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摘要:针对自主空中加油中无人作战飞机(UCAV)位置保持问题,进行了时变质量UCAV的动力学建模与非线性
控制设计.综合考虑了燃油传输对UCAV的质量、惯性矩阵和质心位置的影响,基于相对于惯性系的状态变量,推导
了UCAV时变质量动力学方程. 通过引入谱半径,将局部化自适应边界指令滤波反推方法应用于UCAV的位置保持
控制.使用逼近器对未知模型不确定性进行在线逼近.对于固有逼近误差和外部扰动,采用局部化自适应边界进行
补偿.通过指令滤波反推,设计了相对位置、速度、姿态角和角速度四个反馈回路来保证UCAV的稳定性. 最后,三
种不同加油方案下的非线性仿真验证了非线性飞行控制律的有效性.
关键词: 自主空中加油;时变质量;飞行控制;局部化自适应边界;指令滤波反推;多输入多输出
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Nonlinear control for unmanned combat air vehicle with
time-varying mass in autonomous aerial refueling

GUO Jun, DONG Xin-min, WANG Long
(Engineering Institute, Air Force Engineering University, Xi’an Shaanxi 710038, China)

Abstract: To keep the position of an unmanned combat air vehicle (UCAV) during autonomous aerial refueling, we
develop the dynamic model and put forward a nonlinear controller for the UCAV with time-varying mass. By comprehen-
sively considering the effect of fuel transfer on the UCAV mass, the inertia matrix and the center of mass, we derive the
time-varying mass dynamic equations of UCAV based on state variables relative to inertial reference frame. By introducing
the spectral radius, we apply the command filtered backstepping (CFBS) method based on localized adaptive bounds to
control the UCAV in a desired position. The unknown model uncertainties are approximated online by using approxima-
tors. Localized adaptive bounds are used to compensate inherent approximation errors and external disturbances. Using
CFBS, we design four feedback control loops for the relative position, airspeed, attitude angle, and angular rate to guarantee
the stability of the UCAV. Nonlinear simulation demonstrates the effectiveness of the nonlinear flight control law in three
different refueling cases.

Key words: autonomous aerial refueling; time-varying mass; flight control; localized adaptive bounds; command fil-
tered backstepping; multiple-input-multiple-output

1 引引引言言言(Introduction)
为提高无人作战飞机(unmanned combat air vehi-

cle, UCAV)的作战效能, 自主空中加油(autonomous
aerial refueling, AAR)技术得到越来越多的重视[1–2].
AAR技术能够增加UCAV的航程与留空时间, 极大
地提升其远程作战和快速打击能力.

加油机尾流以及燃油传输带来的时变质量是影

响UCAV动力学特性的两个重要因素. 关于加油机
尾流的影响,已经展开了广泛的研究[3–5]. 而针对燃
油传输中的时变质量影响还没有得到足够重视.燃
油传输会导致UCAV质量大小和质心位置的迅速变
化,严重影响UCAV的稳定性. 文献[6–8]从相对运动
出发, 采用相对加油机机体系的位置、姿态和角速

度推导了受油机时变质量动力学方程, 并使用线性
二次型调节器(linear quadratic regulator, LQR)进行位
置保持控制.但相对状态量在实际中不能直接测量,
不便于控制律执行, 且控制设计中没有考虑对质量
变化影响的补偿.文献 [9]结合LQR和L1自适应控制

方法, 来补偿控制效能和外部扰动带来的不确定性
影响,但它使用的仍是带有扰动的线性化模型. 相比
线性控制方法,非线性方法能够避免增益调度,并且
能够补偿线性化方法忽略的高阶扰动影响[10–11]. 虽
然文献 [12–13]研究了飞行器轨迹的非线性自适应
控制问题,但只考虑了气动参数的不确定性,不适用
于有风扰动和质量变化影响下的轨迹控制问题.

本文将针对加油机尾流和时变质量影响下的
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UCAV非线性模型,将文献[14]提出的单输入单输出
局部化自适应边界反推控制方法进行多输入多输

出扩展,并应用于UCAV位置保持控制.通过在线逼
近技术对模型误差进行逼近,使用局部化自适应边
界控制技术补偿固有逼近误差和未知扰动的影响,
并使用指令滤波反推方法设计4个反馈控制回路,
实现UCAV与加油机相对位置的精确保持. 最后通
过3种不同的加油方案来验证控制律的性能.

2 UCAV时时时变变变质质质量量量模模模型型型(Time-varying mass
model of UCAV)
为描述UCAV模型, 引入坐标系: 惯性坐标系I ,

UCAV机体坐标系BU, UCAV气流坐标系WU, 加油
机机体坐标系BT. BU的原点为加油前UCAV质心位
置,且不随UCAV质心的变化而改变. UCAV--燃油系
统可分为4部分: 1)固体部分(包含剩余燃油); 2)即
将进入UCAV的燃油; 3) UCAV输油导管内的燃油;
4) 油箱中的燃油(仅指新加入的燃油). 固体部分用
常值质点Mi表示,在BU中的位置为ρi, i = 1, · · · , n.
即将进入UCAV的燃油∆m的惯性速度为V0, 总流
速为ṁ, 并通过受油孔R(在BU系的位置为ρUR)进
入各油箱的输油管, 每个油箱的燃油流速为ṁj ,
j = 1, · · · , k, k为油箱数. 由于UCAV输油管中的燃
油非常少, 可将其忽略. 油箱中的燃油用质点mj表

示,在BU系的位置为ρmj
. UCAV总质量为

Mt = M + m, M =
n∑

i=1

Mi, m =
k∑

j=1

mj.

