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考虑功率约束的控制分配方法
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摘要：根据飞机作动系统的工作原理，针对液压源能量有限的现状，提出作动系统的功率约束条件。同时考虑操

纵面的物理约束，提出了功率受限的操纵面控制分配问题，并给出相应的解决方案。功率受限的操纵面控制分配

方法将控制律设计与操纵面任务分配分割为两个模块独立运行，以动态逆控制律为基础，建立控制指令和操纵

面间的动态映射关系，考虑操纵面的物理约束并以功率最小作为优化指标，将控制分配问题转化为一个二次规

划问题，通过数值求解实现控制系统功率受限下的控制分配。仿真结果表明，考虑功率约束的控制分配方法，可

以在系统满足一定稳定性及飞行品质要求的前提下，分配和管理多个冗余操纵面达到指令要求，同时实现系统

消耗总功率最小，保证了作动系统的稳定性与安全性。
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与传统飞机相比，现代先进布局飞机广泛采用

多操纵面的配置，具有多个可独立控制的操纵舵

面，在一定程度上构成飞机的气动冗余，因此对于

同一控制目标，可以通过不同的操纵面组合协同实

现。多操纵面飞机的这一特性，大大增加了飞机控

制的自由度以及飞机的操纵性能，并且为飞机的重

构控制提供了可能，可以有效提高飞机的可靠性。

与此同时，多操纵面布局飞机对飞行控制也带

来了新的挑战。由于多个操纵面之间存在耦合，各

个操纵面与控制力矩之间的非线性关系使飞机的



控制更加复杂。另外，除了满足控制系统的指令要

求，如何合理地配置多组操纵面以达到更多的优化

指标，也是多操纵面冗余特性带来的问题之一。因

此近几年来，出现了用于管理多个操纵面分配任务

以及完成相应优化目标的技术，即控制分配技术，

通过综合利用多操纵面的控制冗余，达到更好的控

制效果，实现更高的可靠性要求。

控制分配问题发展至今，根据分配目标和分配

原则的不同，有以下几种基本的算法，如直接分配

法［１］
、串接链法、二次规划方法

［２］等。直接分配法是

通过建立操纵面偏转和期望的力矩指令之间的映

射关系，在操纵面的物理约束下，求解全部可达转

矩集（Ａｔｔａｉｎａｂｌｅｍｏｍｅｎｔｓｅｔ，ＡＭＳ）内的期望运

动［３］
。其最大的计算量来自对ＡＭＳ边界的计算，文

献［３４］给出了面搜索、对边搜索以及相邻面搜索

算法；串接链法采用分级的思想，将操纵面组合预

先分为具有优先级的若干组，在分配过程中根据优

先级使用操纵面来生成力矩，当上一组操纵面无法

产生全部期望力矩时，再利用下一级操纵面组合继

续实现剩余的分配任务；二次规划方法主要用于操

纵面个数远远多于控制指令个数的情况，通过引入

优化指标，如能量最小、阻力最小、升力最大、雷达

反射特性最小等，在各种优化目标或几个目标的组

合优化下，寻找满足分配要求的唯一可行解，或是

近似最优的可行解。

通常来说，对于实际的飞机系统，操纵面存在

一定的物理限制，包括位置限制（能量限制）与速率

限制（功率限制）。文献［３］说明，在操纵面偏转角度

受限的情况下，以操纵面偏转量最小、也就是能量

最小作为优化目标，通过最小二乘方法
［５］可以得到

较好的分配解，但是，对于一个动态系统而言，牠时

刻的输出不但和牠时刻的输入有关，往往还和牠爴

时刻的输出值有关。因此，仅根据某一时刻下飞机

