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摘　 要：针对空中加油的输油段持续姿态稳定问题，考虑时变转动惯量和环境扰动等影响因素，提出

了受油机的快速鲁棒控制方法，保证控制系统受扰后快速收敛。 针对受油机姿态动力学模型，引入燃

油输送、加油机尾流、大气紊流等不确定干扰，建立面向控制的时变转动惯量姿态模型。 考虑受油机

长时间姿态保持的控制目标，采用误差鲁棒积分技术建立快速收敛控制律，提升系统不确定和外界扰

动的鲁棒能力，保证输油任务平稳完成。 基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 理论进行闭环系统的稳定性分析，证明了跟

踪误差信号的有界性。 ３ 种控制算法对比和蒙特卡洛测试的数字仿真结果表明，在大气突风、紊流、加
油机尾流等外界干扰作用下，所提出的鲁棒控制方法能够保证存在动力学不确定与时变转动惯量的

受油机姿态系统受扰后快速收敛至平衡位置，有效提升输油过程的稳定能力。
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　 　 空中加油技术通过飞行过程中加油机和受油机

之间的输油通路，实现燃油输送补充，扩大了飞机的

任务半径、延长了飞机任务执行时间、提高了飞机利

用率。 海湾战争与科索沃战争中数万次空中加油任

务为战争胜利提供了坚实的后盾。 美国空军、海军

等都进行了多次加油试飞验证，完成了全球鹰等无

人机的高空加油。
空中加油任务可按照规范流程分为 ５ 个阶段，

分别为会合、编队、对接、输油、退出［１⁃２］。 其中输油

段是指保持受油机与加油机相对位置不变，三轴姿

态需持续稳定，以完成燃油输送。 输油过程中受油

机的插头与加油机锥套持续啮合，若姿态偏离稳定，
插头与锥套脱离，加油任务失败；甚至脱离后的锥套

受到加油机尾流、紊流等影响，容易与受油机发生空

中碰撞，威胁飞行安全。 由此可见，在空中加油输油

段，快速姿态稳定是提升任务成功率和降低安全风

险的必要保障。
燃油输送时，输油泵的传输压力约 ０．３４５ ＭＰａ。

受油机持续被注入燃油后，转动惯量和质心位置持

续发生偏移，姿态动力学模型中的气动特性发生改

变，飞机偏离平衡位置［３］。 同时，持续时间较长的

燃油输送过程中，受油机始终与加油机处于超密集

编队飞行过程。 前方飞行的加油机产生以翼尖涡流

为主的尾流［４］，飞行环境中存在的大气紊流和阵

风，都将加剧对受油机姿态稳定的干扰。
本文的主要目标是面向空中加油输油过程，设

计鲁棒抗扰控制器保证时变转动惯量受油机在风场

干扰与动力学不确定下的快速姿态稳定。 国内外学

者面向输油段的变质量飞机的稳定控制研究相对较

少。 Ｐａｃｈｔｅｒ 等［５］利用 ２ 个升力系数与 ８ 个飞行质

量组合后的 １６ 个模型来表征不同燃油量下的受油

机质量特性，并将气流与传输过程视为总体扰动，最
终建立了不同质量下的飞机模型；采用多输入多输

出定量反馈技术设计受油机输油过程的控制系统，
保证受油机自身位置稳定。 Ｗａｉｓｈｅｋ 等［６］ 结合飞机

动量与动量矩变化，详细推导了燃油质量和时变转

动惯量对飞机运动学与动力学模型的影响。 Ｗａｎｇ
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等［７］更深入考虑发动机消耗和油箱的影响，并优化

建立在惯性系下的简化通用模型，为后续受油机控

制提供了模型基础。 基于高阶多项式的输油轨迹生

成和基于 ＬＱＲ 的飞行控制律，实现了转动惯量显著

变化下的姿态稳定控制，受油机的迎角、侧滑角等都

稳定收敛于平衡点［８⁃１０］。 针对受油机动力学模型中

气动未知问题，安帅等［１１］采用模型逼近器设计了反

步法控制，保证了硬式加油过程中的变质量受油机

位置、速度、姿态等状态稳定。 任锦瑞等［１２］ 引入了

加性分解技术将受油机模型转换为主模型与辅助模

型，并分别设计 ＰＩ 控制和反馈线性化控制解决状态

跟踪与稳定问题。
然而大多数控制算法鲁棒性能仍然较弱，无法

精准地处理平稳输油任务过程中，姿态系统面临不

确定和扰动时的快速收敛需求。 双环滑模控制、滑
模观测控制、有限时间滑模控制、快速有限时间滑模

控制、固定时间滑模控制、预设时间滑模控制等鲁棒

控制技术［１３⁃１８］被应用于受油机控制中，既保证闭环

系统的渐近收敛又保证系统在一定时间内快速到达

稳定模态。 为了保持滑模技术消除扰动影响的鲁棒

能力，避免系统状态高阶导数的需求，误差鲁棒积分

技 术 （ ｒｏｂｕｓｔ ｉｎｔｅｇｒａｌ ｏｆ ｔｈｅ ｓｉｇｎ ｏｆ ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ，
ＲＩＳＥ） ［１９⁃２２］利用高增益比例、积分误差反馈等构建

