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摘 要: 针对常规输出反馈特征结构配置方法不能完全保证闭环系统稳定性的问题,提出一种改进的输出反馈特征

结构配置方法. 该改进的算法通过引入二次型性能指标,将闭环系统的稳定性问题转化为线性二次型最优控制问题,

从而保证闭环系统的稳定性;考虑到采用特征结构配置方法所设计的闭环系统鲁棒性不强,给出保证系统鲁棒性的

条件,以解决系统鲁棒性问题.最后,通过在飞翼飞机上的仿真结果验证了所提出算法的有效性.
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Abstract：：：An improved eigenstructure assignment algorithm with output feedback is presented to solve the problem that the

general eigenstructure assignment with output feedback can’t completely guarantee the stability of the closed-loop system.

In this improved algorithm, the quadratic performance index is introduced to convert the problem of the closed-loop stability

into a linear quadratic optimal control problem, which ensures the stability of the closed-loop system. Taking into account

that the closed-loop system designed by eigenstructure assignment has a poor robustness, the condition for ensuring the

system robustness is given to solve the robust problem of the closed-loop system. Finally, simulation results on a flying wing

aircraft show the effectiveness of the eigenstructure assignment proposed.
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0 引引引 言言言

飞翼飞机具有翼载小、升阻比高等固有优点,更

为重要的是采用了翼身融合技术使其具有低可探测

性 (RCS),有效地提高了飞机的战场生存能力,从而受

到军方的青睐[1]. 但是,飞翼飞机的机身较短,升降舵

的效率不高, 因此, 必须对飞翼飞机进行放宽静稳定

性设计 (RSS),以提高飞机的纵向操纵效率. RSS带来

的问题是降低了飞机的静稳定性,甚至是静不稳定的,

这就需要对飞机进行增稳控制.

特征结构配置是一种基于时域的多变量系统设

计方法,可以同时对闭环系统的特征值和相应的特征

向量进行配置.考虑到系统的动态特性主要是由其特

征值和特征向量所决定, 因此, 利用特征结构配置方

法可以更好地掌控配置后闭环系统的性能,在一定程

度上可以认为它为系统的设计提供了全部的自由度.

同时,特征结构配置理论也为线性系统的控制器参数

优化提供了一种有效的方法[2-3]. 目前,特征结构配置

方法已经在空中客车A320、美国B-2隐身轰炸机以

及波音 767的控制律设计中取得了成功的应用,并获

得了好评[4]. 综上所述, 本文将利用特征结构配置理

论设计飞翼飞机的纵向增稳控制律.

鉴于状态反馈的特征结构配置理论可以任意配
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置闭环系统的全部特征值[5],目前已经得到了广泛的

应用[6-11]. 但是, 全状态反馈首先要求系统的状态是

可测的, 然而对于飞翼飞机而言, 某些状态量测量的

精度较低,往往不可用;其次,全状态反馈会导致控制

器阶数较高, 为了便于工程实现, 希望能够简化控制

器的结构. 因此,在工程实际应用中,基于输出反馈的

特征结构配置理论[12-13]具有更大的可行性. 但是,基

于输出反馈的特征结构配置理论存在的问题是并不

能完全确保闭环系统的稳定性[14],这在特别强调系统

稳定性的飞行控制领域是无法接受的.

针对上述问题,本文提出一种改进的输出反馈特

征结构配置方法. 在该改进算法中,考虑到二次型性

能指标不仅能够保证系统的稳定性,而且能够保证闭

环系统具有良好的时域响应特性[15],将二次型性能指

标引入输出反馈特征结构配置理论中,然后充分利用

期望特征向量设计中所存在的自由度,将系统的稳定

性要求转化为有约束条件下的二次型性能指标的最

优控制,以解决系统的稳定性问题.

