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摘要:推力矢量飞行器往往需要在大功角等具有大不确定性和强非线性的区域高质量地完成飞行动作,因此,如何应
对大范围不确定性是推力矢量飞行器控制设计的关键问题.另一方面,推力矢量飞行器包含多种控制输入并且不同控制
输入具有不同物理特性. 因此,控制输入分配也是推力矢量飞行器控制设计的关键问题.为了对付大范围的不确定性,
本文引入虚拟控制量的概念,采用自抗扰控制技术实现对飞行过程中的总扰动的实时估计和补偿.进一步,考虑控制输
入的物理约束条件,提出了保证虚拟控制量达到设计值并使得发动机能耗最小的控制输入分配方案.通过建立对应的优
化问题,严格分析其最优解的性质并提出了有限步求解最优控制分配输入量的算法. 在仿真环境下,提出的控制算法有
效实现了推力矢量飞行器大功角区域的机动动作,并能应对大范围的气动参数不确定性.
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Abstract: Since the extreme maneuverability such as high angle of attack maneuvering is commonly required for
thrust-vectored aircraft under various uncertainties and strong nonlinearity, how to handle large scale uncertainties is a
crucial control problem. Additionally, due to the different physical characteristics of redundant control inputs, the control
allocation strategy is also critical. To achieve high performance of thrust-vectored aircraft despite various uncertainties,
this paper proposes an active disturbance rejection control approach to design a virtual control input composed of timely
compensation for the total disturbance. Moreover, under the physical constraints of control inputs, the control allocation
strategy is proposed not only to realize the designed virtual control input, but also, more importantly, to minimize energy
consumption of engine. By systematically establishing the equivalent optimization problems and rigorously studying the
properties of the corresponding optimal solutions, a control allocation algorithm in a finite number of steps is further
proposed. Finally, simulation results illustrate that the high performance of high angle of attack maneuvering and strong
robustness under large uncertainties of aerodynamic parameters are satisfied via the proposed control approach.
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1 引引引言言言(Introduction)
为了实现现代飞行器高机动的性能要求,仅仅依

靠气动舵面的控制技术已无法满足需求. 推力矢量技
术能够直接改变飞行器的推力大小和推力方向,是实

现现代飞行器高机动性能的重要技术方案.由于推力
矢量飞行器具有飞行空域大、飞行动作复杂、飞行任

务多样化等特点,导致其控制系统的非线性强并且外
部环境变化剧烈. 因此,如何设计能够应对大不确定
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性的控制方案是推力矢量飞行器控制设计的一个关

键问题.同时,推力矢量飞行器具有控制输入冗余的
特性,并且不同控制输入的优先级不同,如何合理有
效的设计控制分配方案是其控制设计的另一个关键

问题.

现有的飞行器控制算法中,线性变参数法 (linear
parameter varying)与非线性动态逆(nonlinear inverse
dynamics)方法是两种具有代表性的算法. 线性变参数
法基于小扰动线性化原理,针对飞行器特征点处的线
性模型设计固定参数的误差比例–微分–积分控制律,
再根据飞行空域中的各个特征点的控制参数设计变

参数的控制方案[1]. 由于推力矢量飞行器具有大范围
的内部与外部不确定性,特征点处的线性模型与真实
飞行器非线性模型差距大,线性变参数法难以保证整
体控制系统的稳定性与控制精度.文献[2]研究了针对
飞行控制的非线性动态逆控制算法. 该技术利用飞行
器内部的所有非线性模型信息,基于精确反馈线性化
理论,通过实时动态求解内部非线性的抵消项,消除
内部非线性影响,进而达到控制要求. 而推力矢量飞
行器往往需要在大攻角等具有大范围不确定性的区

域执行飞行任务,因此,基于动态逆控制技术的控制
精度和系统稳定性难以得到保证. 为了满足推力矢量
飞行器在复杂飞行环境下的高性能要求,需要进一步
研究一种能应对大范围不确定性的控制技术.

推力矢量飞行器具有控制量冗余的特性,如何合
理规划控制分配方案是其控制设计的一个关键点. 针
对舵面控制输入冗余的情况,已有的研究提出了一些
控制分配方法[3–4],包括链式递增法 (daisy chaining)、
直接分配法 (direct allocation)、广义逆方法、数学规
划法等. 链式递增法[5]考虑了不同控制量的工作效率

与能耗,通过优先分配高效低能耗的控制量,提出逐
级分配控制量的方案.直接分配法[6]给出了在控制受

限情况下的控制可行集,再通过分析可行解集合获得
最接近需求的控制分配方案.广义逆方法与数学规划
法[7–8]通过设计优化准则求解控制分配方案.由于推
力矢量飞行器的推力大小可调节并且具有相对能耗

大、响应速度慢等不同于舵面控制输入的特点,因此
已有的只针对飞行器舵面输入冗余的控制分配方

法[3–8]不能直接运用于推力矢量飞行器的控制分配.
推力矢量飞行器控制分配问题的关键在于如何合理

分配不同优先级的控制输入,同时,如何快速求解分
配方案进而满足控制输入的实时性是控制分配中急

需解决的问题.

