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推力矢量型 V/STOL飞行器短距降落控制
策略设计

龚    正1，李沛晋1，王子安1，周    涛1，陈永亮1，曲晓雷2

（1.  南京航空航天大学 航空学院

非定常空气动力学与流动控制工信部重点实验室，南京 210016；

2.  中国航空工业集团有限公司 沈阳飞机设计研究所，沈阳 110000）

摘　　　  要：    针对推力矢量型垂直 /短距起降（V/STOL）飞行的短距降落（SRVL）过程，进行了纵向动力学建

模。基于飞机的减速性能与轨迹、速度稳定性，采用可达平衡集方法，构建了策略参数的边界，制定了参数

选取标准，设计一种制定短距降落策略的方法。根据降落策略，分段进行了相应的控制框架建立，内环采用

动态逆控制律，并引用一种基于频域尺度的效能分配准则进行控制分配设计。基于蒙特卡洛仿真法，对降落

策略的鲁棒性进行了仿真验证，结果表明：针对不同降落阶段的策略参数边界制定方法能够满足该阶段的任

务需求，且这些参数边界对短距降落策略制定有着明确的参考意义。以 L1自适应控制器作为内环增稳控制

器，所设计的短距降落策略使得飞行器在着陆过程中有着良好的轨迹鲁棒性。
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Abstract:   A method  to  design  the  landing  strategy  for  vertical/short  takeoff  and  landing  vehicles
(V/STOL)  was  established  for  the  shipborne  rolling  vertical  landing  (SRVL)  process.  A  longitudinal
dynamic  model  of  the  protype V/STOL aircraft  was  established,  and then the  boundaries  of  the  strategy
parameters  were  determined  using  attainable  balance  set  methods,  on  the  basis  of  the  deceleration
performance,  trajectory  stability  and  airspeed  stability.  The  criterion  of  the  strategy  parameters
specification was also given. Then the control scheme of the strategy was piecewise constructed, where the
dynamic  inverse  methods  were  applied  to  the  inner  loop.  A  frequency-domain-based  control  allocation
criterion  was  introduced  into  this  architecture  to  design  the  control  allocator.  Finally,  this  strategy  was
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verified  by  Monte  Carlo  simulations  for  its  robustness  performance.  The  results  showed  that:  the
formulation method for strategy parameter boundaries of each landing stages satisfied their  requirements
respectively,  and  these  parameter  boundaries  had  explicit  reference  significance  to  the  landing  strategy
formulation.  The landing strategy using L1 adaptive theory for inner loop stability augmentation enables
the aircrafts to have excellent trajectory robustness performance.

Keywords:   thrust vector；short landing；attainable equilibrium set；speed stability；
landing control strategy

 

