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分布式电推进飞机动力偏航非线性动态逆控制
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摘　　　  要：    分布式电推进飞机可通过多推进器间的推力差动来调节飞行姿态，从而为实现动力偏航提供

了硬件条件。为此，提出一种基于非线性动态逆的动力偏航控制策略。建立考虑分布式电推进系统推力差

动的飞机非线性飞行动力学模型，并基于时标分离原则，将其划分为快状态子系统和慢状态子系统。随后，

针对慢状态子系统的非线性特性，设计非线性动态逆控制器实现动力偏航控制，所计算出的滚转、俯仰、偏

航速率作为参考指令传递给快状态子系统。快状态子系统控制器同样基于非线性动态逆方法设计，通过调

节各分布式推进器间的推力差动，实现对给定滚转、俯仰、偏航速率的跟踪。考虑到分布式电推进系统具有

天然的冗余性和容错性，将动力偏航控制策略拓展至了推进器冗余和故障等特殊工况。同时，针对分布式电

推进器易受突风、电动机参数变化等扰动影响的问题，设计了基于自抗扰方法的各电推进器本地推力控制

器。数值仿真结果表明：该策略可以实现 90°动力偏航，并且可以抵抗 15 m/s的突风扰动。
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Nonlinear dynamic inversion for the powered yaw control of distributed
electric propulsion aircraft
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Abstract:   Distributed  electric  propulsion  aircraft  makes  it  possible  for  additional  control  authority
by  differential  thrust,  thus  giving  rise  to  the  concept  of  powered  yaw  control.  A  powered  yaw  control
scheme based on the  nonlinear  dynamic inversion was proposed.  A nonlinear  flight  dynamic model  was
established  for  the  distributed  electric  propulsion,  which  explicitly  considered  the  effect  of  differential
thrust.  Subsequently,  according  to  the  time-scale  separation  principle,  this  model  was  divided  into  two
subsystems for  the fast  and slow dynamics,  respectively.  An nonlinear  dynamic inversion controller  was
designed for the slow dynamics for the powered control, while the computed roll, pitch, and yaw rate were
sent  to  the  fast  dynamic  sub-system as  reference.  The  fast  dynamics  controller  was  also  designed  using
nonlinear  dynamic  inversion,  which  realized  the  tracking  of  the  desired  roll,  pitch,  and  yaw  rate  by
adjusting  the  thrust  of  multiple  electric  propulsors.  Considering  the  redundancy  and  fault-tolerance  of
distributed electric propulsion system, the powered yaw control strategy was extended to the redundancy
and  propulsor  failure  scenarios.  Meanwhile,  to  overcome  the  effect  of  gust  encounters  and  changes  in
motor parameters, the local thrust controller for each electric propulsor was designed in the framework of
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active  disturbance rejection control.  The numerical  simulation results  show that  the  strategy can achieve
90° powered yaw and resist gust encounter of 15 m/s.

Keywords:   all electric aircraft；distributed electric propulsion；differential thrust；flight control；
nonlinear dynamic inversion；active disturbance rejection control

