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基于操纵面故障影响估计的安全飞行轨迹优化

李亦楠 杨凌宇 申功璋

( 北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 100191)

摘 要: 操纵面故障将改变飞机受到的气动力和力矩，降低机动性能和控制能力，基

于传统质点模型的航迹规划方法难以解决此类飞机安全飞行轨迹优化问题．因此，引入由故障
引起的侧滑和侧力，估计故障后气动力系数，建立故障飞机模型; 针对故障飞机控制和机动能

力下降的问题，在原故障模型的基础上引入控制量变化率，构建轨迹优化对象模型，并将控制

量变化率最小作为优化指标; 采用高斯伪谱法优化计算安全飞行轨迹．仿真实验以副翼和方向
舵故障为例进行设计，结果满足运动方程及各控制量、状态量约束，并能实现平稳飞行．
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Safe trajectory optimization with control failure effects estimation
Li Yinan Yang Lingyu Shen Gongzhang

( School of Automation Science and Electrical Engineering，Beijing University of Aeronautics and Astronautics，Beijing 100191，China)

Abstract: Control surface failures will change the aerodynamics of the aircraft and reduce its maneuver-
ability as well as controllability． The traditional path planning methods based on the normal point-mass model
have difficulty in generating an optimal and safe trajectory． To characterize the impaired motions accurately，
the sideslip angle and the side force caused by failures were introduced into the simplified point-mass model，
and post-failure aerodynamics were estimated． To address the problem of declined controllability and maneu-
verability，the change rates of the control variables were appended to the modified model and penalized in the
cost function． Finally，gauss pseudospectral method was applied to optimize the safe trajectory． Numerical re-
sults considering aileron and rudder failures showed that equations of motion and the constraints of both states
and controls were satisfied while safe and smooth trajectories were achieved．

Key words: control surface; failure; aerodynamics; safe trajectory optimization; Gauss
pseudospectral method

操纵面故障( 例如失效、卡死、松浮等) 是引
起飞机事故的主要原因之一． 故障的出现将改变
飞机的动力学特性，缩小飞行包线．为了确保飞行
安全、防止事故发生，需要规划安全飞行轨迹．如
何分析故障飞机退化后的飞行性能，建立故障飞

机模型，重新规划设计飞行轨迹以保证安全飞行 /
着陆，成为了当前国内外专家学者的研究热点

之一．

针对上述问题，文献［1－2］将故障飞机模型
抽象成平衡飞行状态点集合，认为飞行轨迹由配

平轨迹序列组成． 这种方式能够保证在每一轨迹
片断内飞行满足包线范围和动力学约束，但还需

要考虑相邻片断的连接问题，且一般适用于长距

离轨迹规划．
文献［3－4］针对可重复使用运载器纵向质点

模型，估计故障后的气动力以合理描述升降舵故
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障情况下的飞机运动情况，并采用最优控制的方

法设计符合质点模型的安全着陆轨迹． 这种方法
在规划过程中考虑了故障飞机动力学约束、各状
态量和控制量约束，能够同时计算得到符合故障

模型的最优飞行轨迹和与该轨迹对应的速度及各

控制量、状态量随时间的变化规律，以作为内环姿
态控制器的控制指令．
基于文献［4］，本文估计横侧向操纵面故障

对飞机的影响，以控制量变化率最小为优化指标，

给出轨迹优化问题的描述，并采用高斯伪谱法求

解该最优控制问题，将安全飞行轨迹优化推广到

三维空间．
在众多数值优化方法［5］中，高斯伪谱法由于

其以全局插值多项式为基函数，具有较高的精度

而被认为最具工程应用价值［6］，并且它在优化效

果和收敛性方面优于现有其他伪谱法． 最后的数
值仿真给出了在副翼和方向舵故障两种情况下的

优化设计结果．

1 操纵面故障时安全轨迹优化问题
1． 1 操纵面故障飞机质心运动方程
根据文献［7］推导，可得航迹坐标系下完整

的质点运动方程:

x· = Vcos γcos χ
y· = Vcos γsin χ
z· = － Vsin γ

V
· = 1

m
f1 － gsin γ

χ· = 1
mVcos γ
( f2cosv － f3 sin v )

