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摘　要：飞机在大迎角飞行和低空滑行中容易出现轨迹偏离，需要进行飞行轨迹偏离修正控制，提高飞行稳定性．

提出一种基于Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ动态逆泛函的飞行轨迹偏离误差反馈控制数学模型．采用纵向模型构建飞机的运动数学

模型和弹道方程，采用链式法则进行飞行轨迹的摄动参数线性化处理，在速度坐标系中使用欧拉四元素估计方法

计算姿态角，以飞行的航向角、横滚角和俯仰角为约束参量模型构建Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ函数，对Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ函数求导，通

过动态逆泛函构建控制律，实现飞行轨迹偏离误差反馈控制．仿真结果表明，采用该模型进行飞行控制的稳定性较

好，姿态参量的跟踪精度较高，轨迹偏离误差较小，控制品质较优．
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１　引言

为了保障飞机的稳定飞行，需要通过惯导系统

和制导系统进行飞行控制，飞机的控制系统是整个

飞机设计的核心．飞机在整个纵向平面飞行过程中，

由于受到气流、抖振和大气密度变化等因素的影响，

容易产生飞行失稳，特别是在大迎角飞行和低空滑

行等极端条件飞行中，容易出现轨迹偏移，导致飞机

出现剧烈的抖动甚至偏离飞行轨道，导致安全事故，

因此，研究飞行轨迹偏离下的飞行控制律，实现稳定

性控制优化，对提高飞机的整体性能方面具有重要

意义［１］．
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飞机控制系统是一个多变量的非线性强耦合系

统，随着飞机设计和航空惯导技术成熟，国内外对飞

机控制取得了一定的研究成果，主要的飞行控制方

法有模糊ＰＩＤ控制方法
［２］、滑膜控制方法［３］、自适

应反演积分控制方法、鲁棒控制方法等［４］，通过构建

飞行动力学数学模型，结合飞行弹道分析进行航向

控制，构建飞行稳态运动模型，采用二自由舵控制模

型实现飞行稳定性控制，取得了较好的控制效果，其

中，文献［５］中提出一种改进的输出反馈特征结构配

置方法并应用在飞翼飞机增稳系统中，引入二次型

性能指标，构建飞行轨迹偏离的闭环控制系统模型，

采用特征结构配置方法进行控制约束参量优化求

解，取得了较好的控制精度，但是该方法在飞机进行

大迎角和姿态剧烈变化的飞行控制时适用性不好，

控制实时跟踪性能不好；文献［６］中提出一种基于滑

模积分控制的控制器设计方法，在飞行姿态控制的

滑膜面中引入积分项，进行飞行轨迹偏离修正，并应

用在小型无人直升机鲁棒飞行控制中，提高了飞行

姿态角的修正能力，但该方法计算开销较大，容易出

现时滞；文献［７］中提出飞行器滚动通道的自适应全