当前航空客货运主力机型大多采用燃气涡轮

发动机作为推进动力，但随着航空业务量的不断

增加和环保要求的日益提升，涡轮发动机在污染

排放、推进效率、噪声控制等方面越来越难以适

应未来低碳环保航空的要求。分布式电推进技术

（distributed electric propulsion, DEP）有望改善这一

状况，近年来得到了国内外产业界和学术界的高

度关注[1-3]。与当前采用两台大直径、大涵道比涡

轮发动机的飞机不同，分布式电推进飞机利用多

个功率较小的电动机驱动多个直径较小的风扇或

螺旋桨，构成分布式动力系统布局。电推进器具

有功重比高、响应速度快以及尺度无关等优点，

因此这种分布式电推进布局可显著提升飞机气动

效率、升阻比和等效涵道比，燃油消耗相比传统

燃气涡轮推进系统可减少 70%[1]。

分布式电推进技术在提升飞机推进效率的同

时，也为其飞行控制提供了新的选项。因为多台

分布式电推进器间可通过推力差动来产生额外的

控制力矩，所以分布式电推进系统可视作是方向

舵、副翼、升降舵之外的新型操纵机构。文献 [4]
中人为引发荷兰滚，而后通过推力差动和状态反

馈控制器抑制荷兰滚，并在实验中证实了其控制

策略的可行性。文献 [5]中通过改变分布式电推

进转速改变机翼局部升力来实现滚转角的调节，

同时实现最小化分布式电推进能耗。特别地，大

多数分布式电推进飞机的推进器都沿机翼横列布

置，因此，这些推进器之间可通过推力差动来产

生偏航力矩，进而实现飞机的动力偏航 [6]。动力

偏航的优势主要有三点：首先，电推进器的响应

速度远快于舵机，因此可实现偏航指令的快速响

应[7]；其次，具备动力偏航能力的飞机，其尾舵和

垂尾的尺寸都可以大大缩小，从而减少飞机空质

量[8]；同时，动力偏航也可作为尾舵和副翼故障时

的应急飞控执行机构，提升飞行控制系统的容

错性[9]。

分布式电推进飞机动力偏航的实现需要相应

控制策略的支持。然而，由于分布式电推进飞机

的研究总体还处在起步阶段，现有报道多聚焦于

气动设计和规划层面，涉及飞行控制方面的研究

报道相对较少。据作者所知，文献 [10-16]是为数

H∞

不多的动力偏航相关研究。文献 [10]建立了考

虑分布式电推进器推力差动的线性化飞机飞行动

力学模型，仿真验证了动力偏航的可行性。文献

[11]探讨了 ECO-150型分布式电推进飞机动力偏

航的可行性，并给出了一种静态的动力偏航力矩

优化分配方式。文献 [12]中通过左右两侧推进

器转速差异以及按照力臂长度分配推力差动进行

动力偏航。文献 [13]中同样将推力差动依照力

臂长度线性分布，联合方向舵实现动力偏航。文

献 [14]利用加权伪逆方法构建了 N3-X型分布式

电推进飞机的动力偏航控制策略。文献 [15]在
方法框架下实现了动力偏航控制和垂尾尺寸

的联合优化。文献 [16]基于飞机的线性化飞行

动力学模型设计了层次化的模型预测控制架构，

实现了分布式电推进飞机的动力偏航最优控制。

纵览这些已有研究报道不难发现，文献 [10-15]中
的方法没有充分考虑分布式电推进飞机的动态特

性，控制性能难以保证，文献 [16]虽在控制器设

计中考虑了飞行动力学模型，但其所采用的线性

化模型保真度有限，且模型预测控制总体而言计

算代价较高，对于实时性具有严格要求的飞行控

制系统而言存在一定风险。

对此, 本文以分布式电推进飞机的非线性飞

行动力学模型为基础，提出一种基于非线性动态

逆的动力偏航控制策略。首先建立考虑分布式电

推进系统推力差动的飞机非线性飞行动力学模型，

并基于时标分离原则，将其划分为快状态子系统

和慢状态子系统。随后，针对慢状态子系统的非

线性特性，设计非线性动态逆控制器实现动力偏

航控制，所计算出的滚转、俯仰、偏航速率作为参

考指令传递给快状态子系统。快状态子系统控制

器同样基于非线性动态逆方法设计，通过调节各

分布式推进器间的推力差动，实现对给定滚转、

俯仰、偏航速率的跟踪。考虑到分布式电推进系

统具有天然的冗余性和容错性，将动力偏航控制

策略拓展至了推进器冗余和故障等特殊工况。同

时，针对分布式电推进器易受突风、电动机参数

变化等扰动影响的问题，设计了基于自抗扰方法

的各电推进器本地推力控制器。创新点主要包括：

①非线性动态逆控制器以各分布式电推进器推力
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为控制输入，实现了不依赖于飞机常规操纵机构

的动力偏航控制；②无须对飞行动力学模型进行

线性化处理，能够针对非线性动力学特性直接进

行动力偏航控制，避免了线性化精度对控制系统

性能的影响；③各分布式电推进器本地推力控制

器基于自抗扰方法设计，提升了推力控制的鲁棒

性，避免了突风等扰动对动力偏航控制的影响。

 1    分布式电推进飞机模型描述

 1.1   X-57分布式电推进飞机

本文以 X-57型飞机为研究对象。该机型由

美国国家航空航天局（NASA）主持研发，为典型

的分布式电推进技术验证机型[17]。该机起飞质量

为 1.36 t，在 2 438 m高度的巡航速度为 277 km/h，
最大航程为 161 km，最大续航时间约 1 h。X-57
以锂电池为动力源，由 460 V直流配电网络将电

能输送至 14台沿机翼前缘布置的分布式电推进

器，其构型如图 1所示。

X-57的 14台分布式电推进器中，安装于翼

梢的两台为巡航推进器，在飞行过程中全程工作

提供推力，其余 12台为高升力推进器，主要在低

速飞行时工作以提供额外的升力。所有 14台分

布式电推进器均由永磁同步电动机驱动。X-57
的分布式电推进器提升了机翼气流从而产生更多

升力，因此它的机翼可以比同类机型设计得更窄。

 1.2   飞行动力学模型

由图 1可知，X-57为固定翼飞机，考虑各分

布式电推进器推力的影响后，其六自由度飞行动

力学模型可表述为

V̇ =
1
m

cos αcos β
14∑
i=1

FT,i−CDQS

−gsin θ

β̇ = −

14∑
i=1

FT,i

mV
cos αsin β+

1
mV

cos βQS CY + psin α− r cos α+
1
V

gcos θ sin ϕ

α̇ = −

14∑
i=1

FT,i

mV cos β
sin α− 1

mV cos β
QS CL+

1
cos β
（− pcos αsin β+qcos β− r sin αsin β）+

1
V cos β

gcos θcos ϕ

ṗ =
Iz

IxIz− I2
xz

QS bwingCl+
Ix

IxIz− I2
xz

QS bwingCn+
Ixz（Ix− Iy+ Iz）

IxIz− I2
xz

pq+
Iz（Iy− Iz）− I2

xz

IxIz− I2
xz

qr

q̇ =
QS cCm+（Iz− Ix）pr+ Ixz（r2− p2）

Iy

ṙ =
Ixz

IxIz− I2
xz

QS bwingCl+
Ix

IxIz− I2
xz

QS bwingCn+
Ixz（Ix− Iy+ Iz）

IxIz− I2
xz

qr+
Ix（Ix− Iy）− I2

xz

IxIz− I2
xz

pq

ϕ̇ = p+（r cos ϕ+qsin ϕ）tan θ

θ̇ = qcos ϕ− r sin ϕ ψ̇ =
1

cos θ
（r cos ϕ+qsin ϕ）

（1）

ϕ其中 V、β、α、p、q、r、 、θ、ψ分别为飞机的速度、

侧滑角、迎角、滚转角速率、俯仰角速率、偏航角

速率、滚转角、俯仰角和偏航角；m、Q、S、bwing、c、

g 分别为飞机的质量、动压、机翼面积、机翼展长、

翼弦长和重力加速度；Ix、 Iy、Iz 分别为飞机绕 x、y、

z 轴的惯性矩，Ixz 为惯性积。将 14台分布式电推

进器由左（port）至右（starboard）编为 1～14号，FT,i

i为第 号分布式电推进器的推力。CD、CY、CL、Cl、

Cm、Cn 分别为飞机的阻力系数、侧力系数、升力

系数、滚转力矩系数、俯仰力矩系数和偏航力矩

系数，考虑各分布式电推进器推力的影响后，其

计算表达式为

CL =CL0 +CLαα+CLδe δe

CD =CD0 +CDt

 