的状态对操纵面进行分配是不够准确的［６］
。同时，

在飞机的液压操纵过程中，功率限制比总能量限制

更为准确和重要，因此以功率最小作为优化指标更

接近实际。本文以某型飞机为对象，将操纵面的分

配任务从控制律设计中独立出来，利用动态控制分

配策略，实现功率受限约束下的优化分配。

 飞控系统中控制分配问题的数学

描述

 飞机模型

假设飞机动态为

╂＝ 牊爛（╂，犠）

犠

＝ 牋爛（犠，┿） （１）

式中：╂为飞机的状态变量；犠为操纵面偏转位置的

角度；┿为作动器输入量；牊爛 为飞机的非线性动

态；牋爛为作动器动态，一般为二阶响应。

一般地，作动器动态远快于飞机的动态，因此

可以假设作动器的带宽无限大，即犠＝┿。

操纵面的偏转可以产生俯仰、滚转以及偏航３

个方向上的力矩，在某一飞行状态下，操纵面偏转

角度和产生的力矩之间有确定的映射关系牎：爩＝

牎（╂，┿），因此，飞机动态可以表示为

╂＝ 牊牎（╂，牎（╂，┿）） （２）

根据飞机的状态变量，将系统动态分为快动态

和慢动态，慢动态的状态变量为［犜 犝 犨］
Ｔ
，分别

是俯仰角、侧滑角、航迹滚转角，相应的动力学方程

为

犜＝牚－ｔａｎ犝（牘ｃｏｓ犜＋牜ｓｉｎ犜）＋［（－爧＋

爩牋ｃｏｓ犞ｃｏｓ犨）－爴ｓｉｎ犜］燉（爩爼ｃｏｓ犝）

犝
＝牘ｓｉｎ犜－牜ｃｏｓ犜－［爴ｓｉｎ犝ｃｏｓ犜－（爩牋ｃｏｓ犞ｓｉｎ犨＋

牁ｃｏｓ犝）］燉（爩爼）

犨＝ｓｅｃ犝（牘ｃｏｓ犜＋牜ｓｉｎ犜）－（牋ｃｏｓ犞ｃｏｓ犨ｔａｎ犝）燉爼＋

爴｛［ｓｉｎ犜（ｔａｎ犞ｓｉｎ犨＋ｔａｎ犝）］－ｃｏｓ犜ｔａｎ犞·

ｃｏｓ犨ｓｉｎ犝｝燉（爩爼）＋［爧（ｔａｎ犞ｓｉｎ犨＋ｔａｎ犝）＋

牁ｔａｎ犞ｃｏｓ犨ｃｏｓ犝］燉（爩爼）

快动态的状态变量为［牘 牚 牜］
Ｔ
，分别是滚转

角速率、俯仰角速率以及偏航角速率，相应的动力

学方程为

牘爤牨＝（爤牪－ 爤牫）牚牜＋ （爞牓０＋ 爞牓犝犝＋ 爞牓牘牘＋

爞牓牜牜＋ 爞牓犠牃犠牃＋ 爞牓犠牜犠牜）爯爳牄

牚爤牪＝（爤牫－ 爤牨）牘牜＋ （爞牔０＋ 爞牔牚牚＋ 爞牓犠牉犠牉）爯爳牅

牜爤牫＝（爤牨－ 爤牪）牘牚＋ （爞牕０＋ 爞牕犝犝＋ 爞牕牘牘＋

爞牕牜牜＋ 爞牕犠牃犠牃＋ 爞牕犠牜犠牜）爯爳牄

 带控制分配的动态逆控制律设计

１２１ 控制律设计

以往采用ＰＩＤ控制律设计控制系统时，控制器

的输出指令直接到达各个操纵面，控制律也更关心

对操纵面偏转量的控制。但是在动态逆设计方法

中［７］
，控制律可以根据飞行员的控制指令得到３个

轴向上期望产生的控制力矩，因此需要进一步计算

得出各个操纵面的控制指令，即采用某种控制分配

方法，实现伪指令到操纵面真实指令的配置和转

换。

带有控制分配器的控制系统框图如图１所示。

对于这样一类控制系统而言，控制律设计可划分为

９７１第２期 高 飞，等：考虑功率约束的控制分配方法



图１ 带控制分配器的控制系统模型框图

两个步骤。首先，根据飞行员给定的参考指令，设计

满足一定闭环性能的控制律，其输出是期望产生的

控制力矩，即满足如下等式

┵（牜，╂）＝ ┲（╂，┿）

其中牜为飞行员的输入指令。

在这里，采用动态逆的设计方法实现飞行员指

令跟踪控制。假设系统慢动态的运动学模型可以表

示为一个仿射模型

╂＝ ┰１（╂）＋ ┱１（╂）犽牅

╂＝ ［犜 犝 犨］
Ｔ

犽牅＝ ［牘 牚 牜］
Ｔ

令犽牅＝┱
－１
１ （╂）［┦－┰１（╂）］，同时定义控制指令┦＝

╂牅－┛（╂－╂牅），其中╂牅是飞行员指令，┛取２×┙３×３，