推力矢量型 V/STOL（vertical/short takeoff and
landing）飞行器是一种兼具起降悬停和高速前飞

特性的飞行器。相对于常规滑跑降落，其独特的

起降方式有着较好的起降性能表现[1-4]。除此之

外还有一种新兴的降落方式-短距降落（shipborne
rolling vertical landing，SRVL）[5]。短距降落相比于

垂直降落的优势在于改善了动力系统对最大着陆

质量的限制，除了动力系统的直接升力外，还能

依靠机翼在飞行器前飞时产生的升力，使得飞行

器返航时可携带更多载荷。

目前对于短距降落的公开文献较少。而与推

力矢量飞行器短距降落过程类似的技术研究是在

舰载降落过程中采用直接力控制方式进行着舰控

制。这类研究主要分为两种：一是针对导弹上的

动力阀门产生的直接力进行的研究；另一类则是

鸭式飞机等这类采用气动舵面产生直接升力的研

究，且注重控制方法的设计。文献 [6]基于特征

结构配置法对直接力着舰控制方法进行解耦，实

现了对纵向运动长、短周期模态的解耦，油门、纵

杆通道的解耦。文献 [7]采用两层并联动态逆控

制框架设计，采用全量非线性 E-2C涡桨飞机模型

进行仿真，验证了动态逆控制效果的可行性。文

献 [8]采用自抗扰控制律设计的非线性控制器，

对鸭式飞机的着舰着陆的纵向轨迹控制进行了仿

真研究。文献 [9]采用一种基于频域尺度的效能

分配准则进行控制分配设计，较好地解决了油门

和纵向通道的耦合问题。虽然针对推力矢量这种

直接力控制的研究文献较少，但针对气动舵产生

直接力的控制律方法的研究已经较为成熟，且仿

真结果较好，所以本文着重于讨论短距降落过程

策略的制定问题。

短距降落策略的制定主要在于使飞行器在过

渡过程中有足够的安全性与稳定性，且由于短距

降落时飞行器的触地速度一般极低，需要有一定

的策略保证飞行器能够在触地时刻调整稳定至预

设的飞行状态。文献 [10]对 STOVL(short take off
vertival landing)无人机进行了飞行品质与飞行性

能的相关评估，并根据评估结果，设计了无人机

整个飞行过程的控制律与控制策略。文献 [11]
针对飞翼布局无人机着舰下滑飞行过程，通过飞

行稳定性分析，根据飞行品质对飞行轨迹稳定性

的约束，计算了达到一级飞行品质的着舰飞行速

度。文献 [12]给出了速度稳定性的计算方法，并

总结出传统计算方法在不同飞行情况下的鲁棒性。

文献 [13]给出了一些军标中对于着舰下沉率的

计算方法，并分析了计算参数。

本文针对矢量喷管-升力风扇飞行器，如图 1
所示，为满足其在更狭小危险的飞行环境下的降

落需求，需要设计一套精准、平稳的降落策略，

使其在满足飞行品质的前提下，拥有更良好的降

落性能。由于该 V/STOL飞行器推进系统和气

动舵面均具备对飞行器进行六自由度控制的能

力，且随飞行状态变化还有较强的非线性，这对

整个短距降落策略的制定提出了要求，需要短距

降落策略的制定综合考虑多种因素，使得控制律

的设计具有可行性，实现对航迹、速度、姿态的

有效控制，在短距降落过程全包线内取得满意的

飞行品质。

 
 

图 1    矢量喷管-升力风扇飞行器模型

Fig. 1    Vector nozzle-lift fan aircraft model
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 1    V/STOL的推力矢量方案

缩比 F35b飞行器的动力系统采用了如图 2
所示的方案，主要参数如表 1所示。当飞机处于

巡航模式时，三轴承矢量喷管向后偏转，为缩比

飞行器的飞行提供推力。当飞机处于垂直模态时，

三轴承矢量喷管向下偏转 90°，同时升力风扇开

启，两者共同提供无人机飞行所需的升力，并且

通过控制升力风扇与主涵道风扇的转速为无人机

提供俯仰稳定。两侧的滚转喷管通过滚转控制调

节机构使其空气流量一致，为无人机提供滚转稳

定性，同时通过对两侧空气流量的控制完成对无

人机的滚转操纵。动力系统还可通过对三轴承矢

量喷管的左右偏转来实现航向操纵与提供偏航

稳定。
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1 升力风扇和辅助电动机动力子系统； 2 主进气道；

3 辅助进气道； 4 主涵道风扇和主电动机动力子系统；

5 发动机筒体； 6 滚转喷管； 7 滚转控制调节机构；

8 三轴承矢量喷管。

图 2    动力系统示意图

Fig. 2    Diagram of power system
 
 

表 1    V/STOL飞行器主要参数

Table 1    Main parameters of V/STOL aircraft

参数 数值

质量/kg 13
巡航速度/（m/s） 30

巡航高度/m <100

 2    性能分析

 2.1   短距降落性能对比

为了对比短距降落相比于常规降落的优势，

本文采取以往用来构建可控飞行边界的可达平衡

集的方法[14-16]，分别计算常规降落和短距降落时，

飞行接地状态的限制区域。飞行器降落时的状态

约束主要是姿态角、航迹倾角及飞行速度的限制，

具体限制由下式给出：


α̇ = 0, q̇ = 0, q = 0
0 < θ < θmax
γ = γ0

Vt = V
δn,min < δn < δn,max

（1）

α̇ q̇

θ θmax γ

γ0 = −4° Vt

δn δn,min

δn,max

δn,min = 0° δn,max =90°
δn,min = 0° δn,max = 0°

式中 和 分别为攻角的微分量和俯仰角速度的

微分量； 和 为俯仰角和最大俯仰角；  为航迹

倾角，预设航迹倾角 ； 为空速；V为飞机

此时对应的速度； 为矢量喷管的纵向倾转角；

和 为矢量喷管倾转角的边界限制，在短距降

落阶段为 ， ，在常规降落阶段为

， 。计算的流程图如图 3所示。

 
 

