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空天飞行器性能评估中的等效拟配方法研究

唐 悦，杨 犇，刘燕斌，吉晓亮，陈柏屹
（南京航空航天大学航天学院，南京 211106）

摘 要：针对空天飞行器的飞行品质评估问题，应用鸽群优化算法提出了一种等效拟配的方法。

首先，构建空天飞行器（GHAME）的动力学模型，分析其模型特性；接着，依据飞行品质规范MIL-
F-8785C和MIL-STD-1797A中等效系统准则，使用最小二乘法对频域系统进行等效拟配；最后，针

对最小二乘法初值敏感问题，使用鸽群优化算法对等效系统的关键参数进行优化，确定了可行的低

阶系统，进而基于失配包络线对两种拟配情况进行验证。结果表明，使用鸽群算法优化后的低阶系

统与原高阶系统相比失配度更小，拟配误差满足要求。
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Abstract: Aiming at the flight quality evaluation problem of aerospace vehicles, an equivalent matching
method is proposed by using pigeon inspired optimization. Firstly, the dynamics model of aerospace vehicle
(GHAME) is constructed and its model characteristics are analyzed. Then, according to the equivalent system
criteria in the flight quality specifications MIL-F-8785C and MIL-STD-1797A, the least squares method is
used to carry out equivalent matching of the frequency domain system. Finally, for the sensitive problem of the
initial value of the least squares method, the pigeon inspired optimization is used to optimize the key
parameters of the equivalent system, and the feasible low-order system is determined and then the two
matching situations are verified based on the mismatch envelope. The results show that the low-order system
optimized by the pigeon inspired optimization has a smaller mismatch than the original high-order system, and
the matching error meets the requirements.
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1 引 言