局积分滑模控制模型，并结合模糊ＰＩＤ控制方法进

行姿控系统定点控制，使模型的确定量和不确定量

相分离，降低了飞行的失稳性，但该方法在控制器设

计时要求知道不确定的上界值，实际应用中会出现

未知姿态上界，导致控制品质受限．

为了克服传统方法的弊端，本文提出一种基于

Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ动态逆泛函的飞行轨迹偏离误差反馈控

制数学模型．首先采用纵向模型构建飞机的运动数

学模型和弹道方程，采用链式法则进行飞行轨迹的

摄动参数线性化处理，然后在速度坐标系中使用欧

拉四元素估计方法计算姿态角，以飞行的航向角、横

滚角和俯仰角为约束参量模型构建Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ函

数，构建控制律，实现飞行轨迹偏离误差反馈控制，

最后通过仿真实验进行性能验证，得出有效性结论．

２　数学模型构建与控制约束参量分析

２．１　飞行运动数学模型及弹道方程

为了实现飞行轨迹偏离误差反馈控制，需要首

先构建运动数学模型和弹道方程，飞行弹道方程主

要包括动力学方程、运动学方程等，在构建飞行运动

数学模型之间，给出三个参考坐标系，分别为速度坐

标系犗狓３狔３狕３、横滚坐标系犗狓１狔１狕１、纵向坐标系

犗狓２狔２狕２、大地坐标系犃狓狔狕．假设飞机机身是一个

刚体模型，机身的纵向分布关于狓１犗狔１平面对称，在

稳态飞行过程中的飞行阻尼力、输出动力是线性变

化的［８］，忽略因横滚和回旋弹道造成的姿态参量测

量误差．根据上述设计原理，在纵向运动模型下，构

建飞机飞行运动的弹道模型，得到动力学方程、运动

学方程和水平定常回旋弹道方程描述如下：

（１）动力学方程

犿犞
·

＝－犡－犿犵ｓｉｎθ （１）

犿犞θ
·

＝犢ｃｏｓγ犞－犣ｓｉｎγ犞－犿犵ｃｏｓθ （２）

－犿犞ｃｏｓθψ

·

犞 ＝犢ｓｉｎγ犞＋犣ｃｏｓγ犞 （３）

犑狓ω
·

狓－犑狓狔ω
·

狔＋（犑狕－犑狔）ω狕ω狔＋犑狓狔ω狓ω狕＝犕狓

（４）

犑狔ω
·

狓－犑狓狔ω
·

狓＋（犑狓－犑狕）ω狓ω狕＋犑狓狔ω狕ω狔＝犕狔

（５）

犑狕ω
·

狕＋（犑狔－犑狓）ω狔ω狓＋犑狓狔（ω
２
狔－ω

２
狓）＝犕狕

（６）

（２）运动学方程

狓
·

＝犞ｃｏｓθｃｏｓψ犞 （７）

狔
·

＝犞ｓｉｎθ （８）

狕
·

＝－犞ｃｏｓθｓｉｎψ犞 （９）


·

＝ω狔ｓｉｎγ＋ω狕ｃｏｓγ （１０）

ψ

·

＝（ω狔ｃｏｓγ－ω狕ｓｉｎγ）／ｃｏｓ （１１）

γ
·

＝ω狓－ｔａｎ（ω狔ｃｏｓγ－ω狕ｓｉｎγ） （１２）

（３）水平定常回旋弹道方程

ｓｉｎβ＝ｃｏｓθ［ｃｏｓγｓｉｎ（ψ－ψ犞）＋

ｓｉｎｓｉｎγｃｏｓ（ψ－ψ犞）］－ｓｉｎθｃｏｓｓｉｎγ

（１３）

ｓｉｎα＝ ｃｏｓθ［ｓｉｎｃｏｓγｃｏｓ（ψ－ψ犞）－ｓｉｎγｓｉｎ（ψ－ψ犞｛ ）］－

ｓｉｎθｃｏｓｃｏｓ｝γ ／ｃｏｓβ （１４）

