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摘要:针对基于L1自适应控制的超低空空投纵向控制器,利用基于参数空间寻优(parameter space investigation,
PSI)的多准则优化方法,以空投任务性能等级为指标,对L1自适应控制器中状态估计器短周期阻尼比、自然频率以及低

通滤波器带宽这3个参数进行优化,通过两次迭代,最终求得合适的Pareto最优解以完成参数优化的过程. 仿真验证了参
数寻优过程的有效性和适用性,证明了经参数优化后,超低空空投任务性能等级由“适度”改善至“期望”, L1控制器的

动态性能和鲁棒性能提升显著,可有效保证运输机的安全性和空投任务的顺利完成.
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Abstract: Aiming at the ultra-low-altitude airdrop longitudinal controller based on the L1 adaptive control, by utilizing
the multi-criterion optimization method based on the parameter space investigation (PSI), taking the airdrop task perfor-
mance grade as an index, the three parameters, including the state predictor short period damping ratio, the state predictor
short period natural frequency and the low pass filter bandwidth, of an L1 controller are optimized in this paper. Finally,
the proper Pareto optimal solution is determined through twice iterations to complete the optimization process. Through
the simulation results, the validity and applicability of the optimization process is verified and the ultra-low-altitude airdrop
task grade is improved into expectation from moderation through the optimization process. The transient performance
and the robustness margins of the L1 adaptive controller are significantly improved which can ensure the security of the
transport aircraft effectively and the completion of the airdrop mission successfully.
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1 引引引言言言

超低空空投,指利用降落伞等动力减速器在距地
约3∼10 m高度从大型运输机上将重型武器装备、弹
药、货物等空投至指定区域.超低空空投面临的是一
个强耦合、强非线性、且外界扰动大的不确定控制系

统,因此需要针对超低空空投纵向控制问题设计具有
强鲁棒性的控制器,来提升飞机空投能力[1–3].
自适应控制是一种极具潜力的飞行控制方法[4–6],

但是快速自适应或者高增益控制可能会导致高频抖

动,从而激发未建模动态,影响控制效果[7]. 2006年
Cao等[8]提出了L1自适应控制方法,其基本原理是: 引
入了一个低通滤波器来达到从控制信号中削弱未知

高频干扰带来的影响,同时保证跟踪误差渐进趋于
零[9]. L1自适应能很好的解决空投过程中复杂的控制

问题[10–11],同时对自适应控制中存在的高频抖动及由
其引起的未建模动态具有较好的抑制作用,保证了系
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统的瞬时性能和稳态跟踪效果.

超低空空投过程中,飞机处于低空低速的飞行状
态,并受重型货物移动、飞机重量和重心变化、地面效
应等多种因素影响,易发生安全事故,因此在进行超
低空空投控制器设计时,最大的挑战就是如何设计合
适的控制器参数来同时保证载机的安全性和良好的

任务性能,但超低空空投指标体系和飞行品质对空投
过程的约束条件复杂,且需要达到的性能指标目标不
唯一,属于较为复杂的多指标优化问题,需要最终在
多维控制参数空间寻得的最优解应在满足各个边界

条件的基础上,最小化控制器性能指标与各个期望指
标之间的差距. 在求解时需要进行大量重复迭代的仿
真,并需要分析计算多项任务性能指标和飞行品质要
求,并且具有较大的任务复杂度,由于参数众多且非
连续,很难采用梯度优化算法解算.随机参数算法在
处理此类问题时被证明是极为有效的[12–13],其中,参
数空间寻优(parameter space investigation, PSI)方法,
够解决性能指标空间的高维度问题,通过使用伪随机
采样,降低了运算的复杂程度和成本[14–15],同时其作
为一种非梯度优化算法[16],在解决诸如L1自适应控制

器这样具有大量微分计算的参数优化问题时,更加便
捷,且相比于梯度优化算法,更容易寻得全局最优,而
不会囿于局部最优,适合对L1控制器的重要设计参数

进行参数优化提升L1自适应控制器动态过程品质和

鲁棒性,以达到空投纵向指标体系设计要求并实现更
优的任务性能.