在解决了系统的稳定性问题之后, 还需要考虑

系统的鲁棒性问题.在设计反馈矩阵的过程中, 由于

特征结构配置理论并没有考虑系统的鲁棒性问题,其

鲁棒性往往较差. 文献 [16]提出了一种基于𝜇分析的

鲁棒特征结构配置方法,但需要知道系统的不确定性

信息,这在实际情况中很难做到;文献 [17-18]分别利

用𝐻∞和定量反馈 (QFT)理论来提高系统的鲁棒性,

但其实质是以𝐻∞和QFT理论来设计外环控制器,并

没有实质性地提高内环特征结构配置的鲁棒性.本文

经过推导, 引入了系统的鲁棒性指标,在特征结构配

置过程中不断优化该指标,以此来确保配置后闭环系

统的鲁棒性. 本文将确保系统稳定性的二次型性能指

标和确保系统鲁棒性的性能指标概括为一个综合优

化指标,考虑到该优化问题是一非凸优化而且采用遗

传算法求解非凸优化问题往往具有较高的效率和准

确性[19], 本文采用遗传算法来最小化该综合优化指

标,以得到最优的输出反馈矩阵.

1 输输输出出出反反反馈馈馈特特特征征征结结结构构构配配配置置置理理理论论论

基于输出反馈的特征结构配置问题可描述如下:

对于线性系统

𝒙̇ = 𝑨𝒙+𝑩𝒖,

𝒚 = 𝑪𝒙. (1)

其中: rank(𝑩) =𝑚, rank(𝑪) = 𝑟,𝒙∈𝑅𝑛,𝒖∈𝑅𝑚,𝒚 ∈
𝑅𝑟,𝑨、𝑩、𝑪为相应维数的常数阵, 反馈控制律为𝒖

= 𝑲𝒚,𝑲 ∈ 𝑅𝑚×𝑟. 则有闭环系统

𝒙̇ = 𝑨𝑐𝒙, (2)

这里𝑨𝑐 = 𝑨 +𝑩𝑲𝑪. 输出反馈特征结构配置理论

设计的目标是: 给定自共轭特征值集 {𝜆𝑑
𝑖 }和相应的

自共轭特征向量集 {𝒗𝑑
𝑖 }, 要求找出一个输出反馈矩

阵𝑲,使得𝑨𝑐的特征值就是自共轭集 {𝜆𝑑
𝑖 }且相应的

特征向量为自共轭集 {𝒗𝑑
𝑖 }. 其控制结构如图 1所示.
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图 1 输出反馈特征结构配置控制结构

下面需要考虑的问题是: 1) 对于给定的期望特

征值集 {𝜆𝑑
𝑖 }和相应的特征向量集 {𝒗𝑑

𝑖 }, 通过输出反

馈是否可以达到; 2)当期望的值不能够达到时,如何

确定最接近期望值的闭环系统特征值和特征向量.

定定定理理理 1 [5] 对于式 (1)所描述的可控可观系统,

通过输出反馈可以任意接近地配置max(𝑚, 𝑟)闭环特

征值.

在工程实际应用中, 尤其对于飞行控制系统设

计,输出总是大于输入变量的维数,即 𝑟 > 𝑚.也就是

说,通过输出反馈是可以保证任意配置 𝑟个期望的特

征值.对于特征向量的可配置情况,有如下的结论[15]:

当特征值𝜆𝑑
𝑖 对应的特征向量𝒗𝑑

𝑖 属于𝑳𝑖 ≜ (𝜆𝑑
𝑖 𝑰𝑛 −

𝑨)−1𝑩的诸列张成的子空间时, 该特征向量才可以

精确配置; 当期望的特征向量不属于𝑳𝑖时, 通过投

影定理可以得到最可能达到的特征向量配置为𝒗𝑎
𝑖 =

𝑳𝑖(𝑳
T
𝑖 𝑳𝑖)

−1𝒗𝑑
𝑖 .需要注意的是, 𝑳T

𝑖 𝑳𝑖的求逆可能会

出现病态矩阵,此时做一个奇异值或Choleaky分解即

可[2].

解决了闭环系统特征值和特征向量可配置的问

题之后,下面推导反馈矩阵𝑲的计算方法.为便于计

算,这里对式 (1)所表示的线性系统进行线性变换𝒙=

𝑼𝒙̄,其中𝑼为𝑛阶可逆矩阵,则式 (1)可等价为

˙̄𝒙 = 𝑨̄𝒙̄+ 𝑩̄𝒖,

𝒚 = 𝑪̄𝒙̄. (3)

其中: 𝑨̄=𝑼−1𝑨𝑼 , 𝑪̄ =𝑪𝑼 , 𝑩̄=𝑼−1𝑩=(𝑰𝑚,0)T.