则快回路实现指令的跟踪，其闭环动态为

╂＝ ╂牅－ ２┙３×３（╂－ ╂牅）

在确定了控制律后，根据参考输入可以得到期

望的角加速度犽牅，进而可以得到与飞行员指令相对

应的期望力矩

┲（╂，┿）＝ ┙犽牅＝

爤牨牘

爤牪牚

爤牫牜

熿

燀

燄

燅

其次，根据快动态的动力学模型，将力矩和操

纵面偏转量写成如下仿射形式

┲（╂，┿）＝ ┰２（╂）＋ ┱２（╂）┿

其中┿＝［犠牃 犠牉 犠牜］。

可以看出，气动力矩包含两部分：（１）由当前飞

机状态所决定的，即┰２（╂）；（２）由操纵面偏转产生

的力矩分量，称为伪指令，即┱２（╂）┿＝╀。在控制系

统中，伪指令由┵（牜，╂）－┰２（╂）得到，即

┵（牜，╂）－ ┰２（╂）＝ ┱２（╂）┿ （３）

进而通过控制分配技术对伪指令进行优化配置，得

到各个操纵面的控制指令。

１２２ 控制分配

┱２（╂）是操纵面偏转角度和其产生力矩之间的

映射矩阵，由一系列气动系数组成，表示了在某一

状态点，各操纵面在 ３个轴向产生力矩的气动效

率，称为效率矩阵。当┱２（╂）不是满秩矩阵时，其逆

矩阵┱
－１
２ （╂）不存在，因此不能直接得到分配解，需

要对┱２（╂）进行修正，加入小扰动量，消除奇异点。

同时，由于多操纵面飞机的操纵面个数远远多于伪

控制量的个数，所以式（３）的解并不唯一。因此，需

要在已知效率矩阵┱２（╂）的前提下，通过分配策略

及算法，得到满足等式约束，即式（３），同时也满足

一定的优化指标的唯一的一组操纵面偏转指令。

由此可见，在带有控制分配器的控制系统设计

过程中，控制律的设计目标是在飞行员指令要求

下，给出满足系统动态要求的力矩指令，也就是伪

指令，而控制分配器则以某种策略将力矩指令分配

到各个操纵面上。

 控制分配问题的数学描述

控制分配问题要解决的是如何管理各个操纵

面，使其偏转达到期望的力矩或角加速度。对多操

纵面飞机而言，操纵面的个数远远超过需要控制的

变量个数，因此，对于可达转矩集内的一个指令，可

能存在满足要求的多种操纵面的组合方式，因此控

制分配也需要在某些优化指标下，寻求最优的一组

解作为其输出的结果。对于可达转矩集之外的指

令，通过控制分配技术可以找到某种意义下的次优

解。

假设操纵面有如下约束

犠ｍｉｎ≤ 犠（牠）≤ 犠ｍａｘ

燏犠

（牠）燏≤ 犠

烅
烄

烆 ｒａｔｅ

（４）

式中：犠ｍｉｎ和犠ｍａｘ分别为操纵面偏转的最小和最大角

度；犠ｒａｔｅ为操纵面偏转的最大速率。

由于采用数字飞控计算机，若每个计算周期为

爴，则操纵面在时刻牠的速率可由离散形式表示为

犠

（牠）≈

犠（牠）－ 犠（牠－ 爴）

爴
（５）

于是可将速率限制转化为广义操纵面在时刻牠

的完全位置约束

犠≤ 犠（牠）≤ 犠

其中

犠＝ ｍａｘ（犠（牠－ 爴）－ 犠ｒａｔｅ爴，犠ｍｉｎ）

犠＝ ｍｉｎ（犠（牠－ 爴）＋ 犠ｒａｔｅ爴，犠ｍａｘ）

至此，线性控制分配问题可以用一个带不等式

约束的线性方程组描述，将各个操作面的偏转量和

偏转约束写成向量形式有

┒犠＝ ╀

ｓ．ｔ．犠≤ 犠≤
烅
烄

烆 犠
（６）

式中：╀为期望的力矩指令，为伪控制量，一般为三

轴力矩指令或角速度指令；在不考虑作动器动态的

情况下，犠为实际舵面偏转的角度，也可看作是作动

器的输入指令，其范围在［犠，犠］之间；┒为飞机的舵
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面效率矩阵，在某一状态下为常值矩阵。

