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一种变体飞机的轨迹跟踪控制方法
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摘 要：轨迹跟踪在编队飞行、空中加油以及侦察跟踪任务方面具有重要作用。为了提高变体飞机的轨迹跟踪效果，本文提

出了一种新的轨迹跟踪方法。首先，根据非刚体运动模型特点对一种变后掠翼飞机进行建模；其次，使用增量反步法设计相

应的控制律，包括姿态控制律、高度控制律、速度控制律和侧滑角控制律；最后，在轨迹回路的跟踪制导策略上，使用非线性

L1制导法，通过计算目标飞机的动态轨迹曲率进行轨迹跟踪控制的设计，同时使用变体结构进行补偿轨迹跟踪控制。仿真

结果表明，该方案能够很好地应用于变体飞机，并能够准确地跟踪上目标飞机。本文的研究可为变体飞机的轨迹跟踪应用

提供理论和仿真验证技术支撑。
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变体飞机是指在飞行过程中可以改变外形的飞行器。

它最早是从仿生学的角度提出的，可以根据飞行任务及外

界环境变化不断自适应地调整机翼形状，以保证飞机有着

更优的任务性能。通常，变体飞机可以通过改变弯度和扭

转的分布等方式，达到机翼面积、后掠角、展弦比等的大尺

寸范围变化，以实现机翼效率的最大化[1-4]。1979 年，美国

国家航空航天局（NASA）与波音公司签订合同，发展柔性

复合材料“自适应机翼”，该机翼可连续变化外形，获得最

大气动效率，并于 1987 年进行了飞行试验。1985—1992

年，美国空军、NASA 兰利研究中心和罗克韦尔公司合作，

共同发起开展“主动柔性机翼”（AFW）工程计划[5]，证明

AAW 是未来多用途战斗机设计的多功能关键技术之一。

1998 年，美国正式提出了变体飞机研究计划。2003 年，美

国国防高级研究计划局（DARPA）正式启动了变体飞机结

构（MAS）研究计划[6]，以保持其绝对的空天作战能力。

变体飞机的控制问题也随着变体本身的发展而逐渐发

展起来。从传统的极点配置控制[7-8]到非线性的反步控

制[9]、滑模控制[10]等，关于变体飞机控制的研究，已经从传统

的基于模型的飞行稳定控制转变到基于数据驱动的最佳气

动优化方面[11-18]。本文以变体飞机为研究对象，主要进行

目标飞机轨迹制导跟踪技术的研究。传统的制导方法多数

是基于线性控制器设计的，这类方法主要针对一些简单的

路径。而对于复杂路径，或者是对不确定运动的目标飞机

进行跟踪制导时，这种线性制导效果往往不是很理想。更

多情况下，使用非线性制导方法会比传统的 PID 制导方式

更好。

本文基于一种非线性的制导方法，即 L1 制导法，设计

了飞机侧向偏离控制系统，计算出飞机的侧向目标加速度。

然后通过侧向目标加速度计算出目标滚转角。本文的研究

成果对提高变体飞机的轨迹跟踪和机动飞行具有重要

意义。

1 变体飞机建模
在变体飞机的运动建模上，不能简单地将其认为是刚

体，还需要考虑变体飞机的气动力、质心、转动惯量等变化。

变体飞机的动力学方程与传统飞机有着不同。根据文献

[11]，可以得出变体飞机的运动方程。
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Ẋ = TgbV

V̇ = m-1 ( F -mΩ × V + S × Ω̇ + Ω × ( S × Ω ) + 2Ṡ͂Ω -S̈ )

Θ̇ = g (Θ ) ⋅ Ω
Ω̇ = I -1 ( M -S × V̇ -S × (Ω × V ) -Ω × IΩ -İΩ -∫

Γ
r͂r̈dm )