γ· = － 1
mV
( f2 sin v + f3cosv ) －

g
V
cos γ



















( 1)

f1 = ( T + Fx ) cos βcos α +

Fysin β + Fzcos βsin α
f2 = － ( T + Fx ) sin βcos α +

Fycos β － Fzsin βsin α
f3 = － ( T + Fx ) sin α + Fzcos α













( 2)

式中，x，y，z分别为飞机在惯性坐标系下的 3 个坐
标分量; V，χ，γ分别为飞行速度、航向角和航迹倾
角; m和 g分别为飞机质量和重力加速度; α 为迎
角; β为侧滑角; v 为速度滚转角; T 为沿机体 x
轴的发动机推力; Fx，Fy，Fz 分别为气动力在机体

轴 3 个方向上的分量; f1，f2，f3 分别为推力和气动
力的合力在气流系下的分量． 忽略角加速度相关
项，可得

Fx =
1
2 ρ

V2 sCx( α，δe )

Fy =
1
2 ρ

V2 sCy( β，δa，δr )

Fz =
1
2 ρ

V2 sCz( α，δe )













( 3)

式中，ρ为空气密度; 0． 5ρV2 为动压; s为机翼参考
面积; δe，δa，δr 分别为升降舵、副翼和方向舵偏转
角; p，q，r 分别为滚转、俯仰和偏航角速度; Cx，

Cy，Cz 分别为沿机体轴 x，y，z方向的气动力系数．
正常飞机模型一般忽略侧滑角 β 和侧力 Fy，

但当横侧向操纵面发生故障时，为平衡由故障引

起的干扰力 /力矩，β 和 Fy 将不再保持为 0． 由于
操纵面卡死引入的干扰往往为常值，且不同平衡

飞行状态下的侧滑角也基本相同，为缩短优化时

间，认为在轨迹优化过程中 β 保持为固定值 β* ，

Fy 通过 β* 计算得到，即

β = β*

Fy = Fy( β
* )

因此，为描述操纵面故障情况下的飞机运动

模型，除由式( 1) ～式( 3) 表示的质点模型外，还
需要估计操纵面故障的影响，即分析计算由故障

产生的配平值 β* 和对应的 Fy( β
* ) ．

1． 2 优化问题描述
一般地，初始和终止飞行状态均为平衡飞行

状态，相应的推力、气流角和姿态角需满足配平飞
行条件．为方便设置两端状态条件，在前述质点模
型基础上增广方程［8］:

T
·－ = RT

α· = Rα


·
v = Rv

} ( 4)

式中，RT，Rα，Rv 分别为推力、迎角和速度滚转角
的变化率，并将其作为增广系统的控制量 U =
［RT Rα Rv

］T，同时扩展形成新状态量 X =

［x y z V χ γ T α v］
T ．

操纵面故障将直接影响飞机的转动运动，导

致气流角和姿态角变化减慢，U受较大限制．本文
取 U的二次型表达式为代价函数进行惩罚．则操
纵面故障飞机的轨迹优化问题可描述如下．
寻找控制量 U( t) 和相应的状态量 X( t) ，使

在时间［t0，tf］内，有

min J，J = ∫
t f

t0
U( t) TQU( t) dt

s． t．质点运动模型约束:

X
· = f( X( t) ，U( t) ，t，tf )
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两端状态约束:

f( X，t，tf ) = 0
0( X，t，t0 ) = 0

控制和状态量约束:

Xlow( t) ≤ X( t) ≤ Xupp( t)
Ulow( t) ≤ U( t) ≤ Uupp( t)

式中，矩阵 Q为加权矩阵; 0( ·) 和 f( ·) 分别
为初、末状态约束函数; 下标 low 和 upp 分别表示
下限和上限．

2 操纵面故障影响估计

2． 1 计算方法
飞机的转动运动总是远远先于平动运动达到

平衡．根据文献［3］，以转动运动平衡或转动角加
速度最小为目的进行操纵面故障后的气动力系数

计算．当某一操纵面发生故障而对模型产生干扰
时，其余操纵面需要偏转特定的角度以产生平衡

力矩，这将改变飞机的平衡状态和气动力系数．为
尽可能平衡转动运动，需要在允许范围内寻找最

佳操纵面配置使合外力矩最小，即

min
δ

C =| Cm( α，β，δ
f
i，δ) | +

| Cl( α，β，δ
f
i，δ) | + | Cn( α，β，δ

f
i，δ) |

s． t． δ = { δk}
m
k = 1，k≠i

δ－ k ≤ δk ≤ δ
－
k













( 5)
式中，Cm，Cl，Cn 分别为俯仰、滚转和偏航力矩系
数; δfi 为故障操纵面; δ 为其余操纵面向量; δ－ k 和

δ
－
k 分别为第 k个可用操纵面偏角的下限和上限;

