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摘 要: 针对多操纵面飞机具有冗余操纵面的特点,考虑包含操纵面偏转角的位置约束和速率约束以及未知有界参

数时的非线性控制分配问题,设计一种由上层虚拟控制律和自适应控制分配更新律组成的非线性角速度跟踪控制

器. 当系统满足充分激励条件时,基于集合稳定性理论,分别证明了上层虚拟控制子系统、控制分配子系统和整个闭

环系统的全局一致渐近稳定性. 对某多操纵面飞机的仿真结果验证了所提出方法的有效性,并且该方法能使参数估

计收敛至真实值.
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Abstract: For the aircraft with redundant multiple control effectors, a nonlinear controller is designed, which is composed

of a virtual control law and a dynamic control allocation with unknown bounded parameters and effector constraints. Based

on the set stability theory in the sense of Lyapunov stability, global asymptotic stabilities of upper control subsystem,

dynamic control allocation subsystem and overall closed-loop system are proved respectively. Simulation results show the

effectiveness of the proposed method, and the estimations of unknown parameters converge to the actual values.
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0 引引引 言言言

现代先进飞机通常采用具有控制冗余的多操纵

面布局. 如何充分利用操纵面之间的控制冗余, 实

现操纵面最优控制需要采用控制分配技术[1]. 目前,

控制分配方法主要有直接分配法[2]、广义逆法[3]、串

接链法[4]、线性规划法[5]、二次规划法[6-7]、动态分配

法[8]和多目标非线性规划法[9]等. 上述方法将控制分

配问题转化为静态优化问题,并没有考虑执行器的动

态以及采用控制分配后闭环系统的稳定性问题. 事

实上, 当操纵面执行器的动态不能忽略时, 闭环系统

的稳定性将会减弱, 甚至变为不稳定[10]. 目前, 考虑

执行器动态的非线性控制分配问题的研究文献较少,

文献 [8, 11]将执行器建模为线性时变动力学系统,采

用模型预测控制理论实现动态控制分配;文献 [11]分

析了模型预测动态控制分配的系统稳定性问题; 文

献 [13]将执行器建模为包含未知参数的一阶系统,利

用控制李雅普诺夫方法设计了基于优化的动态非线

性分配方法, 该方法保证了闭环系统的稳定性, 但并

没有考虑执行器的位置和速率约束问题.

本文考虑执行器的位置和速率约束,将执行器动

态看成是一阶环节, 当系统含有未知有界参数时, 对

执行器的建模误差可通过未知参数来体现. 通过对系

统模型的处理,含有执行器动态的系统可描述为一个

虚拟控制子系统和控制分配子系统级联的形式. 基于
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优化方法,分别设计虚拟控制律和动态自适应控制分

配律,并采用集合稳定性理论证明了控制子系统、控

制分配子系统以及整个闭环系统的稳定性. 最后,给

出仿真实例验证本文方法的有效性.

1 预预预备备备知知知识识识与与与问问问题题题描描描述述述

1.1 预预预备备备知知知识识识

在设计控制律和控制分配律之前,首先给出一些

关于集合稳定性的定义和引理[14]. 考虑如下系统：

ẋ(𝑡) = f(x(𝑡)). (1)

其中: 𝑡 ∈ R⩾0, x ∈ R𝑛, f : R𝑛 → R𝑛为连续函数.

定定定义义义 1 设集合Ω为R𝑛的一个非空子集, 则

R𝑛中任意一点 x到集合Ω的距离为

∥x∥Ω = inf{𝑑(x, y) : y ∈ Ω},
其中 𝑑(x, y) = ∥x − y∥.

定定定义义义 2 设系统 (1)的解存在的最大时间间隔

为 (0, 𝑇max(x0)), 若对于任意 x0, 𝑇max(x0) = +∞, 则

系统 (1)是前向完备的.

定定定义义义 3 若系统 (1)是前向完备的,并且对任意

的 x0 ∈ Ω , 当 𝑡 > 𝑡0时, 有 x(𝑡, x0) ∈ Ω , 则非空闭

集Ω ⊂ R𝑛为系统 (1)的前向不变集.