线性变换前后,系统的特征值不变, 𝜆𝑖 = 𝜆𝑑
𝑖 ,特征向量

变为 𝒗𝑖 = 𝑼−1𝒗𝑎
𝑖 . 于是,对于式 (3),可得

(𝑨̄+ 𝑩̄𝑲𝑪̄)𝒗𝑖 = 𝜆𝑖𝒗𝑖 ⇒

(𝜆𝑖𝑰𝑛 − 𝑨̄)𝒗𝑖 =

[
𝑰𝑚

0

]
𝑲𝑪̄𝒗𝑖. (4)

为了进一步推导,不妨将𝒗𝑖和 𝑨̄分块并代入式 (4),可

以得到[
𝜆𝑖𝑰𝑚 − 𝑨̄11 −𝑨̄12

−𝑨̄21 𝜆𝑖𝑰𝑛−𝑚𝑨̄22

][
𝒛𝑖

𝒘̄𝑖

]
=

[
𝑰𝑚

0

]
𝑲𝑪̄𝒗𝑖.

(5)

其中: 𝑨̄11 ∼ 𝑨̄22为 𝑨̄的分块矩阵,其维数如式 (5)所
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示; 𝒛𝑖, 𝒘̄𝑖是 𝒗𝑖的分段列向量,分别为𝑚,𝑛−𝑚维.从

中取得第 1行矩阵方程

(𝜆𝑖𝑰𝑚 − 𝑨̄11)𝒛𝑖 − 𝑨̄12𝒘̄𝑖 = 𝑲𝑪̄𝒗𝑖. (6)

将式 (6)重新整理,可得

(𝑨̄1 +𝑲𝑪̄)𝒗𝑖 = 𝜆𝑖𝒛𝑖, (7)

其中 𝑨̄1 = [𝑨̄11 𝑨̄12]. 同理,对于任意的期望特征值

𝜆1 ∼ 𝜆𝑟和对应的可达特征向量 𝒗1 ∼ 𝒗𝑟, 式 (7)仍然

成立. 当 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑟变化时,式 (7)可用矩阵的形式

表示为

(𝑨̄1 +𝑲𝑪̄)𝑽 = 𝒁̄, (8)

整理后得

𝑲 = (𝒁̄ − 𝑨̄1𝑽 )(𝑪̄𝑽 )−1. (9)

其中: 𝑽 =[𝒗1 ⋅ ⋅ ⋅ 𝒗𝑟]𝑛×𝑟, 𝒁̄=[𝜆1𝒛1 ⋅ ⋅ ⋅ 𝜆𝑟𝒛𝑟]𝑚×𝑟.

上述推导过程实际上也间接地证明了基于输出

反馈的特征结构配置方法所求出的反馈矩阵𝑲只能

够保证系统的 𝑟个特征值是稳定的[14], 其余𝑛 − 𝑟个

特征值是任意的.也就是说, 当用𝒖 = 𝑲𝒚实现 𝑟个

特征值和特征向量配置时, 未配置的𝑛 − 𝑟个特征值

将会改变,有可能导致系统的不稳定, 这在飞行控制

中是无法接受的. 另外,还需要考虑系统的鲁棒性. 因

为系统在建模过程中往往存在误差,如果系统的鲁棒

性不强, 则会出现不稳定现象,而基于输出反馈的特

征结构配置理论在整个设计过程中并没有考虑系统

的鲁棒性,因而控制系统的鲁棒性往往是不好的.

2 改改改进进进的的的输输输出出出反反反馈馈馈特特特征征征结结结构构构配配配置置置方方方法法法

针对基于输出反馈的特征结构配置理论所存在

的问题,本节利用期望特征向量设计中所存在的自由

度,通过引入系统稳定性和鲁棒性指标,提出一种改

进的输出反馈特征结构理论,用以解决输出反馈特征

结构配置理论所存在的问题.

2.1 期期期望望望特特特征征征向向向量量量中中中所所所存存存在在在的的的自自自由由由度度度

由式 (9)可知, 基于输出反馈的特征结构配置理

论中的反馈矩阵𝑲的求解是由期望的闭环系统特征

值和相应的特征向量所决定的. 然而,在实际应用中,

只需对期望特征向量中的某些元素进行指定即可,这

就为反馈矩阵𝑲的设计提供了一定自由度.

