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控制分配在平流层飞艇姿态控制中的应用

王　鹏，侯中喜，杨希祥
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对平流层飞艇一般采用多控制机构的特点，将广义逆控制分配方法应用到飞艇姿态控制系统
中，并根据飞艇控制机构特性采用了加权伪逆控制分配算法。飞艇姿态控制仿真结果表明：设计的控制分配

方法可以有效实现多控制机构的协调操纵，对姿态角控制效果良好，避免了单一操纵舵面过早进入饱和状态

的情况；合理调整控制分配权值可减少能量损耗，增强实时性，便于工程实现。
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　　平流层飞艇主要依靠浮力提供升力，能够长
期停留空中的优势使其成为临近空间承载平台的

最佳选择之一，其具有广阔的军事和民用应用前

景，已成为近期各国研究的重点。由于平流层飞

艇体积庞大，一般使用多种控制机构进行飞行控

制，例如对飞艇的姿态控制方法就包括对重心的

调整、浮心的调整、左右发动机推力配平以及气动

舵面的调整等。多种控制机构需要同时协调作

用，对飞行控制系统的设计带来巨大的挑战。

由于现代多操纵面飞行控制系统设计的需

要，自２０世纪９０年代开始多操纵面控制分配技
术得到了广泛的研究，并在某些实际控制系统当

中已经得到了实际应用［１－２］。Ｄｏｍａｎ等利用线性
规划方法研究了具有气动冗余的飞行器控制分配

问题［３］；Ｂｏｌｅｎｄｅｒ等研究了基于线性规划方法的
可重复使用飞行器的控制分配问题［４］；韩放等研

究了采用线性规划的控制分配方法设计基于综合

能量优化的超高空观测平台的姿态控制策略［５］。

基于广义逆原理的控制分配方法具有良好的

动态性能和较强的鲁棒性，同时能有效地降低控

制量的最大值，降低对执行机构的要求，计算简

单，工程实现容易［６］。

１　飞艇非线性动力学模型

为了便于简化分析，在建模时作如下假设：

１）飞艇为刚体，忽略其弹性效应；
２）飞艇具有纵向对称平面，并且重心在对称

平面内；

３）飞艇的体心和浮心重合。
飞艇布局类似于韩国 ＶＩＡ飞艇，如图 １所

示。艇体坐标系原点取在飞艇体心，坐标与飞艇

固连。ｘ轴与艇体的设计轴线平行，且处于艇身
对称平面内；ｙ轴垂直于艇身对称平面指向右方；
ｚ轴在艇身对称平面内，且垂直于 ｘ轴指向下方。
驻空期间，体心与浮心重合，重心在体心之下，沿

艇体各轴的速度分量为 ｕ、ｖ、ｗ，绕艇体各轴角速
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图１　飞艇布局示意图
Ｆｉｇ．１　Ｌａｙｏｕｔｏｆｔｈｅａｉｒｓｈｉｐ

率分量为ｐ、ｑ、ｒ。
作用在飞艇上的力主要包括：流体惯性力、空

气动力、螺旋桨发动机推力、重力和浮力。则艇体

坐标系上质心运动的动力学方程为：

ｍ［（ｕ－ｖｒ＋ｗｑ）－ｘＧ（ｑ
２＋ｒ２）＋ｚＧ（ｐｒ＋ｑ）］＝∑Ｘ

ｍ［（ｖ－ｗｐ＋ｕｒ）＋ｚＧ（ｑｒ－ｐ）＋ｘＧ（ｐｑ＋ｒ）］＝∑Ｙ

ｍ［（ｗ－ｕｑ＋ｖｐ）－ｚＧ（ｐ
２＋ｑ２）＋ｘＧ（ｐｒ－ｑ）］＝∑

{
Ｚ

（１）
绕艇体坐标系各轴转动的动力学方程为：

Ｉｘｐ＋（Ｉｘ－Ｉｙ）ｑｒ－Ｉｘｚ（ｒ＋ｐｑ）－ｍｚＧ（ｖ＋ｒｕ－ｐｗ）＝∑Ｌ

Ｉｙｑ＋（Ｉｘ－Ｉｚ）ｐｒ＋Ｉｘｚ（ｐ
２－ｒ２）＋ｍｚＧ（ｕ＋ｑｗ－ｒｖ）－

ｍｘＧ（ｗ＋ｐｖ－ｑｕ）＝∑Ｍ

Ｉｚｒ＋（Ｉｙ－Ｉｘ）ｐｑ＋Ｉｘｚ（ｑｒ－ｐ）＋ｍｘＧ（ｖ＋ｒｕ－ｐｗ）＝∑













Ｎ

（２）
式（１）和式（２）右端是作用在飞艇上的力和力矩
在艇体坐标系各轴上的分量之和。其中ｘＧ，ｙＧ，ｚＧ
为重心坐标；ｍ为飞艇质量。根据前文假设有：ｙＧ
＝０，惯性矩Ｉｘｙ＝Ｉｙｚ＝０。

