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飞行导引系统垂直导引律设计与仿真

高　亢１，李中健１，雷志荣２
（１．西北工业大学 自动化学院，西安　７１０１２９；２．飞行器控制一体化国防科技重点实验室，西安　７１００６５）

摘要：为了提高机动性能，现代飞机的设计开始向放宽静不稳定乃至静不稳定的方向发展，因此飞行控制律的设计尤为重要；以大

型民用客机的开发设计为应用背景，根据飞行仿真的需要，采用非线性动态逆的方法建立了飞机的线性模型，并结合ＰＩＤ控制对飞机的

垂直引导方面的控制系统进行分析和设计研究，最后配合 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ数值仿真方法和Ｓｔａｔｅｆｌｏｗ工具对所设计的控制律进行ＰＩＤ调

参仿真；仿真结果表明：所设计的控制律可以达到所要求的控制精度，具有良好的动态品质。
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０　引言

大型飞机是我国现阶段科技发展计划的重大专项之一，是

提高国家竞争力的重要措施。新一代飞机已呈现明显的非线性

特性，传统的小扰动线性化控制方法已无法满足现代飞行控制

系统的需要，这就迫使人们以非线性模型为基础，研究飞机的

非线性飞行控制律设计方法。动态逆方法作为一种有效的非线

性控制方法，在设计时避免了大量调参工作，设计出来的控制

律也具有很强的适应性和通用性。但动态逆［３］控制要求被控对

象具有精确的数学模型，这在实际的飞控系统建模中往往做不

到。国内外许多针对飞行导引控制律设计的研究都是采用动态

逆与智能控制相结合的思路，以补偿由于系统未能精确建模而

带来的的逆误差。

本文针对某固定翼飞机飞行控制系统，利用了奇异摄动理

论对飞机状态进行时标分离的基础上，应用非线性动态逆方法

并结合了经典ＰＩＤ控制方法设计了飞行导引控制律，并以纵

向的俯仰通道为例出了仿真模型及结果，该方法的仿真结果表

明所设计的控制器参数很好地满足飞行品质时域和频域的要

求，同时在实际工程方面也可以得到很好的应用［４５］。

１　飞机仿真模型的建立

本文使用的飞机模型是是常用的六自由度运动方程模型，

可表示如下：

狆＝ （犮１狉＋犮２狆）狇＋犮３珚犔＋犮４犖

狇＝犮５狆狉－犮６（狆
２
－狉

２）＋犮７犕

狉＝ （犮８狆－犮２狉）狇＋犮４珚犔＋犮９犖

α＝狇－狆ｃｏｓαｔａｎβ－狉ｓｉｎαｔａｎβ－
（γｃｏｓμ＋


χｓｉｎμｃｏｓγ）

ｃｏｓβ

β＝狆ｓｉｎα－狉ｃｏｓα－

γｓｉｎμ＋

χｃｏｓμｃｏｓγ


μ＝

（狆ｃｏｓα＋狉ｓｉｎα）

ｃｏｓβ
＋γｔａｎβｃｏｓμ＋


χ（ｓｉｎγ＋ｔａｎβｓｉｎμｃｏｓγ）


χ＝

１

犿犞ｃｏｓγ
（犔ｓｉｎμ＋犢ｃｏｓμ）＋

犜狓
犿犞ｃｏｓγ

（ｓｉｎμｓｉｎα－

ｃｏｓμｃｏｓαｓｉｎβ）＋
犜狔

犿犞ｃｏｓγ
ｃｏｓμｃｏｓβ－

犜狕
犿犞ｃｏｓγ

（ｓｉｎμｃｏｓα＋ｃｏｓμｓｉｎαｓｉｎβ）

γ＝
１

犿犞
（犔ｃｏｓμ－犢ｓｉｎμ－犿犵ｃｏｓγ－犜狔ｓｉｎμｃｏｓβ）＋

犜狓
犿犞
（ｓｉｎμｃｏｓαｓｉｎβ＋ｃｏｓμｓｉｎα）＋

犜狕
犿犞
（ｓｉｎμｓｉｎαｓｉｎβ－ｃｏｓμｃｏｓα）

狓＝犞ｃｏｓγｃｏｓχ
狔＝犞ｃｏｓγｓｉｎχ
狕＝－犞ｓｉｎ

烅

烄

烆 γ

（１）
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　　其中采用的１２个运动状态为：犡＝ ［狆，狇，狉，α，β，μ，犞，χ，γ，