（1）

式 中 ，X = [ x y -h ]T
为 飞 机 三 轴 位 置 矢 量 ；V =

[ub vb wb ]
T
为机体系下的速度矢量；Θ = [ϕ θ ψ ]T

为

姿态角矢量，Ω = [ p q r ]T
为机体系下的角速度矢量；S =

[Sx Sy Sz ]
T
为机体系下的静矩矢量；I为转动惯量张量；Γ

为飞机体积；r 为飞机上点相对于机身的局部位置；m 为飞

机质量；Tgb 为机体系到地面系的转换矩阵；g (Θ ) 为角速率

到姿态角导数的转换矩阵。F和M分别表示飞机受到的合

外力和合外力矩矢量
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式中，g 为重力加速度；T 为发动机推力；ZT 为重心到发动机

轴线的距离；Tbg 为地面系到机体系的转换矩阵；Tba 为气流

系到机体系的转换矩阵；L，D，Y 分别为升力、阻力和侧力；

L̄，M，N 分别为滚转、俯仰和偏航气动力矩。

本文介绍的变体飞机采用变后掠翼的变体结构。因

此，可以将气动力和气动力矩用式（4）表示
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式中，Q 为动压；Sw 为机翼面积；CL,T，CD,T 和 C  Y,T 为总的气动

导数；CL,0，CD,0 和 CY,0 表示除去控制输入之外的关于状态的

气动导数；CL, Λ，CD, Λ和 CY, Λ为关于后掠角的气动导数；Λ为

后掠角；b 为翼展；c 为重心到焦点的距离；δel 和δer 为 V 尾的

左右升降舵；δa 为副翼；GFδ和 GMδ为操纵导数矩阵；具体定

义如下
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至此，变体飞机的建模部分介绍完毕，下面我们将设计

相应的控制律。

2 控制律设计
本节内容将设计该变体飞机的基本控制律，从而保证

飞机能够平稳飞行，具体包括姿态角控制律、侧滑角控制

律、速度控制律和高度控制律。

在控制方法的选择上，增量反步法有着较好的鲁棒性

能，同时不引入额外的参数，受到学者的广泛认可[17-18]。因

此，本文在设计基本控制律时采用此种方法。

2.1 姿态角控制律

（1）控制律设计

姿态角控制是飞机最为基础的稳定模态，根据模型（1）

中的姿态方程可以使用增量反步法设计相应的控制律。可

以将变体飞机的姿态回路写成下面增量形式。

Θ̇ = Θ̇0 + g (Θ ) ⋅ ΔΩ

Ω̇ = Ω̇0 + I -1QSwGMδΔu
（7）

式中，u = [ δel δer δa ]
T
为舵面输入矢量，下标 0 表示该变

量上一时刻的值；ΔΩ = Ω - Ω0 和 Δu = u - u0 表示角速度

和舵面的增量。设姿态角和角速率的跟踪误差分别为 zΘ 和

zΩ，定义如下

zΘ = Θ - Θref （8）

zΩ = Ω - Ωref （9）

式中，Θref 为矢量姿态角指令；Ωref 为矢量角速率的虚拟控制

量。根据增量反步法的原理，可以得出虚拟控制律和控制律

的表达为

Ωref = g (Θ )-1 (-KΘ zΘ + Θ̇ref - Θ̇0 ) + Ω0 （10）

u = GMδSw -1Q-1I (-KΩ zΩ + Ω̇ref f - Ω̇0 - g (Θ ) T zΘ ) + u0
（11）

式中，KΘ 和KΩ 都为三阶对角阵，且元素都为正。Ω̇ref f 表示

为虚拟控制Ωref 经过一个低通滤波器 f ( s) 后的导数。可以

用式（12）表示

Ω̇ref f = ω (Ωref - Ωref f ) （12）

式中，ω 为低通滤波器的截止频率；Ωref f 为滤波器的输出值，

且Ωref f (0) = Ωref (0)。
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（2）稳定性证明

