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折叠翼飞行器的动力学建模与稳定控制 1） 

宋慧心
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 金磊
+
  

（北京航空航天大学 宇航学院, 北京 100191) 

摘要 折叠翼飞行器在变形过程中，其动力学模型呈现多刚体、多自由度和强非线性特点，同时气动力/力矩、压

心、质心和转动惯量等参数也会大幅度变化，严重影响飞行稳定性。由此，本论文将对飞行器的多刚体动力学建

模与变形稳定控制进行研究。基于凯恩方法建立了折叠翼飞行器的多刚体动力学模型，并从中得到了变形所产生

的附加力和力矩表达式。通过气动计算拟合出气动参数与折叠角之间的函数关系，由此分析了不同折叠角速度下

飞行器的纵向动态特性，结果表明，折叠翼飞行器变形过程中速度、高度和俯仰角均会发生变化，飞行器无法保

持稳定飞行。为此提出了一种基于自抗扰理论的飞行器变形过程中的稳定控制方法。将折叠翼飞行器纵向非线性

动力学模型中存在的非线性项、耦合项以及参数时变项都视为系统内外总扰动，利用扩张状态观测器对总扰动进

行实时估计和补偿，针对补偿后的系统设计 PD 控制器，实现了速度通道和高度通道的解耦控制。仿真结果表明，

基于自抗扰理论设计的稳定控制器能够解决飞行器变形所带来的强非线性和参数时变等问题，保证飞行器的高精

度稳定控制。 
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Dynamic Modeling and stability control of Folding Wing Aircraft 
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Abstract  During the deformation process, the dynamic modeling of the folding-wing aircraft presents multi-rigid、
multi-degree of freedom and strong nonlinearity, and the parameters such as aerodynamics/torque, pressure center, 

centroid and moment of inertia will also change greatly. seriously affecting Flight stability. This paper mainly study 

the multi-rigid dynamics modeling and deformation stability control of the folding wing aircraft. The multi-rigid 

dynamic model of the folding wing aircraft is established based on the Kane method with the additional force and 

moment expressions. The functional relationship between aerodynamic parameters and the folding angel is 

obtained by fitting the aerodynamic data. It is shown that the speed, height and pitch angle of the folding wing 

aircraft are changed during deformation process by analyzing the longitudinal dynamic characteristics, and the 

aircraft cannot maintain a stable flight. A stability control method is proposed for the deformation process of the 

folding-wing aircraft based on the active disturbance rejection control theory. The nonlinear term, coupling term 

and parameter time-varying term are regarded as the total internal and external disturbances in the longitudinal 

nonlinear dynamic model of the folding-wing aircraft, using the extended state observer to estimate and compensate 

the total disturbance in real time. The PD controller is proposed for compensated systems to realize decoupling 

control of speed channel and height channel. The simulation results show that the stability controller based on the 

active disturbance rejection control theory can solve the problems of strong nonlinearity and time-varying 

parameters caused by aircraft deformation, and ensure the high-precision and stable control of the aircraft. 

Key words: folding-wing aircraft, multi-rigid body dynamics modeling, extended state observer, stability 

control 

 

引言 
变体飞行器是一种能够根据不同的飞行环境

改变构型，实现最佳的气动性能，完成多种飞行

任务的飞行器[1]。作为变体飞行器的一种，折叠

翼飞行器能够通过机翼的折叠改变自身构型[2]，

以不同的构型完成不同的飞行任务。机翼折叠时，

翼面积、展长减小，后掠角增加，适合低空高速

飞行，机翼展开时，翼面积和展长增加，升阻比
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增加，适合于高空长航时飞行，节省能耗[3]。 