本文针对基于L1自适应控制的超低空空投纵向控

制器,利用基于PSI的多准则优化方法,对L1自适应控

制器中状态估计器短周期阻尼比、自然频率以及低通

滤波器带宽这3个参数进行优化,解决提升L1自适应

控制器性能的参数优化问题,同时将PSI方法与遗传
算法进行对比,验证算法的优良性能.

2 超超超低低低空空空空空空投投投纵纵纵向向向数数数学学学模模模型型型

2.1 空空空投投投数数数学学学模模模型型型

根据文献[10],空投纵向数学模型可化为如下非
线性系统形式:ẋ = f(x) +G(x)U,

y = H(x).
(1)

系统状态变量为x = [V α q θ]T,输入为u(t) =

[δe δp]
T, V, α, q, θ, δe, δp分别为载机空速、迎角、俯

仰角速度、俯仰角、升降舵、油门.

在货物解锁前,载机处于定高平飞的状态,满足线
性化的条件,在货物解锁后,货物的移动、投放、地面
效应等带来的影响,将在线性化方程中加入f(t, x(t))

的未知非线性修正项,将其按照匹配性分解可得线性
化后的方程为


ẋ(t) = Ax(t)+Bm[ωu(t)+f1(t, x(t))]+

Bumf2(t, x(t)),

y(t) = CTx(t),

(2)

其中: x = [∆V ∆α ∆q ∆θ]T,u(t) = [∆δe ∆δT]
T,

x0 = x(0) = 0, y(t) = [∆V ∆θ]T, ω为飞机舵面实
际输出效率的折算系数, Bmf1(t, x(t))代表了系统的

匹配不确定部分, Bumf2(t, x(t))代表了系统的非匹

配不确定部分; Bm, Bum是常值矩阵,满足BT
mBum

= 0和rank[Bm Bum] = n,且有[
f1(t, x)

f2(t, x)

]
= [Bm Bum]

−1f(t, x). (3)

3 L1自自自适适适应应应控控控制制制器器器及及及优优优化化化问问问题题题的的的建建建立立立

3.1 L1自自自适适适应应应控控控制制制器器器

待优化的L1自适应控制器包含两个回路: 外回路
采用PID控制器实现对高度指令的跟踪;内回路实现
对期望姿态角和速度的稳定控制和跟踪,包含两个部
分: 一部分是针对系统线性部分的基于极点配置的状
态反馈控制器,另一部分是针对非线性部分的L1自适

应姿态保持控制器.

控制信号u(t) = um + uad,其中: um(t) = −KT
m

x(t)是针对线性部分的控制信号,其有状态反馈控制
器产生, uad = kD(s)η̂(s)是L1自适应补偿控制信号.
Km ∈ R2×2由极点配置的方法获得,使得Am = A

−BmK
T
m为霍尔维茨矩阵,这里需要明确的是只针对

短周期模态进行极点配置,因此线性化后的状态方程,
只选择代表短周期的两个状态量即α和q,因此相应的
矩阵的维数都会发生变化. 原系统状态方程可写为

ẋ(t) =

Amx(t)+Bm(ω(t)uad+θ1(t) ∥x(t)∥∞ +

σ1(t)) +Bum(θ2(t) ∥x(t)∥∞ + σ2(t)),

y(t) = CTx(t),

(4)

其中: θ1(t) ∈ Rm, σ1(t) ∈ Rm是未知时变参数,代
表系统不确定性的匹配部分; θ2(t) ∈ Rn−m, σ2(t) ∈
Rn−m也为未知时变参数,代表系统不确定性的非匹
配部分.

L1自适应控制器结构由状态估计器、参数自适应

律和带有低通滤波器的控制律3部分组成.

同文献[10],对于系统方程,状态估计器为

˙̂x(t) = Amx̂(t) +Bm(ω̂(t)u+

θ̂1(t) ∥x(t)∥L∞
+ σ̂1(t))+,

Bum(θ̂2(t) ∥x(t)∥L∞
+ σ̂2(t)),

ŷ(t) = CTx̂(t), x̂(0) = x0,

(5)
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式中x̂(t), ŷ(t), ω̂(t), θ̂i(t), σ̂i(t)表示对应参数的估计

值,状态估计器与系统结构相同,只是用参数估计值
代替未知参数.