引引引理理理 1 设系统 (1)是前向完备的, Ω ⊂ R𝑛是

系统 (1)的非空前向不变闭集,若存在光滑函数𝑉 (x) :
R𝑛 → R⩾0满足:

1) ∃𝛼1, 𝛼2 ∈ 𝐾∞, s.t. ∀𝑥 ∈ R𝑛,有

𝛼1(∥x∥Ω ) ⩽ 𝑉 (x) ⩽ 𝛼2(∥x∥Ω );
2)存在连续半正定函数𝛼3, s.t. ∀x ∈ R𝑛,有

∂𝑉

∂x
𝑓(x) ⩽ −𝛼3(∥x∥Ω ).

则系统 (1)是关于集合Ω全局一致稳定的. 进一步地,

若𝛼3为连续正定函数, 则系统是关于集合Ω全局一

致渐近稳定的.

1.2 问问问题题题描描描述述述

忽略飞机操纵面偏转产生的气动力,考虑含有未

知参数的多操纵面飞机非线性动力学方程

ẋ = f(x) + C𝝉 (x,u,𝜽). (2)

其中: 状态 x = [𝑝, 𝑞, 𝑟]T为可测量角速度变量; 控制

u = [𝑢1, 𝑢2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑢𝑚]T为操纵面偏转角, 𝑚 > 3为操纵

面个数;

𝑓(x) =

⎡⎢⎣ (𝑐1𝑥3 + 𝑐2𝑥1)𝑥2

𝑐3𝑥1𝑥3 − 𝑐6(𝑥
2
1 − 𝑥2

3)

(𝑐8𝑥1 − 𝑐2𝑥3)𝑥2

⎤⎥⎦
为已知非线性函数;

C =

⎡⎢⎣ 𝑐3 0 𝑐4

0 𝑐7 0

𝑐4 0 𝑐9

⎤⎥⎦

为常数正定矩阵, 𝑐1, 𝑐2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑐9为转动惯量系数, 其

具体表达式见文献 [15]; 𝜽 ∈ R3为未知有界参数, 表

示由于操纵面的损伤或故障引起的转动力矩不确

定程度; 𝝉 (x,u,𝜽) = 𝝉0(x,u) + 𝝉𝜃(x,u)𝜽为三轴非线
性力矩向量, 𝝉0(x,u) ∈ R3为与 𝜽无关的转动力矩,

𝝉𝜃(x,u) ∈ R3×3为与 𝜽有关的转动力矩.

考虑操纵面执行器具有一阶动态特性,即

u̇ = K𝑢(u𝑐 − u). (3)

其中: u𝑐 = [𝑢1𝑐, 𝑢2𝑐, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑢𝑚𝑐]
T为操纵面执行器偏

转角指令; K𝑢 = diag([𝐾𝑢1 ,𝐾𝑢2 , ⋅ ⋅ ⋅ ,𝐾𝑢𝑚 ]), 𝐾𝑢𝑖(𝑖 =

1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚)为第 𝑖个操纵面的带宽.

操纵面位置和速率约束为

umin ⩽ u ⩽ umax, (4)

𝝆min ⩽ u̇ ⩽ 𝝆max. (5)

其中: umin和umax分别为操纵面的最小和最大偏转

角; 𝝆min和𝝆max分别为操纵面的最小和最大偏转角

速率.

对未知有界参数 𝜽,采用间接自适应方法来进行

估计,令 x̂, 𝜽分别为 x, 𝜽的估计值,式 (2)的估计模型

为

˙̂x = A𝑥(x − x̂) + f(x) + C𝝉 (x,u,𝜽), (6)

其中A𝑥为正定对角矩阵.