本文使用自抗扰控制技术 (active disturbance
rejection control, ADRC)[9–12]应对推力矢量飞行器飞

行过程中的大范围不确定性. 首先,通过设计扩张状
态观测器(extended state observer, ESO),主动估计飞

行系统的总扰动,即内部非线性不确定性与外部扰动
对于飞行系统的总影响.再利用总扰动的估计值,设
计带有总扰动主动补偿的虚拟控制量,从而达到应对
飞行器内部非线性不确定性和外部扰动的目的. 进一
步,在推力矢量飞行器的物理约束条件下,根据虚拟
控制量分配气动舵面控制输入与推力矢量控制输入.
由于飞行器的气动舵面技术可靠性强以及发动机总

能耗受限,本文首先基于优先分配气动舵面的准则设
计气动舵面控制输入,再基于最小化推力大小的准则
设计推力矢量控制输入. 基于这两个分配准则与推力
矢量飞行器的物理约束,提出了控制分配问题所对应
的带约束的分级优化问题.通过严格分析其最优解的
性质,提出了有限步快速求解最优控制分配的算法.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem description)
推力矢量飞行器控制的核心是角速度控制.根据

文献[13–14],可以得到推力矢量飞行器的角速度方
程1

Iω̇ + ω × Iω =

 L+ LT

M +MT

N +NT

 , (1)

其中: ω = [p q r]T为飞行器的角速度矢量, p, q和r

分别为飞行器的滚转、俯仰和偏航角速度, I ∈ R3×3

为飞行器转动惯量矩阵, [LT MT NT]
T为发动机推

力产生的力矩, [L M N ]T为气动力矩.发动机推力
产生的力矩可进一步表示为LT

MT

NT

 =

 0

xTFT sin δz

xTFT cos δz sin δy

 , (2)

其中: FT为发动机推力大小, xT为推力作用点在机体

系x轴的坐标, δz与δy分别为推力矢量的纵向与横向

偏转角度.气动力矩具有如下表达式:L

M

N

 =
ρV 2

TS

2

 bClT(α, β, VT, δe, δa, δr)

c̄CmT
(α, β, VT, δe, δa, δr)

bCnT
(α, β, VT, δe, δa, δr)

 , (3)

其中: ρ为大气密度, VT为飞行器的速率, S为舵面相
对面积, b为舵面径向相对长度, c̄为相对空气动力弦
长度, [ClT CmT

CnT
]T为气动力矩系数, α为攻角,

β为侧滑角, δe, δa和δr分别为升降舵、副翼和方向舵

的偏转角度.

推力矢量飞行器角速度控制系统(1)的控制输入为
飞行器气动舵面偏转角度

UA = [δe δa δr]
T (4)

和推力矢量参数

1推力矢量发动机安装于机体系x轴上.
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UF = [FT δz δy]
T, (5)

控制目标为使得飞行器的角速度ω能够跟踪时变参考

信号ω∗(t) = [p∗(t) q∗(t) r∗(t)]T.

结合气动力矩的表达式(3),角速度方程(1)含有关
于飞行器飞行状态(角速度、攻角、侧滑角、飞行速率
等)和控制输入(气动舵面偏转角度和推力矢量参数)
的非线性项.由于推力矢量飞行器需要在大攻角等具
有大不确定性和强非线性的区域完成飞行动作,如何
设计具有强鲁棒性的控制算法从而使闭环系统始终

具有良好的性能是推力矢量飞行器控制的一个关键

问题.另一方面,在推力矢量飞行器的角速度控制问
题中,控制输入变量的个数大于被控角速度变量的个
数. 因此,如何设计控制输入的分配关系就成为推力
矢量飞行器控制的另一个关键问题.

下一章将研究如何应对推力矢量飞行器角速度控

制问题中的大不确定性和强非线性.

3 基基基于于于自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制的的的虚虚虚拟拟拟控控控制制制量量量设设设计计计(Active
disturbance rejection control based virtual
control design)
自抗扰控制的核心思想是设计扩张状态观测器估

计系统动态中的总扰动,再通过对总扰动的主动补偿,
使得系统变为理想的积分串联型,最后针对理想系统
设计控制输入. 由于自抗扰控制能有效应对不确定性
并且其设计思路简明,已在诸多实际控制系统中应用,
包括液位系统[15]、微电子机械陀螺[16]、DC–DC电力
转换器[16]以及飞行系统[17–19].

针对推力矢量飞行器角速度控制问题,本章将讨
论如何依据自抗扰控制思想设计带有主动补偿不确

定性的虚拟控制量.

