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含冗余控制面飞行器配平优化设计与性能分析

范一鸣1，李    响1，*，张后军2

(1. 北京理工大学 宇航学院，北京　100081；

2. 北京机电工程研究所，北京　100083)

摘　要：含冗余控制面的飞行器配平问题是一个超静定问题，从性能需求角度构建 3个单目标配平构型优化问题，在高

度为 5 km、马赫数为 0.85的定直平飞状态下，采用遗传算法求解。结果表明：若以最大升阻比为目标，采用内升降副翼

配平，其余舵面中立；若要使配平所需控制面偏角绝对值和最小、达到降低控制能量的目的，则采用中升降副翼配平，

其余舵面中立；若要实现控制面间偏角相差最小、达到减小雷达反射的目的，那么 3组升降副翼需同时上偏 3.788 2°。

结合气动数据，分析了上述结果的合理性。将 3个目标两两组合，采用非支配排序遗传算法求解得到 Pareto非劣解，发

现 3个配平目标两两互相冲突，一个目标性能的提高会降低其他目标性能，但降低性能的比例不同。最后综合考虑

3个优化目标，采用理想点最小距离法从 Pareto非劣解中选择最优构型，最终得到配平构型迎角 1.790 8°、内升降副翼

−0.000 958 8°、中升降副翼−4.190 8°、外升降副翼−4.923 2°。本文的工作对合理确定含冗余控制面飞行器配平构型与性能

综合分析有一定的参考意义。

关键词：冗余控制面；超静定配平；多目标优化；理想点最小距离法
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Optimal design and performance analysis of aircraft trim configuration with
redundant control surfaces

FAN Yiming1，LI Xiang1，*，ZHANG Houjun2

(1. School of Aerospace Engineering, Beijing Institute of Technology, Beijing　100081, China；

2. Beijing Research Institute of Mechanical & Electrical Technology, Beijing　100083, China)

Abstract: The  trim  problem  of  aircraft  with  redundant  control  surfaces  is  a  hyperstatic  problem.  To
determine  the  appropriate  trim  configuration,  three  single  trim  configuration  optimization  problems  were
constructed from the perspective of performance requirements.  Under a fixed level flight state at  an altitude of
5 km and Mach number of  0.8,  genetic  algorithm was used to solve the problem. Aiming for  maximum lift  to
drag ratio, use inner lift aileron trim and keep the remaining control surfaces neutral; To achieve the objective of
reducing  control  energy by  minimizing  the  absolute  deviation  angle  of  the  control  surface,  the  mid  lift  aileron
configuration  is  adopted  to  trim,  while  the  remaining  control  surfaces  are  neutral;  To  achieve  the  objective  of
reducing radar reflection by minimizing the deviation angle difference between control surfaces, three sets of lift
ailerons are simultaneously tilted up by 3.788 2°. Based on aerodynamic data, the rationality of the above results
was  analyzed.  Combining  three  single  objective  problems  pairwise  and  using  a  non-dominated  sorting  genetic
algorithm to solve, Pareto non inferior solutions were obtained. It was found that the three balancing objectives
were conflicting pairwise, and improving the performance of one objective would reduce the performance of the
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other  objectives,  but  the  proportion  of  performance  reduction  was  different.  Taking  into  account  three
optimization objectives, The ideal point minimum distance method is adopted to select the optimal configuration
from Pareto non inferior solutions. The final trim configuration is 1.790 8° angle of attack, −0.000 958 8° inner lift
aileron,  −4.190 8°  middle  lift  aileron,  and  −4.923 2°  outer  lift  aileron.  Based  on  performance  requirements,  an
optimization model is constructed for balancing, and combined with the ideal point minimum distance method.
The  investigation  of  this  paper  has  certain  reference  significance  for  the  reasonable  calculation  of  the  trim
configuration and performance comprehensive analysis of aircraft with redundant control surfaces.