自适应律为

˙̂ω(t) = ΓProj(ω̂(t),−(x̃T(t)PBm)
TuT(t)),

ω̂(0) = ω̂0,
˙̂
θ1(t) = ΓProj(θ̂1(t),−(x̃T(t)PBm)

T ∥xt(t)∥∞),

θ̂1(0) = θ̂10,
˙̂σ1(t) = ΓProj(σ̂1(t),−

(
x̃T(t)PBm

)T
),

σ̂1(0) = σ̂10,
˙̂
θ2(t) = ΓProj(θ̂2(t),−(x̃T(t)PBum)

T ∥xt(t)∥∞),

θ̂2(0) = θ̂20,
˙̂σ2(t) = ΓProj(σ̂2(t),−

(
x̃T(t)PBum

)T
),

σ̂1(0) = σ̂10,
(6)

其中: x̃ , x̂− x, Γ ∈ R+为自适应增益, PT=P > 0

是等式AT
mP + PAm = −Q, Q > 0的解阵, Proj(·)

为投影算子[17],保证了参数估计值的有界性.

控制律为

uad = −KD(s)η̂(s), (7)

其中: K是滤波器反馈增益, η̂(s)是η̂(t)的Laplace变
换.低通滤波器的表达式为

Cf(s) , ωKD(s)[I +KD(s)]−1, (8)

需选取适当的K∈R2×2和严格对角占优矩阵D(s)使得

Cf(s)严格对角占优且稳定,且其低通滤波增益Cf(0)

= I ,则滤波器又可以写作

Cf(s) = ωK(sI + ωK)−1. (9)

控制器性能分析见参考文献[10].

3.2 优优优化化化问问问题题题的的的各各各类类类约约约束束束条条条件件件

假设要对一个问题的r个设计参数x1, · · · , xr进行

优化, x = (x1, · · · , xr)是r维参数空间的向量. 那么
对一个具有实际工程应用背景的参数优化问题所具

有的各类约束条件是笔者首先需要考虑的.

3.2.1 待待待设设设计计计参参参数数数

待设计参数(design variable, DV),即待优化参数,
用xj表示,其有上、下界,可表示为 x∗

j 6 xj 6 x∗∗
j ,

j = 1, · · · , r.

对超低空空投L1自适应控制器的参数进行优化的

目的是提升空投任务性能,同时保证载机的安全性,
故选取L1自适应控制器中状态估计器短周期模态的

阻尼比ζd和自然频率ωd作为待设计参数变量,这两项
参数可以影响载机响应的快慢. 第3个设计参数选择
与匹配不确定性相连的低通滤波器的带宽ω,其可以
调节控制回路的响应延迟.

DV1: 状态估计器短周期阻尼比ζd(无量纲);

DV2: 状态估计器短周期自然频率ωd(rad/s);

DV3: 低通滤波器的带宽ω(rad/s).

3.2.2 性性性能能能指指指标标标

性能指标(criteria)是指待优化问题的各项约束条
件,比如效率、成本等,记为Φv(x)(v = 1, · · · , k),其
可以有先验值.这里本文目标是选取合适的参数x使

得Φv(x)取得最小值.为避免性能指标的取值不合理,
定义性能指标约束Φv(x) 6 Φ∗∗

v (v = 1, · · · , k), Φ∗∗
v

是可被接受的最差值,即性能指标的最大取值.

超低空重装空投任务性能评估,主要指依据给定
的评估项目与指标范围,通过分析飞机在空投过程中
飞行高度、速度、迎角、法向过载以及俯仰角等飞行

状态的安全范围,对超低空重装空投的“任务性能”
与“安全性能”进行综合评判,这些指标范围正是确
定性能指标约束的依据. 在确保任务安全的情况下,
某型运输机执行超低空空投任务时纵向各飞行状态

的任务性能指标范围如表1所示[18].