空天飞行器指采用吸气式空天发动机、可水

平起降，并自由穿梭于稠密大气、临近空间和近

地轨道的新一代可重复使用天地往返飞行器，是

下一代航天运输系统的发展方向［1］，具有成本低、

可靠、快速、便捷的特点，具体体现为：单位运

载成本低；拓展发射窗口，实现快速入轨；运载

任务可靠性提升［2］。由于空天飞行器的技术复杂

性和综合性，必须开展相关的基础技术研究，以

形成完整的技术和基础体系，才能推动空天飞行

器技术的整体进步和发展［3］。

对飞行品质的首次分析可以追溯到使用机动

飞机进行的首次有人驾驶飞行［4］。1969年发布的

MIL-F-8785B，提出了库珀-哈珀（Cooper-Harper
Rating Scale，C-H）驾驶员评定方法、飞机状态、

性能包线和控制增稳等新概念［5］。规范中详细描

述了飞机的模态特性，并用频率、阻尼等参数来

描述飞机的动态响应。

1980年提出的MIL-F-8785C，以提高飞行阶

段的安全性，并使飞行员能够以精确、平稳和省

力的方式执行任务，MIL-F-8785C提出了等效系

统的概念，高阶系统通过等效拟配方法获得的相

应低阶系统，并通过这一低阶等效系统评价飞行

品质［6］。

1990年推出修订版MIL-STD-1797A并成为陆

海空三军通用的标准。MIL-STD-1797A相对于

MIL-F-8785C 增 加 的 准 则 包 括 操 纵 期 望 参 数

（CAP）、带宽准则及尼尔斯密斯闭环准则等［7］。

针对有人固定翼飞机的飞行品质，我国发布

了GJB185-86《有人驾驶飞机 （固定翼） 飞行品

质》及GJB2874-97《电传操纵系统飞机的飞行品

质》等标准［8］［9］，形成了我国军用固定翼飞机飞

行品质的规范。

现代飞机多采用高增稳系统，高阶的动力学

模型对飞行品质的研究较为困难，通过时域/频域

等效拟配，将高阶系统转为相应的低阶系统［10］，

并通过等效低阶系统来评价飞行品质。针对等效

拟配问题国内一些学者做了相应的研究。周琳等

人分别应用了遗传算法加最小二乘法的混合寻优

算法和多次循环的最小二乘算法，该方法以离散

飞行实验数据作为数据源，包含数据预处理、等

效系统拟配和纵向飞行品质分析，实现了一套完

整的时域低阶等效系统拟配方法［11］。齐万涛等人

以两种输入形式进行了飞行动力学仿真，基于得

到的时域数据对两种低阶等效拟配方法——频域

等效拟配法和时域等效拟配法进行了研究［12］。最

小二乘法因其原理简单且编程容易实现，成为飞

行品质研究中等效拟配最常用的手段，但其对初

值的依赖性很大，需要多次试验来得到最合适的

初值［13］。

鉴于最小二乘法对初值有较高的要求且容易

陷入局部最优解，许多学者将优化算法引入到等

效拟配中。林敏等人对粒子群算法进行改进，将

改进算法应用于某型飞机横航向操纵系统的等效

拟配计算，采用失配包络线对拟配精度进行了验

证［14］。田宏峰等人对传统差分进化算法的核心公

式进行了改进，提出了基于平均差分进化算法进

行等效拟配的新思路［15］。段效聪等人给出了一种

基于自适应克隆选择算法的等效拟配流程，采用

自适应克隆选择算法对高阶的人——机闭环系统

进行了低阶等效拟配，拟配精度满足失配包络线

的要求［16］。

2 模型分析

空天飞行器GHAME是White等人提出［17］，该

飞行器可以实现亚声速、跨声速、超声速和高超

声速段的研究，是一种单级入轨的飞行器，可以

从常规跑道上水平起飞，加速到轨道速度，然后

进入低地球轨道或返回地球进行水平着陆。

飞行器的几何形状基于一个直径 609. 6 cm、
长 3657. 6 cm的圆柱体。与圆柱体相连的是两个
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10°半角圆锥体，分别代表飞机的机头和机尾。最

后，机翼和尾巴被建模为薄三角板。该飞行器的

各项外形参数如表1所示［18］。

忽略地球自转的影响，空天飞行器纵向刚体

动力学方程如下所示：
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v̇ = T cosα - D
m

- g sin ( )θ - α
α̇ = - T sinα + L

mv
+ g
v cos ( )θ - α + q

ḣ = V sin ( )θ - α
θ̇ = q
q̇ = My

Iy

（1）

其中，v是飞行速度；h是飞行高度；α是迎角；θ
是俯仰角；q是俯仰角速率；Iy是转动惯量；g是
重力加速度；m是飞行器的质量；My是俯仰力矩，

计算方式如下所示：

My = q̄scCM （2）
其中，CM是俯仰力矩系数，可表示为马赫数Ma、
迎角a和升降舵偏转 δe的函数，即

CM = CL0 (Ma，α) + CMα (Ma，α)α +
CMδe (Ma，α) δe （3）

其中，q̄为动压，定义式如下：

q̄ = 12 ρv2 （4）
其中，ρ为大气密度。GHAME气动力模型是建立

在经验数据上的。对于GHAME模型，升力 L和阻

力D分别为：
L = CLq̄s
D = CDq̄s （5）

其中，升力系数CL和阻力系数CD分别为［19］：
CL = CL0 (Ma，α) + CLα (Ma，α)α + CLe (Ma，α) δe
CD = CD0 (Ma，α) + CDα (Ma，α)α （6）
GHAME的发动机模型可以适用于整个飞行器