Keywords: redundant  control  surface； overdetermined  trim； multi-objective  optimization； ideal  point
minimum distance method

 0    引　言

冗余控制技术能提高控制系统的可靠性、改善控

制性能，在现代飞行器中得到广泛应用，如火箭[1]、飞

翼布局飞机 [2-5]、导弹 [6-7]、旋翼机 [8-9] 等。文献 [10]
中探讨了一大后掠三角翼无尾布局空天飞行器的舵

面设计问题。与常规布局飞行器不同，这类飞行器采

用特殊的升降副翼舵面同时控制俯仰和滚转，文

献 [10]采用的是单片升降副翼，不存在冗余控制。本

文研究对象采用了与文献 [10]中类似的无尾气动布

局，但含有多个升降副翼，形成冗余控制面。

与火箭、导弹类飞行器长时间处于垂直飞行或机

动飞行状态不同，定直平飞巡航是这类大后掠三角翼

无尾飞行器的一种基本但十分重要的飞行状态。工

程实践中，一般将定直平飞状态及对应的配平构型作

为基准，将动力学方程组进行线性化处理后开展后续

性能分析工作[11-12]。根据查阅的资料，现有冗余控制

研究多是针对故障飞行或机动飞行展开的，而对于含

冗余控制面飞行器定直飞行时的配平构型与性能研

究还未见相关报道。

飞行器定直平飞配平构型包括配平迎角与配平

控制面偏角，需根据给定的定直平飞状态与飞行器自

身的气动与结构性能计算得到满足力和力矩平衡的

迎角与控制面偏角，这是后续操稳特性分析与评估以

及控制律设计的基础。本文讨论的含冗余控制面无

尾布局飞行器与传统布局飞行器在配平构型计算方

面存在明显差别：后者的配平是一个静定问题，即一

个 定 直 平 飞 状 态 对 应 着 一 个 配 平 构 型 ， 如 文

献 [13-16]从不同角度讨论的配平构型问题本质上都

是静定的；而前者是一个超静定问题，即一个定直平

飞状态就对应着多个不同的配平构型，数学上表现为

方程个数少于未知数个数[17-18]。尤其值得注意的是，

这些不同的配平构型尽管对应着同一个平飞状态（即

同一高度和速度），但却有着不同的飞行性能。深入

分析同一飞行状态下，不同配平构型与飞行性能之间

的关系，有助于有针对性地确定含冗余控制面飞行器

合理的配平构型、充分发挥飞行器性能。

本研究以一个含冗余舵面的大后掠三角翼无尾

布局飞行器为对象，分别以定直平飞巡航飞行时阻力

最小（对应升阻比性能）、控制面偏转角度最小（对应

控制能量性能）、控制面间偏角差别最小（对应隐身

性能）为目标，构建了 3个单目标优化问题，计算得到

了同一平飞状态下的 3种配平构型，并结合飞行器的

气动性能，对这 3种构型的合理性进行了分析。在此

基础上，根据上述 3个目标，构建了 3个双目标优化

问题分别求解计算到了各自的 Pareto前沿解，并据此

分析了这 3个目标性能两两之间的关系。最后求解

了同时考虑上述 3个目标的三目标优化问题，得到

Pareto前沿解集，并采用理想点最小距离方法从三目

标 Pareto前沿解集中计算得到了最终配平构型。本

文的研究对含冗余控制面飞行器的配平构型计算与

性能综合分析有一定的参考价值。

 1    配平构型优化设计问题模型

 1.1   配平模型

α δ1 δ2 δ3

本文研究的大后掠三角翼飞行器构型如图 1，图
中参与纵向配平的舵面包括内升降副翼、中升降副翼

和外升降副翼（为表述简洁，后文称为内舵、中舵和

外舵）。对于给定的飞行高度和速度，需要计算的配

平构型参数包括迎角 和内、中、外舵偏角 、 、 。
FT cosα = FD(α, δ1, δ2, δ3) (1)

FL(α, δ1, δ2, δ3)+FT sinα = mg (2)

My(α, δ1, δ2, δ3) = 0 (3)

式中，FT、FD、FL、My、m、g 分别代表推力、阻力、升力、

俯仰力矩、质量和重力加速度。

式（1、2、3）分别代表阻力平衡、重力平衡和俯仰

力矩平衡。在研究定直平飞配平气动构型时，一般假

定油门总是能够配平阻力，因此略去推力-阻力平衡

方程式（1）。此时配平方程组为：
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FL(α, δ1, δ2, δ3)+FT sinα−mg = 0
My(α, δ1, δ2, δ3) = 0

(4)

α δ1 δ2

δ3

可以看到，式（4）是关于迎角 和舵偏角 、 、

的耦合方程组。方程组中有 4个未知数，却只有两

个方程，因此是超静定的，有无穷多组解，即无穷多

个配平构型。

 
 