作为一类新型飞行器，折叠翼在带来优势的

同时也带来了一些问题。机翼的折叠所带来的额

外自由度使得飞行器的动力学模型变得更加复杂，

而由变形引起的气动力与气动力矩、压心、质心

和转动惯量等参数的变化以及附加力和附加力矩

的产生都会给飞行器的稳定性和操纵性带来很大

的影响[4]，严重的甚至会失稳，由此对飞行器的

控制性能提出了更高的要求。 

常用于建立折叠翼飞行器多刚体动力学模型

的方法主要有三种： Newton-Euler方法、Lagrange

方程、Kane方法。Yue等人[5]使用Newton-Euler方

法建立了折叠翼变形飞行器的六自由度非线性动

力学模型，并对其进行解耦，研究了飞行器的纵

向动力学响应。Daniel T. Grant等人[6]利用Newton-

Euler建立了变后掠飞行器的动力学模型，并研究

了飞行器的时变惯性效应。郭建国等人 [7]利用

Newton-Euler方法建立了非对称伸缩翼变形飞行

器的动力学模型，并进行了动态特性分析。

Thomas M. Seigler等人[8]使用Kane方法对建立了

大型变形飞行器的六自由度非线性动力学模型。

B. Obradovic等人[9]在考虑气动性能和惯性性能

变化的情况系使用Kane方法建立了变形飞行器

的六自由度非线性模型。Zhu等人[10]使用Kane方

法建立了变跨度变掠飞行器的六自由度非线性动

力学模型。张杰等人[11]利用Kane方法建立了变展

长变后掠飞行器的六自由度动力学模型，并进行

了动态特性分析。 

针对变体飞行器的控制，国内外已有很多学

者展开了研究。针对变体飞行器的控制方法，常

用的方法是将变体非线性控制器的动力学模型利

用小扰动原理进行线性化，得到变体飞行器的线

性变参数（LPV，Linear Parameter Varying）模型，

然后设计控制器实现相应的控制目标[12]。Wen 等

人[13]提出了一种基于线性变参数（LPV）方法有

限时间收敛滑模控制策略，用于变形飞机在参数

不确定和外界干扰下的稳定性控制。Guo 等人[14] 

通过对动力学模型的线性化，设计 H∞跟踪控制器

实现了鸥翼变形飞行器的跟踪控制。Jihoon Lee等

人 [15]针对变跨度变掠飞行器设计了一种基于

LPV 模型的增益调度反馈控制器。程昊宇等人[16]

在考虑存在有界干扰和控制器参数不确定性情况

下，设计了基于 LPV 模型的非脆弱有限时间鲁棒

控制器实现了变体飞行器的稳定控制。陶晓荣[17]

基于 LPV 模型设计了鲁棒最优控制方法，实现了

机翼机翼扭转变形跟踪控制。夏川等人[18]基于

LPV 模型设计了有限时间 H∞跟踪控制。刘玮
[19]

设计了基于 LPV 模型的鲁棒变增益控制器实现折

叠翼飞行器的稳定控制。 

LPV模型只适用于小扰动情况，当飞行器做

大角度机动时，若仍采用此方法将严重影响控制

精度甚至无法实现稳定控制。自抗扰控制（ADRC, 

Active Disturbance Rejection Control）是由韩京清
[20]研究员提出的一类非线性控制方法。ADRC[21]

主要由跟踪微分器（Tracking Differentiator，TD）、

扩张状态观测器（Extended State Observer，ESO）、

非线性反馈控制律（NLSEF，Nonlinear States Error 

Feedback）三部分组成[21]。ADRC的核心是ESO，

ESO能够实时地对系统的内外干扰进行估计，不

依赖于系统的精确数学模型，通过设计控制器能

够将对内外干扰进行补偿，从而得到等效的线性

系统，使用线性系统的控制方法就能够实现对整

个系统的控制[22]。自抗扰控制技术的稳定性证明

是一个难点，2000年黄一、韩京清[23]以二阶系统

为例，完成了扩张观测器的稳定性证明。韩京清、

张荣[24]以二阶系统为例，分析了扩张观测器的误

差，并且给出了提高扩张观测器精度的参数所应

该满足的条件。赵志良[25]发现了韩京清、王伟[26]