定义估计误差 x̃ = x − x̂, 𝜽 = 𝜽 − 𝜽,则

˙̃x = −A𝑥x̃ + C𝝉𝜃(x,u)𝜽, (7)

于是式 (2)可写成

ẋ = f(x) + C𝝉𝑑 + C[𝝉 (x,u𝑐,𝜽)− 𝝉𝑑] +

C[𝝉0(x,u)− 𝝉0(x,u𝑐)] +

C[𝝉𝜃(x,u)− 𝝉𝜃(x,u𝑐)]𝜽 + C𝝉𝜃(x,u)𝜽. (8)

由式 (3)可知, u全局渐近稳定趋近于u𝑐,故当采

用控制分配方法时, 式 (8)控制器的设计可分如下两

步进行:

Step 1: 视期望转矩 𝝉𝑑为虚拟控制,设计控制律,

使上层控制子系统

ẋ = f(x) + C𝝉𝑑 (9)

全局渐近稳定跟踪期望轨迹 x𝑑(𝑡);

Step 2: 设计自适应控制分配律,在满足位置约束

和速率约束的条件下,寻求使某种性能指标最小的控

制 u𝑐,满足

𝝉 (x,u𝑐,𝜽)− 𝝉𝑑 = 0, (10)

并且使估计误差 x̃, 𝜽全局渐近趋近于零.

通过上述步骤得出操纵面偏转指令 u𝑐后, 还需

要进一步考察整个闭环系统的稳定性.
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2 控控控制制制器器器设设设计计计

2.1 虚虚虚拟拟拟控控控制制制律律律设设设计计计

假假假设设设 1 f(x), 𝝉 (x,u), x𝑑(𝑡)有界,并且至少 2阶

连续可微.

假假假设设设 2 在控制约束 (4)和 (5)的条件下, 虚拟

控制 𝝉𝑑是可达的,即满足式 (10)的u和u𝑐存在.

定义集合Ω1 =
{

x ∈ R3∣x = x𝑑(𝑡), ẋ = ẋ𝑑(𝑡)
}

,

下面设计控制律 𝝉𝑑,使得系统 (9)的状态 x是关于Ω1

全局一致渐近稳定的.

取李雅普诺夫函数

𝑉1 =
1

2
∥x − x𝑑∥2 =

1

2
∥x∥2Ω1

, (11)

对其沿式 (9)求关于时间的导数,有

𝑉̇1∣(9) = (x − x𝑑)
T [f(x) + C𝝉𝑑 − ẋ𝑑] . (12)

取虚拟控制律

𝝉𝑑 = C−1 [ẋ𝑑 − K(x − x𝑑)− f(x)] , (13)

其中K为 3× 3维常数正定对角矩阵.

将式 (13)代入 (12)有

𝑉̇1∣(9) = −(x − x𝑑)
TK(x − x𝑑) ⩽ −2𝜆̄min(K)𝑉1. (14)

其中: 𝜆̄min(⋅), 𝜆̄max(⋅)分别为“⋅”的最小和最大特征
值.

定定定理理理 1 (控制子系统稳定性) 在假设 1和假设 2

的条件下, 若取虚拟控制律 (13), 则系统 (9)的状态

x是关于集合Ω1全局一致渐近稳定的,即𝑥全局一致

渐近稳定跟踪期望轨迹𝑥𝑑(𝑡).

证证证明明明 系统 (9)的完备性显然. 由于Ω1为闭集,

依据引理 1,只需证明Ω1的不变性. 假设 𝑡1时刻, x到
达Ω1, 此时, x(𝑡1) = x𝑑(𝑡1). 由式 (11)和 (14)可知,

当 𝑡 ⩾ 𝑡1时, 𝑉1(𝑡) ≡ 𝑉1(𝑡1) = 0, x(𝑡) ≡ x𝑑(𝑡),故Ω1为

系统 (9)的不变集. 令

𝛼1(∥x∥Ω1
) = ∥x∥2Ω1

/4, 𝛼2(∥x∥Ω1
) = ∥x∥2Ω1

,

𝛼3(∥x∥Ω1
) = 𝜆̄min(K) ∥𝑥∥2Ω1

,

于是有

𝛼1(∥x∥Ω1
) ⩽ 𝑉1 ⩽ 𝛼2(∥x∥Ω1

), 𝑉̇1∣(9) ⩽ −𝛼3(∥x∥Ω1
),

再由引理 1可知, x是关于Ω1全局一致渐近稳定的.2
2.2 自自自适适适应应应控控控制制制分分分配配配律律律设设设计计计

考虑操纵面的位置和速率约束,控制分配问题可

描述为

min
u

𝐽(u,u𝑐);

s.t. 𝝉𝑑 = 𝝉 , umin ⩽ u ⩽ umax,

𝝆min ⩽ u̇ ⩽ 𝝆max. (15)

其中 𝐽(u,u𝑐)为性能指标函数．

定义罚函数

Δ1(u) = [𝛿1(𝑢1), 𝛿1(𝑢2), ⋅ ⋅ ⋅ , 𝛿1(𝑢𝑚)]
T
,

Δ2(u,u𝑐) =

[𝛿2(𝑢1, 𝑢1𝑐), 𝛿2(𝑢2, 𝑢2𝑐), ⋅ ⋅ ⋅ , 𝛿𝑚(𝑢𝑚, 𝑢𝑚𝑐)]
T
.

