
航空科学技术
Aeronautical Science & Technology Aug. 25 2022 Vol. 33 No.08 51-60

动态逆反馈控制框架下直接升力
控制的控制分配研究
罗飞 1，张军红 1，2，耿延升 1，2，吕鹏飞 1

1.航空工业第一飞机设计研究院，陕西 西安 710089

2.西北工业大学，陕西 西安 710089

摘 要：利用动态逆反馈控制方法设计的飞行控制器，依据动态解耦的特性，可以完成常规操纵的同时，借助辅助舵面，利用

控制分配技术实现特定飞行操纵。本文主要研究动态逆反馈控制框架下与直接升力控制相匹配的控制分配技术，提出了两

种控制分配结构，分别通过几种常用控制分配算法的仿真分析，结果显示在航迹回路与姿态回路分别设计控制分配结构，与

动态逆反馈控制框架下的直接升力控制匹配性更好，舵面响应特性显著改善。同时表明在动态逆反馈控制框架要实现类似

利用直接升力操纵航迹，对直接升力面、推力等辅助执行机构的控制分配应在航迹回路直接实现。
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目前，各类逆反馈控制方法广泛应用于先进飞行器控

制器设计中[1-3]，相比于传统状态反馈与增益调节的飞行控

制设计，由于动态逆反馈解耦机体动力学中长周期与短周

期的特性[4]，使得这类飞行控制方法通常能够实现基本飞

行操作的同时，可以充分利用飞机其他辅助舵面的潜力，完

成一些特定的飞行机动[5]，如应用直接力实现精确航迹控

制[6-7]、地形跟踪/地面突防、自主加油对接等。尤其是面对

飞机精确进场着舰控制，使用直接升力可以大幅提高飞机

着舰精度和降低着舰控制复杂度，从而整体性改善舰载机

与航母的作战匹配性，提高航母立体作战能力[8]。

由于引入多个辅助舵面从而形成冗余控制，因此逆反

馈控制框架中通常需要设计执行机构控制分配模块，以实

现特定的飞行机动。利用非线性动态逆 (nonlinear

dynamics inversion, NDI)反馈控制方法设计的姿态回路的

控制方法已经经过各类飞行器仿真、测试、试飞验证，较为

成熟[9-13]。但在航迹回路上，飞行器动力学方程不能直接

表达为仿射非线性系统，虽然能够设计逆反馈控制器，具

体设计较为少见[14-15]。而常见的控制分配是在传统飞行

控制框架下实现对舵面的合理分配，并没有研究在航迹回

路与姿态回路两层动态逆反馈控制框架下，分析与之相对

应的控制分配技术。参考文献[16]研究了利用动态控制

分配实现直接升力控制（direct lift control, DLC），提出利

用动态控制分配结构处理直接升力舵面的分配，达到利用

直接升力抑制外部扰动的影响，相比于常规控制分配方

法[5]，舵面响应功率更低，经济性更好。但动态控制分配

并没有在动态逆反馈控制框架上实现。参考文献[17]利

用特征结构配置反馈方式解耦飞机纵向长短周期状态响

应，同时增加控制分配模块处理几个可以产生直接升力的

舵面，从而达到直接升力面操纵航迹的目的。但特征结构

配置本质上还是基于终值方程的静态解耦，与通过状态反

馈和增益调参设计直接升力控制[18]类似，无法真正达到直

接升力的动态解耦。

本文聚焦直接升力精确航迹控制，研究动态逆反馈控

制框架下的控制分配技术。在前期设计的航迹回路直接升

力逆反馈控制器的基础上[6-7,19-20]，研究与之相适应的控制

分配方法。

1 直接升力控制分配分析
本文以某预警机模型为仿真对象进行仿真分析。首先
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定义后缘襟翼+襟副翼联合体为直接升力面。通常襟翼与