巡航推进器

巡航推进器

高升力推进器

高升力推进器

图 1    X-57分布式电推进飞机

Fig. 1    X-57 distributed electric propulsion aircraft
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CY =CYββ+CYδa δa+CYδr δr

Cl =Clp

pbwing

2V
+Clr

rbwing

2V
+Clδa δa+Clδr δr+Clββ

Cm =
Cmu（V −V0）

V0
+

Cmαα

V0
+

Cmq cq
2V0

+Cmδe
δe

Cn =Cnββ+Cnδa δa+Cnδr δr+Cnp

pbwing

2V
+

Cnr

rbwing

2V
+

Iz
QS bwing

14∑
i=1

NT,i∆FT,i

（2）

CL0 CLα CD0 CDt CYβ Clp Clr Clβ Cmu Cmα Cmq

Cnβ Cnp Cnr CLδe CYδa CYδr Clδa

Clδr Cmδe
Cnδa Cnδr

其中 NT,i=（yT,icos θT,i）/Iz，yT,i 为第 i 号分布式电推进

器与飞机 x 轴间的水平距离，θT,i 为该推进器的安

装角，V0 为飞机巡航速度，δe、δa、δr 分别为升降舵、

副翼、方向舵的偏转角。式（2）中其他气动导数

、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、

、 、 及操纵导数 、 、 、 、

、 、 、 均可用 OpenVSP软件估算[18]。

X-57在 OpenVSP中的气动模型如图 2所示。
  

图 2    X-57在 OpenVSP中的气动模型

Fig. 2    X-57 dynamic model in OpenVSP
 

由式（1）可知，分布式电推进飞机的偏航角速

率和滚转角速率均受偏航力矩系数 Cn 影响，而由

式（2）可知 Cn 又进一步受各分布式电推进器的推

力影响。因此，通过调节各个分布式电推进器的

推力可以实现飞机的动力偏航。

 1.3   飞行动力学模型的时标分离

由式（1）可知，分布式电推进飞机的飞行动力

学模型中包含 9个状态变量，即

x = [V,β,α, p,q,r,ϕ,θ,ψ]T （3）

根据这 9个状态变量的动态特性具有显著差

异这一实际，利用时标分离原理，可以将飞行动

力学模型（式（1））在时间尺度上解耦为快状态子

系统和慢状态子系统，由此大大简化控制系统设

计任务[19]。

ṗ q̇ ṙ

由式（1）和式（2）可知，在飞行控制的任务中，

任何控制输入的改变，如分布式电推进器推力差

动、舵面偏转的变化等都会直接影响到飞机的 3
个角加速度 、 、 ，因此，xfast=[p, q, r]T 被划分为

快状态子系统的状态变量。因为本文关注动力偏

航控制，所以假设偏航过程中各个控制面不动作。

鉴于此，仅各个分布式电推进器推力调节量被划

分为快状态子系统控制输入，即 ufast=[ΔFT1, ΔFT2,
···, ΔFT14]T。

ϕ

ϕ

反之，控制输入在 β、α、 、θ、ψ中没有显式

体现，其影响是通过 [p, q, r]T 间接实现的，因此，

xslow=[β, α,  , θ, ψ]T 被划分为慢状态子系统的状态

变量，而快状态子系统的状态变量可视作是慢状

态子系统的控制输入，即 uslow=xfast=[p, q, r]T。V 是

飞机相对于地轴的速度矢量，一般只有在进行轨

迹控制时才会用到。

经上述时标分离解耦后，分布式电推进飞机

飞行动力学的快状态子系统和慢状态子系统关系

可由图 3表示。
 
 

快状态
子系统

慢状态
子系统

ufast=

uslow=xfast=

ΔFT1

ΔFT2

ΔFT14

…

s
1− s

1−

p
q α

ϕ

β

ψ
θ

r xslow=

图 3    分布式电推进飞机快慢时标子系统

Fig. 3    Fast and slow flight dynamic subsystem
 

 2    动力偏航控制策略设计

ψref

∆FTi,ref

由文中第 1.3节可知，经时标分离后得到的分

布式电推进飞机快状态子系统和慢状态子系统，

均以非线性方程的形式呈现。针对这种非线性特

性，为快状态子系统和慢状态子系统分别设计非

线性动态逆控制器，构成如图 4所示的双环控制

系统，实现分布式电推进飞机的动力偏航控制。其

中外环控制器根据慢状态子系统模型设计，它根

据给定的偏航指令 ，计算出所期望的滚转、俯

仰、偏航速率 [pref, qref, rref]T，并将之作为参考信号

传递给快状态子系统。外环控制器根据快状态子

系统模型设计，它通过调节各分布式推进器间的

推力差动，实现对给定滚转、俯仰、偏航速率的跟

踪。最终的推力差动指令 传递给各分布式

电推进器的本地控制器具体实施，FTi 为各分布式

电推进器的推力。同时，考虑到分布式电推进系

统具有天然的冗余性和容错性，将动力偏航控制

策略拓展至了推进器冗余和故障等特殊工况。特别

的，针对分布式电推进器易受突风影响的问题，各

分布式电推进器本地控制器基于自抗扰方法设计。

 2.1   外环非线性动态控制器设计

非线性动态逆方法是一种反馈线性化方法，

航空动力学报 第 39 卷

20220222-4



通过非线性反馈，利用非线性逆和非线性函数

抵消被控对象的非线性，从而将非线性系统变

换为全局线性系统。在线性系统的基础上再

通过相应的反馈及其增益，实现所期望的系统

响应。本小节将根据分布式电推进飞机慢状

态子系统非线性模型进行外环动态逆设计。

根据动态逆理论，将慢状态子系统非线性模型

整理如下：

β̇ = −

14∑
i=1

FT,i

mV
cos αcos β+

1
mV

cos βQS CY +
1
V

gcos θ sin ϕ+ [sin α,0,−cos α][p,q,r]T

α̇ = −

14∑
i=1

FT,i

mV cos β
sin α+

1
V cos β

gcos θcos ϕ− 1
mV cos β

QS（CL0 +CLαα）+

[
−cos αsin β

cos β
,1,− sin αsin β

cos β

]
[p,q,r]T

ϕ̇ = 0+ [1,sin ϕ tan θ,cos ϕ tan θ][p,q,r]T

θ̇ = 0+ [0,cos ϕ,−sin ϕ][p,q,r]T ψ̇ = 0+
[
0,

sin ϕ
cos θ

,
cos ϕ
cos θ

]
[p,q,r]T

（4）
令

fβ（x）= −

14∑
i=1

FT,i

mV
cos αcos β+

1
mV

cos βQS CY +
1
V

gcos θ sin ϕ gβ（x）= [sin α,0,−cos α]