对于飞机的纵向运动而言, 其基本模态是短周

期和长周期运动[14],根据飞行品质的要求,可得到期

望的短周期特征值为−3 ± 2 i, 期望的长周期特征值

为−0.5 ± 0.5 i. 由飞行控制系统理论可知,对于短周

期运动,最重要的状态量是𝛼、𝑞,以𝛼为主,希望消除

𝑉 对短周期运动的耦合影响;对于长周期运动,最重

要的状态量是𝑉、𝜃, 以𝑉 为主,希望消除𝛼对长周期

运动的耦合影响.

假定系统的状态向量为𝒙 = (𝑉, 𝛼, 𝜃, 𝑞, 𝛿𝑒, 𝛿𝑇 )
T,

分别为飞机速度、迎角、俯仰角、俯仰角速率、升降舵

偏角和油门量.从向量 𝒗𝑑
1 ∼ 𝒗𝑑

4 , 共有 16个可供设计

的自由变量, 但在实际应用中为减少计算量, 可以将

相同运动模态的特征向量中的某些自由变量设置为

相同值,则期望的特征向量 {𝒗𝑑
𝑖 }4𝑖=1为

−3± 2 i︷︸︸︷ −0.5± 0.5 i︷ ︸︸ ︷

{𝒗𝑑
𝑖 }4𝑖=1 =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

𝑉 0 0 1 𝑎10

𝛼 1 𝑎5 0 0

𝜃 𝑎1 𝑎1 𝑎6 1

𝑞 𝑎2 1 𝑎7 𝑎7

𝛿𝑒 𝑎3 𝑎3 𝑎8 𝑎8

𝛿𝑇 𝑎4 𝑎4 𝑎9 𝑎9

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
,

︸ ︷︷ ︸
𝒗𝑑
1 , 𝒗

𝑑
2

︸ ︷︷ ︸
𝒗𝑑
3 ,𝒗

𝑑
4

其中 𝑎1 ∼ 𝑎10表示待设计的参数. 由式 (9)可知,反馈

矩阵𝑲 = 𝑓(𝑎1 ⋅ ⋅ ⋅ 𝑎10).

2.2 系系系统统统稳稳稳定定定性性性指指指标标标

针对基于输出反馈的特征结构配置理论并不能

保证系统的稳定性这一问题,同时充分利用反馈矩阵

𝑲设计所存在的自由度,本文引入最优控制理论中的

二次型性能指标来保证系统的稳定性. 在实际工程问

题中, 二次型性能指标具有鲜明的物理意义,其实质

是在保证系统稳定的情况下,花费尽量小的控制能量

而获得较小误差的最优控制[15]. 该指标的定义为

𝐽1 =
1

2

w ∞
0

{(𝒙T𝑸𝒙+ 𝒖𝑹𝒖)}d𝑡, (10)

其中𝑸、𝑹分别为半正定和正定的对称加权矩阵,是

待设计参数. 本节的设计目标就是寻找一最优的反馈

矩阵𝑲, 在满足式 (2)和 (8)且系统稳定的情况下, 使

得 𝐽1最小.

不妨假设满足条件的反馈矩阵𝑲已得到, 由于

要保证系统的稳定性,由Lyapunov稳定性可知,对于

任意给定的正定对称矩阵𝑮,如下的Riccati方程必有

唯一的正定对称解𝑷 :

𝑨T
𝑐 𝑷 + 𝑷𝑨𝑐 +𝑮 = 0. (11)

不妨令𝑮 = (𝑲𝑪)T𝑹𝑲𝑪 +𝑸,代入式 (11)得

𝑨T
𝑐 𝑷 + 𝑷𝑨𝑐 = −[(𝑲𝑪)T𝑹𝑲𝑪 +𝑸]. (12)

下面对优化指标进一步化简,将𝒖 = 𝑲𝒚、式 (2)

和 (12)分别代入 (10),得

𝐽1 =
1

2

w ∞
0

{𝒙T[(𝑲𝑪)T𝑹𝑲𝑪 +𝑸]𝒙}d𝑡 =

− 1

2

w ∞
0

[𝒙T(𝑨T
𝑐 𝑷 + 𝑷𝑨𝑐)𝒙]d𝑡 =

− 1

2

w ∞
0

(𝒙T𝑨T
𝑐 𝑷𝒙+ 𝒙T𝑷𝑨𝑐𝒙)d𝑡 =

− 1

2

w ∞
0

(𝒙̇T𝑷𝒙+ 𝒙T𝑷 𝒙̇)d𝑡 =
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1

2
[𝒙T(0)𝑷𝒙(0)− lim

𝑡→∞
𝒙T(𝑡)𝑷𝒙(𝑡)]. (13)