对自抗扰控制器中的跟踪微分器证明的不合理之

处，以二阶系统为例，证明了跟踪微分器、扩张

状态观测器、基于扩张状态观测器的反馈控制稳

定性。 

本文针对折叠翼飞行器，利用凯恩方法建立

了六自由度多体非线性动力学模型，通过气动计

算拟合了气动参数与折叠角的函数关系并分析了

机翼折叠过程中的动态特性。针对飞行器纵向非

线性模型，提出了一种基于自抗扰理论的稳定控

制方法。此方法不需要对动力学模型进行小扰动

线性化，而是通过设计扩张状态观测器（ESO）

将系统中存在的非线性项、耦合项以及参数时变

项等内外总扰动进行实时估计和补偿，从而得到

等效的线性模型，通过设计线性控制器即可实现

飞行器变形过程中的高精度稳定控制。 

1 折叠翼飞行器的动力学建模 

本文以轻型飞机 Navion L-17[27]作为研究对

象，基于 kane 方法建立折叠翼飞行器的动力学模

型。如图 1 所示，假设左右机翼质量相同，几何

形状完全对称，将机翼分为内翼和外翼，折叠时，

内翼相对机体折叠，外翼相对机体始终保持水平。

机翼对称折叠，左右内翼折叠角大小为 ，如图

2 所示。 
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图 1 机翼折叠过程示意图 

Fig 1 Schematic of morphing process 

将机体看作主刚体，折叠翼看作从刚体，整

个系统可看由 5 个独立刚体组成的多刚体系统，

质量为 ( ,1,2,3,4)im i b ，其中，b 表示机体，1表

示左折叠翼内翼，2表示左折叠翼外翼，3表示右

折叠翼内翼，4表示右折叠翼外翼，总质量为m 。 

为描述各刚体的运动，定义以下坐标系： 

（1）地面坐标系
g g g gg O x y zf 

：原点
g

O 为起飞点，

gx 轴是航迹面与水平面的交线，指向飞行目的地

为正， gz 轴垂直于地平面，向下指向地心， gy 轴

与 gx 轴和 gz 轴构成右手坐标系。 

（2）机体坐标系：
b b b bb O x y zf  ：坐标原点取在

机体质心， bx 轴位于飞机对称面内与飞机的轴线

平行并指向机头方向， by 轴垂直于机体对称面并

指向右侧机翼， bz 轴在飞机对称面内，与 bx 轴垂

直指向机身下方。 

（3）折叠翼固连坐标系
i i i ii O x y zf  ：原点位于

折叠翼旋转轴几何中心处， ix 轴与折叠翼的旋转

轴重合，且与机体轴的 bx 轴同向， iy 轴垂直于 ix

轴并且位于折叠翼面内，随翼面转动， iz 轴与 ix

轴和 iy 轴构成右手坐标系。 

（4）气流坐标系
a a aa Ox y zf  ：坐标原点取在飞

机质心， ax 轴与飞机速度矢量的方向重合， az 轴

位于飞机对称面内并与 ax 轴垂直指向机体下方，

ay 轴与 ax 轴和 az 轴构成右手坐标系。 

    刚体上取质量参考点 idm ，根据各刚体

的约束关系，求取各刚体速度矢量 iv 和加速度矢

量 ia 。选取广义速率分别为机体的速度 bv 和角速

度 bω ，求取各刚体速度矢量相对于广义速率的偏

速度分别为  b

i

v
v 和  b

iv 。 

 
图 2 飞行器坐标示意图 

Fig 2 Schematic of morphing aircraft coordinate 

根据 Kane 方法分别求取广义惯性力和广义

主动力，由此得到机体系下的系统平动方程和转

动方程分别为： 

 ( )b b b Sm v ω v F F      (1) 

 b b b A SIω ω Iω M M      (2) 

式中： bv 表示机体的速度在机体系下的分量列阵，

在气流系下表示为  ( ) 0 0
Ta

b Vv  ，上标 a表示

气流系，V 表示飞行速率； bω 表示机体系相对于

地面系的角速度在机体系下的分量列阵，记为

 
T

b p q rω  ；F 表示系统所受到的合外力在

机体系下的分量列阵，包括气动力、推力和重力；

SF 表示机翼折叠带来的附加力在机体系下的分

量列阵；I 表示飞行器相对于 bO 的转动惯量在 bf

下的投影； AM 表示飞行器所受到的气动力矩在
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机体系下的分量列阵； SM 表示机体折叠带来的

附加力矩在机体系下的分量列阵。 

附加力与附加力矩在机体系下的表示为：      

4 2 4

1 3

1 1 3

S bi b b i b i b b

i i i

m mF S ω ω r r ω
   

  

 
     

 
    

4 4 4

1 1 1

bi i ib b bi i bi bi i bi i i i

i i i

A S A ω A ω A S ω A Ω S Ω
    

  

    

2 1 12 1 2 1 12 1 1 1 2 1 1 12 1b b b b b bm m mA r ω A r A ω A ω A Ω r Ω
      

4 3 34 3 4 3 34 3 3 3 4 3 3 34 3b b b b b bm m mA r ω A r A ω A ω A Ω r Ω
     

(3) 

4 4

1 1

b

S bi bg bi i ib b bi i

i i

M S A R A I A ω A ω
 

 

     

 
4 4

1 1
ibi b bi b bi ib bi bi i i i

i i

Ω
S ω r ω A I A r A Ω r Ω

     

 

   

4

2 1 12 1 2 1 12 1 1 1

1

b

bi i i b b b b b b b

i

A I ω S A r ω S A r A ω A ω
    



    