ｓｉｎγ犞 ＝ （ｃｏｓαｓｉｎβｓｉｎ－ｓｉｎαｓｉｎβｃｏｓγｃｏｓ＋

ｃｏｓβｓｉｎγｃｏｓ）／ｃｏｓθ （１５）

以上各式中，狓，狔，狕为飞机机身的质心；犿为机

身质量；θ为初始导弹倾角，表示为速度矢量（犗狓２

轴）与水平面间的夹角，ψ犞 为回旋横滚定角，α为飞

行轨迹偏离角，表示为飞行器质心的速度矢量（犗狓３

轴）在纵向对称面犗狓１狔１上的投影与犗狓１轴之间的

夹角；γ为差动舵角；犡，犢，犣表示侧向、纵向和横向

力矩；犕狓，犕狔，犕狕分别表示飞行动力输出反馈特征

向量；犑狓，犑狔，犑狕分别表示系统中漂移不确定参量．

５０１
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２．２　飞行轨迹的摄动参数线性化处理

采用链式法则进行飞行轨迹的摄动参数线性化

处理［９］，构建飞行轨迹三通道模型可表示为

φ
··
犪 ＝－（犫１＋Δ犫１）φ

·
犪－（犫２＋Δ犫２）φ犪－（犫３＋Δ犫３）δφ＋犳犱１

ψ
··
犪 ＝－（犫１＋Δ犫１）ψ

·
犪－（犫２＋Δ犫２）ψ犪－（犫３＋Δ犫３）δψ＋犳犱２

γ
··
＝－（犱３＋Δｄ３）δγ＋犳ｄ

烅

烄

烆 ３

（１６）

式中，φ犪，ψ犪，γ为飞行姿态角；φ
·
犪，ψ
·
犪，γ
·为相应飞行姿

态角下的角速度；φ
··
犪，ψ
··
犪，γ
··为导弹飞行姿态角加速

度；犫１，犫２，犫３，犱３为飞行控制中陀螺仪、加速度计和

磁力计的测量值；Δ犫１，Δ犫２，Δ犫３，Δ犱３ 为稳态二阶线

性误差，犳犱１，犳犱２，犳犱３为重心侧移量，δφ，δψ，δγ为俯

仰、偏航、滚转通道的控制输入．输入摄动参数，假设

不存在模型误差，通过链式法则的分配控制律，实现

飞行轨迹的摄动参数线性化处理输出为：

φ
··
犪 ＝－犫１φ

·

犪－犫２φ犪－犫３δφ＋ρ１

ψ
··
犪 ＝－犫１ψ

·
犪－犫２ψ犪－犫３δψ＋ρ２

γ
··
＝－犱３δγ＋ρ

烅

烄

烆 ３

（１７）

其中

ρ１＝－Δ犫１φ
·
犪－Δ犫２φ犪－Δ犫３δφ＋犳犱１ （１８）

ρ２＝－Δ犫１ψ
·
犪－Δ犫２ψ犪－Δ犫３δψ＋犳犱２ （１９）

ρ３＝－Δ犱３δγ＋犳犱３ （２０）

上述摄动参数分别表示俯仰角速度指令、横滚

角偏离修正指令和重心侧移修正指令．

３　控制律设计优化

３．１　姿态角参量解算

在上述进行了飞行运动数学模型构建和弹道方

程分析的基础上，进行飞行轨迹偏离误差反馈控制

优化设计，提出一种基于Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ动态逆泛函的

飞行轨迹偏离误差反馈控制数学模型．在速度坐标

系中使用欧拉四元素估计方法计算姿态角［１０］，四元

素表示的坐标变换矩阵描述如下：

犜＝犆
狀
犫 ＝

狇
２
０＋狇

２
１－狇

２
２－狇

２
３ ２狇１狇２－狇０狇（ ）３ ２狇１狇３＋狇０狇（ ）２

２狇１狇２＋狇０狇（ ）３ 狇
２
０－狇

２
１＋狇

２
２－狇