不同于文献 [6–8], 这里选取相对于I系的位置、

姿态和角速度作为状态变量. 使用类似的推导过程,
可得到UCAV的非线性方程为

ṙBU
= RT

BUIRBUWUVU + RT
BUIW, (1)

χ̇U = ε−1
U (RBUWUVU × ωBU

+
FBU

Mt

) + Dχ, (2)

Φ̇ = PωBU
, (3)

ω̇BU
= I−1

t [MBU
− ωBU

× (IMωBU
)] + Dω, (4)

P =




1 sin φ tan θ cos φ tan θ

0 cos φ − sinφ

0 sin φ sec θ cos φ sec θ


 ,

ε−1
U =

1
V




V cos β cos α V sinβ V cos β sin α

− sinβ cos α cos β − sinβ sinα

− sec β sinα 0 sec β cos α


 ,

其中: rBU
为UCAV的惯性位置矢量, VU = [V 0 0]T

为空速矢量,风速矢量W = [Wx Wy Wz]T;

χU = [V β α]T, Φ = [φ θ ψ]T,

β, α分别为侧滑角和迎角, φ, θ, ψ分别为滚转、俯仰

和偏航角, ωBU
= [p q r]T 为机体角速度, R(·)为坐

标系之间的坐标变换矩阵. Dχ, Dω为质量变化带来

的影响, 具体形式见附录, 惯性矩阵It , IM + Im,
其中:

IM ,
n∑

i=1

Mi(ρT
i ρiI3×3 − ρiρ

T
i ), (5)

Im ,
k∑

j=1

mj(ρT
mj

ρmj
I3×3 − ρmj

ρT
mj

). (6)

由于上述方程是关于机体的几何固定点推导的,
因此,空气动力和力矩的表达式与常见形式相同.但
由于质量与质心的变化,重力不但发生变化,还将产
生力矩.因此外力FBU

和外力矩MBU
可表示为

FBU
= RBUIGU + RBUWUAU + PU, (7)

MBU
=

k∑
j=1

[ρmj
×mj(RBUI ḡ)]+

MA + ρP × PU, (8)

其中: GU = [0 0 Mtg]T, ḡ = [0 0 g]T, g为重力

加速度,推力矢量PU = [0 0 T ]T, ρP为推力作用点

在BU系的位置矢量, 气动力AU = [−D Y − L]T,
气动力矩MA = [L M N ]T.

3 问问问题题题描描描述述述(Problem formulation)
燃油传输过程中飞行器的几何关系如图1所示.

图 1 燃油传输中的几何关系与参考系

Fig. 1 Geometry and reference frames in fuel transfer

图中, B为加油包线中心,也称标称加油点,它在
BT的位置矢量为ρTB; rRB为R到B的位置矢量; r为

加油机相对UCAV的相对位置矢量. 因此, UCAV与
加油机的相对运动在I系下可描述为

ṙ = ṙBT
− ṙBU

, (9)

其中: r可通过相对导航系统获取,加油机惯性速度
ṙBT
可表示为ṙBT

= V 0
T +δT(t), V 0

T为常值标称速度,
δT(t) ∈ L3

2为未知时变项.将式(1)代入式(9),并写为
一般形式

Ẋ1 = F1 + G1(X2, α, β) + D1, (10)

其中: X1 = r, F1 = V 0
T , X2 = [V φ θ ψ]T, G1 =

−RT
BUIRBUWUVU, D1 = δT(t)−RT

BUIW .

为保证燃油传输的正常进行,希望受油口R保持
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在加油包线中心B, 即rRB = 0, 并且在加油机尾流
和燃油质量变化影响下不会超出加油包线. 因此,
该控制问题可以看作为外部扰动影响下的位置保

持问题,同时可通过控制r来实现rRB = 0,即令r保

持rd = RT
BUIρUR −RT

BTIρTB .
为方便控制设计, 重新描述UCAV模型. 空气阻

力可分为与控制舵面相关和不相关两部分, 即D =
Dx + Dc. 由于控制舵面主要表现为力矩产生器,通
常在飞行控制设计中忽略舵面产生的空气动力. 因
此, D ≈ Dx = D0

x + ∆Dx , D0
x为已知的标称部分,

∆Dx为未知不确定部分. 因此,根据式(2)可得速度微
分方程:

V̇ = BVT + AV∆Dx + FV +
_

dV, (11)

其中: BV = M−1 cos α cos β, FV = GV −M−1D0
x,

GV = g[cos θ sinφ sinβ + cos β(cos θ cos φ sinα −
sin θ cos α)], AV = −M−1,

_

dV为未知有界扰动.
令x2 = Φ, X3 = ωBU

,则(3)可写为

ẋ2 = PX3. (12)