表1中: H0为载机的初始飞行高度, ∆H为高度

的允许变化范围; Vs为失速限制速度, Vge为起落架

触地速度限制; lc表示主起落架距离尾舱距离;
arcsin(H /lc)为避免载机尾端触地的俯仰角限制,同
时为满足驾驶员操纵视线要求,俯仰角最大值满足
θmax 6 13◦; αc为失速迎角限制.表1确定了各指标的
上、下限,即空投任务各指标的允许边界.

表 1 超低空空投任务性能指标(允许边界)
Table 1 Criteria of ultra-low-altitude airdrop task (allowable boundary)

评估项目 高度/m 速度/(m · s−1) 俯仰角/(◦) 迎角/(◦) 法向过载/g

初值范围 5 < H0 < 10 1.2 Vs < V < Vge [1.5, 3] [1.5, 3] ≈ 1

变化范围 ∆H < H0
θmax <

min(arcsin(H/lc), 13)
α 6 αc 0.5 < nz < 3
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根据文献[18]提出的基于C–H评估准则[19]建立的

任务性能等级划分,可将载机任务性能划分为“期
望”、“适度”、“安全”3个等级. 表2[18]列出了俯仰

角、迎角和法向过载的计算公式,根据公式可计算出

该型运输机执行超低空空投任务时,纵向飞行状态应
满足的任务性能指标要求和等级划分. 表中下脚
标“+”、“−”表示状态量相对初始时刻的增大或减
小.

表 2 各等级性能指标范围
Table 2 Criteria range of each grade

评估项目 期 望 适 度 安 全

俯仰角
∆θmax+ ∈ (0, 0.37(θmax − θp)],
∆θmax− ∈ (−0.37θp, 0]

∆θmax+ ∈ (0.37(θmax − θp),
0.69(θmax − θp)],

∆θmax− ∈ (−0.69θp,−0.37θp]

[0.05 0.95θmax]

迎角
∆αmax+ ∈ (0, 0.37(αmax − αp)],
∆αmax− ∈ (−0.37αp, 0]

∆αmax+ ∈ (0.37(αmax − αp),
0.69(αmax − αp)],

∆αmax− ∈ (−0.69αp,−0.37αp]

[0.05 0.95αcr]

过载
nz ∈ [0.63 + 0.37nzmin ,

0.63 + 0.37nzmax ]

nz ∈ [0.31 + 0.69nzmin ,
0.31 + 0.69nzmax ]

[
19nzmin + nzmax

20
,
nzmin + 19nzmax

20
]

期望: 执行超低空空投任务最安全可靠.

适度:执行超低空空投任务的载机安全裕度有所
降低.

安全: 人机闭环响应任务性能特性较差,仅能保证
载机基本安全.

表2中: θp和αp分别表示俯仰角和迎角的初始配

平值.根据表中各等级任务指标,可以得出12个性能
指标约束如下:

① C1 = | max
t∈[t0,tf ]

α(t)− α0|.

② C2 = | min
t∈[t0,tf ]

α(t)− α0|.

式中: t0, tf分别表示空投起始和结束时刻, C1,
C2分别表示空投过程中迎角最大值和最小值与初始

配平迎角的差值的绝对值,二者共同描述了迎角的安
全边界约束. 定义两个性能指标约束来描述迎角的波
动幅度,是因为在表2的任务性能等级划分中,对应各
等级迎角变化量的取值范围有上、下界,而在PSI方法
中,调参的目的是使指标函数的值尽可能取到极小值,
因此需要对迎角波动的上界和下界分开描述.

③ C3 = | max
t∈[t0,tf ]

nz(t)− nz0|.

④ C4 = | min
t∈[t0,tf ]

nz(t)− nz0|.

C3, C4描述了法向过载的波动幅度.

⑤ C5 = | max
t∈[t0,tf ]

θ(t)− θ0|.

⑥ C6 = | min
t∈[t0,tf ]

θ(t)− θ0|.

C5, C6描述了俯仰角的安全边界约束.

⑦ C7 = max(|V (t)− V |).
C7表示飞行速度的安全边界约束.

⑧ C8 = max(|H(t)−H0|).

C8表示飞行高度的安全边界约束.

⑨ C9 =
w tf

t0
|H(t)−H0|dt.