外升降副翼

内升降副翼

中升降副翼

图 1    大后掠三角翼飞行器构型图

Fig. 1    Configuration of highly swept delta-wing aircraft
 

 1.2   性能指标

在数学上，为了得到超静定方程组的一组特定

解，需定义某一指标，使该指标最优，而原方程组转

化为等式约束。对于式（4）所示配平构型求解问题，

本文针对 3项性能最优指标展开研究，即阻力最小

（对应升阻比性能）、控制面偏转角度最小（对应控制

能量性能）、控制面间偏角差别最小（对应隐身性

能）。具体如下：

1） 阻力最小。实现最大升阻比飞行一般是充分

发挥飞行器性能的前提[11,19]，本研究中假定飞行器的

质量是恒定的，定直平飞时的升力随之确定，因此最

大升阻比对应着最小阻力，相应的配平构型定解问题

的性能指标可以描述为式（5）：

min J1 = FD(α, δ1, δ2, δ3) (5)

式（5）表示阻力是攻角和 3个舵面偏角的函数，

气动学科分析已给出了相应的气动性能数值表格，具

体计算时，利用这些表格数据，采用高维插值方法计

算出某一迭代点处的阻力。

2） 控制面偏角绝对值之和最小。在制导控制问

题中，一般期望以最小能量消耗达到控制目的 [20-21]，

本研究中，以各配平舵面偏转角度的绝对值之和最小

来表征最小能量消耗，相应的数学描述如下：

min J2 =

3∑
i=1

|δi| (6)

需要说明的是，在计算控制面偏角绝对值之和

时，式（6）并未考虑铰链力矩、作动机构等因素，在后

续研究中可将这些因素考虑进去。

3） 控制面间偏角差最小。从隐身性角度来看，同

侧舵面之间的夹角会影响控制面间偏角差，同侧舵面

夹角相差越小，控制面间偏角差也越小 [22-23]。因此，

为尽可能减小控制面间偏角差，可以将 3组配平舵面

与偏转角度平均值差值的平方和最小作为目标函数，

如式（7）所示：

min J3 =

3∑
i=1

(δi− δ̄)2
, δ̄ =

3∑
i=1

δi

/
3 (7)

与计算控制面偏角绝对值之和类似，完整计算隐

身性能十分复杂，本研究从配平构型角度出发，采用

简化的描述方法，这有助于在飞行器配平性能分析早

期快速获得有一定实际意义的结果。在后续研究中

可采用更复杂完整的隐身分析模型。

 1.3   优化模型

至此，已给出了含冗余控制面飞行器的配平方程

组式（4）和 3个性能指标式（5～7）。在此基础上，本

研究构建了 3个单目标优化问题、3个双目标优化问

题和 1个三目标优化问题，通过分析这些问题的求解

结果，有助于深入认识该飞行器的配平构型与性能。

上述所有优化问题的设计变量和约束都是一样

的，差别在于目标函数不同，具体如下：

α δ1 δ2 δ31） 设计变量：迎角 和 3个舵偏角 、 、 。

2） 约束：配平方程组式（4）在优化问题中转化为

等式约束。此外，根据该飞行器的具体情况，给出设

计变量的上、下限约束如式（8）：
−4◦ ⩽ α ⩽ 12◦

−30◦ ⩽ δ1 ⩽ 30◦

−30◦ ⩽ δ2 ⩽ 30◦

−20◦ ⩽ δ3 ⩽ 20◦

(8)

3） 目标函数：3个单目标问题的目标函数分别见

式（5～7）；3个双目标问题的目标函数分别为单目标

的两两组合，即：“式（5）  + 式（6）”（同时考虑升阻

比性能和控制能量性能）、“式（5）  + 式（7）”（同时

考虑升阻比性能和隐身性能）、“式（6）  + 式（7）”
（同时考虑控制能量性能和隐身性能）；三目标优化问

题的目标为 3个单目标的组合，即“式（5） + 式（6） +
式（7）”（同时考虑升阻比性能、控制能量性能和隐

身性能）。

 2    求解算法

在前面建立的配平构型优化设计模型中，式

（4～5）中的气动力和力矩都是采用气动学科提供的
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数据表格通过高维插值计算，函数的光滑性较差，导