气动力矩MA = Mx + Mc + Mw, 其中: Mc =
Bδδ由舵面产生, Mx = [Lx Mx Nx]T与状态相关,
Mw为风的影响.舵面偏转δ = [δe δa δr]T, Bδ为

Bδ = q̄S




b 0 0
0 c̄ 0
0 0 b







0 Clδa
Clδr

Cmδe
0 0

0 Cnδa
Cnδr


 , (13)

其中: q̄为动压, S为机翼参考面积, c̄为平均气动弦

长, b为翼展. C(·)为气动系数. 所以,式(4)可写成

Ẋ3 = A3

(
B0

δ + ∆Bδ

)
δ+A3∆Mx +F3+

_

D3, (14)

其中: F3 = I−1
M [M 0

x − ωBU
× (IMωBU

) + ρP × PU],
A3 = I−1

M , M0
x和B0

δ为已知的标称值, ∆Mx , ∆Bδ
分

别表示未知部分,
_

D3为未知有界扰动.

4 逼逼逼近近近器器器定定定义义义(Approximator definition)
4.1 模模模型型型误误误差差差逼逼逼近近近器器器(Approximator for model er-

rors)
由于∆Dx , ∆Mx , ∆Bδ

未知, 为提高控制精度, 需
对其进行在线逼近. 对气动系数的未知部分∆C(·),
在线逼近器定义为∆Ĉ(·)=ΦT

(·)(x)θ̂(·). 其中:

θ̂(·) = [θ̂1 · · · θ̂N ]T, Φ(·) = [φ1 · · · φN ]T,

φi为基函数, N为基函数个数. 存在最优参数θ∗(·),使

θ∗(·) = arg min
θ̂(·)

(max
x∈D

|∆C(·) − ΦT
(·)θ̂(·)|) (15)

成立. 因此,以∆̂Dx
为例, ∆Dx

的逼近器可表示为

∆̂Dx =q̄S(∆ĈD0 + ∆ĈDαα + ∆ĈDα2α2) =

q̄S(ΦT
D0θ̂D0 + ΦT

Dαθ̂Dαα + ΦT
Dα2 θ̂Dα2α2) =

ΦT
Dx

θ̂Dx , (16)

其中:

ΦDx
= q̄S[ΦT

D0 ΦT
Dαα ΦT

Dα2α2]T,

θ̂Dx = [θ̂T
D0 θ̂T

Dα θ̂T
Dα2 ]T.

同样, ∆Mx每个元素的逼近器定义为

∆̂Lx = ΦT
Lx

θ̂Lx , ∆̂Mx = ΦT
Mx

θ̂Mx , ∆̂Nx = ΦT
Nx

θ̂Nx ,

所以, ∆̂Mx = [∆̂Lx ∆̂Mx ∆̂Nx ]T = ΦT
Mx

θ̂Mx ,其中:

ΦMx
= diag{ΦLx

, ΦMx
, ΦNx

},
θ̂Mx = [θ̂T

Lx
θ̂T
Mx

θ̂T
Nx

]T.

∆̂Bδj
的每一列可表示为∆̂Bδj

= ΦT
Bδj

θ̂Bδj
, ∆̂Bδ

可表

示为∆̂Bδ
= ΦT

Bδ
θ̂Bδ

,其中:

ΦBδ
= [ΦT

Bδ1 ΦT
Bδ2 ΦT

Bδ3]
T,

θ̂Bδ
= diag{θ̂Bδ1, θ̂Bδ2, θ̂Bδ3}.

由于不能实现函数的完美逼近,上述逼近器均存
在固有逼近误差

δ∆Dx
= ∆Dx −∆∗

Dx
, δ∆Mx

= ∆Mx −∆∗
Mx

,

δ∆Bδj
= ∆Bδj

−∆∗
Bδj

, δ∆Bδ
= ∆Bδ

−∆∗
Bδ

,

其中, ∆∗
Dx

, ∆∗
Mx

, ∆∗
Bδj

, ∆∗
Bδ
为最优估计. 因此, 式

(11)和式(14)可重写为

V̇ =BVT + AV∆∗
Dx

+ FV + dV, (17)

Ẋ3 = A3(B0
δ + δ∆Bδ

+∆∗
Bδ

)δ+A3∆
∗
Mx

+F3+D3,

(18)

其中: dV =
_

dV + AVδ∆Dx
, D3 = A3δ∆Mx

+
_

D3.

4.2 边边边界界界函函函数数数逼逼逼近近近器器器(Bounding function approxi-
mators)
假设对于δ∆Bδ

的每个元素δ∆(·) ∈R,存在一个边
界参数矢量W ∗

δ(·) = [W ∗
δ(·),1 · · · W ∗

δ(·),N ]T和已知的
有界函数矢量Φδ(·) = [φδ(·),1 · · · φδ(·),N ]T,满足

∣∣δ∆(·)

∣∣ 6 ΦT
δ(·)W

∗
δ(·) . (19)

W ∗
δ(·)需要在线估计,令Ŵδ(·)为W ∗

δ(·)的估计值,则

参数估计误差为W̃δ(·) = Ŵδ(·) − W M
δ(·) , 其中: W M

δ(·)

每个元素定义为W M
δ(·)k = max{W ∗

δ(·),k,W
0
δ(·),k}, 矢

量W 0
δ(·) = [W 0

δ(·),1 · · · W 0
δ(·),N ]T为鲁棒自适应律参

数. 因此,有Abs(δ∆Bδj
) 6 ΦT

δBδj
W ∗

δBδj
. 其中:

ΦδBδj
= diag{ΦδBδj,1

, ΦδBδj,2
, ΦδBδj,3

},
W ∗

δBδj
= [W ∗T

δBδj,1
W ∗T

δBδj,2
W ∗T

δBδj,3
]T.