C9表示飞行高度变化量的L1范数,反映了载机纵
向航迹的稳定性,一定程度上体现了超低空空投纵向
控制器的动态过程品质和鲁棒性.

⑩ C10 =
w tf

t0
|nz(t)− nz0|dt.

C10表示法向过载变化量的L1范数.

C11 =
w tf

t0
|α(t)− α0|dt.

C11表示迎角变化量的L1范数,反映在空投过程
中迎角的波动情况.

C12 =
w tf

t0
|V (t)− V0| dt.

C12表示飞行速度变化量的L1范数,表征了飞行
速度的稳定性.

有了约束条件的限制,接下来要做的就是寻找可
行解集D,即满足所有约束条件的值的集合,这里定
义:① Pareto最优解: 对于可行解集D中一点α0 ∈ D,
如果不存在一点α ∈ D使得对所有v = 1, · · · , k, Φ
(α) < Φ(α0),则称α0为Pareto最优解. 可行解集中

所有满足条件的α0的集合P成为Pareto最优解集.
“虚假”性能指标约束(pseudo criteria): 不用于

寻求② Pareto最优解集,只是用于寻求可行解集D,这
样的性能指标约束就称为“虚假”性能指标约束. 换
句话说也就是我们在形成Pareto最优解集时,最需考
虑的是超低空空投最重要的一些性能指标的值,比如
高度,只在这些指标之间进行Pareto寻优. 因此,本文
中C3, C4, C7, C10, C12被界定为“虚假”性能指标

约束.

在实际的工程应用中,最合适的解几乎都属于
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Pareto最优解集,因此寻求Pareto最优解集P是优化问

题的核心.

3.3 优优优化化化问问问题题题的的的建建建立立立

3.3.1 PSI的的的运运运行行行流流流程程程
步步步骤骤骤 1 编辑测试表.

首先产生N个满足待设计参数上、下界参数向量

x1, · · · ,xN ,带入空投及控制器仿真中解算每个向量
对应所有的性能指标的值Φv(x

i)(i = 1, · · · , N, v =

1, · · · , k),将每个性能指标的N个值按从小到大的顺

序排列,这样即可组成一个N × k的测试表.

步步步骤骤骤 2 性能指标约束值选取.

设计者每次选定一项性能指标的约束值Φ∗∗
v ,每次

经筛选后符合约束条件的部分将重组成新的测试表,
以此类推完成约束值的设定.

步步步骤骤骤 3 形成可行解集D.

以第1个性能指标Φ1(x)为例,考虑相对应的测试
表,所选取的指标约束值为Φ∗∗

1 ,在对应序列中有

Φ1(x
i1) 6 · · · 6 Φ1(x

iC1
) 6 Φ∗∗

1 ,其中xiC1
为满足约

束值的最后一个向量. 接下来在剩下参数向量组成的
测试表中对Φ2(x)进行筛选,方法同Φ1(x),以此类推

完成其他指标的筛选.最终联立所有的约束Φv(x
i) 6

Φ∗∗
v ,若存在至少一个向量满足所有的约束,则证明D

非空且优化问题可解,否则需返回阶段2对性能指标

的约束值进行让步并再次进行阶段3的操作,若对性
能指标约束值让步过大,则需返回阶段1,改变函数约
束和参数约束,重新选取参数向量进行寻优.

PSI的运行流程如图1所示.

图 1 PSI运行流程图

Fig. 1 Flowchart of PSI

图 2 参数优化问题框架图

Fig. 2 Optimization framework

3.3.2 优优优化化化问问问题题题的的的求求求解解解步步步骤骤骤

根据上文所述得出优化问题的框架如图2所示.

如图2所示,超低空空投过程仿真在Simulink中运
行,包含运输机超低空空投模型和L1自适应控制器两

部分;空投过程的任务性能指标计算在MATLAB中运

行;基于PSI方法的参数优化和筛选过程在MOVI软件
中执行.

由此得出优化步骤为:
Step 1 在所给的空投初始条件下进行仿真,得

到一组满足“适度”约束条件的设计参数,称之为原
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型点(prototype),以原型点的设计参数为参考拟定待
设计参数的初步范围并开始进行优化,以任务性能为
“安全”时的各性能指标值为性能指标约束的先验条

件,以“期望”为目标,选定各性能指标约束的值.第1
次迭代的目的就在于缩小拟定的初步范围,为第2次
迭代寻取最优解打下基础.

