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摘　要 : 通常 ,飞控系统重构设计需知系统的故障信息 ,而使用直接自适应控制技术可在不知道系统故障信息的情

况下 ,对飞控系统操纵面损伤进行重构 ,并且可使故障飞机很好地跟踪参考模型的输出.采用优化算法设计反馈补偿

器以保证故障系统的严格正实性 ,并利用 Lyapunov函数证明重构系统的渐近稳定性.将该方法用于某型飞机侧向

控制系统的设计 ,仿真结果表明 ,在操纵面严重受损的情况下 ,飞机仍能保持良好的性能.
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Abstract : In general , the failure information is needed in the design of reconfiguration flight control system.

However , no failure information is required for reconfiguration actuator failures by using the direct adaptive control

scheme. Moreover , a fault aircraf t perfectly t racks the output t rajectory of the reference model. A feedback

compensator is designed by utilizing the optimization method in order to ensure the st rictly positive real of the failure

plant s. The asymptotical stability of the adaptive reconfiguration systems is proved by applying Lyapunov function.

The proposed scheme is applied to the design of a lateral motion of an aircraf t . The result s show that an aircraf t has

good dynamic performance in the condition of control surface failure.
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1　引　　言
　　重构技术可有效地提高飞机的生存能力和可靠

性.用于飞控系统重构控制设计的方法通常有基于

线性二次调节器方法、特征结构配置、伪逆法、变结

构以及模型跟随方法等 ,但大多数方法必须知道系

统的故障信息以及精确的辨识模型 ,从而根据故障

情况设计相应的控制律完成系统重构.而使用直接

自适应控制方法对飞控系统操纵面损伤进行重构 ,

不需事先知道故障情况 ,便可使故障飞机很好地跟

踪参考模型的输出.

　　直接自适应控制 (也称简单自适应控制) ,是 20

世纪 80 年代由 Kauf man等人提出的.由于该算法

设计简单方便 ,已广泛应用于工业、电力、航空和机

器人等控制系统.通过 Itzhak Barkana 和 Kennet h

Sobel 等人[1 ,2 ]的深入研究 ,其应用范围已非常广

泛.作为自适应控制的一个分支 ,直接自适应控制与

模型参考自适应控制既有相似点又有区别 ,该算法

基于指令跟踪发生器和输出渐近跟踪理论 ,其控制

结构简单 ,可调参数少 ,控制器的设计不依赖于被控

对象 ,只利用参考模型和跟踪误差信息来完成系统

设计.同时 ,由于飞控系统的设计特点是根据驾驶员

的指令来完成不同的机动性能 ,当操纵面发生故障

时 ,可设计理想的模型 ,控制飞机跟踪参考模型的输

出 ,从而完成预定动作 ,所以使用直接自适应控制技

术可达到理想的重构效果.

　　本文提出一种基于直接自适应控制的重构飞控

系统设计方法 ,应用该技术进行飞控系统操纵面故

障的重构 ,详细描述了直接自适应控制的算法 ,建立

操纵面故障参数模型 ,采用优化算法设计反馈补偿

器以保证故障系统的严格正实性 ,并利用 L yap unov

函数证明重构系统的渐近稳定性.应用该方法对某

型飞机侧向控制系统进行仿真 ,结果显示在操纵面
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严重受损的情况下 ,飞机仍能保持良好的性能.

2　问题描述
　　通常的动态系统 ,可用如下状态空间模型描

述 :

Ûx ( t) = A x ( t) + Bu ( t) ,

y ( t) = Cx ( t) .
(1)

其中 : x ( t) ∈ Rn 为状态向量 ; u( t) ∈ Rm 为控制向

量 ; y ( t) ∈R l为观测向量 ; A ∈Rn×n , B ∈Rn×m , C ∈

R l×n 为相应维数的常数矩阵.

　　作动器的故障行为 ,会使控制系统的参数发生

变化 ,从而影响系统的动态性能.通常情况下 ,飞机

作动器故障包括操纵面的卡死、损失、松浮和饱和

等.对于系统 (1) ,不同故障情况可概括表示为

Ûx ( t) = A x ( t) + Bσu ( t) ,

y ( t) = Cx ( t) ,
(2)

其中σ= diag{σ1 ,σ2 , ⋯,σm } .

ui ( t) =

uci ( t) ,σk = 1 ,无故障发生 ;

ki ( t) ×uci ( t) , 0 <σk < 1 ,操纵面损伤 ;

uci ( t F) ,σk = 0 ,操纵面卡死 ;

uci min 或 uci max ,σk = 0 ,操纵面饱和 ;

0 ,σk = 0 ,操纵面松浮.