首先,将角速度方程(1)等价写为如下形式:

ω̇ = Fω + Uv, (6)

其中: Fω = [Fp Fq Fr]
T, Fp, Fq和Fr分别为滚转、

俯仰和偏航通道中的总扰动, Uv为待设计的虚拟控制

量. 依据角速度方程(1),虚拟控制量Uv与实际控制输

入之间的关系为

Uv = Bu


δe

δa

δr

FT sin δz

FT cos δz sin δy

 , (7)

其中

Bu = [B1 B2 B3 B4 B5] ∈ R3×5. (8)

根据多元函数的拉格朗日中值定理,气动力矩(3)可进
一步表示为



L(α, β, VT, UA) =

L(α, β, VT, U
∗
A,L)+

[
∂L

∂δe

∂L

∂δa

∂L

∂δr
]|(α,β,VT,ξ∗A,L)

·(UA−U∗
A,L),

M(α, β, VT, UA) =

L(α, β, VT, U
∗
A,M)+

[
∂L

∂δe

∂L

∂δa

∂L

∂δr
]|(α,β,VT,ξ∗A,M) ·(UA−U∗

A,M),

L(α, β, VT, UA) =

L(α, β, VT, U
∗
A,N)+

[
∂L

∂δe

∂L

∂δa

∂L

∂δr
]|(α,β,VT,ξ∗A,N) ·(UA−U∗

A,N),

(9)

其中: U∗
A,j为展开点, ξ∗A,j落在端点为U∗

A,j和UA的开

区间内,为拉格朗日中值定理获得的中值点(j = L,

M,N). 结合角速度方程 (1)与气动力矩表达式(9),
[B1 B2 B3]是

I−1 ·


[
∂L

∂δe

∂L

∂δa

∂L

∂δr
]|(α,β,VT,ξ∗A,L)

[
∂L

∂δe

∂L

∂δa

∂L

∂δr
]|(α,β,VT,ξ∗A,M)

[
∂L

∂δe

∂L

∂δa

∂L

∂δr
]|(α,β,VT,ξ∗A,N)

 (10)

的标称值,并具有如下性质:

Rank([B1 B2 B3]) = 3. (11)

结合角速度方程(1)和发动机力矩表达式(2),可得{
B4 = I−1 · [0 xT 0]T,

B5 = I−1 · [0 0 xT]
T.

(12)

针对角速度控制方程(6),本文采用自抗扰控制技
术[9],设计带有总扰动主动补偿功能的虚拟控制量.
设计如下的二阶扩张状态观测器: ˙̂ω = Uv + F̂ω − βω,1(ω̂ − ω),

˙̂
Fω = −βω,2(ω̂ − ω),

(13)

其中: ω̂ = [p̂ q̂ r̂]T, p̂, q̂和r̂分别为滚转、俯仰和偏航

角速度的估计值, F̂ω = [F̂p F̂q F̂r]
T, F̂p, F̂q和F̂r分

别为滚转、俯仰和偏航通道中总扰动的估计值, βω,1

和βω,2为扩张状态观测器的可调参数. 本文采用带宽
法[20]设计扩张状态观测器(13)的参数:

βω,1 = 2

wp 0 0

0 wq 0

0 0 wr

 , βω,2 =

w2
p 0 0

0 w2
q 0

0 0 w2
r

 , (14)

其中wp, wq和wr分别为扩张状态观测器在滚转、俯仰

和偏航通道的带宽.

利用扩张状态观测器(13)得到总扰动估计值F̂ω,
结合总扰动主动补偿和跟踪误差比例反馈的虚拟控

制量设计如下:
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Uv = −F̂ω +

−kp 0 0

0 −kq 0

0 0 −kr

 (ω − ω∗), (15)

其中kp, kq和kr分别为滚转、俯仰和偏航通道中的跟

踪误差比例反馈增益.

4 控控控制制制分分分配配配方方方案案案(Control allocation)
本章将研究在推力矢量飞行器物理约束和已设计

的虚拟控制量(15)条件下,如何依据虚拟控制量与实
际物理控制输入关系(7),分配气动舵面和推力矢量控
制输入.

引入记号AB,k来表示变量AB在第k个采样时刻的

值.推力矢量飞行器在第k个采样时刻的物理约束可

以表示为如下形式[3]:

UA,k ∈ DA,k, UF,k ∈ DF,k, (16)

其中:

DA,k =[δe,k, δ̄e,k]×[δa,k, δ̄a,k]×[δr,k, δ̄r,k] ⊂

[−π

2
,
π

2
]×[−π

2
,
π

2
]×[−π

2
,
π

2
],

DF,k =[FT,k, F̄T,k]×[δz,k, δ̄z,k]×[δy,k, δ̄y,k] ⊂

[0, F̄T,k]×[−π

2
,
π

2
]×[−π

2
,
π

2
],

(17)

δj,k和δ̄j,k(j = e, a, r, z, y)表示第k个采样时刻对应

物理量的约束下界与上界, FT,k和F̄T,k表示第k个采

样时刻推力大小的约束下界与上界. 为了第k个采样

时刻的虚拟控制量与实际物理控制输入之间的误差

尽可能小,需要最小化如下指标:

min
UA,k∈DA,k,UF,k∈DF,k

Jk(UA,k, UF,k), (18)

其中

Jk(UA, UF) , ∥Bu,k


δe
δa
δr

FT sin δz
FT cos δz sin δy

− Uv,k∥2.