其中

𝛿1(𝑢𝑖) = min{(𝑢𝑖 − 𝑢𝑖min)
3, 0, (𝑢𝑖max − 𝑢𝑖)

3},
𝛿2(𝑢𝑖, 𝑢𝑖𝑐) = min{(𝑢̇𝑖 − 𝜌𝑖min)

3, 0, (𝜌𝑖max − 𝑢̇𝑖)
3}.

取性能指标函数

𝐽(u,u𝑐) =
1

2
uTΓ 1u +

1

2
Δ1(u)TΓ 2Δ1(u)+

1

2
(u𝑐 − u)TK𝑢Γ 3K𝑢(u𝑐 − u)+

1

2
Δ2(u𝑐,u)TΓ 4Δ2(u𝑐,u). (16)

其中: Γ 1, Γ 2, Γ 3, Γ 4为𝑚×𝑚维常数正定对角阵.

对约束优化问题 (15),采用拉格朗日松弛法求最

优解,取拉格朗日函数为

𝐿(x, x𝑑, ẋ𝑑,u,u𝑐,𝝀,𝜽) =

𝐽(u,u𝑐) + [𝝉𝑑 − 𝝉 (x,u𝑐,𝜽)]
T𝝀, (17)

其中𝝀 ∈ R3为松弛变量．

定义最优集

Ω2 =
{
(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽) ∈ R𝑚+9

∣∣∣(( ∂𝐿

∂u𝑐

)T

,
(∂𝐿
∂𝝀

)T

, x̃T, 𝜃T
)T

= 0
}
.

下面设计控制分配律,使得 (u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)是关于Ω2全

局一致稳定的．

假假假设设设 3 对于任意 x ∈ R3, (u𝑐,𝝀) ∈ R𝑚+3,存在

常数 𝑘2 ⩾ 𝑘1 > 0,满足

𝑘1𝐼 ⩽ ∂2𝐿

∂u2
𝑐

⩽ 𝑘2𝐼.

假假假设设设 4 对于任意 x ∈ R3, u𝑐 ∈ R𝑚, 存在常数

𝜌2 ⩾ 𝜌1 > 0，满足 𝜌1𝐼 ⩽ ∂𝝉

∂u𝑐

( ∂𝝉

∂u𝑐

)T

⩽ 𝜌2𝐼 .

取李雅普诺夫型函数𝑉2(x, x𝑑, ẋ𝑑,u,u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)
为

𝑉2 =
1

2

[( ∂𝐿

∂u𝑐

)T( ∂𝐿

∂u𝑐

)
+
(∂𝐿
∂𝝀

)T(∂𝐿
∂𝝀

)]
+

1

2
x̃TΓ𝑥x̃ +

1

2
𝜽TΓ 𝜃𝜽, (18)

其中Γ𝑥和Γ 𝜃为正定对角阵.

对式 (18)求关于时间的导数, 并考虑到 ˙̂
𝜽 = 𝜽̇

− ˙̃
𝜽 = − ˙̃

𝜽,可得

𝑉̇2 =𝜶T
𝑢𝜃(H𝑢𝜃[u̇𝑐, 𝝀̇]

T + 𝝃𝑢𝜃)− x̃TΓ𝑥A𝑥x̃+

𝜽T(𝝉T
𝜃 (x,u)C(Γ𝑥x̃ + 𝜷T

𝑢𝜃𝜶𝑢𝜃)− Γ 𝜃
˙̂
𝜽). (19)

