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变体辅助的无人机栖落机动模糊控制设计

岳 珵，何 真，王无天
（南京航空航天大学自动化学院，南京，211106）

摘要：无人机（Unmanned aerial vehicle，UAV）的栖落机动是一种大幅度的俯仰运动，易引起升降舵操纵力矩饱

和。本文以变体方式增强无人机的俯仰操纵能力，并研究其对应的控制设计方法。首先对栖落机动建立了纵向

动力学模型，并通过采用轨迹线性化和张量积变换方法转换得到T⁃S模糊模型。基于 Lyapunov稳定理论和平方

和方法，设计了满足控制输入约束的栖落机动多项式模糊控制器。对非变体与变体下的栖落机动控制过程进行

了仿真，结果验证了控制律的有效性，并且表明变体辅助的无人机具有更强的操纵性能，能提高栖落机动中升降

舵的抗饱和能力。
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Fuzzy Control Design for Perching Maneuvers of Morphing UAVs

YUE Cheng，HE Zhen，WANG Wutian
（College of Automation Engineering，Nanjing University of Aeronautics & Astronautics，Nanjing，211106，China）

Abstract:A perching maneuver is a kind of fierce pitching. An unmanned aerialvehicle（UAV）may probably
be caught in saturation of the control moment of its elevators during such a process. A morphing mechanism is
introduced to strengthen the capability of pitching control，and its corresponding controllers is discussed.
Dynamic models of the longitudinal motion are generated at the beginning，and then T-S fuzzy models are
obtained by trajectory linearization and tensor product transformation. According to Lyapunov stability theory
and sum-of-square approach，polynomial fuzzy controllers meeting the constraints of control inputs are
designed. After that，simulations of perching tasks are launched for both the rigid UAV and the morphing
one. The results of simulations demonstrate that the morphing UAV has got its edge in maneuverability over
the rigid one，and is more capable of suppressing the saturation of elevators.
Key words: perching maneuver；morphing aircraft；T-S fuzzy model；sum of squares；flight control

在栖落机动过程中，无人机拉大迎角增大阻力

进行减速，最终以较低的动能降落在预定地点 [1⁃4]。

在此过程中，无人机的速度与姿态发生剧烈变化，

导致其空气动力学特性具有高度非线性的特点。

栖落机动需要对末端的飞行姿态和落点位置进行

准确地控制，以实现安全降落的目的，但是传统固

定翼无人机在大迎角状态下气动效率急剧降低，对

操纵十分不利。随着新材料和控制技术的探索，变

体无人机应运而生 [4]。拥有一定变形能力的无人

机可以改变其固有的气动特性，起到辅助操纵的效

果。在栖落机动过程中，变体无人机凭借变体能力

可以获得额外的操纵能力，在更小的空间内实现栖

落过程 [5]。在实际应用中，由于存在预先设定的轨

迹库，故无人机的栖落过程表现为轨迹跟踪运动，

跟踪过程中的姿态偏差与位置偏差将作为输入，交

由控制器处理。在处理轨迹跟踪问题时，通常先对
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非线性模型进行轨迹线性化，使其转换为线性变参

数模型 [6⁃7]，再经过张量积模型转换 [7⁃9]，得到便于分

析的T⁃S模糊模型。通过设计控制器，可实现对无

人机的姿态精准控制，达到减速和控制落点的目

的。本文根据 Lyapunov稳定性判据与并行分布补

偿原则，以 Takagi⁃Sugeno模糊模型为参照，设计

了多项式模糊控制器 [10]，使无人机以合适的控制量

实现预定轨迹的跟踪。本文将变体辅助方案与非

变体方案进行了对比，分析了变体结构对操纵性能

的影响。

1 变体辅助栖落机动建模

1. 1 空气动力学系数

固定翼无人机的纵向运动方程见文献 [3]。无

人机的姿态变量表示为 X a = [V,θ,α,q ] T,控制

输入量为 u= [ T,δ e ] T。其中V为无人机的速度，

θ为俯仰角，α为迎角，q为俯仰角速率，T为推力，δ e
为升降舵偏角。无人机使用了全动平尾，以保证在

低速飞行时输出更大的力矩，则无人机的升力、阻

力和俯仰力矩系数可由以下方程表示 [6]

{CL = 0.8sin2α
CD = 1.4 sin2α+ 0.1

(1)

CM=-
S e le
S
[ 0.8cosα sin ( 2α+ 2δ e )+

1.4sinα sin2 ( α+ δ e )+ 0.1sinα ] (2)
式中：S e为无人机升降舵的气动面积；le为升降舵

空气动力中心到无人机质心的距离；S为无人机机

翼面积。

1. 2 纵向动力学模型

无人机的纵向动力学方程可表示为

Ẋ a = g a ( X a ,u ) (3)
ẋ= V cos ( θ- α ),ḣ= V sin ( θ- α ) (4)