的飞行包线。针对GHAME的飞行范围，安排了多

个发动机模式，包括涡轮喷气发动机、冲压发动

机和超燃冲压发动机。GHAME模型假定发动机将

自动从一个循环切换到下一个循环，并且发动机

的进气口可变。发动机模式的断点为：涡轮喷气

发动机，0 <Ma < 2；冲压发动机，2 < Ma < 6；超

燃冲压发动机，6 < Ma。发动机的推力方程如下

所示：

T = ṁg0 Isp （7）
其中，Isp为比冲，ṁ为质量的变化率，g0为地球表

面的重力加速度大小。假设重量流率 ṁg0是通过

面积为 Ac=27. 87 m2的进气口的空气的质量，那么

重量流率的计算方式如下［20］所示：

ṁg0 = g0 ρVr Ac （8）
其中，Vr为地球相对速度。上式假设空气均匀进

入整流罩，但这个假设对于超燃冲压发动机不成

立［21］。因此GHAME模型的提出者引入了捕获面

积系数CT。这个系数是关于迎角和马赫数的函数，

即 CT =f（Ma，α）。那么有效重量流率就可以表

示为：

ṁg0 = g0 ρVrCT (Ma，α) Ac （9）
燃油流量通过油门指令 ϕ处理 （ϕ的范围为

0~1. 2）。发动机的燃油/空气比被调整为化学计量

比，即 0. 029ϕt。最后，将 Isp令为油门指令和马赫

数的函数。

T = 0.029ϕtIsp (Ma，ϕt )g0 ρVrCT (Ma，α) Ac（10）
空天飞行器 GHAME的飞行包线为迎角 a=

［-3，21］ °，马赫数Ma=［0. 4，24］，升降舵偏

转为 δe=［-20，20］ °。
3 基于最小二乘法的等效拟配

等效拟配通常分为时域拟配和频域拟配两种

方法。下文使用频域拟配方法来求取飞机等效系

统的参数，频域拟配的主要思路是：假设高阶系

统频率特性的幅值和相角分别为 Gh ( jωi )、φh ( jωi )，

表1 GHAME外形参数

参数

气动参考面积/ m2
长度/m

起飞总质量/kg
空载质量/kg
翼弦长/m

机翼展长/m
机身直径/m

符号

s

l

m

m0

c

b

d

数值

557.42
71

136077
54431
22.86
24.38
3.096
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求解出的低阶等效系统频率特性的幅值和相角分

别为Gl ( jωi )、φl ( jωi )，寻求低阶等效系统中的相关

参数，使下述失配度函数M最小：

M =∑
i = 1

20 [ ΔG2 ( jωi ) + KΔφ2 ( jωi ) ]
=∑

i = 1

20 [Gh ( jωi ) - Gl ( jωi ) ]2 +
K∑

i = 1

20 [ φh ( jωi ) - φl ( jωi ) ]2
（11）

一般而言，失配参数越小，近似程度越高，

反之，近似程度越低。在评价低阶等效系统的拟

配效果时，通常若失配参数M≤20，则认为拟配效

果良好；若失配参数 20<M≤100，则建议采用失配

包络方法进行进一步的评价，如果各离散点处的

误差均在失配包络线内，可认为拟配效果较好，

如果离散点的误差超过了包络线范围，那么可以

认为拟配效果不佳，求得的系统不适合作为高阶

系统的低阶等效系统；如果M>100，则通常认为

拟配效果不好［22］。

空天飞行器多数是静不稳定的，其开环性能

品质往往并不理想，单独对俯仰角速率和迎角进

行拟配，会出现长短周期频率不一致的问题，加

入增稳系统以满足稳定性要求。采用纵向比例式

增稳系统，选取俯仰角速率 q和迎角α作为反馈状

态量。在小扰动情形下，将迎角作为信号反馈用

于内环的增稳系统。

升降舵偏转角的动态方程可表示为：

Δδe = Δδe_trim + kq ⋅ Δq + kα ⋅ Δα （12）
其中，kq和 kα是反馈增益，即控制律参数，取 kq =
-0.5，kα = -0.02，Δδe_trim是配平状态下的升降舵。

选取俯仰角速率 q和迎角α作为反馈状态量进

行拟配，在平衡条件下双拟配俯仰角速率和迎角

拟配形式如下：

Δq ( )s
Δδe ( )s =

Aθs + Tθ
s2 + 2ζnspωnsp s + ω2nsp

Δα ( )s
Δδe ( )s =

Aαs + Ta
s2 + 2ζnspωnsp s + ω2nsp

m = [ Aα，Aθ，Tθ，Ta，ζnsp，ωnsp ]