２　控制分配方法

所研究的飞艇基本布局如图１所示，其螺旋
桨发动机的配置包括：尾部螺旋桨发动机以及艇

腹两侧的推力矢量螺旋桨发动机，尾翼为“十”字

型布局，尾翼上装有两个升降舵和两个方向舵。

２．１　控制分配方法原理

飞艇的动力学方程可写成如下形式：

ω＝ｆ（ω，Ｐ）＋ｇ（Ｐ，δ） （３）
式中，ω＝（ｐ，ｑ，ｒ）Ｔ表示飞艇的角速度，Ｐ表示影
响角速度的状态量，如：速度、迎角、侧滑角和飞艇

的质量惯性特性等。公式表明飞艇角加速度是飞

艇各种控制机构的影响集合 ｇ（Ｐ，δ）和飞艇流体
惯性力、空气动力、发动机推力、重力和浮力的影

响集合ｆ（ω，Ｐ）作用之和。 ωｄｅｓ是所需要的飞艇

角加速度，则若

ωｄｅｓ－ｆ（ω，Ｐ）＝ｇ（Ｐ，δ） （４）
有解，说明飞艇具有足够的控制能力。

式（４）还说明控制机构产生的力矩是用于修
正需要的角加速度和飞艇的原始角加速度之间的

差。由于控制机构的数目（４种）大于控制参数
（３个角速度），所以必须使用控制分配方法以获
取一个确定解。

假设飞艇的期望控制转矩是 ｖ（ｔ）∈Ｒｋ，操纵
机构偏转量为δ（ｔ）∈Ｒｍ，这里ｍ＞ｋ。

给定ｖ（ｔ），δ（ｔ）使
ｆ（δ（ｔ））＝ｖ（ｔ） （５）

式中，ｆ：Ｒｍ→Ｒｋ是非线性映射函数。将ｆ线性化，
则式（５）变为：

Ｂδ（ｔ）＝ｖ（ｔ） （６）
式中，Ｂ∈Ｒｋ×ｍ是控制效率矩阵。

考虑作动器位置限制和作动器速率限制，

则有：

ｕｍｉｎ≤δ（ｔ）≤ｕｍａｘ

ρｍｉｎ≤δ
·

（ｔ）≤ρ{
ｍａｘ

（７）

由于数字控制系统存在合理的近似时间

微分：

δ
·

（ｔ）＝［δ（ｔ）－δ（ｔ－１）］／Ｔ （８）
式中，Ｔ为采样时间。

综合式（７）、式（８），则单个采样周期内位置
限制可以写为：δ（ｔ）≤δ（ｔ）≤δ（ｔ），其中

δ（ｔ）＝ｍａｘ｛δｍｉｎ，δ（ｔ－Ｔ）－Ｔρｍｉｎ｝

δ（ｔ）＝ｍｉｎ｛δｍａｘ，δ（ｔ－Ｔ）＋Ｔρｍａｘ{ ｝
（９）

则带约束的非线性控制分配问题描述转化为

如式（１０）的标准形式：
ｆ（δ（ｔ））＝ｖ（ｔ）

δ（ｔ）≤δ（ｔ）≤δ（ｔ{ ）
（１０）

即在期望控制转矩ｖ（ｔ）要求下，需要控制分配器
求解得到操纵机构偏转指令量 δ（ｔ），并满足约束
条件。以上问题的解有以下３种情况：①有多组
解，需根据某些性能指标进行优化，寻求最优解；