２
３ ２狇２狇３－狇０狇（ ）１

２狇１狇３－狇０狇（ ）２ ２狇２狇３＋狇０狇（ ）１ 狇
２
０－狇

２
１－狇

２
２＋狇

熿

燀

燄

燅
２
３

（２１）

采用四阶龙格库塔法求解微分方程，以飞行的

航向角、横滚角和俯仰角为约束参量，计算飞行控制

约束参量四元素的更新值：

犓１＝
犺
２
ω（） （）狋犙狋

犓２＝
犺
２
ω狋＋

犺（ ）２ （）犙狋＋
犓１［ ］２

犓３＝
犺
２
ω狋＋

犺（ ）２ （）犙狋＋
犓２［ ］２

犓４＝
犺
２
ω狋＋（ ） （）犺 犙狋＋犓［ ］３

犙狋＋（ ）犺 ＝ （）犙狋＋
犺
６
犓１＋２犓２＋２犓３＋犓（ ）

烅

烄

烆
４

（２２）

式中，犺为姿态参量修正的更新步长；飞机的航向、

横滚和水平舵偏角的控制指令为狇
－

ＣＯＭ ＝狇
－

ＭＡＸ；φＣＯＭ

＝±５０
°；δ犇 ＝δＭＡＸ，对不同的弹道进行稳态跟踪误

差测量：

犲
·

１＝ω２－
·

狉 （２３）

结合对运动学和动力学方程的求解结果，以差

动舵角去抵消重心侧移［１１］，此时某时刻真实的姿态

角为

ω２狉＝－犮１犲１＋
·

狉－λ１ζ１ （２４）

式中，犮１，λ１均大于零，在定姿解算过程中引入积分

项ζ１，定义ζ１＝∫
狋

０
犲１（τ）犱（τ），代入欧拉角公式得到

姿态角的误差反馈修正输出为

犲２＝ω２－ω２狉＝ω２＋犮１犲１＋λ１ζ１－
·

狉 （２５）

当飞机处于非加速运动状态时，重心偏离纵轴

引起机身侧倾，定义一个Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ函数进行角度

校正，选择Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ函数为

犞１＝
１
２
犲１

２ （２６）

对Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ函数求导：

犞
·

１＝犲１犲２－犮１犲１
２
－犲１λ１ζ１ （２７）

角度校正的输出为

犲
·

１＝犲２－犮１犲１－λ１ζ１ （２８）

采用加速度和航向陀螺仪采集飞行姿态角数

据，根据Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ动态逆泛函进行姿态参量解算，

解算结果为

θ＝ａｒｃｓｉｎ－犜（ ）３１ （２９）

γ＝

ａｒｃｔａｎ
犜３２
犜（ ）
３３

， 犜３３＞０

π．ｓｉｎ犜３２＋ａｒｃｔａｎ
犜３２
犜（ ）
３３

， 犜３３＜

烅

烄

烆
０

（３０）

ψ＝

ａｒｃｔａｎ
犜２１
犜（ ）
１１

， 犜１１＞０

π．ｓｉｎ犜２１＋ａｒｃｔａｎ
犜２１
犜（ ）
１１

， 犜１１＜

烅

烄

烆
０

（３１）
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　第６期 陈筱，等：飞行轨迹偏离误差反馈控制数学模型仿真

