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基于扩展L1自适应的战斗机大迎角非线性控制

陈 海1†, 何开锋1, 钱炜褀1, 沈 宁2

(1. 中国空气动力研究与发展中心计算空气动力研究所，四川绵阳 621000；
2. 中国兵器工业第203研究所，西安 710065)

摘 要: 针对常规动态逆控制对系统不确定性较为敏感的缺点,提出一种扩展L1自适应控制方法,用于战斗机大
迎角非线性控制.采用时标分离原理将控制系统分为内外两个回路,分别设计动态逆控制器作为基本控制器,用
于角速率和角度的跟踪控制.设计L1自适应控制器作为扩展控制器,用于抵消系统中的不确定性.分别在标称和
加入参数摄动的情况下进行仿真验证与对比,仿真结果表明所提出的控制方法能够有效抵消系统中的不确定性,
提高控制效果.
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L1 adaptive augmentation for high angle of attack nonlinear control of
fighter
CHEN Hai1†, HE Kai-feng1, QIAN Wei-qi1, SHEN Ning2

(1. Computational Aerodynamics Research Institute，China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang
621000，China；2. No.203 Research Institute of China Ordnance Industries，Xi’an 710065，China)

Abstract: Since the conventional dynamic inversion(DI) control is sensitive to the uncertainties of system, an L1 adaptive
augmentation approach is proposed to control the high angle of attack of fighter. Firstly, the control system is divided
into the inner loop and outer loop based on the time-scale separation principle. Then, dynamic inversion controllers
are designed as the basic controllers to follow the angle rates and the angles. The L1 adaptive controller is designed as
augmentation controller to cancel the uncertainties of the control system. Finally, the simulations and comparisons are
implemented in the nominal case and parameter perturbation case. Simulation results show that the proposed control
approach is able to cancel the uncertainties and increase the control effects efficiently.
Keywords: fighter；high angle of attack control；L1 adaptive control；dynamic inversion；uncertainty

0 引 䀰

为了提高空战性能,现代战斗机要具备大迎角超
机动能力.战斗机在大迎角飞行时,其操纵性和稳定
性会随着迎角的增大而急剧变化,并呈现出严重的非
线性.常规的小扰动线性化方法已不能满足这一控
制需求,需要发展非线性控制方法.
动态逆 (DI)是一种常用的非线性控制方法,但由

于其需要建立精确的数学模型,当系统中受到不确定
性因素影响时,其控制效果下降较为明显[1].而L1自

适应控制方法能够有效抵消系统中的不确定性[2-3],
将其与动态逆方法结合,能够实现战斗机的大迎角非
线性控制.

文献 [4]通过动态逆解耦,将控制系统分为纵向、

横向和侧向3个通道,并分别加入L1自适应扩展控制

器用于抵消系统的不确定;文献 [5]使用线性化模型,
将动态逆与L1自适应控制结合,再逐通道设计控制
律.这两种方式需要分别设计L1自适应补偿控制器,
增加了系统的计算量,对系统的实时性造成了一定的
影响.文献 [6]在动态逆控制基础上加入了L1自适应

控制,但构造的非线性方程系数中含有时变参数,给
L1自适应控制器的设计带来了困难;文献 [7]在内回
路中应用了动态逆和L1自适应控制,但外回路仍采
用常规控制器,用于机动动作的协调和姿态的修正;
文献 [8]利用动态逆将被控对象线性化,再应用线性
L1自适应控制抵消系统中的不确定性,但该L1自适

应控制方法不能应用于非线性系统;文献 [9]在动态
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逆基础上设计了L1自适应控制,但没有给出构建L1

自适应控制器所需的微分方程;文献 [10]在构建被控
对象的微分方程时,不确定项σ中含有控制变量u,影
响了控制效果.
本文在上述文献的基础上,将动态逆作为基本控

制器,并在内回路中加入L1自适应非线性控制作为

扩展控制器,用于战斗机大迎角控制.该控制器能够
有效抵消系统中的不确定性,在保证系统快速响应的
同时,提高控制效果.