式中：g a ( • )为无人机姿态变量的导数关于当前姿

态与控制输入的函数表达式，x与 h为无人机的位

移变量。为了方便模型分析与控制器设计，将姿态

与位置共同定义为该纵向动力学模型的状态变量，

即 X = [V,θ,α,q,x,h ] T，该模型可表示为

Ẋ = f ( X,u ) (5)
式中 f ( • )为状态变量导数的非线性函数表达式。

参考轨迹的状态变量与控制输入量皆为已知，

该轨迹可表示为与时间对应的 ( X s,u s )的集合，其

中 X s = [V s,θ s,α s,q s,x s,h s ] T，u s = [ T s,δ es ] T，且

满足纵向动力学方程

Ẋ s = f ( X s,u s ) (6)
将参考轨迹作为控制器的参考输入，非线性系

统的控制问题可转化为轨迹跟踪问题。

将非线性动力学方程式 (5)沿参考轨迹 ( X s,u s )
进行线性化，可得

Ẋ - Ẋ s = f ( X,u )- f ( X s,u s ) (7)
令 ΔẊ = Ẋ - Ẋ s,Δu= u- u s，则 式（7）可 改

写成增量形式

ΔẊ = f ( ΔX + X s,Δu+ u s )- f ( X s,u s )=
∂f
∂ΔX

|
|
|| ΔX = 0
Δu= 0

ΔX + ∂f
∂Δu

|
|
|| ΔX = 0
Δu= 0

Δu+

1
2!

∂2 f
∂ΔX 2

|
|
|| ΔX = 0
Δu= 0

ΔX 2 + 1
2!
∂2 f
∂Δu2

|
|
|| ΔX = 0
Δu= 0

Δu2 +

∂2 f
∂ΔX∂Δu

|
|
|| ΔX = 0
Δu= 0

ΔXΔu+⋯=

A( X s,ΔX,t ) ΔX + B ( u s,Δu,t ) Δu (8)
忽略式 (8)中的高阶导数，只保留线性部分，由

此得到的 A( t )与 B ( t )为随时间变化的参数矩阵，

ΔẊ = [A( t ) B ( t )] [ΔX T ΔuT] T 为 线 性 变 参 数

(Linear parameter varying, LPV)模型 [7]。

1. 3 模糊模型建立

T⁃S模糊模型通过模糊规则，以多个线性模型

组合的方式描述非线性模型 [11⁃12]，非常适于非线性

模型的分析和相应控制器的设计。模糊规则 i为

若 z1 ( t )属于集合M i
1 且 z2 ( t )属于集合M i

2 且

zp ( t )属于集合M i
p，则

ẋ ( t )= [A i B i]
é

ë
êê

ù

û
úú

x ( t )
u ( t )

i= 1,2,⋯,r (9)

式中：zj ( t ) ( j= 1,2,⋯,p )为前件变量；M i
j 为第 i

个规则的第 j个前件变量的模糊集合。T⁃S模糊模

型可表示为

ẋ ( t )= ∑
i= 1

r

hi ( z ( t ) ) [A i B i]
é

ë
êê

ù

û
úú

x ( t )
u ( t )

(10)

式中：z ( t )= [ z1 ( t ),⋯,zp ( t ) ]；hi ( z ( t ) )为隶属度

函数且满足以下条件

hi ( z ( t ) )∈ [ 0,1] ∑
i= 1

r

hi ( z ( t ) )= 1 (11)

由于式 (8)中 A( X s,ΔX,t )与 B ( u s,Δu,t )中元

素大多为关于参考轨迹的多项式，既不是常数，也

非 LPV模型的状态变量 ΔX的多项式。将式 (8)表
示为张量积形式为

ΔẊ = é
ë
ê
∂f
∂ΔX

∂f
∂Δu

ù
û
ú
é
ë
ê

ù
û
ú

ΔX
Δu

(12)

根据模糊原理，选取时间 t为前件变量，以轨

迹跟踪的时域跨度为变换空间，将变换空间离散化

成有限个网格，使用MATLAB中的张量积工具箱

进行张量积模型变换，得到张量积模型，其权重函

数wi即为对应的线性时不变顶点系统的隶属度函
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数 hi[8]。将式 (12)进行张量积变换，得到多胞体的

张量积模型可表示为

ΔẊ = ∑
i= 1

r

w i [A i B i] é
ë
ê

ù
û
ú

ΔX
Δu

(13)