对于δ∆Bδ
, Abs(δ∆Bδ

) 6 ΦT
δBδ

W ∗
δBδ

,其中:

ΦδBδ
= [ΦT

δBδ1
ΦT

δBδ2
ΦT

δBδ3
]T,

W ∗
δBδ

= diag{W ∗
δBδ1

,W ∗
δBδ2

,W ∗
δBδ3

}.
注意, 这里A 6 B表示矩阵的对应元素aij 6 bij .
Abs(A)表示矩阵A = (aij)m×n的每个元素的绝对
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值组成的矩阵,即Abs(A) = (|aij|)m×n.

假设对于未知扰动d(·)(x, t) ∈ R (dV和Di =
[di1 di2 di3]T的元素, i = 1, 3), 存在一个已知的
有界函数矢量

Φd(·)(x, t) = [φd(·),1 · · · φd(·),N ]T

和未知常值矢量W ∗
d(·) ∈ RN ,满足|d(·)|6ΦT

d(·)W
∗
d(·) .

基矢量Φd(·)可根据外部扰动信息选择. 扰动边界
参数W ∗

(·)需在线估计, 且参数估计误差为W̃(·) =
Ŵ(·) −W M

(·) , Ŵ(·)为估计值.因此,

|dV(x, t)| 6 ΦT
dV

(x)W ∗
dV

,

Abs[Di(x, t)] 6 ΦT
Di

W ∗
Di

,

其中:

ΦDi
= diag{Φdi1

, Φdi2
, Φdi3

},
W ∗

Di
= [W ∗T

di1
W ∗T

di2
W ∗T

di3
]T.

5 非非非线线线性性性飞飞飞行行行控控控制制制律律律设设设计计计(Design of nonlin-
ear flight control law)
为使UCAV实现精确位置保持,下面开发一个鲁

棒非线性飞行控制律. 假设已知X1d = rd及其导

数Ẋ1d = ṙd,且X1d和Ẋ1d连续、有界. 基于局部化自
适应边界指令滤波反推控制方法, 引入控制系数矩
阵估计的谱半径,分别对相对位置、空速、姿态角和
角速度回路进行控制设计.

5.1 相相相对对对位位位置置置控控控制制制(Relative position control)

对于式(10),将X2作为中间控制变量. 定义相对
轨迹跟踪误差X̃1 = X1−X1d和补偿跟踪误差X̄1 =
X̃1 − ξ1. 其中, ξ1的导数定义为

ξ̇1 = −k1ξ1 + (G1 − α1). (20)

由于式(10)关于X2是非仿射的, 不能直接得到
X2的虚拟控制指令. 因此,首先将G1看作控制量,并
选择G1的虚拟控制律为

α1 = −k1X̃1 − F1 − βD1 + Ẋ1d, (21)

其中: k1为正定对角阵,鲁棒控制项βD1定义为

βD1 = Ω(
X̄1

ε
)ΦT

D1
ŴD1 , (22)

其中常数ε > 0. 对于∀x = [x1 x2 x3]T, Ω(x) =
diag{tanh xi} ∈ R3×3. tanh(·)为双曲正切函数.

因此,相对位置补偿跟踪误差的动态方程为
˙̄X1 = −k1X̄1 + D1 − βD1 . (23)

虚拟控制量X0
2c = [V 0

c φ0
c θ0

c ψ0
c ]

T需满足

G1(X0
2c, α, β) = α1 = [α11 α12 α13]T. (24)

由于−α1可看作空速指令在I系下的表示, 因此
可通过引入I系到WU系的欧拉角(χa, γa, µa) [15],首

先计算虚拟控制指令V 0
c , γ0

ac, χ0
ac:




V 0
c = ‖α1‖,

γ0
ac = − arc sin (−α13

V 0
c

),

χ0
ac = arc tan

α12

α11

.

(25)

然后使用精确协调转弯公式[16]求解φ0
c和θ0

c

φ0
c = arc tan(G`

cos β

cos α
), (26)

`=
(a1−b2

1)+b1 tanα
√

c(1− b2
1)+G2sin2β

a2
1 − b2

1(1 + ctan2α)
, (27)

θ0
c =arc tan(

a2b2+sin γ0
ac

√
a2

2−sin2γ0
ac+b2

2

a2
2−sin2γ0

ac

), (28)

其中: G = ψ̇V 0
c /g, a1 = 1 − G tanα sinβ, b1 =

sin γ0
ac/ cos β, c = 1 + G2cos2β, a2 = cos α cos β,

b2 = sin φ0
c sinβ + cos φ0

c sinα cos β.

