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变体飞行器犔犘犞建模与鲁棒增益调度控制
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摘要：以可变翼展的变体飞行器为对象，研究了一类变体飞行器的建模与控制问题。分析了飞行器纵向气动参

数与翼展变形的关系，构建了气动参数函数。用Ｊａｃｏｂｉａｎ线性化方法，建立了飞行器的线性变参数（Ｌｉｎｅａｒｐａ

ｒａｍｅｔｅｒｖａｒｙｉｎｇ，ＬＰＶ）模型，分析了变体过程中飞行器特征的变化。为保证变体过程的稳定，采用鲁棒增益调度

控制方法设计了全局控制器，其设计条件具有线性矩阵不等式（Ｌｉｎｅａｒｍａｔｒｉｘｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ，ＬＭＩ）的形式。对采用

所设计控制器的变体飞行器进行了仿真验证。结果表明：翼展变形对飞行器气动参数有明确的影响，能够直接

改变飞行器的系统特征；设计的鲁棒增益调度控制器能实现预期的运动过程，并保证变体过程的全局稳定。
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　　变体飞行器是当前飞行器设计与控制研究的

前沿热点之一，与常规飞行器相比，能根据飞行环

境和飞行任务的需求，改变飞行器的外形结构，提

供更优的气动性能与操纵能力，减小能耗，显著地

扩大飞行器的适用范围。不少国家都已经或正在

开展变体飞行器的相关研究，典型项目包括美国的

主动气动弹性机翼计划、ＡＦＴＩ／Ｆ１１１自适应机翼

项目、变形飞机结构计划、欧洲的主动气动弹性飞

机结构项目等［１２］。

变体飞行器研究的热点和难点主要包括变形

实现、模型描述、控制设计３部分。变形实现方式

大体可分为３类：翼型变形（弯度、厚度）、翼平面变



形（翼展、弦长、后掠角）与机身外变形（鸥型翼、弯

曲翼、扭转翼）［３］。目前有部分设计进行了风洞实

验或试飞实验［４６］，但大多仍处于原理分析阶段［７］。

模型描述包括变形机构的建模和飞行器整体的建

模，前者是后者的基础；而如何在飞行器模型中描

述变形并不容易。控制设计也分为两个层次，第１

层为变形控制系统，对变形结构进行控制；第２层

为飞行控制系统，控制整个飞行器的飞行状态［１］。

目前关于变形机构的建模与控制研究已较为丰

富［８１１］，而对变体飞行器整体的建模与控制研究还

在探索阶段，一般是分析各个变形状态并分别设计

控制器［１２］，或者设计自适应的控制器跟踪目标指

令［１３１４］，但这些都会引入较大的保守性。特别地，

对于变体过程中的稳定性分析考虑不多。

本文以一类可变翼展的变体飞行器为研究对

象，分析飞行器纵向气动参数与翼展变形的关系，

构建两者之间的函数描述。通过建立飞行器的线

性变参数（Ｌｉｎｅａｒｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｙｉｎｇ，ＬＰＶ）模型，

分析变体过程中飞行器特征的变化。为保证变体

过程的稳定，采用鲁棒增益调度（Ｒｏｂｕｓｔｇａｉｎ

ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ）控制方法设计全局控制器，并进行数值

仿真，以检验效果。

１　变体飞行器气动参数与翼展变形

的关系

　　考虑采用常规气动布局的某型变体飞行器，其

具有对称变翼展的能力，能在本体翼展与两倍翼展

之间变化。定义ξ＝Δ犫／犫表示翼展的变形率，其中