Step 2 根据设定的新的设计参数的范围,创建
新的任务文件,以第1次迭代所使用的性能指标约束
为准,此时若Pareto向量过多,考虑进一步缩小性能指
标约束以进行更加精确的筛选.第2次迭代的目的在
于需求合适的Pareto最优解集,并在各个Pareto向量之
间进行对比,最终确定最优解.

Step 3 将选定向量的设计参数带入L1自适应控

制器中进行仿真验证,并与原型点各指标性能进行对
比分析,以此验证调参结果对空投任务性能的改善程
度.

4 优优优化化化问问问题题题的的的求求求解解解与与与分分分析析析

根据本文所研究的某型运输机的特点,选取H0 =

10 m, V = 80 m/s, αp = θp = 2.525◦, nz0 = 1 的

飞行状态下执行空投任务.依据表2–3中各等级指标
范围的计算方法,可计算出该型运输机执行超低空空
投任务时,纵向飞行状态应满足的任务性能指标要求
和等级划分.

高度指标: ∆H = 3 m;

速度指标:取Vs = 55 m/s, Vge = 85 m/s,故载机
速度要满足66 m/s < V < 85 m/s;

俯仰角指标: θmin=0◦, θmax=13◦, θp ∈ [1.5, 3]◦;

迎角指标: αmin = 0, αc = 15◦;

过载指标: nzmin = 0.5 g, nzmax = 3 g.

各任务性能等级对应的俯仰角、迎角、过载指标

可由表中公式计算得到. 在计算迎角和俯仰角时,变
化最大值选取上界,最小值选取下界,例如计算“期望”
的迎角范围,取∆α ∼ [0.37(θmax −θp), −0.37θp],可
得∆α ∼ [−0.9343, 4.6158].

4.1 第第第1次次次迭迭迭代代代
原型点的设计参数及初步设计的参数范围如表3

所示.

表 3 初步设计的待设计参数范围
Table 3 Initial intervals of design variables

待设计参数范围
DV 原型

Min Max

DV1 1.3 0.9 1.8
DV2 3.55 3.4 5.5
DV3 33 3 60

以任务性能为“安全”时的各性能指标值为性能

指标约束的先验条件,执行1024次测试,有480个向量
进入测试表,之后以“期望”为目标,选定各性能指标
约束的值如表4所示.

表 4 性能指标约束
Table 4 Criteria constraints

C1 6 4.6158 Min C7 6 0.6 Pseudo
C2 6 0.9343 Min C8 6 0.8 Min
C3 6 0.74 Pseudo C9 6 8 Min
C4 6 0.185 Pseudo C10 6 0.5 Pseudo
C5 6 3.8758 Min C11 6 5 Min
C6 6 0.9343 Min C12 6 0.38 Pseudo

经性能指标约束筛选之后, 20个向量满足可行解
集, 19个向量为Pareto最优解,接下来给出可行向量在
待设计参数区间上的分布如图3所示,以此来重新界
定待设计参数的范围.

图 3 Pareto最优解参数一分布区间(第1次迭代)
Fig. 3 DV1 distribution of the Pareto solutions

(the first iteration)

图3中圆形表示Pareto最优解,三角形表示所给出
的原型. 由图中各区间分布可知,缩小DV1的范围至
[1.05, 1.7],同理缩小其他两个参数待设计范围如表5
所示.

