，代表系统状态、控制、输出

的信号分为为 x∈ Rnx、u∈ Rnu 和 y∈ Rny。假定系统

可控且可观，希望输出矢量 y的预选子集来跟踪指

令输入矢量 r∈ Rnr，并且假定 r的维数小于或等于

该系统输出的维数（即 ny ≥ nr）。并假定 r ( t ) 的 p

阶微分方程由以下模型给出：

r
( )p

= ∑
i= 1

p

a i r
( )p- i

（2）

表 1　组合体不同状态下静稳定度

Table 1　Pitching static margin of combined aircraft
状态

满油

半油

空油

静稳定度

6. 2%~8. 5%
6. 1%~6. 7%
3. 7%~3. 9%

表 2　主机不同状态下静稳定度

Table 2　Pitching static margin of carrier aircraft
状态

满油

半油

空油

静稳定度

11. 3%~13. 7%
12. 5%~13. 1%
9. 8%~10. 1%
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其中标量系数矩阵 a i是已知的，上标 ( p)表示 p阶

导数。对式（2）进行拉普拉斯变换得到：

r ( s ) = sp I+ ∑
i= 1

p

a i sp- i （3）

它代表一类幅值已知的参考输入。控制目标

是跟踪该指令且保持零稳态误差。对于扰动输

入，假设其与跟踪指令 r ( t )的模型阶数相同，则：

w
p

= ∑
i= 1

p

b i w
( )p- i

（4）

式中标量系数矩阵 b i 是已知的，w 0 = w ( 0 ) 是未

知的。

定义跟踪误差信号为

e= y c - r （5）
其中，y c ∈ Rny 为受控输出 y的子集且 e∈ Rnr。可以

应用负反馈误差及其导数形成反馈控制，调整输

出矢量，使得 y中的前 nr个变量定义为 ync，从而有：

y= [ yT
c yT

nc ] T
（6）

其中 ync为不受控的输出变量。y c ∈ Rnr 为系统调节

输出，其模型可以描述为

y c = C c x+ D cu （7）
就系统鲁棒性而言，目标是在存在不可测扰

动 w时，随着 t→ ∞，使得误差趋近于零 e→ 0，即
y c → r。对式（5）进行 p阶微分，则误差的微分方程

可以表示为

e
( )p

- ∑
i= 1

p

a i e
( )p- i

= y c
( )p

- ∑
i= 1

p

a i y c
( )p- i

- ( r( )p
- ∑

i= 1

p

a i r
( )p- i )
（8）

由式（2）可知，式（8）右侧括号内的项为零。

由式（7）可得：

y c
( )p- i

= C c x
( )p- i

+ D c u
( )p- i

（9）
将式（9）代入式（8）得到一组耦合的常微分

方程：

e
( )p

- ∑
i= 1

p

a i e
( )p- i

= C c

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
x
( )p

- ∑
i= 1

p

a i x
( )p- i ù

û

ú
úú
ú+

D c

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
u
( )p

- ∑
i= 1

p

a i u
( )p- i ù

û

ú
úú
ú

（10）

不妨令

ξ= x
( )p

- ∑
i= 1

p

a i x
( )p- i

（11）

μ= u
( )p

- ∑
i= 1

p

a i u
( )p- i

（12）

误差方程为

e
( )p

- ∑
i= 1

p

a i e
( )p- i

= C cξ+ D c μ （13）

对式（11）进行微分得到：

ξ̇= x
( )p+ 1

- ∑
i= 1

p

a i x
( )p- i+ 1

（14）

将式（1）中状态变量的微分方程 ẋ代入式（14）
得到：

ξ̇= Aξ+ Bμ （15）
它是原系统模型减去干扰项所得。设新的状

态矢量为 z，z∈ Rnx + p× nr，它的分量是误差及其各阶

导数以及 ξ，即：

z=