犫是本体翼展长度，Δ犫是翼展变形量，则ξ∈［０，

１］。设定研究的目标运动过程如下：变体飞行器

（本体翼展）在１５２４ｍ高度以０．１的马赫数做水

平无侧滑等速平飞，在翼展对称地由本体翼展伸长

至两倍翼展之后，仍在原高度以原马赫数进入新的

水平无侧滑等速平飞状态。不考虑外界扰动的影

响，这个过程仅与飞行器的纵向运动相关。

变体飞行器建模的关键是描述变体动作对飞

行器模型的影响，即飞行器模型应包含变体参量

（原始的或等价的）。进一步地，需要建立飞行器气

动参数与变体参量之间的关系。本文以ξ为变体

参量，分析飞行器纵向气动参数与ξ的关系。令ξ

从０按０．２的间隔递增至１，即取本体翼展的

１００％，１２０％，１４０％，１６０％，１８０％，２００％作为考察

基准。运用ＤＡＴＣＯＭ 软件计算各个ξ下飞行器

的纵向气动参数，设定飞行高度为１５２４ｍ，飞行

马赫数为０．１。为便于分析气动参数与ξ的关系，

将翼展变化对机翼面积的贡献换算到气动参数的

变化里。

将计算得到的气动数据导入到 ＭＡＴＬＡＢ中，

分析各个ξ下升力系数犆犔、阻力系数犆犇、俯仰力

矩系数犆犿 与迎角α、升降舵偏角δ犲的关系，发现在

常规飞行的条件下（即α为正的小值、δ犲 为正负一

定范围），上述关系可以近似地描述为

犆犔＝犆犔
α＝０
＋犆犔

α
α＋犆犔

δ犲
δ犲

犆犇 ＝犆犇
α＝０
＋犆犇

α
α

犆犿＝犆犿
α＝０
＋犆犿

α
α＋犆犿

δ犲
δ犲

（１）

式中：犆犔
α＝０
，犆犇

α＝０
，犆犿

α＝０
分别为迎角为０时的升力

系数、阻力系数、俯仰力矩系数；α∈［０，１０°］；δ犲∈

［－４０°，４０°］。

按式（１）的形式对计算得到的气动数据进行拟

合，并分别对ξ进行插值与一阶拟合，得到如下的

函数关系

犆犔
α＝０
（ξ）＝０．４９４８ξ＋０．３３３７

犆犔
α
（ξ）＝０．１００９ξ＋０．１０１２

犆犔
δ犲
＝０．００５６

犆犇
α＝０
（ξ）＝０．０１６５ξ＋０．０１１３

犆犇
α
（ξ）＝０．００１５ξ＋０．０１１１

犆犿
α＝０
（ξ）＝－０．２５２３ξ＋０．０１８８

犆犿
α
（ξ）＝－０．０２３５ξ－０．０３１１

犆犿
δ犲
＝－０．０１７８

（２）

式中各气动导数的单位为１／（°）。

式（１，２）表明，在设定的飞行条件下，升力系数

犆犔、阻力系数犆犇、俯仰力矩系数犆犿 可以描述为ξ

的函数，即气动参数函数，并且随着ξ的增大，升力

系数、阻力系数均随之增大。而由于翼展增加对升

力的贡献要大于对阻力的贡献，所以升阻比也得到

了提高。这说明翼展变形对飞行器气动参数有着

明显的影响。

２　变体飞行器犔犘犞建模与分析

国外对变体飞行器的建模已有不少尝试，如分

解为分立的线性时不变（Ｌｉｎｅａｒｔｉｍｅｉｎｖａｒｉａｎｔ，

ＬＴＩ）系统
［１２］，直接定义为线性时变（Ｌｉｎｅａｒｔｉｍｅ

ｖａｒｙｉｎｇ，ＬＴＶ）系统
［１５］，或者采用动态逆的方法回

避直接的模型描述［１３］。根据不同的变体飞行器结

３０２第２期 殷　明，等：变体飞行器ＬＰＶ建模与鲁棒增益调度控制



构可以选择不同的建模方法。考虑到第１节已经

得到了气动参数与翼展变形的函数关系，本文采用

ＬＰＶ模型来描述变体飞行器。

２１　含变体参量的非线性模型

在气流坐标系中建立变体飞行器纵向运动非

线性模型

犿犞＝犜ｃｏｓα－犇－犿犵ｓｉｎ（θ－α）

犿犞α＝－犜ｓｉｎα－犔＋犿犞狇＋犿犵ｃｏｓ（θ－α）

θ＝狇

犐狔狇＝犕

犺＝犞ｓｉｎ（θ－α

烅