３．２　控制律的稳定性设计

把上述姿态参量的解算结果代入飞行运动方程

和弹道方程中，通过Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ动态逆泛函，得到在

俯仰通道中飞行轨迹偏离的差动舵角误差为

犲
·
２＝ω

·
２－ω

·
２狉 （３２）

将飞机的质量、重心等参数代入自适应律，联立

上式有：

犲２＝α犞
２
＋犿犵（ｓｉｎ＋犞ω２）＋犿（ｃｏｓ＋

犞ω２）＋犮１犲２＋λ１犲１－犮２１犲２－犮１λ１ζ１－
··

狉

（３３）

在整个纵向制导面，飞机以水平定常回旋飞行，

忽略飞机横倾对姿态解算误差的影响，构建第二个

Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ函数为

犞２＝犞１＋
１
２
犲２
２ （３４）

求导：

犞
·

２＝犞
·

１＋犲１犲
·
２ （３５）

构建飞行轨迹偏离误差反馈修正的控制闭环

系统，通过参量自整定性处理，调整重心侧移，使

重力矩与失衡力矩平衡，得到优化后的控制律描

述为

犞
·

２＝犲１犲
·
２－犮１犲

２
２－λ１ζ１犲１＋犲２［α犞

２
＋犿犵（ｓｉｎ＋

犞ω２）＋犿（ｃｏｓ＋犞ω２）＋

犮１犲２＋λ１犲１－犮
２
１犲２－犮１λ１ζ１－

··

狉］ （３６）

根据Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ稳定性原理，上述设计的控制

律是稳定收敛的，由此实现飞行轨迹偏离误差反馈

控制．

４　仿真测试分析

为了测试本文设计的控制模型在实现飞行稳

定性控制中的优越性能，进行仿真实验，实验在

ＶＣ＋＋６．０环境下编写Ｖｅｇａ应用程序实现，读取

已存档的飞行姿态六自由度数据，姿态参量数据

的采集采用航向陀螺仪、加速度计和磁力计等传

感器设计采集，采用１２位 ＡＤＣ三轴电子罗盘

ＬＳＭ３０３ＤＬＨ记录飞机的惯导测量参数，采用

Ｌ３Ｇ４２００Ｄ陀螺仪进行航向控制．设定飞机稳态飞

行的高度为１２００ｍ，在大迎角飞行的转弯半径为

１２ｒａｄ，下降速度２０ｍ／ｓ，直航段的固定俯仰角为

１２°，陀螺仪对姿态参量的采样周期为０．０２ｓ，加速

度计的测量范围设定为±２／±４／±８ｇ，数字磁力

计的测量范围为±１．３－±１０．１Ｇａｕｓｓ，动态逆控

制的自适应参数ε１＝０．１，估计初值为δ^０＝－１５，

水平定常回旋控制参数λ１＝１，λ２＝１，犮１＝２，犮２＝

２．根据上述仿真环境和参量设定，进行飞行轨迹

偏离误差反馈控制分析，首先进行飞行姿态数据

采集，以飞行的航向角、横滚角和俯仰角为约束参

量进行优化控制，得到姿态角与真值的偏差如图１

所示．

图１　姿态角与真值的偏差

由图１得知，在通常状态下，飞机飞行轨迹的

姿态角与真值存在偏差，采用本文方法进行控制

设计，实现轨迹偏离误差修正，并加入强度为

３５ｄＢ的气流干扰，图２给出了未加入干扰和加入

干扰后采用本文控制方法进行航向轨迹偏离修正

后的误差．

图２　飞行轨迹偏离误差修正结果

分析图２结果得知，采用本文方法进行飞行控

制优化处理，降低了飞行轨迹的偏离误差，使得航

向角误差稳步收敛到零．为了对比性能，采用本文

方法和传统方法，得出飞行轨迹控制精度对比结

果如图３所示，相关的参量误差统计分析结果见

表１．
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图３　控制精度对比

表１　姿态参量的误差对比

飞行

参量
本文方法 文献［５］ 文献［７］

最大

值

平均

值

均方

差

最大

值

平均

值

均方

差

最大

值

平均

值

均方

差

横滚角 ０．４３４ ０．３２４ ０．００３２ ０．５４３ ０．３２１ ０．０６５２ ０．４３２ ０．５４３ ０．０６５３

俯仰角 ２．５４３ １．５５４ ０．００４３ ２．４３２ ２．５５８ ０．０５６６ ２．８４４ ２．５３２ ０．０９６５

航向角 ５．４３２ ４．５６４ ０．００２１ ５．６５４ ５．８７６ ０．０７５５ ５．４６７ ４．２１３ ０．０７８８

５　结束语

本文提出一种基于Ｌｙａｐｕｎｏｖｅ动态逆泛函的

飞行轨迹偏离误差反馈控制数学模型．采用纵向模

型构建飞机的运动数学模型和弹道方程，采用链式

法则进行飞行轨迹的摄动参数线性化处理，以飞行

的航向角、横滚角和俯仰角为约束参量模型，通过动

态逆泛函构建控制律，实现飞行轨迹偏离误差反馈

控制．研究得知，采用该模型进行飞行控制的稳定性

较好，姿态参量的跟踪精度较高，轨迹偏离误差较

小，控制品质较优，具有较高的应用价值．
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