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飞机飞行控制律/操纵效率器多学科优化设计

张登峰  高金源

(北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院,北京100083)

  摘   要:基于近似模型和遗传算法,针对多操纵面布局飞机提出一种对全包线飞行

控制律和操纵效率器几何形状与位置进行多学科优化的设计方法.该方法采用力矩控制方式

进行控制,应用鲁棒增益调参方法设计全包线飞行控制系统,利用试验设计方法和径向基神经

网络响应面获取近似的气动学科模型和控制学科模型,在近似模型基础上由遗传算法获得优

化的设计参数并最终获得优化的控制律和操纵效率器.以某多操纵面布局无尾飞机为例进行

计算机飞行仿真验证,结果表明该方法具有可行性.
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Abstract:Basedonapproximatemodelsandgeneticarithmetic,aschemefortheplanewith
multi-flapswasproposedtoimplementthemultidisciplinarydesignoptimization(MDO)offull-enve-
lopeflightcontrollawandcontroleffectors’geometry&theirplacement.Therobustgain-schedule
controlmethodwasappliedtodevelopthefull-envelopeflightcontrolsystemwiththeformofmo-
mentcontrolinthisscheme,anddesignofexperiment(DOE)methodaswellasradialbasisfunction
nerve-network(RBFNN)responsesurfacemethodwasusedtoobtainapproximatemodelsforaero-
dynamicsdisciplineandcontroldiscipline.Thentheoptimizeddesignparameterswereachievedwith
thegeneticarithmeticbasedonapproximatemodels,andtheoptimizedflightcontrollow &control
effectorswerefinallyobtained.Onthecomputertheschemewasvalidatedforataillessplanewith
multi-flaps.Thesimulationresultshowsthefeasibilityofthescheme.
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  NASA 自1991年 成 立 多 学 科 设 计 优 化

(MDO,MultidisciplinaryDesignOptimization)
分部伊始,就把飞行控制问题的研究看作 MDO
研究的主要源动力之一[1].然而从发表的文献来

看,已进行的飞行器 MDO研究较多地考虑飞机

的气动、结构、推力等学科的优化,而对飞机的控

制较少涉及.从有关控制学科参与 MDO的文献

看[2-3],这些研究一般没有考虑飞机全飞行包线

范围内的控制律设计,而只是选取某个工作点进

行设计;并且一般不考虑多个操纵效率器间的协

作,未对控制力矩进行分配.本文提出一种飞行控

制律/操纵效率器一体化设计方法,针对多操纵面

布局结构,在全飞行包线内设计满足飞行品质要

求的控制系统,使优化得到的操纵效率器和控制

律更具有实用价值.



1 近似建模

MDO过程常需进行大量的目标函数和约束

方程的计算.若在每个设计点都采用高精度模型

进行计算,资源消耗将难以忍受.这种计算复杂性

也是 MDO面临的两大难题之一[1].这个难题可

以通过近似技术有效解决.近似技术还便于学科

间的通讯,并可以平滑某些学科产生的过程噪声

和锯齿响应,便于采用梯度方法寻优.本文采用径

向基神经网络(RBFNN,RadialBasisFunction
Nerve-Network)来逼近原系统.
1.1 气动学科近似模型

本文研究的操纵效率器是某翼身融合无尾飞

机的机翼后端依次排列的4组操纵面,每组操纵

面相对飞机对称面左右对称,并可分开控制.其中

最靠外的一组操纵面可分裂张开,形成阻力方向

舵.图1给出了其中一个操纵面的简图.

图1 操纵面简图

该飞机的外形已设计好,并已得到无操纵面

偏转时的气动数据,需要计算操纵面偏转引起的

力和力矩增量(操纵效率)的样本数据,并构造操

纵面操纵效率的近似模型.考虑到计算效率,采用

面元法来计算操纵效率样本数据.操纵面发生偏

转时的全机气动数据,减去无偏转时的数据,即为

操纵器效率.计算结果表明操纵面产生的气动力

增量很小,因此设计时可将其忽略,这样不论操纵

面几何形状如何变化,飞机在各工作点处线化模

型的状态矩阵分别保持不变,从而简化了工作量.
考虑操纵面的操纵效率受到其展长li、中弦

长比值Ti(操纵面中弦弦长与当地翼面弦长的比

值)、中弦距飞机纵轴的距离di、前缘后掠角、偏
转角δi 和飞行马赫数6个因素的影响,采用正交

试验设计方法获取样本数据.将δi 取为2水平

(因素的具体取值称为水平),其余因素各取3水

平,并考虑li,Ti,di 和δi 间的交互作用,选用混

合正交设计表L36(23×313)进行设计,需计算36
个样本点.获得样本数据后,利用RBFNN进行

数据拟合,得到操纵面操纵效益的近似模型.
1.2 控制学科近似模型

传统的控制器设计方法采用试凑方式得到包

线内控制律,效率低且不便于自动进行.本文采用

20世纪90年代发展起来的鲁棒增益调参设计方

法进行控制律设计[4-5].该方法将大包线非线性

对象转化为一个线性参变系统(LPV,LinearPa-
rameterVaryingsystem),可通过求解一组线性

矩阵不等式获得控制器.它能从理论上保证在所

考虑的包线内控制器具有一定的鲁棒稳定性和鲁

棒性能,且控制器在各点具有统一的形式,增益调

度根据调参向量值自动进行,设计者不需考虑如

何插值[5].
假定对象近似的LPV模型如下式:

x
·(t)=A(p)x(t)+B1(p)w(t)+B2u(t)

z(t)=C1(p)x(t)+D11(p)w(t)+D12u(t)

y(t)=C2x(t)+D21w(t)+D22u(t

ü

þ

ý

ï
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(1)

式中,x(t),z(t)和y(t)分别为系统状态向量、控
制输出向量和量测输出向量;w(t)为干扰信号;

A(p),B1(p),C1(p)和D11(p)为适当维数的状态

空间矩阵,并为调参向量p 的线性函数;B2,C2,

D12和D21为常矩阵;D22为零矩阵.若B2 依赖于

p,则可通过在控制输入u后面加一低通滤波器,
得到扩展的A(p),使新的B2 不含p.

若被控对象状态空间矩阵仿射依赖于p(t),
且p(t)在由r个固定顶点pi 形成的凸包内变动,
即

p(t)=∑
r

i=1
αi(t)pi æ

è
ç ∑

r

i=1
αi(t)=1,αi(t)≥

ö

ø
÷0

(2)
可相应设计如下调参控制器:

K(p)=∑
r

i=1
αi(t)Ki (3)

使由式(1)和式(3)组成的闭环系统稳定,并且由

w(t)到z(t)的L2 诱导范数小于γ,即
‖z(t)‖2 <γ‖w(t)‖2 (4)

其中顶点控制器Ki 结构如下式:

Ki:x
·
ki(t)=Aki(p)xki(t)+Bki(p)y(t)

ui(t)=Cki(p)xki(t)+Dki(p)y(t{ )
(5)

调参控制器K(p)为r个Ki 的线性组合.详细的

证明、求解过程可参考文献[5].对本文研究的飞

机,LPV模型的调参向量为动压Pd 和高度H,相
应的顶点数为4个.

为适应该飞机多操纵面布局结构,采用力矩

控制形式进行控制.控制律计算出飞机三轴所需

的力矩,通过控制分配计算各操纵面的偏转量,使
控制模块与操纵面隔离,充分发挥冗余控制面的

潜在控制效能并提高系统鲁棒性.
经分析可知该飞机纵向和横侧向运动的耦合
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较小,故将纵向和横侧向的姿态控制系统分开设

计.以横向通道为例,其姿态角跟踪系统结构如

图2,该结构采用了模型跟踪的形式.由于侧向力

较小,这里通过控制滚转角来实现侧向轨迹跟踪

或航向控制.图2中理想模型为如下形式的二阶

环节:

Mr= ω2nh
S2+2ζhωnh+ω2nh

(6)

阻尼比ζh 和自然频率ωnh分别在一定范围内变

化,且使Mr满足军标一级飞行品质的要求.e为

滚转角输出与指令模型输出的误差.Wϕ,Wβ 和

Wu 为加权函数,分别在不同频带对控制输出向量

z(t)的分量进行加权,它们反应了对各个物理量

在不同频带范围的相对重视程度,Zϕ,Zβ 和Zu 为

加权结果.Wϕ 和Wβ 为低通环节,Wu 为对角矩阵

形式的高通环节.K 为前面设计的顶点控制器的

线性组合,它根据Pd 和 H 调参,且满足下式:

Zϕ

Zu

Zβ 2

<γh‖ϕc‖2 (7)

并使γh 最小.

ϕC—滚转角指令;ϕ—滚转角输出;ωx—滚转角速度;

ωz—偏航角速度;β—侧滑角.

图2 横向姿态角控制系统结构

图2中飞机的横向运动采用滚转力矩和航向

力矩进行控制.这里广义被控对象 P 的输入为

u={[u1,u2]|u1∈[-1 1],u2∈[-1 1]},表
示需要的滚转和偏航控制力矩分别为l=u1·
Clmax·Pd,n=u2·Cnmax·Pd,l和n 是多个操纵

面产生的合力矩在滚转和航向的分量,Clmax和

Cnmax为力矩系数.
飞机横向通道闭环系统的近似模型也采用试

验设计方法和 RBFNN 训练获得.在 ωnh,ξh,
Clmax,Cnmax的不同取值处设计相应的调参控制律

并仿真,获取横向性能指标γh,e的均方根值eh,
系统平均调节时间th.RBFNN的输入为ωnh,ξh,
Clmax,Cnmax,输出为γh,eh,th.

飞机纵向通道的控制结构与横向类似,采用

俯仰力矩进行控制,实现俯仰角的指令跟踪.RBF
NN的输入为纵向理想模型的ωnz,ξz 及俯仰力矩

系数Cmmax,输出γz,ez和tz.