(3)

其中 : ki 为不同操纵面的损伤程度 , uci ( t) 是第 i 个

操纵面产生的控制信号 , ui ( t) 是操纵面实际输出信

号 , i = 1 ,2 , ⋯, m.式 (3) 包含了飞控系统作动器的

各种故障行为.

　　注 1　为简化研究 ,假设每个控制面在某段时

间只发生一次故障.σk ∈ (0 ,1 ]是未知的 ,所以预先

并不知道控制面故障发生的时间和故障的大小.

　　控制目标是设计一个控制器 ,使得式 (2) 表示

的系统稳定 ,同时保证系统具有良好的动态性能[4 ] .

设计的难点在于预先不知道故障发生的时间以及故

障参数的大小 ,所以控制器必须具有很强的自适应

能力 ,从而适应操纵面的故障情况 ,使得飞机在操纵

面受损的情况下安全返航.

3　直接自适应控制方法
　　直接自适应控制技术是建立在指令跟踪发生

器和输出渐近跟踪理论上的简单、新型的自适应控

制算法.

3 . 1　指令跟踪发生器理论

　　指令跟踪发生器 (CGT) 理论是 O’Brien 和

Broussard[2 ] 提出并发展的.基本思想是使用前馈和

跟踪误差设计控制律 ,使得被控对象的控制轨迹完

全跟踪参考模型的输出.

　　对于系统 (1) ,有如下参考模型 :

Ûx m ( t) = A m x m ( t) + B m u m ( t) ,

y m ( t) = Cm x m ( t) ,
(4)

其中各参数的定义与系统 (1) 相同. 定义如下理想

控制输入 :

u3 = k
～

e ( ym - y) + k
～

x x m + k
～

u u m . (5)

其中 : k
～

e 表示跟踪误差增益 , k
～

x 和 k
～

u 表示理想的前

馈增益.当使用理想控制输入使得系统输出很好地

跟踪参考模型时 ,有

ey = y m - y = 0 , (6)

此时

u3 = k
～

x x m + k
～

u u m . (7)

　　定义线性化理想轨迹为

x 3 = s11 x m + s12 um , (8)

当满足良好的跟踪状态时 ,有 x = x 3 , u = u3 .同时

理想轨迹必须满足系统 (1) .由式 (7) 和 (8) 以及 x 3

的微分可得到以下跟踪等式 :

A B

C 0

s11 s12

k
～

x k
～

u

x m

um

=

s11 A m s11 B m

Cm 0

x m

um

. (9)

　　令

Ω11 Ω12

Ω21 Ω22

=
A B

C 0

- 1

, (10)

则存在如下解 :

s11 =Ω11 s11 A m +Ω12 Cm ,

s12 =Ω11 s11 B m ,

k
～

x =Ω21 s11 A m +Ω22 Cm ,

k
～

u =Ω21 s11 B m .

(11)

　　注 2　必须满足系统输出和输入量的个数相

等 ,即当 m = l时 ,式 (10) 的逆存在 ;当 m > l时可得

到伪逆 ,而 m < l时无解.

3 . 2　直接自适应控制的基本结构

　　直接自适应控制是基于指令跟踪发生器的思

想设计的 ,当系统存在未知参数或环境发生变化而

需改变控制增益时 ,在保证稳定性的前提下 ,使用该

算法取代如下常值控制增益[2 ,5 ,6 ] :

u = ke ( t) ( ym - y) + kx ( t) x m + ku ( t) um . (12)

自适应增益可集中定义为

Kr = [ ke ( t) , k x ( t) , ku ( t) ] = kp ( t) + ki ( t) .

(13)

其中 : kp ( t) 为比例增益 , ki ( t) 为积分增益. 那么自

适应增益可由如下比例 2积分型控制律在线调整 :
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ey ( t) = y m ( t) - y ( t) , 　　　　　　 (14)

rT ( t) = [ eT
y ( t) , x T

m ( t) , uT
m ( t) ] , 　　　(15)

k p ( t) = ey ( t) rT ( t) T p , 　　　　 　　(16)

k
·

i ( t) = ey ( t) rT ( t) T i , 　　　　　　(17)

其中 T p 和 T i 为常值权矩阵.

　　控制的目的是要使 ey ( t) 趋近于零 ,则须满足

H ( s) = C( sI - A + B K f C) - 1 B (18)

是严格正实性的 ,其中 Kf 为任意的参数矩阵.