m为操纵面总个数．
求解上述优化问题，得到其余操纵面最佳配

置 δ* ，并重新计算受操纵面故障影响的气动力

系数:

C f
x( α) = Cx( α，δ

* )

C f
y( α，β) = Cy( α，β，δ

* )

C f
z( α) = Cz( α，δ

* )
} ( 6)

式中，上标 f表示操纵面故障后的结果; 上标* 表
示最佳配置结果．
安全飞行轨迹要求初、末状态为平衡飞行状

态，因此可配平得到 β* ，根据 β* 可插值计算气动

力系数 C f
y( α，β

* ) ．
2． 2 操纵面故障影响分析算例
现分析某型飞机横侧向操纵面卡死的情况．

δa 是产生滚转力矩的关键操纵面，10°以内非零

位置的卡死足以影响飞机的配值，10°以上的卡死
将导致飞机无法稳定飞行; δr 虽然对配平影响较
小，但却是产生侧滑和侧力的关键因素．由气动系
数表达式［9］可知，δa 和 δr 只影响 Cy．令 3 个气动
力系数的角速度分量为 0，忽略 δr 对纵向气动力
的影响并简化拟合阶数，可得

Cx = cx0 + cx1α + cx2α
2 + cx3α

3

Cy = cy0β + cy1δa + cy2δr
Cz = cz0 + cz1α

} ( 7)

式中，cx0 ～ cz1 分别为拟合系数．
由于 δa 或 δr 故障对纵向影响很小，可省去

Cm 一项，则式( 5) 的优化指标部分可改写为
min
δr

C =| Cl( α，β，δ
f
a，δr ) | + | Cn( α，β，δ

f
a，δr ) |

min
δa

C =| Cl( α，β，δ
f
r，δa ) | + | Cn( α，β，δ

f
r，δa ) |

}
( 8)

具体分析 δa 卡死在 5°和 δr 卡死在 30°两种
故障情况，分别计算不同 α，β 组合下的最佳配置
δ*r /δ*a 和相应的 C f

y，结果如图 1 所示．

图 1 δa 卡死在 5°和 δr 卡死在 30°时的 Cf
y

由图 1 可知，故障使侧力系数非零．尤其当 δr
卡死在 30°时，为保证转动平衡，C f

y 为较大的正

值，影响大于 δa 卡死在 5°的情况． 另外，根据 C f
y

随 α和 β的变化情况，β 是影响系数值的主要因
素，且存在近似的线性关系，如图 2 所示．

图 2 两种故障情况下固定 α，Cf
y 随 β的变化情况

因此，可在 α=5°处对 C f
y 关于 β 进行一阶拟
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合，拟合公式为 Cy =Cy1β+Cy0 ． δa 卡死在 5°时和 δr
卡死在 30°时的拟合结果为

Cy，δfa = 5°
= － 0． 700 3β + 0． 001 2

Cy，δfr = 30°
= － 1． 212 6β + 0． 090 5} ( 9)

除此之外，表 1 给出了 δr 卡死在其他不同角
度时的 C f

y 拟合结果． 而 δa 对侧力的影响相对较
小，不同卡死角度下的侧力相差并不大．

表 1 不同卡死情况下的侧力系数

卡死位置 Cy1 Cy0

δ*r =0° －1． 231 1 －0． 002 0

δ*r =10° －1． 224 9 0． 028 9

δ*r =20° －1． 218 8 0． 059 7

δ*r =30° －1． 212 6 0． 090 5

综上，结合式( 1 ) ～式( 4 ) 和式( 9 ) ，即可得
到完整的操纵面故障飞机模型．

3 高斯伪谱法的计算过程
本文针对上述分析得到的操纵面故障飞机质

点模型，采用高斯伪谱法［10］设计飞行轨迹．
用 Lagrange 多项式离散化连续系统状态

量X( t) 和控制量 U ( t) 为 X ( tk ) 和 U ( tk ) ． 采用
Gauss型求积法计算动力学积分项． 将时间区间
［t0，tf］投影到区间( －1，1) 内，并用 N 阶 Legendre
多项式零点作为求积节点 tk( k=0 ～ N) ，则可将原
最优控制问题转化为非线性规划问题，即