开始

初始化模型参数

初始化计算条件
与约束条件

配平计算

得到配平结果

是否计算完
所有状态

结束

改变速度与质量

否

是

得到由速度和质量
限制的接地时刻飞
行状态限制区域

图 3    计算流程图

Fig. 3    Calculation flow chart
 

质量计算下边界为飞行器自身质量 13 kg，速
度计算左边界为 0 m/s，右边界则由跑道长度和具

体飞行器的滑跑减速能力而定，设为 25 m/s。
图 4给出了短距降落和常规降落的飞行状态

限制区域的计算结果，在质量为 13 kg的同时，飞

行器的最小接地速度从 18.5 m/s减小到了 6 m/s；
在常规降落的最小接地速度为 18.5 m/s时，最大

降落质量从 13 kg扩大到了 20.5 kg。计算结果表

明短距降落相比于常规降落，可以将同质量下的

接地速度和同速度下的飞行质量限制边界基本扩

大到一倍左右，有利于降落策略的制定与飞行任

务的规划。

 2.2   减速性能分析

飞行器在短距降落阶段需要有足够的速度控
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Vxg

V̇xg Vzg V̇zg

制能力，飞行器的沿地面轴系 x轴的前飞速度

的变化率 和 z轴的下沉率 的变化率 可以

由下式求得

V̇xg =
1
m

[（Tn cos δn+Tf）cos θ− q̄S CL sin γ−

（Tn sin δn+Tf）sin θ− q̄S CD cos γ]

V̇zg =
1
m

[（Tn cos δn+Tf）sin θ+ q̄S CL cos γ+

（Tn sin δn+Tf）cos θ− q̄S CD sin γ]−g
（2）

m Tf Tn

q̄ S

CL CD

式中 为飞行器质量； 和 分别是升力风扇的推

力和矢量喷管的推力； 和 为动压和参考面积；

和 为飞行器的升力系数和阻力系数。由于

在减速降落阶段一般是由统一油门开度大小控制

下沉率，矢量喷管倾转角控制前飞速度，由此飞

行器的动力学方程可以改为

V̇xg =
1
m

[（T cos δn+T）cos θ− q̄S CL sin γ−

（T sin δn+T）sin θ− q̄S CD cos γ]

V̇zg =
1
m

[（T cos δn+T）sin θ+ q̄S CL cos γ+

（T sin δn+T）cos θ− q̄S CD sin γ]−g

（3）

T

θ

θ

式中 为统一油门时升力风扇和矢量喷管的推力。

减速阶段飞行器的航迹倾角已经给定，所以近似

认为气动系数是俯仰角 的函数，给定一定的俯仰

角 ，计算所有推力和矢量喷管倾转角状态下的前

飞速度和下沉率的变化率，如图 5所示。

γ = −4° θ = 5°
V̇xg,min = −1.22 m/s θ = 3° V̇xg,min = −1.03 m/s

可以看到当航迹倾角给定为 ， 时，

， 时 ， ，

越大的俯仰角能产生越大的减速能力，但过大的

俯仰角会产生拖尾的危险。

 2.3   轨迹稳定性分析

飞机短距降落过程中，针对飞机的轨迹稳定 dγ/dVt < 0.032（°）/（km/h）

性也有一定的要求。一级飞行品质对飞行器轨迹

稳定性的要求[10,17] 为 ，
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图 5    减速性能分析图

Fig. 5    Deceleration performance analysis diagram
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Vt,min Vt,min−2.572 m/s

dγ/dVt ≤0.027（°）/（km/h） dγ/dVt

且在进场下滑最小空速 处与

处的 之差 。 可由

下式求得

dγ
dVt
= − ρS

2mg
(
2VtCD−4AVtC2

L

)
（4）

式中 ρ为大气密度，A为诱导阻力因子。根据本

文设计飞行器的稳定下滑运动约束条件，可以进

行配平计算

ψ = 0, ϕ = 0, β = 0
p = 0, q = 0, r = 0

（5）

ψ ϕ β p

q r

式中 、 、 分别为偏航角、滚转角和侧滑角， 、

和 分别为绕机体轴的滚转角速度、俯仰角速度

和偏航角速度，满足飞行品质要求的飞行速度与

航迹倾角有关，所以给定不同的航迹倾角进行配

平计算。

γ = −4°
Vt > 20 m/s

图 6为计算结果，虚线以下部分，两条红线中

间的绿线对应的速度范围为飞行品质对轨迹稳定

性要求的速度范围，给定航迹倾角 的时候，

一级飞行品质要求 。
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图 6    航迹稳定性分析图（γ=−4°）