烄

烆 ）

（３）

式中：θ，狇分别为俯仰角，俯仰角速度；犐狔 为绕狔轴

的转动惯量；升力犔、阻力犇、俯仰力矩犕、推力犜

分别为

犔＝
１

２ρ
犞２犛犠犆犔

犇＝
１

２ρ
犞２犛犠犆犇

犕＝
１

２ρ
犞２犛犠犮犃犆犿

犜＝犜δ狋δ狋

（４）

式中：ρ为大气密度；犛犠，犮犃 分别为机翼参考面积，

机翼平均几何弦长；δ狋，犜δ狋分别为油门开度，推力

系数；犆犔，犆犇 和犆犿 则是由式（１，２）描述的ξ的函

数。从而，建立了变体飞行器纵向运动的非线性模

型，其中包含了与翼展变形率ξ的关系。

２２　基于犑犪犮狅犫犻犪狀线性化的犔犘犞建模

ＬＰＶ系统是指形式上可以描述为狓（狋）＝

犃（θ）狓（狋）＋犅（θ）狌（狋）的系统，其中θ＝（θ１，…，θ狀）

∈犚
狀 是变参向量，犃（θ），犅（θ）是θ 的函数。

Ａｎｄｒéｓ分析了３种由系统非线性模型转换为

ＬＰＶ模型的方法
［１６］：雅克比线性化（Ｊａｃｏｂｉａｎｌｉｎ

ｅａｒｉｚａｔｉｏｎ）、状态变换（Ｓｔａｔｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ）、方程

替换（Ｆｕｎｃｔｉｏｎｓｕｂｓｔｉｔｕｔｉｏｎ），其中第１种是最常

用的。考虑到Ｊａｃｏｂｉａｎ线性化本身也是传统飞行

器分析的基本方法，本文采用该方法建模，其基本

思路是将变体飞行器不同ξ下的非线性模型在各

自的平衡点处线性化，得到一组小扰动线性模型，

对这组模型进行插值运算就得到一个独立的包含

ξ的ＬＰＶ模型。

注意到Ｊａｃｏｂｉａｎ线性化方法依赖于平衡点的

选取，首先根据非线性模型（式（３））在不同ξ下建

立平衡点运动方程解算平衡点的运动状态，结果如

表１所示。

表１　不同ξ下的平衡点状态

ξ α０／（°） δ犲
０
／（°） δ狋

０
／％

０．０ ９．３９ －１４．３１ ２８．０９

０．２ ７．０７ －１６．１０ ２３．４４

０．４ ５．４３ －１７．２５ ２０．００

０．６ ４．１９ －１８．２４ １７．４８

０．８ ３．２４ －１９．３２ １５．７１

１．０ ２．４７ －２０．４５ １４．２１

　　表中，α０，δ犲
０
，δ狋

０
分别为平衡点的迎角、升降舵

偏角、油门开度。

根据上述思路，并考虑到平衡点的迎角都很

小，最终可构建出变体飞行器纵向运动ＬＰＶ模型

如下

狓（狋）＝犃（ξ）狓（狋）＋犅狌（狋） （５）

式中，状态变量狓＝ Δ犞 Δα Δθ Δ狇 Δ［ ］犺 Ｔ；控

制输入变量狌＝ Δδ犲 Δδ［ ］狋
Ｔ；并且

犃（ξ）＝

０．０２５７ξ－０．０５１４ －０．５７１１ξ＋４．５３９８－９．８００

－０．０００２ξ－０．０１７３－１．３８４５ξ－１．４２７２ ０ １０

０ ０ ０ １０

０ －５．７８８８ξ－７．６６０９ ０ ００

熿

燀

燄

燅０ －３３．４ ３３．４００

（６）

犅＝

０ ０．０３３１

－０．０７７６ ０

０ ０

－４．３８４７ ０

熿

燀

燄

燅０ ０

（７）

２３　基于犔犘犞模型的变体过程稳定性分析

根据２．２节得到的变体飞行器纵向运动ＬＰＶ

模型，分析飞行器变体过程中系统特征根的变化，

如表２所示。

表２变体过程中的飞行器特征根

ξ ０．０ ０．２ ０．４ ０．６ ０．８ １．０

特

征

根

－０．７２９９＋２．６６１１ｉ－０．８６８９＋２．８３３１ｉ－１．００７８＋２．９８８８ｉ－１．１４６６＋３．１３０６ｉ－１．２８５４＋３．２６０５ｉ－１．４２４１＋３．３７９６ｉ