表 5 修改后的待设计参数范围
Table 5 Refined intervals of design variables

待设计参数范围
DV 原型

Min Max

DV1 1.3 1.05 1.7
DV2 3.55 3.4 5
DV3 33 3 45

4.2 第第第2次次次迭迭迭代代代
根据上节设定的新的设计参数的范围,执行512次

测试,以第1次迭代使用的性能指标约束为准,筛选
出37个向量进入可行解集,其中3个不是Pareto最优
解,向量过多意味着可以进一步缩小性能指标约束的
值并进行更加精确的筛选.重新选定的性能指标的值
如表6所示.
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表 6 修改后的性能指标约束
Table 6 Refined criteria constraints

C1 6 4.6158 Min C7 6 0.35 Pseudo
C2 6 0.9343 Min C8 6 0.6 Min
C3 6 0.74 Pseudo C9 6 5 Min
C4 6 0.185 Pseudo C10 6 0.4 Pseudo
C5 6 3.8758 Min C11 6 4 Min
C6 6 0.9343 Min C12 6 0.37 Pseudo

表 7 第2次迭代的设计参数值
Table 7 Design variables (the second iteration)

Pareto最优解
DV 原型

#85 #167 #182 #186 #366 #458

DV1 1.3 1.23 1.25 1.37 1.30 1.61 1.33
DV2 3.55 4.500 4.438 4.096 4.204 3.489 4.141
DV3 33 15.3 35.2 21.5 34.5 30.3 29.8

经过新的性能指标的筛选后, 7个向量进入可行解
集, 6个为Pareto最优解. 图4给出了可行向量在修改后
的待设计参数区间上的分布.表 7和表 8给出了 6个
Pareto最优解的待设计参数以及各性能指标的具体数
值.

图 4 Pareto最优解参数一分布区间(第2次迭代)
Fig. 4 DV1 distribution of the Pareto solutions (the second

iteration)

表 8 第2次迭代的性能指标值
Table 8 Criteria (the second iteration)

Pareto最优解
性能指标 原型

#85 #167 #182 #186 #366 #458

C1 2.15E−01 1.94E−01 2.08E−01 1.98E−01 2.08E−01 2.04E−01 2.05E−01
C2 1.04E+00 7.70E−01 7.55E−01 7.56E−01 7.82E−01 7.67E−01 7.76E−01
C3 2.74E−01 2.80E−01 2.86E−01 2.82E−01 2.85E−01 2.84E−01 2.84E−01
C4 2.06E−01 1.22E−01 1.21E−01 1.18E−01 1.24E−01 1.15E−01 1.21E−01
C5 5.85E−01 3.87E−01 4.18E−01 3.90E−01 4.37E−01 4.20E−01 4.24E−01
C6 8.20E−01 5.48E−01 5.31E−01 5.31E−01 5.42E−01 5.16E−01 5.32E−01
C7 2.28E−01 2.38E−01 2.40E−01 2.39E−01 2.39E−01 2.39E−01 2.39E−01
C8 9.46E−01 5.88E−01 5.93E−01 5.99E−01 5.55E−01 5.66E−01 5.64E−01
C9 5.87E+00 3.61E+00 4.67E+00 3.84E+00 4.66E+00 4.41E+00 4.45E+00
C10 4.31E−01 3.34E−01 3.44E−01 3.33E−01 3.49E−01 3.41E−01 3.44E−01
C11 4.04E+00 3.94E+00 3.99E+00 3.95E+00 4.00E+00 3.98E+00 3.98E+00
C12 3.95E−01 3.72E−01 3.70E−01 3.72E−01 3.72E−01 3.72E−01 3.72E−01

4.3 分分分析析析与与与仿仿仿真真真验验验证证证

经过第2次迭代后,将对性能指标与待设计参数之
间的关系、性能指标与性能指标之间的关系进行分析,
对比分析后选出合适的Pareto最优解带入仿真模型进
行验证. 图5–8中: 绿色圆形代表Pareto最优解,红色
三角形代表原型点,蓝色菱形代表可行解,粉色菱形
代表未进入可行解集的点,需要明确的是这些未进入
可行解集的点只是不满足“期望”性能指标而被筛选

掉,它们本身是满足“安全”性能指标约束的.

图5–6展示了短周期阻尼比、自然频率与迎角之间
的关系,随着阻尼比和自然频率的增加,迎角下限值
的波动幅度呈现减小的趋势,空投过程的任务性能指

标有所改善. 从图6可知, Pareto点相对原型点在第2个
性能指标上的改善达到了40%.

图 5 参数1与性能指标2的分布关系图

Fig. 5 Dependencies of C2 on DV1
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图 6 参数2与性能指标2的分布关系图

Fig. 6 Dependencies of C2 on DV2

图7展示了低通滤波器的带宽的增加会导致迎角
上限值波动幅度变大,但量级并不会很大.