襟副翼作为机体控制面常用于更改飞机构型，满足飞机在

起飞、巡航、着陆/着舰阶段对升阻比的要求。而对于需要

执行特定任务的飞机而言，只是简单地将襟翼静态地放置

在固定位置而不去充分利用潜在的舵面效率，使飞机丧失

了部分固有能力。然后定义允许控制集（Ω），对于m个控

制执行机构，这个允许控制集是一个m维棱正交多胞形，本

文仿真模型主要增加襟翼与襟副翼作为直接升力面动态偏

转，增加推力用于稳定飞行速度，具体定义见表 1。如图 1

所示，通过直接控制分配算法，分别求解出常规操纵执行机

构（副翼、升降舵、方向舵）与增加直接升力面、推力的可达

力矩集（Φ）和可达力集（Π）。

增加直接升力面与油门推力之后，直接升力面对于力

矩空间的改变量很小，力矩空间基本不变，飞行器力矩可能

不可达[21]，而直接力显著改变力空间，在垂直方向有显著改

善。推力在力矩和力空间均有明显的效果，推力显著增大

了俯仰操纵力矩和机体轴前向直接力。

2 基于动态逆框架的直接升力航迹控制
2.1 整体控制框架

首先在前期研究过程中，因为通过前馈或者状态反馈

设计的直接升力控制无法达到动态解耦的特性，因此在短

周期回路和长周期回路分别设计了逆反馈控制回路。具

体是分别利用非线性动态逆（NDI）和增量非线性动态逆

（INDI）控制方法设计了航迹回路的直接升力逆反馈控制，

用于飞机精确着舰控制。如图 2所示，机体航迹、速度等

线运动对应于外部动态逆慢回路，是动态逆飞行控制中有

关力方程的设计部分。此时设计控制状态为表示机体飞

行速度，航迹倾角和航迹偏角的[V γ χ ]T，通过航迹参

考模型求解出控制变量的动态信息，叠加上稳定速度的发

动机输入动态信息，逆向反馈机体本体动态，得到输入至

控制分配模块中的期望操纵的力分量。而内部快回路对

应机体三轴姿态控制，是动态逆飞行控制有关力矩方程的

设 计 部 分 ，控 制 变 量 为 表 示 姿 态 的 三 个 欧 拉 角

[ϕ θ φ ]T，在切入航迹操纵模态时，将姿态指令设置为

姿态固定值，姿态指令信号通过外环P（I）控制器得到三轴

角速率信息，然后通过姿态参考模型得到三轴角速率动态

信息，逆向反馈机体本体动态，得到输入到控制分配中期

望的用于稳定姿态的力矩信息。

除了主要的两层动态逆回路用于实现解耦的直接力

控制，还有在动态逆框架上设计的控制分配模块以及相应

的机载气动模块（OBAC）以及用于 INDI控制的传感器模

块。其中对于机载气动模块，设计控制方案应用于特定飞

行包线，此时飞机的飞行高度变化范围、重量、飞行速度以

及姿态保持相对稳定，所以可以认为机载气动数据稳定，

将常规非线性气动计算模块线性化处理，得到建模飞机全

量六自由度非线性模型的航迹回路系统矩阵以及控制矩

表1 模型执行机构允许控制集参数

Table 1 Aircraft model actuator allowable control

set parameters

执行机构

副翼

升降舵

方向舵

后缘襟翼/襟副翼

推力水平

幅值上下限 /（º）

［-25，15］

［-30，20］

［-30，30］

［10~30］/［7~20］

［-100，100］

速率上下限/（（º）/s）

［-60，60］
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图1 着陆状态飞机最大可达力矩集与最大

可达力集三维图示

Fig.1 Illustration of maximum attainable moment set and

maximum attainable force set at landing state mode
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阵，分别用于动态逆向反馈动态的计算以及用于控制分配