2 1 1 12 1 4 3 34 3 3 3b b b b b b bS A Ω r Ω S A r A ω A ω
        

     
4 3 3 3 4 3 4 3 3 4 3b b b bS A Ω r Ω S A r ω
       (4)    

式中： R 、 1br 、 3br 、 12r 、 34r 分别表示 gO 到 bO

的位置矢量在 gf 下的分量列阵、 bO 到 1O 和 3O 的

位置矢量在 bf 下的分量列阵、 1O 到 2O 的位置矢

量在 1f 下的分量列阵、 3O 到 4O 的位置矢量在 3f

下的分量列阵；变量上“.”表示在投影坐标系下求

对时间求一阶导，变量上“..”表示在投影连坐标系

下求对时间求二阶导，上标“ ”表示变量的叉乘； 

ijA 表示 jf 到 if 的转换矩阵； iΩ 、 iω 分别表示 if

相对于 gf 的角速度在 if 下的分量列阵、 if 相对于

bf 的角速度在 if 下的分量列阵； iS ， iI ，
iΩ

I 表

示第 i 个机翼对 iO 的静矩、转动惯量矩阵和拟惯

量矩阵在 if 下的投影，表示为： 

 
i idmS r    (5) 

 
i i i dmI r r

     (6) 

 
i i i i dm
Ω

I r Ω r
      (7) 

式中： ir 表示 if 原点到 idm 的位置矢量在 if 下的

分量列阵。 

biS 、 biI 、 b

iI 表示第 i 个机翼相对于 bO 原点

的静矩分量列阵、转动惯量矩阵和耦合转动惯量

矩阵在 bf 下的投影，表示为： 

 bi i bi bi imS r A S    (8) 

 ( + )( + )bi bi bi i ib bi bi i ib dmI r A r A r A r A
       (9) 

 b

i i ib bi bi iI I A r A S
     (10) 

式中： bir 表示 bO 到 iO 的位置矢量在在 bf 下的分

量列阵； biA 表示 if 到 bf 的转换矩阵，且有

T

i b b iA A 。 

由于机翼折叠只改变飞行器的动力学方程，

并不改变飞行器的运动学方程和导航方程，根据

文献[28]可得到飞行器的运动方程和导航方程，此

处不再赘述。 

2 折叠翼飞行器的纵向运动方程 

为了简化计算方程，根据水平无侧滑条件即

滚转角 、侧滑角  满足 0   与 0p r  将

动力学方程进行解耦得到飞行器的纵向动力学方

程，以研究机翼折叠过程中纵向飞行参数的变化。

解耦得到的飞行器纵向运动方程如下式所示：  
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1

2

cos sin( )

sin cos( )

cos sin sin cos

s

s

yy Ay Sy

FT D
V g

m m m

FT L g
q

mV mV V mV

I q M M

q

h V V

  

   



   


    




      


  





 



 

 (11) 

式中：  、 分别表示攻角和俯仰角；h 表示飞

行高度；T 表示发动机推力， T TT k  ， Tk 表示

推力系数， T 表示油门开度；g 表示重力加速度； 

yyI 表示 I 中绕 by 轴的主轴转动惯量； 1sF 表示附

加力在速度方向的分量、 2sF 表示附加力在速度

的垂直方向的分量； SyM 表示附加力矩 SM 在机

体系 by 轴下的分量；L 、D 、 AyM 分别表示升力、

阻力和俯仰力矩，其表达式为： 

 

2

2

2

1

2

1

2

1

2

w L

w D

Ay w A m

L V S C

D V S C

M V S c C




















  (12) 

式中：  表示空气密度 ； wS 表示机翼的参考面

积； Ac  表示平均气动弦长； LC 、 DC 、 mC 分别表

示升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数，与攻角

 、舵偏角 e 之间的线性函数关系可近似表示[29]

为： 

 

0

0

0

e

e

L L L L e

D D D

m m m m e

C C C C

C C C

C C C C

 



 

 



 

  


 
   

  (13) 