狓，狔，狕］
犜，其中狆，狇，狉为飞机绕机体轴的转动角速度；α为飞机

迎角；β为飞机侧滑角；μ为飞机绕速度矢量滚转角 （航迹滚转

角）；犞 为飞机速度；χ为航迹方位角；γ为航迹倾斜角；狓，狔，狕

为地轴系中的飞机坐标。

通常在垂直剖面的控制量有升降舵和油门，通过操纵这两

个控制面，完成对飞机姿态和航迹的控制。对飞机的纵向控制

来说，俯仰角是最基本的控制变量，即使没有地平仪，驾驶员

也能很准确的观测俯仰角，而且θ作为被控变量，不仅能用来

改变飞行航迹，也能用来改变空速。本文采用非线性动态逆方

法得到飞机的线性模型后，结合经典ＰＩＤ控制法对纵向俯仰

角保持模态控制律进行了设计。

２　动态逆－犘犐犇控制律设计

２１　动态逆的原理
［６７］

动态逆方法是在逆系统理论基础上发展起来，其基本思想

是：对给定的系统，首先利用对象的模型生成一种可用反馈方

法实现的原系统的 “α－阶积分逆系统”，将对象补偿为具有

线性传递关系且已解耦的一种规范化系统———伪线性系统，再

用线性系统理论完成系统的综合。

假设存在狀维非线性系统，其输入变量维数为犿，且犿＝

狀，则有狓̈＝犳 （狓，̈狓，狌）。

其中：狓，狓∈犚
狀，狌∈犚

犿，犳是一个犚
狀
×犚

狀
×犚

犿 到犚狀的非

线性映射。当犳可逆，可假定存在伪控制量δ，使得：δ＝狓̈＝

犳（狓，̈狓，狌）。

对上式求逆映射可得到：狌＝犳－
１（狓，狓，δ）。此时，系统狓̈

＝犳（狓，̈狓，狌）中的狓将很好的跟踪输入信号狌。

在应用动态逆控制律时，需要求系统控制矩阵的全逆矩

阵，这就要求在控制系统的控制量个数不小于状态量的个数。

对于本文所使用的飞机对象而言，控制输入的数目小于状态变

量的数目，因此不能直接将动态逆方法应用于飞行控制系统设

计，在应用前使用用奇异摄动方法进行预处理，将高阶系统的

求解任务分解成多个低阶系统的求解问题。

根据奇异摄动理论按状态变量变化快慢分为４个层次：

狓＝

狓１

狓２

狓３

狓

熿

燀

燄

燅４

＝

（狆，狇，狉）
犜

（α，β，μ）
犜

（犞，χ，γ）
犜

（狓，狔，狕）

熿

燀

燄

燅
犜

（２）

　　狓１ ＝ （狆，狇，狉）
犜 为转动角速度矢量，该组变量变化最快，

这是因为飞机舵面偏转主要的效果反映在力矩上，对角速度变

量的影响最为明显。这组变量对增加飞机转动阻尼非常重要。

狓２ ＝ （α，β，μ）
犜 为相对于气流坐标轴系的姿态矢量，它是

由角速度矢量经过一次积分得到的，因此比角速度的变化要

慢。（α，β，μ）
犜 主要受狓１ ＝ （狆，狇，狉）

犜 的影响，飞机舵面偏转的

变化对它的影响很小。这组变量在大迎角机动控制与增稳中非

常重要。

狓３ ＝ （犞，χ，γ）
犜 为相对于地面坐标轴系的速度矢量，它与

（α，β，μ）
犜密切相关，它的产生是由推力和相对于速度轴的姿态

矢量产生的法向力和侧向力经一次积分后形成的，因而比姿态

矢量变化更慢。这组变量主要用于控制飞行轨迹。

狓４ ＝ （狓，狔，狕）
犜 为飞机相对于地面坐标轴系的位置矢量，

是变化最慢的一组变量。这组变量并不直接包含在飞机姿态控

制系统中，但是在飞机与地面设备闭合得到的制导系统反馈回

路中非常重要。

根据前述飞机状态变量的时间特性分析，将飞机控制系统

分为４个回路即：快回路 （狆，狇，狉）
犜 、慢回路 （α，β，μ）

犜 、非常

慢回路 （犞，χ，γ）
犜 和最慢回路 （狓，狔，狕）

犜 。

按照奇异摄动理论进行飞行控制律设计，不仅可以简化求