中的控制有效性矩阵的计算。

以上设计的飞机精确航迹控制，仿真结果表明将直接

力引入非线性动态逆/增量非线性动态逆控制框架中，保

证实现航迹调节和姿态稳定的解耦控制的同时，由于直接

升力的引入，使得飞行员可以通过直接升力面，快速调节

航迹倾角修正下滑航迹误差，保证 INDI/NDI+DLC的控制

架构可以用于抑制气流干扰。同时由于这种完全解耦的

设计方法，使得飞行员的杆指令直接线性对应航迹误差，

实现在控制律软件设计阶段解耦，简化操纵逻辑，减轻飞

行员操纵负担的目的。

2.2 控制分配框架

从整体动态逆反馈控制回路中可以得到航迹回路与姿

态回路的控制量，经过控制分配模块得到相应的执行机构

的作动量。由于采用的控制框架为逆反馈的控制框架，存

在不同控制量更新的速率不一致、增加了直接升力面、推力

等其他辅助执行机构等问题，因此需要研究在这种控制架

构下使用哪一种控制架构，控制算法才能获得最佳的控制

效果。对于基于动态逆框架的直接升力航迹控制而言，本

节提出以下两种控制框架，并针对不同控制框架，研究不同

控制算法的效果。

（1）控制分配结构1

分别在航迹回路和姿态回路采用控制分配模块，航迹

回路控制分配模块主要将航迹控制量通过控制分配算法映

射到对应的辅助舵面作动量上，而姿态回路控制分配模块

主要将姿态控制量通过控制分配算法映射到常规的方向

舵、副翼、升降舵作动量上。具体结构如图3所示。

航迹回路的控制有效性矩阵符合式（1）表达约束。

ẋ f = G fuf
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úFx
Fy
Fz

= (G ) 3 × 2éë
êêêê ù

û
úúúúδ fΔT

ẋm = Gmum
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úL
M
N
= (G ) 3 × 3

é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úδa
δe
δr

式中：G f 为直接升力面 δ f 与推力 ΔT对应的三轴直接力

(Fx Fy Fz ) T 控 制 有 效 性 矩 阵 ，Gm 为 常 规 舵 面

(δa δe δr ) T对应的三轴力矩控制有效性矩阵。

（2）控制分配结构2

在得到航迹与姿态回路的控制量之后，整体通过一个

联合控制分配模块，映射得到对应的执行机构作动量，如图

4所示。航迹回路的控制有效性矩阵符合式（2）表达约束。
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图4 控制分配结构2图示

Fig.4 The diagram of control allocation structure 2
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图2 基于直接升力的NDI/INDI精确着舰航迹控制律结构框图

Fig.2 The control framework of NDI/ INDI precise landing ship track control law based on direct lift
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图3 控制分配结构1图示

Fig.3 The diagram of control allocation structure 1
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通过以上两种不同控制分配结构以及不同的控制分配

