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摘　要　运用多重尺度奇异摄动理论, 结合动态逆解耦理论和动态平衡点邻区域优化线性化系

统的优化解耦控制律理论, 研究了战术任务综合飞行管理系统的综合飞行轨迹指令跟踪控制器

系统化设计方法。对 F215 飞机, 设计了综合飞行轨迹跟踪控制器。数字仿真结果表明, 设计的跟

踪控制器能够控制飞机精确跟踪不同时标集的飞行指令。
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Abstract　A system atic design m ethod fo r fligh t tra jecto ry comm and in tegrated tracker of tact i2
cal m ission in tegrated fligh t m anagem ent system (TM IFM S) is developed th rough the m ult ip le

t im e scale singu lar pertu rbation m ethod com bined w ith dynam ic inverse decoup ling con tro l theo2
ry and op tim al decoup ling con tro l law theo ry fo r op tim al linearizat ion system in a sm all neigh2
bo rhood of a dynam ic equ ilib rium po in t. A con tro ller fo r F215 figh ter is designed w ith the

m ethod. T he resu lts of digita l sim ulation show that the con tro ller can con tro l figh ter track com 2
m ands in differen t t im e scales.

Key words　 singu lar pertu rbation theo ry, linearizat ion, op tim ization, non linear decoup ling

con tro l, fligh t m anagem ent system

战术任务综合飞行管理系统[1 ] (TM IFM S)的核心功能模块是飞行指令生成器和飞行指

令跟踪器[2 ]。飞行指令生成器形成的各飞行模态的飞行指令不一样, 要求控制飞机不同的状

态, 需要相适应的指令跟踪器。但对飞机六自由度方程的 12 个状态, 在控制面个数少于状态

变量个数时, 只能实现部分状态输入- 输出解耦[3 ]。许多学者应用动态逆解耦技术实现了输

入- 输出解耦[3, 4 ] , 但它只适应于一类非线性系统。

本文研究了飞行轨迹指令综合跟踪器系统化设计技术, 应用多重尺度奇异摄动技术, 结

合动态逆解耦理论和动态平衡点邻区域[1 ]优化线性化系统的优化控制律[1, 5 ] , 实现了各模态

指令控制的高度综合, 并针对 F215 飞机模型[6 ]进行了设计和仿真验证。

1　控制律设计的理论基础

考虑非线性系统[3 ]
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xα= A (x ) + B (x ) u 　　y = Cx (1)

　　在一定条件下可以实现闭环系统输入- 输出解耦[3 ]。当 y= x , 且B (x ) 可逆, 得到解耦

控制律为

u = [B (x ) ]- 1 (v - A (x ) ) (2)

　　对一般的非线性系统

X
õ

= F (X ,U ) (3)

　　运用优化线性化系统理论[5 ]在其动态平衡点 (X d, U d, X
·

d) 邻区域D X 和D U 得到优化线

性化系统

X
õ

= F (X d,U d) + A x + B u (4)

相应得到其优化解耦控制律

u = U k+ 1 - U k = - [B TB ]- 1B T [F (X d,U d) + A x k - v ] (5)

其中在式 (2)和式 (5)中, v 为所期望的控制响应。

2　综合飞行轨迹指令跟踪器的控制结构

综合飞行轨迹指令跟踪器不仅要跟踪飞行轨迹、飞行速度矢量, 必要时也要跟踪航迹滚

转角、攻角、侧滑角, 构成 TM IFM S 最基本的功能模态。所以选择空间位置 x , y , z , 飞行速度

V , 飞行轨迹角 Χ, 航迹偏转角 ς , 航迹滚转角 Λ, 攻角 Α, 侧滑角 Β及滚转角速度 p , 俯仰角速

度 q, 偏航角速度 r 等 12 个状态描述飞机刚体的六自由度运动, 建立飞机方程[4 ]。令

X =

X 1

X 2

X 3

X 4

=

(x , y , z ) T

(V , ς , Χ) T

(Α, Β, Λ) T

(p , q, r) T

, 　U =
∆
Tv

=
(∆a, ∆e, ∆r, ∆dt, ∆flap s) T

(T , ∆y , ∆z ) T
(6)

　　将飞机运动方程划分为 4 组

　　空间位置方程 X
õ

1 = F 1 (X 2) (7a)

　　速度方程 X
õ

2 = F 2 (X 1, X 2, X 3, X 4, ∆, Tv) (7b)

