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摘要 推力矢量飞行器具有气动舵、推力矢量等改变本体姿态的多类控制输入,这使得推力矢量飞行

器具备在日益复杂的空天环境下的高机动控制能力. 同时, 推力矢量飞行器的控制系统模型为非仿射

非线性结构, 并且包含复杂的不确定性, 这使得其控制问题具有挑战性. 本文针对三自由度推力矢量

飞行器的角速度跟踪控制问题,采用自抗扰控制方法,实现了飞行过程中不确定性的主动补偿;基于气

动舵优先和误差最小的准则, 得到了控制输入最优解具有显式表达式的条件; 针对控制输入最优解无

法得到显式表达式的情况, 证明了最优解一定在约束边界上, 且可通过有限步求解; 结合实际控制分

配, 定量给出了闭环系统的跟踪误差和估计误差的特性. 在典型仿真环境下, 本文提出的控制方法表

现出有效性和鲁棒性, 能够在强非线性和大范围不确定性下实现角速度跟踪目标.
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1 引言

未来飞行器所面临的空天环境日趋复杂化与多样化,这使得现代飞行器高机动的性能需求日益增

长, 如战斗机的过失速机动 [1], 近地卫星的变轨 [2] 等. 推力矢量技术能够直接改变飞行器的推力大小

和方向, 使得飞行器具有可改变本体姿态的多类控制输入, 即气动舵和推力矢量等. 因此, 推力矢量技

术是实现飞行器高机动的重要途径. 同时, 推力矢量飞行器高机动控制需要对付复杂的不确定性, 包

括非线性不确定气动模型、未知风干扰等. 因此,如何通过优化分配多类控制输入,在复杂不确定性下

实现控制目标, 是推力矢量飞行器的核心控制问题.
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在过去几十年, 学者们针对不同类的非线性飞行器控制模型提出了多种有效的控制方法. 特征点

线性化方法 [3] 指在飞行器特征点处进行线性化, 对这个线性化模型设计控制律. 自适应控制 [4] 能够

在飞行过程中辨识出模型的参数, 然后根据辨识结果设计自适应控制律. 滑模控制 [5, 6] 定义了滑模面,

通过切换控制器的结构使飞行器达到预期控制目标. 非线性动态逆方法 [7∼9] 充分利用了飞行器模型

信息, 采用反馈线性化方法尽可能消除非线性项带来的影响. 由于推力矢量飞行器的工作区域往往具

有强非线性和不确定性, 控制设计需要具有更强的鲁棒性. 近年来, 基于在线估计与补偿不确定性的

控制方法也逐渐成为飞行器控制方法研究的热点, 其主要特性是在估计和补偿系统扰动的同时, 使闭

环系统具有期望的动态特性 [10]. 自抗扰控制技术 [11∼13] 通过扩张状态观测器主动估计系统的总扰动,

进而设计期望控制量对扰动进行主动补偿,是一种不依赖于模型且易于设计的估计和补偿不确定性的

控制方法. 目前, 自抗扰控制技术已经应用于多种控制系统 [14∼16], 尤其是飞行控制 [17∼19].

针对具有多类控制输入的分配问题,其研究也取得了很多进展.文献 [20,21]采用矩阵广义逆方法

直接求解控制分配问题. 文献 [22] 采用加权最小二乘方法, 根据控制输入的优先级设计权重, 然后给

出控制分配方案. 文献 [23, 24] 将控制输入分配问题转化为二次规划问题, 进而得到相应控制分配. 文

献 [25,26] 利用布尔变量表示控制分配是否饱和, 通过混合整数线性规划方法进行控制分配. 文献 [17]

结合气动舵优先和推力最小化的准则, 给出了有限步求解最优控制分配的算法. 在上述文献中, 主要

考虑了仅含气动舵面或二自由度推力矢量飞行器的控制分配方法,如果将其直接用于三自由度推力矢

量飞行器的控制分配, 可能无法完全发挥三自由度推力矢量飞行器的控制能力. 因此, 在复杂多变的

飞行环境下, 合理优化三自由度推力矢量飞行器的控制分配具有重要意义. 而将自抗扰控制方法与最

优控制分配进行结合, 既能充分发挥气动舵面和推力矢量的控制能力, 也能使三自由度推力矢量飞行

器对付复杂多变的飞行环境, 从而使其具备更强的机动性.

本文针对三自由度推力矢量飞行器的角速度跟踪问题,提出了基于自抗扰的飞行器舵优先控制分

配方法与理论. 本文的研究工作亮点如下:

第一, 针对三自由度推力矢量飞行器的角速度跟踪控制问题, 提出了基于舵优先和误差最小准则

进行控制分配的自抗扰控制律, 并给出了推力矢量控制输入最优解具有显式表达式的条件;

第二,针对推力矢量控制输入最优解无法得到显式解的情况,证明了最优解一定在约束边界上,且

可通过有限步求得, 从而说明所提出算法计算负荷较低;

第三, 定量分析了闭环系统跟踪误差和估计误差的特性, 并在多通道耦合及大迎角等仿真环境下

说明了所提出方法的有效性和鲁棒性.

本文如下部分安排为: 第 2 节为问题描述, 第 3 节为基于自抗扰的舵优先控制分配方法, 第 4 节

为仿真结果, 第 5 节为总结.

2 问题描述

考虑如下三自由度推力矢量飞行器的角速度控制模型 [22]:


ṗ

q̇

ṙ

 =


Fp(p, q, r, α, β, VT , ρ)

Fq(p, q, r, α, β, VT , ρ)

Fr(p, q, r, α, β, VT , ρ)

+B1


δa

δe

δr

+B2


T sin δy

T sin δx cos δy sin δz

T sin δx cos δy cos δz

T cos δx cos δy sin δz

 ,

(δa, δe, δr) ∈ UA, (δx, δy, δz, T ) ∈ UF , t > t0,

(1)
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其中 t0 为系统 (1) 的初始时刻. 滚转角速率 p、俯仰角速率 q 和偏航角速率 r 是系统 (1) 的状态. 升

降舵偏角 δa、副翼偏角 δe 和方向舵偏角 δr 是系统 (1) 的气动舵面控制输入, 等效推力矢量偏角 δx,

δy, δz 和推力大小 T 是系统 (1) 的推力矢量控制输入. UA 和 UF 分别为气动舵面和推力矢量控制输

入的物理约束:

UA = [δa, δa]× [δe, δe]× [δr, δr], UF = [δx, δx]× [δy, δy]× [δz, δz]× [T , T ], (2)

其中 [δa, δa], [δe, δe] 和 [δr, δr] 是当前时刻气动舵面的范围, [δx, δx], [δy, δy], [δz, δz] 和 [T , T ] 是当前时

刻推力矢量的范围. 此外, Fp(·), Fq(·) 和 Fr(·) 分别为系统 (1) 中滚转、俯仰和偏航通道的时变总扰动

项, 它们与系统 (1) 的状态、飞行器的迎角 α、侧滑角 β、速率 VT 和空气密度 ρ 等均相关, 且具有较

强的非线性. 最后, 矩阵 B1 和 B2 满足

I =


Ix 0 Ixz

0 Iy 0

Ixz 0 Iz

 , B1 = I−1 ρV
2
T

2


lsC

δa
mx(·) lsC

δe
mx(·) lsC

δr
mx(·)

lcC
δa
my(·) lcC

δe
my(·) lcC

δr
my(·)

lsC
δa
mz(·) lsC

δe
mz(·) lsC

δr
mz(·)

 , B2 = I−1


0 0 −lTy 0

0 0 0 lTx

lTx lTy 0 0

 , (3)

其中 Cmx(·), Cmy(·)和 Cmz(·)分别为滚转、俯仰和偏航通道的气动力矩系数, Cδa
mx(·), Cδe

mx(·), Cδr
mx(·),

Cδa
my(·), Cδe

my(·), Cδr
my(·), Cδa

mz(·), Cδe
mz(·) 和 Cδr

mz(·) 均为气动力矩系数关于气动舵面偏角的偏导数, 它

们与系统 (1) 的状态、气动舵面控制输入、迎角 α、侧滑角 β 和速率 VT 均相关. 实际中, 一般先利

用插值法计算气动力矩系数 [22], 再采用临近点数据近似计算气动力矩系数关于气动舵面偏角的偏导

数 [17]. 以 Cδa
mx(·)

∣∣
δa=δ∗a

为例, 假设 δ∗a 为待求解点, δ
(1)
a 和 δ

(2)
a 为临近点, 则

Cδa
mx(·)

∣∣
δa=δ∗a

=
Cmx(p, q, r, α, β, δ

(2)
a , δe, δr, VT )− Cmx(p, q, r, α, β, δ

(1)
a , δe, δr, VT )

δ
(2)
a − δ

(1)
a

. (4)

此外, 式 (3) 出现的其他变量中, ρ 为空气密度, ls 为舵面径向相对长度, lc 为相对空气动力弦长

度, lTx
和 lTy

为推力矢量作用点距飞行器重心的距离, Ix, Iy 和 Iz 分别为飞行器对机体系 x, y 和

z 轴的转动惯量, Ixz 为飞行器对机体系 x 轴和 z 轴的惯量积. 系统 (1) 中变量的命名和单位如表 1

所示.

设 pc(t), qc(t) 和 rc(t) 分别为滚转、俯仰和偏航通道的时变参考信号. 由于实际中既关心瞬态过

程,又关心稳态误差,因此关心系统状态的整条轨迹. 设计理想轨迹 p∗(t), q∗(t)和 r∗(t)为不包含不确

定性的比例反馈闭环系统, 即 
ṗ∗ = −kp(p

∗ − pc), p∗(t0) = p(t0),

q̇∗ = −kq(q
∗ − qc), q∗(t0) = q(t0),

ṙ∗ = −kr(r
∗ − rc), r∗(t0) = r(t0),

(5)

其中 kp, kq 和 kr 分别为滚转、俯仰和偏航通道的比例反馈系数.

系统 (1) 的控制目标为使其状态变量 p, q 和 r 跟踪理想轨迹 p∗, q∗ 和 r∗, 即让下式尽可能小:

sup
t∈[t0,∞]

(|p(t)− p∗(t)|+ |q(t)− q∗(t)|+ |r(t)− r∗(t)|) . (6)

对于上述系统 (1) 和时变参考信号有如下典型假设条件:
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表 1 符号说明

Table 1 Notations

Name Definition Unit

α Attack angle ◦

β Sideslip angle ◦

µ Roll angle of velocity ◦

VT Velocity m/s

p, q, r Angular velocity deg/s

δa, δe, δr Aero rudder deflection angle ◦

δx, δy , δz Equivalent thrust vector deflection angle ◦

T Thrust N

lTx , lTy Distance between thrust vector and center m

ls Radial relative length of rudder surface m

lc Relative length of aerodynamic chord m

Ix, Iy , Iz , Ixz Rotational inertia and inertia product kg ·m2

ρ Air density kg ·m−3

Cmx, Cmy , Cmz Coefficients of aerodynamic torque –

(H1) 矩阵 B1 和 B2 有界, 并且行满秩.

(H2) 时变参考信号 pc(t), qc(t) 和 rc(t) 有界.

(H3) Fp(t), Fq(t) 和 Fr(t) 关于 t 可微, 且存在正常数 ε1 和 ε2 满足


sup

t∈[t0,∞)

(|Fp(t)|+ |Fq(t)|+ |Fr(t)|) 6 ε1,

sup
t∈[t0,∞)

(
|Ḟp(t)|+ |Ḟq(t)|+ |Ḟr(t)|

)
6 ε2.

(7)

(H4) 控制输入的范围 [δa, δa], [δe, δe], [δr, δr], [δx, δx], [δy, δy], [δz, δz] 和 [T , T ] 满足

max
{
|δa|, |δa|, |δe|, |δe|, |δr|, |δr|, |δx|, |δx|, |δy|, |δy|, |δz|, |δz|

}
<

π

4
, T > T > 0, t > t0. (8)

注释1 实际情况下, δx 通常由关于机体 y 轴对称安装的两台发动机的推力矢量偏角 δzl 与 δzr

差动实现 [22], 满足 δx = δzr−δzl
2 , 由于推力矢量偏角的绝对值一般情况下不超过 π

4 , 即 max{|δzl|,
|δzr|} < π

4 成立, 则根据不等式关系可知 |δx| < π
4 . 同理, 有 |δz| = | δzr+δzl

2 | < π
4 成立.