式中： 0LC 、 0DC 、 0mC 分别表示基本升力系数、

零升阻力系数、零升俯仰力矩系数； LC  、 mC  分

别表示升力系数和俯仰力矩系数对迎角的导数；

eLC  、
emC  分别表示升力系数和俯仰力矩系数对

舵偏角的导数。 

3 折叠翼飞行器的气动建模与纵向动态特

性分析 

折叠翼飞行器在变形过程中，其受到的气动

力和力矩会随着折叠角变化而发生大幅变化，为

了在后续控制器设计与数值仿真中准确模拟气动，

需要首先计算得到不同折叠角对应的气动数据并

拟合出关于折叠角的函数。DATCOM 软件能够利

用飞行器的外形快速得到大量气动参数，计算便

捷，适用于飞行器的理论验证阶段。使用

DATCOM软件，通过改变机身外的半翼展SSPNE、

理论半翼展 SSPN、内翼后掠角 SAVSI 和内翼上

反角 DHDADI 来实现机翼的折叠[3]，计算参数计

算见表 1。 

Table 1 Morphing wing shape parameter  

表 1折叠翼外形参数表 



（°） 

SSPNE

（ft） 

SSPN 

（ft） 

SAVSI

（°） 

DHDADI

（°） 

0 

10 

20 

30 

40 

50 

60 

11.73 

11.63 

11.34 

10.86 

10.21 

9.41 

8.38 

14.0 

13.90 

13.61 

13.13 

12.48 

11.68 

10.75 

45.0 

45.86 

48.36 

52.24 

57.21 

62.97 

69.30 

0.0 

10.0 

20.0 

30.0 

40.0 

50.0 

60.0 

将表 1 中的数据输入到 DATCOM 软件中，

可以得到相关的气动参数。利用 MATLAB 插值

拟合可得到各气动参数与折叠角之间的函数关系： 

 

 

 

 

 

 

 

0

0

0

0.1584 0.46926

 1.043  3.843

 0.3442

 0.00508  0.0237

0.04525 0.3078

 0.5733 0.04367

0.1344 5.52

 0.8787

e

e

L

L

L

D

D

m

m

M

C

C

C

C

C

C

C

C











 

 

 

 

 

 

   


  
 

   


  
   

  


 

  (14) 

式中： 表示折叠角。将式(14)代入式(13)，再将

式(13)代入式(12)即可得到不同折叠角下升力、阻

力和俯仰力矩。 
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为了研究机翼折叠过程中飞行参数的变化，

对飞行器的纵向运动响应进行仿真。仿真初始条

件为：高度 4000 m，速度 0.4 Ma，分别使机翼以
o2 /s、 o5 /s 、 o10 /s的折叠角速度折叠 60o ，研究

纵向动力学状态变量在变形过程中的变化。根据

数值仿真，可以得到飞行参数变化图如图 3 至图

8 所示。 

 

图 3 折叠角随时间的变化图 

Fig 3 Schematic of folding angle 

 

图 4速度增量变化图 

Fig 4 Schematic of speed increment  

 

图 5攻角增量变化图 

Fig 5 Schematic of angle of attack increment  

 

图 6俯仰角速度增量变化图 

Fig 6 Schematic of pitch angular velocity increment 

 

图 7 俯仰角增量变化图 

Fig 7 Schematic of pitch angular increment 

 

图 8 高度增量变化图 

Fig 8 Schematic of height increment  

从图 3 至图 8 中可以看出，机翼刚开始折叠

时，俯仰角速度增量变为负值，俯仰角减小，这

是因为在刚开始折叠时，飞机的升力面后移，导

致气动中心后移，从而产生了低头力矩。随着折

叠角的增大，飞机的速度增大，高度减小，这是

因为折叠角增大时，机翼的面积和展长变小，从

而导致升力减小，其在竖直方向的分量不足以平

衡重力，从而导致了高度的减小，同时推力大于

阻力，从而导致速度的增加。变形结束后，气动

中心停止后移，此时的升力在竖直面内的分量仍

然小于重力，高度继续下降，阻力仍然小于推力，

速度继续增加。而俯仰角和攻角开始回升，使得

升力逐渐增加，直到与重力平衡，到达新的平衡

状态。由于机翼折叠后，机翼的面积和展长减小，

会使得升力减小，故新的平衡状态下的推力会减

小。 

当折叠速度不同而折叠角度相同时，折叠角

速度越大，飞行参数的变化越小，这是因为折叠

角速度越大，力和力矩的变化越快，参数恢复得

也越快，而不同的折叠角速度导致的最终平衡态

差别并不大，所以在变形过程中，为了使飞机更

快地回到平衡态，可以选择稍大的折叠角速度。 

4 基于自抗扰理论的稳定控制器设计 

根据纵向动态特性可知，机翼折叠过程中，

飞机的速度、攻角、俯仰角和高度均无法保持稳

定，故需要设计稳定控制器进行变形过程中的稳

定控制。自抗扰控制是韩京清提出的一种非线性
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控制方法[20]，其原理是将系统外部扰动、参数摄