其中

𝜶𝑢𝜃 =
[∂𝐿𝑢𝜃

∂x𝑐
,
∂𝐿𝑢𝜃

∂𝝀

]T
,𝜷𝑢𝜃 =

[∂2𝐿𝑢𝜃

∂x∂u
,
∂2𝐿𝑢𝜃

∂x∂𝝀

]T
,
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H𝑢𝜃 =

⎡⎢⎢⎣
∂2𝐿𝑢𝜃

∂x2
𝑐

∂2𝐿𝑢𝜃

∂𝝀∂x𝑐

∂2𝐿𝑢𝜃

∂x𝑐∂𝝀
0

⎤⎥⎥⎦ ,

𝝃𝑢𝜃 =

⎡⎢⎢⎣
∂2𝐿𝑢𝜃

∂u∂u𝑐

∂2𝐿𝑢𝜃

∂x∂x𝑐

∂2𝐿𝑢𝜃

∂x𝑑∂x𝑐

∂2𝐿𝑢𝜃

∂ẋ𝑑∂x𝑐

∂2𝐿𝑢𝜃

∂u∂𝝀
∂2𝐿𝑢𝜃

∂x∂𝝀
∂2𝐿𝑢𝜃

∂x𝑑∂𝝀

∂2𝐿𝑢𝜃

∂ẋ𝑑∂𝝀

⎤⎥⎥⎦×

⎡⎢⎢⎢⎢⎣
K𝑢(u𝑐 − u)

f(x) + C𝝉 (x,u)𝜽
ẋ𝑑

ẍ𝑑

⎤⎥⎥⎥⎥⎦+

⎡⎢⎢⎣
∂2𝐿𝑢𝜃

∂𝜽∂u
∂2𝐿𝑢𝜃

∂𝜽∂𝝀

⎤⎥⎥⎦ ˙̂
𝜽.

由假设 3和假设 4, 并采用文献 [13]的方法可知

𝑯𝑢𝜃可逆,取控制分配更新律

[u̇T
𝑐 𝝀̇T]T = −ΓH𝑢𝜃𝜶𝑢𝜃 − H−1

𝑢𝜃 𝝃𝑢𝜃, (20)

其中Γ为 (𝑚+ 3)× (𝑚+ 3)维正定矩阵. 自适应更新

律为

˙̂
𝜽 = Γ−1

𝑢𝜃 𝝉
T
𝜃 (x,u)C(Γ𝑥x̃ + 𝜷T

𝑢𝜃𝜶𝑢𝜃), (21)

将式 (20)和 (21)代入 (19)可得

𝑉̇2 = −𝜶T
𝑢𝜃H𝑢𝜃ΓH𝑢𝜃𝜶𝑢𝜃 − x̃TΓ𝑥A𝑥x̃ ⩽

− 𝜆̄min(H𝑢𝜃ΓH𝑢𝜃)𝜶
T
𝑢𝜃𝜶𝑢𝜃 − x̃TΓ𝑥A𝑥x̃. (22)

定定定理理理 2 (分配子系统稳定性) 在假设 3和假设 4

的条件下, 式 (7), (19)和 (20)组成的控制分配子系统

状态 (u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)是关于集合Ω2全局一致稳定的, 并

且
(

x̃,
∂𝐿𝑢𝜃

∂u𝑐
,
∂𝐿𝑢𝜃

∂𝝀

)
趋近于零.

证证证明明明 定义

𝐺(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽) =
(∂𝐿𝑢𝜃

∂u𝑐
,
∂𝐿𝑢𝜃

∂𝝀
, x̃,𝜽

)
: Ω2 → {0},

则𝐺连续,由于𝐺的值域 𝑰(𝐺) = {0}为闭集,故其定

义域Ω2也为闭集.