逆过程，而且可以通过各个子系统的求解来降低系统阶次。

２２　内回路的控制律解算

飞机舵面偏转对角速度变量的影响是最直接的，将狓１ ＝

（狆，狇，狉）
犜 这组变量作为动态逆飞行控制系统内回路。从上节

中可知内回路状态方程为：

狆＝ （犮１狉＋犮２狆）狇＋犮３犔＋犮４犖

狇＝犮５狆狉－犮６（狆
２
－狉

２）＋犮７犕

狉＝ （犮８狆－犮２狉）狇＋犮４犔＋犮９

烅

烄

烆 犖

（３）

　　进一步将式 （３）转化为显含舵面偏角变量的仿射非线性

形式：

狆

狇



熿

燀

燄

燅狉

＝犳犳（珔狓）＋犵犳（珔狓）狌 （４）

式中，珚狓为由８个状态组成的向量，珔狓＝ ［犞，γ，α，β，μ，狆，狇，狉］
犜

狌为控制向量：狌＝ ［δ犪，δ犲，δ狉，δ狓，δ狔，δ狕］
犜

对仿射非线性系统 （４）求逆，得控制输入狌方程：

狌＝犵
－１
犳 （珚狓）

狆

狇



熿

燀

燄

燅狉

－

犳狆（珚狓）

犳狇（珚狓）

犳狉（珚狓

熿

燀

燄

燅

烄

烆

烌

烎）

（５）

　　此处狌为输出，同时也是飞行控制系统的舵偏角输入。

２３　犘犐犇控制律设计

动态逆方法对飞机模型变化的设计具有很大的灵活性，能

够满足像大迎角、超机动等的非常规控制要求，但是，此方法

太过依赖于对象模型的精确性，对建模误差较为敏感，并且难

以处理系统的未知扰动。所以本文将其与经典的ＰＩＤ控制方

法相结合，来设计飞行器的控制系统。结合之后的控制器不仅

具有非线性的解耦控制能力，同时还保证了系统良好的稳

定性［８］。

纵向基本控制器是以俯仰角θ和俯仰角速率狇为基本反馈

量，另以Δθ犮 为外加控制信号。图１是一种俯仰姿态控制器的

原理结构图，其广泛的使用于固定翼飞机控制中，并可以以双

重方式使用被使用。

图１　俯仰姿态控制器的原理结构图
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采用两个观测变量θ和狇以反馈的方式控制调节变量δ犲的

方式，可以完成下列３项任务：（１）改善短周期运动的固有阻

尼特性；（２）抑制扰动；（３）稳定姿态。

俯仰基本控制器为航迹控制所需要的外回路做好基础，另

外，这种结构实现方式简单，可靠性高。其控制律即控制反馈

方程为：

δ犲 ＝犓θ（θ－θ犮）＋犓狇狇 （６）

式中，θ犮 为俯仰姿态控制的指令信号。犓θ ：俯仰角传动比，起

比例作用。随着犓θ 值的增大，可以缩短调节时间、降低稳态

误差，但是过大的犓θ ，会使系统稳定性降低。犓狇 ：俯仰角速

度传动比，起加大俯仰阻尼，提高系统平稳性的作用。

速度保持的自动油门控制律为：

δ犜 ＝犽狋狆Δ狏＋犽狋犻∫Δ狏ｄ狋＋犽狋犱
狏 （７）

　　油门控制的主要目的是补偿飞机飞行过程中动能的损失，

使飞机速度达到恒定值。

俯仰保持就是使纵向基本控制器指令信号θ犮 为０。

图２给出了纵向基本控制器即俯仰保持控制的控制律仿真

结构图。

图２　纵向基本控制器仿真结构图

３　逻辑控制模型的设计

飞行器的飞行轨迹有非常明显的分段特点，而且在各个飞

行阶段其飞行状态和控制方式有明显的区别。因此，在每个不

同的飞行阶段都对应一个与该阶段相对应的控制策略，基于

Ｓｔａｔｅｆｌｏｗ的建模方法可以完成飞行器逻辑建模任务，为飞行

器控制逻辑建模提供了一种新的设计途径［８］。

Ｓｔａｔｅｆｌｏｗ是有限状态机 （ｆｉｎｉｔｅｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅ）的图形工