模型结构，进一步提升了控制系统的收敛稳定能力。
面向空中加油过程中输油段的长时间姿态平稳

需求，本文考虑时变转动惯量和环境风场、加油机尾

流等扰动影响，基于 ＲＩＳＥ 技术设计受油机的鲁棒

姿态控制技术。 当飞机受扰姿态偏离时，控制系统

具备快速收敛和长期保持稳定姿态的能力，保证输

油任务安全顺利。

１　 模型转换与问题描述

１．１　 受油机姿态运动模型

考虑如下的受油机姿态动力学模型

φ̇ ＝ ｐ ＋ ｑｓｉｎφｔａｎθ ＋ ｒｃｏｓφｔａｎθ

θ̇ ＝ ｑｃｏｓφ － ｒｓｉｎφ

ψ̇ ＝ ｑｓｉｎφｓｅｃθ ＋ ｒｃｏｓφｓｅｃθ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１）

ｐ̇ ＝
（ＪｙＪｚ － Ｊ２

ｚ － Ｊ２
ｘｚ） ｒｑ ＋ （Ｊｘ － Ｊｙ ＋ Ｊｚ）Ｊｘｚｐｑ ＋ ＪｚＬ ＋ ＪｘｚＮ

ＪｘＪｚ － Ｊ２
ｘｚ

ｑ̇ ＝
（Ｊｚ － Ｊｙ）ｐｒ － Ｊｘｚ（ｐ２ － ｒ２） ＋ Ｍ

Ｊｙ

ｒ̇ ＝
（Ｊ２

ｘ － ＪｘＪｙ ＋ Ｊ２
ｘｚ）ｐｑ － （Ｊｘ － Ｊｙ ＋ Ｊｚ）Ｊｘｚｑｒ ＋ ＪｘｚＬ ＋ ＪｘＮ

ＪｘＪｚ － Ｊ２
ｘｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（２）

式中： φ表示滚转角；θ表示俯仰角；ψ表示偏航角；ｐ
表示滚转角速度；ｑ 表示俯仰角速度；ｒ 表示偏航角

速度；Ｊｘ，Ｊｙ，Ｊｚ，Ｊｘｚ 表示转动惯量；Ｌ ＝ 􀭰ｑＳｗＢｗＣＬ，Ｍ ＝
􀭰ｑＳｗＣｗＣＭ，Ｎ ＝ 􀭰ｑＳｗＢｗＣＮ 分别表示滚转力矩、俯仰力

矩、偏航力矩；􀭰ｑ 表示动压；Ｓｗ，Ｂｗ 和 Ｃｗ 分别表示参

考机翼面积、展长和平均气动弦长；ＣＬ，ＣＭ，ＣＮ 表示

气动舵偏转相关的气动力矩系数，其拟合函数如

（３）式所示。

ＣＬ ＝ Ｃ０
Ｌ ＋ Ｃα

Ｌ（α） ＋ Ｃｐ
Ｌ

Ｂｗｐ
２Ｖ

＋ Ｃｒ
Ｌ

Ｂｗｒ
２Ｖ

＋ Ｃδａ
Ｌ δａ ＋ Ｃδｒ

Ｌ δｒ

ＣＭ ＝ Ｃ０
Ｍ ＋ Ｃα

Ｍ（α） ＋ Ｃｑ
Ｍ

Ｃｗｒ
２Ｖ

＋ Ｃδｅ
Ｍ δｅ

ＣＮ ＝ Ｃ０
Ｎ ＋ Ｃα

Ｎ（α） ＋ Ｃｐ
Ｎ

Ｂｗｐ
２Ｖ

＋ Ｃｒ
Ｎ

Ｂｗｒ
２Ｖ

＋ Ｃδａ
Ｎ δａ ＋ Ｃδｒ

Ｎ δｒ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（３）

式中： δａ 表示副翼；δｅ 表示升降舵；δｒ 表示方向舵；Ｖ
表示飞行速度；Ｃ ｊ

ｉ 表示气动力矩 ｉ 关于 ｊ 变量的系

数，ｉ ＝ Ｌ，Ｍ，Ｎ，ｊ ＝ ０，α，ｐ，ｑ，ｒ，δａ，δｅ，δｒ，上标０ 表示气

动力矩基准系数。

·７３９·
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１．２　 动力学模型扰动

结合输油过程中燃油注入导致的时变惯量与建

模或加工等导致的不确定惯量，姿态动力学模型中

引入（４）式所示的转动惯量。
Ｊｘ ＝ Ｊｘ０ ＋ ΔＪｘ ＋ ｊｘｍ（ ｔ）
Ｊｙ ＝ Ｊｙ０ ＋ ΔＪｙ ＋ ｊｙｍ（ ｔ）
Ｊｚ ＝ Ｊｚ０ ＋ ΔＪｚ ＋ ｊｚｍ（ ｔ）
Ｊｘｚ ＝ Ｊｘｚ０ ＋ ΔＪｘｚ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（４）