（13）

拟配模型有六个未知数，即多目标优化问题，

问题转化为求解这六个未知参数最优的问题。首

先使用频域辨识先得到输入输出的低阶频域模型，

之后用最小二乘法和鸽群算法进行等效拟配得到

相应的低阶系统。

传统的等效拟配采用最小二乘法对系统的俯

仰角速率和迎角进行双拟配操作，考虑到目标函

数为平方和形式，采用阻尼最小二乘法进行拟配。

将目标函数 J改写成如下形式：

J (x) = 12∑i = 1
n

f 2i (x) （14）
式中

fi (x) = { Gh (ki ) - Gl (x，ki )
K [ φh (ki ) - φl (x，ki ) ] (i = 1，2，...，n )（15）

现将求矢量 x（p维，一般 n>p），使 J (x)极
小，即要求

∇J (x) = é
ë
êê
∂J
∂x1，

∂J
∂x2，...，

∂J
∂xp

ù

û
úú

T
= 0 （16）

设 x0 为解的初值，通过对 f (x)线性近似，

则有：

{f (x) = f0 + A0Δxf0 = [ fi (x0 ) ]，A0 = [ ∂fi (x0 )/∂xj]
(i = 1，2，...，n；j = 1，2，...，p)

（17）

式（17）就转化成：

A0 TA0Δx + A0 T f0 = 0 （18）
最终求得

x = x0 + Δx= x0 - (A0 TA0 + v2 I )-1A0 T f0 （19）
再代入式 （17），通过多次迭代 ，直到 J (x)

小于某值为止［23］。

由于最小二乘法对初值的选取极为敏感，初

值选取不当会导致拟配结果不佳，难以达到相应

的精度要求。下文将采用鸽群算法进行拟配。

4 基于鸽群算法的等效拟配

传 统 的 鸽 群 算 法 （pigeon-inspired
optimization） 由地图罗盘算子和地标算子两个部

分组成。在标准鸽群算法中，N和D分别表示为鸽

子种群的数量和优化问题的维度，每一个种群代

表一种可能的解，并且对应于相应的适应值，通

过在搜索空间随机生成初值用于优化迭代，鸽子 r
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的位置和速度更新公式为

X (r ) = [ x1 (r )，x2 (r )，...，xD (r ) ]，(r = 1，2，...，N )
V (r ) = [ v1 (r )，v2 (r )，...，vD (r ) ]，(r = 1，2，...，N )（20）

4. 1 地图罗盘算子

在地图罗盘算子中，鸽群中每一个体通过地

磁和太阳高度信息，以及种群中最优信息来更新

自身的速度和位置［24］，地图罗盘算子最大迭代次

数为Nc1，速度和位置更新公式如下：

V ( t ) (r ) = V ( t - 1) (r ) ⋅ e-Rt +
rand ⋅ (Xg - X ( t - 1) (r ) )

X ( t ) (r ) = X ( t - 1) (r ) + V ( t ) (r )
（21）

其中，t为当前迭代次数，R为地图罗盘因子，Xg
为当前种群中全局最优解，rand为［0，1］区间

上的随机值。

4. 2 地标算子

在地标算子中，对地理位置不敏感一部分鸽

子将跟随“最优”的个体飞向目的地，适应度值

小的个体被认为是“最优”个体。在每次迭代中，

按照适应度优劣对鸽群排序，将适应度较差的一

半鸽群淘汰，留下较优个体。针对此部分种群，

选取种群中心点C ( t )作为剩余鸽群的飞行参考方

向，对个体的位置进行更新，地标算子最大迭代

次数为Nc2，位置更新公式为［25］：

C ( t ) =∑NP
X ( t ) (r ) ⋅ f (X ( t ) (r ) )
∑f (X ( t ) (r ) )

X ( t ) (r ) = X ( t - 1) (r ) +
rand ⋅ (C ( t ) - X ( t - 1) (r ) )

