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基于动态逆与 QFT的鲁棒飞行控制器 

曌鲁可，袁锁中，刘 ，钱秋朦 

(南京航空航天大学自动化学院，南京  210016) 

摘要：针对保证无人战斗机控制器的解耦性能和鲁棒性能问题，设计一个某无人战斗机的姿态控制器。将动态

逆(DI)和定量反馈理论(QFT)相结合，用动态逆实现无人战斗机控制的动态解耦，用定量反馈理论保证控制器的鲁

棒性能，并以实例进行仿真结果分析。仿真结果表明：在气动数据变化±30%的范围内，DI 与 QFT 控制器可以实现

对飞机姿态的精确控制，能很好地解决飞机的姿态控制问题，有较好的工程应用价值。 
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Robust Flight Controller Based on Dynamic Inversion and QFT 
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(College of Automation Engineering, Nanjing University of Aeronautics & Astronautics, Nanjing 210016, China) 

Abstract: In order to solve the problem of unmanned combat air vehicle’s decoupling and robust performances, design 

an attitude controller for a certain type unmanned combat air vehicle. Combine with the dynamic inversion (DI) and 

quantitative feedback theory (QFT), use dynamic inversion to achieve the dynamic decoupling and ensure robust 

performance by means of quantitative feedback theory. Then carry out some simulation analysis with examples. Simulation 

results show that changes in the aerodynamic data within ±30%, DI + QFT controller can achieve precise control of the 

fighter attitude. The controller can solve the problem of aircraft attitude control and has a better engineering value. 
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0  引言 

无人战斗机的出现是战术性空中力量的一场

革命，其以优良的性能引起了各国的广泛关注。和

普通无人机相比，无人战斗机采用了翼身融合设计，

使其具有良好的机动性、低可探测性和易于进行发

动机一体化布置等众多优点 [1]，但同时也要求无人

战斗机的控制器应该具有良好的解耦性能和鲁棒性

能。针对这一问题，Blakelock 提出了经典 PID 控制

和增益调度的方法[2]；Balas 提出了 µ/∞H 方法[3]，但

都没有解决解耦问题；Buffington 提出了反馈线性

化和 µ 分析相结合的方法 [4]，取得了很好的效果，

但因设计过程复杂而不利于工程应用。因此，笔者

提出一种将动态逆和定量反馈理论相结合的方法设

计控制器。这种控制器既有良好的动态解耦性能，

又有很好的鲁棒性能。 

1  定量反馈理论 

图 1 给出了 QFT 标准二自由度结构图，其中

R(S)为指令输入；F(s)为包含不确定参数的被控对

象；D1(S)和 D2(S)分别为输入端和输出端干扰信号。 

QFT将经典控制理论频域校正思想推广到不确

定系统的鲁棒控制器设计，将对象不确定范围和系

统性能指标用定量的方式在 Nicholas 图上形成模板

和边界，进而以标称对象开环频率特性满足边界条

件为目标在 Nicholas 图形上对系统进行设计和综

合，最终所设计的控制器 G(S)和前置滤波器 F(S)使

得不确定系统的闭环传递函数能够满足性能和稳定

性要求[5-6]。 

 

图 1  QFT标准二自由度控制结构图 

图 1 所示系统的闭环传递函数为 
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其中 )(sL 为系统开环传递函数。 

)()()( sPsGsL =             (2) 

进行 QFT 控制器设计时，通常考虑下述闭环系

统性能指标： 

1) 鲁棒稳定指标 
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式中， µ 为闭环系统允许的最大谐振幅值，单位为

dB。 

2) 跟踪性能指标 

)()()( ωωω jTjTjT RuRRl ≤≤        (4) 

其中 )()( ωω jTjT RuRl 和 分别为给定的跟踪指标的下

界和上界。 

2  动态逆理论 

无人战斗机模型是一个复杂的非线性动态模

型，这种非线性主要来源于六自由度运动的耦合，

以及气动力和力矩随飞行变化的非线性。用传统的

飞行控制设计观念很难满足高性能飞行的要求，因

此，以非线性模型为设计对象的非线性飞行控制系

统的设计与实现，成为高性能无人机发展和应用中

的一项关键技术。反馈线性化方法是非线性系统控

制的一个重要研究方向。在状态反馈下，可以将一

个非线性系统完全变换为一个线性系统。动态逆方

法用对象模型生成原系统的逆系统，将对象补偿成

为具有线性传递关系的且已解耦的伪线性系统[7-10]。 

 

