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直升机操纵稳定性优化设计

彭名华 张呈林

（南京航空航天大学直升机旋翼动力学重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：为了提高直升机操纵稳定性，建立了适合直升机总体设计的操纵稳定性分析模型，通过优化设计选择合适

的总体参数和布局参数，以获得优良的直升机操纵稳定性。以ＵＨ６０Ａ直升机为算例，结果表明该直升机操纵稳

定性优化设计方法是可行和有效的；同时对比经典数值优化算法、智能优化算法和混合优化算法，发现混合优化

算法更适合直升机操纵稳定性优化设计模型的求解。
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随着直升机技术的进步和应用领域的扩展，直

升机操纵稳定性已成为现代直升机的主要设计指

标之一［１］
。在传统的直升机设计模式中，总体设计

阶段主要任务是根据设计要求，估算直升机总质量

和发动机功率，选取适当的直升机总体参数和布局

参数，满足飞行性能要求
［２］
。目前直升机操纵稳定

性优化设计研究主要集中在飞行控制系统的设计

优化上，Ｔｉｓｃｈｌｅｒ
［３］以ＡＤＳ３３标准所定义的飞行

品质指标为设计优化目标，通过优化直升机飞行控

制系统参数，提高了直升机操纵稳定性。Ｓａ

ｈａｓｒａｂｕｄｈｅ
［４５］和 Ｆｕｓａｔｏ

［６７］研究了直升机飞行动

力学和旋翼动力学多学科设计优化，通过优化旋翼

和飞行控制系统参数，在满足旋翼气弹稳定性约束

下优化直升机飞行品质，研究表明通过多学科设计

优化旋翼和飞行控制系统与传统的先进行旋翼设

计、然后进行控制系统设计的串行设计方法相比，

可以得到更优的直升机飞行品质。

上述直升机操纵稳定性优化都是在直升机总体

方案冻结后进行的，没有考虑直升机总体参数对操

纵稳定性的影响。直升机总体参数特别是旋翼、尾



桨、平尾、垂尾参数以及气动布局参数不但对直升机

飞行性能、结构质量有影响，而且决定着直升机平台

本身的操纵稳定性。在总体设计中通常利用经验公

式进行这些参数的选择，没有全面系统地分析它们

对直升机操纵稳定性的影响，也没有进行操纵稳定

性的优化设计。在直升机研制中曾多次因为这些参

数选择不当而导致研制工作的反复，因而有必要在

直升机总体设计中集成直升机飞行动力学分析模

型，全面分析总体参数对操纵稳定性的影响，利用优

化设计技术选择相关总体参数，提高直升机的操纵

稳定性。２００１年Ｓｃｈａｒｌ
［８］研究了在飞机初步设计中

通过建立飞行动力学仿真模型，分析飞机总体参数

对飞行品质的影响，进行飞机飞行品质的优化设计。

Ｋｈａｌｉｄ
［９］在直升机初步多学科设计优化模型中也集

成了直升机操纵稳定性分析模块。因此在直升机总

体设计中，考虑总体参数和布局参数对直升机操纵

稳定性的影响，进行直升机飞行性能和操纵稳定性

综合优化，是现代直升机总体设计的发展方向。

本文首先根据直升机小扰动线性飞行动力学

模型，建立适合直升机总体设计的直升机操纵稳定

性分析模型，然后确定直升机操纵稳定性优化的设

计变量、优化目标和设计约束，建立适合在总体设

计中使用的直升机操纵稳定性优化设计模型。针对

优化模型的特点，在常用优化方法的基础上，提出

了基于遗传逐步二次规划法的混合优化算法，最后

以ＵＨ６０Ａ直升机为算例，验证直升机操纵稳定性

优化方法的可行性和有效性。

 直升机操纵稳定性分析模型

直升机飞行动力学模型的发展经历了从线性

模型到非线性模型、从简单的刚体动力学开环系统

向包含飞控系统、燃调系统及更多自由度的闭环系

统的发展过程，研究对象由定常飞行发展到机动飞

行。现在的直升机飞行动力学模型常用于直升机实

时飞行仿真，其计算复杂，所需时间长，需要详细的

直升机参数数据，不适合在直升机总体设计中使

用。考虑到直升机总体设计的特点，本文采用直升

机线性飞行动力学数学模型，理论和实践证明这种

数学模型用在总体设计中分析直升机操纵稳定性

是有效的［１０］
。

利用直升机线性飞行动力学数学模型，本文建

立起如图１所示的直升机操纵稳定性计算流程：首

先根据给定的总体参数和布局参数以及其他状态

参数，利用直升机质量预估分析模型，计算直升机

的质量和转动惯性矩，以供直升机配平计算和操纵

稳定性分析使用，然后根据刚体运动平衡条件，通

过数值算法求解六自由度非线性的直升机平衡方

程组，对稳定飞行的直升机进行配平计算，确定直

升机稳定飞行时的飞行状态量和操纵量，在配平的

基准状态下通过给定直升机速度和操纵的小扰动，

利用中间有限差分的数值方法，计算直升机的各个

气动导数和操纵导数，最后根据气动导数和操纵导

数，分析直升机的操纵特性和稳定特性。

图１ 直升机操纵稳定性计算流程

为了验证直升机操纵稳定性分析模型的可信

度，本文以ＵＨ６０Ａ直升机为算例，计算和分析其

平衡、稳定和操纵特性，验证模型的有效性。算例中

ＵＨ６０Ａ参数数据和飞行数据都来自 Ｈｉｌｂｅｒｔ的

ＮＡＳＡ报告
［１１］
，算例详细分析见文献［１２］，本文仅

给出ＵＨ６０Ａ稳定前飞时总距操纵量、俯仰角、空

速稳定性导数和俯仰操纵功效随前飞速度的变化

图（图２～５），通过本文的计算值和ＮＡＳＡ报告的

值比较可以看到，本文建立的直升机操纵稳定性分

析模型是可靠和有效的。

图２ ＵＨ６０Ａ总距操纵量随前飞速度的变化
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图３ ＵＨ６０Ａ俯仰角随前飞速度的变化