2 优化设计流程

MDO问题往往具有多个极值点,采用数值

优化技术得到的结果容易陷入局部最优.这里选

用遗传算法作为优化算法,利用前面获得的近似

模型进行优化设计.设计流程如图3所示.

图3 优化设计的流程图

设计步骤如下:

1)采用正交设计法确定样本点,它需要确定

试验的因素、各因素的水平对应的取值、因素间的

交互作用和正交设计表的选取.
2)在样本点处采用第1节介绍的较精确的

学科分析(指根据本学科输入量,调用本学科中的

所有属性分析得到一组学科属性的过程)方法进

行计算,得到样本数据库,再采用RBFNN响应

面法分别获得气动和控制学科的近似模型,组合

成多学科系统的近似模型.
3)建立优化问题的数学模型,利用遗传算法

对设计变量进行寻优,得到满足约束并极小化目

标值的设计变量,个体适应度值根据目标函数值

分配.先利用近似模型计算出各操纵面的气动力

矩系数,然后在力矩系数可达空间寻找一个最大

的内接长方体子空间,该长方体顶点为(±Clmax,

±Cmmax,±Cnmax),且满足

Cmmax=Kml·Clmax

Cnmax=Knl·Cl
}

max

(8)

式中,Kml和Knl为待优化的比例系数,分别表示

Cmmax和Cnmax与Clmax的比值.寻找该长方体的问

题实际上就是一个控制分配问题,可按解控制分

配问题的方法求解.得到Clmax,Cmmax,Cnmax后,利
用前面获得的控制学科近似模型算出控制学科的
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相关量.根据设计变量值和近似模型的计算结果,
得到目标值,进而计算适应度.
4)在遗传算法获得设计参数后,根据Clmax,

Cmmax,Cnmax,ωnz,ξz,ξh 和ωnh的优化结果,通过计

算得出优化的调参控制器.在上一步的优化过程

中,不需对每个个体计算控制律,近似模型已经隐

含了控制系统的作用.结合控制器和操纵器参数,
即为最终设计结果.

为了提高设计精度,在优化过程中适当引入

较高精度的学科分析.每隔m 代对适应度较高的

部分个体进行分析,若其设计变量与样本中各点

的最小距离超过设定值,则在样本中添加该点,并
进行学科分析.若学科分析结果与近似模型计算

结果的差值超过设定值,则更新近似模型.

3 案例分析

对于所研究的多操纵面布局无尾飞机,按第

2节介绍的流程进行优化设计.第3)步中遗传算

法需优化的问题如下:

findX=(y0,l1,d12,l2,d23,l3,d34,l4,

c1,c2,c3,c4,Γ1,Γ2,Γ3,Γ4,ωnz,ξnz,Kml,Knl)

minv=(γz,γh,ez,eh,tz,th,s1,s2,s3,s4)·w′

s.t.

Γi∈ [Γmin Γmax]  i=1,…,4
Xi≥0  i=1,…,22
G(X)≤0
Clmax>Clm,Cmmax>Cmm,Cnmax>C

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

nm

式中,y0 为第1个操纵面在展向的起始位置;li

为操纵面i的展长;dij为操纵面i和j 的间距;ci

和Γi 分别为中弦比值及前缘后掠角;si 为操纵面

i的面积;w为权值向量;G为约束条件.约束条件

用于满足位置、几何尺寸、结构、控制等的限制.优
化计算时采用罚函数法处理约束条件.

遗传算法经100代运算后得到优化的操纵效

率器几何形状和位置关系,以及控制学科的跟踪

模型和Kml,Knl.根据遗传算法优化结果计算出

各个顶点控制器.这样即可得到优化的全包线飞

行控制律和操纵效率器.
在飞行包线内选取的24个网格点处对10°俯

仰角和滚转角的阶跃指令响应分别如图4和图5
所示,仿真考虑了舵面的速率和位置限制.仿真结

果表明设计可满足机动性能要求,并使系统具有

满意的响应特性.
控制器的输出u为控制力矩与最大力矩系数

(这里指前文提到的Clmax等)和Pd 乘积的比值,
可以很方便地通过控制分配实现多个操纵效率器

的协作,从而发挥出操纵效益器的最佳效能.

图4 俯仰角阶跃响应

图5 滚转角阶跃响应

4 结 论

本文针对多操纵面布局飞机的飞行控制律/
操纵效率器多学科设计优化展开了研究,并提出

了一种解决方法,实现了控制学科参与 MDO过

程.应用鲁棒增益调参控制设计方法可在全飞行

包线范围得到优化的控制律,使设计结果更具有

实用性.为解决计算复杂性难题,对相关学科的近

似模型进行了研究,并用RBFNN予以实现.在
近似模型基础上采用遗传算法获得了优化结果.
对多操纵面布局无尾飞机的设计结果表明了本方

案的有效性.还可将其它优化算法与遗传算法结

合起来以获得更高效的优化结果.
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