设 Lyapunov 函数为

LΘ = 1
2 zΘ

T zΘ + 1
2 zΩ

T zΩ （13）

对式（13）求导

L̇Θ = zΘ
T (Θ̇0 + g (Θ ) ⋅ ΔΩ - Θ̇ref ) +

          zΩ
T ( Ω̇0 + I-1QSwGMδΔu - Ω̇ref ) （14）

将式（10）和式（11）代入式（14），得

L̇Θ = -KΘ zΘ
T zΘ - KΩ zΩ

T zΩ + g (Θ ) zΘ
T Ω̇ref f

ω =
        -KΘ zΘ

T zΘ - KΩ zΩ
T zΩ

（15）

由以上可以看出，在选取较大的截止频率低通滤波器

后 ，对 系 统 稳 定 性 的 影 响 可 以 忽 略 ，因 此 可 得 结 论

zΘ ,zΩ → 0，系统稳定。

2.2 高度控制律

飞机的高度控制律是飞机控制律设计中必不可少的部

分，飞机的高度变化会影响飞机横侧向的运动，也会对飞机

的速度造成一定的影响，本节就对飞机的高度控制律进行

设计。在高度控制器中，我们利用高度误差解算出期望俯

仰角，然后利用前面设计的姿态控制器对期望俯仰角进行

跟踪。因此，本节设计高度到俯仰这一回路的控制律。

首先根据模型(1)中的导航方程，可以得到高度的增量

方程

ḣ = ḣ0 + V cos γ ∂γ
∂θ Δθ （16）

式中，h 为高度；V 为空速；θ 为俯仰角；γ 为航迹倾斜角；Δθ =
θ - θ0 为俯仰角的增量。设高度跟踪误差为 zh，表示如下

zh = h - href （17）

可得期望俯仰角为

θref = 1
V cos γ ⋅ ∂γ

∂θ (-kh zh + ḣref - ḣ0 ) + Δθ （18）

式中，kh 为正数。

稳定性证明同前面姿态角回路一致，设 Lyapunov 函数

为 Lh = 1
2 zh

2，可以推导出 L̇h = -kh zh
2，因此系统稳定。

2.3 速度控制律

飞机的飞行速度也是一个重要的状态量，本文采用推

力进行速度控制，根据给定速度指令信号计算飞机所需推

力，从而实现速度控制。将模型(1)中的速度方程在气流系

下投影可以得到空速的增量方程：

V̇ = V̇0 + cosαcosβ
m ΔT （19）

式中，V 为空速；β 为侧滑角；α 为迎角；ΔT = T - T0 为推力

的增量。设速度跟踪误差为

zV = V - Vref （20）

可得速度回路的控制律为

T = m
cosαcosβ (-kV zV + V̇ref - V̇0 ) + T0 （21）

式中，kV 为正数。

稳定性证明同前面姿态角回路一致，设 Lyapunov 函数

为 LV = 1
2 zV

2，可以推导出 L̇V = -kV zV
2，因此系统稳定。

2.4 侧滑角控制律

飞机在通过滚转进行转弯时，会产生侧滑角，侧滑角

过大时，对飞行影响较为复杂，因此通常飞行都尽量消除

侧滑角。虽然飞机的航向稳定性能够消除侧滑角，这一部

分体现在飞机外形的设计上，但除此之外在控制律中也能

够对侧滑角进行控制，从而进一步保证航向的稳定性。我

们一般使用偏航角速度控制侧滑，可以由模型(1)中的速

度方程在气流系下投影得到侧滑角到偏航角速度的增量

方程

β̇ = β̇0 + sin α ⋅ Δr （22）

式中，Δr = r - r0 为偏航角速度的增量。设侧滑角的跟踪误

差为

zβ = β - βref （23）

可得期望偏航角速率为

rref = 1
sin α (-kβ zβ + β̇ref - β̇0 ) + r0 （24）

式中，kβ 为正数。

稳定性证明同前面姿态角回路一致，设 Lyapunov 函数

为 Lβ = 1
2 zβ

2，可以推导出 L̇β = -kβ zβ
2，因此系统稳定。

综上，在设计好了姿态、高度、速度和侧滑控制器后，飞

机的路径跟踪也能在此基础上实现。

3 变体飞机动态曲率跟踪导引设计
本节介绍了基于 L1 法的跟踪导引方法，然后根据变体

飞机的特点，设计了关于变体结构的控制策略。

3.1 基于 L1 法的动态曲率跟踪导引