由式(24)可知α11 = a3 sinψ0
c − b3 cos ψ0

c , 因此,
可得ψ0

c的计算式:

ψ0
c = arc tan(

a3b3 + α11

√
a2

3 − α2
11 + b2

3

a2
3 − α2

11

), (29)

其中:

a3 = V 0
c (sinα cos β sinφ0

c − sinβ cos φ0
c),

b3 = −V 0
c (cos α cos β cos θ0

c + sinβ sin θ0
c sinφ0

c +

sinα cos β sin θ0
c cos φ0

c).

最后, X0
2c通过二阶指令滤波器

[13], 可以得X2c

和Ẋ2c.

5.2 空空空速速速控控控制制制(Airspeed control)
定义空速跟踪误差Ṽ = V − Vc和空速补偿跟踪

误差V̄ = Ṽ − ξV. ξV的导数定义为

ξ̇V = −kVξV + BV(Tc − T 0
c ), (30)

针对空速微分方程(17),推力的虚拟控制律选择为

T 0
c =B−1

V (−kVṼ −AV∆̂Dx−FV−βdV +V̇c), (31)

其中

βdV = tanh (
V̄

ε
)ΦT

dV
ŴdV

. (32)

T 0
c经过二阶指令滤波器, 产生滤波指令信号Tc,

最终推力指令为T = Tc. 因此, 可得空速补偿跟踪
误差动态方程为

˙̄V = −kVV̄ + AV(∆∗
Dx
− ∆̂Dx) + dV − βdV . (33)

5.3 姿姿姿态态态角角角控控控制制制(Attitude angle control)
定义姿态角跟踪误差x̃2 = x2 − x2c和姿态角补

偿跟踪误差x̄2 = x̃2 − ξ2, ξ2的导数定义为

ξ̇2 = −k2ξ2 + P (X3c −X0
3c). (34)
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针对姿态角微分方程(12), 将X3看作控制量, 设
计虚拟控制信号

α2 = P−1(−k2x̃2 + ẋ2c), (35)

X0
3c = α2 − ξ3. (36)

同样, X0
3c经过指令滤波器产生X3c和Ẋ3c. 最终,

可得姿态角补偿跟踪误差动态方程为

˙̄x2 = −k2x̄2 + PX̄3. (37)

5.4 角角角速速速度度度控控控制制制(Angular rate control)
定义角速度跟踪误差X̃3 = X3 − X3c和补偿跟

踪误差X̄3 = X̃3 − ξ3, ξ3的导数定义为

ξ̇3 =− k3ξ3 + (A3B
0
δ + A3∆̂Bδ

+ βδBδ
+

τI3×3)(δc − δ0
c ). (38)

对式(18)设计δ的虚拟控制律α3



α3 = Ĝ−1
3 (−k3X̃3 − F3 −A3∆̂Mx − βD3+

Ẋ3c − PTx̄2 + τδc),

Ĝ3 = (A3B
0
δ + A3∆̂Bδ

+ βδBδ
+ τI3×3),

τ = %(A3B
0
δ + A3∆̂Bδ

+ βδBδ
) + υ, υ > 0,

(39)

其中%(·)表示矩阵的谱半径. 根据文献[17]的引理6,
引入谱半径能够保证Ĝ3非奇异. 鲁棒控制项βD3 ,
βδBδ
分别为

βD3 = Ω(
X̄3

ε
)ΦT

D3
ŴD3 , (40)

βδBδ
= Abs(A3)ΦT

δBδ
ŴδBδ

¯ _

Ω(
X̄3δ

T
c

ε
), (41)

其中: 对于任意矩阵A = (aij)m×n, B = (bij)m×n,

A¯B , (aijbij)m×n,
_

Ω (A) = (tanh aij)m×n.

将δ0
c = α3进行滤波后得到δc,最终控制为δ = δc. 因

此,角速度补偿跟踪误差动态方程为
˙̄X3 =− k3X̄3+A3∆

∗
Mx
−A3∆̂Mx +D3−βD3−

PTx̄2 + (A3∆Bδ
−A3∆̂Bδ

−βδBδ
)δ.

(42)

6 稳稳稳定定定性性性分分分析析析(Stability analysis)
为了保证系统的稳定性和估计参数的有界性,并

尽可能地减小跟踪误差, 对每个控制回路分别选择
带有局部化σ--修改项的自适应律:

˙̂
W D1 = ΓD1

[ΦD1
Ω(

X̄1

ε
)X̄1 + QD1 ], (43)





˙̂
θDx = ΓDx

(ΦDx
AVV̄ + QDx

),

˙̂
W dV = ΓdV

[ΦdV
tanh(

V̄

ε
)V̄ + QdV

],
(44)





˙̂
θMx = ΓMx

(ΦMx
AT

3 X̄3 + QMx),
˙̂
θBδj

= ΓBδj
(ΦBδj

AT
3 X̄3δcj + QBδj

),

˙̂
W δBδj

=ΓδBδj
[ΦδBδj

Abs(AT
3 )Ω(

X̄3δc,j

ε
)

X̄3δc,j + QδBδj
],

˙̂
W D3 = ΓD3

[ΦD3
Ω(

X̄3

ε
)X̄3 + QD3 ],

(45)