1. 4 变体辅助方案设计与建模

变体无人机是可以在飞行过程中主动改变自

身形状的无人机 [4,13]，随着执行机构和智能材料的

发展，无人机的变体方案日渐多样化。常见的变体

方案有变翼展 [14]、变弯度 [14]、变前/后掠翼 [13,15]、旋转

吊杆 [16]以及移动主翼 [5]等，这些变体部件能够改变

无人机的升阻比、气动焦点等物理性质。在本文所

用的参考轨迹中，为了实现迅速拉大迎角再减小迎

角的栖落动作，升降舵的摆动幅度很大。由于升降

舵的偏转角度有限，当存在扰动时，控制器的修正

作用可能导致升降舵饱和，饱和特性的存在可能埋

下控制发散的隐患。为了提高升降舵的俯仰操纵

效率，在快速俯仰时减小升降舵饱和的风险。本文

采取变体方式为伸缩尾翼吊杆，通过吊杆的伸缩，

固定翼无人机的尾翼与质心的距离发生改变，升降

舵的操纵力臂也随之发生改变。当吊杆伸长时，升

降舵产生的俯仰力矩随之增大，有利于提高无人机

在输出大俯仰力矩时的操控能力。

由于采用了伸缩吊杆的变体方式，无人机的尾

翼在飞行过程可自主移动位置，升降舵气动中心到

无人机质心的距离 le是可变的。尾翼的质量远小

于机身和主翼，因此忽略 le变化造成的无人机质心

位置变化。为了方便与 le固定的情形进行对比，假

设 le 可 变 情 形 中 参 考 曲 线 的 状 态 变 量 X s =
[V s,θ s,α s,q s,x s,h s ]T 和推力 T s 与 le 固定时保持一

致，即两种不同特性的无人机模型需在相同的时间

内执行相同的任务。根据式 (1)，上述变体策略不

会影响无人机的升力与阻力系数；根据式 (2)的俯

仰力矩系数表达式，当输出同样的俯仰力矩时，升

降舵偏角会因 le的变化而改变。因此，le固定与 le
可变情形的参考轨迹的差别仅在于，由于 le不同导

致二者的参考升降舵偏转角不同。分别对二者建

立式 (5)形式的非线性模型。在针对参考轨迹进行

线性化时，le可变情形与 le固定时的 LPV模型都具

有式 (8)的形式，但矩阵 A( t )与 B ( t )具有不同的表

达式。

将 le固定与 le可变的 LPV模型分别根据 T⁃S
模糊建模原理进行张量积变换，选取相同的顶点数

目，得到式 (13)形式的 T⁃S模糊模型，二者的模型

具有相等的子模型数目。

2 栖落机动轨迹跟踪控制

2. 1 并行分布补偿原理

与 T⁃S模糊建模方法对应的是并行分布补偿

控制原理 [11]，该原理要求对模糊模型的每一个局部

线性部分设计一个状态反馈控制器，通过模糊规则

将各个控制器组合成全局控制器。T⁃S模糊模型

式(10)对应控制器结构为

u ( t )=-∑
i= 1

r

hi ( z ( t ) )F i x ( t ) (14)

式中 F i为第 i个线性部分对应的控制器增益。

2. 2 多项式模糊控制器设计

多项式模糊控制器与 T⁃S模糊模型的控制器

的区别在于，多项式模糊控制器矩阵 F i ( x ( t ) )的
内 部 元 素 为 关 于 状 态 变 量 的 多 项 式 ，列 向 量

x̂ ( x ( t ) )内部元素为 x ( t )的单项式，即

u ( t )=-∑
i= 1

r

hi ( z ( t ) )F i ( x ( t ) ) x̂ ( x ( t ) ) (15)

当 F i ( x ( t ) )内部元素为零阶多项式时，式 (15)
退化为式 (14)[10]。由此可见，多项式模糊控制器在

形式上包含了 T⁃S控制器，是更广泛的表达方式，

因而具有更低的保守性。将式(15)代入栖落机动T⁃
S模糊模型式(10)得闭环系统，即

ẋ ( t )= ∑
i= 1

r

∑
j= 1

r

hi ( z ( t ) ) hj ( z ( t ) ) { A i ( x ( t ) )-

B i ( x ( t ) )F j ( x ( t ) ) } x̂ ( x ( t ) ) (16)
多项式模糊控制器的设计问题可以转化为平

方和 (Sum of squares, SOS)不等式条件求解问题。

SOS 求 解 不 等 式 的 原 理 基 于 多 项 式 的 平 方 和

分解。

定义 1

[10] 对一个多项式 f ( x ( t ) )，x ( t )∈ R n，

若存在多项式 f1 ( x ( t ) )，f2 ( x ( t ) )，…，fm ( x ( t ) )使

得等式 f ( x ( t ) )= ∑
i= 1

m

f 2i ( x ( t ) )成立，则称 f ( x ( t ) )

为一个 SOS多项式。

显然，若 f ( x ( t ) )为 SOS多项式，则对于所有

x ( t )∈ R n，f ( x ( t ) )> 0天然成立。因此可得以下

推论 [10]：

f ( x ( t ) ) 为 关 于 x ( t )∈ R n 的 2d 阶 多 项 式 ，

x̂ ( x ( t ) )为列向量且其内部元素为阶数不超过 d的

x ( t )的单项式。当且仅当存在半正定矩阵 P使得

f ( x ( t ) )= x̂T ( x ( t ) ) Px̂ ( x ( t ) ) (17)
成立时，f ( x ( t ) )为 SOS多项式。

应当注意的是，虽然 SOS条件并不是多项式

非负的必要条件，但是数值实验显示 SOS与非负

性之间的差别很小 [10]，并且在控制系统实例研究中

SOS方法相比传统的线性矩阵不等式 (Linear ma⁃
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trix inequality, LMI) 得 到 了 保 守 性 更 低 的