图４ ＵＨ６０Ａ空速稳定性导数随前飞速度的变化

图５ ＵＨ６０Ａ俯仰操纵功效随前飞速度的变化

 直升机操纵稳定性优化设计模型

根据已建立的直升机操纵稳定性分析模型，确

定了直升机操纵稳定性的综合评价系统，作为直升

机操纵稳定性优化设计模型的目标，同时确定了优

化模型的约束条件以及设计变量，得到直升机操纵

稳定性优化设计模型的数学表述，从而建立了适合

在总体设计中使用的直升机操纵稳定性优化设计

模型。

 优化目标

直升机操纵稳定性包括的范围很广，评价某一

种直升机的操纵稳定性，必须依据直升机飞行品质

规范，它规定了合格的直升机在飞行中应当如何表

现，以及在飞行品质各方面应当达到的具体技术指

标和要求［１］
。国内直升机的飞行品质大多按文献

［１３］要求进行评定。

考虑到总体设计特点和可实现性，本文的直升

机操纵稳定性是指直升机平台本身悬停和巡航飞

行时的平衡特性、稳定性模态特性和操纵响应特

性，包括直升机悬停和巡航时的机身俯仰角、纵向

和横航向的运动模态以及各个单项的单位阶跃输

入的操纵响应等指标，因而影响直升机操纵稳定性

的因素很多，为了较全面地评价直升机操纵稳定

性，本文采用线性加权求和法来建立直升机操纵稳

定性综合评价系统。

根据国军标［１３］对直升机操纵稳定性的要求和

设计经验可知：直升机纵向悬停振荡模态的频率

犽ｐｈ，长周期模态特征根实部Ｒｅ（犧ｌｐ），横航向悬停振

荡模态特征根实部Ｒｅ（犧ｄｈ），荷兰滚模态特征根实

部Ｒｅ（犧ｄ）、悬停螺旋模态的时间常数犳ｓｈ和巡航螺旋

模态特征根实部Ｒｅ（犧ｓ）对直升机操纵稳定性有着

非常重要的影响，设计时希望它们能够达到较好的

值，同时考虑到直升机悬停和巡航时的机身俯仰角

犖ｈｏｖ和犖ｃｒｕ对直升机的驾驶品质以及性能有着重要

影响，也把它们作为评价直升机操纵稳定性的指标

之一。

通过考虑以上８个操纵稳定性指标，并对它们

进行量纲一处理，然后进行加权求和，建立起了直

升机操纵稳定性指数ＦＱＩ，用来评价直升机的操纵

稳定性，ＦＱＩ越小，则直升机的操纵稳定性越好，本

文以ＦＱＩ为直升机操纵稳定性优化设计模型的优

化目标。对于ＦＱＩ中各个参数权值的选取，一般是

通过如下３方面得到：（１）实际设计经验和设计要

求，（２）各个指标的好坏程度，（３）参数对各个指标

影响的大小。

ＦＱＩ＝牥１
燏犖ｈｏｖ燏

燏犖ｈｏｖ燏０
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 设计约束和设计变量

由于短周期运动模态犧ｓｐ和巡航滚转模态犧ｒ对

一般直升机容易达到规范要求，因此把它作为设计

约束，同时对于反映直升机操纵特性各个操纵响

应，包括悬停时纵向操纵响应 犖１牎，横向操纵响应

５８２第３期 彭名华，等：直升机操纵稳定性优化设计



犞１牎，航向操纵响应犼１牎及总距操纵响应爼ｙｓｓ，巡航时