图 2  层叠结构非线性动态逆结构图  

直接应用动态逆控制方法需要求全逆必须满

足控制变量与状态变量数目相等的条件，因此，非

线性动态逆的方法在实际的飞行控制系统应用时，

多采用奇异摄动原理，以时间为尺度将系统划分成

多个回路，然后对各个回路分别进行设计。通过划

分快、慢子系统，可实现将全系统的控制器设计问

题转换为子系统的控制器设计问题。根据奇异摄动

理论，要求系统状态变量的动力学特性具有明显不

同的时间尺度差异。在飞行控制系统中，状态变量

的动力学特性就具有这种时间尺度差异，满足时标

分离的条件，如图 2 所示，控制器分成 2 个回路，

其中内回路是快回路，变量为 [ , , ]p q r 通过动态逆处

理以后内回路可以近似视为一个积分环节。相同的

道理外回路从时间尺度上来看要比内回路慢故称之

为慢回路。通过动态逆处理后整个系统变成了一个

双积分类型的伪线性系统。 

3  控制器设计 

3.1  动态逆控制器设计 

3.1.1  内回路动态逆控制器设计 

忽略飞机舵面偏转引起的力的变化，内回路对

应的为力矩方程。该力矩方程可以写成如下形式： 
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取内回路的控制律为 
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3.1.2  外回路动态逆控制器设计 

外回路变量选择为ϕ，θ，ψ。系统的外回路对

应于飞机的运动学方程。该运动学方程[11]可以写成

如下形式： 
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其中 
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取外回路的控制律为 
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以上控制器设计中的用到的公式来自于文献[12]。 

3.1.3  动态逆控制器效果验证 

选取无人战斗机直线平飞的平衡状态，当 3 个

通道同时加入阶跃信号时的响应如图 3。其中虚线

为指令软化器的信号；实线为响应信号；各个舵面

的动作情况如图 4，各个舵面动作合理，没有抖动。

该控制器实现了系统的动态解耦。 

 

图 3  3 个通道对 5°指令的响应 

 

图 4  3 个舵面的响应 

3.2  姿态回路 QFT+DI控制器设计 

要想使系统具有良好的动静态特性，就需要在

基于上面的动态逆反馈线性化的基础上，运用线性

鲁棒控制理论进行系统设计，使系统具有良好的鲁

棒性能。采用 QFT 方法设计鲁棒控制器，选用两自

由度的结构如图 1 所示，QFT+DI 混合控制器的控

制结构如图 5 所示。 

 
图 5  QFT+DI控制结构 

3.2.1  设计指标 

根据飞机的动态性能要求，闭环系统相位裕度

为 45º，超调量不大于 10%，调节时间不超过 2 s。

由上述闭环系统阶跃响应的时域指标可确定期望的

闭环跟踪响应曲线的上、下边界为 
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可得系统鲁棒稳定指标为： 
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它所对应的最小幅值裕度为： 

1
1 1 .83 3  3 5 .2  dBgM

µ
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最小相位裕度为： 
1 2180 cos (0.5 / 1) 49.24pM µ−= ° − − = °      (15) 

符合系统要求。 

3.2.2  对象模板 

QFT对不确定对象的描述采用的是对象模板的

形式。对象模板表征的是对象在某一频率点处的不

确定范围，映射到 Nichols 图上是一个区域，这个

区域越大代表系统的不确定性越大。针对用动态逆

处理过的无人战斗机数学模型，选择一组代表性的

频率点为：





= 100,8,4,2,1,
2

1
,

4

1
,

8

1ω ，在每一

个频率点处，对系统模型进行计算，生成对象模板。

名义对象可以由系统辨识得到。这里名义对象为： 
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3.2.3  控制器设计 

复合边界的交集如图 6。根据边界性能指标，

绘制整个复合边界曲线，以及基于开环频率特性，
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引入平衡控制器G(S)来改变开环频率特性曲线的形

状，使之满足设计性能指标要求。经过回路成形，

得到： 
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取滤波器 
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图 6  复合边界的交集 

4  仿真结果 

笔者假设气动导数的最大偏差为 30%，应用所

设计的控制器和前置滤波器进行飞机仿真控制，仿

真曲线如图 7。其中点线为理想响应曲线，曲折线

为在参数偏差下的动态逆的响应，实线为在参数偏

差下的 DI+QFT 综合控制器的响应。由图 7 可见，

即使参数有很大的不确定性时，控制器的性能仍然

能够满足性能指标，有很强的鲁棒性。 

 

图 7  姿态角响应 

5  结论 

笔者应用 DI+QFT 相结合的方法设计了一种控

制器并成功运用到了无人战斗机上面。对无人战斗

机这种非线性、强耦合、时变的控制对象首先运用

动态逆的方法对其进行预处理，使其变成一个伪线

性系统并且进行动态解耦，但由于动态逆依赖于精

确的建模，所以其鲁棒性性能不好，然后采用 QFT

的设计方法设计一个鲁棒控制器用来保证控制器的

鲁棒性。仿真结果表明：DI+QFT 的控制方法很好

地解决了无人战斗机的姿态控制问题，有较好的工

程应用价值。 
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