(19)

注注注 1 文献[13, 21–22]将虚拟控制量Uv与推力矢量控

制输入UF的关系(7)简化为线性形式,降低了控制分配的求

解复杂度,但增加了系统的线性化误差. 本文依据虚拟控制

量Uv与推力矢量控制输入UF的精确非线性关系(7)设计控制

分配.

4.1 分分分配配配准准准则则则与与与优优优化化化问问问题题题 (Principles of allocation
and descriptions of optimization problems)
由于控制输入的冗余,求解优化问题(18)往往会

得到无穷个解.因此,可利用控制输入的冗余,来优化
系统的物理指标.

相对于推力矢量技术,飞行器气动舵面技术具有

能量消耗小、安装成本低、物理技术成熟等优势. 因
此,在进行控制量分配时,考虑如下准则:

准则 1 优先分配气动舵面控制量.

根据准则1,在不改变推力矢量参数并且考虑物理
约束(16)的情况下,本文优先分配气动舵面控制量使
得控制分配指标函数Jk最小化,其对应的优化问题可
以表述为:求解

Ω∗
1,k = argmin

UA,k∈DA,k

Jk(UA,k, UF,k−1). (20)

在优先分配完气动舵面控制量后,设计推力矢量
参数时,同样应在满足物理约束(16)的情形下,最小化
控制分配指标函数Jk,其对应的优化问题可以表述为:
求解

Ω∗
2,k = argmin

[UT
A,k UT

F,k]
T∈Ω∗

1,k×DF,k

Jk(UA,k, UF,k). (21)

在此基础上,推力矢量参数的设计应让发动机的能耗
尽可能小,即:

准则 2 最小化推力大小.

基于准则2的优化问题可以表述为:求解

Ω∗
3,k = argmin

[UT
A,k UT

F,k]
T∈Ω∗

2,k

F 2
T,k. (22)

最终,获得气动舵面和推力矢量控制输入Ω∗
3,k. 控制

分配方案的流程图可见图1.

图 1 控制分配方案流程图

Fig. 1 Flow chart of control allocation

优化问题(20)–(22)是基于准则1和准则2建立的带
有不等式约束的分级优化问题.

下一章将严格分析优化问题(20)–(22)最优解的性
质,并提出有限步计算最优解的方法.

4.2 优优优化化化问问问题题题分分分析析析与与与求求求解解解 (Analyses and solutions
of optimization problems)
首先,针对优化问题(20),下述定理描述其最优解

的性质.

定定定理理理 1 优化问题(20)有唯一解Ω∗
1,k = U∗

A,k: 若
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B̄−1
1,kC1,k ∈ DA,k,则

U∗
A,k = B̄−1

1,kC1,k; (23)

若B̄−1
1,kC1,k /∈ DA,k,则

U∗
A,k = argmin

UA,k∈∂DA,k

∥B̄1,kUA,k − C1,k∥2, (24)

其中: ∂DA,k表示集合DA,k的边界,

B̄1,k = [B1,k B2,k B3,k], (25)

C1,k = Uv,k − B̄2,k

[
FT,k−1 sin δz,k−1

FT,k−1 cos δz,k−1 sin δy,k−1

]
,

(26)

B̄2,k = [B4,k B5,k]. (27)

定理 1的证明参见附录. 定理 1指出了优化问题
(20)最优解的唯一性,并且说明了该唯一解U∗

A,k仅可

能是固定点B̄−1
1,kC1,k或者落在DA,k的边界上.

注注注 2 根据定理1,可得到有限步计算最优解U∗
A,k的算

法. 首先,若固定点B̄−1
1,kC1,k在物理约束DA,k的范围内,依

据式(23)计算最优解. 若固定点B̄−1
1,kC1,k不在物理约束DA,k

的范围内,根据式(24),将DA,k的边界分类为8个顶点:[δe δa δr]
T,

δe ∈ {δe, δ̄e},

δa ∈ {δa, δ̄a},

δr ∈ {δr, δ̄r}.

 , (28)

12条棱:[δe δa δr]
T,

δi ∈ [δi, δ̄i],

δj ∈ {δj , δ̄j},

δl ∈ {δl, δ̄l},

i, j, l ∈ {e, a, r},

i, j, l互不相同.

 , (29)

6个面:[δe δa δr]
T,

δi ∈ [δi, δ̄i],

δj ∈ [δj , δ̄j ],

δl ∈ {δl, δ̄l},

i, j, l ∈ {e, a, r},

i, j, l互不相同.

 , (30)

可通过有限步计算获得最优解U∗
A,k.