3 基于自抗扰的舵优先控制分配方法

图 1给出了基于自抗扰的舵优先控制分配方法的整体流程,下面将分步骤介绍本文提出的基于自

抗扰的舵优先控制分配方法以及相应的理论分析结果.
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Step 1: Control

design based on

ADRC

Step 2: Rudder

deflection design

by prioritizing

aero rudders

Step 3: Thrust

vector design by

minimizing error

Design virtual control input, ESO and

expected control input by ADRC (9)~(11)

Initialize thrust vector (δ
x
, δ

y
, δ

z
, T)

Solve the aero rudder optimization problem (12),

and get the solution (δ
a
, δ

e
, δ

r
)* * *

Y

Y

N

N

The optimal value

of (12) is 0

Solve the thrust vector

optimization problem (16)

Conditions in Theorem

2(I) or (II) are met

Classify the boundary

using methods in [17]

Finish control allocation

Let (δ
x
, δ

y
, δ

z
, T *)=

(δ
x
, δ

y
, δ

z
, T )

图 1 基于自抗扰的舵优先控制分配方法的整体流程图

Figure 1 Flow chart of rudder-prioritized control allocation based on ADRC

3.1 基于自抗扰控制的期望控制量设计

首先, 利用自抗扰控制的思想, 将系统 (1) 写成总扰动加上虚拟控制量 uv 的形式:


ṗ

q̇

ṙ

 =


Fp(·)

Fq(·)

Fr(·)

+ uv, uv = B1


δa

δe

δr

+B2


T sin δy

T sin δx cos δy sin δz

T sin δx cos δy cos δz

T cos δx cos δy sin δz

 . (9)

其次, 采用自抗扰控制技术, 利用带宽法 [27] 设计如下扩张状态观测器, 对式 (9) 中的扰动项进行

在线估计与主动补偿:


żp1

żq1

żr1

 = uv +


zp2 − 2ωp(zp1 − p)

zq2 − 2ωq(zq1 − q)

zr2 − 2ωr(zr1 − r)

 ,


zp1(t0)

zq1(t0)

zr1(t0)

 =


p(t0)

q(t0)

r(t0)

 ,


żp2

żq2

żr2

 =


−ω2

p(zp1 − p)

−ω2
q (zq1 − q)

−ω2
r(zr1 − r)

 ,


zp2(t0)

zq2(t0)

zr2(t0)

 =


0

0

0

 ,

(10)

其中 zp1, zq1 和 zr1 分别为系统 (1) 状态 p, q 和 r 的估计值; zp2, zq2 和 zr2 分别为总扰动 Fp(·), Fq(·)
和 Fr(·) 的估计值; wp, wq 和 wr 分别为扩张状态观测器 (10) 在滚转、俯仰和偏航通道的带宽.

1167



向飞宇等: 基于自抗扰的三自由度推力矢量飞行器的控制分配方法与理论

最后, 根据总扰动估计值, 得到带有扰动主动补偿的期望控制输入 ue 为

ue =


−zp2 − kp(p− pc)

−zq2 − kq(q − qc)

−zr2 − kr(r − rc)

 , (11)

其中 kp, kq 和 kr 的定义与式 (5) 一致, 分别为滚转、俯仰和偏航通道的比例反馈系数.

3.2 基于气动舵优先的舵偏输入设计

优先分配气动舵面能够充分利用气动舵能力, 减小推力矢量变化消耗的能量, 从而延长发动机的

使用寿命. 因此, 本文采用优先分配气动舵面的准则, 即考虑如下气动舵面优化问题:
min JA(δa, δe, δr) =

∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥
ue −B1


δa

δe

δr

−B2


T̂ sin δ̂y

T̂ sin δ̂x cos δ̂y sin δ̂z

T̂ sin δ̂x cos δ̂y cos δ̂z

T̂ cos δ̂x cos δ̂y sin δ̂z



∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥

2

2

,

s.t. (δa, δe, δr) ∈ UA,

(12)

其中 (T̂ , δ̂x, δ̂y, δ̂z)为当前时刻推力矢量的初步设定值,在实际应用中一般取为推力矢量上一采样周期

的值.

注释2 通常情况下,飞行过程中并不希望推力矢量发生剧烈波动,因此将推力矢量上一采样周期

的值作为初步设定值. 一方面, 无论上周期舵偏能力是否足够, 只要本周期舵偏能力足够, 那么推力矢

量在本周期不会变化, 从而避免了推力矢量的剧烈波动. 另一方面, 虽然设置不同的推力矢量初始值

会对气动舵偏和推力矢量的计算结果有影响, 但是对于任意设定的初始值, 下面介绍的定理 1 和 2 说

明气动舵偏和推力矢量的解析解可以直接给出,这说明本文所提的控制器使得推力矢量初值对最优解

的影响较小.

文献 [17] 已经指出, 优化问题 (12) 的最优解 (δ∗a, δ
∗
e , δ

∗
r ) 是唯一的, 且该唯一解仅可能落在 UA 的

边界上或为固定点. 本文进一步给出了该最优解的具体形式, 为简便起见, 记


p11 p12 p13

p21 p22 p23

p31 p32 p33

 = BT
1 B1,


q1

q2

q3

 = B−1
1

ue −B2


T̂ sin δ̂y

T̂ sin δ̂x cos δ̂y sin δ̂z

T̂ sin δ̂x cos δ̂y cos δ̂z

T̂ cos δ̂x cos δ̂y sin δ̂z



 . (13)

定理1 气动舵面优化问题 (12) 的最优解必然为如下形式:
δ∗a

δ∗e

δ∗r

 =


min{max{δ∗a − 2p11(δ

∗
a − q1)− 2p12(δ

∗
e − q2)− 2p13(δ

∗
r − q3), δa}, δa}

min{max{δ∗e − 2p21(δ
∗
a − q1)− 2p22(δ

∗
e − q2)− 2p23(δ

∗
r − q3), δe}, δe}

min{max{δ∗r − 2p31(δ
∗
a − q1)− 2p32(δ

∗
e − q2)− 2p33(δ

∗
r − q3), δr}, δr}

 . (14)
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注释3 由定理 1可知,气动舵面优化问题 (12)解的形式只有有限种,从而可通过分类讨论,穷举

27 种可能的形式, 在有限步内得到气动舵面优化问题 (12) 的最优解 (δ∗a, δ
∗
e , δ

∗
r ). 由于本文算法对每种

可能的情况都给出了显式表达式, 其计算量为 O(1), 计算负荷较低.

下面给出定理 1 的证明.