1 䰞仈描述

根据时标分离原理[11],战斗机大迎角非线性控
制系统可以分为内外两个控制回路,分别由如下非线
性方程描述[12]:

ẋout = fout +Goutuout, (1)
ẋin = fin +Ginuin_v. (2)

其中

xout = [α β µ]T, uout = [p q r]T,

fout =

−L− Tx sinα+ Tz cosα+mg cos γ cosµ
mV cosβ

(Y − Tx cosα sinβ + Ty cosβ −
Tz sinβ sinα+mg sinµ cos γ)/mV

(Y cosµ tan γ cosβ + L sinµ tan γ+

L tanβ + Tx tan γ sinµ sinα−
Tx tan γ cosµ cosα sinβ +

Tx sinα tanβ − Tz cosα tanβ +

Ty tan γ cosµ cosβ −
Tz tan γ cosµ sinβ sinα−
Tz tan γ sinµ cosα−
mg cosµ tanβ cos γ)/mV



,

Gout =


− cosα tanβ 1 − sinα tanβ

sinα 0 − cosα
cosα
cosβ 0

sinα

cosβ

 ;

xin =

pq
r

 , fin =

 c1rq + c2pq + c3L̂+ c4N̂

c5pr − c6p
2 + c6r

2 + c7M̂

c8pq − c2rq + c4L̂+ c9N̂

 ,

uin_v =

Lc

Mc

Nc

 , Gin =

c3 0 c4
0 c7 0

c4 0 c9

 .

xout和uout分别为外回路的状态变量和控制变量;α
为迎角,β为侧滑角,µ为绕速度矢滚转角; p、q、r分
别为机体坐标系下的3个角速度分量,即滚转、俯仰
和偏航角速度; γ为航迹倾斜角,χ为航迹方位角;D、
Y、L分别为阻力、侧力和升力;Tx、Ty、Tz分别为

发动机推力在机体坐标系上的3个分量;V 为空速;m
为战斗机质量; g为重力加速度. xin和uin_v分别为内

回路的状态变量和虚拟控制变量;Lc、Mc、Nc分别为

气动舵面和推力矢量偏角产生的力矩在机体坐标系

下的3个分量; L̂、M̂、N̂分别为滚转、俯仰和偏航零
控制力矩,即战斗机各操纵面置零时的气动力矩和推
力矩之和在机体坐标系下的3个分量. c1 ∼ c9分别

表示力矩方程系数: c1 = ((Iy − Iz)Iz − I2xz)/Σ, c2 =

(Ix − Iy + Iz)Ixz/Σ, c3 = Iz/Σ, c4 = Ixz/Σ, c5 =

(Iz − Ix)/Iy, c6 = Ixz/Iy, c7 = 1/Iy, c8 = ((Ix −
Iy)/Ix + I2xz)/Σ,Σ = IxIz − I2xz , Ix、Iy, Iz为转动惯
量, Ixz为惯性积.
战斗机大迎角控制的目标就是设计一个控制器,

在系统存在不确定性的情况下,使得系统输出能够跟
踪含有大迎角指令的输入信号,并且满足一定的瞬态
和稳态性能指标.

2 控制器设计

2.1 控制器总体设计

内外回路均采用动态逆作为基本控制器,内回
路用于角速率控制,外回路用于迎角、侧滑角和绕
速度矢滚转角跟踪控制.因为外回路的不确定性干
扰会反映到内回路中,并最终引起内回路力矩发生
变化,所以本文只在内回路中加入L1自适应控制

作为扩展控制器,用于消除系统中的不确定性.总
的控制结构如图 1所示.其中:xout_c = [αc βc

µ̇c]
T 为 外 回 路 指 令 (command)信 号;xout_r =

[αr βr µ̇r]
T为外回路参考 (reference)信号;uout =

xin_c = [pc qc rc]
T为外回路控制信号,同时也是内

回路的指令信号;uin_DI = [ LDI MDI NDI ]
T为内回

路动态逆控制信号;uin_L1
= [ LL1

ML1
NL1

]T为内

回路L1自适应控制信号;uin为实际控制变量,一般
由副翼偏角δa、方向舵偏角δr、升降舵偏角δe、鸭翼

偏角δc、襟翼偏角δf、y方向推力矢量偏角δy、z向推

力矢量偏角δz等组成.
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图 1 控制器总体结构
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内回路虚拟控制变量由动态逆控制变量和L1自

适应控制变量组成,即

uin_v = uin_DI + uin_L1
. (3)

虚拟控制变量uin_v向实际控制变量uin的转换

过程即为控制分配,可用如下方程描述:

uin_v = Huin. (4)

如果战斗机为常规布局,即只有副翼、方向舵和
升降舵偏角3个控制变量,则H为方阵,它的逆唯一;
如果战斗机的实际控制变量超过3个,则H为非方

阵,其广义逆不唯一,这就需要借助控制分配技术求
解其广义逆,最后再通过式(4)解算出实际控制变量.