结果 [17⁃18]。

根据 Lyapunov稳定性判据，结合 SOS方法，

可以推导出多项式状态反馈控制器的设计条件。

设李雅普诺夫函数为

V ( x )= x̂T ( x ) P-1 ( ~x ) x̂ ( x ) (18)
式中：P-1 ( x͂ )∈ RN × N为对称多项式矩阵；

~
x为状态

变量 x中与控制输入 u完全无关的变量组成的向

量。由条件式 (17)可得 P ( ~x )和 P-1 ( ~x )是关于 x

的正定矩阵，故V ( x )是关于 x的正定函数。

应用式(16)的闭环控制，由于 k∈K时，B k
i ( x )=

0；k∉K时，
∂P-1
∂xi

( ~x )= 0，则V ( x )对时间的导数为

V̇ ( x )= x̂T ( x ) P-1 ( ~x ) ẋ̂ ( x )+
ẋ̂T ( x ) P-1 ( ~x ) x̂ ( x )+ x̂T ( x ) Ṗ-1 ( ~x ) x̂ ( x )=
1
2 ∑i= 1

r

∑
j= 1

r

hi ( z ( t ) ) hj ( z ( t ) ) x̂T ( x ) ⋅

{Ω ij ( x )+ Ω ji ( x )+ ∑
k∈ K

∂P-1
∂xk

( ~x ) A k
i ( x ) x̂ ( x )+

∑
k∈ K

∂P-1
∂xk

( ~x ) A k
j ( x ) x̂ ( x )} x̂ ( x ) (19)

其中Ω ij ( x )= P-1 ( ~x )T ( x ) { A i ( x )- B i ( x )⋅
F j ( x ) }+{ A i ( x )-B i ( x )F j ( x ) }TT T ( x ) P-1 ( ~x )。

根据文献[11]，由于 P-1 ( ~x ) P ( ~x )= I，等号两

边同时对 xk求导可得

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

∂P-1
∂xk

( ~x ) P ( ~x )+ P-1 ( ~x ) ∂P∂xk
( ~x )= 0

∂P-1
∂xk

( ~x )=-P-1 ( ~x ) ∂P∂xk
( ~x ) P-1 ( ~x )

(20)

根据李雅普诺夫稳定性判据,若系统稳定，则

要求式(19)非正，将式(20)代入式(19)得以下条件

-{Ω ij ( x )- ∑
k∈ K
P-1 ( ~x ) ∂P∂xk

( ~x ) P-1 ( ~x ) A k
i ( x )

x̂ ( x )+ Ω ji ( x )- ∑
k∈ K
P-1 ( ~x ) ⋅

}∂P
∂xk

( ~x ) P-1 ( ~x ) A k
j ( x ) x̂ ( x ) ≥ 0 i< j

(21)
式中 A k

i ( x ) x̂ ( x )为标量，将式 (21)左乘 P ( ~x )右乘

P ( ~x )，并定义矩阵 M i ( x )= F i ( x ) P (
~
x )，则得到

闭环系统 (16)的稳定条件 [10]为：存在对称多项式矩

阵 P ( ~x )∈ RN × N与多项式矩阵M i ( x )∈ Rm× N满足

下列条件

vT ( P ( ~x )- ε1 ( x ) I ) v (22)

是 SOS多项式；

-vT (T ( x ) A i ( x ) P (
~
x )-T ( x ) B i ( x )M j ( x )+

P ( ~x ) AT
i ( x )T T ( x )-M T

j ( x ) BT
i ( x )T T ( x )+

T ( x ) A j ( x ) P (
~
x )-T ( x ) B j ( x )M i ( x )+

P ( ~x ) AT
j ( x )T T ( x )-M T

i ( x ) BT
j ( x )T T ( x )-

∑
k∈K

∂P
∂xk

( ~x ) A k
i ( x ) x̂ ( x )-

∑
k∈K

∂P
∂xk

( ~x ) A k
j ( x ) x̂ ( x )+ ε2ij ( x ) I ) v i≤ j

(23)
是 SOS多项式。

上述条件中 ε1 ( x )和 ε2ij ( x )为非负多项式，满

足 ε1 ( x )> 0,x≠ 0与 ε2ij ( x )≥ 0，若对所有 x≠ 0
都有 ε2ij ( x )> 0，则系统是渐进稳定的。v∈ RN 为

与 x无关的向量，T ( x )∈ RN × N 为多项式导数矩

阵，其内部第 ( i,j )号元素为

T ij ( x )= ∂x̂ i
∂xj
( x ) (24)