证明 下面给出气动舵面优化问题 (12) 的 KKT 条件:

− 2p11(q1 − δ∗a)− 2p12(q2 − δ∗e )− 2p13(q3 − δ∗r ) = λa1 − λa2, λa1(δ
∗
a − δa) = λa2(δ

∗
a − δa) = 0,

− 2p21(q1 − δ∗a)− 2p22(q2 − δ∗e )− 2p23(q3 − δ∗r ) = λe1 − λe2, λe1(δ
∗
e − δe) = λe2(δ

∗
e − δe) = 0,

− 2p31(q1 − δ∗a)− 2p32(q2 − δ∗e )− p33(q3 − δ∗r ) = λr1 − λr2, λr1(δ
∗
r − δr) = λr2(δ

∗
r − δr) = 0,

δa 6 δ∗a 6 δa, δe 6 δ∗e 6 δe, δr 6 δ∗r 6 δr, min{λa1, λa2, λe1, λe2, λr1, λr2} > 0.

(15)

根据式 (15), δ∗a 的取值只可能有 3 种情况:

(I) δ∗a ∈ (δa, δa). 此时 λa1 = λa2 = 0, 从而 p11(q1 − δ∗a) + p12(q2 − δ∗e ) + p13(q3 − δ∗r ) = 0.

(II) δ∗a = δa. 此时 λa1 = 0, λa2 = 2p11(q1−δ∗a)+2p12(q2−δ∗e )+2p13(q3−δ∗r ),同时有 δ∗a−λa2 6 δa.

(III) δ∗a = δa. 此时 λa1 = −2p11(q1−δ∗a)−2p12(q2−δ∗e )−2p13(q3−δ∗r ), λa2 = 0,同时有 δ∗a+λa1 > δa.

将 (I)∼(III) 的结果代入式 (14) 的右侧, 均可得 min{max{δ∗a − 2p11(δ
∗
a − q1) − 2p12(δ

∗
e − q2) −

2p13(δ
∗
r − q3), δa}, δa} = δ∗a. 因此, 无论 δ∗e 和 δ∗r 的值如何变化, 式 (14) 中有关 δ∗a 的表达式仍然成立.

另一方面, 在式 (15) 中, δ∗a, δ
∗
e 和 δ∗r 结构类似, 类似 δ∗a 进行分类讨论, 就能说明式 (14) 成立.

因此, 对于 δ∗a, δ
∗
e 和 δ∗r 的各种情形, 相应的分析结论均成立, 从而可得定理 1.

3.3 基于误差最小的推力矢量控制分配算法

得到气动舵面优化问题 (12) 的最优解后, 需要考虑如下推力矢量优化问题:
minJF (δx, δy, δz, T ) =

∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥
ue −B1


δ∗a

δ∗e

δ∗r

−B2


T sin δy

T sin δx cos δy sin δz

T sin δx cos δy cos δz

T cos δx cos δy sin δz



∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥∥

2

2

,

s.t. (δx, δy, δz, T ) ∈ UF ,

(16)

其中 (δ∗a, δ
∗
e , δ

∗
r ) 为气动舵面优化问题 (12) 的最优解. 由式 (16) 可知, 如果气动舵面优化问题 (12) 的

最优值为 0, 那么取 (δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) = (T̂ , δ̂x, δ̂y, δ̂z), 能够使推力矢量优化问题 (16) 的值也为 0. 即当气

动舵面能够完成控制分配时, 推力矢量保持不变.

接下来讨论推力矢量优化问题 (16) 最优解 (δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) 的具体形式. 定义 SF :

SF =

(δx, δy, δz, T ) :

c1 − c2T sin δy − T sin δx cos δy sin δz = 0

c3 − T sin δx cos δy cos δz = 0

c4 − T cos δx cos δy sin δz = 0

 , (17)
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其中 c1, c2, c3 和 c4 满足
c1

c2

c3

c4

 =


− Ixz

lTy
0 Iz

lTy

0 0 0

0
Iy
lTx

0

− Ix
lTy

0 Ixz

lTy


ue −B1


δ∗a

δ∗e

δ∗r


+


0

lTx

lTy

0

0

 , (18)

其中 lTx
和 lTy

为推力矢量作用点距飞行器重心的距离, Ix, Iy 和 Iz 分别为飞行器对机体系 x, y 和 z

轴的转动惯量, Ixz 为飞行器对机体系 x 轴和 z 轴的惯量积.

定理2 推力矢量优化问题 (16) 的最优解必然为如下 3 种形式之一:

(I) 当 SF ∩ UF ̸= ∅, 并且 u∗
eq(Ixzu

∗
er − Ixu

∗
ep) ̸= 0 时, 有

δ∗x(η) = arctan

(
c1 − c2η

c4

)
, δ∗y(η) = arctan

(
η(c1 − c2η)sgn(c3)sgn(c4)√

(c1 − c2η)2 + c23
√
(c1 − c2η)2 + c24

)
,

δ∗z(η) = arctan

(
c1 − c2η

c3

)
, T ∗(η) =

√
η2(c1 − c2η)2 + ((c1 − c2η)2 + c23)((c1 − c2η)2 + c24)

(c1 − c2η)sgn(c3)sgn(c4)
,

η ̸= c1
c2

, (δ∗x(η), δ
∗
y(η), δ

∗
z(η), T

∗(η)) ∈ UF .

(19)

(II) 当 SF ∩ UF ̸= ∅, 并且 u∗
eq(Ixzu

∗
er − Ixu

∗
ep) = 0 时, 有

δ∗x = arcsin

(
c3|c2|√
c22T

2 − c21

)
, δ∗y = arcsin

(
c1
c2T

)
, δ∗z = arcsin

(
c4|c2|√
c22T

2 − c21

)
, T ∗ = T,

(δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) ∈ UF .

(20)

(III) 当 SF ∩ UF = ∅ 时, 推力矢量优化问题 (16) 的最优解 (δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) 在约束边界上, 即

δ∗x ∈ {δx, δx}, δ∗y ∈ {δy, δy}, δ∗z ∈ {δz, δz}, 或 T ∗ ∈ {T , T} 成立.

注释4 由式 (17) 可知, 判断 SF ∩ UF 是否为空集, 需要求解与推力矢量相关的不等式组, 其计

算量为 O(n), 其中 n = 4 为推力矢量控制输入的个数. 根据定理 2 , 如果 SF ∩ UF 非空, 能得到推

力矢量优化问题最优解的显式表达式, 其计算量为 O(1); 如果 SF ∩ UF 为空集, 推力矢量优化问题

最优解一定在边界上, 此时可以采用文献 [17] 中的方法对约束边界分类, 求解此问题的计算量不超过

O(n3.5) [28], 待优化变量数目 n 6 3. 因此, 能够在有限步内得到推力矢量优化问题 (16) 的解, 且计算

负荷较小.