2.2 基本控制器设计

2.2.1 指令参考模型

在大迎角飞行过程中,飞行员通过纵向操纵驾
驶杆给出迎角指令αc,通过脚蹬给出侧滑角指令βc,
通过横向操纵驾驶杆给出绕速度矢滚转角速度指令

µ̇c.根据战斗机飞行品质要求,迎角和侧滑角指令响
应为二阶模型,绕速度矢量滚转角速度指令响应为一
阶模型[13].

迎角和侧滑角参考模型选取为

xr(s)

xc(s)
=

ω2
i

s2 + 2ξiωis+ ω2
i

, i = α, β. (5)

其中:xr(s)为参考模型输出,xc(s)为指令输入,ωi和

ξi为二阶模型的自然频率和阻尼比.
绕速度矢量滚转角速度参考模型选取为

µ̇r(s)

µ̇c(s)
=

ωµ̇

s+ ωµ̇
, (6)

其中ωµ̇为一阶模型截止频率.
ωi、ξi和ωµ̇按照飞行品质要求进行选取,并且应

当满足参考模型的带宽比内回路带宽低3倍以上.

2.2.2 外回路动态逆控制器设计

Gout的逆为

G−1
out =


0 sinα cosα cosβ
1 0 sinβ

0 − cosα sinα cosβ

 .

不论α和β取何值,G−1
out都存在.因此,可以应用

动态逆方法设计外回路控制器为

uout = xin_c = Ḡ−1
out(vout − f̄out). (7)

其中: Ḡ−1
out和 f̄out取自实际被控对象,通过迎角、侧滑

角、过载、速度等测量量计算得到; vout为外回路伪逆

控制器,其物理含义为期望的系统动态特性.一般情
况下,伪逆控制器vout选取为

vout = Kout

( 1

1

1/s

xout_r − xout

)
, (8)

其中Kout为各元素均大于零的对角矩阵.外回路动
态逆控制器的结构如图2所示.
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图 2 外回路动态逆控制器结构

2.2.3 内回路动态逆控制器设计

Gin的逆为战斗机的惯量张量,即

G−1
in =

 Ix 0

0 Iy
−Ixz 0

−Ixz
0

Iz

 .

应用动态逆方法,设计内回路控制器为
uin_DI = Ḡ−1

in (vin − f̄in), (9)

其中: Ḡ−1
in 和 f̄in取自实际被控对象,通过转动惯量、

惯性积、角速率等测量量计算得到; vin为内回路伪

逆控制器,一般选取为
vin = Kin(xin_c − xin), (10)

Kin为各元素均大于零的对角矩阵.内回路动态逆控
制器的结构与外回路类似,这里不再给出.

2.3 L1自适应扩展控制器设计

在内回路系统 (2)中加入不确定项d ∈ R3×1后

可以表示为

ẋin = fin +Ginuin_v + d, (11)

其中不确定项d包括内回路中的外部干扰和外回路

中的不确定性引起的内部干扰[14-15].
将式(3)、(9)和(10)代入(11),整理后可得

ẋin = −Kinxin +Gin[uin_L1
− Ḡ−1

in f̄in +G−1
in d+

Ḡ−1
in Kinxin_c + (G−1

in − Ḡ−1
in )Kinxin +G−1

in fin].

(12)

令

A = −Kin, B = Gin,

ϖ = −Ḡ−1
in f̄in +G−1

in d+ Ḡ−1
in Kinxin_c+

(G−1
in − Ḡ−1

in )Kinxin +G−1
in fin.

则式(12)可以改写为
ẋin = Axin +B (uin_L1

+ϖ) , (13)

其中ϖ ∈ R3×1可以看作系统 (13)中存在的不确定
性.通过设计L1自适应控制器,能够有效抵消这一不
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确定性,提高控制效果.
不确定性ϖ是时间 t和内回路状态变量xin的函

数,可写为ϖ(t, xin).不确定性有一定的量级和界限,
满足如下假设:
假设1 ϖ(t, 0)有界,即存在Λ > 0满足

∥ϖ(t, 0)∥∞ ⩽ Λ, ∀t ⩾ 0. (14)

假设2 ϖ(t, xin)的偏导数半全局一致有界,即
对于任意的δ > 0,存在与时间t无关的dϖx(δ) > 0和

dϖt(δ) > 0,对于任意∥xin∥∞ ⩽ δ,ϖ(t, xin)的偏导数

分段连续有界,即
∥∥∥∂ϖ(t, xin)

∂xin

∥∥∥
∞

⩽ dϖx(δ),∥∥∥∂ϖ(t, xin)

∂t

∥∥∥
∞

⩽ dϖt(δ).