考虑到系统是渐近稳定的, lim
𝑡→∞

𝒙(𝑡) = 0,于是有

𝐽1 = 0.5𝒙T(0)𝑷𝒙(0) = 0.5 tr(𝑷𝑿0). (14)

其中𝑿0为系统的初始自相关矩阵,为一常值,故最小

化式 (14)可等价为最小化

𝐽1 = tr (𝑷 ). (15)

至此,在约束条件 (2)和 (8)下使式 (10)最小来确

定𝑲的优化问题就等价地转换为在约束 (11)的条件

下使式 (16)最小的优化问题,即

min
𝑲

𝐽1 = tr (𝑷 );

s.t. 𝑨T
𝑐 𝑷 + 𝑷𝑨𝑐 + [(𝑲𝑪)T𝑹𝑲𝑪 +𝑸] = 0. (16)

2.3 系系系统统统鲁鲁鲁棒棒棒性性性指指指标标标

由上述推导过程可知,在特征结构配置理论的推

导过程中并没有考虑系统摄动对控制结构的影响,因

此特征结构配置的鲁棒性往往较差. 本节针对这一问

题,引入一鲁棒性指标来增强特征结构配置的鲁棒性.

不妨设系统矩阵的标称值为𝑨0 ∈ 𝑅𝑛×𝑛,矩阵的

特征值为𝜆𝑖, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛, 并假设系统矩阵可对角

化,即存在可逆的系统转换矩阵𝑻 使得𝑻𝑨0𝑻
−1=Λ,

Λ = diag(𝜆1, 𝜆2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝜆𝑛).这样的假设在飞行控制系

统设计中是合理的,因为飞机的运动往往是由多个模

态组成的, 故为了方便分析系统的运动特性, 在设计

闭环系统时其特征根 (特征值)往往是由多组不同的

值组成的,由矩阵论知识可知系统是可对角化的. 由

于建模不确定性的影响, 存在Δ𝑨的摄动, 则新的系

统矩阵为𝑨 = 𝑨0 +Δ𝑨,特征值为 𝜉𝑖, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛.

现在要考察的是系统矩阵𝑨的特征值相对于𝑨0的

特征值的变化情况, 特征值的变化越小, 说明系统的

鲁棒性越强. 易得系统矩阵𝑨0有𝑛个特征值,在衡量

特征值变化情况时,实际上只需要比较差距最大的那

组特征值的变化情况即可,其数学表达式为

ℎ(𝑨0) = max
1⩽𝑗⩽𝑛

( min
1⩽𝑖⩽𝑛

∣𝜆𝑖 − 𝜉𝑗 ∣). (17)

式 (17)的含义如下: min
1⩽𝑖⩽𝑛

∣𝜆𝑖−𝜉𝑗 ∣表示与系统摄
动后特征值 𝜉𝑗最近的距离, 此时对应的特征值𝜆𝑖实

际上就是系统摄动前 𝜉𝑗对应的旧特征值 (注意,由于

特征值的编号是随意的,新旧特征值的编号不一定相

同).显然,对 min
1⩽𝑖⩽𝑛

∣𝜆𝑖 − 𝜉𝑗 ∣取极大值表示的就是系统
摄动后差距最大的那组特征值的变化距离.

不妨假设任意取一值 𝜉为𝑨的特征值, 但不是

𝑨0的特征值,对于 𝜉同为𝑨和𝑨0的特征值这种情况

稍后再讨论.由前面的假设可知,矩阵 𝜉𝐼𝑛 −Λ是非奇

异阵,又设𝝊是𝑨关于 𝜉的特征向量,于是可得

(𝑨−𝑨0)𝝊=(𝜉𝐼𝑛 −𝑨0)𝝊=𝑻−1(𝜉𝐼𝑛 −Λ)𝑻𝝊. (18)

考虑到 (𝜉𝐼𝑛 −Λ)可逆,可得

𝝊 = 𝑻−1(𝜉𝐼𝑛 −Λ)−1𝑻 (𝑨−𝑨0)𝝊. (19)

