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推力矢量控制飞行的仿真研究
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摘要: 针对推力矢量控制飞行进行了仿真研究。推力矢量参与飞行控制, 提高了飞机过失速飞行控制能力。

在已建立的飞机和部件级的推进系统模型的基础上,进行了过失速机动飞行仿真, 对推进系统常规控制与稳

定性控制作了对比, 结果验证了推力矢量控制飞行的可行性。
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1　引　言

　　推力矢量即可在过失速机动飞行条件下与气

动舵面结合控制飞机, 也可在飞行控制系统发生

机械故障情况下单独控制飞机,作为飞机的应急

飞行控制系统, 提供飞机紧急转弯,返航,着陆等

需求。文献[ 1]研究了仅使用发动机推力作为应急

飞行控制系统的仿真和飞行验证;文献[ 2]的仿真

是利用推力矢量和气动舵面同时控制飞机进行过

失速机动;本文进行了过失速机动飞行仿真,对推

进系统常规控制与稳定性控制作了对比,通过仿

真结果分析为推力矢量控制飞行提供定量化依

据。

2　推力矢量模型

　　推力矢量 F p 为进气道冲压阻力 F i 和矢量喷

管推力F n之合力。以飞机机体坐标系为右手坐标

系, 则推力矢量 F p 和其产生的力矩 T p 可表达

为:

Fp =

Fnx + F ix

Fny + F iy

Fnz + F iz

=

Fncos�pcos�y - F ico s�co s 
Fnsin�pcos�y - F isin�cos 

- Fnsin�p sin�y - F isin�sin 

T p =

0 - z n y n

z n 0 - x n

- y n x n 0
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+

0 - z i y i
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- y i x i 0
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其中: �,  , �p , �y 为分别为攻角、侧滑角、矢量喷管
俯仰偏角和偏航偏角; x , y , z 为力臂坐标, 下标 n

和 i代表矢量喷管和进气道。

3　飞机/发动机一体化模型

　　以安装单台涡轮风扇发动机的飞机为对象,

建立其 6自由度刚体飞机模型和详细的推进系统

模型。所建发动机模型忽略流路气体的容腔效应,

认为发动机通道内气体流量瞬间平衡,故所建的

详细的推进系统模型由转子运动的微分方程和流

量连续,内外涵出口压力平衡等的代数约束方程

组成。对于所研究的飞机和发动机模型可用如下

微分方程和代数方程描述:

x
�= f ( x , !, u) ( 1)

0 = g ( x ,!, u) ( 2)

其中: 状态量 x= [ nl nh v t � p q r ∀#∃p x p y p z ] T

分别代表发动机低压转子转速, 高压转子转速, 飞

行速度, 攻角,侧滑角, 3个体轴角速度, 3个姿态

角, 3个空间坐标。控制量 u= [ w f A 8 w af �p �y �h

�a �r ] T
分别代表主燃油流量、矢量喷管面积,加力



燃油流量、矢量喷管俯仰偏角、矢量喷管偏航偏

角、升降舵偏角、副翼偏角、方向舵偏角。压比向量

!= [ !f ,!c,!ht ,!lt ] T 分别代表风扇压比,压气机压

比,高压涡轮落压比和低压涡轮落压比。方程( 1)

代表刚体飞机的运动方程和发动机转子的运动方

程,反映系统动态特征, 向量 !是代数约束方程
( 2)中的未知量。而方程( 2)代表发动机内外涵出

口静压平衡, 燃烧室出口流量连续,高压涡轮出口

流量连续和加力燃烧室出口流量连续,反映发动

机流道内压力和流量瞬间平衡关系。这样在飞行

仿真模型中使用了详细的推进系统模型。

4　综合飞行/推进控制系统

　　综合飞行/推进控制系统用来解决飞机与发

动机的耦合关系。发动机控制系统模型:发动机稳

定性控制中采用比例控制方法;由于进气畸变降

低发动机性能和发动机压缩部件的稳定边界, 导

致稳定裕度减小, 发动机喘振的可能性加大;同时

矢量喷管偏转角影响喷管喉道面积, 偏转角增大

使喉道面积减小, 风扇压比提高, 稳定裕度降低;

故在发动机控制系统形成由主燃油流量 w f 控制

低压转子转速, 喷管面积控制风扇压比 !f 回路,

以保持风扇具有足够的稳定裕度。飞行控制系统

模型:采用动态逆方法构造飞行控制模型, 用于跟

踪飞行指令。将这些模块进行综合,构成完整的综

合飞行/推进控制仿真系统,见图 1。图中推力估

计器是利用发动机测量参数估计发动机推力, 提

供给飞控系统用于矢量喷管偏角控制;而发动机

控制则需要飞行参数, 如攻角,侧滑角和马赫数

M 用于进气道畸变量估算, 确定风扇压比指令。

其中飞行控制系统中向量 z 和 y 为飞行状态量,

下标 c代表指令, f o, f i, go, gi 为动态逆构造项, k

为增益。

5　仿真结果

　　先进战斗机的超机动飞行控制能力使飞机能

够在低速、大攻角、大侧滑角过失速条件下飞行,

导致飞机气动舵面效率很低,只有推力矢量参与

飞行控制,才能保证飞机的可操纵性;其次使飞机

的动力学操纵体现出非常强烈的非线性特征, 导

致过失速机动飞行控制成为复杂的非线性控制;