(15)

根据以上假设,即可以设计非线性L1自适应控

制器.该控制器由状态预测器、自适应律和控制律
组成.其中:状态预测器用于构造理想系统的状态输
出;自适应律用于估计状态预测器中的自适应估计
参数;控制律直接用于控制实际被控对象并参与状
态预测.完整的L1自适应控制器

[16]设计如下.
1)状态预测器

˙̂xin(t) =Ax̂in(t) +B(ω̂(t)uin_L1
(t)+

λ̂(t) ∥xin(t)∥∞ + σ̂(t)). (16)

其中: ω̂(t) ∈ R3×3、̂λ(t) ∈ R3×1、̂σ(t) ∈ R3×1为自

适应估计,并且有 x̂in(0) = xin(0)
[17].

2)自适应律
˙̂ω(t) = ΓProj(ω̂(t),−(x̃T

in(t)PB)
T
uT

in_L1
(t)),

˙̂
λ(t) = ΓProj(λ̂(t),−(x̃T

in(t)PB)
T∥xin(t)∥∞),

˙̂σ(t) = ΓProj(σ̂(t),−(x̃T
in(t)PB)

T
).

(17)

其中: ω̂(0) = ω̂0, λ̂(0) = λ̂0, σ̂(0) = σ̂0;Γ ∈ R+为自

适应增益; x̃in(t)
∆
= x̂in(t) − xin(t)为预测误差;P =

PT > 0为李雅普诺夫方程ATP + PA = −Q的

解,Q = QT > 0; Proj(·, ·)为投影算子,其定义见文
献[18].

3)控制律
uin_L1

(s) = −KdD(s) (η̂(s)−Kg(s)xin_c(s)) . (18)

其中: η̂(s) ∈ R3×1为如下信号的拉普拉斯变换:
η̂(t)

∆
= ω̂(t)uin_L1

(t) + λ̂(t)∥xin(t)∥∞ + σ̂(t); (19)

Kg(s) ∈ R3×3为前馈滤波器,用于消除输出响应
的零稳态误差,Kg(s)可以应用多变量控制理论中的

方法进行设计,以达到期望的解耦特性[19],本文选取
Kg(s)为如下常值矩阵:

Kg = −(A−1B)−1; (20)

Kd ∈ R3×3为自适应反馈增益矩阵,一般选取为元素
大于零的对角矩阵;D(s) ∈ R3×3为严格正则转换矩

阵,并且能够保证以下传递函数严格正则稳定:
C(s)

∆
= KdD(s)(I3 +KdD(s))

−1
, (21)

并且有C(0) = I3, I3为3× 3阶单位矩阵.
为了保证自适应控制的稳定,在选择Kd和D(s)

时,必须满足一个L1范数条件.在给出这个条件之
前,先给出如下定义:

H(s)
∆
= (sI3 −A)

−1
B, (22)

G(s)
∆
= H(s) (1− C(s)) . (23)

令xm(t)为xm(s)
∆
= (sI3 −A)

−1
xin(0)的拉普

拉斯反变换.存在一个正常数ρ0,满足∥xin∥L∞ ⩽ ρin,
其中ρin

∆
= ∥s(sI3 −A)

−1∥L1
ρ0.更进一步,对于所有

δ > 0,令

L
δ

∆
=

δ̄(δ)

δ
dϖx(δ̄(δ)), δ̄(δ)

∆
= δ + γ̄1. (24)

其中: dϖx(·)的定义见假设 2, γ̄1为一任意小的正实
数.
自适应控制器的L1范数条件为:给定 ρ0,存在

ρr > ρin满足如下不等式:
∥G(s)∥L1

<

ρr − ∥H(s)C(s)Kg(s)∥L1
∥xin_c∥L∞

− ρin

Lpr
ρr + Λ

. (25)

满足式(25)的L1范数条件,由式(16) ∼ (18)便构
成了内回路的L1自适应扩展控制器uin_L1

,其控制结
构如图3所示.