式中： Ｊｉ０，ΔＪｉ，ｊ􀭰ｉ 分布表示转动惯量的基准值、不确

定值和时变系数，ｉ ＝ ｘ，ｙ，ｚ，ｘｚ，􀭰ｉ ＝ ｘ，ｙ，ｚ；ｍ（ ｔ） 表示

燃油输送过程的时变受油机质量。
结合燃油输送过程中的质心 ｘＭ 与压心 ｘＰ 的位

置偏移，合外气动力 Ｆａ 会产生旋转力矩，姿态动力

学模型中引入（５） 式所示的附加气动力矩 ｄａ。
ｄａ ＝ （ｘＭ － ｘＰ） × Ｆａ ＝ ［ｄａＬ，ｄａＭ，ｄａＮ］ Ｔ （５）

　 　 典型大气环境风场中的紊流风为连续随机脉

动，常用国军标［２３］中的冯卡门模型表征紊流风。 稳

定输油过程中远端气流经加油机机翼、机身、加油装

置等结构后叠加了复杂空间流场，形成了中心线和

翼下等加油位置的下洗和侧洗的尾流干扰。 采用修

正马蹄窝模型［２４］计算双机相对距离和航向，结合诱

导风速和诱导风梯度的关系得到诱导角速度。
根据大气环境风场与加油机尾流所引起的线速

度和角速度变化，通过迎角、侧滑角和马赫数等变

化，进一步引起三轴气动力矩系数发生变化。 因此，
姿态动力学模型中引入三轴风扰力矩为

ｄｗＬ ＝ 􀭰ｑＳｗＢｗ（ＣＬ∗ － ＣＬ）
ｄｗＭ ＝ 􀭰ｑＳｗＣｗ（ＣＭ∗ － ＣＭ）
ｄｗＮ ＝ 􀭰ｑＳｗＢｗ（ＣＮ∗ － ＣＮ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（６）

式中， Ｃ ｉ∗ 和 Ｃ ｉ 分别表示风扰后和标称的三轴力矩

系数，ｉ ＝ Ｌ，Ｍ，Ｎ。
１．３　 面向控制的姿态模型转换

定义系统状态量为 γ ＝ ［φ，θ，ψ］ Ｔ，ω ＝ ［ｐ，ｑ，
ｒ］ Ｔ，输入量 ｕ ＝ ［δ ａ，δ ｅ，δ ｒ］ Ｔ，姿态动力学模型的矩

阵形式为

Ｒγ̇ ＝ ω

Ｊω̇ ＝ － Ｊ̇ｔω － ΩＪω ＋ ｆ ＋ ｇｕ ＋ ｄ{ （７）

式中： Ｒ，ｆ，ｇ，Ｊ的表达式根据动力学模型（１） 和（２）
获得，其中 Ｊ ＝ Ｊ０ ＋ ΔＪ ＋ Ｊｔ，ｄ ＝ ｄｗ ＋ ｄａ，ｄｗ ＝ ［ｄｗｘ，
ｄｗｙ，ｄｗｚ］ Ｔ。