而且发动机在更加恶劣的入口流场畸变条件下工

作,不但降低了发动机性能,更严重情况将引起发

动机不稳定工作,因此保证推进系统在强烈进气

畸变的条件下稳定工作, 并提供飞行必需的推力

是飞机过失速机动飞行的必要条件, 因此解决发

动机在保证需用推力条件下稳定工作很有意义。

本文提出了发动机稳定性控制和用动态逆构造的

非线性飞行控制方法, 试图通过仿真来模拟飞机

过失速机动飞行所遇到的问题。

本文仿真的飞机气动数据来源于 NASA

Lanley 对 F-16 飞机缩比模型的风洞试验, 原数

据覆盖宽广的范围,攻角从- 20°到 90°,侧滑角从

- 30°到 30°, 飞机详细参数参见文献[ 3]。涡轮风

扇发动机模型的部件数据来自文献[ 4]的无量纲

化部件特性,设计点参数参考 F100发动机的设

图 1　综合飞行/推进控制仿真系统示意图
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图 2　过失速机动转弯飞行仿真
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计参数。在飞行仿真求解时,由于发动机模型中含

有代数约束方程, 因而采用牛顿—拉易森迭代方

法对飞机模型和发动机模型联立求解。在程序计

算时, 假定进气道可变唇口角和辅助进气门自动

随飞行攻角打开或关闭, 保证进气道出口畸变指

标较小。

图 2为分别采用发动机常规控制和稳定性控

制的过失速机动转弯仿真对比的部分结果。发动

机常规控制: 油门角度设定低压转速,主燃油流量

控制低压转速不变;加力时油门角度设定喷管面

积,加力燃油流量控制涡轮落压比不变。飞行条

件:高度 3000 m ,飞机以 180 m / s平飞进入。飞行

指令: 5 s 内推油门到最大; 发动机加速 3 s 后, 在

3 s内匀速改变飞行攻角 �到 45°, 保持 9 s, 再匀

速退回到 30°攻角, 保持机动结束; 与此同时 1秒

内改变滚转角 ∀到 80°保持 15 s 左右, 匀速返回

平飞姿态;保持侧滑角  为 0°。图 2( b) , ( c) , ( d)

为两种仿真的 �,  , ∀的响应曲线,没有明显区别;

由于飞行攻角的变化, 使飞行速度快速减小,后又

加速,见图 2( a) ; 与此同时矢量喷管参与飞行控

制,俯仰偏角和航向偏角随时间的变化曲线见图

2( e) , ( f ) ;飞行轨迹随时间的变化曲线见图 2( g ) ,

转弯半径为 300 m 以内;图 2( h)表示由于飞行攻

角和飞行速度引起的发动机入口进气畸变量的变

化,主要与飞行攻角、侧滑角和飞行速度相关; 图

2 ( i)表示发动机压比控制回路针对不同的畸变

值,改变喷管面积调整压比指令的相应曲线,表明

压比控制回路可以很好的跟踪压比指令; 图 2( j)

为由进气畸变引起的风扇稳定边界损失和常规控

制的风扇压比与稳定性控制的风扇压比变化曲

线,表明稳定性控制在发动机入口畸变的情况下

向下调整风扇压比,以保证发动机必需的稳定裕

度;图 2( k) , ( l )为常规控制与稳定性控制发动机

推力的对比, 表明稳定性控制由于下调风扇压比

会使发动机 x 轴向推力减小,但仿真表明飞机可

以完成过失速机动的飞行任务。

推力矢量控制飞行增强了飞机作战机动性,

但同时需要进行更广泛的综合飞行/推进控制研

究。
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Simulation of Vector Thrust Control Flight

WANG Li-feng, ZHANG Jin, TAN G Hai-long

( 4th Dept . , Beijing University of Aeronaut ics and Astronaut ics, Beijing 100083, China )

Abstract: A sim ulat ion about vector thr ust cont ro l f light w as com pleted. On the basis of aircraft

model and propulsion model , post stall flig ht simulation on rout ine engine control and engine stability

cont rol w as accomplished. T he r esul ts verify feasibilily of the vecto r thrust contr ol f light .

Key words : vector thr ust contol ; eng ine m odel; aircraf t model;

integrated flight and pr opulsion control
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