动、未建模动态、系统内部各状态耦合影响等所

有不确定因素都归结为系统总扰动并通过 ESO

进行实时估计，进而实现对扰动的补偿[30]。 

本文基于自抗扰控制理论，将折叠翼飞行器

纵向动力学中的非线性项、时变项和耦合项作为

系统总扰动，分别针对速度通道和高度通道，设

计基于 ESO 的反馈控制律对飞行器进行稳定控

制，控制结构图如图 9 所示。 

 

图 9 自抗扰控制流程图 

Fig 9 Schematic of active disturbance control 

（1）速度通道 

根据式(11)、(12)、(13)和(14)将速度通道写成

以下形式： 

 
V V TV f b     (15) 

式中： Vf 为非线性项， Vb 为控制系数，其表达式

为： 

 21

0

1
sin( )

2

1
cos

s

V w D D

V T

F
f g q rV S C C

m m

b k a
m

 


    

 


 

(16) 

Vb 为时变量，而要实现自抗扰控制，只需要

知道 Vb 的估计值即可，取变形前的初始值作为其

估计值，即 

 
0 0

1
cosV Tb k

m
   (17) 

式中： 0 为初始平衡时的攻角。则式(15)等效为： 

            1V VV f U              (18) 

式中：  1 0V V V V Tf f b b    为新的总扰动形式， 

0V V TU b  为等效控制量。 

设计二阶ESO为： 

       

1 1

2 2 1

1 2 1 1

2 2 1 1 1( , , )

v v

v v V

v v v v V

v v v v v

e z V

e z f

z z e U

z fal e a



 

 


 


  
  

     (19) 

式中： 1vz 是 ESO 对实际速度的估计， 2vz 是对速

度 通 道 总 扰 动 1vf 的 估 计 。 非 线 性 函 数

1 1 1( , , )v v vf a l e a 的表达式为： 

1

1

1 1 1 1

1 1 1 1

1 1 1 1

sgn( ),
( , , )

/ ,

v

v

v v v v

v v v

v v v v

z z z
fal e a

z z








 

 
 



                  

                                  (20) 

式中： 1v 和 1v 为可调参数， 10 1v  ， 1 0v  。

只要参数 1v 、 2v 选择合适，满足收敛和稳定条

件，当其稳定时，ESO 状态将满足以下收敛关系： 

 1 2 1,v v vz V z f    (21) 

由此可知，若利用估计量 2vz 对速度通道(18)

实施动态反馈控制补偿： 

 0 2V V vU U z    (22) 

 则式(18)可化为一阶线性系统： 

 0VV U   (23) 

针对补偿后的一阶线性系统设计 PD 控制器

为： 

 
0

v c

V pv v dv v

e V V
U k e k e
 
 

  (24) 

式中： cV 为指令速度。 

最终得到油门开度指令控制量为 

  0 2 0/T V v vU z b     (25) 

为了从理论上验证算法的合理性，基于自稳

定域理论来证明 ESO 与控制器的稳定性。令

1x V ，
2 1Vx f ， 1Vw f  ，其中，w有界，w W ，
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式(18)可写成如下形式： 

 
1 2

2

Vx x U

x w
  (26) 

令
1 1 1ve z x  ，

2 2 2ve z x  ，
1 1ve e ，

1 1 1( , , )c v vf fal e a  ，可知则状态误差方程为： 

 
1 2 1 1

2 2

v

v c

e e e

e w f




  (27) 

定义函数： 

 2
1 2 1 2
1
( , )

2
V g e e   (28) 

 

2 1 2 2 1 2 1 1 2
2 1 2

1 1 2 2 1 2 1 1 2

( , ) ( , ) ( , )
( , )

( , ) ( , ) ( , )

h e e h e e g e e
g e e

g e e h e e g e e

  (29) 

 2 1 2 2 1 1 1 1 1( , ) ( ) ( )vh e e e e kg e sign e   (30) 

 2
1 1

1

( ) , 1v
c

v

g e f k
k




   (31) 

对于上述定义的函数 1V ，根据文献[31]可得到

如下定理： 

引理 1 区域  2 1 2 1 2 1 12
( , ) : ( , ) ( )G e e h e e g e 

为系统(26)的自稳定域。 

定理 1 对于闭环系统 (26)，假定 w 有界，即

w W ,对 0W  ，如果满足以下两个条件： 

(1)  
2

1 2 2 2

1

(1 ) , 1
f

v v

df
k c c

de
           (32) 

(2)  2
1 2 2

2 1
v

c
g W

c
 


                   (33) 

则 1 0V  ，系统为稳定系统。 

证明：当 2 1 2 1 1 2( , ) ( , )h e e g e e 时，对式(28)