由矩阵范数相容性的要求得

∥𝝊∥ =

∥𝑻−1(𝜉𝐼𝑛 −Λ)−1𝑻 (𝑨−𝑨0)𝝊∥ ⩽

∥𝑻−1∥ ⋅ ∥(𝜉𝐼𝑛 −Λ)−1∥ ⋅ ∥𝑻 ∥ ⋅ ∥(𝑨−𝑨0)∥ ⋅ ∥𝝊∥.
(20)

由于 ∥𝝊∥ ∕= 0,方程两边同除以 ∥𝝊∥得
1 ⩽ ∥𝑻−1∥ ⋅ ∥(𝜉𝐼𝑛 −Λ)−1∥ ⋅ ∥𝑻 ∥ ⋅ ∥(𝑨−𝑨0)∥,

(21)

即

∥(𝜉𝐼𝑛 −Λ)−1∥−1 ⩽ ∥𝑻−1∥ ⋅ ∥𝑻 ∥ ⋅ ∥(𝑨−𝑨0)∥. (22)

对不等式两边同取 2范数,得

∥(𝜉𝐼𝑛 −Λ)−1∥−1
2 ⩽ ∥𝑻−1∥2 ⋅ ∥𝑻 ∥2 ⋅ ∥(𝑨−𝑨0)∥2.

(23)

由矩阵 2范数的定义以及考虑到 𝜉是𝑨的任意特征

值可知, ∥(𝜉𝐼𝑛 − Λ)−1∥−1
2 表示的就是那组差距最大

的特征值,于是

ℎ(𝑨0) ⩽ ∥𝑻−1∥2 ⋅ ∥𝑻 ∥2 ⋅ ∥Δ𝑨∥2. (24)

记 𝛿(𝑻 ) = ∥𝑻−1∥2 ⋅ ∥𝑻 ∥2,于是可得

ℎ(𝑨0) ⩽ 𝛿(𝑻 ) ⋅ ∥Δ𝑨∥2. (25)

其中: ∥Δ𝑨∥2只取决于矩阵所受摄动的强度,可以看

作一常数; 𝛿(𝑻 )为对角转换矩阵𝑻 的条件数.因此,

式 (25)的意义为:一个矩阵的对角转换矩阵𝑻 的条件

数越小,该矩阵在摄动下的特征值的偏移量越小.

下面考虑当 𝜉同为𝑨和𝑨0的特征值的情况.由

ℎ(𝑨0)的定义可知, 该 𝜉显然不是最大的特征值摄动

量,再重新取一特征值 𝜉′,重复上述推导过程,式 (25)

仍然是正确的.由上述推导过程可知, 系统的鲁棒性

是与系统的转换矩阵相关的, 𝛿(𝑻 )越小,系统的鲁棒

性越强,因此,不妨引入 𝛿(𝑻 )作为系统鲁棒性的衡量

指标,即

𝐽2 = 𝛿(𝑻 ) = ∥𝑻−1∥2 ⋅ ∥𝑻 ∥2. (26)

2.4 综综综合合合优优优化化化指指指标标标

对于反馈矩阵𝑲的优化问题, 为了同时考虑系

统的稳定性和鲁棒性指标,通过设置加权值𝑤1、𝑤2定

义系统的综合优化指标为

min
𝑲

𝐽 = 𝑤1𝐽1 + 𝑤2𝐽2;

s.t.

{
𝑨T

𝑐 𝑷 + 𝑷𝑨𝑐 + [(𝑲𝑪)T𝑹𝑲𝑪 +𝑸] = 0,

𝑻𝑨0𝑻
−1 = Λ.

(27)

对于飞行器这样的被控对象,因为飞行安全是首

要的选择, 所以对控制系统的稳定性有较高的要求,
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可以适当地让权重系数𝑤2的值大一些,本文选择𝑤1

= 1, 𝑤2 = 5.上文只是给出了本文改进算法的计算过

程,并没有说明这样的解是否存在. 实际上,特征结构

配置只是极点配置理论的一种延伸[19],而本文所提出

的改进算法只是从特征结构配置的众多解中选择一

个最优解, 因此可以得出这样的结论:只要相应的传

统输出反馈特征结构配置有能够保证闭环系统稳定

的解,则本文所提出的算法就一定有解.

