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小型飞翼布局无人机控制律设计与试飞验证
马雯，张宁，马蓉，陈小龙，张奕煊
(中航工业西安飞行自动控制研究所，西安 710065) 
摘要：针对无尾飞翼布局的无人机由于取消了水平尾翼和垂直尾翼，导致纵向、横航向的稳定下降，特别是横航向变为静不安定的问题，设计一种小型飞翼布局无人机全流程飞行控制律。以某型飞翼布局飞机的缩比飞机为控制对象，通过分析该飞机纵向与横航向的气动特性，得出与常规飞机在偏航阻尼力矩系数上存在差异，采用特征结构配置方式，分别对纵向与横航向进行增稳，并在此基础上，加入侧风进行仿真与实际的试飞验证。仿真结果表明：该控制律能够很好地跟踪期望的轨迹，并能有有效地抑制侧风扰动，具有良好的工程应用价值。（摘要务必包含目的、方法、结果、结论4大要素，请参考本刊改写摘要，定稿后重新英译）
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Flight Control law Design and Flight Test for small Flying-wing aircraft
Ma Wen1, Zhang Nin2, Ma Rong3 
(Flight Automatic Control Research Institute, Shanxi Xi’an 710065, China;)
Abstract: Flying-wing has many advantages such as high lift-to-drag ratio, low quality and strong stealth capability. At the sametime, the use of blended wing-body and tailless configuration have poor static stability, unstable heading and lateral coupling, This brings a huge challenge for Flight Control. This paper analysis the aerodynamic characteristics of the Flying-Wing aircraft。Based on the analysis, we use Eigenstructure Assignment for control and stability augmentation system design. And also we design the Flight Control law for the full process base on the scaled Flying-wing aircraft. The simulation results and actual test data show that, it can track a desired trajectory effectively ,inhibit the gust disturbance, has great practical significance. 
Key words: Flying-wing；Eigenstructure Assignment；Control law design
0  引言
飞翼布局是机翼与机身融为一体的新型布局，飞翼布局无人机有气动力效率高、升阻比高、隐身性能好等众多优点[1]，从而受到广泛关注。目前，世界上最先进的隐身飞机都采用了无尾飞翼式布局，例如，美国的B-2，X-47B[2-3]等。但由于取消了水平尾翼和垂直尾翼，导致稳定性下降，舵效降低，特别是横侧向静不稳定度强，耦合严重给控制带来了巨大的挑战[4]。基于此，笔者以某型飞翼布局飞机的缩比飞机作为控制对象，进行了全流程飞行控制律的设计，并进行了仿真与试飞验证，试验结果表明该控制律很好地解决了飞翼布局飞机航向静不安定，操纵困难的问题。能够很好地跟踪期望的轨迹，并能有效地抑制侧风扰动，具有良好的工程应用价值。
1  飞翼飞机气动特性分析
飞翼飞机从气动外形上看，翼身融合，整体上飞机是一个升力面，高度符合全升力飞行器(all lifting vehicle)的概念，即飞行器上所有的水平安装部件都能够在全包线内成比例地提供升力，同时，取消了垂直立尾，因此，其纵向与横航向的气动特性和常规飞机必然存在着差异，研究其独特的气动性能，是进一步设计飞行控制系统的必要准备。

1.1  纵向气动特性分析

俯仰特性主要表现在迎角俯仰力矩系数和俯仰阻尼系数上，由于没有平尾，气流下洗对飞机影响很小，笔者忽略了洗流时差效应。

1.1.1  升阻特性
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图1  升阻比随迎角变化曲线

由上图的升力/阻力特性分析可以看出，飞机具有良好的升力、阻力特性，升力系数较大，而升阻比高（A300 的最大升阻比在18左右），这个特性很有利于飞机满足的大航程-载荷设计要求。

1.1.2  纵向静稳定性
飞翼布局的纵向静稳定性与常规布局飞机相同，当翼型确定后主要取决于重心和焦点的位置。原则上说重心位置只要足够靠前, 飞翼飞机总能配置成纵向静稳定的飞机。
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式中： 
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为重心位置，
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x

为焦点位置，
[image: image5.wmf]a

为迎角，
[image: image6.wmf]CL

为升力系数。
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图2  俯仰力矩系数随迎角变化曲线
由上图可以看出，该飞机的俯仰力矩曲线在马赫数0.2，
[image: image8.wmf]a

<12°时曲线斜率为负值,马赫数在0.2与0.7之间，
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<10°时，其斜率为负值，马赫数为0.8，
[image: image10.wmf]a