基于定理1,优化问题(21)–(22)的最优解可以进一
步表示为

Ω∗
2,k = {U∗

A,k} ×Ω∗
4,k, (31)

Ω∗
3,k = {U∗

A,k} ×Ω∗
5,k, (32)

其中:

Ω∗
4,k = argmin

UF,k∈DF,k

Jk(U
∗
A,k, UF,k), (33)

Ω∗
5,k = argmin

UF,k∈Ω∗
4,k

F 2
T,k. (34)

接下来,具体分析优化问题(33)–(34)最优解的性质.

针对优化问题(33),记其对应的无约束优化问题的
最优解为

Ω̃∗
4,k = argmin

UF,k∈R3

Jk(U
∗
A,k, UF,k). (35)

记投影函数为

P : R3 → R2, P


x1

x2

x3


 =

[
x1

x2

]
, (36)

球坐标变换为

FB : R3→R3, FB


FT

δz
δy


=

 FT sin δz
FT cos δz sin δy
FT cos δz cos δy

.
(37)

下述引理描述了最优解Ω∗
4,k的性质.

引引引理理理 1 若Ω̃∗
4,k ∩DF,k = ∅,则

Ω∗
4,k = argmin

UF,k∈∂DF,k

∥B̄2,k(P (FB(UF,k)))− C2,k∥2,

(38)
其中

C2,k = Uv,k − B̄1,kU
∗
A,k. (39)

若Ω̃∗
4,k ∩DF,k ̸= ∅,则FB(Ω

∗
4,k)为直线

L1,k=


x1

x2

x3

 ,

[
x1

x2

]
=(B̄T

2,kB̄2,k)
−1B̄T

2,kC2,k,

x3∈R.


的一部分.

引理1的证明参见附录. 引理1说明: 1)当无约束
优化问题(35)的最优解Ω̃∗

4,k与约束集合DF,k无交集

时,最优解Ω∗
4,k仅可能落在约束集合DF,k的边界上;

2)若无约束优化问题(35)的最优解Ω̃∗
4,k与约束集合

DF,k有交集时,最优解Ω∗
4,k经过球坐标变换FB后落

在直线L1,k上. 由于球坐标变换FB为同胚映射,引
理1揭示了: 若Ω̃∗

4,k ∩DF,k ̸= ∅,最优解Ω∗
4,k落在一

个一维流形(曲线)上.

基于对最优解Ω∗
4,k的分析,下述定理进一步分析

了最优解Ω∗
5,k的性质.

定定定理理理 2 若Ω̃∗
4,k ∩DF,k = ∅,则

Ω∗
5,k = argmin

UF,k∈Ω∗
4,k

F 2
T,k, (40)

其中

Ω∗
4,k = argmin

UF,k∈∂DF,k

∥B̄2,k(P (FB(UF,k)))− C2,k∥2.

(41)
若Ω̃∗

4,k ∩DF,k ̸= ∅,则

Ω∗
5,k = argmin

UF,k∈∂Ω∗
4,k

∥FB(UF,k)∥2. (42)

定理2的证明参见附录. 定理2揭示了: 若无约束
优化问题(35)的最优解Ω̃∗

4,k与约束集合DF,k无交集
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时,优化问题(35)的最优解Ω∗
5,k仅可能落在DF,k的边

界上;若最优解Ω̃∗
4,k与约束集合DF,k有交集时,最优

解Ω∗
5,k 仅可能落在Ω∗

4,k的边界上. 由引理1可知,若最
优解Ω̃∗

4,k与约束集合DF,k有交集时, Ω∗
4,k为某个闭曲

线,因此, Ω∗
4,k的边界即指闭曲线的端点.

利用映射FB的同胚性, DF,k的连通性以及

FB(Ω̃
∗
4,k) = L1,k, (43)

可将判断最优解Ω̃∗
4,k与约束集合DF,k是否相交的问

题转化为判断FB(DF,k)的边界与直线L1,k是否相交.
由于最优解Ω∗

5,k的可能解集(40)和(42)均落在边界,
因此,类似注2的算法(28)–(30),可通过对边界类型的
分类,经过有限步计算求得Ω∗

5,k.

综合引理1,定理1和定理2的结果,本文提出有限
步求解控制分配方案,获得最优控制输入Ω∗

3,k的方法:

首先计算得到最优解Ω∗
1,k,再分析最优解Ω̃∗

4,k与约束

集合DF,k的相交情况,然后分情况求解得到Ω∗
5,k,最

后依据(32)得到Ω∗
3,k.

5 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
本章节针对带有推力矢量设计的F–16飞行器模

型[13, 24],在仿真环境下验证本文提出的推力矢量飞行
器控制算法的有效性.

考虑推力矢量飞行器的大功角区域的机动动作,
角速度的参考信号ω∗(t)设计为

ω∗(t) = [0 q∗(t) 0]T, (44)

其中q∗(t)是由微分跟踪器[25]平滑处理阶跃指令信号

qstep(t) =



0(◦)/s, 0 6 t < 1,

15(◦)/s, 1 6 t < 5,

0(◦)/s, 5 6 t < 10,

−15(◦)/s, 10 6 t < 15.5,

0(◦)/s, 15.5 6 t < 20

(45)

得到的.