－０．７２９９－２．６６１１ｉ－０．８６８９－２．８３３１ｉ－１．００７８－２．９８８８ｉ－１．１４６６－３．１３０６ｉ－１．２８５４－３．２６０５ｉ－１．４２４１－３．３７９６ｉ

－０．００９５＋０．４１３４ｉ－０．００６３＋０．４１３６ｉ－０．００３３＋０．４１３９ｉ－０．０００３＋０．４１４２ｉ ０．００２６＋０．４１４５ｉ ０．００５４＋０．４１４８ｉ

－０．００９５－０．４１３４ｉ－０．００６３－０．４１３６ｉ－０．００３３－０．４１３９ｉ－０．０００３－０．４１４２ｉ ０．００２６－０．４１４５ｉ ０．００５４－０．４１４８ｉ

０ ０ ０ ０ ０ ０
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　　可以看出，随着ξ的增大，系统非零特征根发

生了明显的迁移，表明飞行器的长、短周期运动模

态都在改变，特别是长周期运动模态逐渐由稳定运

动过渡到不稳定运动，即飞行器由初始的动稳定变

成了动不稳定。另一方面，结合式（２）可以知道，

犆犿
α
始终小于０，表明飞行器在变体过程中始终具

有静稳定性。这说明随着翼展的增加，变体飞行器

的升力系数、阻力系数及升阻比等气动特性随之增

大，同时保持了受扰后回到平衡状态的静稳定性，

而扰动后振荡运动过程的动稳定性则逐渐减弱，并

转为动不稳定。正如此，才使得变体飞行器具有了

适应不同环境和任务需求的能力。

３　鲁棒增益调度控制器设计

从２．３节的分析可以看出，对于本文所要研究

的目标运动过程（见第１节），飞行器的本体特征会

随着翼展的变形而改变，并且从动稳定变成了动不

稳定。为了改善飞行器的运动性能，保证飞行器的

稳定，特别是变体过程的稳定，需要设计合适的飞

行控制器。这就要求实现以下两个目标：

（１）在任意ξ的状态，飞行器闭环系统都是稳

定的。

（２）在ξ变化的整个过程中，飞行器闭环系统

是全局稳定的。

要满足这样的要求，鲁棒增益调度控制方法是

一个合适的选择。

３１　鲁棒增益调度控制基本理论

传统的增益调度控制方法依赖于对非线性系

统多工作点的选取和各控制器间的切换，需要大量

仿真以满足控制要求，并且缺乏理论证明。而鲁棒

增益调度控制方法可以直接设计一个连续变化的

控制器，从理论上就能保证闭环系统的稳定性［１５］。

对ＬＰＶ系统进行鲁棒增益调度控制的理论基础是

Ｌｙａｐｕｎｏｖ二次稳定性理论，即寻找二次Ｌｙａｐｕｎｏｖ

函数犞（狓）＝狓Ｔ犘狓使对所有可能的变参均满足

犞（狓）＞０和犞（狓）＜０。由于变参的连续性，这会导

致无穷多的线性矩阵不等式（Ｌｉｎｅａｒｍａｔｒｉｘｉｎｅ

ｑｕａｌｉｔｙ，ＬＭＩ）解算问题。如果ＬＰＶ系统具有多胞