纵向操纵响应犖１牅、滚转操纵效率牠３０和航向操纵响应

犼１牅，国军标
［１３］规定了其相应的等级范围，本文也把

它们作为设计约束，要求它们达到国军标
［１３］规定

的等级一要求。

本文选择以下１５个总体参数和布局参数作为

设计变量

牀＝｛牜 犲 牉 犓爲 犠 牨牔 牜爴 犲爴 犠爴 牓

爳牎 犖牎 牓牎 爳牤 犖牤｝

分别表示旋翼半径、旋翼实度、旋翼挥舞铰偏置量、

旋翼桨尖速度、旋翼轴前倾角、桨毂中心相对质心

纵向距离；尾桨半径、尾桨实度、尾桨轴斜倾角、主

尾桨间距；平尾面积、平尾安装角，平尾气动中心相

对质心纵向距离；垂尾面积、垂尾安装角。

 直升机操纵稳定性优化设计模型数学表述

根据对优化目标、设计约束和设计变量的分

析，本文建立的直升机操纵稳定性优化设计模型的

数学表述如下

Ｍｉｎｉｍｉｚｅ：ＦＱＩ＝牥１
燏犖ｈｏｖ燏

燏犖ｈｏｖ燏０
＋牥２

燏犖ｃｒｕ燏

燏犖ｃｒｕ燏０
＋

牥３
犽ｐｈ

燏犽ｐｈ燏０
＋牥４

Ｒｅ（犧ｌｐ）

燏Ｒｅ（犧ｌｐ）燏０
＋牥５

Ｒｅ（犧ｄｈ）

燏Ｒｅ（犧ｄｈ）燏０
＋

牥６
Ｒｅ（犧ｄ）

燏Ｒｅ（犧ｄ）燏０
＋牥７

犳ｓｈ

燏犳ｓｈ燏０
＋牥８

Ｒｅ（犧ｓ）

燏Ｒｅ（犧ｓ）燏０

Ｓ．Ｔ：ＧＪＢ（犧ｓｐ）＝１ ＧＪＢ（犧ｒ）＝１

ＧＪＢ（犖１牎）＝１ ＧＪＢ（犞１牎）＝１

ＧＪＢ（犼１牎）＝１ ＧＪＢ（爼ｙｓｓ）＝１

ＧＪＢ（犖１牅）＝１ ＧＪＢ（牠３０）＝１ ＧＪＢ（犼１牅）＝１

其中：牥１～牥８为权系数，∑
８

牏＝１

牥牏＝ １且０≤牥牏≤１；

燏犖ｈｏｖ燏，燏犖ｃｒｕ燏为悬停和巡航时机身俯仰角的绝对

值；０下标的量表示相对应项的样机基准值；ＧＪＢ

（）表示相对应项的国军标等级。

 优化方法

对于本文建立的直升机操纵稳定性优化设计

模型，可以看出它是一个非线性有约束不连续的函

数优化问题，在工程优化设计中，求解这类优化问

题通常有３类优化算法：

（１）经典的数值优化算法

也称邻域搜索算法，它是基于经典极值理论的

一种数值迭代方法，它的基本思想是在设计空间中

从一个初始设计点出发，通过局部搜索，产生一系

列的设计点牨牑（牑＝１，２，３，…），并希望这个点列的

极限牨
就是优化问题的最优点。常用的非线性有

约束数值优化算法有可行方向法、广义既约梯度法

和逐步二次规划法等。数值优化算法能够在初始点

的临域里很快地收敛到局部极值点，且有着可靠的

数学理论基础，保证其收敛性，但其对非凸优化问

题常常无法收敛到全局最优点，且优化过程需要计

算函数的梯度值，对大尺度的优化问题非常耗时。

（２）智能优化算法

相对经典的数值优化算法，近年来出现了一系

列新的智能优化算法，它们通过模拟某些自然现象

和过程，利用独特的智能优化机制，在许多工程优

化问题中有很好的应用。常用的智能优化算法有遗

传算法（ＧＡ）、模拟退火算法（ＳＡ）和人工神经网络