滚转、俯仰和偏航通道的扩张状态观测器(13)带
宽以及跟踪误差比例反馈增益选取如下:wp

wq

wr

 =

88
8

 ,

kpkq
kr

 =

108
15

 . (46)

基于本文提出的自抗扰控制设计(13)–(15)与控制分
配方案,仿真效果如图2–5所示.

图2为推力矢量飞行器滚转、俯仰和偏航角速度的
闭环响应曲线,其中俯仰角速度快速跟踪给定的指令
信号、滚转和偏航角速度稳定在0.02(◦)/s以内.结合
图3,飞行器攻角在11 s时达到68◦,说明本文所提出的
控制算法有效实现推力矢量飞行器在大攻角机动下

的性能要求. 图4为扩张状态观测器的估计效果,可以
看出扩张状态观测器能够有效估计飞行器角速度以

及角速度通道中的总扰动,从而带有总扰动主动补偿
的自抗扰控制设计能达成推力矢量飞行器高质量的

飞行动作.

图 2 滚转、俯仰和偏航角速度曲线

Fig. 2 Response curves of roll, pitch and yaw rates

图 3 攻角曲线

Fig. 3 Response curves of angle of attack
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图 4 扩张状态观测器的估计效果
Fig. 4 Response curves of the estimations from extended

state observer

图5为气动舵面与推力矢量控制输入,在0∼5 s内
以及17∼20 s,由于飞行器攻角小于40◦,气动舵面能
力较强从而足以实现虚拟控制量的分配要求,因此推
力矢量控制输入几乎保持不变.同时,在仿真时间内,
图5中推力大小变化缓慢. 这说明所设计的控制分配
方案不仅能够优先使用气动舵面控制输入,同时达到
了降低发动机能耗的目标.

图 5 控制输入曲线

Fig. 5 Response curves of control inputs

为了进一步验证本文提出的推力矢量控制算法的

鲁棒性,对飞行器的 43个气动参数在其标称值的
±20%范围按均匀分布进行随机拉偏,图6为1000组
气动参数随机拉偏情况下飞行器滚转、俯仰和偏航角

速度的闭环响应曲线.从图6中可以看出,在气动参数
不同偏差组合的情况下,飞行器的角速度闭环响应具
有极强的一致性,可见本文设计的自抗扰控制算法具
有较强的鲁棒性,能应对推力矢量飞行器在复杂飞行
环境下的大范围不确定性.

图 6 1000条气动参数随机拉偏情况下的滚转、俯仰和偏航
角速度曲线

Fig. 6 Response curves of roll, pitch and yaw rates for 1000
cases of random derivations of aerodynamic moment

coefficients

6 总总总结结结(Conclusions)
本文考虑推力矢量飞行器的角速度控制问题.针

对推力矢量飞行器控制系统的大不确定性与强非线

性特点,采用自抗扰控制技术设计虚拟控制量,实现
对总扰动主动补偿.由于推力矢量飞行器控制输入冗
余,针对气动舵面与推力矢量控制输入的分配问题,
在控制输入的物理约束条件下,基于优先分配气动舵
面与最小化推力大小的准则,在保证虚拟控制量达到
设计值的情况下优化控制输入. 本文进一步将所提出
的控制分配方案等价抽象为一个带有不等式约束的

分级优化问题.通过严格分析优化问题最优解的性质,
提出有限步求解最优控制分配方案的算法,满足了控
制设计的实时性要求. 在仿真环境下,提出的控制算
法有效控制推力矢量飞行器在大攻角区域的机动,并
能应对气动参数大范围偏差.
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附附附录录录 定定定理理理与与与引引引理理理证证证明明明 (Appendix Proofs of
theorems and lemmas)

为了证明文中叙述的定理与引理,首先介绍如下引理:

引引引理理理 A1 考虑拓扑空间(Ki, τi)(i = 1, 2),其中τi为空

间Ki上的拓扑.若映射F : K1 → F (K1) ⊂ K2在拓扑空间

(K1, τ1)与(F (K1), τ2|F (K1))意义下为同胚映射,其对应的
逆映射为F−1 :F (K1) → K1. 对于∀M1⊂K1,则有F (∂M1)

= ∂(F (M1)), ∂M1 = F−1(∂(F (M1))).