形结构，即系统矩阵可以描述为犽个顶点矩阵的凸

包

犃（θ）∈犆狅｛犃１，…，犃犽｝

｛
＝

∑
犽

犻＝１

犪犻犃犻狘犪犻≥０，∑
犽

犻＝１

犪犻＝ ｝１ （８）

那么只需对犽个顶点系统分别设计控制器，再对各

控制器进行凸组合即可得到最终的鲁棒增益调度

控制器，这被称为多胞形 ＬＰＶ 系统的顶点性

质［１８］，也是目前鲁棒增益调度控制实现的主要方

法之一。

３２　鲁棒增益调度控制器设计方法研究

一类ＬＰＶ系统具有仿射参数依赖结构，即

狓（狋）＝犃（θ）狓（狋）＋犅（θ）狌（狋） （９）

式中，犃（θ），犅（θ）仿射依赖于θ，即

犃（θ）＝犃０＋θ１犃１＋…＋θ狀犃狀 （１０）

犅（θ）＝犅０＋θ１犅１＋…＋θ狀犅狀 （１１）

式（１０，１１）中，犃０，犃１，…，犃狀 与犅０，犅１，…，犅狀 是已

知的固定矩阵，并且每一个变参均有界，即θ犻∈

［θ犻，θ犻］，犻＝１，…，狀。２．２节得到的变体飞行器纵向

运动ＬＰＶ模型即属于这一类型。注意到变参θ的

取值范围

Θ＝｛（θ１，…，θ狀）狘θ犻∈ ［θ犻，θ犻］，犻＝１，…，狀｝

（１２）

可以表示为２狀 个顶点的凸包，这些顶点构成了顶

点集

Ω＝｛（λ１，…，λ狀）狘λ犻∈ ｛θ犻，θ犻｝，犻＝１，…，狀｝

（１３）

那么有如下引理：

引理１
［１８］
　如果向量θ的变化范围是犽个顶

点ω１，…，ω犽 的凸包，即

θ ∈犆狅｛ω１，…，ω犽｝ （１４）

那么仿射依赖于θ的矩阵犃（θ）在各顶点矩阵构成

的凸包中取值，即

犃（θ）∈犆狅｛犃（ω１），…，犃（ω犽）｝ （１５）

　　基于引理１，可以将仿射参数依赖ＬＰＶ系统

转换为多胞形ＬＰＶ系统，从而利用３．１节的思路

进行控制器设计［１９］。

如果犅（θ）是固定矩阵而不依赖于θ，根据

Ｌｙａｐｕｎｏｖ二次稳定性理论，可以直接对仿射参数

依赖ＬＰＶ系统（９）设计参数依赖状态反馈控制器，

并简化为有限ＬＭＩ解算问题，即有如下定理：

定理１　对于具有如下形式的ＬＰＶ系统

狓（狋）＝犃（θ）狓（狋）＋犅狌（狋） （１６）

式中，犃（θ）仿射依赖于θ，即

犃（θ）＝犃０＋θ１犃１＋…＋θ狀犃狀 （１７）

式（１６，１７）中，犃０，犃１，…，犃狀 和犅 是已知的固定实

矩阵，θ犻∈［θ犻，θ犻］，犻＝１，…，狀。如果存在对称正定

实矩阵犘 和狀＋１个实矩阵犙０，犙１，…，犙狀，满足

ＬＭＩ约束条件

犎（ω）＜０　ω ∈Ω （１８）
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式中，犎（θ）＝犎０＋θ１犎１＋…＋θ狀犎狀，θ∈Θ，犎犻＝