算法等，它们通过引入随机机制，能够跳出局部极

值点，收敛到全局最优点，同时它不需要计算函数

梯度，算法构造直观和自然，但其缺乏可靠的数学

理论基础，不能保证收敛性，且其在最优值局部收

敛速度慢，计算量大。

（３）混合优化算法

由于各种优化算法搜索机制、特点和适用范围

不同，有着不同的优缺点，如经典的数值优化算法

局部收敛快，但容易陷入局部极小，而智能算法能

跳出局部极小，取得全局优化，但其在最优点附近

收敛速度慢，且计算量大，因此出现了各种混合优

化算法，希望通过采取一定的混合策略，混合多种

优化算法，取长补短，从而提高优化精度和效

率［１４］
。常见的混合优化算法把优化过程在进程层

次上分为若干阶段，各个阶段采用不同的优化算法

进行优化，如在工程优化设计中，常常首先采用智

能优化算法进行全局优化，避免局部极小，同时为

了避免在最优点局部时收敛慢，再采用经典数值优

化算法，进行局部加速，降低计算量，提高优化效

率。

本文除了采用经典的数值优化算法和智能优

化算法，还采用了混合优化算法进行优化求解。本

文采用的经典的数值优化算法为逐步二次规划法

（ＳＱＰ），智能优化算法为遗传算法（ＧＡ）；同时本文

提出了先进行ＧＡ全局优化，然后采用ＳＱＰ进行局

部加速优化的混合策略，进行了基于遗传逐步二次

规划法（ＧＡ＋ＳＱＰ）的混合优化算法求解，如图 ６

所示，这样既可以收敛到全局最优，又可以提高优

化效率。

图６ ＧＡ＋ＳＱＰ混合优化算法
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 算例验证

本文以ＵＨ６０Ａ直升机为样机，其设计参数数

据来自文献［１１］。根据平衡特性、稳定性模态特性

和操纵响应特性等指标的重要性不同，对直升机操

纵稳定性指数 ＦＱＩ中各个指标取如下的权系数

：牥牏＝｛００５，０１５，０１５，０２，００５，０２，００５，

０１５｝（牏＝１，２，…，８）。

分别采用经典的数值优化算法即逐步二次规

划法（ＳＱＰ）、智能优化算法即遗传算法（ＧＡ）和基

于遗传逐步二次规划法（ＧＡ＋ＳＱＰ）的混合优化算

法，对ＵＨ６０Ａ操纵稳定性进行了优化设计，结果

如表１所示。

从以上优化结果可以看出，通过优化设计，

ＵＨ６０Ａ的操纵稳定性得到了较大的改善：巡航长

周期模态犧ｌｐ由发散变为收敛，相应的国军标稳定性

等级由等级３变为等级１；悬停螺旋（偏航）模态的

时间常数犳ｓｈ变小了，也即其悬停偏航阻尼变大，相

应的等级由等级３变为等级２；横航向悬停振荡模

态、荷兰滚模态和巡航螺旋模态的稳定性也变得更

好。同时可以看出虽然直升机操纵稳定性得到了改

善，但相应的直升机总质量稍有增加，也就是说为

了改善直升机操纵稳定性常常要付出一定的结构

质量代价，因此在设计时要进行权衡。

直升机的总体参数和布局参数对直升机操纵