　　姿态方程 X
õ

3 = F 3x (X 1, X 2, X 3, ∆, Tv ) + F 3u (X 3)X 4 (7c)

　　角速率方程 X
õ

4 = F 4 (X 1, X 2, X 3, X 4, ∆, Tv) (7d)

图 1　飞行状态层次控制结构

　　直接分析飞机运动方程, 确定

状态变化的快慢, 可以将飞机状态

划分为 4 组: [x y z ], [V ς Χ], [Α
Β Λ]和[ p q r ]。如图 1 所示, 模块

化结构描述了 4 组状态的层次控

制结构。4 组状态的相互作用及其

时标构成了响应快慢不同的内外

回路结构。根据内外回路状态的时标分离特性, 可以应用多重尺度奇异摄动理论依次对各回

路进行解耦控制律设计。如图 2 所示内外回路控制结构为:

(1) 空间位置回路是外回路　其外界输入指令是指令生成器产生的飞行轨迹空间位置

指令。在四维导航模态中需要精确控制空间位置及其到达时间。
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图 2　综合飞行轨迹指令跟踪控制系统

(2) 速度回路是次外回路　其外界输入控制指令可能是飞行指令产生的飞行速度矢量

指令, 也可以是空间位置回路产生的飞行速度指令。在紧急情况下, 飞行员也可以控制飞行

速度。

(3)姿态控制回路是次内回路　其外界指令也包括两种可能: 一种是指令生成器产生的

姿态控制指令; 另一种是速度回路产生的姿态控制指令。

(4)角速率回路是内回路　直接受操纵面及推力矢量力矩的控制, 其外界控制指令可以

是指令生成器产生的角速率控制指令, 也可以是由姿态控制回路产生的角速率控制指令。

为维护飞行安全, 在各回路的设计中, 必须考虑相应的飞行状态限制、控制面饱和及其

余度分配策略[1 ]。

设舵偏角 ∆0 产生的控制舵面力矩为M M 0, 推力矢量 Tv0产生的推力力矩为M T 0。假定此

时舵面增量 ∆A 产生的控制力矩M M A = BM ∆A , 推力矢量增量 TvA 产生的推力力矩增量M TA =

B T TvA。若期望产生的控制力矩增量为M DA , 根据先调整气动力矩后推力力矩的分配原理, 可

确定所要求的控制舵面 ∆和推力矢量 Tv

B 3
M = [ (N BM ) TNBM ]- 1 (N BM ) T　　∆= Sat{B 3

MM DA + ∆0} (8)

B 3
T = (B T

TB T ) - 1B T
T　　　Tv = Sat{B 3

T (M DA - N B 3
M ∆) + Tv0} (9)

其中: N 为控制面余度管理矩阵, 确定产生力矩的控制舵面构成; Sat 为饱和函数, 即当向量

的某分量值超出饱和值时, 相应分量取其饱和值。

若M DA≠NBM (∆- ∆0) + B T (Tv- Tv0) , 证明控制面不能产生足够的控制力矩, 必须减小

所期望的控制力矩M DA。为了不改变力矩增量方向, 更好地维护系统稳定性, 取系数 Κ∈ (0,

1 ], 使得所期望的控制力矩增量减小

M DA ,N ew = ΚM DA (10)

　　以求得新的控制舵面 ∆和推力矢量 Tv, 保证M DA ,N ew = NBM (∆- ∆0) + B T (Tv- Tv0)。

3　飞行轨迹指令综合跟踪器设计

3. 1　飞行轨迹指令综合跟踪器设计的一般步骤

如图 2 所示飞行轨迹指令综合跟踪器结构, 分为 4 大回路。各回路状态完成其变化的速

度相差较大, 根据多重尺度奇异摄动法, 在设计某一回路的控制律时, 可忽略其它回路状态

的变化。每一回路跟踪控制律的具体设计过程为:

(1)将设计回路的内回路状态视为控制量, 其外回路状态视为常量, 并描述成式 (1)表示

的非线性系统形式; 若不能做到, 则确定本回路状态量和控制量变化区域, 进行动态平衡点
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邻区域优化线性化, 化成式 (4)表示的系统形式。

( 2) 对式 (1) 描述的非线性系统运用式 (2) 求得动态逆控制律; 对式 (3) 描述的非线性系

统, 则应用式 (4)和式 (5)求解最优控制律。

(3)选择所期望的控制指令 v。由于推导公式 (5) 时, 要求‖X
·

- v‖尽量小, 所以控制指

令 v 必须考虑各回路状态的实际响应, 两者变化速度相匹配才能保证这一条件满足。不妨取

v = Kv (X com - X ) + Kv′X
õ

(11)