fα（x）= −

14∑
i=1

FT,i

mV cos β
sin α+

1
V cos β

gcos θcos ϕ− 1
mV cos β

QS（CL0 +CLαα）

gα（x）=
[
−cos αsin β

cos β
,1,− sin αsin β

cos β

]
fϕ（x）= 0 fθ（x）= 0 fψ（x）= 0

gϕ（x）= [1,sin ϕ tan θ,cos ϕ tan θ] gθ（x）= [0,cos ϕ,−sin ϕ]

gψ（x）=
[
0,

sin ϕ
cos θ

,
cos ϕ
cos θ

]
uslow = [p,q,r]T

（5）

则慢状态子系统模型（式（4））可表示为仿射

非线性系统：

β̇ = fβ（x）+ gβ（x）uslow

α̇ = fα（x）+ gα（x）uslow

ϕ̇ = fϕ（x）+ gϕ（x）uslow

θ̇ = fθ（x）+ gθ（x）uslow

ψ̇ = fψ（x）+ gψ（x）uslow

（6）

根据式（6），可设计外环慢状态子系统的非线

性动态逆控制律为

uslow =

 pref

qref

rref

 =
gβ（x）
gα（x）
gϕ（x）
gθ（x）
gψ（x）



−1 


Kβ 0 0 0 0
0 Kα 0 0 0
0 0 Kϕ 0 0
0 0 0 Kθ 0
0 0 0 0 Kψ

 ×

βref
αref

ϕref

θref
ψref

−

β
α
ϕ
θ
ψ


−


fβ（x）
fα（x）
fϕ（x）
fθ（x）
fψ（x）





（7）

 

慢状态子系统
非线性动态
逆控制器

快状态子系统
非线性动态
逆控制器

分布式电推进器1
本地自抗扰控制器

分布式电推进器2
本地自抗扰控制器

分布式电推进器14
本地自抗扰控制器

分布式
电推进
飞机

ψref

pref
qref
rref

ΔFT1, ref

ΔFT2, ref

ΔFT14, ref

FT1

FT2

FT14

飞行状态

…

… …

图 4    分布式电推进飞机动力偏航控制系统结构

Fig. 4    Powered yaw control system for the distributed electric propulsion aircraft
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其中 Kβ、Kα、Kϕ、  Kθ、Kψ 为慢状态子系统非线性

动态逆控制器增益，xslow,ref=[βref, αref, ϕref, θref, ψref]T

为慢状态子系统参考指令，由飞行员或飞机自动

驾驶仪给定，其中 ψref 为本文所关注的偏航指令。

该外环控制器所计算出的控制指令 uslow 将以参

考值的形式传递给内环快状态子系统控制器具体

执行，即 uslow=xfast,ref=[pref, qref, rref]T。
 2.2   内环非线性动态控制器设计

与文中第 2.1节中外环控制器设计方法相似，

根据动态逆理论，将快状态子系统非线性模型整

理如下：

 

ṗ =
IzQS bwing

IxIz− I2
xz

(
Clp

pbwing

2V
+Clr

rbwing

2V
+Clββ

)
+

IxQS bwing

IxIz− I2
xz

(
Cnp

pbwing

2V
+Cnr

rbwing

2V
+Cnββ

)
+

Ixz（Ix− Iy+ Iz）
IxIz− I2

xz
pq+

Iz（Iy− Iz）− I2
xz

IxIz− I2
xz

qr+
[

IxIzNT1

IxIz− I2
xz
,

IxIzNT2

IxIz− I2
xz
, · · · , IxIzNT14

IxIz− I2
xz

]
× [∆FT1,∆FT2, · · · ,∆FT14]T

q̇ =
（Iz− Ix）pr+ Ixz（r2− p2）

Iy
+

QS c
Iy

[
Cmu（V −V0）

V
+

Cmαα

V0
+

Cmq cq
2V0

]
+ [0,0, · · · ,0]× [∆FT1,∆FT2, · · · ,∆FT14]T

ṙ =
IxzQS bwing

IxIz− I2
xz

(
Clp

pbwing

2V
+Clr

rbwing

2V
+Clββ

)
+

IxQS bwing

IxIz− I2
xz

(
Cnp

pbwing

2V
+Cnr

rbwing

2V
+Cnββ

)
−

Ixz（Ix− Iy+ Iz）
IxIz− I2

xz
qr+

Ix（Ix− Iy）− I2
xz

IxIz− I2
xz

pq+
[

IxIzNT1

IxIz− I2
xz
,

IxIzNT2

IxIz− I2
xz
, · · · , IxIzNT14

IxIz− I2
xz

]
× [∆FT1,∆FT2, · · · ,∆FT14]T

（8）

令

fp（x）=
IzQS bwing

IxIz− I2
xz

(
Clp

pbwing

2V
+Clr

rbwing

2V
+Clββ

)
IxQS bwing

IxIz− I2
xz

(
Cnp

pbwing

2V
+Cnr

rbwing

2V
+Cnββ

)
+

Ixz（Ix− Iy+ Iz）
IxIz− I2

xz
pq+

Iz（Iy− Iz）− I2
xz

IxIz− I2
xz

qr

gp（x）=
[

IxIzNT1

IxIz− I2
xz
,

IxIzNT2

IxIz− I2
xz
, · · · , IxIzNT14

IxIz− I2
xz

]
fq（x）=

（Iz− Ix）pr+ Ixz（r2− p2）

Iy
+

QS c
Iy

[
Cmu（V −V0）

V
+

Cmαα

V0
+

Cmq cq
2V0

]
gq（x）= [0,0, · · · ,0]