稳定性指标的影响各不相同。图７表示ＵＨ６０Ａ旋

翼的参数对其巡航长周期模态的影响，可以看到对

于ＵＨ６０Ａ，在本文给定的参数设计范围内，牜，犲和

犓爲越大，长周期模态越不稳定，牉越大，长周期模

态先趋于稳定，然后趋于不稳定。
表 ﹪┐﹢操纵稳定性优化结果

设计

变量

变量 设计范围 ＵＨ６０Ａ ＳＱＰ ＧＡ ＧＡ＋ＳＱＰ

牜燉ｍ ７０～９０ ８１７７８ ８５７１８ ８５０１６ ８５４８５

犲 ００６～０１２ ００８２１ ００６６８ ００７０５ ００６８７

牉 ００２～０１５ ００４６６ ００４７７ ００５６３ ００６４３

犓爲燉（ｍ·ｓ
－１
） ２００～２３０ ２２１ ２２５３ ２２５６ ２２５８

犠燉（°） ０～６ ３ １４ ２２ ２２

牨牔燉ｍ ０１～０５ ０２２３５ ０１８９３ ０２８５７ ０３２１５

牜爴燉ｍ １０～２２ １６７６４ １８７７８ ２１０６４ ２１１０９

犲爴 ０１２～０２１ ０１８７５ ０１５９１ ０１９４８ ０１９５６

犠爴燉（°） ０～４０ ２０ １２２ ２８８ ２８６

牓燉ｍ ００５～０２５ ００７２１ ０１２４９ ００５４９ ０２１２１

爳牎燉ｍ
２

２０～８０ ４１８０６ ３８７３８ ４９４５６ ５６５７９

犖牎燉（°） －８～８ ０ ６２ １１ ２

牓牎燉ｍ ８５～１０ ９１２３７ ８６４５７ ９９０５４ ９９０１４

爳牤燉ｍ
２

２～６ ３０００８ ２４３６３ ５６４０３ ５６０９８

犖牤燉（°） －６～６ ０ －０３ ３９ ３９

优化

目标

燏犖ｈｏｖ燏燉（°）

燏犖ｃｒｕ燏燉（°）

犽ｐｈ

Ｒｅ（犧ｌｐ）

Ｒｅ（犧ｄｈ）

Ｒｅ（犧ｄ）

犳ｓｈ燉ｓ

Ｒｅ（犧ｓ）

ＦＱＩ

１９ １７１ ０８８ １３９

３９ ３３８ ３２９ ２２４

０３５５２ ０３４４６ ０３４３１ ０３４９７

００９４６ ００４４６ －０００２７ －０００５５

－００２６８ －００３５８ －００３９８ －００５４７

－０３４４９ －０４２１３ －１０３３６ －１０９９９

２２５３ ２０００４ １６６５ １６２７

－００４５１ －００４７６ －００５５４ －００５４

０２ －００１ －０５３２ －０６２５

约束

条件

ＧＪＢ（犧ｓｐ）

ＧＪＢ（犧ｒ）

ＧＪＢ（犖１牎）

ＧＪＢ（犞１牎）

ＧＪＢ（犼１牎）

ＧＪＢ（爼ｙｓｓ）

ＧＪＢ（犖１牅）

ＧＪＢ（牠３０）

ＧＪＢ（犼１牅）

１ １ １ １

１ １ １ １

１ １ １ １

１ １ １ １

１ １ １ １

１ １ １ １

１ １ １ １

１ １ １ １

１ １ １ １

总质量燉ｋｇ ７４３９ ７４５４４ ７５１８４ ７５３４８

分析模型计算次数 ３６８ ５０００ ３６７２
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图７ 旋翼参数对Ｒｅ（犧ｌｐ）的影响