优化问题 (27)是一个非凸优化问题,对于该类问

题的求解,传统的优化算法已不再适用,为此,本文使

用遗传算法来求解上述非凸优化问题.该算法是一种

随机并行搜索算法,它主要模拟自然界中生物的遗传

进化机制.相比于经典的优化算法, 遗传算法不需要

知道优化问题的梯度信息,因而非常适合解决采用传

统搜索算法不容易求解的复杂的非凸优化问题,并且

往往有较高的效率和准确性[20].遗传算法的基本操

作如下.

1) 生成初始种群.遗传算法无法直接使用待优

化问题解空间的参数,所以首先需要将待优化问题的

可行解编码成遗传算法可以处理的形式.由于遗传算

法是模拟生物的进化, 通常称编码后的数据为染色

体,每个染色体又称为种群的一个个体.本文选取二

进制方式优化参数 𝑎1 ∼ 𝑎10以及加权矩阵𝑸、𝑹进行

编码, 为了降低优化参数的数量, 在二次型性能指标

优化的过程中往往将加权矩阵限制为对角阵. 编码完

成后, 需生成初始种群, 可以选择随机算法或混沌算

法生成初始种群,以增强进化的多样性.

2) 选择适应度函数.该操作是用来模拟生物进

化中的自然选择过程.适应度函数通常是由目标函数

变化而来, 通过比较种群中每个个体的适应度值来

决定个体的好坏, 它是每个个体“优胜劣汰”的唯一

依据.本文中将综合优化指标 𝐽的倒数作为适应度函

数, 𝐽越小, 适应度值越大, 个体越优.适应度计算函

数为

𝐹 (𝐽) = 1/𝐽. (28)

3)选择操作.从旧群体中以一定概率选择优良个

体组成新的种群,以繁殖下一代个体.个体𝐹 (𝐽)越大,

被选中概率越高. 本文用基于适应度比例的策略来选

择个体,个体 𝑖被被选中的概率为

𝑝𝑖 = 𝐹𝑖

/ 𝑁∑
𝑗=1

𝐹𝑗 . (29)

4)交叉和变异操作.种群中的优秀个体可以通过

选择操作得出,但它却不能为种群引入新的血液,即

无法产生新的个体.通过模拟生物演化中的基因重组

或繁殖过程, 交叉操作将两个染色体进行交换组合,

从而产生新的优良个体.变异操作是随机选择群体中

的个体并随机产生变异点位置, 实现基因码的翻转,

这样做可以维持种群的多样性.

3 仿仿仿真真真结结结果果果与与与分分分析析析

以某飞翼飞机的纵向运动为例, 将上述改进的

输出反馈特征结构配置方法用于该飞翼飞机的纵

向增稳系统的设计.飞机飞行条件是高度 2 000 m,速

度𝑉 = 200m/s;状态方程为式 (1)所示的线性定常系

统, 系统的状态量为𝒙 = (𝑉, 𝛼, 𝜃, 𝑞, 𝛿𝑒, 𝛿𝑇 )
T, 分别为

飞行速度、迎角、俯仰角、俯仰角速度、升降舵偏转位

置和油门大小;输入量为𝒖 = (𝛿𝑒𝑐, 𝛿𝑇𝑐)
T,分别为升降

舵指令和油门指令.

考虑到飞翼飞机采用了翼身融合技术且特别强

调隐身性, 所以对传感器的安装位置和尺寸有特殊

的要求, 再加上迎角传感器本身的测量精度也不高,

因此, 在实际应用中设计控制系统时尽量不要采用

迎角信号. 另外, 为了便于工程实现, 需要尽可能地

降低控制器的阶数, 考虑到飞机的短周期运动和长

周期运动主要是由力矩变化所引起的, 反馈油门信

号 𝛿𝑇 对系统性能影响不大, 因此本文中飞机的输出

量为𝒚 = (𝑉, 𝜃, 𝑞, 𝛿𝑒)
T,即输出矩阵的秩 rank(𝑪) = 4,

刚好能够任意配置飞机短周期和长周期运动的 4个

特征根.闭环系统期望的特征值和相应的期望特征向

量为 𝒗𝑑
1 ∼ 𝒗𝑑

4 ,由 2.1节给出.

根据本文所述的改进的特征结构配置方法,反馈

矩阵𝑲的计算步骤如下.