fr（x）=
IxzQS bwing

IxIz− I2
xz

(
Clp

pbwing

2V
+Clr

rbwing

2V
+Clβ β

)
+

IxQS bwing

IxIz− I2
xz

(
Cnp

pbwing

2V
+Cnr

rbwing

2V
+Cnββ

)
−

Ixz（Ix− Iy+ Iz）
IxIz− I2

xz
qr+

Ix（Ix− Iy）− I2
xz

IxIz− I2
xz

pq

gr（x）=
[

IxIzNT1

IxIz− I2
xz
,

IxIzNT2

IxIz− I2
xz
, · · · , IxIzNT14

IxIz− I2
xz

]
ufast = [∆FT1,∆FT2, · · · ,∆FT14]T

（9）

则快状态子系统模型（式（8））可表示为以下

仿射非线性系统：

ṗ = fp（x）+ gp（x）ufast

q̇ = fq（x）+ gq（x）ufast

ṙ = fr（x）+ gr（x）ufast

（10）

根据式（10），可设计内环快状态子系统的非

线性动态逆控制律为

ufast =


∆FT1

...

∆FT14

 =


gp（x）

gq（x）

gr（x）


−1 


Kp 0 0

0 Kq 0

0 0 Kr

 ×


pref

qref

rref

−


p

q

r


−


fp（x）
fq（x）
fr（x）




（11）

其中 Kp、Kq、Kr 为快状态子系统非线性动态逆控

制器增益，xfast,ref=[pref, qref, rref]T 为参考指令 , 由外

环慢状态子系统控制器给出。该内环快状态子系

统控制器所计算出的控制指令 ufast 是一个 14×1
向量，其包含的 14个元素分别对应 14台推进器

各自推力变化量的参考值。因此，ufast 可直接传

递给各个分布式电推进器本地控制器具体执行，

从而实现动力偏航。

 2.3   考虑推进器冗余或故障下的动力偏航

分布式电推进系统由分布在机翼前缘的多个

电推进器构成，因而具有天然的冗余性，能为飞

机提供更可靠的推力保障。以 X-57为例，其具

有 14台分布式电推进器，因此动力偏航所需的差

动推力可在多台电推进器之间进行冗余分配，而
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且在单台乃至多台电推进器故障的情况下仍能完

成动力偏航。下面分别针对电推进系统的冗余和

故障工况，讨论分布式电推进飞机的动力偏航控

制策略。

为了表述方便，对各推进器进行编号，从左

（port）至右（starboard）依次为：左侧巡航推进器为

cruise 1，高升力推进器为 HIL 2, ···, HIL 7；右侧高

升力推进器为 HIL 8, ···,  HIL 13，巡航推进器为

cruise 14。
动力偏航过程中的差动推力冗余分配，是指

在部分电推进器不参与推力差动的情况下，仍可

完成动力偏航过程。在整个动力偏航过程中，冗

余推进器的推力变化量始终为 0，而前述动力偏

航控制策略计算得到的是 14台推进器各自推力

变化量的参考值。因此需要将冗余推进器的推力

变化量按照力臂长度分配到同侧其余参与动力偏

航控制的电推进器上[12-13]。

假设左侧巡航推进器不参与偏航控制，则需

要按照式（12）将其推力变化量分配到左侧其余的

高升力推进器上。

∆FT2_D

∆FT3_D

...

∆FT7_D


=
∆FT1

7∑
i=2

Li



yT,2

yT,3

...

yT,7


（12）

其中 ΔFT1 为动力偏航控制器计算出的左侧巡航推

进器推力变化量，ΔFTi_d 为左侧高升力推进器经

分配得到的额外推力变化量，yT,i 为第 i 号分布式

电推进器与飞机 x 轴间的水平距离。

故障工况下，部分电推进器停止工作，无法提

供推力，即电推进器的推力降低为 0。此时，需要

将原应由故障电推进器提供的推力按照力臂长度

分配到同侧其余正常电推进器上。

举例而言，假设左侧某电推进器故障，则需要

按照式（13）将其推力指令分配到左侧其余的电推

进器上。 

FT1_d

FT2_d

...

FT6_d


=

FT7

6∑
i=1

yT,i



yT,1

yT,2

...

yT,6


（13）

其中 FT7 为动力偏航控制策略所计算出的左侧故

障电推进器的推力指令，FTi_d 为故障工况下，左侧

其余电推进器经分配得到的额外推力指令。

 3    推进器本地控制策略设计

分布式电推进器在遭遇突风时，其转矩输出

会受到影响[20]，从而导致推进器推力发生波动，进

而影响飞机飞行姿态。因此，要有效跟踪动力偏

航过程中的推力差动指令，则必须提高各推进器

的抗扰动能力。为此，对驱动各推进器的永磁同

步电动机设计基于自抗扰控制的推力闭环控制

方法。

 3.1   自抗扰控制器

自 抗 扰 控 制 器（active disturbance rejection con-
troller, ADRC） [21-22]，继承了 PID 控制器不依赖被