Fig. 6    Track stability analysis diagram （γ=−4°）
 

 2.4   速度稳定性分析

具有速度稳定性的飞行器能够提高降落的成

功率及稳定性，减少风险。飞行器常规降落的速

度稳定判别式[11] 为

dTr

dq̄
> 0 （6）

Tr式中 为需用推力。关于短距降落的速度稳定性

的具体判别式鲜有公开文献给出，所以从常规的

速度稳定性开始分析，逐步推导出适用于短距降

落的速度稳定性判据。

当飞行器定直平飞的时候：

ß
Tr = D =CDq̄S
W = L =CLq̄S （7）

D L式中 为飞行器受到的阻力， 为飞行器受到的升

力， W为飞行器受到的重力，可得
Tr =

CDW
CL

q̄ =
W
CL

（8）

由此速度稳定的判别式可以改为

dTr

dq̄
= S

d
Å

CD

CL

ã
d
Å

1
CL

ã （9）

当飞行器是定直下滑的时候，运动方程为ß
Tr = D+W sin γ
L =W cos γ

（10）

CD/CL 1/CL于是判别式中的 和 变为了
CD

CL
=

Tr−W sin γ
W cos γ

=
T

W cos γ
− tan γ

1
CL
=

q̄S
W cos γ

（11）

CL CD

dCD/dCL

虽然定常下滑时的式（8）变为了式（11），但文

献 [11]说明了，因其只是 和 与平飞时稍有不

同，导数 按定常下滑时新的气动系数值

来，判别式仍然适用。由于在短距降落过程中，

动力系统会直接提供升力，所以式（10）变为ß
Tr = D+W sin γ
L =W cos γ−Lt

（12）

Lt式中 为动力系统产生的直接升力，所以式（11）
变为 

CD

CL
=

Tr

W cos γ
− tan γ

1
CL
=

q̄S
W cos γ−Lt

（13）

W cos γ−Lt > 0可以看出，当 时，判别式的符

号仍然可由式（6）确定。

θ3 = 3°
Vxg Vzg

以准备接地段的俯仰角 为例，不同前

飞速度 和下沉率 对应特定的航迹倾角，从而

有着确定的攻角及升阻系数，便能确定该状态点

的速度稳定性。如图 7（a）所示，绿点表示为速度

稳定点，红点为不稳定点，从原点出发，连接整个

稳定区域的边界点所得到的扇形区域即是飞行器

处于速度稳定状态下对应的航迹倾角。为了得到

整个可行的航线区域，将不同俯仰角下的区域连
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接起来即成了航线可行区。

γ = −9.3° γ = −4.6°

图 7（b）中，随着俯仰角变大，满足速度稳定

性的航迹倾角的限制范围逐渐变小，图 7（c）中航

迹倾角的限制范围从 变为了 。

构建短距降落的策略参数边界与构建变体飞

行器降落的过渡走廊类似[18-19]，都是通过分析各

类限制因素构建出边界，然后在边界内寻找合适

的参数。传统构建边界的方法是分别考虑各种限

制因素，构建出对应的限制边界，最后综合得到

总的边界。利用可达平衡集构建参数边界的方法

可以综合考虑因素一次性构建边界，该方法具有

较强的通用性与计算鲁棒性，不受飞行器类型的

限制。但构建的边界是离散点边界，精细化边界

时计算量会陡增。

 3    短距降落策略

 3.1   短距降落策略制定

整个短距降落过程在空中分为三个阶段，即降

高减速段（阶段Ⅰ）、稳定调整段（阶段Ⅱ）和准备

接地段（阶段Ⅲ），如图 8所示。

 3.1.1    降高减速段

飞行器从最后一个航点，以巡航状态开始降

高减速，期间飞行器还具有较高的飞行速度，所

以可以依靠气动舵对飞行器的姿态进行控制来追

踪航线。且在这个过程中飞行器基本是依靠气动

力进行减速，动力系统处于怠速状态，所以该阶

段可以用来完成矢量喷管的过渡偏转。

V2 V2

V2

γ = −4°

V1 =

24 m/s V2 = 20 m/s

降高减速段和稳定调整段的分段速度称为窗

口速度 ， 设定过大会导致在稳定调整段内，飞

行器可能会无法完成对姿态及速度的稳定调整，

且矢量喷管也需要在极短的时间内完成过渡倾转，

造成飞行器惯量的急剧变化，增大失控危险；设

定过小则可能会使飞行器失速。 可由前述的轨

迹稳定性的分析进行合理选择。在初步设计时，

可以将航迹倾角定为 ，根据一级飞行品质

的速度范围，将最后一个航点的速度设为

，窗口速度 。

 3.1.2    稳定调整段

V2

V3

V3 14 m/s

θ

α θ

h2

h3

γ = −4°

V̇xg > 0.713 m/s2

飞行器在该阶段需要窗口速度 减为接地速

度 。本文为了检验控制器的设计能否保证飞行

器的短距降落有足够的稳定性，所以将接地速度

设为失速速度，为 。该阶段为保证飞行器

有足够的减速能力，通过预设一定的俯仰角 来控

制攻角 。而俯仰角 的设计依据是，为保证飞行

器的降落安全，会有相应的安全高度判断。从实

际的工程经验来说，窗口高度 为 15 m，而准备接

地的高度 为 5 m，飞行器需要至少在 10 m的降

高范围内减速至接地速度，当前的航迹倾角

，计算得稳定调整段的前飞距离为 143 m。

飞行器的前飞速度由窗口速度 20 m/s减为 14 m/s，

即要求 。为了使飞行器在稳定调
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图 7    航迹倾角分析图（θ=3°）