反 馈 控 制 增 益 F i ( x ) 可 由 P ( ~x ) 和 M i ( x )
获得

F i ( x )=M i ( x ) P-1 (
~
x ) (25)

特别地，当 P ( ~x )为常数矩阵时，系统全局

稳定。

考虑到控制输入存在饱和约束，设控制输入

ΔT ∈[-F,F ]，Δδ e ∈ [-r,r ]，即

 u ( t ) 2 < F 2 + r 2 = μ2 (26)
初始条件 x ( 0 )即为栖落机动初始状态偏差

ΔX。根据文献[19]，当
é

ë
êê

ù

û
úú

1 xT ( 0 )
x ( 0 ) P ( ~x )

≥ 0,
é

ë
êê

ù

û
úú

P ( ~x ) M T
i ( x )

M i ( x ) μ2 I
≥ 0 (27)

成立时，所有 t> 0时刻都有 u ( t ) 2 < μ2。

联立不等式 (22，23，27)，使用平方和方法求解

满足满足不等式条件的矩阵 P ( ~x )和矩阵M i ( x )，
可得到 Lyapunov意义下稳定且符合控制输入幅值

限制(26)的控制律。

2. 3 位置控制设计

栖落机动轨迹控制的目的是实现固定翼无人

机的定点降落，其特殊之处在于，无人机不仅要按

照参考轨迹的姿态要求完成规定的动作，还需要安

全着陆于指定地点附近。在经典飞行控制系统中，

控制器往往采用“位置 ⁃姿态”串级结构，位置控制

器将实际位置与同时刻参考位置的偏差补偿至姿

态控制器的参考输入，实现位置跟随。执行栖落任

务的过程中，当无人机存在较小的初始姿态偏差且
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仅应用姿态控制时，无人机能够迅速修正姿态，并

保持较小的落点误差 [6]；若无人机初始姿态偏差较

大，或存在初始位置偏差，仅应用姿态控制便很难

满足落点精度要求，且在引入位置外环后，栖落机

动过程中过大的位置偏差会对姿态产生较大影响，

虽能保证落点的精度，但容易导致无人机姿态出现

较大偏差以及执行机构饱和。

考虑到落点精度的重要性，本文的轨迹跟踪控

制使用“位置⁃多项式模糊控制”串级结构。本文在

研究式(3)形式的 4状态变量非线性模型的基础上，

将 2个位置变量纳入了纵向动力学模型的状态变

量，得到了式(5)形式的 6变量非线性模型。在控制

设计环节，本文针对 4变量模型与 6变量模型分别

设计了包含 4变量和 6变量的多项式模糊控制器，

并将两种控制器分别接入非线性模型，并加入位置

控制进行了闭环仿真对比。

在该“位置 ⁃多项式模糊控制”串级结构中，外

环仅使用纯比例控制便能以较小的比例系数在修

正落点位置的同时得到符合参考轨迹要求的末端

姿态。若当前时刻的位置偏差为 ( Δx,Δh )，则位置

控制器补偿后，多项式模糊控制器实际得到的参考

输 入 为 X d =[V d,θd,α s,q s,x s,h s ]T = X s +
[V err,θ err,0,0,0,0 ]T，其中

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

V d=
(V s cos ( θ s-α s )+k1Δx )2+(V s sin ( θ s-α s )+k2Δh )2

θd=arctan ( )V s sin ( θ s-α s )+k2Δh
V s cos ( θ s-α s )+k1Δx

(28)
为补偿后的参考速度与参考俯仰角，而 k1与 k2为比

例系数，，根据表达式的物理含义，比例系数应为负

数。当比例系数的绝对值较小时，V err与 θ err较小，

外环对内环的参考姿态的影响也较小，在保证无人

机姿态对参考姿态的跟随的同时，对末端位置作出

了进一步修正，并减小了执行机构饱和的风险。

栖落机动轨迹控制器可根据稳定条件 (22)、
(23)和 幅 值 条 件 (27)，使 用 平 方 和 工 具 SOS⁃
TOOLS[20]求解。在 SOS求解程序中给 P ( ~x )和
M i ( x )赋予不同的阶数，会给系统带来不同的性能