（22）

其中，f为适应度函数，通过目标函数来构造，NP

为当前种群数量。在地标算子中，每次迭代舍去

部分个体，既保证了算法的较优信息又提高了算

法迭代效率，能够保证算法的计算效率和收敛

速度［26］。

鸽群算法用于等效拟配流程如图1所示。传统

的等效拟配，低阶系统参数的选取往往依靠工程

经验使得参数选取耗费大量的时间，使用智能鸽

群算法可以大大的减少参数选取的时间，使得低

阶系统参数的选取更加快速、准确，使用鸽群算

法对等效拟配中低阶系统的相关参数进行寻优，

性能指标为：

J = k1

∑
i = 1

n1
J1

+ k2

∑
i = 1

n2
J2

（23）

其中

J1 = f1q (x) + f1α (x)
J2 = k ⋅ (f2q (x) + f2α (x) ) （24）

k1、k2为加权系数，k1、k2通过鸽群算法来进

行寻优得到，k一般选 0. 0175，n1、n2分别为幅值

和相角序列的长度。f1q (x)和 f2q (x)分别为高阶与低

阶系统俯仰角速率频率特性的幅值差和相角差，

f1α (x)和 f2α (x)分别为高阶与低阶系统迎角频率特

性的幅值差和相角差。

5 仿真结果及分析

5. 1 最小二乘法结果

参考飞行品质规范MIL-F-8785C和MIL-STD-
1797A中短周期模态特性，B类飞行阶段（航行阶

段）的飞行品质要求，对短周期模态的阻尼比和

固 有 频 率 进 行 评 价 ， 飞 行 品 质 指 标 如 表 2
所示［27］：

随着飞行性能和飞行速度的提高，飞机的气

开始

结束

初始化6个低阶
系统关键参数m更新低阶系统

最优参数值m

更新低阶系统
最优参数值m

启动地标算子

评估每只鸽子
的失配度

将失配度最小
的鸽子记为Xbext

启动地图
罗盘算子

更新局部最优
和全局最优个体

迭代次数>Nc1

更新局部最优
和全局最优个体

输出最优的低阶
系统参数Xbext=m

迭代次数>Nc2

否
是

是

否

图1 鸽群算法用于等效拟配流程
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动外形也发生变化，在纵向短周期响应特性中仅

考虑固有频率和阻尼比是不够的，驾驶员评价飞

机操纵性时，不仅关注动态响应情况，而且关心

飞机航迹变化的最终结果。操纵期望参数 CAP
（Control Anticipation Parameter）它将驾驶员对俯仰

角加速的敏感性与感知到的飞行器法向过载相关

联，从初始姿态响应来预测航迹的最终情况，短

周期无阻尼固有频率ω2sp和单位迎角下的稳态法向

过载nz /α的比值［28］。

CAP = ( θ̈/δe ) | ti → 0+
(nz /δe ) | ti → ∞

= θ̈ | ti → 0+
nz | ti → ∞ ≈

ω2 nsp
nz /α

（25）

B类飞行阶段时 CAP的飞行品质规范如图 2
所示。

CAP飞行品质指标为：

一 级 ： 0.085 < CAP < 3.6， 二 级 ： 0.038 <
CAP < 10。

选取4组不同的状态点使用最小二乘法进行等

效拟配，状态点 1（Ma=5，h=24 km），状态点 2
（Ma=8，h=24 km），状态点 3（Ma=8，h=28 km），

状态点 4（Ma=10，h=28 km），最小二乘法采用相

同的初值，增稳系统的控制增益保持一致，只改

变飞行高度和马赫数的情况下，拟配后的结果如

表3所示。

状态点1的失配度最小，拟配效果最佳，拟配

后的失配包络图以及高阶系统和低阶等效系统频

率响应对比图如图3所示。

从仿真来看，最小二乘法拟配后的低阶系统

的阻尼比和固有频率满足一级飞行品质的要求，

操纵期望参数（CAP）满足二级飞行品质的要求。

固定飞行高度时，当马赫数增加，拟配时的失配

度会增加，拟配效果会一定程度上变差；固定马

赫数时，当飞行高度增加，失配度会减小；当马

赫数和飞行高度同时增加时，失配度会明显大幅

度增加。

5. 2 鸽群算法结果

选取拟配效果相对较差的状态点4，针对最小

二乘法初值敏感问题，使用鸽群优化算法对等效

系统的关键参数进行优化，鸽群算法各参数值设

置如表4所示。

鸽群算法拟配和最小二乘法拟配后的失配包

络图以及高阶系统和低阶等效系统频率响应对比

如图4所示。

鸽群算法的适应值变化曲线如图5所示。

表2 纵向飞行品质规范要求

等效参数

εnsp
ωnsp

等级1
0.3~2.0
大于0.87

等级2
0.2~2

大于0.7

10

                  