注释5 在 SF ∩ UF 非空时进行控制分配, 能够使推力矢量优化问题 (16) 的最优值为 0, 即虚拟

控制量 uv 等于期望控制输入 ue. 结合式 (9) 和 (11) 可得

B1


δ∗a

δ∗e

δ∗r

+B2


T ∗ sin δ∗y

T ∗ sin δ∗x cos δ
∗
y sin δ

∗
z

T ∗ sin δ∗x cos δ
∗
y cos δ

∗
z

T ∗ cos δ∗x cos δ
∗
y sin δ

∗
z

 =


−zp2 − kp(p− pc)

−zq2 − kq(q − qc)

−zr2 − kr(r − rc)

 . (21)

因此, 此时的控制分配能够精确补偿扰动估计值和比例反馈.
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下面给出定理 2 的证明.

证明 首先结合式 (18), 将推力矢量优化问题 (16) 的目标函数 JF (δx, δy, δz, T ) 变为如下形式:

JF (δx, δy, δz, T ) =

∥∥∥∥∥∥∥∥∥


− IxzlTy

I2
xz−IxIz

IzlTy

I2
xz−IxIz

0

0 0
lTx

Iy

− IxlTy

I2
xz−IxIz

IxzlTy

I2
xz−IxIz

0



c1 − c2T sin δy − T sin δx cos δy sin δz

c3 − T sin δx cos δy cos δz

c4 − T cos δx cos δy sin δz


∥∥∥∥∥∥∥∥∥
2

2

. (22)

下面计算 JF (δx, δy, δz, T ) 的驻点 (δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗), 即求解方程:

∂JF
∂δx

(δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) =
∂JF
∂δy

(δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) =
∂JF
∂δz

(δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) =
∂JF
∂T

(δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) = 0. (23)

由式 (23) 可得

cos δ∗y
∂JF
∂δy

(δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) + T ∗ sin δ∗y
∂JF
∂T

(δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗)

= −4T ∗ (I
2
xz + I2z )l

2
Ty

(I2xz − IxIz)2
(I2xz + I2x)l

2
Ty

(I2xz − IxIz)2
(c1 − c2T

∗ sin δ∗y − T sin δ∗x cos δ
∗
y sin δ

∗
z)

+ 4T ∗ (I
2
xz + I2z )l

2
Ty

(I2xz − IxIz)2
Ixz(Ix + Iz)l

2
Ty

(I2xz − IxIz)2
(c3 − T ∗ sin δ∗x cos δ

∗
y cos δ

∗
z) = 0.

(24)

进一步整理可得

(I2x + I2xz)(c1 − c2T
∗ sin δ∗y − T ∗ sin δ∗x cos δ

∗
y sin δ

∗
z)− Ixz(Ix + Iz)(c3 − T sin δ∗x cos δ

∗
y cos δ

∗
z) = 0. (25)

将式 (25) 代入式 (23) 进一步可得

sin δ∗x sin δ
∗
z

∂JF
∂δx

(δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗) + cos δ∗x cos δ
∗
z

∂JF
∂δz

(δ∗x, δ
∗
y , δ

∗
z , T

∗)

= 2T ∗ cos δ∗x cos δ
∗
y cos δ

∗
z(sin

2 δ∗x sin
2 δ∗z − cos2 δ∗x cos

2 δ∗z)
l2Tx

I2y
(c4 − T ∗ cos δ∗x cos δ

∗
y sin δ

∗
z) = 0.

(26)

由 (H3) 可知 δ∗x ∈ (−π
4 ,

π
4 ), δ

∗
z ∈ (−π

4 ,
π
4 ), 因此 sin2 δ∗x sin

2 δ∗z ̸= cos2 δ∗x cos
2 δ∗z . 将式 (26) 代入式 (23)

可得

Ixz(Ix + Iz)(c1 − c2T
∗ sin δ∗y − T ∗ sin δ∗x cos δ

∗
y sin δ

∗
z)− (I2xz + I2z )(c3 − T ∗ sin δ∗x cos δ

∗
y cos δ

∗
z) = 0. (27)

结合 (I2x + I2xz)(I
2
z + I2xz)− I2xz(Ix + Iz)

2 = (I2xz − IxIz)
2 ̸= 0, 可得

c1−c2T
∗ sin δ∗y −T ∗ sin δ∗x cos δ

∗
y sin δ

∗
z = c3−T ∗ sin δ∗x cos δ

∗
y cos δ

∗
z = c4−T ∗ cos δ∗x cos δ

∗
y sin δ

∗
z = 0. (28)

此即为推力矢量优化问题 (16) 的驻点, 进一步计算可得 JF (δ
∗
x, δ

∗
y , δ

∗
z , T

∗) = 0. 由推力矢量优化问题

(16) 的形式可知 JF (δx, δy, δz, T ) > 0. 又由于 JF (δx, δy, δz, T ) 是连续的, 推力矢量优化问题 (16) 仅在

驻点处取最小值 0, 且在其他区域的值严格大于 0. 从而可知, 当 SF ∩ UF ̸= ∅ 时, JF (δx, δy, δz, T ) 的

驻点在 UF 内.

令 T ∗ sin δ∗y = η, 则 T ∗ sin δ∗x cos δ
∗
y sin δ

∗
z = c1 − c2η. 当定理 2(I) 条件满足时, 有 c3 ̸= 0 和 c4 ̸= 0

成立, 结合式 (28)可知 tan δ∗x = c1−c2η
c4
和 tan δ∗z = c1−c2η

c3
, 进一步计算即可得 δ∗y 和 T ∗, 从而定理 2(I)
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得证. 当定理 2(II)条件满足时,有 c3 = 0或 c4 = 0成立. 当 c3 = 0时,显然有 δ∗x = 0, c1 = c2T
∗ sin δ∗y

和 T ∗ cos δ∗y sin δ
∗
z = c4 成立. 此时将 T ∗ 看作自由变量, 反解可得 δ∗y 和 δ∗z 的值, 用类似方法可以得到

c4 = 0 的结果, 将这两个结果合并, 定理 2(II) 得证.