假设在 𝑡2时刻, (u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)到达集合Ω2, 此时,

𝛼𝑢𝜃(𝑡2) = 0, 𝑥̃(𝑡2) = 0, 𝜃(𝑡2) = 0,于是,由式 (7), (19)

∼(21)可知, 当 𝑡 ⩾ 𝑡2时, (𝒖̇𝑐, 𝝀̇, ˙̃𝒙, 𝜽̇) ≡ 0, 故Ω2

为分配子系统的前向不变集. 参考文献 [13]中的

方法可知,存在 𝛾2 ⩾ 𝛾1 > 0满足

𝛾2
1∥(u𝑐,𝝀)∥2Ω𝑢𝑐𝜆

⩽ 𝜶T
𝑢𝜃𝜶𝑢𝜃 ⩽ 𝛾2

2∥(u𝑐,𝝀)∥2Ω𝑢𝑐𝜆
, (23)

其中

Ω𝑢𝑐𝜆 ≜
{
(u𝑐,𝝀) ∈ 𝑅𝑚+3

∣∣∣∂𝐿𝑢𝜃

∂u𝑐
= 0,

∂𝐿𝑢𝜃

∂𝝀
= 0

}
.

于是,由式 (22)可得
1

2
(𝛾2

1∥(u𝑐,𝝀)∥2Ω𝑢𝑐𝜆
+ 𝜆̄min(Γ𝑥)∥x̃∥2+

𝜆̄min(Γ 𝜃)∥𝜽∥2) ⩽ 𝑉2 ⩽
1

2
(𝛾2

2∥(u𝑐,𝝀)∥2Ω𝑢𝑐𝜆
+ 𝜆̄max(Γ𝑥)∥x̃∥2+

𝜆̄max(Γ 𝜃)∥𝜽∥2).
令

𝛾3 = min{𝛾1,
√

𝜆̄min(Γ𝑥),

√
𝜆̄min(Γ 𝜃)},

𝛾4 = max{𝛾2,
√

𝜆̄max(Γ𝑥),

√
𝜆̄max(Γ 𝜃)},

则有
1

2
𝛾2
3∥(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)∥2Ω2

⩽ 𝑉2 ⩽ 1

2
(𝛾2

4∥(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)∥2Ω2
.

由式 (22)和 (23)可得

𝑉̇2 ⩽− 𝜆̄min(H𝑢𝜃ΓH𝑢𝜃)𝛾
2
1∥(u𝑐,𝝀)∥2Ω𝑢𝑐𝜆

−
𝜆̄min(Γ𝑥A𝑥)∥x̃∥2. (24)

令

𝛼4(∥(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)∥Ω2) =
1

2
𝛾2
3∥(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)∥2Ω2

,

𝛼5(∥(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)∥Ω2
) =

1

2
𝛾2
4∥(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)∥2Ω2

,

𝛼6(∥(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)∥Ω2) = 𝜆̄1𝛾
2
1∥(u𝑐,𝝀)∥2Ω𝑢𝑐𝜆

+ 𝜆̄2∥x̃∥2.
其中: 𝜆̄1 = 𝜆̄min(H𝑢𝜃ΓH𝑢𝜃), 𝜆̄2 = 𝜆̄min(Γ𝑥A𝑥).

由于𝛼6(∥(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)∥Ω2) 为半正定函数,由引理

1可知, (u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)是关于Ω2全局一致稳定的.

下面证明
(

x̃,
∂𝐿𝑢𝜃

∂u𝑐
,
∂𝐿𝑢𝜃

∂𝝀

)
的收敛性. 定义

Φ =
∥∥∥(x̃(𝑠),

∂𝐿𝑢𝜃

∂u𝑐
(𝑠),

∂𝐿𝜃

∂𝝀
(𝑠)

)∥∥∥2

: R3+𝑚+3 → R,

则Φ是一致连续的. 考虑到

lim
𝑡→∞

w 𝑡

0
Φ(𝑠)d𝑠 ⩽

lim
𝑡→∞

w 𝑡

0
(∥x̃(𝑠)∥2 + 𝛾2

2∥(u𝑐,𝝀)∥2Ω𝑢𝑐𝜆
)d𝑠 ⩽

𝛾 lim
𝑡→∞

w 𝑡

0
𝛼6(∥(u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)∥Ω2)d𝑠 ⩽

− 𝛾 lim
𝑡→∞

w 𝑡

0
𝑉̇2d𝑠 ⩽ 𝛾𝑉0 < ∞, (25)

其中

𝛾 = max
{ 𝛾2

2

𝜆̄1𝛾2
1

,
1

𝜆̄2

}
.