求导，可以得到： 

2 2
1 2 1 2 2 1 2 2 1 2

1 2

( , ) ( , ) ( )
h h

V h e e h e e h e e
e e

 

2
2 2 1 1 2

1

[ ( ( )) ]v c

h
h h kg sign e w f

e


 

2 2 2
2 2 2 2 1 1

1 1 1

( ) ( )c

v

fh h
h w h h k g sign e

e g e


 

v v

d g sign e
h k k k g sign e

dx
  1 1

2 1 1 1 1

( ( ))
( ( ) ( ))    

h
h w h

e

2 2
2 2

1  

2 22 1
2 2 2 1

1

h dg
h w h k h g

e dx
 

2 2 21 1
2 1 2 2 2 1v

dg dg
h w h kh k h g

dx dx


 

22 22
1 2 2 1 2 2

2 1

1
(1 ) v c

v v

v

dfc
g h h k h

c dx


 


 

0                                    (34) 

当 2 1 2 1 1 2( , ) ( , )h e e g e e ，即： 

2
1 1 1 1 1 1 1

1

( ) ( ) ( ) cv

v

d f
V g e g e g e

k dx




 

2

2
1 1

1

( )v c
c

v

df
f e sign e

k dx




 

2

2
1 1

1 1

cv c

v

f df
e e

k e dx




 

2

2
1 2 1 1

1 1

( )cv c
v

v

f df
e e e

k e dx





 

2

2
1 1 1 1

1 1

( ( ))cv c

v

f df
e g kg sign e

k e dx




 

2

2
1 1 1 1

1 1

( )cv c

v

f df
kg e g e

k e dx




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2

2
1 1

1 1

( 1) 0cv c

v

f df
k g e

k e dx




 (35) 

定理 1 得证，ESO 收敛。 

由式(24)可知，对 ve 求导，可以得到： 

 
v c V pv v dv ve V V U k e k e0  (36) 

由此可以得到 

 
1

pv

v v

dv

k
e e

k
 (37) 

定义 Lyapunov 函数 

 vV e 22
1

2
  (38) 

则有： 

   
pv

v v v

dv

k
V e e e

k

2
2 0

1
     (39) 

定义函数 1 2V V V ,当满足条件(32)、(33)

时， 0V ，控制器稳定。 

 （2）高度通道 

将高度通道分为内外环，其中，俯仰角回路

为内环，控制量为舵偏角 e ，高度回路为外环。

首先，设计PID控制器进行指令高度的稳定控制，

并得到指令俯仰角。然后基于自抗扰理论设计俯

仰回路控制器，通过控制舵偏角，保证实际舵偏

角跟踪指令俯仰角。 

外环高度回路中，根据式(11)中的高度方程

直接设计PID跟踪控制器为： 

 
h c

c ph h ih h dh h

e h h

k e k e dt k e

 


   
  (40) 

式中： ch 为指令速度，控制量 c 将作为内回路的

指令值。 

内环俯仰回路中，根据式(11)、(12)、(13)和

(14)将俯仰回路写为如下形式： 

 ef b      (41) 

式中：f 为非线性项，b 为控制系数，表达式为： 

 2

0

2

1 1

1
e

c A m m Sy

yy yy

c A m

yy

f V S c C C M
I I

b V S c C
I

 

 

 




  



 

   (42) 

为实现自抗扰控制，取b 初始值作为其估计

值，故有： 

 2

0 0

1
ec A m

yy

b V S c C
I

    (43) 

式中： 0V 表示初始速度。式(41)可等效为： 

 
1f U      (44) 

式中：  1 0f f b b u       为新总扰动形式，

0 eU b   为等效控制量。 

设计俯仰回路的三阶ESO为： 

 

1 1

1 2 1 1

2 3 2 1 1 1 0

3 3 1 2 1

( , , )

( , , )

e

e z

z z e

z z fal e a b

z fal e a

 

   

      

    





  

 

 


 


  
  

  (45) 

式中： 1z 是 ESO 对俯仰角 的估计， 2z ESO 对

俯仰角速度 q 的估计， 3z 是对俯仰回路总扰动

1f 的估计。只要参数 1 、 2 、 3 选择合适，

满足收敛和稳定条件，当其稳定时，ESO 状态将

满足以下收敛关系： 

 2 2 3 1, ,z z q z f        (46) 

利用估计量 3z 对俯仰回路(44)实施动态反

馈控制补偿： 

 0 3U U z      (47) 

 则(44)可化为二阶线性系统： 

 0U    (48) 

