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大展弦比飞翼构型飞机阵风载荷减缓控制
高　洁　　王立新　　周　堃

(北京航空航天大学 航空科学与工程学院 , 北京 100191)

　　摘　　　要 : 大展弦比飞翼构型具有优越的气动和隐身特性 ,但由于构型原因无法配置

常规操纵面 ,因此常规构型飞机的阵风减缓控制方法不再适用.研究了大展弦比飞翼构型飞机

新型多操纵面的典型配置方案 ,同时对其应用直接升力方法进行阵风减缓控制时的新的操纵

及控制原理进行了分析.采用极点配置方法设计了相应的阵风减缓控制律 ,并且通过有关的准

则检验了该控制律的效果.最后通过计算并比较开环和闭环飞机的频谱响应 ,验证了该控制律

减缓飞机阵风响应的有效性.
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Gust load alleviation control of aircraft with large

ratio flying wing configuration
Gao J ie　W ang L ixin　Zhou Kun

( School of Aeronautic Science and Engineering, Beijing University of Aeronautics and A stronautics, Beijing 100191, China)

Ab s trac t: The configuration of flying wing aircraft with large aspect ratio is advantageous on the charac2
teristic of aerodynam ics and stealth, but due to lack of conventional elevator and rudder, gust load alleviation

control method for the aircraft with conventional configuration is not suitable anymore. The characteristics of

rep resentative arrangement of control surfaces on an aircraft with flying wing configuration were discussed; also

the specialty with configuration of flying wing in gust alleviation system was analyzed, when app lying the meth2
od of direct lift force control. To imp rove a flying wing aircraftπs response to atmospheric turbulence, a control

law of the control system was designed, using the method of poles configuration of invariable characteristic

structure. A t last, both the aircraftπs open2loop and closed - loop responses to atmospheric turbulence were

calculated, analyzed and compared; meanwhile, the aircraftπs ride quality was given and compared to some

criterion. Results show that the control law given by the method can imp rove the aircraft response to atmos2
pheric turbulence effectively.

Key wo rd s: flying wing configuration; gust alleviation; direct lift force control; control law

　　飞机在大气中飞行时经常会受到阵风或紊流

的影响 ,其产生的气动力和力矩会给飞机带来不

期望的附加过载 ,其中由垂直阵风引起的过载影

响较大.这会导致飞机的飞行品质降低 ,机体要承

受较大的动态结构载荷 ,容易发生疲劳损坏 ;同时

驾驶员和乘坐人员会感到不舒服 ,甚至会影响驾

驶员的操纵.经验表明 ,当垂直震动过载超过 0. 2g

时 ,驾驶员判读仪表会有困难 ;当超过 0. 5g并持

续几分钟后 ,驾驶员就会担心飞机出事故而改变

飞行高度和速度 [ 1 ]
.这些问题的解决就依赖于日

臻成熟的主动控制的阵风载荷减缓技术.

大展弦比飞翼构型飞机升阻比高、载重能力

强并具有良好的隐身性能 ,但此构型具有与常规

构型差异较大的气动特性和操纵面布置形式 ,一

般多采用开裂式方向舵 /翼尖方向舵和多组升降

副翼组合的方式.大展弦比飞翼构型是远程飞机



的理想布局形式 ,在远程飞行任务中遭遇到各种

不利阵风的概率更大 ,因此 ,本文主要对这一新布

局飞机开展阵风减缓控制技术的研究.

1　飞翼飞机阵风减缓控制新机理

本文中的算例飞机 ,是某典型的大展弦比飞

翼构型飞机 ,其舵面分布如图 1所示 ,由 1对开裂

式方向舵、2对升降副翼和海狸尾俯仰控制面组

成.