假设 １　 不确定转动惯量 ΔＪ 是有界的且满足

‖ΔＪ‖ ≤ τ １； 时变惯量 Ｊｔ 是不确定的但其导数

‖Ｊ̇ｔ‖ ＝
∂Ｊｔ

∂ｍ（ ｔ）
∂ｍ（ ｔ）

∂ｔ
≤ ３ ｊｍａｘｍ̇（ ｔ） ＝ τ ２；τ １ 和 τ ２

是存在但未知的正常数。
假设 ２　 风扰力矩 ｄｗ 和附加气动力矩 ｄａ 是有

界的且满足 ‖ｄｗ‖ ≤ τ ３，‖ｄａ‖ ≤ τ ４ 和 ‖ｄ̇ｗ‖ ≤

τ ５，‖ｄ̇ａ‖≤ τ ６，τ ｉ 是存在但未知的正常数，ｉ ＝ ３，４，
５，６。

假设 ３　 气动力矩的舵效函数 ｇ 是已知的有界

函数， 且满足 ‖ｇ‖ ≤ τ ７，τ ７ 是存在但未知的正

常数。
定义辅助状态量 ｘ１ ＝ γ和 ｘ２ ＝ Ｒ －１ω，姿态动力

学模型被转换如（８） 式所示。
ｘ̇１ ＝ ｘ２

ｘ̇２ ＝ （Ｊ０Ｒ） －１（ － ΩＪ０Ｒｘ２ － Ｊ０Ｒ̇ｘ２ ＋ ｆ ＋ ｇｕ ＋ Ψ）{
（８）

式中， Ψ ＝ ｄｗ ＋ ｄａ － ΔＪω̇ － Ｊｔω̇ － ΩΔＪω － ΩＪｔω －

Ｊ̇ｔω 表示集总扰动。
根据假设 １ ～ ３，集总扰动Ψ满足如（５）式所示

的不等式。
‖Ψ‖ ＝ τ３ ＋ τ４ ＋ τ１‖ω̇‖ ＋ τ１‖ω‖２ ＋ τ２‖ω‖ ＋

　 ３ ｊｍａｘｍ（ ｔ）‖ω̇‖ ＋ ３ ｊｍａｘｍ（ ｔ）‖ω‖２ ≤

　 κ１ ＋ κ２ｍａｘ｛‖ω̇‖，‖ω‖，‖ω‖２｝ ＋

　 κ３（ ｔ）ｍａｘ｛‖ω̇‖，‖ω‖２｝ （９）
式中： κ １ ＝ τ ３ ＋ τ ４ 和κ ２ ＝ｍａｘ｛τ １，τ ２｝ 表示未知正常

数；κ ３（ ｔ） ＝ ３ ｊｍａｘｍ（ ｔ） 表示有界量。
１．４　 控制目标

平稳输油任务阶段的受油机姿态控制目标是：
通过设计基于 ＲＩＳＥ 的鲁棒控制律使得姿态角 γ 能

够在面临时变不确定转动惯量和外界扰动力矩时，
快速精准地跟踪上给定的期望指令 γｄ。

·８３９·
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图 １　 考虑时变转动惯量与环境扰动的受油机平稳输油控制框架图

２　 基于 ＲＩＳＥ 的鲁棒控制器

２．１　 姿态系统参考模型

结合姿态角响应的飞行品质需求，综合期望的

阻尼比 ζ 和无阻尼自然频率 ωｎ，建立的参考模型为

ｘ̇１ｄ ＝ ｘ２ｄ

ｘ̇２ｄ ＝ － ２ζωｎｘ２ｄ － ω２
ｎｘ２ｄ ＋ ω２

ｎγｄ
{ （１０）

　 　 定义跟踪误差为 ｅ１ ＝ ｘ１ － ｘ１ｄ 和 ｅ２ ＝ ｘ２ － ｘ２ｄ。
根据动力学模型（８） 和参考模型（１０），对跟踪误差

ｅ２ 进行二次求导后可得

ｅ̈２ ＝ （Ｊ０Ｒ） －１ － Ｊ０Ｒ̇ｅ２ － Ω̇Ｊ０Ｒｘ２ － ΩＪ０Ｒ̇ｘ２( －

　 ΩＪ０Ｒｘ̇２ － Ｊ０Ｒ̇ｘ̇２ － Ｊ０Ｒ̈ｘ２ ＋ ｇｕ̇ ＋ Ψ̇) － ｘ̈２ｄ

（１１）
式中， Ψ̇ ＝ （ ｄ̇ｗ ＋ ｄ̇ａ － ΔＪω̈ － Ｊ̇ｔω̇ － Ｊｔω̈ － Ω̇ΔＪω ＋ ｆ̇ －

ΩΔＪω̇ － Ω̇Ｊｔω － ΩＪ̇ｔω － ΩＪｔω̇ － Ｊ̇ｔω̇ － Ｊ̈ｔω ＋ ｇ̇ｕ）。

假设 ４　 假 设 ‖ｆ̇‖ ≤ τ ８ ＋ τ ９‖ω‖ ＋
τ １０‖ω̇‖，τ ８，τ ９ 和 τ １０ 是存在但未知的正常数。

假设 ５　 受油机的气动舵偏转满足饱和约束：
δ ａ ∈［ － ３０°，３０°］，δ ｅ ∈［ － ３０°，３０°］，δ ｒ ∈［ － ３０°，
３０°］。

根据假设 １ ～ ５，集总扰动的导数 Ψ̇ 满足不等

式（１２）
‖Ψ̇‖ ＝ τ ５ ＋ τ ６ ＋ τ ８ ＋ τ １‖ω̈‖ ＋
　 （２τ ２ ＋ τ １０）‖ω̇‖ ＋ ２τ １‖ω̇‖‖ω‖ ＋

　 τ ９‖ω‖ ＋ τ ２‖ω‖２ ＋ ３０ ３ τ ７ ＋

　 ３ ｊｍａｘｍ（ ｔ）‖ω̈‖ ＋ ２ ３ ｊｍａｘｍ（ ｔ）‖ω̇‖‖ω‖ ≤
κ ４ ＋ κ ５ｍａｘ｛‖ω̈‖，‖ω̇‖，‖ω̇‖‖ω‖，‖ω‖，
‖ω‖２｝ ＋ κ ３（ ｔ）ｍａｘ｛‖ω̈‖，２‖ω̇‖‖ω‖｝ （１２）