致采用基于梯度的优化算法求解存在较大困难。鉴

于此，本研究采用了遗传算法（genetic algorithm, GA）
求解。遗传算法不需要函数的梯度信息，适合求解这

类不光滑函数问题。

在本研究中用到了两种遗传算法，即经典遗传算

法求解单目标优化问题、非支配遗传算法求解多目标

优化问题获得 Pareto解集。此外，对于多目标优化问

题还采用了理想点最小距离法在 Pareto解集中选择

得到最终解。

 2.1   求解单目标配平构型优化问题

采用经典遗传算法求解单目标配平构型优化问

题的具体操作如下：

步骤 1：根据式（8）不等式约束初始化种群，本研

究中种群规模设置为 N = 1 000。
步骤 2：依据式（5～7）计算个体适应度值。

pc pm

步骤 3：依次进行选择、交叉和变异操作，产生新

的子代种群，本研究中采用保留最佳个体的选择方

式，设置交叉概率  = 0.9、变异概率  = 0.01。

Gmax

步骤 4：判断当前进化代数是否小于最大进化代

数，本研究中设置最大进化代数  = 50。若是，则

执行步骤 2；否则执行步骤 5。
步骤 5：输出最优解。

 2.2   计算多目标配平构型优化问题的 Pareto 解集

多目标优化包含两部分 ：第一部分是求得

Pareto非劣解集，第二部分是在非劣解集中进行选择

得到最终解。通过分析多目标优化中得到的 Pareto
解集，有助于设计者深入理解设计对象不同目标性能

之间的关系。

本研究采用非支配排序遗传算法计算多目标配

平构型优化问题的 Pareto解集[24]，具体操作如下：

P0

步骤 1：根据式（8）不等式约束初始化父代种群

，种群规模设置为 N = 1 000。

Zi

步骤 2：进行非支配排序形成一系列非支配集

。

Zi

PG PG NG

N

步骤 3：将 按支配等级升序依次保留到新父代

种群 中，直到新父代种群 中个体数 大于或等

于种群规模 。

NG＞N PG

Zi

PG NG = N NG = N

步骤 4：若步骤 4中 ，对最后放入 中的

非支配集 进行拥挤度计算，保留拥挤度较低的个体

进入 直到满足 。若步骤 3中 ，直接

执行步骤 5。
pc pm步骤 5：设置交叉概率  =  0.8、变异概率  =

0.01，进行交叉、变异操作，产生子代种群。

Gmax

G =G+1

步骤 6：判断是否达到最大进化代数，本研究中

设置最大进化代数  = 100，若是，则输出前沿解

并结束；否则合并父代与子代，令 ，继续执行

步骤 2。
 2.3   从 Pareto 解集中选取最终解

Pareto非劣解集提供了大量非劣解，但工程实际

中最终只能采用一个解。对于多目标优化问题，如何

合理确定最终解一直受到关注，相关研究已提出了多

种算法，如线性加权法、逐步宽容约束法、分层评价

法、极大极小法，理想点法等，这些方法各有其适用

的情况 [25]。本研究中采用了理想点最小距离法求得

多目标优化的最终解。该方法能够使得优化结果在

各个优化目标之间相对均衡，避免了某个目标绝对占

优的情况，不需要权重选取等先验知识，应用方便。

以双目标优化问题为例，用图 2说明理想点最小距离

法的含义与主要步骤：

J∗1 J∗2 J∗1 J∗2

步骤 1：首先每个优化目标单独优化求解，得到

的最优解分别是 、 ，点（ ,  ）在目标坐标系内

被称为理想点（如图 2中左下红点所示）。

步骤 2：求出双目标优化问题的 Pareto非劣解集，

如图 2中圆点所示。

步骤 3：利用极差法对每个目标的性能指标进行

无量纲化处理：

fτ,c =
Jτ,c

max(Jτ(x))−min(Jτ(x))
(9)

fτ,c τ c

Jτ,c τ c

Jτ(x) τ

式中： 是无量纲化后第 个目标在第 个 Pareto解
对应的值， 是第 个目标在 Pareto解集中第 个解

对应的值， 是第 个目标在 Pareto解集对应的值。

步骤 4：寻找 Pareto非劣解集中与理想点距离最

小的点，即最终解：

 

理想点(J J、 )1
*

2
*

最小距离点

J1

J2

图 2    理想点最小距离法示意图

Fig. 2    Schematic of ideal point minimum distance method
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min D =