Fig. 7    Track angle analysis diagram （θ=3°）
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V̇xg >

1.069 5 m/s2 V̇xg > 1.069 5 m/s2

整段一定能达到预定姿态，所以需要增加一定安

全裕度，本文设定 50%的安全裕度，所以要求

，根据图 5，为使得 ，

至少需要 5°的俯仰角。

 3.1.3    准备触地段

γ3 = −4.08°

θ3 = 5° γ3 = −4.08°

θ3 = 5° γ3 = −4.08°

在准备触地段，利用矢量喷管和升力风扇

产生的直接升力来控制下沉率，通过矢量喷管

向后产生的分力来控制前飞速度，需要预设该

阶段的下沉率和姿态角，也即航迹倾角和姿态

角。这里从速度稳定性的角度对下沉率以及姿

态角进行设计。可以初步设计触地段的下沉率

为−1 m/s，所以准备接地段的航迹倾角 。

根据上文，对飞机速度稳定性分析的结果，从图 7

中可以看出当 时， 仍处在航迹

可行区内，由此可以准备触地段的俯仰角初步

设计为 ，航迹倾角初步设计为 。

θ2

短距降落阶段的各个预设状态与阶段的分

段标准是相互影响的，为了得到更为优质的短

距降落策略是需要逐步迭代设计的，根据初步

设计的预设值，对短距降落过程进行迭代优化，

可以得到最终较为优异的降落策略，迭代方式

如图 9所示，图中 为稳定调整段的俯仰角。

h

经过迭代优化，可得到最终的短距降落策略

如图 10所示，图中 为飞行高度。

 3.2   短距降落控制设计

针对文中第 3.1节内容设计的短距降落策略，

设计了短距降落控制框架，如图 11所示。

在降高减速段，飞机开启了纵向与横航向制

∆y

ψd ψc

导，以跟踪航线。横航向控制器以侧偏距 和期

望偏航角 为控制输入，计算输出偏航角指令 。

ẏd

首先，利用侧偏距按比例关系计算期望横航

向速度 ：

ẏd = kpy∆y （14）

kpy

1/kpy

式中 为偏航角控制器比例增益。式（14）旨在使

侧偏距按设计时间常数 线性收敛。
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图 8    短距降落分段示意图

Fig. 8    Schematic diagram of SRVL
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3
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是

改变γ
1
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根据V
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·
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图 9    短距降落策略制定流程图

Fig. 9    SRVL strategy flowchart
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∆ψd期望偏航角误差 则可通过期望横航向速

度计算：

∆ψd = arcsin（ẏd/Vg） （15）

Vg ∆ψd

∆ψd = ẏd/Vg [−π/2,
π/2] ∆ψd ψd

其中 为飞行器地速。通常认为 是小量，因此

可近似认为 ，其取值范围限制为

。偏航角指令则通过 与 计算获得

ψc = ψd+∆ψd ≈ ψd+ ẏd/Vg （16）

利用坐标旋转关系将姿态角变化率指令转化

为旋转角速度指令：
ϕ̇ = p+ tan θ (qsin ϕ+ r cos ϕ)
θ̇ = qcos ϕ− r sin ϕ
ψ̇ = (qsin ϕ+ r cos ϕ)/cos θ