当 SF ∩ UF = ∅ 时, 推力矢量优化问题 (16) 在约束边界及其内部不存在驻点, 根据连续函数在有

界闭区间的性质, 推力矢量优化问题 (16) 的最优解一定在约束边界上, 定理 2(III) 得证.

3.4 闭环系统稳定性分析

记系统 (1) 状态 p, q 和 r 对理想轨迹 p∗, q∗ 和 r∗ 的跟踪误差分别为 ep, eq 和 er, 其表达式为

ep = p− p∗, eq = q − q∗, er = r − r∗. (29)

扩张状态观测器 (10) 对系统 (1) 状态 p, q 和 r 的估计误差分别为 êp1, êq1 和 êr1, 其表达式为

êp1 = zp1 − p, êq1 = zq1 − q, êr1 = zr1 − r. (30)

扩张状态观测器 (10)对滚转、俯仰和偏航通道总扰动 Fp(·), Fq(·)和 Fr(·)的估计误差分别为 êp2,

êq2 和 êr2, 其表达式为

êp2 = zp2 − Fp, êq2 = zq2 − Fq, êr2 = zr2 − Fr. (31)

定理3 考虑满足典型假设条件 (H1)∼(H4) 的系统 (1) 与由扩张状态观测器 (10) 设计的控制器

构成的闭环系统. 该系统状态 p, q 和 r 与其理想轨迹 p∗, q∗ 和 r∗ 之间的跟踪误差满足

sup
t∈[t0,∞)

(|ep(t)|+ |eq(t)|+ |er(t)|) 6 3

(
2ε1
ω0

+
2ε2
k0ω0

+

√
ε3
k0

)
. (32)

扩张状态观测器 (10) 对系统 (1) 状态 p, q 和 r 的估计误差满足

sup
t∈[t0,∞)

(|êp1(t)|+ |êq1(t)|+ |êr1(t)|) 6 3

(
ε1
2ω0

+
ε2
ω2
0

)
. (33)

扩张状态观测器 (10) 对滚转、俯仰和偏航通道总扰动 Fp(·), Fq(·) 和 Fr(·) 的估计误差满足

sup
t∈[t0+max{0,2 lnω0

ω0
},∞)

(|êp2(t)|+ |êq2(t)|+ |êr2(t)|) 6 3

(
2ε1
ω0

+
2ε2
ω0

)
, (34)

其中 ε1 和 ε2 为 (H4) 定义的正常数, ε3 = supt∈[t0,∞)

(
JF (δ

∗
x(t), δ

∗
y(t), δ

∗
z(t), T

∗(t))
)
, JF 为优化问题

(16) 的最优值. k0 = min{kp, kq, kr}, ω0 = min{ωp, ωq, ωr}.

注释6 由定理 3 可知, 当 ε1, ε2 和 ε3 尽可能小时, 系统状态 p, q 和 r 对理想轨迹 p∗, q∗ 和 r∗

的跟踪误差, 扩张状态观测器 (10) 对系统 (1) 状态 p, q 和 r 的估计误差和扩张状态观测器 (10) 对滚

转、俯仰和偏航通道总扰动 Fp(·), Fq(·) 和 Fr(·) 的估计误差也会尽可能小. 另一方面, 当 ε3 = 0 时,

系统状态 p, q 和 r 对理想轨迹 p∗, q∗ 和 r∗ 的跟踪误差上界为 O( 1
ω0

); 在任意时刻, 扩张状态观测器

(10) 对系统 (1) 状态 p, q 和 r 的估计误差上界为 O( 1
ω0

); 在初始时刻经过 2 lnω0

ω0
后, 扩张状态观测器

(10) 对滚转、俯仰和偏航通道总扰动 Fp(·), Fq(·) 和 Fr(·) 的估计误差上界为 O( 1
ω0

).

下面给出定理 3 的证明.
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证明 将式 (1) 和 (10) 联立, 构成如下的闭环系统:
ṗ = Fp + uvp,

żp1 = zp2 − 2ωp(zp1 − p) + uvp,

żp2 = −ω2
p(zp1 − p),


q̇ = Fq + uvq,

żq1 = zq2 − 2ωq(zq1 − q) + uvq,

żq2 = −ω2
q (zq1 − q),


ṙ = Fr + uvr,

żr1 = zr2 − 2ωr(zr1 − r) + uvr,

żr2 = −ω2
r(zr1 − r),

(35)

其中 uvp, uvq 和 uvr 分别为滚转、俯仰和偏航通道的虚拟控制分量.

不失一般性, 下面仅研究滚转角速率 p、滚转角速率估计值 zp1 和滚转通道总扰动估计值 zp2 构

成的子系统, 结合期望控制输入 (11), 可将闭环系统 (35) 写为
ėp

˙̂ep1

˙̂ep2

 = Ae


ep

êp1

êp2

+


uvp − uep

0

−Ḟp

 , Ae =


−kp 0 −1

0 −2ωp 1

0 −ω2
p 0

 , (36)

其中 kp 为滚转通道的比例反馈系数, ωp 为扩张状态观测器在滚转通道的带宽, uep 为滚转通道的期望

控制分量. 由计算可知, 矩阵 Ae 的特征值分别为 λ1 = −kp, λ2 = −ωp 和 λ3 = −ωp. 当 kp > 0, 并且

ωp > 0 时, 矩阵 Ae 的特征值均具有负实部, 从而矩阵 Ae 是 Hurwitz 的.

首先, 由条件 (H3) 可知,

|Fp(t)| 6 ε1, |Ḟ ∗
p (t)| 6 ε2, |uep(t)− uvp(t)| 6

√
ε3, t > t0. (37)

下面对俯仰通道的跟踪误差 ep、估计误差 êp1 和 êp2 进行估计. 闭环系统 (35) 的解满足下式:
ep(t)

êp1(t)

êp2(t)

 = eAe(t−t0)


ep(t0)

êp1(t0)

êp2(t0)

+

∫ t

t0

eAe(t−τ)


uvp(τ)− uep(τ)

0

−Ḟp(τ)

dτ, (38)

其中 e 为自然对数. 由扩张状态观测器 (10) 的初值可知, ep(t0) = êp1(t0) = 0. 为研究式 (38) 的性质,

需要对 Ae 进行 Jordan 分解, 进一步研究 eAet 的结构.