其中: j = 1, 2, 3, Γ(·)表示正定自适应增益矩阵,
Q(·)为局部化σ--修改项, 用于保证估计参数的有界
性,其形式为Q(·) = −σ(·)R(·)(Ŵ(·) −W 0

(·))或Q(·) =
−σ(·)R(·)(θ̂(·)−θ0

(·)). 其中: σ(·) > 0,对角阵R(·)的对

角线元素对应于Φ(·)中的基函数. R(·)的引入会使每

个参数估计θ̂i只在一个局部状态空间Si影响函数逼

近. 当状态不在Si时, θ̂i的逼近信息会被保留, 当状
态重新返回Si时,可继续使用原来的逼近信息.由于
所有与基矢量零元素相关的参数将不需要更新, 因
此该方法也降低了在线计算量.

为了证明系统的稳定性,选择Lyapunov函数V =
V1 + VV + V2 + V3,其中

V1 =
1
2
(X̄T

1 X̄1 + W̃T
D1

Γ−1
D1

W̃D1),

VV =
1
2
(V̄ 2 + θ̃T

Dx
Γ−1

Dx
θ̃Dx + W̃T

dV
Γ−1

dV
W̃dV),

V2 =
1
2
x̄T

2 x̄2,

V3 =
1
2
(X̄T

3 X̄3 + θ̃T
Mx

Γ−1
Mx

θ̃Mx+

3∑
j=1

θ̃T
Bδj

Γ−1
Bδj

θ̃Bδj
+

3∑
j=1

W̃T
δBj

Γ−1
δBj

W̃δBj
+ W̃T

D3
Γ−1

D3
W̃D3).

对V进行求导并化简(见附录),最终可得

V̇ 6 −k‖X̄‖2 + d̄ + ρ̄, (46)

其中: k = min{λmin(k1), kV, λmin(k2), λmin(k3)},
X̄ = [X̄T

1 V̄ x̄T
2 X̄T

3 ]T, d̄, ρ̄均为正的有界变量,所
以存在c0 = sup

τ∈[0,t]

[d̄(τ) + ρ̄(τ)].从式(46)可以看到,

当k‖X̄‖2 > c0时, V̇负定. 因此当‖X̄‖ >
√

c0/k时,
V是递减的. 所以可知X̄有界,

‖X̄‖ 6 max{‖x̄(0)‖,
√

c0/k}, (47)

且最终收敛到紧集Ω , {X̄ ∈ R10|‖X̄‖ 6
√

c0/k}.

从上述分析可知,设计的非线性飞行控制律能够
保证UCAV的状态有界, 并且可通过选择合适的参
数使位置和状态跟踪误差满足设计需求. 最终完整
的非线性飞行控制律的结构框图如图2所示.
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图 2 非线性飞行控制律结构

Fig. 2 Structure of nonlinear flight control law

7 仿仿仿真真真(Simulation)
为验证控制律的有效性, 在Simulink环境下进

行空中加油仿真. 加油机在7124 m高空以200 m/s
的速度作匀速直线平飞. 加油机尾流的模型采用
的等效气动效应法[3]建立. UCAV采用ICE101飞行
器的数据[6]. 仿真开始时, UCAV以相同速度和航
向作匀速直线平飞,且ρRB = 0. 采用提出的控制
律,基函数φ(·)(α, β)选择为归一化四次幂函数[14],
自变量α, β在[−5, 5]度内以间隔1度取点. 指令滤
波器的参数见表1, 阻尼系数ξ均为1. 控制律参数
选择如下:

k1 = 0.4I3, kV = 2, k2 = 5I3,

k3 = 50I3, ΓDx
= 50I3N ,

ΓMx
= 50I11N , ΓBδ1

= 50IN ,

ΓBδ2
= ΓBδ3

= 50I2N , θ̂(·)(0) = 0, θ0
(·) = 0,

ΓδBδj
= 10I3N , ŴδBδj

(0) = 03N×1,

W 0
δBδj

= [0.05 · · · 0.05]T ∈ R3N ,

ΓdV
= 10IN , ΓD1

= ΓD3
= 10I3N ,

ŴdV
(0) = [10 · · · 10]T, W 0

dV
= 0N×1,

ŴD1
(0) = ŴD3

(0) = [10 · · · 10]T,

W 0
D1

= [5 · · · 5]T, W 0
D3

= [1 · · · 1]T,

ε = 0.01, σ(·) = 0.05, ρTB = [−22 0 8]T m,

ρUR = [1 0 0]T m.