图 1　算例飞机操纵面配置

在阵风减缓控制中采用内升降副翼和海狸尾

俯仰控制面.外翼后缘内侧为内升降副翼 ,主要用

于次要纵横向操纵 ,舵偏角范围 [ - 25°, 15°] (舵

后缘向下为正 ) ;飞机尾段为阵风减缓俯仰操纵

装置 (以下简称为海狸尾 ) ,驾驶员无权限控制 ,

可用来满足俯仰轴稳定性要求.

常规飞机的阵风减缓系统 ,是通过控制操纵

面 (如副翼或前缘襟翼 )同时偏转以抵消气流变

化带来的升力变化.有的飞机在此同时 ,还需要适

当地偏转其它的操纵面 (如升降舵或前缘襟翼 ) ,

产生一个反向的俯仰力矩来保持飞机的姿态平

衡.副翼或前缘襟翼升力的作用点一般离重心很

近 ,几乎不会引起明显的附加俯仰力矩 ,见图 2.

图 2　常规飞机阵风减缓舵面分配

飞翼构型飞机升降副翼距重心距离较

远 ,升降副翼同时偏转将产生较大的俯仰力矩 ,不

能忽略. 须同时配合偏转特定的海狸尾操纵

面 [ 2 ]
,来抵消升降副翼偏转产生的附加俯仰力

矩.如图 3所示.

a　飞翼构型飞机阵风减缓舵面分配

L———飞机升力 ;M i———对应舵面偏转带来的力矩.

b　飞翼构型飞机阵风减缓受力分析

图 3　飞翼构型飞机阵风减缓原理

2　阵风载荷减缓控制律设计

2. 1　飞机对风暴紊流的响应计算原理

为简化计算步骤 ,本文采用了稳态、均匀、各

向同性、正态的德莱顿紊流模型.

采用谱分量描述法 ,假设纵向的紊流输入量

为 { uwg , vwg ,ωwg } (分别为紊流速度分量 )的情况.

刚性飞机在大气紊流作用下 ,纵向小扰动运动方

程组为 [ 3 ]
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求解方程组 ( 1) ,得到运动参数的响应和传

递函数 ,于是通过式 (2)得到响应的频谱函数 [ 4 ] :
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R i
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对于风暴紊流 ,紊流强度 σu ,σv ,σw 皆为

6. 4m / s,对应德莱顿模型 ,尺度取为

L = Lu = 2Lv = 2Lw = 530 m

2. 2　控制律设计及仿真结果

2. 2. 1　控制律设计

本文使用极点配置控制器 ,并选用鲁棒极点

配置算法 ,求取系统的状态反馈矩阵 K.控制系统

图见图 4.

图 4　控制系统简略图

取对称定直平飞为基准飞行状态 ,视大气扰

动为小扰动.仿真过程中 ,在控制系统中引入迎角

反馈信号α和俯仰角反馈信号 q.于是飞机运动

方程可描述成如下线性系统 :

x
·

= A0 x + B 0u u + E0W W

y = C0y x + D yu u + EyW W
(3)

式中 , x为飞机运动状态量 ; u为舵面控制变量 ; W

为大气紊流输入量 ; y为输出量.

选用线性直接状态反馈 [ 5 ] :

u = Ky (4)

根据控制理论 ,若开环可观、可控 ,可以将闭

环系统矩阵进行任意极点配置.选择合适的闭环

系统极点位置 p,调用相应的函数 ,得以设计出状

态反馈矩阵 K,调试其数值大小 ,直至闭环乘坐品

质和舵面偏度均满足要求 [ 6 ]
.加入控制器后的闭

环系统 :

x
·

= (A0 + B 0u K) x + E0W W (5)

闭环系统矩阵为 [ 7 ]

Ac = A0 + B 0u K (6)

经反复计算 ,本算例中状态反馈矩阵为

K =
0 - 0. 032 9. 13 0

0 0. 084 - 0. 52 0

2. 2. 2　仿真结果

根据定义 ,均方根 ( y为任一响应量 )为

σ2
y = ∫

∞

0
Φy (ω) dω (7)

由式 (7)计算 ,得到飞机开环、闭环的紊流响

应均方根值.迎角α、俯仰角θ以及法向过载增量

Δnz的紊流响应均方根值σΔα ,σΔθ和σΔn z
,见表 1.