（17）

根据上式可得到偏航角速度指令：

rc =
ψ̇c cos θ−qsin ϕ

cos ϕ
（18）

hd ḣd

h

纵向控制器以期望高度 、期望升降速度 、

飞行高度 为输入量，可以得到升降速度指令

ḣc = kph（hd−h）+ ḣd （19）

kph其中 为高度控制器比例增益，将升降速度指令

转换为航迹倾角指令

γc = arctan θ（ḣc/Vg） （20）

通过比例-积分控制，可以得到俯仰角指令

θc = kpγ（γc−γ）+ kiγ

w
（γc−γ）dt （21）

kpγ kiγ其中 为航迹倾角控制器比例增益， 为航迹倾

角控制器积分增益。

θ俯仰角 通过比例控制器实现控制：

θ̇c = kpθ（θc− θ） （22）

kpθ θ̇c其中 为俯仰角控制器比例增益， 为俯仰角变

化率指令。

根据式（17），俯仰角速度指令为

qc =
θ̇c

cos ϕ
+ r tan ϕ （23）

滚转通道上，根据比例控制器控制滚转角变

化率：

ϕ̇c = kpϕ（ϕc−ϕ） （24）

kpϕ其中 为滚转角控制器比例增益。

根据式（17），滚转角速度指令可表示为

pc = ϕ̇c− tan θ（qsin ϕ+ r cos ϕ） （25）

Vgd

Vg

δtn

速度通道上，期望地速 通过比例 -积分控

制器控制。输入量为飞行器地速 ，输出量为油

门开度指令 。

δtn = kpv（Vgd−Vg）+ kiv

w
（Vgd−Vg）dt （26）

kpv kiv其中 为速度控制器比例增益， 为速度控制器

积分增益。

此外，矢量喷管推力的倾转角指令随着地速

的减小不断增大。

U =
[
pc,qc,rc, δtn, δn

]以上所有指令合为内环角速度控制的输入向

量 。

在稳定调整段，横航向控制器与降高减速段

相同，纵向控制器俯仰通道控制与降高减速段相

同，高度控制器通道升降速度指令由式（19）求得。

根据比例-积分控制，可以得到油门开度与升

力风扇开度指令：

δt = δtn = kpḣ（ḣc− ḣ）+ kiḣ

w
（ḣc− ḣ）dt （27）

kiḣ其中 为高度控制器积分增益。

 

油门推到
90%

纵航向偏差
大于10 m

Vg<20 m/s或者h<15 m

h<5 m

h<1 m

1.5 s后

Vg<2 m/s

降高减速段：
纵航向沿航线飞行

开始减速
矢量喷管倾转角逐渐转

至配平倾转角

准备接地段 (高)：
关闭纵向航线控制，
控制俯仰角为5°，保

持前飞速度为14 m/s，
控制下沉率为−1 m/s，

准备接地

准备接地段 (低)：

复飞

滑跑减速段：
开启刹车    

接地：
关闭所有制导

与控制

稳定调整段：
由升力风扇和矢量喷
管油门开度控制下沉
率，由矢量喷管的偏

转控制前飞速度为14 m/s, 

并控制俯仰角为7°，
继续降高减速

图 10    短距降落策略图

Fig. 10    SRVL strategy diagram
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Vgd

Vg

δn

速度通道上，期望地速 通过比例 -积分控

制器控制。输入量为飞行器地速 ，输出量为矢

量喷管倾转角指令 。

δn = kpv（Vgd−Vg）+ kiv

w
（Vgd−Vg）dt （28）

准备触地段，各控制通道与稳定调整阶段相同。

内环控制律可以采用成熟的动态逆控制律设

计，但由于推力矢量飞行器的物理控制量不同，

需要针对其进行控制分配设计。

在低速悬停模式下，其主俯仰操纵力矩由升

力风扇与主涵道风扇转速差提供，滚转操纵力矩

由左右喷管开度提供，偏航操纵力矩由三轴承矢

量偏转提供；巡航模式下，俯仰操纵力矩由升降

舵提供。在这两种飞行模式下，俯仰控制通道的

指令可以直接传递给单一的执行机构。但是在过

渡模式下，由于升降舵与动力系统转速差控制效

能的变化，该阶段的俯仰控制是组合控制，此时

存在输入冗余，需要进行单独的控制分配设计。

横航向通道中和滚转通道同样是依靠气动舵和动

力系统喷口组合控制。从分配优先级来看，气动
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图 11    短距降落控制框架图

Fig. 11    SRVL control frame diagram
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舵有着高可靠性、高动态性、低耗能性的特点。

所以在控制分配上，优先分配气动舵，剩余的效

能由动力系统给出。根据短距无人机在不同速压

下的操纵特性，引入虚拟控制量的概念，在三通

道中就是包含气动舵的控制量和动力系统的控制

量。本文引用一种频域尺度的效能分配准则[9]。

该分配策略引入高/低通滤波器，利用低通滤波器

优先将低频控制量分配于高动态、低能耗的升降

舵控制量，高频部分则漏向动力系统控制量进行

姿态调整；其次根据高低频部分期望角加速度与

各操纵器所能提供最大角加速度的匹配关系，按

照优先分配气动舵的原则，得到如下串并联结合

分配策略，如图 12所示。因此所需低频期望加速

度将气动舵指定为主操纵器，并将动力系统视为

辅助操纵器，仅当气动舵饱和时使用，而所需高

频俯仰角加速度按效能比分配给剩余的升降舵和

动力系统。

 
 

三通道控制分配

开始

所需俯仰控制量

低通滤波
高通滤波

并行分配

串行分配

气动舵控制量
动力系统控制量

舵面分配

低频控制
量残留?