控对象模型的优点，同时，通过微分跟踪器（TD）

抑制超调，通过扩张观测器（ESO） 对系统的外界

干扰和参数变化进行观测，提升了控制器的抗扰

动能力，具有很强的实用性。以下基于 ADRC 设
计各电推进器本地推力控制器。

F∗T

n∗

首先由于动力偏航控制器（式（11））下达给各

电推进器本地控制器的参考值 ufast 是推力指令 ，

而电推进器本地自抗扰控制器的输入为参考转速

，因此需要将参考推力转换成参考转速[4,23]

n∗ =
60
d2

√
F∗T

CTρ
（14）

其中 d 为螺旋桨的直径，CT 为推力系数，ρ为空气

密度。

使用一阶 ADRC 构建速度环，使用 PI （比例-
积分）控制器构建电流环，组成如图 5的推进器本

地双闭环控制系统，主要目标是跟踪推力指令并

抑制突风对螺旋桨转速的影响，从而抑制突风所

引起的推力波动。

图 5中速度环使用的 ADRC控制器的设计基

于电动机的转矩方程和运动方程。在两相同步旋

转坐标系下，永磁同步电动机的电磁转矩 Te 为

Te = pn（Ld−Lq）idiq+ pnψriq （15）

其中 pn 为电动机的极对数，Ld、Lq 为直轴和交轴

电感，id、iq 为直轴和交轴电流，ψr 为转子磁链。

电动机的运动方程为

Te−Tl =
J
pn
· dωe

dt
+

B
pn
ωe （16）

其中 Tl 为电动机负载转矩，J 为转动惯量，ωe 为电

角速度，B 为黏滞摩擦因数。
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推进器所使用的表贴式永磁同步电动机中，

交直轴电感相等，即 Ld=Lq，并采用直轴电流 id=0
的控制方法，因此

Te = pnψriq （17）

根据式（16）和式（17）可以得到

dωe

dt
= −B

J
ωe+

p2
nψr

J
iq−

pn

J
Tl （18）

i∗q

将电动机的转动惯量看作速度环的内部扰动，

将负载转矩和摩擦力看作速度环的外部扰动，内

外扰动之和记为总扰动 D（t），取 iq 为 q 轴电流的

给定值 ，则式（18）可表示为

dωe

dt
=

p2
nψr

J
i∗q+D（t） （19）

式（19）即为速度环的自抗扰数学模型。

使用 ADRC构建速度观测器，核心是建立状

态观测器，将 d 轴电流 id 和转速 ωe 对转矩电流环

的耦合作用看作转矩电流环的扰动量，并由 ESO
对其进行观测，进而对电动机实际转速进行估计。

图 5中速度环使用的 ADRC控制器如图 6所

示，其主要由四部分组成，分别是跟踪微分器

（TD）、扩张状态观测器（ESO）、状态误差反馈律

（NLSEF）和扰动补偿输出[24-25]，以下分别设计

n∗1） 输入 为转速参考值，跟踪微分器（TD）为e = n̄∗−n∗

˙̄n∗ = −k0 fal（e,α0, δ0）
（20）

n2）  输入 为电动机转速，扩张状态观测器

（ESO）为 
e1 = n̄−n
˙̄n = D̄− k1e1+bqut

˙̄D = −k2 fal（e1,α1, δ1）

（21）

3） 非线性误差反馈控制律（NLSEF）为e2 = n̄∗− n̄

u0 = k3 fal（e2,α2, δ2）
（22）

4） 扰动补偿输出为

ut = u0−
D̄
bq

（23）

其中非线性函数 fal（e,α,δ）为

fal（e,α,δ）=


|e|αsign（e） |e| > δ

e
δ1−α |e| < δ

（24）

n̄∗ n∗

n̄ D̄

i∗q
i∗q

ADRC控制器式（20）～式（24）中，  e 为跟踪

误差， 为转速给定 的跟踪信号，  k0 为速度跟

踪 因 子； α0,1,2 为 可 调 参 数 ， δ0,1,2 为 滤 波 因 子 ，

sign（　）为符号函数； k1、k2 为状态误差反馈增益；

为输入转速 n 的跟踪信号， 为总扰动 D（t）的观

测值；bq 为电流 的系数，而扰动补偿输出 ut 为电

动机 q 轴电流参考值 。
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图 5    推进器本地双闭环控制系统

Fig. 5    Local double-loop thrust controller of an electric propulsor
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ADRC的稳定性证明在一定程度上可以借

鉴 ESO收敛性证明。首先将系统通过坐标变换

转换为积分形式，并得到两类误差的微分方程：

ESO的观测误差 η（t）和系统对参考信号的跟踪误

差 e（t）。根据文献 [26]，利用 Laypunov函数证明

ADRC稳定性一般分３步：首先利用不等式缩放

和反证法证明跟踪误差 e（t）的有界性；其次通过

计算观测误差 η（t）系统的 Laypunov函数对时间

的导数证明 ESO的收敛性；最后结合前两步的结

论直接计算跟踪误差 e（t）系统的 Laypunov函数

对时间的导数证明跟踪误差 e（t）的收敛性。至此，

可以得到 ADRC稳定性的理论性证明。

 3.2   突风等效负载计算

在动力偏航过程中，分布式电推进飞机可能

遭遇的突风可使用 1−cos离散突风模型[27] 表示：

vw =
vd

2

(
1− cos

πx
dm

)