可见 ,所设计的控制律有效减缓了迎角α、俯仰角

θ和法向过载增量Δnz对紊流的响应.

表 1　开闭环均方根值及减缓比例

计算项目 开环 闭环 减缓比例 /%

σΔα 2. 480 9 1. 794 6 27. 66

σΔθ 2. 492 0 1. 723 7 30. 83
σΔnz 0. 383 6 0. 178 6 53. 44

根据所设计的控制律 ,分别得到飞机开、闭环

的频谱函数和均方根值 ,进而求得运动参数超过

某一给定值的平均次数等统计特征量.运动参数

超过某一给定值 y的平均次数 N + ( y)以式 (8)确

定 [ 4 ]
:

N + ( y) = N 0 + ( y) exp ( - y
2

/2σ2
y ) (8)

式中

N 0 + ( y) =
1

2π
∫
∞

0
ω2Φy ( y) dω

∫
∞

0
Φy ( y) dω

2

算例飞行状态为 : H = 15 km, M a = 0. 6,按式

(8)计算穿越次数曲线.计算结果如图 5所示 ,迎

角α、俯仰角θ和法向过载增量Δnz对紊流的闭

环响应特性明显改善.

最后 ,利用 Matlab中 Simulink工具对闭环系

统进行建模仿真 ,得到内升降副翼和海狸尾的偏

转曲线如图 6所示.

由图 6可见 ,减缓阵风响应所需的内升降副

翼最大偏转小于 3. 4°,海狸尾最大偏转小于 17°,

均在舵面的偏转范围之内 ,因此文中设计的控制

律对算例飞机的操纵系统而言是可以实现的.

2. 3　抗紊流品质的检验

检验飞机抗紊流品质的准则有多种 ,本文选

择每分钟飞行时间内 ,驾驶员座位处的法向过载

增量穿越 0. 5g的次数为

N = 60N 0 + ( y) exp ( - 0. 5
2

/2σ2
y ) (9)

N与乘员评价间的关系如表 2所示 [ 8 ]
.

表 2　每分钟法向过载乘员评价准则

N值范围 乘员评价

N≤5 舒适

5 <N≤13 可接受

N > 13 不可接受

算例飞机的开、闭环 N值分别为 3. 344 1和

0. 210 95,减缓比例为 93. 69%.
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a　迎角α对紊流的响应曲线

b　俯仰角θ对紊流的响应曲线

c　法向过载 nz的增量对紊流的响应曲线

图 5　飞机开闭环响应比较曲线

a　内升降副翼偏角

b　海狸尾偏角

图 6　舵面偏转时间历程

虽然开环飞机的 N值已小于 5,但飞行品质

要求较高的飞机 N值多小于 3
[ 8 ]

.算例飞机加入

阵风减缓系统后 ,每分钟法向过载增量穿越 0. 5g

次数明显减小.因此 ,设计的阵风减缓控制律能够

有效地减缓飞翼布局类飞机的垂直阵风响应.

3　结　论
1) 由于大展弦比飞翼构型飞机多采用与常

规飞机不同的新型多操纵面配置方案 ,应用直接

升力方法实现阵风载荷减缓时具有不同控制新机

理.由于其操纵舵面离重心较远的特点 ,需要采用

海狸尾操纵以抵消附加的俯仰力矩 ,才能迅速、有

效地抑制阵风对飞机的不利影响.

2) 阵风载荷减缓控制律的设计及闭环响应

的仿真结果表明 ,文中所设计的极点配置控制器

能有效地抑制垂直紊流干扰引起的飞机法向过载

变化 ,既能改善飞机的乘坐品质 ,又能大大减轻飞

行员的工作负担.
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