从表１的优化结果中可以看到，通过增大ＵＨ

６０Ａ旋翼挥舞铰外升量牉和旋翼实度犲，其长周期

模态的实部从０．０９４６变为－０．００５５，即从不稳定

变为稳定，符合图７的规律。

对于本文的直升机飞行品质优化模型，经典数值

优化算法ＳＱＰ无法收敛到全局最优点，只能找到局

部极小点，智能优化算法ＧＡ能够跳出局部极小点，

获得更好的优化结果，但由于在全局最优点局部收敛

速度慢，无法收敛到真正的全局最优点，而混合优化

算法ＧＡ＋ＳＱＰ通过局部加速优化，可以收敛到全局

最优点，获得比ＧＡ算法更好的设计点；同时从分析

模型计算的次数可以看出，混合优化算法相对于仅采

用ＧＡ算法也提高了优化效率。

 结 论

本文首次在直升机总体设计中考虑了操纵稳定

性的要求，建立了适合直升机总体设计的直升机操纵

稳定性分析模型，确定了直升机操纵稳定性的综合评

价系统，形成了直升机操纵稳定性优化设计模型，在

分析常用的优化方法的基础上，提出了基于遗传逐步

二次规划法的混合优化算法，并以ＵＨ６０Ａ直升机为

算例，验证直升机操纵稳定性优化方法的可行性和有

效性。通过本文的研究，得到以下结论：

（１）直升机总体参数和布局参数对直升机的操纵

稳定性有着较大的影响，在直升机总体设计中，通过

采用优化设计方法，选择合适的总体参数和布局参

数，可以获得较好的直升机操纵稳定性，但可能导致

直升机的结构质量增加，因此需要综合权衡和优化。

（２）在直升机总体设计中，选择总体参数和布

局参数不仅要考虑操纵稳定性设计要求，还要根据

实际设计情况，通过考虑其他设计要求的约束，缩

小参数的设计范围，从而可以获得满足实际设计要

求的可行设计方案。

（３）对比经典数值优化算法、智能优化算法和

混合优化算法，发现混合优化算法更适合直升机操

纵稳定性优化设计模型的求解。
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［７］ ＦｕｓａｔｏＤ，ＣｅｌｉＲ．Ｄｅｓｉｇｎｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｈｅ
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［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，

２００３，２６（６）：９１８９２７．

［８］ ＳｃｈａｒｌＪ． Ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆａ
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ｅａｒｌｙａｅｒｏｓｐａｃｅｄｅｓｉｇｎ［Ｄ］．Ｇｅｏｒｇｉａ：ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＧｅｏｒｇｉａＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００１．

［９］ ＫｈａｌｉｄＡＳ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｒｏ

ｔｏｒｃｒａｆｔｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉ

ｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｇｅｏｒｇｉａ：Ｓｃｈｏｏｌ

ｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００６．

［１０］陈仁良．直升机飞行动力学数学建模及机动性研究

［Ｄ］．南京：南京航空航天大学航空宇航学院，１９９８．

［１１］ＨｉｌｂｅｒｔＫ Ｂ．Ａ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅＵＨ６０

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ［Ｒ］．ＮＡＳＡＴＭ８５８９０，１９８４．

［１２］彭名华．直升机总体多学科设计优化研究［Ｄ］．南京：

南京航空航天大学航空宇航学院，２００９．

［１３］中国人民解放军总装备部．ＧＪＢ９０２Ａ２００１军用直升

机飞行品质规范［Ｓ］．北京：总装备部军标出版社，

２００１．

［１４］王凌．智能优化算法及其应用［Ｍ］．北京：清华大学出

版社，２００１．
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