　　注 3　直接自适应控制系统必须满足严格正实

性的条件.对于实际系统 ,如何满足该条件是应用直

接自适应控制进行系统设计首先需解决的问题.

4　飞控系统重构设计
　　飞控系统重构的目的是当控制面受到意外情

况损伤时 ,利用剩余控制面和控制面之间的相互关

系调整控制器结构 ,使故障系统能达到和正常系统

相同的性能.使用直接自适应控制算法为重构控制

开辟了新的思路 ,可在线自适应调整控制器增益参

数 ,让故障飞机跟踪理想模型的输出 ,从而达到理想

的控制效果.

4 . 1　直接自适应重构飞控系统结构

　　在正常情况下 ,设计稳定的常规控制器增益

Kc ,可保证闭环系统是严格正实的 ,这样系统变为

Ûx p ( t) = A p x p ( t) + B p (σ) up ( t) ,

y p ( t) = Cp x p ( t) .
(19)

其中 : A p = A - B K c C , B p (σ) = Bσ, Cp = C.同时

使得参考模型也具有系统 (19) 的结构 ,从而可保证

在正常情况下系统良好的输出跟踪性能.当飞机控

制面受到损伤时 ,引起系统参数的变化 ,可能会使系

统不具有正实性 ,这时采用反馈补偿设计来确保系

统具有严格正实性.从而满足直接自适应控制的使

用条件.直接自适应重构飞控系统的结构如图 1 所

示.

图 1　直接自适应重构飞控系统结构

4 . 2　反馈补偿设计

　　当控制面受到损伤时 ,系统的状态发生变化 ,

可采用反馈补偿技术使系统具有正实性 ,所以反馈

补偿器的设计是使用直接自适应控制算法的前提.

　　正实性引理[2 ,3 ] 　如果存在正定对称矩阵 P =

PT > 0和正实矩阵 Q ,满足以下条件 :

PA k + A T
k P < 0 , (20)

Q PB p (σ) = CT
p , (21)

那么 , 闭环传递函数矩阵 H (s) = Cp ( sI -

A k ) - 1 B p (σ) 是严格正实的 , 其中 A k = A p -

B p (σ) Kf C p .

　　使用如下优化算法来计算反馈增益矩阵 Kf 的

值 :

　　Step1 : 根据式 (21) 计算每个 B p (σ) (σ∈ (0 ,

1 ]) 对应的 P值 ;

　　Step2 : 将计算得到的 P带入式 (20) ,解线性矩

阵不等式 ,找出满足条件的 Kf ;

　　Step3 : 优化 Kf ,使得 Kf = min‖Kf ‖,即找

出二范数最小的 Kf 值 ;

　　Step4 : 重复以上步骤 ,直到满足所有的σ∈(0 ,

1 ] ,得到最终的 Kf 便是所求最优反馈补偿器增益.

　　注 4　要保证式 (21) 有解 ,必须满足 m ≥l ,即

输入变量的个数大于或等于输出变量的个数.经过

反复验证 ,当σ∈ (0 . 2 ,1 ]时 ,有满足要求的 Kf 存

在 ,即本文设计的重构系统允许操纵面最大故障情

况是操纵面损失 80 %.

4 . 3　稳定性证明

　　定理 1　如果存在输出反馈增益矩阵使得式

(19) 表示的系统具有严格正实性 ,即存在正定对称

矩阵 P使得式 (20) 和 (21) 成立 ,那么存在正定二次

型 L yap unov函数

V ( x) = { ( eT
x Pe x ) + t r[ S ( ki -

k
～

) T - 1
i ( ki - k

～
) T S T ]} / 2 ,

使得设计的直接自适应重构飞控系统稳定 ,即系统

输出可很好地跟踪参考模型. 其中 :t r 表示矩阵的

迹 , T i 为正定对称矩阵.

　　证明 　根据定理 1 ,只需求出 V ( x) 的导数 ,如

果导数是负定的或半负定的 ,那么结论得证.

　　首先计算实际系统和理想状态之间的误差 ex

= x 3 - x的导数.由式 (4) , (8) , (13) 和 (15) ,令 k
～

= [ k
～

e , k
～

x , k
～

u ]得

Ûex = A x x 3
p + B p u 3

p - A k x p - B p u p =

A k [ x *
p - x p ] + B p [ u *

p - up ] =

A ke x + B p [ k
～

- Kr ] r ,

那么

V
·

( x) =

{ ÛeT
x Pe x + eT

x PÛe x + t r [ S (Ûk i T - 1
i ( ki - �k) T +

( ki - �k) T - 1
i Ûk T

i ) S T ]} / 2 = ⋯ =

eT
x [ A T

k P + PA k ]ex / 2 + eT
x PB p�k r -

eT
x PB p K r r + eT

y S T S ( ki - k) / r.