式中，κ ４ ＝ τ ５ ＋ τ ６ ＋ τ ８ ＋ ３０ ３ τ ７ 和κ ５ ＝ｍａｘ｛２τ １，２τ ２

＋ τ １０，τ ９｝ 表示未知正常数。
２．２　 ＲＩＳＥ 误差动力学模型

定义滤波后的跟踪误差为 ｚ１ ＝ ｅ̇１ ＋ ａ１ｅ１ 和 ｚ２ ＝
ｚ̇１ ＋ ａ２ｚ１，其中 ａ１ ∈Ｒ３×３ 和 ａ２ ∈Ｒ３×３ 是待设计的控

制参数。 根据（８）、（１０） ～ （１１）式可得

ｚ２ ＝ ｅ̇２ ＋ ａ１ ｅ̇１ ＋ ａ２ｚ１ ＝

　 （Ｊ０Ｒ） －１（ － ΩＪ０Ｒｘ２ － Ｊ０Ｒ̇ｘ２ ＋ ｇｕ ＋ ｆ ＋ Ψ） －
　 ｘ̇２ｄ ＋ ａ１ ｅ̇１ ＋ ａ２ｚ１ （１３）

　 　 进一步对滤波后误差（１３）式进行求导可得

ｚ̇２ ＝ （Ｊ０Ｒ） －１ － Ｊ０Ｒ̇ｅ２ － Ω̇Ｊ０Ｒｘ２ － ΩＪ０Ｒ̇ｘ２ －(

　 ΩＪ０Ｒｘ̇２ － Ｊ０Ｒ̇ｘ̇２ － Ｊ０Ｒ̈ｘ２ ＋ ｇｕ̇ ＋ Ψ̇) －
　 ｘ̈２ｄ ＋ ａ１ ｅ̈１ ＋ ａ２ ｚ̇１ （１４）

　 　 令 Λ１ ＝ （Ｊ０Ｒ） －１（ － ΩＪ０Ｒｘ̇２ － Ｊ０Ｒ̇ｘ̇２ － Ｊ０Ｒ̈ｘ２ ＋

Ψ̇）＋ ａ１ ｅ̇２ ＋ ａ２ ｅ̇２，Λ２ ＝ （Ｊ０Ｒ） －１（ － Ｊ０Ｒ̇ｅ２ － Ω̇Ｊ０Ｒｘ２ －

ΩＪ０Ｒ̇ｘ２） ＋ ｚ１ － ｘ̈２ｄ ＋ ａ２ａ１ｅ２，（１４） 式可被简化为

ｚ̇２ ＝ － ｚ１ ＋ （Ｊ０Ｒ） －１ｇｕ̇ ＋ Λ１ ＋ Λ２ （１５）
　 　 令 Λ１ｄ ＝ － （ａ１ ＋ ａ２） ｘ̇２ｄ，当选择合适的 ｂ 满足如

（１６）式所示的充分条件。
λｍａｘ（ｂ） ≤ Λ１ｄ ＋ ‖ａ －１

２ Λ̇１ｄ‖ （１６）
　 　 则存在函数 Λ１ｄ 满足不等式（１７）。

∫ｔ
ｔ０
ｚ２［Λ１ｄ － ｂｓｇｎ（ｚ１）］ｄτ ≤ η１ （１７）

式中， η １ 是正常数且满足

η１ ＝ ｚ１（ ｔ０）Λ１ｄ（ ｔ０） － λｍａｘ（ｂ）‖ｚ１（ ｔ０）‖ （１８）
　 　 定义辅助函数矩阵 􀭾Λ１ ＝ Λ１ － Λ１ｄ，则
􀭾Λ１ ＝ （Ｊ０Ｒ） －１（ － ΩＪ０Ｒｘ̇２ － Ｊ０Ｒ̇ｘ̇２ － Ｊ０Ｒ̈ｘ２ ＋ Ψ̇） ＋
　 ａ１ ｘ̇２ ＋ ａ２ ｘ̇２ （１９）
　 　 定义辅助信号 ξ ＝ ［ｚ１，ｚ２］ Ｔ。 根据不等式

·９３９·
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（１２），不等式（２０） 成立。
􀭾Λ１ ≤ η２（ξ）‖ξ‖ （２０）

式中， η ２（ξ） 是与 ξ 相关的非减边界函数。
２．３　 鲁棒控制律

设计鲁棒控制律为

ｕ ＝ － ｇ －１（ ｔ）Ｊ０Ｒ（ ｔ）（ｋ ＋ Ｉ）ｚ１（ ｔ） －

　 ｇ －１（ ｔ０）Ｊ０Ｒ（ ｔ０）（ｋ ＋ Ｉ）ｚ１（ ｔ０） ＋

　 ∫ｔ
ｔ０
［ － ｇ －１Ｊ０Ｒ（ｋ ＋ Ｉ）ａ２ｚ１ － ｇ －１ｂｓｇｎ（ｚ１）］ｄτ ＋

　 ∫ｔ
ｔ０
［ｇ －１Ｊ０Ｒｘ̈２ｄ ＋ ｇ －１Ｊ０Ｒ̇ｅ２ － ｇ －１Ｊ０Ｒａ１ｅ２］ｄτ ＋

　 ∫ｔ
ｔ０
［ｇ －２ ｇ̇Ｊ０Ｒ（ｋ ＋ Ｉ）ｚ１ － ｇ －１Ｊ０Ｒ̇（ｋ ＋ Ｉ）ｚ１］ｄτ ＋

　 ∫ｔ
ｔ０
［ｇ －１Ω̇Ｊ０Ｒｘ２ ＋ ｇ －１ΩＪ０Ｒ̇ｘ２］ｄτ （２１）

式中， Ｉ∈ Ｒ３×３ 表示单位矩阵，ｋ∈ Ｒ３×３ 和 ｂ∈ Ｒ３×３

是待设计的控制参数。
对控制输入 ｕ 求导后可得

ｇｕ̇ ＝ － Ｊ０Ｒ（ｋ ＋ Ｉ）ｚ２ － ｂｓｇｎ（ｚ１） － Ｊ０Ｒｚ１ ＋ Ｊ０Ｒ̇ｅ２ ＋

　 Ω̇Ｊ０Ｒｘ２ ＋ ΩＪ０Ｒ̇ｘ２ ＋ Ｊ０Ｒｘ̈２ｄ － Ｊ０Ｒａ１ｅ２ （２２）

３　 控制系统稳定性分析

定理 １　 考虑姿态动力学模型（７），在假设 １～５
下，设计鲁棒控制律（２１），则 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数（２３）中
的误差信号 ｚ１ 和 ｚ２ 以及闭环系统的跟踪误差 ｅ１ 和