算法，分析论证基于动态逆反馈控制框架的直接升力航迹

控制与姿态控制，主要分析在姿态回路与航迹回路分别进

行控制分配设计，如控制分配结构1，这种物理隔离的非联

合控制分配结构是否能够适合两层并联逆反馈控制回路。

同时分析采用航迹回路与姿态回路逆反馈回路所有控制量

与所有控制执行机构联合控制分配结构，如控制分配结构

2，是否影响按照“时标分离”工程假设设计出来的动态逆反

馈直接升力控制效果。

3 直接升力控制分配算法
为了实现逆反馈控制框架直接升力控制中合理处理直

接升力面、推力等辅助执行机构与常规姿态调节舵面（升降

舵、副翼、方向舵），本文分别利用直接分配、加权伪逆、线性

规划等方法分别适用于在逆反馈控制框架中直接升力控制

的控制分配算法。

（1）直接分配

本文使用直接分配主要用于与其他控制分配算法进行

对比。直接分配将执行结构按照操纵自由度绘制高维度允

许控制集Ω，按照控制有效性矩阵线性映射得到可达力矩空

间AMS或可达力矩空间子集Φ，建立两者坐标空间的几何

关系，然后根据期望力矩mdes在可达力矩空间子集Φ的几何

坐标关系确定最优的坐标位置，最后依据控制分配算法反求

得允许控制集Ω中唯一对应的执行机构操纵矢量u。

（2）广义逆方法

广义逆方法主要包括伪逆法、加权伪逆法和再分配伪

逆法等。本文使用加权伪逆控制分配，它的基本思想是在

控制无约束的情况下，对期望控制力矩的广义逆求解。其

中加权矩阵W的设计，可以对控制执行机构的优先级做一

些规定或者约束，减缓指定翼面的饱和或者分担指定翼面

的任务。具体定义如式（3）所示

arg = minΔBu = m{u
TW TWu} （3）

典型的对角项可以定义为如下形式

W ii = 1
||ui, max - u i, min or W ii = 1

||ui, max - u i, min 2 （4）

得到加权的伪逆为

PW = W-1BT[BW-1BT ]-1 （5）

伪逆法的特点在于各个控制量都参与控制，可以延缓

气动操纵面和推力矢量控制到达饱和的时间，减小气动操

纵面总的偏转量。其缺点在于不能设计操纵面偏转位置和

偏转速率饱和的限制，所以不能避免操纵面出现饱和的情

况，而且可能导致因操纵面饱和而使得飞机达不到最大可

用力矩。

（3）线性规划

线性规划时，利用最优化的方法，求解执行机构运动量

函数 J (u )的最优值。在目标代价函数的设计中，利用直接

升力进行航迹操纵时，优先考虑使用直接升力面与升降舵，

而避免与横航向相关舵面的作动。

将不同策略的控制分配写为线性规划的形式，本文采

用以下两种形式。首先是方向保持策略。假定期望的操纵

量mdes超出了可达力矩集Φ，通过比例缩小期望操纵力矩

而使得期望操纵力矩落到可达力矩的边界∂(Φ)，达到方向

保持的效果，如式（6）所示。

Bu = λmdes|{0 ≤ λ ≤ 1,u l ≤ u ≤ uu} （6）

利用线性规划的方式使得 λ最大，标准表示为如下

形式

min
u, λ -λ

[ ]B - mdes ( )u
λ
= 0

0 ≤ λ ≤ 1
u l ≤ u ≤ uu

（7）

其次是误差最小化，对于每个执行机构而言，限制每个

执行机构上的期望力矩mdesi与实际产生力矩 yi = Briu的误

差，得到以下优化函数

min
u
(w1|Br1u - mdes1| + w2|Br2u - mdes2| + w3|Br3u - mdes3|)

（8）

更一般地表达为

min
u

 Wd( )Br1u - mdes
u l ≤ u ≤ uu

（9）

通过设计加权矩阵Wd的系数，可以优先保证某些轴的

误差更加显著，从而在代价函数计算过程中，使得某些轴的

误差更加趋于零。对于线性规划问题，在工程中选择 l1范
数或者 l∞范数。

4 仿真结果
4.1 逆反馈控制框架直接升力控制效果

采用上文表明的控制分配1，航迹回路与姿态回路控制

算法都采用加权伪逆，仿真得到的控制效果如图 5 所示。

图中γ-c为下滑航迹倾角指令，γ-dot为下滑航迹倾角动态

导数，θ-c俯仰角指令，Q_dot为俯仰角速率动态导数，H为

飞行高度。
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图中DLC表示利用直接升力直接操纵航迹下滑倾角，