具，它可以用于解决复杂的逻辑问题，用户可以通过图形化工

具实现在不同状态之间的转换。本文在完成了各个模态的控制

律设计后，在Ｓｔａｔｅｆｌｏｗ环境下建立了某飞机的控制逻辑模型，

其他部分的模型就用Ｓｉｍｕｌｉｎｋ实现，将两者结合起来就可以

实现飞机纵向控制的要求。

图３给出ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下建立的某飞机的纵向各模态的控

制切换模型。

图４给出了Ｓｔａｔｅｆｌｏｗ环境下设计的的逻辑控制模型。

通过ｓｔａｔｅｆｌｏｗ的逻辑控制反馈到ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真模型中，

就可以对飞机纵向的各个状态进行自由切换控制。

４　基于犛犻犿狌犾犻狀犽的仿真和分析

根据图２的仿真结构图在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ界面对纵向俯

仰姿态保持控制器进行调参仿真［９］。飞机在仿真时引入如下参

数，根据规范要求，给定俯仰角初值θ０ ＝５°，调节犓θ、犓狇 ，

使飞机在５ｓ内达到稳态精度要求Δθ≤±０．５°之内，经调参

图３　纵向各模态的控制切换模型

图４　纵向控制逻辑模型

得，俯仰阻尼器增益犓狇 ＝１．７，姿态控制增益犓θ＝２．３使用

某型飞机３０００ｍ高度配平数据，给定俯仰角初值θ０ ＝５°，

仿真曲线如图５所示。

图５　俯仰保持模态仿真曲线图

结合上述各个仿真曲线可知，飞机在５ｓ的时候Δθ ＝
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０．１４°，调节时间４．５ｓ，响应无超调，使飞机在５ｓ内恢复到

Δθ≤±０．５°之内。在初始俯仰角Δθ０＝５°的作用下，飞机抬头

爬升，达到稳态后飞机高度爬升２３ｍ。

仿真结果表明，动态逆控制方法加入ＰＩＤ控制的补偿，

其输出能够满足设计要求。

５　总结

非线性动态逆控制作为非线性飞行控制理论的一个热点研

究方向，是解决非线性多变量解耦控制问题的有效方法。本文

创新的将非线性动态逆方法结合经典ＰＩＤ控制理论方法来设

计控制律，以某型固定翼飞机飞行控制系统控制律的设计方案

为背景，并以纵向通道的俯仰角保持控制律为例，给出了详细

的介绍。并且利用这种方法，设计了方案中的其他模态的控制

律。仿真结果表明，能够达到国军标飞行品质标准１的要求，

即能确保顺利完成各项预定的飞行任务［１０１１］。
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　　由此可知屏幕功耗达到总功耗的６１．１％，功耗和背光亮

度成正比，调整屏幕的背光程度，可以很大程度节省功耗，最

终的功耗节省程度如表３所示。

表２　功耗节省

背光亮度 功耗比（％） 节省程度（％）

２０ １６．６ ４４．５

４０ ２７．８ ３３．３

６０ ３８．９ ２２．２

８０ ５０ １１．１

３　结论

现场调试是复杂而又非常重要的一项工作，本文通过分

析精准出铝控制系统在出铝现场调试中遇到的问题，采用无

线与有线通信相结合的思想，设计并实现了精准出铝控制无

线调试系统，可根据实际出铝情况对ＰＬＣ控制参数进行动态

调整，并快速找到最优控制参数，达到出铝的精准控制。本

系统建立了友好的可视化界面，在实时性、可靠性方面都达

到了较理想的效果。现场使用结果表明该无线调试系统方便

了现场调试，提升了项目进度，方便了后期维护，减少项目

人力、物力开支，并且对于复杂环境下的设备调试系统设计

有一定的借鉴意义。
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