<8°时，其斜率为负值。这说明，飞机在上述状态下纵向是静稳定的，其余状态为静不稳定。
可以看出，随着迎角的增大飞机的俯仰力矩特性由线性变为了非线性，同时，飞机由纵向静稳定变为纵向静不稳定。随着速度的增大，非线性特性和静不稳定出现的迎角值减小，这样会给纵向稳定和控制造成困难。需要设计增稳系统来提供飞机的稳定性，并建议使用迎角限制器将飞机的迎角控制在安全范围以下，以保证飞机获得良好的性能，同时保证飞机安全。

1.1.3  纵向阻尼特性

常规布局飞机的俯仰阻尼力矩主要由机翼、机身、平尾产生，其中平尾的贡献最大。而飞翼飞机因为没有平尾，俯仰阻尼力矩会变得很小。下图3为俯仰阻尼力矩的变化曲线：
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图3  各个马赫数下俯仰阻尼力矩系数随迎角变化曲线
从俯仰阻尼力矩系数的数值上来看，俯仰阻尼力矩系数的绝对值比常规布局飞机小得多。低马赫数下的俯仰阻尼力矩较小，而高马赫数俯仰阻尼力矩较大。

1.2  横航向气动特性分析

1.2.1  横向静稳定性

飞机由侧滑产生的滚转力矩取决于机翼上反角、机翼后掠角、机翼和机身的相对位置以及垂直尾翼等因素。常规飞机的横向静稳定性主要来源于翼身组合体和垂尾, 且二者的贡献相当; 飞翼布局飞机取消了垂尾, 将导致横向静稳定度降低。
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图4  横向静稳定导数随迎角变化

由图4可知，该飞机的横向静稳定导数
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在14度迎角以内正迎角对应的值小于0，负迎角对应值大于0，横向为静安定的；在迎角大于14度后，
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变为正值，横向变为静不安定。同时可以看到
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的最大值在0.004左右，同常规布局飞机相比要小。

1.2.2  航向静稳定性

垂尾是提供常规布局飞机航向静稳定力矩的最主要部件。飞翼布局飞机由于完全取消了垂尾, 机身的航向静不稳定性更加明显。
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图5  航向静稳定导数随迎角变化

由图5可知，航向静稳定性导数
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比常规布局飞机要小得多，且
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该飞机为航向静不安定。为了使得飞翼布局飞机具有较好的航向稳定性，很多飞机都设计有类似垂直安定面的装置，例如YB-49 的背鳍和小垂尾、B2起降时张开的主起落架舱门、暗星在起飞着陆时用的腹鳍等。

1.2.3  阻尼特性
飞翼布局和其它布局飞机阻尼特性对比如表1
表1  阻尼对比表

	请补充栏目名称
	Boeing747[5]
	NAVION
	飞翼

	偏航阻尼
	-0.274
	-0.125
	-0.0014

	滚转阻尼
	-0.33
	-0.410
	-0.4

	偏航交叉导数
	0.0407
	-0.0575
	-0.024

	滚转交叉导数
	0.304
	0.107
	-0.0035


由上表可知，飞机的滚转阻尼力矩系数绝对值和常规布局飞机的滚转阻尼系数量级基本相当；但偏航阻尼力矩系数比常规飞机的小很多，与滚转交叉导数为一个数量级，比偏航交叉导数还要小。

2  飞翼布局飞机控制律设计

由上述分析可知，该飞机由于取消了水平尾翼和垂直尾翼，导致纵向，横航向的稳定下降，特别是横航向变为静不安定，且荷兰滚模态已经退化为一组实根，原本的模态特性不清晰，横航向耦合严重，因此需要单独设计增稳系统来解决上述问题[6]。笔者采用特征结构配置方式进行增稳系统的设计。
2.1  特征结构配置
考虑线性、时不变、连续系统,其状态方程为：
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其中, 
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,且[A B]能控。全输出反馈控制的基本原理方框图如下： 
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图6  输出反馈控制原理框图（课本内容，建议删除）
输出反馈控制律为：
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则得闭环系统为：
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设
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，对应的特征向量为
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该问题转化为寻找一个m×n反馈阵置，使得矩阵
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 (即矩阵
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)有期望的特征值和特征向量[7]。

2.2  纵向控制律设计

2.2.1  增稳控制律设计
纵向的小扰动方程为：
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式中：状态量
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一般的，传统的纵向控制增稳控制律设计是将俯仰速率、迎角、法向过载作为反馈的系统，我们在设计时仅考虑短周期模态，所以可将选取的特征向量简化为：
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选择希望的闭环特征值为：
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选择希望的闭环特征值为：
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其中：1-主要运动，
[image: image40.wmf]´