由Barbalat引理可知, lim
𝑡→∞

Φ(𝑡) = 0, 故当 𝑡 → ∞时,(
x̃,

∂𝐿𝑢𝜃

∂u𝑐
,
∂𝐿𝑢𝜃

∂𝝀

)
→ 0. 2

注注注 1 上述自适应控制分配律和参数更新律

保证了控制分配子系统是关于集合Ω2 全局一致稳

定的, 但不能保证 𝜽收敛至 𝜽, 若使其收敛至 𝜽, 需要

𝝉𝜃(x,u)满足充分激励条件.当充分激励条件满足时,

𝜽 → 𝜽,分配子系统是关于Ω2全局一致渐近稳定的,

其证明过程可参考文献 [13].

2.3 闭闭闭环环环系系系统统统稳稳稳定定定性性性

下面验证由式 (2), (3), (7), (20)和 (21)组成的整

个闭环系统的稳定性. 定义集合

Ω =
{
(x,u𝑐,𝝀, x̃,𝜽) ∈ R3+𝑚+3+3+3∣

x = x𝑑, ẋ = ẋ𝑑,
(∂𝐿𝑢𝜃

∂x𝑐
,
∂𝐿𝑢𝜃

∂𝝀
, x̃,𝜽

)
= 0

}
,

则下述定理成立.

定定定理理理 3 (闭环系统稳定性) 在假设 1∼假设 4和
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充分激励的条件下,由式 (2), (3), (7), (20)和 (21)组成

的闭环系统状态 (x,u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)是关于集合Ω全局一

致渐近稳定的.

证证证明明明 取李雅普诺夫函数

𝑉 (x, x𝑑, ẋ𝑑,u𝑐,𝝀, x̃,𝜽) = 𝑉1 + 𝑉2, (26)

对其沿式 (2)求关于时间的导数,则有

𝑉̇ = 𝑉̇1∣(2) + 𝑉̇2 = (x − x𝑑)
T(ẋ − ẋ𝑑) + 𝑉̇2 =

𝑉̇2 + (x − x𝑑)
T{f(x) + C𝝉𝑑 − ẋ𝑑+

C[𝝉 (x,u𝑐,𝜽)− 𝝉𝑑] + C𝝉𝜃(x,u)𝜽+

C(𝝉0(x,u)− 𝝉0(x,u𝑐)) + C(𝝉𝜃(x,u)− 𝝉𝜃(x,u𝑐))𝜽}.
(27)

因为 𝝉0(x,u), 𝝉𝜃(x,u)一致连续, 所以存在𝑀0 > 0,

𝑀𝜃 > 0满足

∥𝝉0(x,u)− 𝝉0(x,u𝑐)∥ ⩽ 𝑀0∥u − u𝑐∥,
∥𝝉𝜃(x,u)− 𝝉𝜃(x,u𝑐)∥ ⩽ 𝑀𝜃∥u − u𝑐∥.

考虑到
∂𝐿𝑢𝜃

∂𝝀
= 𝝉𝑑 − 𝝉 (x,u𝑐,𝜽)及三角不等式,可得

𝑉̇ ⩽− 2[𝜆̄min(K)− (∥𝝉𝜃(x,u𝑐)∥+ 1)∥C∥/2]𝑉1−
[𝜆̄min(H𝑢𝜃ΓH𝑢𝜃)− ∥C∥/2]𝜶T

𝑢𝜃𝜶𝑢𝜃−
1

𝜆̄max(Γ 𝜃)
∥C∥∥𝝉𝜃(x,u𝑐)∥𝜽TΓ 𝜃𝜽+

2∥C∥∥𝝉𝜃(x,u𝑐)∥∥𝜽∥2 − 𝜆̄min(A𝑥)x̃TΓ𝑥x̃+

∥x − x𝑑∥∥C∥(𝑀0 +𝑀𝜃∥𝜽∥)∥u − u𝑐∥. (28)

令 𝜂 = min{𝑘1, 𝑘2, 𝑘3, 𝑘4},其中

𝑘1 = 𝜆̄min(K)− (∥𝝉𝜃(x,u𝑐)∥+ 1)∥C∥/2,
𝑘2 = 𝜆̄min(H𝑢𝜃ΓH𝑢𝜃)− ∥C∥/2,
𝑘3 =

1

𝜆̄max(Γ 𝜃)
∥C∥∥𝝉𝜃(x,u𝑐)∥,

𝑘4 = 𝜆̄min(A𝑥).