表 1 指令滤波器参数
Table 1 Command filter parameters

变量 ωn/(rad · s−1) 幅值限制 速率限制

V 2 — —
φ 10 — —
θ 10 ±90◦ —
ψ 5 — —
p 20 — —
q 20 — —
r 20 — —
δe 40 ±25◦ ±60 (◦)/s
δa 40 ±25◦ ±80 (◦)/s
δr 40 ±30◦ ±120 (◦)/s
T 10 1000− 100000 N ±40000 N/s

给UCAV配置4个油箱, 油箱1, 2长4 m, 宽3.5 m,
在BU系的初始位置分别为[4,−4, 0.2], [4, 4, 0.2],容
量2148 kg; 油箱3, 4长8 m, 宽3.5 m, 在BU系的初始

位置分别为[−4,−4, 0.2], [−4, 4, 0.2], 容量3898 kg.
令燃油总流速 ṁ = 35.46 kg/s, Vṁ = [−4.72
0 2.72]T m/s,航空煤油密度ρfuel = 780 kg/m3. 为
检验控制律的性能,设置3种不同的加油方案.第1种
方案首先对油箱1, 2进行加油, 然后对油箱3, 4进
行加油, 每个油箱的燃油流速分别为ṁ/2; 第2种方
案首先对油箱1进行加油, 然后对油箱3进行加油;
第3种方案首先对油箱1进行加油,然后对油箱4进行
加油. 为对比方便,第1种方案中对每个油箱只加一
半油量,而其它方案中每个油箱均加满. 因此可通过
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积分得到mj , 同时根据油箱的长和宽, 可通过体积
来确定位置矢量ρmj

. 仿真结果如图3–7所示.

图3和图4分别显示了rRB的变化和R相对于B的

轨迹. 可以看到, 整个加油过程中, 3种加油方案下
的x方向的偏差保持在[0, 0.12] m, y方向偏差保持在

[−0.1, 0.05] m, z方向的偏差保持在[−0.12, 0.06] m.
3种方案的首次位置偏离出现在25 s,并且第2, 3方案
的位置变化相同, 这是因为它们都是首先对油箱1
加油(前左). 第3种方案的y向最大位置偏差出现

在85 s,这是由于燃油传输从油箱1(前左)转到油箱4
(后右),带来了较大的侧向扰动.在195 s,在3种方案
下均出现偏差,这是由于加油完成,加油带来的冲量
消失, UCAV将会重新回到一个新的平衡状态.

图 3 rRB时间变化曲线

Fig. 3 Time history of rRB

图 4 UCAV受油口相对于标称加油点的轨迹
Fig. 4 Trajectory of UCAV’s receptacle w.r.t. nominal

refueling point

表2给出了加油前后质量的惯性矩阵的变化,
可以看到, 在3种方案下虽然加油前后UCAV的质
量和惯性矩阵变化很大, 但是控制律均能够实现
相对位置的精确保持.

表 2 加油前后UCAV的质量和惯性矩阵
Table 2 UCAV’ mass and inertial matrix before and

after refueling

质量/ kg 惯性矩阵/ (kg ·m2)

加油前 11281

2
64

31860 0 −546.394

0 87570 0

−546.394 0 122300

3
75

方案1 17327

2
64

128739 0 580.412

0 184449 0

580.412 0 315772

3
75

方案2 17327

2
64

128666 −28000 307.215

−28000 184376 2600

307.215 2600 315772

3
75

方案3 17327

2
64

128666 96736 307.2152

96736 184376 −853.609

307.215−853.609 315772

3
75

图5为UCAV空速和姿态角的时间变化曲线.可
以看到, 每种加油方案中空速和姿态角的变化都
很小. 空速和俯仰角变化基本相同, 这是因为不
同加油方案下燃油传输对UCAV纵向状态的影响
是基本相同.滚转角和偏航角的变化在3种方案下
明显不同,在85 s后,第2, 3种方案中的变化方向是
相反的. 图6为UCAV的控制输入, 可以看到, 控制
律只需要很小的控制舵面偏转和发动机推力的

变化就能实现精确位置保持. 并且对应于图3和
图5, UCAV的δa和δr在85 s后变化的方向是相反的.
图7为迎角和侧滑角的时间变化. 虽然控制律设计
中并没有对α, β进行直接控制,但从图中可知,控
制律仍能保证α, β稳定.
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图 5 UCAV空速和姿态角时间变化曲线

Fig. 5 Time history of UCAV’s airspeed and attitude angles

图 6 控制输入

Fig. 6 Control inputs

图 7 气流角时间变化曲线

Fig. 7 Time history of aerodynamic angles

8 结结结论论论(Conclusions)
本文使用非线性控制方法,解决了自主空中加

油燃油传输过程中UCAV位置保持控制问题.首先
建立了UCAV变质量动力学模型. 该模型能够直接
体现质量和质心变化带来的对UCAV动力学特性
的影响, 适合自主空中加油控制律设计和仿真验
证. 针对该模型,采用局部化自适应边界反推控制
方法设计UCAV位置保持控制律,并引入谱半径来

保证控制系数矩阵的非奇异性, 同时局部化自适
应边界控制能够有效补偿质量变化带来的影响.
最后通过3种不同加油情况下的非线性仿真,验证
了设计的控制律能够实现空中加油相对位置的精

确保持.
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附附附录录录(Appendix)
1) 经推导, UCAV时变质量模型中的质量变化影响

项Dχ, Dω分别为

Dχ = ε−1
U {(−ωBU×W−Ẇ )+M−1

t [−ṁ(RBUWUVU+

W −RBUIV0)−
kP

j=1
mj(ρ̈mj

+ ω̇BU
× ρmj

+

ωBU × (ωBU × ρmj
) + 2ωBU × ρ̇mj

)−
kP

j=1
ṁj(ρ̇mj

+ ωBU
× ρmj

)]}, (A1)

