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神经网络在飞翼布局飞机主动涡流控制中的应用
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  摘   要:以小展弦比飞翼布局飞机为研究对象,其本体的优化增稳控制器由3个气

动舵面(连续控制面)构成.为增加操纵能力,基于神经网络设计了主动涡流(bang-bang型控

制面)优化控制器.为加快网络的训练速度和收敛精度,采用三层反馈神经网络,通过改变每层

网络权重和隐层神经元单元个数对网络进行优化.最后给出了增加主动涡流控制器的飞机闭

环系统的响应结果.与仅采用气动舵面闭环响应结果的对比仿真表明,增加主动涡流控制器后

闭环系统可获得更好的响应特性,系统达到稳态的时间和所需气动舵面的控制量均明显减小.
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Abstract:Alowaspectrationflyingwingaircraftwasresearched.Fullstatefeedbackcontroller
wasusedforthecontinuouscontroleffectorstoimprovethestabilityofaircraft.Toimprovethecon-
trolability,avortexflowcontroller(bang-bangcontroller)basedonthreelayersBPneuralnetwork
wasused.Throughadjustweightsforstatesandthenumberofhiddenlayers,thedesignercouldopti-
mizethenetwork.Theconvergencespeedandprecisionofthenetworkwereimprovedbyusingvarie-
tystepnetwork.Theevaluationcriteriaconsistofclosed-loopsystemperformanceandactivitylevelof
thevortexflowcontrollernozzlesweregiven.Theresultsshowthatapplicationofaneuralnetwork
controllerimprovesgeneralperformanceofregulardesignandmakescontrollingofthevortexflow
controlleractivitymorepracticalcomparingtoconventionalcontroller.
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  下一代高隐身布局飞机均采用无尾飞翼类布

局形式,从而可获得理想的隐身性能和气动性能,
但同时又给其优良的操稳特性设计带来许多新问

题.由于飞翼类布局飞机的新型气动操纵舵面在

某些飞行状态下操纵效能不足,因此很有必要研

究非常规操纵机构(如主动涡流控制器)对提高飞

机操稳能力的原理、有效性及其闭环控制系统设

计的方法等.

1 涡流控制原理及研究对象

1.1 ICE飞机主动涡流控制原理

以小展弦比飞翼布局ICE(InnovativeCon-
trolEffectors)飞机为研究对象,为了提高其操纵



性能,在飞机表面安装了主动涡流控制器系统,系
统由高压箱和有小喷孔的控制阀构成.本文采用

沿展向喷流方法.
使用某一侧的喷管喷流进行航向控制,喷口

位置位于机翼前缘,通过在机翼前缘沿展向喷射

出高动力的气体产生不对称的侧力(F)和偏航力

矩系数(Cn),如图1,其中重心与原点重合.飞翼

布局飞机喷流产生直接力的同时还会对飞机本体

的流场产生作用,这使前缘涡涡流的强度、涡轴及

破裂位置发生变化并产生力和力矩,因此作用在

飞机上的气动力为两者的矢量和.与传统气动控

制面不同,涡流控制器是bang-bang型控制面,常
规的反馈增益控制理论已不适合这种控制器的设

计.近年来,神经网络控制理论已得到广泛的应

用,对于线性控制和非线性控制问题都能得到较

好的结果.本文拟采用这种控制理论设计一种新

型的涡流控制器.

图1 ICE飞机及喷孔示意图

1.2 飞机模型和动态特性

为重点开展涡流控制方法的研究,本文采用

ICE的线性时不变运动数学模型,选择飞行状态:
马赫数 Ma=0.6,高度 H=4572m,迎角α=
4.39°,速度V=193.2m/s.此时的横航向线性状

态方程为
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式中,β为侧滑角;p为滚转角速度;r为偏航角速

度;ϕ为滚转角;δELEV,δAMT,δSSD分别为升降副翼、

全动翼尖和嵌入面控制偏转角度;δVFC为涡流控

制器状态.模型中有4个横航向控制器:3个连续

型的(升 降 副 翼、全 动 翼 尖 和 嵌 入 面)和1个

bang-bang型的(涡流控制器).飞翼构型由于取

消垂尾,导致航向静不稳定偏航阻尼很小,使飞机

本体的荷兰滚模态不稳定.

2 控制系统设计

2.1 二次型最优增稳控制器设计

由于系统本身不稳定,先由连续控制面对飞

机进行控制.对连续控制面采用全状态反馈,和最

优控制器进行控制,使下列目标函数达到最小:

Jk=∑
N

k=1
XT

kQ̂Xk+UT
kR̂Uk+2XT

kMUk (2)

式中,Xk 为状态矢量;Uk 为控制矢量;Q̂∈Rn×m为

半正定状态权重矩阵;R̂∈Rm×n为正定控制权重

矩阵;M∈Rn×m为半正定矩阵.其中 M 为可选项,
这些权重矩阵由设计者选择.同时将函数Jk 作为

系统耗散函数,通过式(2)可以对不同初始状态和

输入的系统响应进行量化.在上文的基准状态下,
设计得到的反馈增益矩阵为

K1=
-34 -5.4 33.68 -5.9
-105 5.84 59.6 5.4
-125 -0.15 85.6 -0.
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2.2 涡流控制器设计

图2为增加主动涡流控制系统的结构图[1],

u1,u2 分别为连续舵面和涡流控制器的控制信

号.在整个闭环控制过程中,主动涡流控制有3种

可能的控制状态:飞行员左侧的涡流控制器作用、
涡流控制器不作用和飞行员右侧的涡流控制器作

用.