参数 [21]。使用 SOSTOOLS对非变体无人机和变

体无人机的 T⁃S模糊模型按照并行分布补偿原则

生成阶数相同的 P ( ~x )与阶数相同的 M i ( x )，若
SOSTOOLS对二者皆可得到可行解，则得到的状

态反馈控制律将具有相同的结构。将两种模型的

控制律分别代入其非线性模型，组成闭环系统，对

二者以相同的初始状态偏差 ΔX进行仿真，观察二

者对参考轨迹的跟踪情况以及控制输入量的变化

情况，可得出 le 可变对无人机的操纵性能带来的

影响。

3 仿真分析

本节对非变体与变体方案下的无人机栖落机

动闭环控制进行仿真以检验所设计的多项式模糊

控制器的控制效果，并对比非变体与变体下无人机

在应对不同程度的初始偏差时的表现，检验了变体

辅助方案在轨迹跟踪和防止升降舵饱和方面的

作用。

3. 1 栖落机动模糊模型仿真验证

在仿真中，确定无人机的物理参数为：质量

m= 0.8 kg，俯仰转动惯量 Iy = 0.1 kg ⋅ m2，机翼面

积 S= 0.25 m2，升降舵面积 S e = 0.054 m2。空气

密 度 为 ρ= 1.225 kg/m3，重 力 加 速 度 为 g=
9.8 m/s2。令 le = 0.52 m，le 为常数，无人机处于

非变体状态。

参考轨迹起点处，无人机的配平状态为：速度

V= 9.973 6 m/s，俯仰角 θ= 0.245 5 rad，迎角 α=
0.245 5 rad，俯 仰 角 速 率 q= 0 rad/s，位 置 x=
0 m,h= 0 m。参考轨迹末端，无人机的降落状态

为：速度V= 3.885 8 m/s，俯仰角 θ= 0.678 6 rad，
迎 角 α= 0.762 8 rad， 俯 仰 角 速 率 q=
-1.562 8 rad/s，位置x=10.963 1 m,h=1.435 3 m。

选取状态变量 X = [V,θ,α,q,x,h ] T 建立纵

向动力学模型，并将 X =ΔX + X s,u=Δu+ u s代

入该模型，分别对 ΔX和 Δu求偏导得到 LPV模型。

对参考轨迹的 ( X s,u s )进行拟合，使之成为关于时

间 t的函数，代入 LPV模型。

使用张量积工具箱对 LPV模型进行变换 [6]，变

换空间设为 t=[ 0,1.6 ] s,网格密度选取为 100，隶
属度函数凸包类型设置为接近正规型（Close to
normality, CNO），隶属度函数的数目定为 5，得到

式(13)形式的模型，包含 5个线性时不变的子模型。

子模型通过隶属度函数提供的权值实时叠加，形成

时变的T⁃S模糊模型。

为了测试模糊建模的精度，现假设无人机以初

始 状 态 偏 差 ΔX = [1,π/180,π/180,0.1,0,0] T 进

行栖落机动，对非线性模型和T⁃S模糊模型进行开

环仿真，即控制输入量完全按照参考输入 u s变化。

图 1的模型开环响应曲线表明，由于初始偏差的存

在，非线性模型无法收敛于参考轨迹（水平位置偏
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差 0.218 4 m，纵向位置偏差 0.472 8 m），体现了设

计控制器的必要性；T⁃S模糊模型的仿真曲线走势

贴近非线性模型，具有一定的精度，开环响应特性

与原非线性模型十分相似。由此分析，针对T⁃S模

糊模型设计的控制器对原非线性模型有很高的适

用性。

3. 2 变体辅助方案操纵能力仿真对比

本小节分析了几种 le情况下，执行参考轨迹需

要的升降舵偏角变化情况，并设计了增强俯仰力矩

的 le变化策略。忽略 le变化对无人机模型质心位

置的影响，即变体策略仅影响单一物理量 le，且参

考轨迹保持不变。此时，保持栖落机动过程中俯仰

力矩与参考轨迹一致，由于 le的变化，升降舵偏转

角 δ e也需做出相应的变化。利用MATLAB的 fsolve
函数，根据俯仰力矩系数表达式(2)求解出不同 le情

况下对应的 δ e数值。图 2显示了 le分别为 0.4、0.6
和 0.8 m时对应的 δ e参考曲线。结合俯仰力矩系

数表达式 (2)分析可得：一定范围内，le越大，完成同

样俯仰力矩变化需要的升降舵角变化值越小，参考

轨迹在 t= 0.5 s附近的升降舵偏角越大（距离升降

舵偏角饱和的余量越大）；le越小，则参考轨迹起点

处的配平状态下的升降舵偏转角数值越大（越趋向

于向下偏转），且参考轨迹后半段的升降舵偏转角

也越大。需要注意的是，当 le小于 0.35 m时，δ e会
在 t= 0.5 s附近无解；当 le为定值且 le小于 0.47 m
时 ，SOSTOOLS 无 法 得 到 可 行 的 状 态 反 馈 控