POS-Trim表示逆反馈控制框架下的姿态回路操纵。从仿

真结果来看，飞行员操纵方式在前20s是直接升力模式，此

时航迹下滑倾角γ跟随指令作动，俯仰角保持稳定，实现了

直接升力垂直速度控制模态。当飞行员操纵模式在20s时

切入姿态操纵时，可以看到俯仰姿态 θ从 8°左右追踪指令

到 5°左右，之后跟踪响应较好，但在操纵姿态时，航迹会发

生显著的波动，之后趋于起始稳定值。在70s附近从姿态操

纵切入航迹直接升力操纵时，快速作动航迹操纵指令，相应

的下滑倾角γ同步直接作动，没有操纵延迟与操纵反效等

不良特性，达到了利用直接升力快速作动的目的。

但从仿真结果中可以看出，由于在控制系统设计过程

中，简单采用了加权伪逆控制分配算法，并没有在航迹回

路与姿态回路同时为逆反馈控制结构时，有针对性地设计

与之相适应的控制分配结构和算法。从仿真结果中的升

降舵响应 δe和直接升力面响应 δ f可以看出，在作动过程

中，升降舵等常规舵面明显存在突刺，或者超出偏转极限

位置的作动。鉴于以上问题，在控制分配过程中，应该结

合直接升力控制要求，在控制分配过程中，优先使用直接

升力面与升降舵，其次增加补偿推力模块，保证着舰下滑

速度稳定。

4.2 控制分配结构仿真

利用相同的加权伪逆控制分配算法进行直接升力操纵

仿真，选择不同的控制分配结构，仿真结果如图 6、图 7 所

示。保证除控制分配结构以外其他控制参数不变的情况

下，进行航迹直接升力操纵，在完成航迹操纵效果的同时，

相应的舵面响应有显著的差异，采用联合控制分配结构 2

的舵面响应明显作动频率增加。将以上差异按照功率谱计

算公式（10）进行离散计算，得到舵面响应的功率谱，可以看

出控制分配结构 2虽然能够达到控制效果，但是作动器的

功率谱在高频的量值增大，对于控制分配和作动器响应来

说，是不利的。

Sx(ω) = lim
T → ∞

1
2T |Fx(ω,T ) |2 = lim

T → ∞
1
2T

|

|
|||| ∫-TT x ( t )e-jωt dt ||||||2

(10)

同理，按照上节设计的线性规划控制分配算法，分别进

行两种控制分配结构的仿真，如图 8 、图 9 所示。可以看

出，采用控制分配结构 2的线性规划控制分配辅助直接升

力舵面与常规操纵舵面，相比于采用控制分配结构1而言，

舵面响应的功率谱在高频有分布，表征为舵面响应的经济

性差，对操纵能量的需求较高。其次可以看出航迹下滑倾

角的操纵变差。

一般而言，在飞行控制工程设计过程中采用动态逆反

图5 利用控制分配结构1和加权伪逆控制分配算法求解出的逆反馈控制框架状态响应

Fig.5 The state response of inversion feedback control framework with control allocation structure 1 and weighted

seudo-inverse control allocation algorithm
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馈控制，主要利用“时标分离”理论进行直接设计，将控制状

态按照飞行器动力学的一般特性，从快到慢依次隔离开来。

通常姿态角速率响应快于外环的姿态角，同时主要体现飞

行器短周期特性的姿态回路略快于体现长周期的航迹回

路。虽然以上理论缺乏严格的数学证明[22-23]，但是很多已

有的动态逆反馈控制器的工程设计正是基于“时标分离”理

论，表明在工程设计过程中，对高阶不稳定项没有逆反馈消

除是可接受的。从以上分析可知，直接升力航迹控制的逆

反馈控制回路相比于姿态保持的逆反馈控制回路，更新速

率更慢。把直接升力面这类在逆反馈控制框架中直接与航

迹对应的控制面与姿态回路分离开来，姿态回路单独设计

控制分配模块，从而实现直接升力面与常规舵面的不同速

率更新，保证直接升力操纵诱发的扰动被常规操纵舵面，主

要是升降舵快速消除掉，从而实现动态逆反馈控制回路直
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图6 利用控制分配结构2和加权伪逆控制分配算法的航迹操纵响应

Fig.6 Track manipulation response with control allocation structure 2 and weighted pseudo-inverse control allocation algorithm
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图7 利用控制分配结构1和加权伪逆控制分配算法的航迹操纵响应

Fig.7 Track manipulation response with control allocation structure 1 and weighted pseudo-inverse control allocation algorithm
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接升力的动态解耦控制。

4.3 控制分配算法仿真

控制分配算法采用加权伪逆时，按照前节所述，通过调

节加权伪逆的权值系数就可以达到抑制和控制相应舵面的

作动量，从而可以为飞机特定机动设计相应舵面作动优先

级的目的。首先利用控制分配结构1，通过改变加权伪逆控

制分配算法进行仿真研究。由于在直接升力航迹下滑倾角

操纵时，主要使用到直接升力面与升降舵之间的对应动态

作动，而减少甚至避免副翼以及方向舵的作动。调节姿态

回路的加权伪逆对角矩阵的权值从W = [1 1 1 ]T到W =
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图8 利用控制分配结构2和线性规划控制分配算法的航迹操纵响应