-自由的，0-无关运动。计算得到的反馈阵K(具体计算方法见文献[8])为：

[image: image41.wmf][

]

-3.0578    0.8755    2.2557

K=


增稳控制结构如下图所示：
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图7  纵向控制增稳控制律结构图（请作者在文中引用图7）
2.2.2  俯仰角保持与控制
在飞机起飞与着陆滑跑时进行俯仰角控制，在巡航段作为高度控制的内回路。俯仰角保持与控制模态采用比例控制，引入俯仰速率反馈用于增强阻尼，滚转角用于补偿飞机倾斜时姿态的变化。GAMAFUN模块为：
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在巡航段的转弯过程
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, 其余
[image: image45.wmf]VgamaGAMA
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。俯仰角保持与控制结构如下图所示：
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图8  俯仰角保持控制回路结构图

2.2.3  高度保持与控制
巡航和下降段需进行高度保持与控制，采用比例加积分加微分的控制结构进行高度保持控制律设计，引入垂直速度信号作为高度的微分信号，用于增强系统阻尼。高度保持与控制结构如图9所示：
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图9  高度保持控制回路结构图

2.2.4  垂直速度保持与控制
飞机在着陆拉平段拟进行垂直速度保持与控制，垂直速度保持与控制以俯仰角控制作为内回路，采用比例加积分控制构型，控制结构如图10所示:
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图10  垂直速度保持与控制回路结构图

2.3  横航向控制律设计

2.3.1  增稳控制律设计
横侧向的小扰动方程为：
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其中：状态量
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选择希望的闭环特征值为：

[image: image53.wmf][

]

30.130.140.01

d

ii

l

=-+----


期望的特征向量为：
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其中：1-主要运动，
[image: image55.wmf]´

-自由的，0-无关运动。计算得到的反馈阵K为：
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控制增稳之后新系统的特征值和特征向量：
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可以看出新系统的特征值配置到了我们指定的位置。特征向量之间也基本实现了解耦。
采用特征结构配置方式实现了特征向量之间的解耦，但并没有实现输入输出的解耦。在不改变特征结构，即不改变模态特性的情况下，考虑输入端的解耦。希望设计解耦矩阵T，使副翼与方向舵之间实现解耦，即使得副翼的操纵对应滚转角速率，而方向舵对应偏航角速率。
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其中BB为B阵中的中间两行(即对应滚转角速率和偏航角速率)。
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图11  横航向控制增稳控制律结构图（请作者在文中引用图11）
2.3.2  倾斜姿态保持与控制
倾斜角保持与控制作为横航向控制律的内回路，在起飞滑跑段，起飞爬升段和巡航飞行中飞机处于内插航段时使用。倾斜角保持与控制模态主要采用比例加积分的控制方式，引入倾斜角速率来增加横向的阻尼。倾斜角保持与控制结构如下图所示：
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图12  倾斜角保持与控制结构图

2.3.3  区域导航
导航模态以滚转角控制为内回路实现航路保持。本文中的导航模态主要控制侧偏距，采用比例加积分的控制方式，引入速度作为阻尼项。区域导航模态结构如下图所示：

[image: image62.emf]RUD

滚转控

制回路

AIL

Delta_Y

Ver

KY

KV

1

S

KI_Y


图13  导航回路控制框图

2.3.4  抗偏流机动
抗偏流机动模态在着陆接地前1.5m高度时起用，其主要作用是在侧风着陆的情况下纠正偏航角，以使接地时机头对准跑道。抗偏流机动控制结构如下图所示：
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图14  抗偏流机动控制框图

2.3.5  滑跑纠偏
滑跑纠偏模态在起飞滑跑段，起飞拉起段，着陆滑跑段时启用，使得飞机能沿既定的方向和轨迹向前滑行。

滑跑纠偏模态在地面滑跑时使用，滑跑纠偏以方向舵和前轮转向作为控制机构，将航向偏差和侧偏距综合后分别送入方向舵和前轮转向，达到同时纠正航向和侧偏的效果。滑跑纠偏模态结构如下图所示：

FUNPSI实现以下逻辑：
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图15  滑跑纠偏回路控制结构图