ｅ２ 是有界的。
证明　 选择如（２３）式所示的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数进

行闭环系统的稳定性分析。

Υ１ ＝ １
２
ｚＴ１ ｚ１ ＋ １

２
ｚＴ２ ｚ２ ＋ Ρ （２３）

式中， Ρ ＝ η １ － ∫ｔ
ｔ０
ｚ２［Λ１ｄ － ｂｓｇｎ（ｚ１）］ｄτ。

定义辅助信号 ε ＝ ［ξ Ｔ， Ρ ］ Ｔ。 结合不等式

（１７），函数 Υ１ 是正定的且满足如下的有界性

１
２
‖ε‖２ ≤ Υ１ ≤ ‖ε‖２ （２４）

　 　 对函数（２３）求导后可计算为

Υ̇１ ＝ ｚＴ１ ｚ̇１ ＋ ｚＴ２ ｚ̇２ ＋ Ｐ̇ ＝ ｚＴ１ ｚ２ －

　 ｚＴ１ａ２ｚ１ ＋ ｚＴ２ ｚ̇２ － ｚ２［Λ１ｄ － ｂｓｇｎ（ｚ１）］ （２５）
　 　 将（１４） ～ （１５）式以及控制律（２１）式代入 Ｌｙａ⁃
ｐｕｎｏｖ 函数的导数（２５）式中，可重新整理为

　 Υ̇１ ＝ － ｚＴ１ａ２ｚ１ － ｚＴ２（ｋ ＋ Ｉ）ｚ２ ＋ ｚＴ２Λ１ － ｚＴ２Λ１ｄ （２６）

　 　 函数 Υ̇１ 可以被整理为

Υ̇１ ≤－ η ３‖ξ‖２ ＋ ［‖ｚ２‖η ２（ξ）‖ξ‖ －

　 ‖ｋ‖‖ｚ２‖２］ ≤－ η ３ －
η ２

２（ξ）
４‖ｋ‖

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ‖ξ‖２ （２７）

式中，η ３ ＝ ｍｉｎ｛１，λｍｉｎ（ａ２）｝。
当选择合适的 ｋ 满足充分条件

λｍｉｎ（ｋ） ＞
η２

２（ξ）
４η３

（２８）

　 　 则满足 Υ̇１ 不等式（２９）。

Υ̇１ ≤－ η４‖ξ‖２ （２９）
式中， η ４ 表示正常数。

根据不等式（２４） 和（２９），存在吸引域。
Ｄ ＝ ε∈ Ｒ３×３ ‖ε‖ ≤ η －１

２ （２ η３λｍｉｎ（ｋ） ）{ }

Ｓ ＝ ε∈ Ｄ ‖ε‖２ ≤ １
２
（η －１

２ （２ η３λｍｉｎ（ｋ） ）） ２{ }
（３０）

　 　 由此可知 ｌｉｍ
ｔ→∞

η ４‖ξ‖２ ＝ ０，∀ε０ ∈ Ｓ，因此根据

辅助信号定义可知ｌｉｍ
ｔ→∞

ｚ２（ ｔ） ＝ ０，∀ε０ ∈ Ｓ，进一步根

据滤波后跟踪误差定义可知ｌｉｍ
ｔ→∞

ｚ１（ ｔ） ＝ ０，ｌｉｍ
ｔ→∞

ｚ̇１（ ｔ） ＝

０，∀ε０ ∈ Ｓ，ｌｉｍ
ｔ→∞

ｅ１（ ｔ） ＝ ０，ｌｉｍ
ｔ→∞

ｅ２（ ｔ） ＝ ０，∀ε０ ∈ Ｓ。

注释 １　 通过增加控制参数 λｍｉｎ（ｋ），吸引域 Ｓ
将增大至包含任意初始条件，由此吸引域（３０） 可被

重新计算为

‖ε（ ｔ０）‖ ≤ ２
２
η －１

２ （２ η３λｍｉｎ（ｋ） ） （３１）

　 　 换而言之，控制参数需要满足

λｍｉｎ（ｋ） ＞ １
４η３

η －１
２ （ ２‖ε（ ｔ０）‖） （３２）

‖ε（ ｔ０）‖ ＝ ｛ １
２
（ｅ２（ ｔ０） ＋ ａ１ｅ１（ ｔ０）） Ｔ（ｅ２（ ｔ０） ＋

　 ａ１ｅ１（ ｔ０）） ＋ Ｐ（ ｔ０） ＋ １
２
［（ ｅ̇２（ ｔ０） ＋ ａ１ｅ２（ ｔ０）） ＋

　 ａ２（ｅ２（ ｔ０） ＋ ａ１ｅ１（ ｔ０））］ Ｔ［（ ｅ̇２（ ｔ０） ＋

　 ａ１ｅ２（ ｔ０）） ＋ ａ２（ｅ２（ ｔ０） ＋ ａ１ｅ１（ ｔ０））］｝ １ ／ ２ （３３）
式中， ｕ（ ｔ０） ＝ ０，Ｊｔ（ ｔ０） ＝ ０，ｄ（ ｔ０） ＝ ０。