Kg Kd

-
-D s( ) x Axin = in in_+ ( + )B u L1

ω
. -

x in
u in_L1

x in_c

η ωuin = in_ inL1
+ +λ x σ║ ║

∞

^ ^ ^

^

x in in= +Ax Bη^ ^ ^
. x in

^

ω = Proj( ( ) )Γ ω x PB u, in in_-
T T T

L 1

^ ^

.
~

λ = Proj( ( ) || || )Γ x PB x, in in-
T T

∞
λ

^ ^

.
~

σ = Proj( ( ) )Γ x PB, in-
T T

σ
^ ^

.
~

ω λ σ, ,
^ ^

^

-

x in

~

L1!"#$%&'()*

图 3 L1自适应扩展控制器结构

3 仿真分析

为了对提出的扩展L1自适应控制器的控制性能

进行验证,本文以某战斗机为被控对象,分别在标称
情况和加入参数摄动情况下进行仿真验证与对比.
该战斗机的初始状态为:α0 = 10◦,β0 = 0, µ̇0 =

0, v0 = 50m/s,h0 = 2000m;外回路参考模型的参
数选取为:ωα = ωβ = 4, ξα = ξβ = 0.8,ωµ̇ =

4;动态逆基本控制器参数选取为:Kout = diag([3, 3,
3]),Kin = diag([12, 12, 12]);L1自适应扩展控制器参
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数选取为:Kd = diag([4, 4, 4]),D(s) = diag
([1

s
,
1

s
,

1

s

])
,Q = diag([1, 1, 1]), x̂in(0) = diag([0, 0, 0]),Γ =

5× 105,其中diag([·])表示对角元素为 [·]的对角矩阵;
舵机带宽为 45 rad/s,速率限制为 [−200, 200]deg /s;
该战斗机实际控制变量包括升降舵、方向舵、副翼、

鸭翼以及推力矢量,各舵面偏角的范围限制如表1所
示;控制分配采用联动分配方法[20].标称情况下的仿
真曲线如图4所示.其中:虚线为参考输入,点线为仅
采用动态逆控制器的响应曲线,实线为加入L1自适

应扩展控制器的响应曲线.

表 1 舵面偏角范围

舵面 偏角范围

副翼 [−10◦, 10◦]

升降舵 [−25◦, 25◦]

方向舵
α ⩾ 45◦, 0◦; α < 30◦, [−15◦, 15◦];

30◦ ⩽ α < 45◦, [−(45◦ − α), 45◦ − α]

鸭翼

α < 20◦, [−35◦, 15◦]; α ⩾ 68◦, 0◦;

20◦ ⩽ α < 27◦, [−35◦, 15◦ − 5(α − 20◦)];

27◦ ⩽ α < 68◦, [−35◦,−20◦]

y和z方向

推力矢量
[−15◦, 15◦]
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0
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80

(a) !"

α
/(

° )

t /s

6 12
-1.0
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DI+L1

βr

DI
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μr

DI
DI+L1

0

0

图 4 标称情况下的角度响应曲线

从图 4可以看出,在动态逆控制的基础上,加入
L1自适应扩展控制器,能够有效减小侧滑角和绕速
度矢滚转角的跟踪误差.
为了验证本文所提出的控制算法的鲁棒性和控

制效果,在仿真中进一步考虑如下所示的力和力矩系
数摄动[20]:

C ′
i =

(
0.8− 0.5

π

180
α
)
Ci, i = L, l,m, n;

C ′
i =

(
1.2 + 0.5

π

180
α
)
Ci, i = D,Y.

其中:C ′
i为摄动量,Ci为额定值;CD、CY、CL、Cl、

Cm、Cn分别为阻力、侧力、升力、滚转力矩、俯仰力

矩、偏航力矩系数.仿真曲线如图5所示.
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DI
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图 5 参数摄动情况下的角度响应曲线

从图 5可以看出,在加入力和力矩系数摄动后,
动态逆控制律下的迎角响应曲线出现了小幅波动,而
加入L1自适应扩展控制器的迎角响应曲线变化不

大.侧滑角和绕速度矢滚转角响应曲线的超调均有
所增加,但采用L1自适应扩展控制器的曲线的增长

幅度较小,并且有效控制了系统的跟踪误差.这说明
L1自适应扩展控制器能够有效抵消系统中的不确定

性,提高系统的响应速度和控制性能.
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4 结 论

本文提出了一种扩展L1自适应方法,用于战斗
机大迎角非线性控制.该方法在常规动态逆的基础
上,在内回路中加入了L1自适应控制,用于抵消系统
中的不确定性,在保证系统实时性的同时,提高了控
制效果.下一步将对该控制结构进行改进,推广应用
到其他被控对象.
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