Dω = I−1
t {

kP
j=1

[−ρmj
×mj(ω

T
BU

ρmj
ωBU

+ ρ̈mj
)−

ρmj
× ṁj(ρ̇mj

+ RBUWUVU + W )− ρmj
×

mj(εUχ̇U + ωBU × (RBUWUVU + W ) + Ẇ )−
2mj(ρ

T
mj

ρ̇mj
I3×3−ρ̇mj

ρTmj
)ωBU−ṁj(ρ

T
mj

ρmj

I3×3−ρmj
ρT

mj
)ωBU ]+ρUR×ṁRBUIV0}, (A2)

其中: V0 = ṙBT
+ RT

BTIVṁ + RT
BTIωBT

× ρc, ρc为即将加

入UCAV的燃油流在BT系中的位置矢量,它是随两飞行器
相对运动而变化的, Vṁ为燃油流相对于加油机的速度矢

量; ωBT为加油机机体角速度矢量.

2) 推导Lyapunov函数V的时间导数. 为证明闭环系统
的稳定性,首先使用不等式[13]

0 6 |z| − z tanh(
z

ε
) 6 ηε, ∀z ∈ R, (A3)

及其扩展形式: 对于x, y, z = [z1 · · · zm]T ∈ Rm,且zi >
0, A ∈ Rm×m,

xT(sgn x)z − xTΩ(
x

ε
)z 6 ηε‖z‖m1 , (A4)

xTsgn xAbs(A)(sgn y)y −Abs(A)¯ _

Ω(
xyT

ε
) 6 ηε‖A‖m1 ,

(A5)

其中: 对角阵 sgn(x) = diag{sgn(xj)}, η = 0.2785. 分别对

V1, VV, V2, V3求导,可得

V̇1 6 −X̄T
1 k1X̄1 + ηε‖ΦT

D1WM
D1‖m1 + W̃T

D1QD1 , (A6)

V̇V 6 −kVV̄ 2+ηεΦT
dV

ŴM
dV

+θ̃T
DxQDx +W̃T

dV
QdV

, (A7)

V̇2 = −k2x̄2 + x̄T
2 PX̄3, (A8)

V̇3 6 −X̄T
3 k3X̄3 − X̄T

3 PTx̄2 + θ̃T
MxQMx + W̃T

D3QD3+

ηε(‖ΦT
D3WM

D3‖m1
+ ‖Abs(A3)Φ

T
δBδ

WM
δBδ

‖
m1

)+

3P
j=1

θ̃T
Bδj

QBδj
+

3P
j=1

W̃T
δBδj

QδBδj
, (A9)

其中: ‖ ‖m1
表示矩阵的m1范数和向量的1范数. 最终, V的

时间导数为

V̇ = V̇1 + V̇V + V̇2 + V̇3 6
− X̄T

1 k1X̄1 − kVV̄ 2 − k2x̄2 − X̄T
3 k3X̄3 + d̄ + ρ 6

− k−X̄TX̄ + d̄ + ρ, (A10)

其中:

d̄ = ηε(‖ΦT
D1WM

D1‖m1 + ΦT
dV

ŴM
dV

+ ‖ΦT
D3WM

D3‖m1 +

‖Abs(A3)Φ
T
δBδ

WM
δBδ

‖m1),

ρ = W̃T
D1QD1 + θ̃T

DxQDx + W̃T
dV

QdV
+ θ̃T

MxQMx +

3P
j=1

(θ̃T
Bδj

QBδj
+ W̃T

δBδj
QδBδj

) + W̃T
D3

QD3 .

使用不等式[14]

− σãTR(â− a0) 6 σ

2
(a∗ − a0)TR(a∗ − a0), (A11)

可得ρ 6 ρ̄,其中ρ̄为

ρ̄ =
1

2
{ P
i=1,3

σDi
(WM

Di
−W 0

Di
)
T

RDi
(WM

Di
−W 0

Di
)+

σdV (WM
dV
−W 0

dV
)TRdV (WM

dV
−W 0

dV
)+

σDx(θ∗Dx − θ0
Dx)TRDx(θ∗Dx − θ0

Dx)+

3P
j=1

[σBδj
(θ∗Bδj

− θ0
Bδj

)
T

RBδj
(θ∗Bδj

− θ0
Bδj

)+

σδBδj
(WM

δBδj
−W 0

δBδj
)TRδBδj

(WM
δBδj

−W 0
δBδj

)]}+
σMx(θ∗Mx − θ0

Mx)TRMx(θ∗Mx − θ0
Mx), (A12)

最终可得

V̇ 6 −k−
‚‚X̄
‚‚2 + d̄ + ρ̄. (A13)

作者简介:
郭郭郭 军军军 (1982—),男,博士研究生,研究方向为非线性飞行控

制, E-mail: gj lockon@163.com;

董董董新新新民民民 (1963—), 男,教授,研究方向为飞行器控制理论与应

用, E-mail: dongxinmin@139.com;

王王王 龙龙龙 (1978—),男,博士研究生,研究方向为飞行器导航、制

导与控制, E-mail: afeu78@126.com.