制律。

变体设计的目的为：在极端状况下防止升降舵

由于行程限制出现舵角饱和，保证操纵性能；同时

升降舵应趋于行程中点以充分利用升降舵的行

程。此外，为了方便无人机以较小的速度安全地降

落在有限的指定范围（如栖落平台）内，并为下一次

飞行做好准备，无人机在降落时应处于吊杆缩短的

状态，以紧凑的结构应对冲击、防止机尾撞击栖落

平台并减小空间占用。现假设 t= 0 s时刻起到

t= 0.5 s时刻，le 由 0.5 m匀速增加到 0.8 m；而在

t= 0.5 s时刻之后，le 由 0.8 m匀速减小到 0.47 m。

据此生成新的 δ e 参考曲线，纳入新的参考轨迹。

按照 3.1节的方法，建立变体无人机的 T⁃S模糊

模型。

3. 3 栖落机动轨迹跟踪控制仿真与对比

本小节依据非变体和变体的 T⁃S模糊模型分

别设计了控制器，并设置了两组不同初始偏差的栖

落机动仿真，对变体方案防止升降舵饱和的作用进

行了验证。根据定理 1设计状态反馈控制器，然后

对 5个模糊子模型对应的状态反馈控制增益进行

求解。SOSTOOLS提供了指定维度和元素类型

图 2 不同 le对应的 δe变化曲线

Fig.2 δe corresponding to different le

图 1 开环系统响应曲线

Fig.1 Open⁃loop response
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构造待定系数的矩阵与利用平方和分解法求解不

等式的功能。由于非变体与变体 T⁃S模型具有同

样的结构，仅是子模型参数值与隶属度函数不同，

故二者的控制律求解方法也相同。

首先，根据模糊模型的A i与 B i的维度，生成符

合维度要求的包含待定系数的多项式矩阵 P ( ~x )
和 M i ( x )（包括 M 1 ( x )、M 2 ( x )、M 3 ( x )、M 4 ( x )和
M 5 ( x )共 5个矩阵）。本文建立的模型包含 6个状

态变量和 2个控制输入，故 P ( ~x )为 6行 6列矩阵，

M i ( x )为 2行 6列矩阵，且 B i第 2、5、6行为全零行，

故
~
x = [Δθ,Δx,Δh] T。待定矩阵的元素多项式的

阶数影响系统的控制性能，选择合适的阶数配合，

可得到期望的控制效果。选定M i ( x )为常数（即 0
阶多项式）矩阵，而 P ( ~x )为关于

~
x的 2阶多项式

矩阵。

其次，根据条件 (22)、条件 (23)和条件 (27)，设置

对应的矩阵不等式。建立的 T⁃S模糊模型包含 5
个子模型，条件 (22)对应 1个矩阵不等式，而条件

(23)对应 15个矩阵不等式，条件 (27)则对应 6个矩

阵不等式。这些不等式共同成为矩阵求解时的约

束条件。

最后，联立所有不等式同时求解 6个待定的矩

阵，根据式(25)进行求解，得到的 5个矩阵分别对应

每个子系统的反馈增益。5个状态反馈控制律通

过隶属度函数提供的权值，实施叠加得到当前时刻

的控制律。将得到的控制律代入模型，验证控制律

的实际性能表现。由于无人机的推力有限，升降舵

也存在偏转角度限制，故需要对状态反馈得到的控

制输入量进行限幅。由于调节器能源有限，以及执

行机构本身惯性的存在，希望得到的控制输入量变

化较为平缓，以更低的能耗完成栖落机动任务 [4]。

在此假设控制输入 u= [ T,δ e ] T 对应的执行器行

程限制为推力 T ∈[ 0,7.539 6 ] N，升降舵偏转角

δ e = é
ë
ê

ù
û
ú- π

3 ,
π
6 rad。

设 定 初 试 状 态 偏 差 仍 然 为 ΔX =

[1,π/180,π/180,0.1,0,0] T，根据经典的飞行控制

系统结构，引入外环位置控制进行参考轨迹位置信

息的跟踪。本文在闭环仿真中对比了 4变量控制

器和 6变量控制器配合位置控制外环得到的反馈

控制律的性能。将比例系数 k1与 k2都置为 0，先缓

缓减小 k2，观察纵向位置跟踪情况。当 k2 =-5
时，4变量控制器和 6变量控制器的纵向位置跟踪

情况如图 3所示。

由图 3可知，当 k2 =-5时，6变量多项式模糊

控制器已经可以在 1.6 s内跟踪上参考轨迹的纵向

位置且不发生超调，而 4变量多项式模糊控制器尚

不能满足跟踪要求。此时，6变量多项式模糊控制

器的升降舵曲线仍在参考曲线附近，而 4变量多项

式模糊控制器的升降舵末端曲线则与参考曲线存

在较大的偏差，6变量多项式模糊控制器表现出了

更强的调节能力。因此本文选用了 6变量多项式

模糊控制器作为非线性模型的内环控制器。

缓缓减小比例系数，当 k1 =-7.5且 k2 =-6
时，仿真得到的位置变化曲线能较好贴合参考轨迹

位置曲线的后半段，故将 k1 =-7.5和 k2 =-6确
定为位置控制的比例系数。对接入状态反馈的 le
固定的模型与 le时变的模型进行闭环仿真，并引入

位置控制回路，得到的结果如图 4所示。

图 4所示的两种闭环控制系统在仿真中表现

良好，在修正位置偏差控制落点的同时，末端姿态

也基本符合参考轨迹要求。 le固定时，无人机在栖

落 机 动 的 末 端 实 际 的 状 态 变 量 为 ：速 度 V=
3.784 4 m/s，俯 仰 角 θ= 0.697 3 rad，迎 角 α=
0.789 4 rad，俯仰角速率 q=-1.690 0 rad/s，完成

