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数字式飞行控制系统的最优离散设计

飞行自动控制系统研究所 李 利 春

一
、

最优离散调节器设计原理

离散调节器问题从本质上说
,

是在采样周期 6& 7 内使输入保持恒定的条件下
,

通

过逐点求解而将一个连续型系统转换为离散型
,

并求出最优控制
,

致使系统在偏离参考

状态时
,

按性能指标最小化条件恢复到参考状态
。

离散调节器设计由于没有采用近似的

处理
,

因而是一种精确的方法
。

一个连续的时不变系统及其二次型代价函数描述为下列形式
8
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但是对性能指标的离散化计算
,

存在着较大的困难
。

当性能指标中含有交叉项
,

特

别是状态与控制之间的交叉项时
,

目前尚无理想的方法可 用于这种计算
。

在性能指标不

含交叉项 2 即.
, / ,

. 11 均为对角阵
,

且 . , 1 ∃ 月
∀ ,
) Χ 4 的条件下

,

系统即可简单地描述

为下列形式
∀

0 Β Α Δ年 1 月 0 Ε 日收到
。
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显然
,

此时离散型加权阵 ∃
、

Κ 是与其连续形式相同的
,

从而使计算大为简化
。

对方程组 6 Η 7 所定义的
4
维系统

,

在对代价函数 2 引入拉格朗日倍数因子后
,

通

过变分计算求解增广的代价函数
,

并构成 Λ4 Μ Λ4 维增广系统
,

最终归结为解两点 边值

问题
。

由此导 出的黎卡提方程如下
8
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达到稳态值 尸
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的话
,

的下列形式
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最优控制 3 , 即可简化为具有常数增 益 阵
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对方程 6  7 目前有两种解法
,

第一种是逆递推法
,

第二种是特征向量分解法
1

本文采

用第一种方法
。

二
、

飞行控制律设计

对数字式飞行控制系统的最优设计
,

希望能以准确的性能指标
,

直接确定加权阵而

无需对它反复调试
。

为此本文采用 %
铃

和 Ο 芳规范作为 胜能指标
。

研究表明
,

这 些指标不

仅适用于增稳型系统 6包括电传飞行控制系统 7
,

而且适用于 自动驾驶仪
。

纵向增稳系统性能指标 纵向增稳连续系统的基本形式可描述为
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规范的实质是要求系统受扰后

,

总的法向过载与单独由俯仰角加速度在过渡空速 6犷
‘。

7

下造成的过载之和为最小
,

它的表达式为
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将公式 6 Τ 7 代入 6 Υ 7 并舍去交叉项 6二阶微量7 后可得
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其中
8

驾驶员位置的过载 6、
,
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,

并且
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其 中
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飞行速度

Χ 犷
‘。
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过 渡空

速 6优选值在 Τ / /Α Ρ >Ε 左右7
。

当系统的维数大于 ? 时
,

对附加状态的加权可按 附 加 性

能指标确定
。

横侧向系统性能指标 横侧向连续系统的基本形式可描述为
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其 中
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—
驾驶员位置的侧向过载
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少现范的买演是妥求总的侧间过载与单独由侧 滑 角在适宜的动压下造

成的侧 向过载之代数和为最小
。

为简化计算可用重心上的
4 8

取代 飞
, ,
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8
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引入 Ο 关
规范后

,

系统代价函数可写为
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按原飞机横侧滚摆比
艾

之值来确定
,

即
8

∃
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。

最末一个加权 ∃
,

的确定与系统类型有关
,

动性
,

本文推荐按下式确定

 Χ Κ
,

Δ ”Ε Σ
, Κ

。

Δ 4 � ς 。

对 。
二

的 加 权 月
,

6? � 7

大约

对于增稳型系统
,
月

,

应充分小
,

6? Τ 7

以免损失机

式一

命
6、

而对 自动驾驶仪来说
,

∃
Χ

应足够大
,

以抑制滚转角的扰动偏离
,

推荐值如下

姓
甲 Δ 4 ? ?

6? # 7

按照上述性能指标
,

系统加权阵成为
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以某型超音速飞机的中高空最大动压 飞行状态为例
,

纵向增稳系统方程如下

“ , < 8 Δ 中二
, < :。‘
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当采样频率 Α
8
Δ ΤΗ 时

,

转移矩阵和控制矩阵分别为
1

! ∀ # � �
1

Η ? Υ � ?
。
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获得的最优控制为
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≅ ) 〔
9
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9

? Δ ? Α〕

阶跃 2 乙
。

一 0’ 4 响应过程如图 0 ‘Λ
4 所示

, Λ 是快速单调过程
。

改变犷
。。

之值
,

所获得

的响应的对比如图 0 2 8 4 所示
,

证明最优的 玖
。

之值确是在 3 ϑ ϑ Μ%八 附近
。
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仍
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2 Ν 4