Step 1: 确定闭环系统的期望特征值 {𝜆𝑑
𝑖 }4𝑖=1以

及相应的特征向量 {𝒗𝑑
𝑖 }4𝑖=1.

Step 2: 将 {𝒗𝑑
𝑖 }4𝑖=1中的自由参数以及加权矩阵

𝑸、𝑹中的参数进行编码形成个体,并得到初始化种

群,种群规模选择为𝑁 = 80.

Step 3: 将种群中个体的值进行解码, 并代入式

(19)计算出反馈矩阵𝑲, 再将𝑲代入式 (27)得到 𝐽

的值,从而得到每个个体的适应度值𝐹 (𝐽).

Step 4: 由每个个体的适应度值依次进行选择、

交叉、变异操作,并得到新的群体.本文采用单点交叉

算子来完成交叉操作,交叉概率选择 𝑝𝑐 = 0.6;利用基

本位变异算子实现变异操作,变异概率 𝑝𝑚 = 0.05.

Step 5: 判断进化代数是否满足要求, 若不满足,

则返回 Step 3;若满足,则得到最优反馈矩阵𝑲.经过

反复实验,终止代数𝐺 = 100即可取得满意的效果.

根据上述步骤计算的最优反馈矩阵为

𝑲 =

[
0.037 5 −0.002 7 0.109 2 0.757 9

0.795 3 −0.412 6 27.574 0 −52.197 7

]
.

系统的开环特征值以及特征结构配置后的闭环
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系统特征值如表 1所示.

表 1 系统特征值

特征值 开环系统 闭环系统

𝜆1,2 −0.765 8 ± 0.788 9 i −3 ± 2 i

𝜆3,4 −0.002 2 ± 0.056 8 i −0.5 ± 0.5 i

𝜆5 −25 −21.233 1

𝜆6 −1 −1.068 9

由反馈矩阵𝑲的表达式可知, 采用输出反馈特

征结构配置理论得到的反馈矩阵阶数为 2× 4,相比于

全状态反馈时反馈矩阵阶数 2× 6,降低了控制器的阶

数; 配置后的特征值全部是稳定的, 并且实现了飞机

短周期和长周期模态期望特征值的配置.

由于闭环系统期望的特征向量往往不在闭环特

征向量的可达空间内[14],配置后得到的特征向量往往

与期望特征向量是有差别的,因而直接判断二者的区

别是有困难的. 考虑到特征向量配置的目的是降低短

周期模态与长周期模态的耦合度,可通过仿真的方式

观察短周期模态和长周期模态的解耦情况来判断特

征向量是否得到了配置.为此, 分别给系统加入短周

期扰动Δ𝛼 = 5∘, 长周期扰动Δ𝑉 = 10m/s.同时, 为

了验证控制系统的鲁棒性,这里给出了系统矩阵𝑨摄

动 50%时的仿真曲线,如图 2和图 3所示.
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图 2 迎角扰动时仿真曲线
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图 3 前飞速度扰动时仿真曲线

由图 2和图 3的仿真结果可以看出:当加入短周

期扰动量Δ𝛼时, 相比于开环系统, 闭环系统中的前

飞速度𝑉 变化量比较小, 而且迅速恢复到原来的状

态, 具有良好的时域响应特性; 当加入长周期扰动

量Δ𝑉 时, 相比于开环系统, 闭环系统中的迎角𝛼变

化量也比较小, 而且也能够迅速恢复到原来的状态,

同样具有良好的时域响应特性. 这说明特征向量配置

达到了降低短周期模态和长周期模态耦合度的目的.

另外, 从图 2和图 3中还可以看出, 当系统矩阵𝑨摄

动 50%时, 闭环系统的响应变化不大,说明本文给出

的改进的输出反馈特征结构配置方法具有较好的鲁

棒性能.

4 结结结 论论论

本文在常规的输出反馈特征结构配置方法的基

础上, 引入了系统稳定性和鲁棒性指标,并将这两个

指标通过加权的方式概括为一综合优化指标,采用遗

传优化算法进行寻优求解,进而得到最优的输出反馈

矩阵解. 该反馈矩阵既能够保证系统的稳定性和鲁棒

性,又能够保证系统具有良好的时域响应特性. 在飞

翼飞机纵向增稳系统设计中的成功应用表明了该改

进算法可以较好地弥补常规特征结构算法配置的不

足,取得了较好的控制效果.
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