４　 面向平稳输油任务的仿真分析

本文通过数字仿真验证所提出鲁棒控制方法的

有效性。 受油机输油前质量 ｍ０ ＝ ９ ２９５ ｋｇ，标称转

·０４９·
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动惯量 Ｊ０ ＝
７５ ９０７ ０ － １ ３３５

０ ８５ ８１６ ０
－ １ ３３５ ０ １２ ９１５

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｋｇ·ｍ２。

仿真测试过程中，受油机的初始姿态设为 γ（ ｔ０） ＝
［１０°，１０°，１０°］ Ｔ，初始姿态角速度设为 ω（ ｔ０） ＝ ［２，
－ ５，６］ Ｔ（°） ／ ｓ，稳定输油的任务空域为 Ｈ ＝ １ ２００ ｍ，
空速为 Ｖ ＝ １００ ｍ ／ ｓ；期望的平稳输油状态设为 γｄ ＝
［０°，４．１８°，０°］ Ｔ，期望的阻尼比设为 ζ ＝ Ｉ３×３，期望的

无阻尼自然频率设为 ωｎ ＝ Ｉ３×３。
４．１　 控制算法对比仿真测试

时变不确定惯量矩阵设为 ΔＪ ＝ ０．０５Ｊ０，Ｊｔ ＝

ｄｉａｇ（［１，０．８，０．９］）（９ ２９５ ＋ ２５ｔ）；离散阵风尺度设

为 ５０ ｍ，阵风强度设为 １５ ｍ ／ ｓ；大气紊流风干扰尺

度设为［５３０，２６５，２６５］ ｍ，紊流风干扰强度设为速

度均方值［１．５，２．１２，２．１２］ ｍ ／ ｓ；质心偏移范围选择

４％平均气动弦长范围。 仿真过程中，飞机从初始时

刻即遭遇风干扰，控制器参数设置为 ａ１ ＝ ２Ｉ３×３，ａ２ ＝
２Ｉ３×３，ｂ ＝ ３Ｉ３×３，ｋ ＝ ８Ｉ３×３。

为了验证所提出的 ＲＩＳＥ 鲁棒控制方法在收敛

速度和收敛精度以及鲁棒性能的优势，本节中采用

经典 ＰＩＤ 控制技术以及鲁棒控制技术 ＳＭＣ 作为对

比，仿真对比结果如图 ２～６ 所示。

图 ２　 姿态角跟踪响应图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ３　 姿态角跟踪误差图

ｐｄ ＝ ｋφ（φ － φｄ），ｑｄ ＝ ｋθ（θ － θｄ），ｒｄ ＝ ｋψ（ψ － ψｄ）
（３４）

δａ ＝ ｋｐ
ｐ（ｐ － ｐｄ） ＋ ｋｉ

ｐ∫ｔ
０
［ｐ（τ） － ｐｄ（τ）］ｄτ

δｅ ＝ ｋｐ
ｑ（ｑ － ｑｄ） ＋ ｋｉ

ｑ∫ｔ
０
［ｑ（τ） － ｑｄ（τ）］ｄτ

δｒ ＝ ｋｐ
ｒ（ ｒ － ｒｄ） ＋ ｋｉ

ｒ∫ｔ
０
［ ｒ（τ） － ｒｄ（τ）］ｄτ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

（３５）

式中： ｋｐ
ｐ ＝ ｋｐ

ｑ ＝ ｋｐ
ｒ ＝ １．２，ｋｉ

ｐ ＝ ｋｉ
ｑ ＝ ｋｉ

ｒ ＝ ０．４，ｋφ ＝ ｋθ

＝ ｋψ ＝５。
定义滑模面 ｓ ＝ ｅ２ ＋ ｋｓｅ１，结合有限时间收敛性

能设计气动舵偏输入为

ｕ ＝ ｇ －１（ － Ｊ０Ｒｋｓ１ｓ － Ｊ０Ｒｋｓ２ｓι － Ｊ０Ｒｋｓｅ２ ＋

　 ΩＪ０Ｒｘ２ ＋ Ｊ０Ｒ̇ｘ２ ＋ Ｊ０Ｒｘ̇２ｄ － ｆ － Ψ^） （３６）

式中，扰动估计值 Ψ^是通过（３７） 式的观测器获得

Ψ^ ＝ ｋΨ^（Ｊ０Ｒｓ ＋ ｓｆ）

ｓ̇ｆ ＝ Ｊ０Ｒｋｓ１ｓ ＋ Ｊ０Ｒｋｓ２ｓι － Ｊ０Ｒ̇ｓ ＋ （Ｊ０Ｒ） －１ｓ{ （３７）

式中，ｋｓ ＝ Ｉ３×３，ｋｓ１ ＝ ５Ｉ３×３，ｋｓ２ ＝ ５Ｉ３×３，ｌ ＝ ０．３，ｋψ^ ＝
１０Ｉ３×３。

图 ２ 中展示了 ３ 种不同的控制器驱使下，系统

姿态角跟踪响应结果，在时变转动惯量、不确定气动

系数以及风干扰等影响下，滚转角、俯仰角和偏航角

均跟踪上了期望指令。 但从图 ３ 中的跟踪误差曲线

看出，ＰＩＤ 控制下跟踪误差存在较大的超调量，且误

差在 １０ ｓ 内振荡收敛；ＳＭＣ 控制下跟踪误差超调量

减少且收敛平缓，但最大的滚转跟踪误差在 ２５ ｓ 后

才收敛；本文所提出的 ＲＩＳＥ 控制方法降低了跟踪