当 kp ̸= ωp 时, 有

eAet =


e−kpt

ω2
p((e

−kpt−e−ωpt)+(kp−ωp)te
−ωpt)

(kp−ωp)2
(kp−2ωp)(e

−kpt−e−ωpt)−ωp(kp−ωp)te
−ωpt

(kp−ωp)2

0 (1− ωpt)e
−ωpt te−ωpt

0 −ω2
pte

−ωpt e−ωpt + ωpte
−ωpt.

 . (39)

下面对 |ep(t)| 的上界进行分段估计:∣∣∣∣ (kp − 2ωp)(e
−kp(t−t0) − e−ωp(t−t0))− ωp(kp − ωp)(t− t0)e

−ωp(t−t0)

(kp − ωp)2
êp2(t0)

∣∣∣∣ 6 (1 + e−kp
) ε1
ωp

6 2ε1
ωp

,

(40)∣∣∣∣∫ t

t0

− (kp − 2ωp)(e
−kp(t−τ) − e−ωp(t−τ))− ωp(kp − ωp)(t− τ)e−ωp(t−τ)

(kp − ωp)2
Ḟp(τ)dτ

∣∣∣∣
6 2ε2

kpωp
−
(
e−kp(t−t0)(2ωp − kp)

kp(kp − ωp)2
+

e−ωp(t−t0)(2kp − 3ωp)

ωp(kp − ωp)2
+

(t− t0)e
−ωp(t−t0)

kp − ωp

)
ε2 6 2ε2

kpωp
,

(41)
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∣∣∣∣∫ t

t0

e−kp(t−τ)(uvp(τ)− uep(τ))dτ

∣∣∣∣ 6 1− e−kp(t−t0)

kp

√
ε3 6

√
ε3
kp

. (42)

当 kp = ωp 时, 有

eAet =


e−ωpt ω2

p

2 t2e−ωpt −(t+
ωp

2 t2)e−ωpt

0 (1− ωpt)e
−ωpt te−ωpt

0 −ω2
pte

−ωpt e−ωpt + ωpte
−ωpt

 . (43)

类似可对 |ep(t)| 上界进行估计:

sup
t∈[t0,∞)

|ep(t)| 6
2ε1
ωp

+
2ε2
ω2
p

+

√
ε3

ωp
. (44)

最后对 |êp1(t)| 和 |êp2(t)| 的上界进行估计:

sup
t∈[t0,∞)

|êp1(t)| 6
ε1
2ωp

+
ε1
ω2
p

(
1− e−ωp(t−t0)(1 + ωp(t− t0))

)
6 ε1

2ωp
+

ε2
ω2
p

, (45)

sup
t∈[t0+max{0,2 lnωp

ωp
},∞)

|êp2(t)| 6
1 + 2 lnωp

ω2
p

ε1 +
ε2
ωp

(
2− e−ωp(t−t0)(2 + ωp(t− t0))

)
6 2ε1

ωp
+

2ε2
ωp

. (46)

同理可知, 在俯仰和偏航通道有类似结论, 从而定理 3 得证.

4 仿真结果

本节对带有推力矢量设计的飞行器模型 [22], 在仿真环境下验证本文提出的推力矢量飞行器控制

算法的有效性. 为了使推力矢量飞行器具有高机动性, 本文将角速度的参考信号设计为

pc(t) =


20 deg/s, 2 6 t 6 5 s,

− 20 deg/s, 11 6 t 6 14 s,

0 deg/s, 0 6 t < 2 s, 5 < t < 11 s, 14 < t 6 20 s,

qc(t) = 0 deg/s, 0 < t < 20 s,

rc(t) =


10 deg/s, 2 6 t 6 5 s,

− 10 deg/s, 11 6 t 6 14 s,

0 deg/s, 0 6 t < 2 s, 5 < t < 11 s, 14 < t 6 20 s.

(47)

本文将扩张状态观测器带宽 (10) 以及比例反馈系数 (11) 设定为

ωp = ωq = ωr = 12, kp = kq = kr = 6. (48)

注释7 扩张状态观测器带宽的设计具有明确的物理意义. 在定理 3 中已经指出, 该带宽越大, 系

统的跟踪误差越小. 但由于实际物理系统的限制, 该带宽不能设计得很大. 图 2 中给出了带宽取值为

10, 12 和 15 这 3 种情况下的仿真结果, 从仿真结果可以看出, 控制的效果基本一致, 这说明带宽参数

具有很大的适用范围. 比例反馈系数也具有明确的物理意义, 其本质代表了在系统控制输入饱和、谐

振频率等约束下角速度预期动态的快慢和形状. 综上, 本文确定了式 (48) 所述的参数.
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图 2 (网络版彩图) 不同带宽下, 角速度响应曲线 (上) 及扩张状态观测器对角速度 (中) 及总扰动 (下) 的估计效果

Figure 2 (Color online) Response curves of angular velocity (top) and estimation performance of ESO for angular velocity

(middle) and total disturbances (bottom) under different bandwidths. (a) ωp = ωq = ωr = 10; (b) ωp = ωq = ωr = 12;
(c) ωp = ωq = ωr = 15

基于本文提出的自抗扰控制设计以及气动舵优先和误差最小的控制分配方案,仿真结果如图 2∼4

所示. 从图 2 可以看到, 扩张状态观测器很好地估计了系统的总扰动, 滚转、俯仰和偏航通道的角速

度均能跟踪时变参考信号, 且滚转和偏航通道的跟踪误差非常小, 这体现了扩张状态观测器良好的性

能和自抗扰控制的有效性.

根据本文提出的控制分配算法, 在求解气动舵面和推力矢量时, 可以分为如下 3 种类型.

类型 (1) 仅采用气动舵面和推力矢量上一采样周期的值, 此时使用定理 1 中给出的显式表达式

求解;

类型 (2) 采用气动舵面和推力矢量, 且定理 2 中提到的 SF ∩ UF 不为空集, 此时使用定理 2 中给

出的显式表达式求解;

类型 (3) 采用气动舵面和推力矢量, 且定理 2 中提到的 SF ∩ UF 为空集, 此时使用文献 [17] 中的

方法对约束边界分类求解.