 功率受限下的动态分配策略

在上述方法中，大多采用的是静态的分配方

式，即╀＝┒┿，┿为操纵面的偏转量，和力矩指令╀成

线性映射关系。对于一个实际系统而言，牠时刻的

输出不但和牠时刻的输入有关，往往还和前面时刻

的输出值有关［８］
，对于一阶的动态系统可以描述为

┿（牠）＝ ┰爟（╀（牠），┿（牠－ 爴）） （７）

因此，仅根据某一时刻下飞机的状态对操纵面

进行分配是不够准确的，文献［９］中给出了作动器

动态对分配性能的影响，并针对系统的动态提出了

非线性映射下的动态分配方法。因此，在控制分配

技术中需要将系统动态特性考虑在内，研究动态的

控制分配方法，以得到更精确的分配解。

在以往的控制分配算法中，往往选取能量最小

作为分配的优化指标。但是对于实际飞机而言，如

引言所述，功率受限比总能量受限更有意义。

从飞机液压操纵的特性来看，某时刻输出的液

压油是一定的，而操纵面偏转速率同功率的关系如

下

爡爼＝ 爮┣┿ （８）

式中：爡为油压；爼为液压油的流速；爮为功率；┣

为面积；┿为舵面偏转速率。

因此，对于控制分配而言，各操纵面的偏转速

率除了受到操纵面自身物理约束的限制外，还包括

飞机最大输出功率的限制。于是，功率受限的优化

指标可以表示为

ｍｉｎ‖┿（牠）－ ┿（牠－ 爴）‖ （９）

控制分配问题可以归结为一个受限二次规划

问题，其数学描述如下

ｍｉｎ｛‖┧１（┱２（╂）┿（牠）－ ╀牆（牠））‖
２
２＋

‖┧２（┿（牠）－ ┿（牠－ 爴））‖
２
２｝

┿（牠）＝ ┰爟（╀（牠），┿（牠－ 爴））
烅

烄

烆┶┬≤ ┿（牠）≤ ┿┬

（１０）

式中：╀牆为期望力矩；┶┬，┿┬为控制量的上下限；，

┧１，┧２为权值矩阵，用以调整各操纵面的分配效

果。┧１起到调整收敛速度的作用，其中较大数值所

对应的操纵面，其收敛到期望偏转量的速度快，反

之则收敛速度小；┧２起到调整操纵面工作范围的

作用，直观地看，在采样周期的两拍之间，较小数值

对应的操纵面允许有较大的偏转量，意味着该操纵

面允许有较大的偏转速度，换句话说，该操纵面工

作在系统响应的高频段。

令┱２（╂）┿牞＝╀牆，则式（１０）所表示的代价函数可

以等价为

爥＝ ｍｉｎ｛‖┧１（┿（牠）－ ┿牞）‖
２
２＋

‖┧２（┿（牠）－ ┿（牠－ 爴））‖
２
２｝ （１１）

进一步合并两个分量，可以得到

爥＝ ｍｉｎ｛‖┧（┿（牠）－ ┿０）‖
２
２｝ （１２）

式中

┧＝ （┧
２
１＋ ┧

２
２）
１燉２

┿０＝ ┧
－２
（┧

２
１┿牞＋ ┧

２
２┿（牠－ 爴））

这样动态控制分配问题可以采用最小二乘方

法求解，对于一次和二次形式的优化指标，最小二

乘方法都有良好的收敛效果［１０］
。控制律一般采用

的是伪逆法［１１］
，对于传统的三组操纵面飞机而言，

操纵面个数和控制力矩个数都为３，因此存在唯一

解。

根据最小二乘解的伪逆算法，可以得到式（１２）

的解析解为

┿（牠）＝ ┕┿牞（牠）＋ ┖┿（牠－ 爴）＋ ┗╀（牠）

┕＝ （┙－ ┗┒）┧
２
１燉（┧

２
１＋ ┧

２
２）

┖＝ （┙－ ┗┒）┧
２
２燉（┧

２
１＋ ┧

２
２）

┗＝ ┧
－１
（┒┧

－１
）

（１３）

式中┒为某个飞行状态下┱２（╂）的值，是一个常值

矩阵。

 仿真验证

采取传统的操纵面配置模型建立非线性飞机

模型，即包含一组副翼、一组升降舵以及一个方向

舵，不失一般性，其结论可扩展到多操纵面配置的

飞机。

控制律采用基于动态逆的设计方法，通过构建

快回路和慢回路控制，得到稳定飞机的三轴力矩，

从而作为控制分配模块的指令输入。对算法进行仿

真验证，各舵面的偏转量记作 ┿，即 ┿＝（ａｉｌ，ｅｌｖ，

ｒｄｒ），其约束分别为