vd = vrefFg

(
dm

350

) 1
6

Fg = 0.5

1− Hm

250 000
+

√
M2 tan

πM1

4


（25）

9.1～106.7 m

其中 vw 为突风速度，vd 为设计突风速度，x 为进入

突风场的距离，范围为 0～2dm，dm 为突风梯度，范

围为 ，vref 为参考突风速度，  Fg 为飞

行剖面缓和系数，Hm 为飞机最大飞行高度，M2 为

最大零油质量与最大起飞质量的比值，M1 为最大

着陆质量与最大起飞质量的比值，由于分布式电

推进飞机在飞行过程中质量不变，因此 M1=

M2=1。
为得到螺旋桨遭遇突风时的等效负载数学

模型，使用叶素理论[28] 对其进行分析，如图 7所示。

在螺旋桨径向 r 处，取微段长 dr，相对应的叶

素弦长为 b，螺旋桨的转速为 n，单位为 r/min，则

单位时间螺旋桨转速为 ns=n/60，单位为 r/s，叶素

在桨盘面内的切向速度为 2πnsr。
螺旋桨叶素的前飞速度为

v0 = vf+ kwvw （26）

其中 vf 为飞机的飞行速度，kw 为飞机飞行速度与

突风速度之间的角度系数，其范围为 [−1,1]。
气流相对于螺旋桨叶素的合成速度为

vc =

√
v2

0+（2πnsr）
2

（27）

合成速度 vc 与旋转桨面的夹角为

α0 = arctan
v0

2πnsr
（28）

根据通常翼型的气动力系数定义，可以得到

作用于螺旋桨叶素上的升力和阻力为
dFL =

1
2
ρv2

cCLbdr

dFD =
1
2
ρv2

cCDbdr
（29）

其中 FL、FD 分别为作用在叶素上的升力和阻力，

CL、CD 分别为升力系数和阻力系数，ρ为空气密度。

叶素的阻升角为

γ = arctan
dFD

dFL
（30）

螺旋桨的桨叶数为 Nb，桨毂半径为 r0，螺旋桨

半径为 R，则考虑突风作用下的螺旋桨转矩为
Tm =

1
2
ρv2

0Nb

w R

r0
Ksr sin（α0+γ）dr

Ks =
CLb

sin2α0 cos γ

（31）

其中 Ks 为转矩系数。

在分布式电推进飞机中，永磁同步电动机以

直驱形式带动定桨距螺旋桨做功产生飞机所需的

推力，因此电动机负载转矩与螺旋桨转矩相等，即

Tl = Tm （32）

 4    仿真算例

 4.1   动力偏航控制效果

为检验所提出非线性动态逆动力偏航控制策

略的有效性，对其进行仿真验证，仿真在 MAT-
LAB环境中实现。

仿真情景为：飞机巡航状态下，向左（port）进
行 90°动力偏航。仿真设置为：仿真步长 0.1 s，仿
真时间 200 s。仿真结果如图 8。

 

dr

R

r
dr

b

b

图 7    螺旋桨示意图[28]

Fig. 7    Propeller diagram[28]
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动态逆控制器参数为

[Kβ,Kα,Kϕ,Kθ,Kψ] = [2,2,2,2,15]
[Kp,Kq,Kr] = [25,30,30]

（33）

动力偏航过程中，飞机的升降舵和方向舵和

副翼没有动作。从图 8中可以看出，偏航角从初

始巡航态的 0°逐渐增大至 90°，标志着飞机完成

动力偏航；而飞机的侧滑角、滚转角、偏航角、滚

转速率、迎角在动力偏航过程中会相应地变化，

直到 90°动力偏航目标完成后会回归初始值，此

时飞机回归巡航状态，而且在整个动力偏航过程

中侧滑角和迎角的波动很小。

非线性动态逆控制器输出的推力指令如图 9
所示。为了表述方便，对各推进器进行编号，从

左 （port）至右  （starboard）依次为：左侧巡航推进

器为 cruise 1，高升力推进器为 HIL 2, ···,  HIL 7；
右侧高升力推进器为 HIL 8, ···, HIL 13，巡航推进

器为 cruise 14。
从图 9可以看出：快状态子系统非线性动态

逆控制器输出到各个本地控制器的推力指令是不

同的，飞机轴线两侧对称的推进器的推力指令变
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图 8    动力偏航过程中状态变化

Fig. 8    Flight states during powered yaw
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图 9    动力偏航时非线性动态逆控制器输出推力指令

Fig. 9    Thrust commands given by nonlinear dynamic inversion

controller during powered yaw
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化量相同，但左右侧推力指令变化的正负相反，

且距离轴线远的推进器推力指令变化量大，从而

实现飞机的动力偏航。

为了更直观地显示控制效果，绘制出地球坐

标系下动力偏航期间飞机的飞行轨迹，如图 10所

示，飞机初始飞行方向为 x 轴正方向，可以看出飞

机完成了向左（port） 90°动力偏航的目标。

 
 

2000

z/
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−2000

−2000
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8000

图 10    动力偏航期间飞行轨迹

Fig. 10    Flight trajectory during powered yaw
 
 4.2   电推进器冗余或故障状态下的动力偏航控制

效果

考虑电推进器冗余的情况，可假设左侧巡航

推进器 cruise 1在 20 s后不参与偏航控制，将动力

偏航控制器计算出的左侧巡航推进器 cruise 1的

推力变化量按照力臂长度分配到其余推进器上，

此时非线性动态逆控制器输出的推力指令如

图 11，仿真情景和设置同文中第 4.1节。
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图 11    Cruise 1不参与偏航控制时推进器推力指令

Fig. 11    Thrust commands of propulsors when cruise 1 does not

participate in the powered yaw control
 

考虑电推进器故障的情况，可假设左侧高

升力推进器 HIL 2在 20 s时发生故障 ，之后将

动力偏航控制器计算出的左侧故障高升力推

进器 HIL 2的推力指令按照力臂长度分配到其

余推进器上，此时非线性动态逆控制器输出

的推力指令如图 12，仿真情景和设置同文中

第 4.1节。

从图 11可以看出，在整个动力偏航过程中，

推进器 cruise 1的推力指令始终不变 ，而左侧

其他推进器推力的变化幅度比正常情况下偏

大，以实现飞机完成向左（port）  90°动力偏航的

目标。
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(a) 巡航推进器推力指令
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图 12    HIL2故障下动力偏航时推进器推力指令