min
tf，U

J = tf － t0
2 ∑

N

k = 1
wkU( k)

TQU( k)

s． t．

∑
N

i = 0
DkiXi －

tf － t0
2

f( Xk，Uk，tk ) = 0

Xf = X0 + tf － t0
2 ∑

N

k = 1
wk f( Xk，Uk，tk )

Ukmin ≤ Uk ≤ Ukmax

Xkmin ≤ Xk ≤ Xkmax

k = 1，2，…，N
式中，优化变量为 Xk，Uk 以及终端时间 tf ; wk 为

Legendre求积系数; X0 =X( －1) ; ∑
N

i = 0
DkiXi 为状态

微分量; Dki 的计算式为

Dki = L
·
i( tk ) =∑

N

l = 0

∏
N

j = 0，j≠i，l
( tk － tj )

∏
N

j = 0，j≠i
( ti － tj )

其中，L
·

i( tk ) 为 Lagrange插值项的微分．
然后，用数值优化方法求解该非线性规划问

题，这里采用序列二次规划方法．

4 数值仿真
针对 2． 2 节中飞机模型，分别在操纵面正常、

δa 卡死在 5°和 δr 卡死在 30° 3 种情况下优化安
全飞行轨迹．给定初始状态为

x0 = 0 m y0 = 0 m z0 = － 4 000 m
V0 = 120 m /s χ0 = 0° γ0 = 0°

终止状态为

xf = 5 826 m yf = 687． 852 2 m zf = － 3 827 m
Vf = 120 m /s χ f = 13． 464 5° γf = － 1． 678 8°
操纵面故障将降低对飞机气流角和姿态角的

控制能力，但不影响推力调节功能，因此以推力为

主要调节量以减少故障带来的影响，即在优化目

标中放宽推力变化率的权重． 本例在设计时选取
Q=diag［10－5，1，0． 05］，并配平轨迹的始端和终

端飞行状态得到对初始控制量［T
－
0 α0 v0］和

终止控制量［T
－
f αf vf］的约束，轨迹优化结果

如图 3 和图 4 所示．

图 3 3 种故障情况下三维空间最优轨迹

图 4 3 种故障情况下最优轨迹的横向和纵向剖面

3 种情况下，优化结果均满足了两端位置和
端点平衡状态的约束，实现了三维空间位置的转

移和初、末状态的过渡． 3 条轨迹对应的控制量随
时间的变化如图 5 所示，α 变化率均在 10－2( °) / s
以内，v 变化率不超过 0． 6 ( °) / s．各量随时间变
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化均较为缓慢，从而保证平滑飞行．

a 操纵面正常

b δa 卡死在 5°

c δr 卡死在 30°

图 5 3 种情况下的速度和控制量时间曲线

分析图 4 和图 5 的优化结果，整个飞行过程
中，α 和 v 变化缓慢，而推力相对频繁地调节以

实现飞行状态过渡，这也因此直接影响了飞行速

度时间曲线的变化和空间轨迹高度的变化．

5 结 论
本文的研究目的是在操纵面发生故障时，优

化设计三维安全飞行轨迹． 建立了操纵面故障情
况下的飞机模型，在正常飞机模型的基础上引入

侧滑和侧力项并计算了受故障影响的气动力系

数，更精确地反映了故障飞机的运动特点．结合安
全飞行的需求，考虑下降的机动性能和控制能力，

扩展了原动力学模型并以控制量变化率最小作为

优化指标，采用高斯伪谱法进行设计．仿真结果表
明，所得的三维飞行轨迹符合动力学方程约束，满

足了飞行状态量和空间位置的平缓过渡，能够保

证飞机在故障情况下安全飞行．
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