针对补偿后的二阶系统(48)设计PD反馈控制

器： 
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  2

0 2 2

c

p d

e
U k e k e


    

  
 

  (49) 

最终得到舵偏角的控制指令为： 

  0 2 0/e U z b       (50) 

稳定性证明与速度通道的证明类似，此处不

再赘述。 

5 仿真结果与分析 

基于非线性动力学模型和控制器模型，在

MATLAB中进行仿真分析。飞行器的基本参数：

质 量 1247m kg ， 俯 仰 转 动 惯 量

24067.3yyI kg m  ， 机 翼 参 考 面 积

21 7 . 0 9wS m ，平均几何弦长 1.74Ac m 。初始

状态为：速度 0 0.4MaV  ，高度 0 4000mh  ，俯仰

角
0 4o  ，攻角

0 4o  ，俯仰角速度
0 0 /oq s 。

ESO的初始值为： 10 0.4Mavz  ， 20 0vz  ，
10 4oz  ，

20 0z  ， 30 0z  。通过调试得到控制器参数，速

度通道： 1 250v  ， 2 2500v  ， 1 0.5v  ，

1 0.009v  ， 100Pvk  ， 1000dvk  ；俯仰角通道：

1 350  ， 2 4000  ， 3 70000  ， 1 0.5  ，

2 0.25  ， 1 0.005  ， 2 0.005  ， 300Pk   ，

2400dk   ；高度通道： 0.2phk  ， 0.15ihk  ，

0.021dhk  。 

为了研究机翼折叠过程中保持初始平衡速度

和高度时状态量的变化情况，给定折叠前后指令

速度 Vc=0.4 Ma，指令高度 hc=4000 m,，在 50s 的

时候给定 o6 /s的折叠角速度，使机翼折叠 60o ，

得到如下仿真结果如图 11 至图 17 所示： 

 

图 10速度变化图 

Fig 109 Schematic of speed change 

 

图 10控制器作用下的高度变化图 

Fig 11 Schematic of height change 

图 11控制器作用下的油门开度变化图 

Fig 12 Schematic of throttle opening change 

 

图 12控制器作用下的舵偏角变化图 

Fig 13 Schematic of rudder angle change 

 

图 13速度通道的非线性项 

Fig.14 Schematic of nonlinear term of the speed channel 



                                          宋慧心：折叠翼飞行器的动力学建模与变形稳定控制                                  11 

 

图 14俯仰通道的非线性项跟踪 

Fig 15 Schematic of nonlinear term of the pitch channel 

从图10至图16中可以看出，仿真初始阶段，

各飞行参数会有一个较大的抖动，这是因为在初

始阶段，ESO 估计的速度通道的非线性项和俯仰

通道的非线性项与实际的非线性项有较大的偏差，

经过反馈补偿后，相当于给系统带来了一个扰动，

导致飞行参数出现了较大的抖动。从图 16、图 17

中可以看出，ESO 的非线性项估计值只在仿真初

始阶段与实际非线性值有一定的偏差，而后很快

地跟踪上实际非线性项。在 50s 的时候，机翼开

始折叠，由机翼折叠所带来的干扰项都通过 ESO

进行估计补偿，故机翼折叠后，速度和高度能够

保持原来的值不变。机翼折叠过程中，速度会有

一个小幅度的增加，高度会有一个小幅度的减小，

这是因为机翼刚开始折叠时，机翼面积减小，升

力减小，无法平衡重力，故高度下降，阻力减小，

推力变化较慢，故速度增加。折叠完成后，油门

开度减小，舵偏角增大，这是机翼的折叠导致机

翼面积和展长减小，升力和阻力减小，重新平衡

时，推力减小，故油门开度减小，重力不变，为

了让升力变大，故舵偏角增大。 

4 结论 

1）基于 Kane 方法建立了折叠翼飞行器的动

力学模型，推导出了折叠产生的附加力和附加力

矩的具体形式，便于后续动态特性分析和控制器

设计； 

2）对不同折叠角速度下的飞行器纵向动态响

应的仿真结果表明：机翼的折叠会导致飞行速度、

俯仰角和高度发生变化，折叠角速度越大，飞行

器状态变化越快，变化量越小。 

3）直接针对非线性纵向动力学模型设计基于

ESO 的变形稳定控制器，避免了非线性动力学模

型的线性化带来的误差，简化了控制器的设计。 

4）数值仿真结果表明，在所设计控制器的作

用下，机翼折叠前后都能够很好地达到稳定状态，

ESO 能够很好地对系统总扰动进行估计。 
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