L1 导引方法是 2004 年由 S. Park 等提出的一种非线性

的导引方法，通过设置 L1 的长度，使飞行器与目标路径保

持 L1 长度的距离，从而不断贴近并最终汇入目标路径。在

文献[13]中，L1 法是通过计算目标法向加速度的方式，得到

目标滚转角，从而实现对直线和圆弧的路径的跟踪。

假设飞机在目标路径附近，则 L1 法可以用近似成线性

表示，具体如下。

直线跟踪
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aycmd = 2V 2

L1 2 d + 2V
L1

ḋ （25）

圆弧跟踪

aycmd = 2V 2c2

L1 2 d + 2Vc
L1

ḋ + V 2
R （26）

式中，L1 为飞机与参考点之间的距离，是提前设置的参数；d

为飞机到目标航迹之间的最短距离且有方向：左负右正；R 为

跟踪的目标圆弧半径；c为圆弧跟踪时的中间参数，定义如下

c = 1 - ( )L12R

2
（27）

由式（25）和式（26）可以发现，直线和圆弧可以用一种

统一的形式表示，直线可以看成半径为无穷大的圆弧

aycmd = 2 V 2c2

L1 2 d + 2 Vc
L1

ḋ + V 2 K （28）

式中，K 为目标路径的动态曲率；直线的曲率为 0；圆弧的曲

率为 1/R；c 的定义则可以改写为

c = 1 - ( )L1 K
2

2
（29）

当曲率为 0 时，式（28）将变成式（25），当曲率为 1/R，式

（28）将变成式（26）。

在跟踪问题上，我们同样假设我们在目标飞机路径的

附近，且两者相距不远。因此，根据路径的动态曲率公式，

可以得到目标动态曲率表达式

K = dα
ds = y″( )t x'( )t - y'( )t x″( )t

( )x'( )t 2 + y'( )t 2 3
2

（30）

用目标飞机的位置信息，将式（30）写成前向差分形式，

则目标动态曲率可以近似为

Kt ≈ Δ2 ytΔxt - ΔytΔ2 xt

( )Δxt
2 + Δyt

2 3
2

（31）

式中，Δxt 和 Δyt 分别表示目标飞机北、东方向的一阶前向差

分；Δ2 xt 和 Δ2 yt 分别表示目标飞机北、东方向的二阶前向

差分。

由式(31)可看出，需要知道目标飞机的时间间隔相同

的三个点，才能得到近似的曲率。在仿真中，如果己方飞机

离目标飞机的距离较近时，可以用目标飞机最近的三个位

置信息来计算制导跟踪的目标动态曲率。

最后目标滚转角可以通过式（32）求解。

ϕc = arctan ( aycmd
g ) （32）

式中，g为重力加速度。

3.2 变体飞机航迹跟踪补偿

变体飞机与常规飞机相比，多了几个变体机构用于改

变气动特性，从而使飞机能够更加顺利地完成跟踪任务。

本文所采用的变后掠翼式飞机使用后掠角来表示变体结

构的变化程度。后掠角越大，平飞阻力越小，同时副翼操纵的

滚转力矩也越小。因此可以将变体的跟踪补偿设计如下形式

Λ = clip(k1| ϕc | + k2 + Λ0, Λd, Λu ) （33）

式中，k1 < 0，k2 > 0，二者均为增益参数；Λd 和 Λu 分别为后

掠角的上下限；clip是限幅的裁剪函数。

在飞机需要转弯时，后掠角将减小，当目标曲率较小接近

直线时，后掠角将增大。通过对变体结构的补偿，将使飞机转

弯时，操纵力矩更大，以及在直线飞行过程中，阻力更小。

根据前文内容，可以将控制律和跟踪律通过结构框图 1

进行描述，以便更容易理解本文工作内容。

4 仿真分析
以变体飞机为被控对象，设置己机仿真的初始条件高度

为 3000m，速度为 150m/s 沿地面系 x 轴方向，设置目标飞机

图 1　轨迹跟踪控制框图

Fig.1　Trajectory control block diagram
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仿真的初始条件为己机的正前方 600m 处，速度为 150m/s，与