图 7 参数1与性能指标3的分布关系图

Fig. 7 Dependencies of C1 on DV3

图8展示了高度的L1范数与迎角下限值的关系,可
以看出所有的Pareto点都对原型点的性能指标值有很
大改善,但各个点的改善程度不同且最优性能指标值
并非都出现在同一个Pareto点,图中#85的高度的L1

范数值最小,代表空投过程高度的波动幅度最小,动
态性能好,而同时迎角的下限最优值出现在#167.

图 8 性能指标2与性能指标9的分布关系图

Fig. 8 Relation between C2 and C9

通过两次迭代,得到的6个Pareto点对所有的性能
指标都有较大改善,然而最终选定#85,其对迎角上限
值、过载、高度L1范数等性能的改善都达到了最优,
能满足超低空空投任务性能与安全性能的期望值的

要求,达到了调参的目标,下面通过Simulink进行仿真
验证.

将原系统方程在平衡点处小扰动线性化处理,根
据所设计的短周期自然频率和阻尼比算出相应的极

点,利用极点配置方法得到参考模型的系统矩阵Am

以及输入矩阵Bm, Bum. 对于#85,计算状态反馈增益
矩阵可得Km = [−3.2599 − 1.1119],从而得到

Am =

[
−1.0179 0.9223

−21.2666−9.9741

]
,

Bm =

[
−0.0699

−5.0001

]
, Bum =

[
−0.9999

0.0140

]
,

选取自适应增益为Γ=20000,滤波器带宽增益为

K =

[
10 0

0 10

]
,

外环对PID参数进行整定,

KP = −0.005, KI = −0.0011, KD = −0.0014.

同时使用遗传算法对这3个参数进行优化,适应度
函数设置为

f(x) = c1 + c2 + · · ·+ c12,

即为所有性能指标的值的和,变量数为3个即待优化
的3个参数,性能指标的约束条件设置为遗传算法的
约束条件,这里取表4中的值.通过遗传算法解算出的
值为DV1 = 1.05; DV2 = 5.3; DV3 = 12. 仿真结果如
图9–13所示.

图 9 迎角响应曲线图

Fig. 9 Response of attack angle

从仿真结果可知,飞机姿态角收敛速度较快且波
动幅度较小,稳态误差较小,载机的安全性能较好.

从仿真对比图中可以看出,原型点的性能指标达
到了“适度”的空投任务性能要求, #85对应的性能指
标达到了“期望”的任务性能要求,验证了调参过程
的有效性和适用性,为超低空重装空投L1自适应控制

的参数设计提供了合理便捷的方法.



第 2期 毛瑜昊等: 基于参数空间寻优的超低空空投L1自适应控制器参数优化 335

从仿真图中可以看出,遗传算法与PSI优化算法对
原型点性能指标都有改善,但遗传算法的效果不如
PSI,并且遗传算法的迭代周期较长,调参过程较为缓
慢. 此外,在利用PSI进行调参时,调参的权衡过程可
视化,设计者的决策可以随时调整,这是遗传算法所
不具备的.

图 10 过载响应曲线图

Fig. 10 Response of overload

图 11 俯仰角响应曲线图

Fig. 11 Response of pitch angle

图 12 高度变化量曲线图

Fig. 12 Response of flight altitude variable quantity

图 13 速度响应曲线图

Fig. 13 Response of flight velocity

5 结结结论论论

本文针对基于L1自适应控制的超低空空投纵向控

制器,利用基于PSI的多准则优化方法,对所设计控制
器的状态估计器短周期阻尼比、自然频率和低通滤波

器带宽3个参数进行优化. 以原型点为空投“适度”任
务等级的设计参数为基础,通过两次迭代,筛选出6个
符合“期望”任务等级的Pareto最优解,并最终选定一
个点为最优解和原型点进行仿真对比验证,验证了参
数优化对空投动态过程和任务性能的提升十分明显,
具有一定的指导意义.未来可考虑加入舵面的偏转速
率作为新的性能指标约束使得参数优化更为精确.
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