 K∑
τ=1

[
fτ,c−min( fτ(x))d

]
1
d

(10)

K式中： 是优化目标的数目；d = 2；D 的几何意义是无

量纲化后的 Pareto解集点与理想点之间的距离，如

图 2中箭头实线所示，其中与理想点距离最小的点，

即图 2中右上红圆点，就是最终解。

 3    配平构型计算结果与性能分析

本节采用第 2节中阐述的方法求解第 1节中构

建的模型，得到了相应的配平构型，具体如下文介绍。

 3.1   单目标配平结果及优化

定直平飞状态高度 5 km、马赫数 0.85。采用经典

遗传算法分别求解该定直平飞状态下式（5～7）代表

的 3个单目标配平优化问题，迭代历程如图 3，配平

构型结果见表 1。
表 1和表 2分别给出了单目标优化的配平构型

和性能结果，表中数据显示，3个配平优化问题的最

优解处迎角和舵偏角满足式（8）规定的不等式约束，

力和力矩平衡代表的等式约束式（4）还存在误差

（3种情况下力和力矩的最大误差分别为 28.011 5 N
和−6.394 0 N·m），但相对于该机的总重量和绕俯仰轴

转动惯量，这些误差很小。此外，表 1和表 2中的数

据显示，给定的同一定直平飞状态（高度 5 km、马赫

数 0.85）得到了 3种不同的配平构型，这也正是含冗

余控制面超静定性的体现。不同的配平构型对应着

不同的配平性能，即：若想以最大升阻比配平则应尽

量采用内舵，而中舵和外舵中立；若想使得配平所需

控制面偏角绝对值之和最小，则应尽量采用中舵，而

内舵和外舵中立；若想实现最小控制面间偏角差配

平，则 3个舵面同时偏转一个特定的角度：−3.788 2°。
 
 

表 2    单目标优化性能结果

Table 2    Single objective optimal trim performance results

配平方案 阻力FD/N 力配平误差/N
俯仰力矩误差

My/(N·m)

阻力最小 20 377.171 8 28.001 5 –6.394 0

偏角绝对值之和最小 25 915.447 3 –4.262 1 3.227 9

偏角差最小 26 772.537 6 –0.642 8 1.691 4

 

以下对表中的结果进行进一步的分析。该无尾

布局飞行器的升力系数、阻力系数和俯仰力矩系数在

表 1中的配平迎角下（3个配平迎角接近，以居中的

迎角 1.768°为例）与舵偏角之间的变化关系见图 4。
图 4中信息显示：

1）  3个舵中，中舵的俯仰力矩系数的绝对值最
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图 3    3 个单目标配平问题的设计变量迭代历程图

Fig. 3    Iteration history of design variables for three single
objective balancing problems
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表 1    单目标优化配平构型结果

Table 1    Single objective optimal trim configuration results

配平方案 α迎角 /(°) δ1内舵 /(°) δ2中舵 /(°) δ3外舵 /(°)

阻力最小 1.865 8 –10.549 7 –0.000 7 –0.011 9

偏角绝对值之和最小 1.768 0 0.000 3 –8.243 3 –0.031 5

偏角差最小 1.687 4 –3.788 2 –3.788 2 –3.788 2
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大，即舵效最高，因此当要求控制面偏角绝对值之和