误差超调量，保证了姿态角误差分别在 ２．３，４，５．９ ｓ
内平稳快速地收敛到零附近。 从图 ３ 看出，ＲＩＳＥ 控

制器作用下，跟踪误差最大值不超过 ０．２５°，系统能

够准确地执行姿态指令，持续保持输油过程中受油

·１４９·
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机姿态稳定，为插头与加油锥套之间稳定连接提供

姿态保障。
３ 种控制方法的气动舵偏转如图 ４ 所示，其幅

值与变化率均在实际舵面能力范围内。 从图 ５ 可

知，ＲＩＳＥ 控制器作用下， ｚ１ 在 ６ ｓ 后收敛于零附近。
图 ６ 展示出滚转角速度、俯仰角速度和偏航角速度

最终稳定于零值，受油机受扰下姿态稳定。

图 ４　 控制输入响应图

图 ５　 ＲＩＳＥ 控制方法下的滤波后跟踪误差响应图

图 ６　 ＲＩＳＥ 控制方法下的姿态角速度响应图

４．２　 不同工况的蒙特卡洛仿真测试

考虑时变转动惯量、质心偏移与风扰动等偏差，
开展蒙特卡洛仿真测试。 其中转动惯量不确定项

ΔＪ 的偏差范围设置为 ± ２０％，时变系数 ｊ􀭰ｘ，ｊ􀭰ｙ，ｊ􀭰ｚ 均设

置为±２０％；质心偏移的偏差范围设置为 １０％；离散

阵风尺度和强度分别偏差 ４５～５５ ｍ 和 １０ ～ ２０ ｍ ／ ｓ，
大气紊流风尺度和强度设置为±［３０，１５，１５］ ｍ 和

±［０．５，０．７，０．７］ｍ ／ ｓ。 随机选择单一偏差项和全部

扰动偏差以及无扰动对 ＲＩＳＥ 控制各进行 ２００ 次仿

真，所有扰动偏差服从正态分布。
图 ７～８ 中分别展示了 ＲＩＳＥ 控制算法在不同干

扰条件下的俯仰角跟踪误差 ｅ１（２） 分布和滤波后跟

踪误差 ｚ１（２） 均方值的表现。 在图 ７ 中 ｅ１（２） 主要

集中在 ０．０４° ～ ０．１２° 之间，最大误差为 ０．０２８° 但出

现频率极低；系统受扰后仍然具备较高的抗干扰

能力。

图 ７　 扰动偏差下的俯仰角跟踪误差分布分析图

图 ８ 中展示了 ３ 种不同扰动对对受油机姿态系

统的稳定性影响，无扰动下 ｚ１（２） 均方值中位数约

为 ０．０５ 且分布范围最窄；在时变转动惯量和质心偏

移条件下，ｚ１（２） 中位数分别约为 ０．１ 和 ０．１２，虽然

分布范围略有增加，但误差仍集中在可控范围内，异
常值数量有限；风扰动对稳定性影响最大，误差均方

差中位数为 ０．１５，最大误差接近 ０．３５，但系统仍存在

较好的鲁棒性。

图 ８　 扰动偏差下的滤波后跟踪误差均方根箱线图

·２４９·
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５　 结　 论

本文面向空中加油任务的输油段，考虑受油机

姿态持续稳定需求，研究了基于 ＲＩＳＥ 的鲁棒控制

方法。 针对存在时变转动惯量和环境风与加油机尾

流干扰的姿态动力学模型，引入滤波后跟踪误差信

号，建立基于误差数据的积分控制输入，保证控制系

统在受扰后快速收敛至平衡状态。 通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
定理分析了闭环系统的稳定性，不同算法对比和蒙

特卡洛仿真结果表明本文的控制算法在受油机受到

系统不确定和外界扰动影响下，姿态角能够平稳快

速地跟踪期望指令，有效提高了系统控制稳定能力。
在未来的工作中，可以考虑输油过程中软管以

及加油机对受油机的影响，建立组合体动力学进行

稳定控制。 此外空中加油过程风扰动的类型未知，
无法准确建模其对系统的影响，需要完善影响分析

定位扰动影响；且 ＲＩＳＥ 控制结果与增稳系统的适

配也是工程应用中亟需考虑的问题。
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第 ５ 期 谷波，等：考虑时变转动惯量与环境扰动的受油机平稳输油控制
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