证 首先,证明

F (∂M1) ⊂ ∂(F (M1)). (A1)

任意取x ∈ F (∂M1),则

∃ x̃ ∈ ∂M1, s.t. x = F (x̃). (A2)

考虑在拓扑空间(F (K1), τ2|F (K1))中,任意包含x的开领域

U(x). 由于F : K1 → F (K1)为同胚映射,则有F−1(U(x))为

x̃的开领域.由于x̃ ∈ ∂M1,可得

∃x̃U ∈ F−1(U(x)), s.t. x̃U /∈ M1. (A3)

因此, F (x̃U) ∈ U(x)并且F (x̃U) /∈ F (M1). 结合开领域U(x)

选取的任意性,可知x ∈ ∂(F (M1)),即式(A1)成立. 更进一
步,可得

∂M1 = F−1(F (∂M1)) ⊂ F−1(∂(F (M1))). (A4)

类似地,可以证明

∂(F (M1)) ⊂ F (∂M1), F
−1(∂(F (M1))) ⊂ ∂M1. (A5)

证毕.

定理1的证明.

证 矩阵B̄1,k亦可视为线性映射. 由式(11)与式(25)可
知, B̄1,k : R3 → R3是范数拓扑意义下的线性同胚映射. 结
合式(20),可知

Ω∗
1,k = B̄−1

1,k( argmin
X∈B̄1,k(DA,k)

∥X − C1,k∥2). (A6)

根据式(17)可知DA,k为闭集,结合B̄1,k为线性同胚映射,可
知B̄1,k(DA,k)为闭凸集. 由泛函分析知识[26],优化问题

min
X∈B̄1,k(DA,k)

∥X − C1,k∥2 (A7)

存在唯一解X∗. 利用两点间直线距离最短公理,用反证法
可得: 若 C1,k∈ B̄1,k(DA,k),则 X∗ = C1,k;若 C1,k /∈ B̄1,k
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(DA,k),则X∗ ∈ ∂B̄1,k(DA,k). 因为B̄1,k为线性同胚映射,
结合引理A1,可得Ω∗

1,k=U∗
A,k: 若B̄−1

1,kC1,k∈DA,k,则U∗
A,k

满足式(23);若B̄−1
1,kC1,k /∈DA,k,则U∗

A,k满足式(24).

证毕.

引理1的证明.

证 引理1的证明分为Ω̃∗
4,k ∩DF,k = ∅和Ω̃∗

4,k ∩DF,k

̸= ∅两种情况.

首先,证明当Ω̃∗
4,k ∩DF,k = ∅时,式(38)成立. 因为FB

为同胚映射, DF,k为连通有界闭集,所以FB(DF,k)为连通有

界闭集,即

FB(DF,k) ⊂ [x1, x̄1]× [x2, x̄2]× [x3, x̄3]. (A8)

根据式(A8), FB(DF,k)可以表示为

FB(DF,k) =
∪

a∈[x3,x̄3]

D̂(a)× {a}, (A9)

其中

D̂(a) ,{

[
x1

x2

]
,

x1x2
x3

 ∈ FB(DF,k), x3 = a} ⊂

[x1, x̄1]× [x2, x̄2] (A10)

为拓扑空间(R2×{a}, τ∥·∥|R2×{a})中的有界闭集, τ∥·∥|R2×{a}
为R3的范数拓扑在子空间R2 × {a}中的限制.

由式(12)与式(27)可得

RankB̄2,k = 2, (A11)

所以矩阵B̄2,k对应的线性映射

B̄2,k : R2 → B̄2,k(R2) ⊂ R3 (A12)

在拓扑空间 (R2, τ∥·∥)与 (B̄2,k(R2), τ∥·∥|B̄2,k(R2))意义下为

同胚映射,其中τ∥·∥表示范数拓扑, τ∥·∥|B̄2,k(R2)为R3的范数

拓扑在子空间B̄2,k(R2)中的限制. B̄2,k的逆映射为

B̄+
2,k : B̄2,k(R2) → R2,

B̄+
2,k


x1x2
x3


 = (B̄T

2,kB̄2,k)
−1B̄T

2,k

x1x2
x3

 .
(A13)

因此, B̄2,k(D̂(a)) (a ∈ [x3, x̄3])为平面B̄2,k(R2)中的有界闭

集.

记集合B̄2,k(D̂(a))到点C2,k距离最短的点为X̃∗
1 ,即

X̃∗
1 , argmin

X∈B̄2,k(D̂(a))

∥X − C2,k∥2. (A14)

由反证法可知, X̃∗
1只能是C2,k到平面B̄2,k(R2)的垂足X∗

c,1

或者落在∂B̄2,k(D̂(a))上.

为了进一步研究原优化问题(33)与X̃∗
1的关系,定义投影

映射

Pa : R2 × {a} → R2, Pa


x1x2
x3


 =

[
x1

x2

]
. (A15)

映射Pa在拓扑空间(R2 × {a}, τ∥·∥|R2×{a})与(R2, τ∥·∥)意义

下为同胚映射. 投影映射Pa对应的逆映射为

P−1
a : R2 → R2 × {a} ⊂ R3, P−1

a

([
x1

x2

])
=

x1x2
a

 .

(A16)

由于垂足X∗
c,1满足

P−1
a (B̄+

2,k(X
∗
c,1))=

[
(B̄T

2,kB̄2,k)
−1B̄T

2,kC2,k

a

]
∈FB(Ω̃

∗
4,k).