了栖落机动快速拉大迎角实现大幅减速的目的，获

得了基本符合参考轨迹要求的速度与姿态。同时，

无人机最终到达了 x= 10.975 1 m,h= 1.435 3 m
的末端位置，相比参考轨迹的末端位置要求，水平

位置偏差为 0.012 0 m，纵向位置偏差为 0.000 0 m，

位置较为精确。 le时变时，无人机在栖落机动的末

图 3 k2 =-5时纵向位置跟踪情况

Fig.3 Vertical tracking with k2 =-5
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端实际的状态变量为：速度 V= 3.783 3 m/s，俯仰

角 θ= 0.702 7 rad，迎角 α= 0.790 3 rad，俯仰角速

率 q=-1.671 1 rad/s， 落 点 位 置 为

x= 10.973 8 m，h= 1.432 5 m，具有较高的精度。

图 5显示了引入状态反馈的闭环系统在跟随参考

轨迹时的控制输入量变化情况。推力与升降舵偏

角全程均没有出现饱和，且变化趋势平缓，缓解了

执行机构的调节压力。其中 le时变的模型用更小

的升降舵偏转角完成了参考轨迹的跟踪。

假设无人机在栖落机动开始时不仅具有姿态

偏差，还具有 Δx= 0.9 m,Δh=-0.1 m的位置偏

差，即 ΔX = [1,π/180,π/180,0.1,0.9,- 0.1] T，且
由于能源控制和装配精度等问题，动力系统输出推

力 比 给 定 值 大 1 N、升 降 舵 偏 转 角 比 给 定 值 大

0.1 rad。仿真证明，这些扰动的存在会对控制系统

和执行机构造成更大的压力。

如图 6所示，在位置控制环的作用下，两种模

型仍能保证一定的落点精度，le固定模型出现了长

时间的升降舵偏转角饱和，这极大限制了控制系统

理论性能的发挥；而 le时变模型的升降舵偏角仍能

控制在机械行程范围内，保证了控制系统的效率。

反映在末端姿态上，le 时变模型在栖落机动结束

时，无人机的姿态 V、θ、α、q能停留在参考轨迹值

的附近，而 le固定模型的姿态与参考轨迹值存在较

大偏差，尤其是俯仰角 θ与迎角 α出现了明显的远

离参考轨迹的趋势。推测两种模型表现出现较大

差异的原因在于，le固定模型的升降舵操纵效率较

低，由于偏转角饱和，实际输出的控制性能已经无

法满足当前实验中偏差纠正的需求；而 le时变模型

增加了升降舵的操纵效率，减小了升降舵偏转角饱

和的风险，保证了控制性能的发挥。

4 结 论

本文研究了无人机变体辅助纵向操纵在栖落

机动中的作用。按照轨迹线性化的方法，根据T⁃S
模糊理论和张量积模型变换，建立了 T⁃S模糊模

型。根据建立的栖落机动纵向动力学模型和并行

图 5 le固定与时变模型控制输入曲线

Fig.5 Control inputs with fixed or variable le

图 4 le固定与时变模型闭环状态曲线

Fig.4 Close⁃loop simulation with fixed or variable le
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分布补偿控制策略，设计了多项式模糊轨迹跟踪控

制律，其控制增益可以通过基于多项式平方和分解

原理的 SOSTOOLS工具箱计算得到。对栖落机

动的非线性模型与模糊模型的开环仿真结果表明，

二者表现出的纵向动力学特性相似，体现了模糊模

型的准确性。由此可见，以模糊模型为依据设计控

制器，实现对非线性模型的控制是可行的。对闭环

性能的仿真结果表明，基于模糊模型设计的控制器

能以平缓的控制输入修正初始状态带来的偏差，并

能在位置控制外环的作用下有效控制落点位置。

对存在多重初始偏差与控制输入偏置的非变体与

变体模型的闭环仿真，体现了变体部件的辅助操纵

作用，以及减少控制饱和风险的作用。在栖落机动

过程中，无人机在不足 11 m的水平距离内完成了

大幅减速的机动任务，并且实现了控制落点的目

标，减速后的无人机可以安全地停留在栖落平台或

栖落杆上，也可实现悬挂功能 [22]。变体方案与传统

非变体固定翼的对比试验中表明，变体部件对栖落

机动起到了辅助操纵的作用。可变 le的方案为升

降舵提供了抗饱和作用，提高了极端情况下的操纵

性能。文中的 le变化是按照预先设计的策略进行

的，在面对多变的扰动情况时缺乏灵活性。后续研

究可将 le的变化作为控制输入，根据飞行状况进行

主动操控，以充分利用变体部件的辅助功能，实现

更快的减速、更短的栖落轨迹等目标。
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