Fig.8 Track manipulation response with control allocation structure 2 and linear programming control allocation algorithm
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图9 利用控制分配结构2和线性规划控制分配算法的航迹操纵响应

Fig.9 Track manipulation response with control allocation structure 2 and linear programming control allocation algorithm
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[10 0.1 10 ]T，仿真结果如图10所示，可以看出两者舵面

响应基本没有任何变化。

因为加权2范数只是最小化向量范数无穷多个闭合形

式逆的一种，是最小化uTW TWu，通过设置对角阵实现不同

执行机构的控制限制。按照伪逆求解方式，对于控制分配

而言，通过伪逆 P求解出的解 up 满足约束条件m = Bu，
所以

up = Pm ⇒ up = PBup (11)

因此满足以下方程

[PB - Im ]up = 0 (12)

由于 up在[PB - Im ]的零空间中，经推导得到[PB - Im ]
的秩为m - n维，而本文姿态回路的控制量为m = 3，它的

解是固定的，最优化问题退化为确定解的求解问题。因此

直到姿态回路是冗余控制的时候，这种逆反馈控制框架设

计的姿态回路控制分配才能通过加权矩阵调节舵面作动优

先级。同时通过联合控制分配结构2仿真结论与非联合控

制分配结构1结论一致。

利用线性控制规划控制分配算法调节优化函数的权重

系数，达到对控制状态误差和舵面操纵优先级的有效分配。

但是由于本次仿真模型使用的执行机构不够，在姿态回路

无法构成冗余操纵，从而使得调整权重系数之后两次仿真

结果一致，并且采用控制分配结构1与控制分配结构2的仿

真结果也一致。

经过以上分析，相比于一般只在姿态回路利用动态逆

反馈控制，在航迹回路设计动态逆反馈控制，实现航迹直接

升力控制，此时在这种控制框架下，采用控制分配结构1具

有更好的舵面响应特性和控制效果。

5 结论
在动态逆控制框架下实现直接升力控制的技术，可以

广泛应用到自主加油对接、无人机回收、精确着舰等飞机特

定操纵与机动方面。本文就提出的动态逆控制框架下实现

的直接升力控制，分别讨论了两种控制分配结构，并在这两

种控制结构下，利用线性规划和加权伪逆控制分配算法，仿

真分析了之相匹配的控制分配技术。通过仿真与分析，发

现利用“时标分离”假设设计的航迹回路与姿态回路动态逆

反馈控制中，实现直接升力舵面以及用于稳定速度的推力

等执行机构应该单独在航迹回路实现控制分配，而不应该

与姿态回路融合在一起实现执行机构的控制分配。同时由

于本文使用的飞机模型执行机构较少，没能充分验证含有

较多冗余操纵时这种控制分配结构的正确性，但在航迹回

路利用辅助舵面要实现动态逆反馈控制，达到特定的飞行

机动，这类控制分配结构和设计思路是一种研究和思考的

方向。
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Study on Control Allocation Technology of Direct Lift Control Under Dynamic
Inversion Feedback Control Framework

Luo Fei1，Zhang Junhong1，2，Geng Yansheng1，2，Lyu Pengfei1
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Abstract: According to the characteristics of dynamic decoupling, the flight controller designed by the dynamic

inversion feedback control method can accomplish the conventional control. At the same time, with the aid of the

auxiliary control surfaces, the control allocation technology can be used to realize the specific flight manoeuvring. This

paper mainly studies the control allocation technology matching with the direct lift control in the dynamic inversion

feedback control framework and proposes two control allocation structures. The simulation analysis on several

common control allocation algorithms shows that the control allocation structure is designed separately in the

trajectory tracking and attitude loops. The direct lift control is better in matching with the dynamic inversion feedback

control framework. The response characteristics of the control surfaces have been significantly improved. At the same

time, it shows that in the dynamic inversion feedback control framework, the control allocation of the auxiliary

Actuators, like direct lift surface or thrust, should be realized directly in the track loop.

Key Words: control distribution; inversion feedback control; direct lift control; precision landing
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