将 kp 和 Q PB p (σ) = CT
p 带入上式 , 同时令 Q =

( S T S) - 1 ,则有
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　　V
·

( x) = eT
x [ A T

k P + PA k ]ex / 2 - eT
x PB p k p r =

　　　　　 eT
x [ A T

k P + PA k ]ex / 2 -

　　　 　　eT
x PB p QB T

p Pe x r T T p r .

由式 (20) ,同时令 T p为正定对称矩阵 ,可知V
·

( x) <

0 .因为 V ( x) 是关于 ex 和 k i 的函数 ,在其导数中不

包含 ki ,所以 V
·

( x) 是半负定的.

　　以上结果证明存在正定二次型 L yap unov函数

V ( x) ,使得系统稳定. □

5　仿真分析
　　根据上面提出的直接自适应重构策略 ,运用某

型飞机进行操纵面故障情况下的重构控制仿真.

5 . 1　仿真模型

　　某型飞机在高度 8 000 m ,马赫数 0 . 9的飞行状

态下 ,侧向运动线性模型为

Ûp
Ûr
Ûβ

=

- 0 . 743 7 0 . 544 - 2 . 749

0 . 158 4 - 0 . 216 - 1 . 149

0 . 707 - 0 . 707 - 0 . 017 05

p

r

β

+

0 . 815 3 - 0 . 000 373 8 0 . 323 4

- 0 . 159 5 - 0 . 066 37 - 0 . 165 5

0 0 0 . 002 82

δa

δf

δr

,

p

r

β

=

1 0 0

0 1 0

0 0 1

p

r

β

.

其中 : p表示滚转速率变化量 , r表示偏航速率变化

量 ,β表示侧滑角变化量. 3 个控制面为差动尾翼

(δa) 、差动副翼 (δf ) 和方向舵 (δr) .输出测量值为 p ,

r和β.

　　在仿真过程中 ,参考指令选择跟踪滚转速率 pc

= 0 . 175 4 rad的阶跃响应.根据飞行品质 ,希望的

极点为

λ = [ - 2 + 2i , - 2 - 2 i , - 2 ].

5 . 2　仿真结果

　　仿真时间为 10 s ,采样周期 0 . 01 s.仿真中设置

自适应增益矩阵 T p 和 T i 为单位对角阵.仿真曲线

如图 2～ 4所示 ,其中实线为系统输出 ,虚线为参考

模型输出.

　　从滚转速率 p曲线可知 ,正常情况下跟踪过程

平滑、无超调 ,调节时间为2 s左右.从而所设计的自

适应控制器具有良好的动态响应及跟踪性能.

　　在第 3 s时设置副翼 (δf ) 舵面损伤 50 %故障.

仿真结果如图 3所示.当故障出现时 ,系统能很好地

保持原有动态性能 ,系统输出完全能跟踪参考轨迹.

图 2　正常情况下系统输出

图 3　操纵面损伤 50 %时系统输出

图 4　操纵面损伤 80 %时系统输出

　　在第 3 s时设置副翼 (δf ) 舵面损伤 80 %故障.

仿真结果如图 4所示.当故障出现时 ,系统保持较好

的动态性能 ,系统输出几乎完全跟踪上参考轨迹.

　　从仿真结果可以看出 ,本文提出的算法结构简

单、可调参数少 ,充分利用了参考模型的信息 ,避免
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了常规设计方法对模型参数以及故障信息的需要.

但对于非线性系统和模型不确定系统的重构控制还

需进一步的研究与深化.

6　结 　　论
　　针对飞控系统操纵面未知故障情况的重构设

计 ,本文提出了一种基于直接自适应控制的重构飞

控系统设计方法.根据飞行品质要求设计正常情况

下的控制器 ,采用优化算法设计了反馈补偿器以保

证故障系统的严格正实性 ,并利用 Lyap unov 函数

证明了重构系统的渐近稳定性.仿真结果显示 ,在舵

面严重受损的情况下 ,飞机仍能保持良好的性能.本

文算法简便可靠 ,适合工程应用.同时 ,为解决未知

故障情况下的重构控制拓宽了研究思路.
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