于是,式 (28)可写成

𝑉̇ ⩽ −2𝜂𝑉 + 𝜇, (29)

其中

𝜇 ≜2∥C∥∥𝝉𝜃(x,u𝑐)∥∥𝜽∥2+
∥x − x𝑑∥∥C∥(𝑀0 +𝑀𝜃∥𝜽∥)∥u − u𝑐∥.

若取

𝜆̄min(K) > (∥𝝉𝜃(x,u𝑐)∥+ 1)∥C∥/2,
𝜆̄min(H𝑢𝜃ΓH𝑢𝜃) > ∥C∥/2,

则 𝜂 > 0. 因为系统满足充分激励条件, 所以当 𝑡 →
∞时, ∥𝜽∥ → 0. 考虑到 ∥u − u𝑐∥ → 0,其余各项均有

界,故当 𝑡 → ∞时, 𝑉 → 0,于是 (x,u𝑐,𝝀, x̃,𝜽)渐近趋
近于集合Ω ,结合虚拟控制子系统和分配子系统的全

局一致渐近稳定性可知,闭环系统是关于Ω全局一致

渐近稳定的. 2

3 仿仿仿真真真算算算例例例

下面以某型具有𝑚 = 6个操纵面的无尾飞翼布

局飞机为仿真对象,对飞机在高度𝐻 = 16 000m, 马

赫数Ma = 0.6,质量𝑀 = 6900 kg时的某配平状态点

进行仿真.

仿真初始条件为

x(0) = 𝝀(0) = x̂(0) = 03×1,

u(0) = [0, 0, 0, 0,−2.77∘,−2.77∘]T,

𝜽(0) = [1, 1, 1]T.

由于飞机操纵面的故障或损伤等因素,仿真中假设未

知参数 𝜽的真实值为 𝜽 = [0.9, 0.8, 0.7]T. 控制器增益

为K = 5I3, Γ = 5I9, Γ 1 = Γ 2 = 10−3I3, Γ 3 = Γ 4 =

103I3, Γ 𝜃 = diag([7, 30, 20])× 108, Γ𝑥 = I3.

飞机操纵面参数为𝐾𝑢 = 17，𝑢𝑖min = −15∘,

𝑢𝑖max = 15∘, 𝜌𝑖min = −150∘/s, 𝜌𝑖max = 150∘/s,

𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 6.

期望轨迹 x𝑑(𝑡)及其一阶、二阶导数通过对参考

输入 x𝑐(𝑡)进行二阶滤波得到,滤波器传递函数为

𝑥𝑖𝑑(𝑠)/𝑥𝑖𝑐(𝑠) = 𝜔2
𝑖 /(𝑠

2 + 2𝜉𝑖𝜔𝑖𝑠+ 𝜔2
𝑖 ), 𝑖 = 1, 2, 3,

其中: 𝜔𝑖 = 5为自然频率, 𝜉𝑖 = 0.8为阻尼系数. 仿真

结果如图 1∼图 3所示.
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图 1 角速度跟踪曲线
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图 3 参数Θ估计曲线

由仿真结果可知,本文所设计的控制律和控制分

配律能使多操纵面飞机的角速度 𝑝, 𝑞, 𝑟很好地跟踪期

望轨迹. 当系统满足充分激励条件时,参数估计趋近

于其真实值.

4 结结结 论论论

考虑包含操纵面偏转角的位置约束和速率约束

以及未知有界参数时的非线性控制分配问题,本文设

计了一种由上层虚拟控制律和控制分配更新律组成

的非线性角速度跟踪控制器. 基于集合稳定性理论,

分别证明了上层虚拟控制子系统的全局一致渐近稳

定性以及控制分配子系统的全局一致稳定性. 当系统

满足充分激励条件时,进一步证明了控制分配子系统

和整个闭环系统的全局一致渐近稳定性. 对某型多操

纵面飞机的仿真结果表明该方法能较好地跟踪指令

信号,并能使未知参数的估计收敛至真实值.
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