3  仿真与试飞验证
3.1  飞行控制系统设计
飞行控制系统是无人机的主要组成部分[9], 它担负着数据采集、控制律计算、航线控制、任务管理等重要飞行任务。本文中的飞行控制系统主要由地面系统和记载系统两部分组成如下图所示：
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图16  飞行控制系统结构图（建议删除）
该飞行控制系统以一体化飞控计算机为核心，与接收机、舵机、大气数据传感器、发动机控制器（ECU）及起落架系统连接。接收机接收遥控器指令信号，包括各通道控制信号、手自切换信号等，发送给飞控计算机进行逻辑判断与控制解算。飞控计算机为飞机导航、控制、通讯的中心，完成相关导航参数、制导与控制算法的解算，将解算出的控制指令驱动舵机运动。飞控计算机与地面控制站双向数据通讯，将采集到的飞机信息发送给地面监控站，并接收地面站发送来的指令信息和GPS基站信息。地面监控站用于接收飞控计算机送来的传感器信息并进行显示，实现对飞机状态的监视，同时将飞行指令与GPS基站信息上传。

3.2  仿真结果与分析
笔者采用StateFlow工具箱进行自主飞行控制逻辑的设计、仿真和验证，并将其通过Rtwin工具自动生成可执行二进制代码，加载至机载软件中执行。基本的飞行过程如下图：
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图17  飞行控制逻辑

从起飞到着陆全过程定义为4个阶段:自主起飞、空中巡航、自主着陆、复飞，巡航与复飞阶段可以进入空域保护阶段。整个过程按如图18。
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图18  飞行路线示意图

选取初始状态高度1000m，巡航速度45m/s进行仿真。在无扰动情况下，全流程仿真结果如下图：
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图19  正常状态仿真结果（请补充各分图的图序和图题）
上图中，虚线为指令曲线，实线为飞行曲线。从仿真结果可以看到，该控制方法可以很好地跟踪给定指令，完成较为精确的航迹跟踪，着陆平稳，达到预期效果。
仿真过程中，在40-50s时加入4m/s的侧风，仿真结果如下图：
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图20  加入侧风后仿真结果（此图编号错误，请作者在修回稿中将文中的编号及图中编号进行重新编辑）（请补充各分图的图序和图题）
由上图可以看出，加入侧风后会出现震荡现象，但可快速恢复，有较强的抗侧风能力。
对整个飞行过程进行2500次的蒙特卡洛拉偏仿真。其中动导数拉偏80%，静导数拉偏50%，没有出现发散或复飞现象，下图为2500组着陆点分布情况：
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图21  蒙特卡洛拉偏着陆散布
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图22  拉偏后的仿真曲线（请补充各分图的图序和图题）
由图22可以看到：在大幅度拉偏试验中，没有出现发散或者复飞状态，并且依然能够很好地跟踪给定指令，说明该控制方式有较强的鲁棒性。
3.3  试飞结果与分析
在367m场高，45m/s的巡航速度完成从自主起飞，爬升，巡航，下降，自主着陆全流程飞行。飞行结果如下图：
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图23  实际试飞场景（请补充各分图的图序和图题）
[image: image75.emf]700 800 900 1000 1100

-50

0

50

BANK

700 800 900 1000 1100

-50

0

50

ROR

700 800 900 1000 1100

-20

0

20

PIT

700 800 900 1000 1100

-20

0

20

ROP

700 800 900 1000 1100

-200

0

200

YAW

700 800 900 1000 1100

-50

0

50

ROY

700 800 900 1000 1100

0

50

100

H

700 800 900 1000 1100

-5

0

5

AOS


图24  实际试飞曲线（请补充各分图的图序和图题）（插图中横、纵坐标的标目是物理量时，标目均应采用“量符号/单位符号”，如“m/kg”，标目应与坐标轴平行并居中，请作者补充该图中横、纵坐标的标目）
由图24可以看到：该方法响应速度快，能够很好的跟踪期望的轨迹，并能有有效地抑制侧风扰动，具有良好的工程应用价值。
4  结束语

笔者以某型飞翼布局飞机的缩比飞机为控制对象，分析了飞翼布局飞机的气动特性，采用特征结构配置方法进行了增稳回路的设计，在此基础上进行全流程飞行控制律的设计。在matlab/simulink环境下进行了抗侧风与蒙特卡洛拉偏仿真，并进行了实际的试飞试验，顺利完成了自主起飞、巡航、自主着陆全流程飞行控制。仿真与试飞结果表明，该方法很好地解决了飞翼布局飞机横航向不稳定及舵效低等问题，其跟踪精度高，抗侧风扰动能力强，具有很好的工程应用前景。
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