图 0 纵向增稳响应

2 Λ 4 犷
Η 。 ) 3 ϑ ϑ , 2 8 4 三种犷。Ν 的对比

。

《

奋

表 0

Λ 士Ο。

犷
‘ 。

对系统控制品质的影响 2Μ
(
) 3。4

Λ 。 2 Π 4 %
Λ 2 Γ 4

Φ城Θ八 Ι八八 乙翻ϑϑ目Χ即,八Φ

ϑ

1 ϑ ϑ

3 ϑ ϑ

Ι ϑ ϑ

一 3
9

1 Δ 士 Ο 3
9

? ϑ

一 Δ
9

Β 3 士 Ο 0
9

Β Ι

一 Ε 0 0 9 一 0 1 1

ϑ
9

Ι ? 0

ϑ Β 3 Β

0
9

1 3 Ε

Ι
9

ΕΕ

Ι
9

1 Δ

Ι
9

0Ι

所对应的闭环根值和品质参数列于表 0 ,

更清楚地示于图 1 的根迹图上
。

图中还示出了

在相同的性能指标 2 +
‘。
) 3 ϑ ϑ 4 下

,

当采样频率取不同值 2 0ϑ
,

1ϑ
,

3ϑ 和 Α ϑ4 时
,

根迹的

变化情况
。

随着采样频率的增加
,

主根迹变平
,

反馈增益变大
。

这主要是因为控制矩阵

元素随采样周期的缩短而变小
,

在相同的能量代价约束下
,

反馈增益必然相应增大
。

从

调节器本身 怀考虑量化误差等 4 来看
,

即使采样频率下降到 ,。

令
,

仍能获得良好的

品质
。

此外
,

尚对阵风干扰响应作了检查
,

结果同样是满意的
。

广泛验证表明
,

所提出

的方法对不 同型号的飞机和不同的飞行状态也都满足要求
。
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图 ? 纵向增稳系统根迹

对于横侧向系统
,

驾驶仪两种系统类型
。

当采样频率 Α
、二 ΤΗ 时

,

分别作了全状态调节器和输出调节器设计
,

并考虑了增稳和 自动

系统方程为

劣 <  
9 小

二 , < Σ “,

夕ϑ二 %⎯ ,

二了Δ 〔。
,

日 Ζ/
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甲〕,
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〕,

转移矩阵和控制矩阵分别为
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。
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。
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一
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一
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一
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) Ε Δ ϑ 08 & Μ %
7 ,

获得加权阵如下
∀
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1
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计算最优控制
,

获得增益矩阵如下
∀

ϑ

ϑ

ϑ

。

ϑ ϑ

、、/ΗΗ

⋯
9月Ι八Β曰Χ6 3, 9么ΡΝ月任六卜月雌ΤΝ

月3八−00Β山[日八目

一一

9

Δ 3 ϑ 0

Δ Δ Α 1

ϑ Ι 3 Ε

ϑ 0 ϑ 3

,上

⋯⋯
/
、

一一≅

图 Ε 2
Λ 4 和 2 8 4 分别示出了对阶跃副翼和阶跃方向舵 2 均为 0Ν 4 指令的响应过程

( 图

Ε 2 ∴ 4 是常值阵风 2
Λ 。) 0

’

4 干扰响应
。

值得指出的是
,

按所述方法设计的横航协调品

质是十
·

分满意的
,

在阶跃滚转指令的整个响应过程 中
,

侧滑角儿乎恒等于零
。

另外
,

由

于原飞机
“

值较大
,

最优控制的副翼通道。
:

反馈增益为负值 2一 1Ε Ε 1 4
,

这将使上反效

应降低
,

从而
‘
值下降到适宜的水平 2约为 1

9

03 4
,

但并不 出现蹬舵反坡度现象
,

而 且
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数字式飞行控制系统的最优禽散设计 �  

螺旋模态总是稳定的
。

采样频率和不同的加权对系统控制品质的影响如图 Τ 的根迹图所

示
。

按所述方法加权获得的荷兰滚模态位于图中的尸点
,

充分接近 % Δ Η
1

� Η� 线
,

但 计

算表明若使方向舵加权增加约一倍 6图中的 χ 点夕
,

则横航协调 品质和航向静稳定 性 将

更为理想
。

如同纵向系统一样
,

反馈增益仍随采样频率的增高而变大
。

随着采样频率的

降低 6从 ΤΗ 降到 Η 7
,

荷兰滚模态将逐渐变坏
,

航向静稳定性下降
,

而螺旋模态将趋近

于未增稳的飞机
。

当采样频率下降到  Η  >
Υ时

,

控制品质有明显的降级
。

按相同的性能

指标
,

几种采样频率下的控制品质参数如表 ? 所列
。

表 ? 采样频率的影响

, , 0 屯2

 Η

? Η

Τ Η 6 δ 7

Τ Η ‘χ 、

8ΧΧ
1

Υ # #

1

Υ ! ?

1

Υ Η∀

1

Υ ! Η

Χ8
号88

888

? Υ

? ∀

Τ �

� Υ 88

在横侧增稳系统设计的基础上
,

仅改变对姿态角的加权
,

就能获得自动驾驶仪的最

优设计
。

图 Υ 示出了在刃
甲二飞

8
Δ  

1

∀# 条件下
,

横向 自动驾驶仪的阶跃控制响应
。
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图 Δ 横向自动驾驶仪姿态控制响应

最后
,

当按二输入三输出 2叫
,

日
, 。刁 调节器设计横侧增稳系统时

,

获得的增益

矩阵和控制品质仍与全状态调节器相近
,

但横航协调 品质有所下降
。

四
、

结 语

利用二 次型最优离散调节器原理
,

按 ⎯ 芳和 _ 关
规范以及某些附加的飞行品质要求直

接加权
,

已获得数字式飞行控制系统的满意设计
。

这种规范的实质是与最优控制理论相
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一致的
。

简捷的权阵离散转换方法
,

使计算 更为容易和方便
。

设计表明
,

横侧向系统较

之纵向系统更敏感采样频率的改变
。

在相同的性能指标约束下
,

反馈增益总是随采样频

率的增加而变大
。
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