Fig. 12    Thrust commands of propulsors during powered yaw in

the presence of HIL2 failure
 

从图 12可以看出，在 20 s时推进器 HIL2发

生故障，之后其推力指令始终为 0，而 20 s后的巡

航态时左侧各推进器的推力比正常情况偏大，右

侧则略微减小，并且在动力偏航过程中各推进器

的推力变化幅度均比正常情况下偏大，以此实现

飞机完成向左（port） 90°动力偏航的目标。

 4.3   突风自抗扰控制效果

基于推进器自抗扰控制器式（20）～式（24）和
突 风 模 型 式（31） ～式 （32） ， 在 MATLAB/Sim-
ulink中搭建相应的仿真模型验证突风扰动条件

下，所提动力偏航控制策略的效果。

突风的特性主要体现在风速和风向两个参量

上。图 13和图 14中是巡航推进器和高升力推进

器在遭遇不同风速和风向的突风扰动时的等效负

载，其中风向为与螺旋桨桨面的夹角，且风来自

前方时取正。
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图 13    巡航推进器在不同突风下的等效负载

Fig. 13    Equivalent loads of cruise propulsors in the presence of

different gusts
 

由图 13和图 14可知：在夹角不变（不为 0）时，

随着突风参考风速的增大，突风等效负载的变化

量也增大；在突风参考风速不变（不为 0）时，随着

夹角绝对值的增大，突风等效负载的变化量也增

大。为了有效检验自抗扰控制器的稳定性，选取

突风扰动影响较大的两种情况进行仿真测试，即

参考突风速度为 15 m/s，风向为正前方和正后方

（夹角为±90°）的情景。

具体的测试条件为：令飞机在 5 s时开始动力

偏航, 且在第 10 s时的动力偏航过程中，以及第

20 s时的平飞过程中分别遭遇突风影响。测试过

程中，  各分布式电推进器的推力指令如图 15所

示， cruise  i 为巡航推进器 cruise  i 的推力指令 ，

FHIL i 为高升力推进器 HIL i 的推力指令。
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图 15    突风测试中所用到动力偏航推力指令

Fig. 15    Powered yaw commands used in the gust-scenario test
 

根据突风等效负载转矩的数学模型式（31）～
式（32），将飞机在动力偏航过程中所遭遇的突风

扰动，以负载转矩波动的形式来体现，如图 16和

图 17所示。

仿真得到各个分布式电推进器的转速如图 18
和图 19所示，可以看出：在遭遇前向和后向突风
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图 14    高升力推进器在不同突风下的等效负载

Fig. 14    Equivalent loads of highlift propulsors in the presence

of different gusts
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时，各推进器的转速均能保持平稳，且对指令值

的跟踪效果较好，从而可以有效抑制突风扰动对

分布式电推进飞机动力偏航过程的影响。

 4.4   推进电动机参数自抗扰控制效果

突风干扰虽然对飞机飞行状态影响显著，但

并不能代表飞机飞行过程中所受到的所有干扰特

性。飞机在实际飞行过程中所受到的干扰还有其

他多种。例如驱动电推进器的永磁同步电动机，

其各项物理参数会因高度、温度等环境因素以及

运行时间的影响而发生变化，而自抗扰控制同样

可以降低这些变化给动力偏航控制性能所带来的
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图 16    遭遇前向突风时各推进器负载转矩

Fig. 16    Load torque of propulsors in the presence

of forward gust
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图 17    遭遇后向突风时各推进器负载转矩

Fig. 17    Load torque of propulsors in the presence

of backward gust
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图 18    遭遇前向突风时各推进器转速

Fig. 18    Speed of propulsors in the presence of forward gust

 

0 5 10 15 20 25 30
时间/s

(a) 巡航推进器转速

0 5 10 15 20 25 30
时间/s

(b) 高升力推进器转速

2500
2400
2300
2200
2100
2000

5200

4800

4400

4000

3600

转
速

/(r
/m

in
)

转
速

/(r
/m

in
)

Cruise 14

HIL 13
HIL 10
HIL 7
HIL 4

HIL 12
HIL 9
HIL 6
HIL 3

HIL 11
HIL 8
HIL 5
HIL 2

Cruise 1

图 19    遭遇后向突风时各推进器转速

Fig. 19    Speed of propulsors in the presence of backward gust
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影响。

以右侧巡航推进器 cruise 14为例，测试电动

机参数变化情况下的自抗扰控制性能。仿真情景

与文中第 4.3节中仿真设置相同。电动机参数固

定不变时，巡航推进器电动机转速仿真结果如

图 20所示。

改变巡航推进器电动机的参数，使其电阻、

电感、磁链均降低为额定值的 80%，可以得到如

图 21所示的转速仿真结果。
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图 20    电动机参数固定时巡航推进器转速

Fig. 20    Speed of cruise propulsor with constant

motor parameters
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图 21    电动机参数发生漂移情景下巡航推进器转速

Fig. 21    Speed of cruise propulsor in the presence of

time-varying motor parameters
 

对比图 20和图 21可以看出，自抗扰控制器

在推进器驱动电动机参数发生变化时，仍能使电

动机较好地跟随参考转速，表现出较好的抗参数

变化的能力。

上述仿真结果表明，提出的基于自抗扰控制

的双环控制方法是正确的，提高了系统的抗突风

扰动的能力，同时在电动机参数变化时仍具有较

强的鲁棒性。

 5    结　论

本文提出了一种非线性动态逆动力偏航控制

策略，用于分布式电推进飞机的动力偏航。整个

控制系统分为 3个部分：一是慢状态子系统，根据

给定的偏航指令和飞机非线性飞行动力学模型，

计算出所期望的滚转、俯仰、偏航速率；二是快状

态子系统，通过调节各分布式推进器间的推力差

动，实现对期望滚转、俯仰、偏航速率的跟踪；三

是推进器本地自抗扰控制器，在减弱突风、电动

机参数等扰动影响的同时实现对给定推力指令的

跟踪。仿真结果表明此控制策略可有效实现分布

式电推进飞机的动力偏航，并能显著降低突风、

电动机参数变化等扰动的影响。下一步的工作考

虑使用 H∞控制和µ 综合对控制策略进行进一步

优化。
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