②只有１组解；③无解 ：需在约束条件下尽可能
使ｆ（δ）逼近ｖ。

目前国内外关于控制分配方法的研究成果具

体可归纳为两大类：基于优化的分配法和非优化

的分配法。基于优化的方法主要包括广义逆法和

基于线性规划的直接几何方法以及基于二次规划

的动态分配法；非优化控制分配方法主要包括直

接几 何 法 和 串 接 链 （ｄａｉｓｙｃｈａｉｎ）控 制 分
配法［６－７］。

·６１·
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２．２　基于加权伪逆法的控制分配算法

考虑到工程实现的可行性并采用相对简单的

求解策略，因此使用广义逆法［８－９］进行优化问题

的求解。广义逆法主要包括伪逆法、最优广义逆

法等。它的基本思想是在控制无约束的情况下，

对期望运动的广义逆求解并对解进行优化。

通常优化问题可采用最小范数法解决，伪逆

法就是取控制量的最小２范数（能量函数）为优
化指标求解的。伪逆法在所有飞行条件下，各个

控制量都参与进行协调控制，可以避免单一操纵

面进行操纵时舵量过早进入饱和的问题。

设代价函数为 Ｊ＝ｕＴｕ，约束条件为 Ｂｕ＝ｖ，
定义标量函数：

Ｈ（ｕ，λ）＝０．５ｕＴｕ＋λＴ（Ｂｕ－ｖ） （１１）
根据求极值的条件，可得出其右逆解：

ｕ＝Ｂｖ＝ＢＴ（ＢＢＴ）－１ｖ （１２）
伪逆符号的表示为：Ａ ＝ＡＴ（ＡＡＴ）－１。

但传统伪逆法求解中，没有考虑各操纵面使

用效率的不同以及各舵面速率和位置饱和的限

制，为此引入加权后的操纵机构控制分配优化

指标：

Ｊ＝Ｗ‖ｕ‖２
２＋λ

Ｔ‖Ｂｕ－ｖ‖２
２ （１３）

式中，Ｗ为对称正定权值矩阵。对 Ｊ求 ｕ和 λ的
偏微分。结合上述伪逆法求解可推导出：

ｕ＝Ｗ－１（ＢＷ－１）ｖ （１４）
从而得到加权伪逆法，其主要目的是在进行

控制分配求解时按照使用侧重点的不同对各控制

执行机构进行加权处理。选择的权值矩阵为对角

正定矩阵，矩阵元素与操纵面控制效率有关。如

果适当减小控制效率低但位置饱和限制小的操纵

面的对应权值，则可以增加其控制分配权限，从而

避免操纵效率高的操纵面控制量过大的问题。

３　仿真结果及分析

以文献［１０］提供的平流层飞艇数据为例。
为实现俯仰机动，可以使用尾部螺旋桨发动机以

及艇腹两侧的推力矢量螺旋桨发动机、尾翼上的

气动舵面三种操纵面进行协调控制。气动舵面的

控制效率与动压密切相关，当动压 Ｑ＜１０Ｐａ时，
气动舵面效率很低，一般不用气动舵面进行姿态

控制；当机上传感器测量到动压 Ｑ≥１０Ｐａ时，气
动舵面参与控制分配。

选取仿真条件如下：平流层飞艇在２０ｋｍ高
处定点悬停，大气密度为００８８９０９９ｋｇ／ｍ３，纵向
平面内的有水平常值风风速为 －２０ｍ／ｓ，分别采
用推力矢量发动机单独控制、常规伪逆控制分配

方法和加权伪逆控制分配方法这三种控制方式，

以１０°俯仰角为控制目标进行数字仿真。
在仿真时为减小控制过程中的能量损耗，适

当增大气动舵面偏转量，减小尾部发动机和推力

矢量发动机的控制量。加权伪逆控制分配权值矩

阵依据各操纵面在俯仰转动方向上的控制效率比

值和期望的偏转量，根据权值大控制量较小的原

则取为：

Ｗ＝
１００

５０








１

依次对应尾部发动机油门控制量、推力矢量发动

机偏转角度和升降舵的控制量。

图２　不同控制分配方法俯仰角控制结果对比
Ｆｉｇ．２　Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｎｔｒｏｌａｌｌｏｃａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｅｓ

图２给出了三种控制方式的俯仰角控制响应
结果，产生的控制力矩都能跟踪指令值，实现１０°
俯仰角的控制目标；加权伪逆控制分配方法响应

最快，单一推力矢量发动机进行控制时响应较慢。

图３和图４给出了控制过程中推力矢量发动
机偏转角度和尾部发动机油门控制量对比。推力

矢量发动机单一控制时偏转量最大，采用加权伪

逆控制分配方法时偏转量最小；而采用加权伪逆

控制分配方法时油门的调整量也较小，可见采用

加权伪逆控制分配可以有效减小能量损耗。

图５给出了两种控制分配方法尾翼升降舵偏
转过程对比，使用常规伪逆控制分配方法时升降

舵最大偏角为１６２°，使用加权伪逆控制分配方
法时升降舵最大偏角为２０°，与适当增大气动舵
面偏转量的期望一致。根据实时动压数据，调整

控制分配算法中升降舵的权重值可以有效调整升

降舵的控制量，减小其他在操纵时能量损耗较大

的控制机构的控制量，从而减小整体的能量损耗。

当动压足够大时可以只用气动舵面进行操纵。

·７１·
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图３　不同控制分配方法推力矢量
螺旋桨发动机偏转角度对比

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｐｒｏｐｅｌｌｅｒｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｆｏｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌａｌｌｏｃａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｅｓ

图４　不同控制分配方法尾部
发动机油门控制量对比

Ｆｉｇ．４　Ｔａｉｌｅｎｇｉｎｅｔｈｒｏｔｔｌｅｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｃｏｎｔｒｏｌａｌｌｏｃａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｅｓ

图５　不同控制分配方法升降舵偏转角度对比
Ｆｉｇ．５　Ｅｌｅｖａｔｏｒｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌ

ａｌｌｏｃａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｅｓ

通过分析仿真结果可知：所使用的控制分配

方法可以有效协调控制飞艇的多种操纵机构，对

飞艇姿态角具有良好的稳定控制效果，动态性能

满足要求；同时采用加权伪逆法后，可以根据各操

纵面的实际控制效率和能耗情况调整控制分配的

权值，降低系统的能耗。

４　结论

将改进后的广义逆控制分配方法应用于飞艇

姿态控制器中可有效协调控制平流层飞艇的多种

操纵机构，提高飞艇控制能力，其姿态控制效果良

好，可以避免单一操纵面控制量过大的问题；通过

合理调整控制分配权值可以降低系统的能耗。这

一控制分配方法实现简单，实时性较好，便于工程

实现。缺点是对控制机构偏转速率等不同约束的

处理还不是很理想。
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