其中Kv 是反映各指令状态的响应速度矩阵, 内回路到外回路, 其值逐级减小。选择好恰当的

Kv 值, 不仅有助于发挥系统的真正性能, 保证应用多重尺度奇异摄动理论对各回路分别求

解的正确性, 而且保证动态逆控制律和邻区域优化线性化系统优化控制律的有效性。调节

Kv′系数矩阵能使状态X 的跟踪响应具有所期望的阻尼。

3. 2　 F-15 飞机的飞行轨迹指令综合跟踪器设计及其仿真

文献[ 6 ]所提供的 F215 飞机模型, 气动参数和发动机性能参数都是由表格数据描述。推

力系统仅提供常规推力, 控制力矩主要由气动舵面提供。为了简便起见, 选择副翼∆a、升降舵

∆e、方向舵 ∆r、差动尾翼 ∆dt作为控制面, 在设计控制律过程中忽略执行机构及传感器的动态

特性的影响。同时取数字控制律的采样周期为 0. 01s。

(1) 角速率回路优化控制律设计　在动态平衡点 (X 4d, ∆4, X
·

4d) 各状态变化 0. 1rad 的邻

区域范围内进行优化线性化, 得到优化线性化系统[1 ]

xα4 = X
õ

4 - X
õ

4d = A 4x + B 4 (∆ - ∆d) (12)

　　然后应用式 (5)求得优化控制律

∆= ∆d + Κ4 [B T
4B 4 ]- 1B T

4 [v4 - (X
õ

4d + A 4x 4) ] (13)

其中: v4 为所期望的角速率响应, 根据飞行品质规范要求, 可取式 (11) 形式, Kv4= diag{10,

10, 10}, Kv′4= 0; Κ4 根据式 (10)确定。

同样, 依次设计其它回路的解耦控制律。

(2)姿态回路动态逆控制律

X 4com = Κ3 [F 3u ]- 1 [v3 - F 3x ] (14)

其中: v3 也是式 (11)的形式, Kv3= diag{2, 2, 4}, Kv′3= diag{0, 0, 2}。

( 3) 速度回路优化控制律设计　在速度回路中, 控制量是油门杆和状态量X 3 = [ Α Β
Λ]T。一般不希望产生侧滑运动, 所以取 Β= 0, 即控制量X 3u= [∆t　Α　Λ]。设计得到优化控

制律

X 3u, com = X 3ud + Κ2 [B T
2B 2 ]- 1B T

2 [v2 - (X
õ

2d + A 2x 2) ] (15)

同样, 考虑到飞机特性要求, 通过 Κ2 对X 3u, com进行指令限制。v2 采用式 (11) 结构形式, Kv2=

diag{0. 7, 0. 7, 0. 7}, Kv′2= diag{0, 0. 2, 0}。

(4) 空间位置回路优化控制律　选择飞行速度矢量为控制量, 由式 (6) 确定优化控制律

为

X 2com = X 2d + Κ1 [B T
1B 1 ]- 1B T

1 [v1 - X
õ

1d ] (16)

由于空间位置仅仅由速度矢量确定, 同时, 飞行指令生成器不仅产生最优飞行轨迹, 也产生

最优飞行速度, 所以期望的 v1 必须考虑这一特点, 以加快位置跟踪的响应速度。

v1 = Kv1 (X 1com - X 1) + X
õ

1com (17)
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其中: Kv1= diag{0. 2, 0. 3, 0. 2}。X
·

1com为X 1com的导数。

如图 3 所示曲线是要求飞机在水平面作“S”形机动飞行的时域仿真结果。其中, 图 3 (a)

曲线表示了水平航迹指令及水平航迹状态的时间响应情况, 图 3 (b) 曲线表示了飞行高度指

令及高度状态的时间响应。图中虚线为指令, 实线为系统响应。

图 3　飞机水平作“S”形机动飞行的时域仿真结果

(a)水平航迹指令及其响应曲线; (b)高度指令及其时域响应

仿真结果表明, 飞行轨迹综合跟踪器也能够有效跟踪飞行轨迹指令, 证明位置回路最优

控制律设计及整个系统的飞行轨迹跟踪控制律设计是成功的。

当在角速度控制指令、姿态控制指令和速度控制指令作用下, 系统也能精确跟踪。(仿真

结果略)
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