(A17)

另一方面,由Ω̃∗
4,k ∩DF,k = ∅与FB为同胚映射,可得

FB(Ω̃
∗
4,k) ∩ FB(DF,k) = FB(Ω̃

∗
4,k ∩DF,k) = ∅. (A18)

结合式(A17)与式(A18),可知

X∗
c,1 /∈ B̄2,k(D̂(a)), (A19)

即X̃∗
1不可能为垂足X∗

c,1. 因此, X̃∗
1只能落在∂B̄2,k(D̂(a))

上. 由映射Pa, B̄2,k和FB的同胚性质,通过引理A1可得

argmin
UF,k∈F−1

B (D̂(a)×{a})
J(U∗

A,k, UF,k) =

F−1
B (P−1

a (B̄+
2,k( argmin

X∈B̄2,k(D̂(a))

∥X − C2,k∥2))) =

F−1
B (P−1

a (B̄+
2,k( argmin

X∈B̄2,k(∂D̂(a))

∥X − C2,k∥2))) =

argmin
UF,k∈∂F−1

B (D̂(a)×{a})
J(U∗

A,k, UF,k), (A20)

其中 ∂F−1
B (D̂(a)× {a})为子空间拓扑 (F−1

B (R2 × {a}),
τ∥·∥|F−1

B (R2×{a}))意义下的边界. 进一步结合

DF,k =
∪

a∈[x3,x̄3]

F−1
B (D̂(a)× {a})), (A21)

可得

Ω∗
4,k = argmin

UF,k∈
∪

a∈[x3,x̄3]

F−1
B (D̂(a)×{a})

J(U∗
A,k, UF,k) ⊂

∪
a∈[x3,x̄3]

argmin
UF,k∈F−1

B (D̂(a)×{a})
J(U∗

A,k, UF,k) =

∪
a∈[x3,x̄3]

argmin
UF,k∈∂F−1

B (D̂(a)×{a})
J(U∗

A,k, UF,k) ⊂

∪
a∈[x3,x̄3]

∂F−1
B (D̂(a)× {a}) ⊂ ∂DF,k. (A22)

再利用Ω∗
4,k的定义(33),可以将Ω∗

4,k进一步表示为

Ω∗
4,k = argmin

UF,k∈∂DF,k

Jk(U
∗
A,k, UF,k), (A23)

即式(38)成立.



1600 控 制 理 论 与 应 用 第 35卷

接下来,证明当 Ω̃∗
4,k ∩DF,k ̸= ∅时, FB(Ω

∗
4,k)为直线

L1,k的一部分. 因为无约束优化问题(35)的最优解满足

Ω̃∗
4,k =

{

FT

δz

δy

 ,

[
FT sin δz

FT cos δz sin δy

]
=(B̄T

2,kB̄2,k)
−1B̄T

2,kC2,k}.

结合球坐标变换FB的定义(37),可知FB(Ω̃
∗
4,k) = L1,k,进一

步可得

FB(Ω
∗
4,k) = FB(Ω̃

∗
4,k ∩DF,k), (A24)

即FB(Ω
∗
4,k)为直线L1,k的一部分. 证毕.

定理2的证明.

证 若 Ω̃∗
4,k ∩DF,k = ∅,根据引理 1,可知式 (40)与式

(41)成立.

考虑Ω̃∗
4,k ∩DF,k ̸= ∅的情况,利用FB的同胚性质,可得

Ω∗
5,k= argmin

UF,k∈Ω∗
4,k

F 2
T,k=F−1

B ( argmin
X∈FB(Ω∗

4,k)
∥X∥2)∥X∥2).

(A25)

由引理 1可知: FB(Ω
∗
4,k)为直线L1,k的一部分. 记线段

FB(Ω
∗
4,k)到原点距离最短的点为X̃∗

2 ,即

X̃∗
2 , argmin

X∈FB(Ω∗
4,k)

∥X∥2. (A26)

X̃∗
2 只可能是原点到直线L1,k的垂足X∗

c,2或者 X̃∗
2 落在

∂FB(Ω
∗
4,k)上,其中∂FB(Ω

∗
4,k)为子空间拓扑(L1,k, τ∥·∥|L1,k

)

意义下的边界,即FB(Ω
∗
4,k)的端点.

利用L1,k表达式,可知垂足X∗
c,2满足

X∗
c,2 =

[
(B̄T

2,kB̄2,k)
−1B̄T

2,kC2,k

0

]
. (A27)

又由实际物理约束(17),可知

[δj , δ̄j ] ⊂ (−π

2
,
π

2
), j = z, y. (A28)

结合式(A27)(A28)和FB的定义(37),可知

X∗
c,2 /∈ FB(Ω

∗
4,k). (A29)

所以X̃∗
2仅可能在落在∂FB(Ω

∗
4,k)上. 再利用映射FB的同胚

性质,通过引理A1与式(A25),可得式(42). 证毕.
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