己机速度同向。给目标飞机滚转角 50°持续 100s，然后回到

0°持续 100s 循环，即目标飞机做盘旋加直线的运动。

根据前文设计的控制律，己方飞机探测出目标飞机的

轨迹信息，调用高度保持、L1 制导和速度控制律，对目标飞

机轨迹进行跟踪控制，仿真结果如图 2~图 4 所示。

由仿真结果可以看出，在目标飞机作滚转与直线运动

时，通过使用本文的方法计算敌机轨迹曲率，己方飞机都能

很好地跟踪上目标飞机。

将目标飞机的路径改为更加复杂的机动轨迹，其他仿

真条件保持不变，仿真结果如图 5~图 7 所示。

由仿真结果可以看出，在目标飞机做复杂的运动时，通

过使用本文的方法计算目标飞机轨迹曲率，己方飞机都能

很好地跟踪上目标飞机。

5 结束语
本文针对变后掠翼飞机的特点进行了六自由度建模，

并设计了全通道的增量反步控制律。然后通过将 L1 制导

法推广至更一般的形式，使用目标飞机的动态曲率进行跟

踪控制设计，同时使用变体结构进行补偿。本文的创新点

图 2　盘旋加直线情况下的目标飞机与己方飞机的滚转角对比

Fig.2　Comparison of the roll angle between the target 

           aircraft and the own aircraft under circling and 

line motion conditions                            

图 3　盘旋加直线情况下的目标飞机与己方飞机轨迹俯视图

Fig.3　Top view of the target and the own aircraft trajectory 

under circling and line motion conditions      

图 4　盘旋加直线情况下的目标飞机与己方飞机三维轨迹

Fig.4　The three-dimensional trajectory of the target 

                aircraft and the own aircraft under circling and 

line motion conditions                       

图 5　复杂运动情况下的目标飞机与己方飞机的滚转角对比

Fig.5　Comparison between the roll angle between the target

        aircraft and the own aircraft under complex motion

conditions                                                         
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主要有两个方面：（1）根据轨迹跟踪任务，基于增量反步法

设计变体飞机的控制律模态；（2）通过计算目标飞机的动态

轨迹曲率进行轨迹跟踪控制的设计，同时使用变体结构进

行补偿控制。仿真结果表明，这种跟踪引导方法能准确地

跟踪上目标飞机，具有较大的工程应用价值。
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Research on Trajectory Tracking Control Method of a Morphing Aircraft

Ming　Ruichen， Liu　Xiaoxiong， Wang　Lei

Northwestern Polytechnical University， Xi’an 710072， China

Abstract: Trajectory tracking plays a crucial role in formation flying, aerial refueling, and air combat for tracking and tail-

locking. To address the trajectory tracking problem for variant aircraft, this paper proposes a novel trajectory tracking 

approach. Firstly, a variant swept-wing aircraft is modeled based on the characteristics of non-rigid body motion. Then, an 

incremental backstepping method is employed to design corresponding control laws for the aircraft, including attitude 

control, altitude control, speed control, and sideslip angle control. Finally, for the trajectory tracking guidance strategy, a 

nonlinear L1 guidance law is utilized, which computes the target aircraft’s dynamic trajectory curvature to design the 

trajectory tracking control while incorporating a variant structure for compensation control. Simulation results demonstrate 

that this approach is suitable for variant aircraft and can accurately track the target aircraft, providing theoretical and 

simulation-based support for future applications of trajectory tracking in variant aircraft.

Key Words: morphing aircraft; incremental backstepping method; L1 guidance; dynamic curvature; trajectory 

tracking
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