最小时，应尽量使用中舵，表 1中的配平计算结果正

反映出了这一点。

2） 3个舵中，内舵和中舵的升力系数、俯仰力矩

系数相当，中舵的升力系数大于内舵，但其阻力系数

同时也大于内舵。综合权衡，内舵的升阻比性能更

好，因此当要求配平飞行升阻比最大时应充分使用内

舵，表 1中的数据反映出了这一点。

3） 若 3个舵中只用 1个舵面来配平，其余两个舵

面保持在中立位置，计算结果表明，单独内舵和单独

中舵都能实现配平，而单独外舵无法实现配平。该飞

行器配平时的升力系数约为 0.066 59，图 4中的升力

系数图显示仅使用单独外舵时，舵偏范围内全机升力

系数的区间为 [0.106 7, 0.201 6]，配平升力系数不在此

区间内，无法实现力平衡。此外，图 4中的俯仰力矩

系数在舵偏范围内均小于 0，无法实现力矩平衡。出

现这种现象的原因在于，该飞行器外舵主要用来实现

飞行器滚转控制，单独外舵无法实现纵向配平是符合

该设计意图的。

 3.2   双目标配平结果与分析

3个双目标优化问题“考虑升阻比性能与控制

能量性能”“考虑升阻比性能与隐身性能”“考虑

控制能量性能与隐身性能”的 Pareto非劣解集分别

见图 5（a～c）。
图 5揭示了该无尾布局飞行器的如下配平性能：

1） 3个配平目标中，两两均是相互冲突的，即一

个目标性能的提高会导致另一个目标性能的降低，不

存在两个目标性能同时增加的情况。

2）  图 5（a）显示，升阻比最大（J1）与控制面偏角

绝对值之和最小（J2）两个目标的 Pareto非劣解集近

似呈线性关系，这意味着在这两个目标的 Pareto非劣

解集任一点，一个目标性能的提升与另一个目标性能

的降低的比例几乎是不变的。

3）  图 5（b）显示，升阻比最大（J1）与控制面间偏

角差最小（J3）两个目标的 Pareto非劣解集之间有着

较明显的非线性关系，左侧较陡峭、右侧较平缓。这

意味着，左侧部分较小的升阻比性能降低能带来较大

的控制面间偏角差性能提升，而在右侧部分，较大的

升阻比性能降低只能带来较小的控制面间偏角差性

能提升。

4） 图 5（c）与图 5（b）类似，控制面偏角绝对值和

最小（ J2）与控制面间偏角差最小（ J3）两个目标的

Pareto非劣解集之间也存在较明显的非线性关系，左

侧较陡峭、右侧较平缓。这意味着，左侧部分较小的

控制面偏角绝对值和性能降低能带来较大的控制面

间偏角差性能提升，而在右侧部分，较大的控制面偏

角绝对值和性能降低只能带来较小的控制面间偏角

差性能提升。

通过分析上述配平构型的 3个双目标优化问题

的 Pareto非劣解集，有助于深入认识该无尾飞行器的

配平性能间的相互关系，在 3.3节中将开展配平构型

的三目标优化设计，并获取最终配平构型。

 3.3   三目标优化配平结果

同时考虑升阻比性能、控制能量性能与隐身性能
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的三目标优化设计的 Pareto前沿解如图 6，采用理想

点最小距离法计算得到的最终解也标在图中。

将图 6中三维空间里的 Pareto非劣解集分别投

影到 3个由双目标构建的二维平面上，可以看到：在

每个平面上 Pareto前沿点形成的曲线（图中紫色线）

与 3.2节中的双目标优化问题的 Pareto前沿曲线

（图 5）趋势是一致的。

α δ1 δ2

δ3

得到最优解  = 1.790 8°、  = −0.000 958 8°、  =
−4.190 8 °、  = −4.923 2 °，在图 6中用绿色点表示，可

以看到：通过理想点最小距离法计算得到的最优解投

影到 3个二维平面上，分别位于 3个双目标优化问

题 Pareto前沿的中部，体现出最小距离方法避免某个

目标绝对占优的特点。
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图 6    三目标优化 Pareto 前沿图

Fig. 6    Pareto front graph of three objective optimization
 

 4    结　论

含冗余控制面飞行器同一平飞状态存在多个不

同配平构型及相应的配平性能，合理的配平构型可以

充分发挥飞行器性能。对本文研究的大后掠三角翼

飞行器而言，若以最大升阻比飞行，则配平时应尽量

采用内舵；若以最小舵偏角飞行，则配平时应尽量采

用中舵；若三个舵面一致偏转以有利于隐身性能时，

三个舵面应偏转一个特定角度：−3.788 2°。多目标优

化的 Pareto非劣解集揭示出本文讨论的无尾飞行器

的升阻比最大（阻力最小）与控制面偏角绝对值之和

的最小性能之间呈近似线性关系；而升阻比与控制面

间偏角差性能之间、控制面偏角绝对值之和与控制面

间偏角差性能之间则呈非线性关系。这意味着，在某

些非劣解附近，某项性能的较小损失会带来另一项性

能的较大提升。这一现象有助于深入认识该无尾飞

行器的配平性能，并确定合理的配平构型。

本研究中，控制能量和隐身性能分析都进行了简

化处理，在后续研究中可采用更完整精细的分析模

型，但本研究提出的配平构型优化问题、采用的求解

方法与分析思路对含冗余控制面飞行器配平构型设

计仍是适用的。
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