图2 加涡流控制系统的结构图

建立神经网络控制器需要大量的数据对其进

行训练,这里使用变结构控制器产生神经网络的

训练数据,详细介绍参见文献[1].通过变结构控

制器得到飞机在不同初始状态下所采用的控制结

构.
本文采用误差反向传播算法BP(Back-Prop-

agation)神经网络建立涡流控制器的基本形式:
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W(K+1)=W(k)+αD(k),式中W(k)为k时刻

的权值;α为学习率;D(k)=-췍E/췍W(k)为k时

刻的负梯度.用3层BP网络可以任意逼近任何

连续函数,但在训练网络时常常会出现收敛慢、振
荡和陷入局部极小等问题.因此,采用引入动量项

的自适应变步长来调整α的改进算法.α的调整

可用如下公式进行描述:

W(K+1)=W(k)+
α(k)[1-ηD(k)+ηD(k-1)] (3)

其中

α(k)=2λα(k-1)

λ=sign[D(k)D(k-1)]
式中,α(k)为k时刻的学习率;η为动量因子,用
来抑制振荡.确定好网络结构和训练算法后,就可

以利用输入输出样本对网络进行训练,即按照式

(3)对网络权值进行调整,当达到期望的输出时训

练即告完成,否则继续调整权值.
训练好的BP神经网络输出是-1~1之间连

续变化的数值,但涡流控制器的输出只有3种状

态,因此,在BP神经网络控制器中增加一个判断

环节,即计算结果≤-0.5时输出为-1,对应于

右侧涡流控制器作用;计算结果在-0.5~0.5之

间时输出为0,此时涡流控制器不作用;计算结

果≥0.5时输出结果为1,对应于左侧涡流控制器

作用[1].

3 系统训练及仿真

用连续控制面完成飞机从β为5°恢复到0°这

个飞行动作,并通过 MATLAB进行控制系统设

计仿真.将涡流控制器加入到飞机控制系统,对涡

流控制器考虑4个输入变量:β,p,r和ϕ.在飞机

完成这个机动过程中,β变化范围-5°~+5°,p
变化范围-25~+25(°)/s,r 变化范围-5~
+5(°)/s,ϕ变化范围-25°~+25°,因此对相应

变量作如下划分:

β={-5,-4,-3,-2,-1,0,1,2,3,4,5}

p={-25,-10,0,10,25}

r={-5,-3,-1,0,1,3,5}

ϕ={-25,-10,0,10,25}
则共有11×5×7×5=1925个训练样本,如表1.

通过变步长学习算法对表1的数据进行学

习,训练生成BP神经网络涡流控制器.设计者可

以通过改变隐层单元数对网络进行调整.通过对

隐层单元数为8,16,20的网络进行训练,得出单

元数为20的效果最好,因此将它做为最终的训练

网络.将 训 练 目 标 定 为0.001网 络 需 要 训 练

2000~3000次.而在同样的网络结构下,采用定

步长训练网络,训练2000~3000次时其精度只

能达到0.1.可见采用变步长学习算法,神经网络

训练速度更快,精度更高.
表1 系统不同初始值对应的涡流控制器状态

β/(°) p/((°)·s-1) r/((°)·s-1) ϕ/(°)
涡流控制

器状态

-5 -25 -5 -25 +1
-5 -25 -5 -10 +1
-5 -25 -5 0 +1
-5 -25 -5 10 +1

-5 -25 -5 25 +1
︙ ︙ ︙ ︙ ︙

5 25 5 10 -1
5 25 5 25 -1

采用K1 作为系统反馈增益矩阵时,系统很

快达到稳定,因此增加涡流控制后的效果并不显

著,涡流控制器作动次数也较少,如图3.但通过

耗散函数的数值对比:未加喷流的耗散函数值为

1.99×106;增加喷流后的耗散函数值为1.71×
106,系统综合指标提高了15% .

图3 K1 时涡流控制器状态

将训练好的涡流控制器应用于一个新的设计

状态,完成相同的动作,以验证神经网络控制的鲁

棒性.此时系统反馈增益矩阵为

K2=
15 20 15 -2
-20 -10 20 10
-50 38 10 10.
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增加涡流控制后,系统响应曲线和舵面的时

间历程如图4、图5.从图4、图5的对比中看出,
未加涡流控制时系统达到稳态的时间约13.2s,
加涡流控制后达到稳态的时间约为10.9s,稳定

时间减少了21.1%,且振荡幅值也有所减少.连
续舵面的作动幅值和时间也有明显的减少,系统

特性得到较好的改善.
  由于采用新的连续控制系统下系统达到稳态

时间增加,从图3、图6的对比中看出,涡流控制

器的动作次数和时间也相应有所增加.由图6,涡
流控制器共作动7次,时间约4.2s.
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图4 系统响应曲线对比

图5 连续舵面时间历程对比

图6 K2 时涡流控制器状态

4 结 束 语

本文在小展弦比飞翼布局飞机的控制系统中

加入涡流控制系统,通过BP神经网络控制器对

涡流控制系统进行控制.仿真结果表明,通过BP
神经网络控制器控制涡流发生器使得系统性能比

仅用传统控制器控制时有较大的提高:缩短了系

统达到稳态的时间,减少了连续舵面动作时间和

幅值.通过改变BP神经网络的结构,可以优化网

络的训练速度.将训练好的涡流控制器应用于其

它控制方法的系统中也取得了较好的效果,近一

步检验了此方法的鲁棒性和实用性.
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