犘犃Ｔ犻＋犙
Ｔ
犻犅

Ｔ＋犃犻犘＋犅犙犻，犻＝０，１，…，狀，那么可以

设计参数依赖状态反馈控制器

狌（狋）＝犓（θ）狓（狋） （１９）

使得闭环系统

狓（狋）＝犃犮犾（θ）狓（狋）＝（犃（θ）＋犅犓（θ））狓（狋）

（２０）

对于所有可能的θ都是二次稳定的，并且所设计的

控制器增益矩阵结构如下

犓（θ）＝犓０＋θ１犓１＋…＋θ狀犓狀 （２１）

式中

犓犻＝犙犻犘
－１
　犻＝０，１，…，狀 （２２）

　　证明　定义二次Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数
［２０］

犞（狓）＝狓
Ｔ犘－１狓 （２３）

　　显然，对所有可能的θ和非零状态狓，均成立

犞（狓）＞０。因此，要证明闭环系统（２０）是二次稳定

的，只需证明犞（狓）＜０，即需证明

犃Ｔ犮犾（θ）犘
－１
＋犘

－１犃犮犾（θ）＜０ （２４）

即

犘犃Ｔ
犮犾（θ）＋犃犮犾（θ）犘＜０ （２５）

代入犃犮犾（θ）＝犃（θ）＋犅犓（θ）及式（１７，２１），得到

（犘犃Ｔ
０＋犘犓

Ｔ
０犅

Ｔ
＋犃０犘＋犅犓０犘）＋

θ１（犘犃
Ｔ
１＋犘犓

Ｔ
１犅

Ｔ
＋犃１犘＋犅犓１犘）＋…＋

θ狀（犘犃
Ｔ
狀 ＋犘犓

Ｔ
狀犅

Ｔ
＋犃狀犘＋犅犓狀犘）＜０ （２６）

进一步，代入式（２２），得到

犎０＋θ１犎１＋…＋θ狀犎狀 ＜０ （２７）

即

犎（θ）＜０　θ ∈Θ （２８）

　　根据引理１，有

犎（θ）∈犆狅｛犎（ω）｝　ω ∈Ω （２９）

　　因此，如果条件（１８）成立，则显然对于所有可

能的θ，均成立犎（θ）＜０。

综上，定理１得证。

由定理１可以看出，对于仿射参数依赖ＬＰＶ

系统（１６），如果存在犘和犙０，犙１，…，犙狀 满足ＬＭＩ

约束条件（１８），则可构造形如式（１９）的参数依赖控

制器，使得闭环系统（２０）二次稳定。

４　仿真与分析

变体飞行器的基本参数及大气参数如下：犿＝

１２４７ｋｇ，犛犠＝１７．１ｍ
２，犮犃＝１．７３７ｍ，犐狔＝４０６７．４５

ｋｇ·ｍ
２，犜δ狋＝４１．３Ｎ／％，ρ＝１．０５５５ｋｇ／ｍ

３。根据

定理１的方法，利用ＬＭＩ对变体飞行器纵向ＬＰＶ

模型（５）设计形如式（１９）的参数依赖状态反馈控制

器，得到控制器增益矩阵如下

犓（ξ）＝犓０＋ξ犓１ （３０）

式中

犓０＝

０．２８９１ －３５．９２４２５９．１１６０２．９７３３ ２．４３７２［ ］－１４．７６４７－２８．０３００１４１．２００４５．３１５０－３．３２８３

犓１＝

０．０３６４ ０．３８６５ －２．３９０６ －０．１１８６－０．０７７５［ ］－１．６２３４１３５．６５６８－１５８．１５９７－５．３２００－５．１３７０

将控制器引入变体飞行器原始非线性模型

（３），利用 ＭＡＴＬＡＢ仿真目标运动过程。令变体

飞行器从第５ｓ开始变形，并在１０ｓ内从本体翼展

伸长至两倍翼展，得到目标运动过程的状态变化曲

线，如图１～６所示。

图１　速度变化曲线

图２　高度变化曲线

图３　迎角变化曲线

图４　俯仰角速度变化曲线

图５　升降舵偏角变化曲线
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图６　油门开度变化曲线

可见，飞行器在完成变体后，能保持变体前的

速度、高度不变，进入新的平衡状态，说明在所设计

的控制器作用下，飞行器能顺利实现目标运动过

程。分析５～１５ｓ的变形阶段，发现翼展刚增加

时，速度呈降低趋势，高度呈升高趋势，这符合翼展

增加会提高飞行器升阻比的事实；而在控制器的作

用下，这种变化非常微小，并且很快回到了平衡状

态。同时，升降舵和油门的动作相当缓和，说明设

计的控制器能保证全局稳定性，是现实可行的。

另一方面，飞行器完成变体后，在保持速度和

高度不变的基础上，平衡时的油门减小了。结合表

１，说明通过翼展的增加，飞行器能以更小的能量代

价实现同样的飞行状态，这正是变体飞行器的优势

之一。

５　结束语

本文建立了一类变体飞行器的气动参数函数，

表明翼展变形对飞行器气动参数有明确的影响。

利用Ｊａｃｏｂｉａｎ线性化方法推导了变体飞行器的

ＬＰＶ模型，对模型的分析说明通过改变ξ能够直

接改变飞行器的系统特征，使得飞行器能够适应更

多的环境与任务需求。为保证变体过程的稳定，根

据Ｌｙａｐｕｎｏｖ二次稳定性理论推导了基于ＬＭＩ的

鲁棒增益调度控制器设计方法，数值仿真结果显

示，所设计的参数依赖状态反馈控制器能够很好地

实现预期的目标运动过程，并且能保证全局稳定。
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