0.1

1.0

ωnp

10

10

100

rad
s

1.0 10
Δn/Δα(1/rad)

100

标准1

标准1

标准2和
3

标准2 3.6

0.085
0.038

若Δn/Δα值在图示范围以
外，则边界由图中外延来确定

ω2

Δn/Δα
np

图2 航行阶段CAP评价指标要求

表3 最小二乘法拟配结果

参数

Aα

Aθ

Tθ

Tα

εnsp

ωnsp

M

CAP

取值

-0.0451
-0.2713
-0.4479
-0.2672
1.0519
0.8976
0.0061
0.0448

-0.0748
-1.0077
-2.3477
-0.9802
1.3655
1.0465
0.4491
0.0458

-0.0740
-1.0079
-2.3362
-0.9834
1.3645
1.0434
0.4342
0.0448

-0.0988
-1.5093
-3.4133
-1.3806
1.1530
1.3247
7.3969
0.0539
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使用鸽群算法优化后的最优关键参数为：

[ Aα = -0.0888，Aθ = -1.5093，Tθ = -3.4133
Tα = -1.3721，ζnsp = 1.1530，ωnsp = 1.3247
k1 = 0.0149，k2 = -0.0027，J = 0.0004 ]

6 结 论

研究了空天飞行器性能评估中等效拟配的问

题，采用了最小二乘法以及鸽群优化算法进行等

效拟配，拟配后的低阶系统满足MIL-F-8785C和

MIL-STD-1797A中规定的一级飞行品质的要求，

操纵期望参数（CAP）满足二级飞行品质的要求。

研究结果表明：

（1）失配度只是一个评价指标，失配度过大

并不能说明拟配效果不好，需要进一步确认。拟

配效果不好，失配度高。失配度和拟配效果间并

没有绝对的关系。

（2） 不同的状态点拟配的效果具有差异性。

需要多次实验。在最小二乘法基础上选取性能指

标相对较差的点进行鸽群优化操作，进一步得到

拟配效果佳且失配度小的等效低阶系统。

与单纯使用最小二乘法进行等效拟配操作相

比，鸽群算法不需要多次选取初值，增加了拟配

的准确性，具有更好的工程应用前景。

表4 鸽群算法参数值设置

参数

种群数量(N)
最大迭代次数(NC)
地图罗盘因子(R)

维数(D)

数值

100
100
0.3
8

10−1
−20

−10

0

10

100

频率/（rad/s）

幅
值

/d
B

100

120

140

160

相
角

/（
°）

高阶
低阶

高阶
低阶

101

10−1 100

频率/（rad/s）
101

(a)俯仰角速率传递函数高、低阶系统对比

10−1
−10

0

10

20

100

频率/（rad/s）

幅
值

/d
B

−100
−50

0
50

100
150

相
角

/（
°）

幅值偏差
包线上界
包线下界

幅值偏差
包线上界
包线下界

101

10−1 100

频率/（rad/s）
101

(c)俯仰角速率传递函数失配包线验证

10−1
−40

−30

−20

−10

0

100

频率/（rad/s）

幅
值

/d
B

50

100

150

200

相
角

/（
°）

高阶
低阶

高阶
低阶

101

10−1 100

频率/（rad/s）
101

(b)迎角传递函数高、低阶系统对比

10−1
−10

0

10

20

100

频率/（rad/s）

幅
值
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B

−100
−50

0
50

100
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相
角

/（
°）

幅值偏差
包线上界
包线下界
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幅值偏差
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(d)迎角传递函数失配包线验证

图3 最小二乘法高阶系统和低阶系统拟配效果图
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