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
eT ėT ⋯ eT

( )p- 1

ξ T
ù

û

ú
úú
ú

T

（16）

对上式进行微分可得伺服控制系统模型为

ż= A͂z+ B͂μ （17）
其中，

A͂=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú0 I 0 ⋯ 0 0
0 0 I 0 0

⋱
0 0 0 I 0
ap ap- 1 ⋯ a2 a1 C c

0 ⋯ ⋯ ⋯ 0 A

，

B͂= [ 0 0 ⋯ 0 D c B ] T
。

以纵向俯仰角控制为例，目前工程上常用的

俯仰角控制律为形式为［18］：

δe = K θ
y (θg - θ)- K q

y q （18）
从（18）可以看出，角速率和角度误差的变化

都会直接影响控制输出的变化，特别在扰动情况

下，该控制结构对舵机的动态性能要求极为严苛。

取状态量和输出量为 x= q，y= q，因此有俯仰角

速率跟踪误差 e= qg - q，而增广后的状态矢量为

z= [ e q ] T （19）
可以得到包含参考输入的形如式（17）所示的

被控对象模型，将增广后的状态作为俯仰角速率

反馈的输入，得到俯仰角速率回路控制律为

δe = Keiq∫ edt+ Keq q （20）

控制器结构如图 1 所示。
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俯仰角速率指令由俯仰角指令和当前俯仰角

的误差得到，即：

qg = Kpitch(θg - θ) （21）

俯仰角指令由外环制导回路给出，本文设计

制导律跟踪垂直速度，因此有：

θg = Kvz vzg + Kevz(vz - vzg)+

Keivz∫ ( )vz - vzg dt
（22）

其中，上式右侧第一项为前馈项，用以改善垂直速

度跟踪的动态性能。vzg为垂直速度指令，有：

vzg = Keh(H- Hg) （23）

其中，H为当前高度，Hg为指令高度。

另外，通过俯仰角反馈实现俯仰通道姿态控

制，通过滚转角反馈实现协调转弯时的升降舵补

偿。因此，最终得到纵向姿态内回路控制形式如

图 2 所示。

横向控制中，内回路姿态角速度控制采用与

纵向控制相同的设计思想，这里不再赘述。另外，

飞行器从地面滑跑起飞到拉偏着陆，包括多种飞

行模态，每个模态下的控制律尤其是制导律设计

略有差异，这里仅以巡航模态控制为例给出设计

过程，其他模态不再详细阐述。

3　仿真与飞行试验结果分析

3. 1　控制律频域特性分析

对于飞行控制系统，稳定是其工作前提，同时

又要求闭环控制系统对各种可能存在的干扰具有

一定的鲁棒性。为评估在上述控制律作用下的飞

行控制品质，通过伯德图分析闭环系统进行频域，

通过开环系统传递函数的幅值裕度与相位裕度，

考察控制律的鲁棒性，下面分别针对纵向控制律

与横侧向控制律分析系统的鲁棒性能。

首先考察纵向控制通道，俯仰角通道开环传

递函数的幅值响应曲线与相位响应曲线如图 3 所

示，高度通道开环传递函数的幅值响应曲线与相

位响应曲线如图 4 所示。可以看出：系统是稳定

的，且具有充足的相位裕度与幅值裕度，同时幅值

曲线也比较符合控制器系统的三段式原则，具有

较好的性能。

图 1 俯仰角速度回路控制器结构

Fig. 1　Controller structure of pitching rate loop

图 3 俯仰角控制回路开环传递函数伯德图

Fig. 3　Bode diagram of open-loop transfer 
function of pitching angle control loop

图 2 纵向姿态控制律 SIMULINK 框图

Fig. 2　SIMULINK block of longitudinal attitude control

图 4 高度控制回路开环传递函数伯德图

Fig. 4　Bode diagram of open-loop transfer 
function of altitude control loop
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进一步考察横侧向控制通道，偏航通道开环