是

否

图 12    控制分配示意图

Fig. 12    Control distribution diagram
 

以俯仰通道为例：①若低频部分所需控制量

小于升降舵最大控制量，则剩余升降舵控制量与

推力矢量系统俯仰控制量并行分配高频部分所需

控制量。②若低频部分所需控制量大于升降舵最

大控制量，则剩余低频部分由推力矢量系统俯仰

控制量补偿，高频部分仍由剩余推力矢量系统俯

仰控制量提供。
δe =

q̇c

Mδe

nθ =
q̇c

Mnθ


δa =

ṗc

Mδa

nϕ =
ṗc

Mnϕ


δr =

ṙc

Mδr

δ2 =
ṙc

Mδ2

（29）

δe nθ

Mδe Mnθ

δa nϕ

Mδa Mnϕ

δr δ2

Mδr Mδ2

其中 是俯仰通道中升降舵控制量， 是矢量喷

管和动力系统转速差控制量， 和 是俯仰通

道中升降舵和动力系统的俯仰控制效能； 和

是横向通道中副翼控制量和滚转喷口转速控制量，

和 是横向通道中副翼和矢量推力的滚转控

制效能； 和 是航向通道中方向舵控制量和矢量

喷管左右偏转控制量， 和 航向通道中方向

舵和滚转喷口的偏航控制效能，且
Mδe =

q̄S c
Iyy

Cmδe

Mnθ =
δtndlift

Iyy


Mδa =

q̄S b
Ixx

Clδa

Mnϕ =
δln

Ixx
Mδr =

q̄S b
Izz

Cnδr

Mδ2 =
δtndtrust

Izz
cosδ1

（30）

b c Cmδe

Clδa Cnδr

Ixx Iyy Izz

δtn

dlift

δln

dtrust

δ1

式中 为机翼展长， 为平均气动弦长， 是升降

舵操纵导数， 是副翼操纵导数， 是方向舵操

纵导数， 是 x轴惯性矩， 是 y轴惯性矩， 是 z
轴惯性矩， 是动力系统的动力效能，定义为当前

飞行状态下矢量喷管和升力风扇的动力系统单位

转速产生的直接力， 是升力风扇的作用力位置

到飞行器重心位置， 是滚转喷口的滚转操纵效

能，定义为当前飞行状态下滚转喷口单位转速产

生的滚转力矩， 是矢量喷管的作用力位置到

飞行器重心位置， 是尾喷管推力作用线与机体

x轴的夹角。

在过渡阶段除了姿态控制的三个通道需要进

行控制分配外，速度通道同样需要，由于推力矢

量-升力风扇飞行器的动力系统的独特性，在低速

状态下可以依靠动力系统产生的直接升力来更加

精确地控制下沉率，这也是确保短距降落安全性

的前提。

nT

从前文短距阶段的减速能力分析图可以看出，

前向速度通道变化率的正边界超过负边界较多，

作为影响正边界的动力系统控制需求较低，所以

本文设计将控制效能较高的动力系统转速变化控

制量 作为下沉率通道的控制量，将尾喷管推力
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δ1作用线与机体 x轴的夹角 作为前向速度通道的

控制量。 
nT =

V̇xg

Mvxg

δ1 =
V̇zg

0.5g
+δtrim

（31）

Mvxg

δtrim

式中 为前向速度通道的控制效能，定义为单

位转速能够产生的前向速度变化率； 为当前飞

行状态下矢量喷管的配平倾转角。

 4    短距降落仿真验证

 4.1   短距降落标称状态仿真

在实际的短距降落过程中，飞行器的气动、

飞行状态及大气环境等参数与标称工况存在偏差，

γ = −4◦

因此有必要进行针对性鲁棒性验证。首先以标称

状态进行仿真验证，在整个短距降落过程，飞行

器从巡航高度 24 m，巡航速度 24 m/s，沿航迹倾角

的航线开始短距降落，整个短距降落的控

制目标列表如表 2所示。
  

表 2    短距降落控制目标

Table 2    SRVL control target

参数 控制目标

V3接地速度  /（m/s） ∆V3≤±1

Xlat,Ylon落点（  ）/m ∆x,y < 5

 
 

Vc

仿真轨迹结果如图 13所示，飞行状态仿真结

果如图 14所示，图中 为速度指令。

 
 