┿ｍｉｎ＝ （－ ３５，－ ２５，－ ３０）

┿ｍａｘ＝ （３５，２５，３０）

┿ｒａｔｅ＝ （１００，４０，８０）

伪控制量为滚转、俯仰以及偏航角速率，记作

╀，即╀＝（牓，牔，牕）。

系统状态方程可以表示为如下仿射模型

犜牅

犝

牅

犨

熿

燀

燄

燅牅

＝ ┰１（╂）＋ ┱１（╂）

牘牅

牚牅

牜

熿

燀

燄

燅牅

而

爤牨牘牅

爤牪牚牅

爤牫牜

熿

燀

燄

燅牅

＝┰２（╂）＋┱２（╂）┿，则控制分配模型为
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╀＝ ┱２（╂）┿ （１４）

控制效率矩阵包含了俯仰、滚转以及偏航力矩

的气动系数偏导数。设飞机初始平衡状态下的飞行

速度为２００ｍ燉ｓ，高度为５０００ｍ，此时控制效率矩

阵为

┒＝ １０
－４
×

１８８２９ ０ ０１９１５

０ － ２７８６９ ０

烄

烆

烌

烎０１２７１ ０ － ０９３８２

可以看出，副翼和方向舵对滚转通道及偏航通

道都能产生影响，其中副翼对滚转通道起主要作

用，而方向舵对偏航通道其主要作用，另外升降舵

主要影响俯仰通道。

之后，对效率矩阵在每个采样周期进行全局线

性化，即牠时刻时，有╀牠＝┒牠┿牠，┒牠在每个爴时刻内为

常值矩阵。

选取权值矩阵

┧１＝ ｄｉａｇ（２，２，２）

┧２＝ ｄｉａｇ（２，２，１０）

在前述仿真初始条件下，令侧滑角偏转指令犝牅

为０３ｒａｄ，对系统进行仿真。

飞机迎角及侧滑角变化的动态过程如图２所

示。由图中可以看出，飞机迎角在经过３ｓ左右的动

态后，仍保持初始配平点的数值，而侧滑角则跟踪

了偏转指令犝牅达到期望的角度并很快收敛。另外，

图３所示为飞机各轴的角速度，即控制分配模块的

输入指令。由图中可以看出为实现偏转指令，飞机

需要三轴的协调运动，对于传统飞机而言，这种运

动的组合模式是唯一的，而对于多操纵面飞机而

言，可能存在多种运动组合。图４所示为各操纵面

的偏转角度，可以看出升降舵有一定的动态过程，

但稳定后与配平点的初始数值相等。另外，由图中

可以看出副翼响应最快，这与┧２的选取有关，即副

翼对应的分量较小，允许较快的偏转速度，而方向

图２ 飞机迎角和侧滑角响应曲线

图３ 飞机的滚转、俯仰、偏航角速度变化曲线

图４ 飞机副翼、升降舵以及方向舵偏角响应曲线

舵偏转相对平缓一些，对偏航运动起到协调作用。

由于方向舵偏转角度受到一定范围的限制，因此在

正偏方向有轻微的饱和现象。同样的，对于多操纵

面飞机来说，对于同一偏转指令，可能存在多组操

纵面的偏转组合。

 结束语

本文基于控制分配的思想，将操纵面的分配管

理独立于控制律设计，上层控制律完成力矩伪指令

的解算，并保证系统的稳定性，下层控制分配模块

进行各个操纵面的分配管理，并实现一定的优化目

标。以功率最小作为目标进行控制分配，给出了相

应的最小二乘解，实现了偏航指令下飞机的稳定控

制。在飞机功率受限的情况下，该方法可以有效限

制操纵面的偏转速率，在达到控制目标的同时，也

使得整个系统的功率达到一个相对小的值。最后本

文以某基本布局飞机为模型进行了仿真，取得了较

好的效果。
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未来的研究将基于多操纵面布局飞机模型进

行研究，同时选用多个优化指标作为分配问题的优

化目标，实现多操纵面飞机的多目标动态控制分

配。该方法也可以结合其他优化算法，在多操纵面

控制分配技术中实现考虑操纵面偏转速率约束的

分配算法以及在功率受限下对多操纵面飞机的控

制分配问题进行求解。
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