图 3展示了气动舵面偏角分配与推力矢量分配结果.从图 3中可以看到,在 0∼2 s, 由于初始控制

指令为角速度跟踪到 0, 仅使用气动舵面就可以完成控制; 在 2∼6 s, 由于在滚转和偏航通道加入了较

大的阶跃指令, 气动舵面迅速达到饱和,推力矢量投入使用; 在 17∼20 s, 气动舵面回到未饱和状态, 此
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图 3 (网络版彩图) 气动舵面偏角分配 (a) 与推力矢量分配 (b) 结果

Figure 3 (Color online) Control allocation for aero rudders (a) and thrust vectors (b)
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图 4 (网络版彩图) 实际控制输入与期望控制输入对比 (a) 与待求控制分配问题的类型 (b)

Figure 4 (Color online) Comparison between real control input and expected control input (a) and cases of control
allocation problems (b)

时推力矢量保持不变. 图 4 对比了实际控制输入与期望控制输入, 并且展示了求解气动舵面和推力矢

量时对应上文 3 种类型的具体时间段. 从图 4 中可以看到, 在使用气动舵面和推力矢量的大多数时间

段内, 对应上文的类型 (1) 和 (2), 此时实际控制输入与期望控制输入相同, 体现了注释 5 中, 本文所

提方法能够精确补偿总扰动的特点; 在给出阶跃指令的部分时间段内, 对应上文的类型 (3), 此时通过

对约束边界分类, 也能使得实际控制输入与期望控制输入相差很小. 由此可知, 本文控制分配方案合

理, 能够按需分配气动舵面和推力矢量的资源.

此外, 本文对飞行器的气动参数在其标称值的 ±30% 范围与 ±50% 范围按均匀分布进行随机拉

偏, 图 5 为仿真结果. 从中可以看到, 在气动参数具有大范围不确定性的情况下, 滚转、俯仰和偏航通

道的跟踪误差依然非常小, 这说明本文设计的控制分配算法具有鲁棒性.

最后, 将本文所提出显式表达式求解方法 (explicit solution method, ES) 与非线性规划方法 [24]

(nonlinear programming method, NP) 和线性化方法 (direct linearizing method, DL) [26] 在计算量

(computation complexity, CC)、计算时间 (computation time, CT)、角速度与理想轨迹之间的平均跟踪

误差 (average tracking error, ATE) 和时间乘绝对误差积分 (integral of time multiplied by the absolute
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图 5 (网络版彩图) 1000 组气动参数 ±30% 范围 (a) 与 ±50% 范围 (b) 拉偏下, 角速度的响应曲线

Figure 5 (Color online) Response curves of angular velocity for 1000 cases of randomized aerodynamic coefficients, within

±30% range (a) and ±50% range (b), respectively
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图 6 (网络版彩图) 本文所提出方法与其他经典方法的对比

Figure 6 (Color online) Solution comparison between our method and other common methods

error, ITAE) 上进行对比, 结果如图 6 所示. 可以看出, 相较于非线性规划方法, 本文方法的计算负荷

远小于其计算负荷, 且平均跟踪误差和 ITAE 接近其平均跟踪误差和 ITAE; 相较于线性化方法, 本文

方法的计算负荷接近其计算负荷, 且平均跟踪误差和 ITAE 远小于其平均跟踪误差和 ITAE. 因此, 本

文方法能够兼顾计算性能和控制目标.

注释8 利用反步法可以将姿态角控制问题转化为角速度跟踪问题 [10], 从而进一步拓展本文方法

的适用范围. 本文参考文献 [22], 对飞行器进行眼镜蛇机动、60◦ 大迎角机动和 60◦ 大迎角下, 绕速度

矢量 360◦ 滚转这几种实际机动指令进行了仿真, 仿真结果如图 7 所示. 从仿真结果可以看出, 本文方

法能够实现对多种实际情形下迎角、侧滑角和速度滚转角指令 αc, βc 和 µc 的跟踪, 并且姿态角响应

曲线光滑, 这说明了本文方法的实用性与有效性.
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图 7 (网络版彩图) 不同实际控制指令下, 迎角、侧滑角、速度滚转角和速度响应曲线, 气动舵面偏角分配和推力矢

量分配结果. (a) 眼镜蛇机动; (b) 大迎角机动; (c) 大迎角下, 绕速度矢量滚转

Figure 7 (Color online) Response curves of attack angle, sideslip angle, roll angle of velocity, and velocity, and control

allocation for aero rudders and thrust vectors under different real control commands. (a) Cobra; (b) large attack angle; (c)
rolling under large attack angle

5 总结

本文针对三自由度推力矢量飞行器的角速度跟踪问题,采用自抗扰控制方法,设计虚拟控制量,并

通过扩张状态观测器对飞行器的总扰动进行估计, 得到飞行器的期望控制输入, 实现了对扰动的主动

补偿.本文基于气动舵优先和误差最小的准则,给出了控制分配对应的优化问题,通过严格分析其解的

性质, 给出了控制输入最优解具有显式表达式的条件, 简化了控制分配的求解流程; 针对控制输入最
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优解无法得到显式表达式的情况, 证明了最优解一定在约束边界上, 从而能够设计有限步求解最优解

算法. 本文定量分析了闭环系统跟踪误差和估计误差的特性, 且在仿真环境下验证了本文方法的有效

性和鲁棒性. 综上, 本文提出的方法充分利用了三自由度推力矢量飞行器气动舵面和推力矢量的结构

特征, 合理分配了气动舵面和推力矢量资源, 同时能够使推力矢量飞行器在强非线性和大范围不确定

性环境中保证飞行质量, 并使其具有高机动控制能力.
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Abstract Thrust-vectored aircraft can use multiple control inputs, such as thrust and aero rudders, to

change the gesture of the aircraft, so they have extreme maneuverability and are adaptive to incumbent flight

environments. Furthermore, thrust-vectored aircraft have a non-affine and nonlinear control model that has

complex uncertainty, which makes the control of the aircraft quite challenging. This paper focuses on the angular

tracking control of three-degree-of-freedom (3-DOF) thrust-vectored aircraft. First, active disturbance rejection

control is used to compensate for disturbances during flight. Second, we constrain nonlinear problems to manage

control allocation by prioritizing the aero rudders and minimizing error. Next, some conditions are imposed to

determine whether these problems have explicit formulas. If these conditions are not met, the optimal solution

lies on the constraint boundary and can be solved in finite steps. Finally, the closed-loop system’s tracking error

and estimation error are quantitatively analyzed based on the results of control allocation. In typical simulation

environments, the algorithm is effective and robust, and it achieves the angular tracking goal with extreme

nonlinearity and large-scale uncertainty.

Keywords thrust-vectored aircraft, active disturbance rejection control, extended state observer, control

allocation, degree of freedom
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