30
降高减速段 Vg<20 m/s或

h<15 m
h<5 m稳定调整段 准备接地段

20

10Z
/m

X/m

Y/m

0
−50

0

50

100

150

200

250

300

350

400 40 30 20 10
−100

图 13    标称状态飞行轨迹仿真结果

Fig. 13    Simulation results of flight trajectory at nominal state
 

图 13表明无人机在标称状态下，全过程能

较好跟踪航线，且在短距降落时阶段能在预设落

点触地。图 14飞行状态仿真结果中，整个短距

降落过程中降高减速段的时间为 0～3.95 s，稳定

调整段为 3.95～16.1 s，准备触地段为 16.1～21 s，

触地减速段为 21～31 s。触地速度为 14 m/s满

足控制约束。

降高减速段飞行器最大俯仰角偏差为 1.43°，

最大航线纵向偏差距离为−0.7 m，最大航线侧偏

距为 1.2 m；稳定调整段飞行器最大俯仰角偏差

为 1.77°，最大航线纵向偏差距离为−0.2 m，最大

航线侧偏距为 0.2 m；准备触地段飞行器最大俯仰

角偏差为 0.11°，最大航线纵向偏差距离为−0.2 m，

最大航线侧偏距为 0.1 m。

仿真结果表明飞行器在标称状态下能按既定

策略下的预设飞行状态完成短距降落，且能较好

跟踪设定的指令。

 4.2   短距降落摄动仿真

蒙特卡罗仿真法是一种伴随现代飞行控制技

术发展的一种实用的仿真方法。其将随机数的产

生参数摄动作为每次仿真的输入变量，进而进行

大规模的鲁棒性验证[20-22]。短距降落过程参数摄

动变量主要包括气动特性、质量特性、动力系统

及飞行状态，参数列表如表 3所示。

随机改变以上参数，对飞行器进行短距降落

仿真，可得到仿真结果如图 15所示。

图 15（b）中末端接地速度最大为 14.69 m/s，

最小速度为 14.18 m/s，满足误差绝对值在 1 m/s
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δe

±15◦

的要求；图 15（c）中攻角的摄动范围小于飞行器

的失速攻角 16°；图 15（d）中升降舵控制量 小于

物理机构的限制量 ，表明在表 3的飞行器参

数摄动范围内，飞行器的状态量和操纵量在可控

范围内变化，且保留有一定的稳定裕度，保证了

飞行器短距降落的安全性。

在图 16中，以颜色区分了短距降落空中的

3个阶段：包括红色的降高减速段、黄色的稳定

调整段、蓝色的准备接地段。飞行器在参数摄

动下，从降高减速段开始出现一定的航迹倾角偏

差，在稳定调整段基本完成航迹倾角修正，在准

备接地段以预设的航迹倾角开始准备接地。从

降落的落点图中可以看出，在侧风和各项不确定

性的影响下，飞机的落点误差半径小于 5 m。可

以看出，此策略下，飞机的鲁棒性良好。

 

表 3    主要参数摄动范围

Table 3    Perturbation range of main parameters

参数 不确定范围/%

升力线斜率 ±10

侧力操纵导数 ±10

滚转交叉操纵导数 ±10

俯仰操纵导数 ±10

偏航操纵导数 ±10

偏航阻尼导数 ±10

x轴重心位置 ±10

y轴转动惯量 ±10

升力操纵导数 ±10

滚转静稳定性导数 ±10

滚转阻尼导数 ±10

俯仰阻尼导数 ±10

偏航交叉操纵导数 ±10

阻力操纵导数 ±10

俯仰静稳定性导数 ±10

z轴转动惯量 ±10

侧向静稳定性导数 ±10

滚转操纵导数 ±10

滚转交叉阻尼导数 ±10

偏航静稳定性导数 ±10

偏航交叉阻尼导数 ±10

升力风扇拉力系数 ±10

x轴转动惯量 ±10
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图 14    标称状态飞行状态仿真结果

Fig. 14    Flight state simulation results of flight

trajectory at nominal state
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 5    结　论

1）  从短距降落的任务特点进行分析，基于

V/STOL飞行器六自由度模型，将减速性能、速度、

航迹稳定性作为降落策略考虑的出发点。采用可

达平衡集方法构建出了较为合理的策略参数边界，

对于短距降落策略的制定有着明确的参考意义。

2） 基于制定的短距降落策略，进行控制框架

分段设计，基于蒙特卡洛打靶，对设计的起降策

略的鲁棒性进行了验证，结果表明利用该方法制

定的短距降落策略能使飞行器较好地完成降落指

标要求，且鲁棒性强。

3） 区别于传统降落进入段-拉起段两阶段控

制策略，通过减速使得飞行器拉飘触地。本文采

用的短距降落阶段的三阶段控制策略在减速段通

过使得飞行器到达具有速度稳定性的飞行状态，

从而在小扰动状态下将前向通道和纵向通道解耦，

完成了对接地状态的精确控制，但抗侧风的能力

还有一定局限性。
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图 15    蒙特卡洛仿真结果图

Fig. 15    Monte Carlo simulation results diagram
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图 16    飞行器航迹图

Fig. 16    Aircraft track map
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