传递函数的幅值响应曲线与相位响应曲线如图 5
所示，侧偏距控制回路开环传递函数的幅值响应

曲线与相位响应曲线如图 6 所示，同样可以看出：

系统是稳定的，当然由于横侧向动态的固有特性，

其幅值与相位曲线比较复杂，但是其具有一定的

相位裕度与幅值裕度，总体上满足要求。

3. 2　数值仿真结果分析

为检验控制律在偏差情况下的有效性，假设

气动偏差大小为 30%，呈高斯分布；质量特性偏差

设置为 10%，呈均匀分布。对气动和质量参数进

行拉偏，开展了 500 次蒙特卡洛仿真，结果如图 7~
图 9 所示。

仿真初值为H0=50 m、V0=35 m/s、Y0=0 m，

期望值为 Hc=50 m、Vc=35 m/s、Yc=50 m。在给

定初值条件下，系统处于不平衡状态，经过控制系

统作用，系统达到稳定状态。从图 7 可以看出：因

为高度通过升降舵来调整，升降舵需要依次经过

姿态角速度、姿态角、垂向速度控制才能达到高度

控制的目的，在允许的气动和质量偏差范围内，高

度在 40 s 左右达到了稳态值，且稳态误差不超过

0. 02 m。从图 8 可以看出：因为油门直接控制速

度，故速度在 10 s 内快速收敛，速度超调量不超过

0. 3 m/s，稳态误差小于 0. 05 m/s，具有较满意的

动态和稳态性能。从图 9 可以看出：侧偏距在 40 s
左右达到平衡状态，侧偏距控制通过滚转角机动

来实现，滚转效率比较高，故收敛速度比较快。

图 6 侧边距控制回路开环传递函数伯德图

Fig. 6　Bode diagram of open-loop transfer 
function of side margin control loop

图 5 偏航角控制回路开环传递函数伯德图

Fig. 5　Bode diagram of open-loop transfer 
function of yaw angle control loop

图 7 高度控制拉偏仿真结果

Fig. 7　Deviation simulation results of altitude control

图 9 侧边距控制拉偏仿真结果

Fig. 9　Deviation simulation results of side margin control

图 8 速度控制拉偏仿真结果

Fig. 8　Deviation simulation results of velocity control
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从蒙特卡洛仿真结果可以看到，控制律在质

量和气动参数在上述给定的偏差范围内变化情况

下均能保持较好的控制性能，具有较好的鲁棒性。

3. 3　飞行试验结果分析

飞行试验在某通用机场开展。飞行航线设置

为矩阵航线，巡航高度 80 m。巡航过程中通过地

面站注入分离指令，之后连接主机与子机的爆炸

螺栓剪断，执行分离任务。由于主机飞行器俯仰

力矩曲线的线性段较短，在 10°迎角左右会发生迎

角导数 Cmα反号的问题，这会导致飞行器系统的稳

定性能发生改变，从而引起设计的控制律发生失

稳，因此在实际飞行中为了避免这种情况，在控制

律中增加了迎角保护环节。

其中一次飞行试验结果如图 10~图 14 所示，

可以看出：分离前后，飞机的姿态角没有出现剧烈

波动，飞机稳定可控，跟踪指令迅速。由于风的影

响，图 13 中地速出现两次较大的波动，空速跟踪较

为平稳。飞机能够较好地跟踪航线，由于制导逻

辑中判断到达航点的航点半径设置稍大，导致转

弯稍早，转弯处的航线跟踪稍差。

4　结  论

1） 本文鲁棒伺服控制律对气动±30% 误差和

质量±10% 误差具有较大的鲁棒性，且能够保证

组合和分离状态下飞行器具有足够的幅值和相位

 

 

图 10 俯仰角指令跟踪

Fig. 10　Pitching angle command tracking

 

 

图 11 滚转角指令跟踪

Fig. 11　Roll angle command tracking

 

 

图 12 偏航角指令跟踪

Fig. 12　Yaw angle command tracking

 

 

图 13 速度指令跟踪

Fig. 13　Velocity command tracking

图 16 航线跟踪

Fig. 16　Route tracking
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裕度。

2） 分离瞬间，组合飞行器能够克服较大气流

扰动，实现主机和子机安全平稳分离，且全程姿态

可控。

3） 本文鲁棒伺服控制律对组合飞行器分离前

后都能够实现稳定控制，可为工程使用提供技术

支撑。
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